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考虑三维应力的复合材料层压板疲劳寿命分析

黄志远，李亚智，郭晓波
（西北工业大学 航空学院，西安７１００７２）

摘　要：　由于层间应力的存在，受面内载荷作用的复合材料层压板实际处于多轴应力状态。构建了由刚性元、

弹簧元和二维板元构成的准三维有限元模型，结合单向板在典型应力状态下的疲劳试验结果和疲劳损伤模型，发

展了一种考虑三维应力的、预测任意铺层多向层压板疲劳寿命的分析方法，包括应力分析、静力和疲劳累积损伤

失效分析及材料性能退化３个主要部分，能够模拟面内和层间损伤产生、发展直至层压板整体破坏的完整过程，

并得到疲劳寿命。对２种Ｔ３００／ＱＹ８９１１多向铺层板进行了实际计算，寿命预测结果与试验结果吻合较好。
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　　复合材料层压板由于具有优异的性能，在工程

技术领域得到了广泛的应用，其抗疲劳性能也在结

构设计中越来越得到重视。

目前处理复合材料疲劳寿命问题，主要采用

犛 犖曲线和疲劳累积损伤理论的方法，唯象地定

义损伤变量，建立累积损伤模型，具体体现为剩余

强度模型、剩余刚度模型、耗散能模型等。然而它

们应用的对象主要是具体铺层的层压板，迄今为止

还没有一种成熟的普遍适用的寿命估算模型可供工

程使用。文献［１ ３］以碳纤维／双马来酰亚胺树脂

（Ｔ３００／ＱＹ８９１１）复合材料层压结构为研究对象，

在疲劳模量概念［４］基础上，应用累积应变损伤模

型，建立发展了根据单向板在确定应力比下的疲劳

试验结果，来预测同种材料体系多向层压板疲劳寿

命的估算方法和计算程序，克服了传统的复合材料

寿命预测方法依赖于试件铺层方式和受力方式的缺

点。但该方法建立在经典层压板应力分析的基础之

上，只能考虑面内应力及面内损伤的影响。由于层

间应力的存在，受面内载荷的层压板实际处于多轴

应力状态，将对层压板的疲劳寿命产生显著影

响［５］。文献［６ ８］在复合材料多轴疲劳损伤与寿命

分析方面进行了有效探索。文献［９］利用文献［７］提

出的方法预测了层压板受低速冲击后在压 压疲劳

载荷作用下的疲劳寿命。本文作者在文献［１ ３］方

法的基础上，发展了一种考虑三维应力的复合材料

层压板疲劳寿命分析方法，模拟层压板损伤产生、



发展直至破坏的完整过程，并给出疲劳寿命。

１　考虑三维应力的层压板疲劳寿命分析方法

层压板疲劳寿命分析过程主要包括应力分析、

失效分析和材料性质退化３个部分。

１．１　应力分析

由于各子层弹性性能的不同，以及自由边界的

存在，层压板中除存在各子层的面内应力σ狓、σ狔、

τ狓狔外，还存在层间应力σ狕、τ狕狓、τ狕狔，准确地计算这

些应力是多轴应力下疲劳分析的前提。目前计算层

间应力的方法主要有：有限元法、有限差分法、三

角级数法等。本文中采用一种准三维有限元模

型［１０］来对层压板进行应力分析。该模型包括四结

点板元、刚性元和弹簧元，其中用四结点板元来表

示层压板的各层，用刚性元 弹簧元来模拟层间的

相互作用。具体构造如图１所示。这种模型的优点

是，不仅能计算面内应力和层间应力，也能通过面

内单元和层间单元刚度的适当退化，在疲劳分析中

形象、恰当地表示面内损伤、层间损伤及其演变

过程。

图１　准三维模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｑｕａｓｉ３Ｄｍｏｄｅｌ

建模时，可利用常用商业有限元软件，在每层

的中面上采用四结点板元划分网格。然后在每两层

上下对应的板元结点的连线中点生成２个重合结

点。将这２个结点与它们对应的上下两层的板元结

点之间通过刚性元分别连接，重合结点之间则嵌入

３个弹簧元。四结点板元的刚度由子层或单向板的

刚度性质决定；刚性元的作用是确定板元结点与相

应层间结点自由度之间的相互关系，并反映各层的

厚度；３个弹簧元中，通过其中的２个来模拟层间

的剪切变形，另１个用来反映层间拉压变形，它们

的刚度常数分别为

犽狕 ＝
犌１３犃

δ
，犽狔 ＝

犌２３犃

δ
，犽狕 ＝

犈３３犃

δ
（１）

其中：δ取为相邻层中面之间的距离，即单层厚度；

犃为单元折算面积，等于与刚性元 弹簧元处的板

元结点相关的单元面积总和的１／４。对于对称铺层

的层压板，只需以厚度中面为界取一半进行分析，

此时厚度中面处的模型结构如图１（ｂ）所示。分析

时，各层面内应力σ狓、σ狔、τ狓狔可通过自编程序读取

有限元软件的结果文件直接得到。对于层间应力，

将读取的各弹簧力除以该弹簧元的代表面积犃，即

可得到相应的层间应力分量。

１．２　失效分析

１．２．１　静力失效准则

在多轴应力状态下，面内应力仍是导致层压板

各子层静力破坏的主要因素。本文采用蔡 希尔准

则作为面内单元的失效条件：

σ１（ ）犡
２

＋
σ２（ ）犢

２

－
σ１σ２
犡２
＋
τ１２（ ）犛

２

≥１ （２）

式中，犡、犢 分别代表１、２方向的极限强度。对于

拉伸应力，犡（或犢）用拉伸强度，反之用压缩强度，

犛为１ ２平面内的剪切强度。将面内强度参数犛

和犢 近似用于层间强度分析，可建立如下的层间失

效条件：

τ狕狓（ ）犛
２

＋
τ狕狔（ ）犛

２

＋
σ狕（ ）犢

２

≥１ （３）

１．２．２　疲劳损伤与疲劳失效

应力比犚（σｍｉｎ／σｍａｘ）和载荷比狇（σｍａｘ／σｕｔ，σｕｔ表

示破坏强度）是表征疲劳循环载荷水平的２个参数。

根据狇 犖（犛 犖）曲线的形式，从疲劳模量的概念

出发，建立相应的累积损伤犇的表达式：

犇＝犇（狀）＝
狇

犽－狇
犽犽

犫
－
１

犪
ｌｎ（ ）狀

－１／犫

－［ ］１ （４）

式中，犪、犫、犽通过拟合典型试验应力比犚０ 下的实
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验数据得到。

在应力比为犚的循环载荷作用下，单向板或多

向层压结构的层内可能同时存在有σ１、σ２ 和τ１２３个

面内主轴应力分量，考虑应变分量ε１ 和ε２ 的耦合

效应，多轴循环加载下的等效幅值比为

狇１ ＝ （σ１－ν１２σ２）ｍａｘ／犡

狇２ ＝ （σ２－ν２１σ１）ｍａｘ／犡

狇６ ＝ （τ１２）ｍａｘ／犛

（５）

当犚＝犚０ 时，可直接将狇犻（犻＝１，２，６）代入

式（４）计算相应的单轴损伤犇犻。当犚≠犚０ 时，用直

线近似表示等寿命曲线，则可由下式求出与（犚，狇犻）

等效的疲劳载荷（犚０，狇）：

（１）当犚ｕ≤犚＜１．０时，单向板破坏模式为拉伸破

坏

狇＝
（１－犚）狇犻

（１－犚０）－（犚－犚０）狇犻
（６）

（２）当犚＜犚ｕ或犚≥１．０时，单向板的破坏模式为

压缩控制破坏

狇＝
（１－犚ｕ）狇′ｕ

（１－犚０）－（犚ｕ－犚０）狇′ｕ

狇′ｕ＝
（１－犚）狇犻

（１－犚′ｕ）－（犚－犚′ｕ）狇

烍

烌

烎犻

（７）

式中：犚ｕ＝－犡ｃ／犡ｔ，犚′ｕ＝１／犚ｕ，其中犡ｔ和犡ｃ分

别为加载方向上的极限强度，对纵向、横向分别为

拉伸和压缩极限强度，对面内剪切表示２个相反方

向的剪切强度。

考虑多轴循环应力的综合作用，令

犇１６ ＝ 犇２１＋犇槡
２
６；犇２６ ＝ 犇２２＋犇槡

２
６ （８）

犇１６和犇２６分别反映了拉（压）和剪切共同作用下纤

维和基体的损伤。当犇１６和犇２６中的较大值达到１．０

时，面内单元就发生了疲劳失效。视犇１６和犇２６的

相对大小估计面内单元的失效模式，当犇１６＞犇２６时

纤维失效，反之则为基体失效。

对于层间单元，令τｕ＝ τ
２
狕狔＋τ

２
槡 狕狓。为了合理地

回避复杂的层间疲劳与断裂的理论与试验研究，根

据损伤机制的相似性，用单向板面内横向拉 拉疲

劳模型来模拟层间正应力引起的分层疲劳，用单向

板面内剪切疲劳模型模拟层间剪应力引起的分层疲

劳。即将σ狕 和τｕ分别看作σ２ 和τ１２，采用前述的面

内疲劳损伤模型来近似计算σ狕 和τｕ 引起的层间疲

劳损伤犇狕 和犇ｕ。令犇狕ｕ＝ 犇２狕＋犇
２

槡 ｕ，当犇狕ｕ达到

１．０时，就认为层间该处发生了分层疲劳失效。

１．３　材料性质退化

对于面内单元（即四结点板元），将复杂多样的

损伤形式归纳为纤维失效和基体失效２种模式，与

之对应有２种刚度退化方式。如果发生纤维失效，

则也必然会发生基体失效，该单元的弹性常数犈１１、

犈２２和犌１２均退化为零。当发生基体失效时，犈１１不

变，其它弹性常数退化为零。

对于层间单元（即弹簧元组），当发生分层失效

时，将该处３个弹簧元的刚度置０。

１．４　分析流程

将层压板的疲劳失效看成是各单元逐渐发生疲

劳失效或者静力失效的动态过程。疲劳寿命分析的

步骤为：（１）在应力分析的基础上，计算层压板的

最先失效强度，判断最先失效的单元是发生疲劳失

效还是静力失效；（２）若为疲劳失效，计算单元疲

劳寿命增量和累积损伤；（３）对发生疲劳失效或静

力失效的单元进行刚度退化；（４）返回第１步重复

上述过程，直到随着各单元逐次失效而最终导致层

压板总体失效，图２描述了这一过程。另外，在寿

命计算中还考虑了疲劳损伤累积的非线性。层压板

的疲劳寿命等于各次疲劳迭代分析中最先疲劳失效

单元到失效的循环数增量之和。

图２　层压板疲劳寿命分析流程简图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｌａｍｉｎａｔｅｓ

２　算例和讨论

编制了层压结构疲劳分析程序，计算迭代中的
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应力分析是通过调用商业有限元计算软件实现的。

疲劳寿命计算对象为Ｔ３００／ＱＹ８９１１矩形层压板试

件，板长１１２ｍｍ，宽２０ｍｍ，单层名义厚度为０．

１２５ｍｍ，纤维体积含量６０％～６５％，材料性能如

表１所示。有２种铺层方式：Ⅰ－［４５／９０／－４５／０／

０／－４５／９０／４５］Ｓ；Ⅱ－［－６０／０／６０］３Ｓ。

通过３种典型试验（［０］１６拉 拉，［９０］１６拉 拉，

［０／９０］４Ｓ剪 剪）的疲劳数据，得到了该材料单向板

疲劳损伤公式的相关参数，如表２所示。需要说明

的是，这里对文献［２ ３］中的数据进行了修正。

表１　犜３００／犙犢８９１１材料力学性能

犜犪犫犾犲１　犕犪狋犲狉犻犪犾犮狅狀狊狋犪狀狋狊狅犳犜３００／犙犢８９１１犮狅犿狆狅狊犻狋犲

犈１１／ＧＰａ 犈２２／ＧＰａ 犈３３／ＧＰａ 犌１２／ＧＰａ 犌１３／ＧＰａ 犌２３／ＧＰａ

１３５ ８．８ ８．８ ４．４７ ４．４７ ３．２

ν１２ 犡ｔ／ＭＰａ 犡ｃ／ＭＰａ 犢ｔ／ＭＰａ 犢ｃ／ＭＰａ 犛／ＭＰａ

０．３３ １６２７．５ １２２６ ６８．４ ２１８ ８９．１

表２　犜３００／犙犢８９１１单向板疲劳损伤公式参数（犚＝０．１）

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊犻狀狋犺犲犳犪狋犻犵狌犲犱犪犿犪犵犲犿狅犱犲犾狊狅犳

犜３００／犙犢９８１１狌狀犻犱犻狉犲犮狋犻狅狀犪犾犾犪犿犻狀犪狋犲（犚＝０．１）

Ｌｏａｄｓｔａｔｅ

Ｔｅｎｓｉｏｎ

Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ Ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ

Ｉｎｐｌａｎｅｓｈｅａｒ

Ｓｃｏｐｅｏｆａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ０．６≤狇≤１．０ ０．６≤狇≤１．０ ０．４≤狇≤１．０

Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

犪＝１４．０７６

犫＝７．８１

犽＝１．０

犪＝１５．８１３

犫＝４．０５

犽＝１．０

犪＝１７．２９５

犫＝１．７５

犽＝１．０

　　因为是对称层压板，只需对厚度中面以上的一

半进行有限元建模，在自由边及两端附近加密网

格，如图３所示。模型的边界条件为：对于与厚度

中面相连的弹簧元结点施加对称面约束。模型一端

固定，将另一端各子层结点通过刚性元与一个独立

结点相连，并对该结点加载。采用这种加载方式是

为了模拟试验中刚性夹头的夹持，在加载端变形一

致的前提下，根据各子层刚度分布的变化自动分配

外载荷。另一方面，实际试验时夹持端并非完全

“夹死”，否则将在夹持根部产生较严重的应力集

中，所以在模型两端各设置了一段长度为３ｍｍ的

“缓冲区域”，这个区域内的单元只参与应力分析，

不参与失效分析。

表３给出２种层压板在犚＝０．１的不同载荷水

平下的疲劳寿命预测结果，并与文献［３］的试验结

图３　有限元模型

Ｆｉｇ．３　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｓｈ

表３　疲劳寿命分析结果

犜犪犫犾犲３　犚犲狊狌犾狋狊狅犳犳犪狋犻犵狌犲犾犻犳犲犪狀犪犾狔狊犻狊

Ｓａｍｐｌｅ
Ａｎａｌｙｓｉｓ

ｍｅｔｈｏｄ

Ｓｔｒｅｎｇｔｈ／

ＭＰａ

Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ／Ｃｙｃｌｅｓ

狇＝０．８５ 狇＝０．８ 狇＝０．７

Ⅰ

２Ｄ ５４０．２ ４６８００ １５２６６０ ６７３８７９

３Ｄ ５１７．７ １０５８１ ７５６８７ ５４３６１３

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
［３］ ５７８．８ １４４００ １９８００ ９５５００

Ｓａｍｐｌｅ
Ａｎａｌｙｓｉｓ

ｍｅｔｈｏｄ

Ｓｔｒｅｎｇｔｈ／

ＭＰａ

Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ／Ｃｙｃｌｅｓ

狇＝０．９ 狇＝０．８５ 狇＝０．８

Ⅱ

２Ｄ ６０６．５ ６２９６ ３６１７３ １４０１５１

３Ｄ ５３７．８ ３５４０ ４９４７６ ２５１９３６

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
［３］ ７１０．９ １９４ ６４９００ ６９７０００

果进行了对比。同时也给出两端均匀加载时基于经

典层板理论二维分析所得到的寿命预测结果。

二维分析的静强度值高于三维分析的计算值，

且两者均小于实测值。为了解决静强度的理论值与

试验值之间的差异对寿命估算的影响，采用了一种

变通的办法，即对给定载荷比狇，计算用σｍａｘ规定为

狇值与σｕｔ估算值（而不是实测值）的乘积，使得计算

与试验的相对载荷水平相同，这也对不同批次材料

之间的强度差异提供了解决办法。由表３可见，以

实测结果为参照，基于三维模型的寿命估算结果相

对二维模型有了明显改进。

在３种载荷比下，［４５／９０／－４５／０／０／－４５／９０／

４５］Ｓ层板的疲劳失效过程是：首先各９０°层相继发生

局部静力基体失效，然后各４５°层、９０°层相继发生

疲劳、静力导致的局部基体失效，经过一段时间后

各－４５°层也开始出现基体失效，最终以０°层发生

一定量的纤维失效而导致层压板整体破坏。在不同

的应力水平下，层压板表现出不同的损伤发展规

律。以内侧－４５°层的情况为例：狇＝０．８５时，在失

效前相当长的时间内，损伤主要分布在两自由边附

近，只是在接近失效时，层中部才迅速产生大量损

伤；狇＝０．７时，损伤在自由边附近产生，并向中部

缓慢、均匀地发展，直至层板整体失效，如图４

·６７１· 复 合 材 料 学 报



所示。

图４　狇分别为０．７、０．８５时［４５／９０／－４５／０／０／－４５／９０／４５］Ｓ

板内侧－４５°层在不同时刻的损伤情况

Ｆｉｇ．４　Ｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｉｎｎｅｒ－４５°ｐｌｙｏｆ［４５／９０／

－４５／０／０／－４５／９０／４５］Ｓｌａｍｉｎａｔｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｙｃｌｅｓ，

ｗｈｅｎ狇＝０．７，０．８５ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ

同时，［４５／９０／－４５／０／０／－４５／９０／４５］Ｓ板在３

种载荷水平的疲劳分析中，都发生了分层损伤，分

层主要发生于４５／９０、９０／－４５、－４５／９０及９０／４５

几个层间，并集中在自由边附近，具体起始时刻如

表４所示。以狇＝０．８５的情况为例，层板整体失效

前的某一时刻分层损伤的分布如图５所示。

表４　［４５／９０／－４５／０／０／－４５／９０／４５］犛板分层损伤

出现的位置及时刻

犜犪犫犾犲４　犇犲犾犪犿犻狀犪狋犻狅狀犾狅犮犪狋犻狅狀犪狀犱狅狀狊犲狋狅犳［４５／９０／－４５

／０／０／－４５／９０／４５］犛犾犪犿犻狀犪狋犲狊

Ｌｏｃａｔｉｏｎ

Ｍｏｍｅｎｔｓｏｆｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｓ／Ｃｙｃｌｅｓ

狇＝０．８５ 狇＝０．８ 狇＝０．７

４５／９０ ８１７ ８３７０ １８８８５

９０／－４５ ５１ １４３７ ４２８６

－４５／９０ １１７ ４１８６ ４９８１

９０／４５ １８８９ ８３７０ １５１４９

图５　狇＝０．８５循环数为１０５８１时［４５／９０／－４５／０／０／－４５／９０／４５］Ｓ

板层间损伤分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｄａｍａｇｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅ

ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｏｆ［４５／９０／－４５／０／０／－４５／９０／４５］Ｓｌａｍｉｎａｔｅ

ａｔ１０５８１ｃｙｃｌｅｓａｎｄ狇＝０．８５

　　３种载荷水平下，［－６０／０／６０］３Ｓ层板疲劳失效

过程大致是：首先各±６０°层相继发生局部基体失

效，再经过一定循环，０°层的少量单元发生纤维失

效并导致层压板整体破坏。以狇分别为０．８、０．９

时最外侧－６０°层的损伤发展情况为例。狇＝０．８

时，损伤以疲劳局部失效为主，基体损伤从自由边

向内部缓慢、均匀发展；狇＝０．９时，损伤以静力失

效为主，最初从中段自由边附近产生，然后从中段

自由边附近向层内发展，此后损伤由中段向两端扩

展。在发生疲劳破坏前，层内已因局部静力失效累

积了大量损伤，如图６所示。３种载荷水平下至破

坏前均未发生明显分层损伤。

图６　狇分别为０．８、０．９时［－６０／０／６０］３Ｓ板最

外侧－６０°层在不同时刻的损伤情况

Ｆｉｇ．６　Ｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｅｘｔｅｒｉｏｒ－６０°ｐｌｉｅｓｏｆ

［－６０／０／６０］３Ｓｌａｍｉｎａｔｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ，ｔｗｏｌｏａｄｌｅｖｅｌｓ

二维静强度和疲劳寿命计算是基于经典层压

板理论，在内应力均匀分布的条件下进行的［２３］。

而真实的应力分布即使在面内也不可能是均匀的，

同时还存在层间应力分布。所以，本文模拟真实试

验时的刚性夹持条件，在非均匀应力状态下，依据

三维应力分析进行疲劳分析，更加符合实际。

层间应力与面内应力在自由边附近变化梯度较

大，而出于计算时间考虑，自由边附近的最小网格

宽度为０．３ｍｍ，仍略显粗糙。需要进一步改进计

算流程，提高计算速度，采用更合理的有限元模

型，更加细致地反映损伤起始、扩展及对静强度和

疲劳寿命的影响。

选用适当的强度准则对于层压板强度估算很重

要［１１１２］，本文作者在分析中出于简化分析的目的，

对于面内损伤只考虑了面内应力的影响，对于层间

损伤只考虑了层间应力的影响，而实际上这２种损

伤均受面内应力、层间应力的综合影响。今后，有

必要改进三维应力下考虑面内和层间失效的强度准

·７７１·黄志远，等：考虑三维应力的复合材料层压板疲劳寿命分析



则和材料性能退化处理方法。

３　结　论

（１）通过建立准三维有限元模型，将三维应力

分析与单向板疲劳累积损伤模型相结合，预测任意

层压板在面内循环载荷下的疲劳损伤起始、演变及

疲劳寿命。层压板的失效过程是损伤不断累积、刚

度逐渐退化、应力不断重新分布的动态过程。

（２）经过实际算例及与试验结果的对比，表明

本文方法可行，寿命预测结果合理，与基于经典层

板理论二维分析的寿命分析结果相比改进明显。

（３）需要进一步改进三维应力下的强度准则和

静力、疲劳损伤失效的表征方法，提高计算精度和

计算效率。
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