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湿 热 力耦合环境下复合材料结构

损伤分析与性能研究

闫　伟，燕　瑛，苏　玲
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京１００１９１）

摘　要：　将考虑湿热效应的经典层合板理论引入有限元方法中，通过精确考察单层板等效参数衰减、追踪初始

破坏后的卸载以及对最终破坏进行判定，在精确预测湿热环境对复合材料性能影响的同时追踪了损伤演化过程。

通过建立湿 热 力耦合下复合材料宏观性能的定量表达式，发展湿 热 力耦合环境下复合材料性能演化表征与预

测方法，实现在有限元分析中考虑湿热效应的影响。对３种不同铺层方式复合材料层合板进行湿热环境试验研

究，并利用本文中分析方法进行损伤模拟，分析结果与实验结果符合得较好。
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　　新型航空航天器的先进性标志之一是结构的先

进性，而先进复合材料是实现结构先进性的重要物

质基础和先导技术［１］。复合材料应用于飞行器结构

不仅要承受复杂、长时的载荷、意外冲击载荷等作

用，而且还要承受温度、湿度等苛刻的外部环境因

素的考验。同时，复合材料自身具有组分多元性、

结构多重性、失效模式多样性，这些特点使得复合

材料结构性能演化预测十分复杂。树脂基复合材料

在大气中使用时水分与高温的作用会使复合材料的

力学性能发生一定程度的变化［２］。目前，国内外对

复合材料湿热性能的研究以试验分析为主［３５］，理

论研究较少［６８］，而且针对典型问题，不能应用于

实际结构分析中。大量数据表明，复合材料在湿热

环境作用下，结构内部会产生溶胀应力，而且在热

冲击下由于外层快速脱湿产生更大的溶胀应力。这

种内应力的反复作用达到某一量级时会引起基体开

裂，以至于形成龟裂。这种龟裂会影响复合材料结

构的再吸湿及再干燥速率，并逐步形成宏观裂纹。

如此往复下去，在材料内部形成损伤区域，进而严

重影响复合材料的力学性能［９］。由此可见湿热环境

对复合材料性能影响的复杂性。因此，准确预测树

脂基复合材料的湿热性能成为材料研究、结构设计

以及使用者共同关心的问题。

　　本文作者将考虑湿热效应的理论方法同有限元

分析方法相结合，对损伤进行进一步精确研究，并

对Ｇ８２７／５２２４复合材料湿热环境下的拉伸和压缩



性能进行了实验和数值模拟分析。

１　理　论

１．１　考虑湿 热 力耦合的有限元分析方法

　　考虑湿热效应的经典层合板理论求解单层应力

如下式：
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式中：σ
（犽）

犻
为第犽层应力；［珚犙犻犼］

（犽）为第犽层转换折

减刚度矩阵；ε
（犽）

犻
为第犽层全应变，满足基尔霍夫

假设［８］；α
（犽）

犻
、β

（犽）

犻
为第犽层热膨胀系数和湿膨胀系

数；Δ犜
（犽）为温差；Δ犕

（犽）为吸湿率。

　　虚位移原理的表达式如下：

∫
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将式（１）代入式（２），可得到包含热应变、湿应变在

内，用以求解湿、热、力耦合问题的最小位能原理。

它的泛函表达式如下：
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式中：犇为应力 应变矩阵；ε为应变矩阵；狌为位

移矩阵；σ为应力；犳为外力。

　　将求解域进行有限元离散，从δΠ狆＝０将得到

有限元求解方程

犓犪＝犘 （４）

式中：犓为有限元整体刚度矩阵；犪为位移列向量；

犘为载荷列向量。

　　与不包含温度应变的有限元求解方程相区别的

是载荷向量中包括由热应变引起的热载荷以及由湿

应变引起的湿载荷，即

犘＝犘＋犘Δ犜 ＋犘Δ犕 （５）

式中：犘是体积载荷和表面载荷引起的机械载荷

项；犘Δ犜是热应变引起的热载荷项；犘Δ犕是湿应变引

起的湿载荷项。且
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式中：犅为应变矩阵；犇为应力 应变矩阵；｛ε
Δ犜｝＝

［α］Δ犜为热应变矩阵；｛ε
Δ犕｝＝［β］Δ犕 为湿应变矩

阵。

　　因此，在有限元计算中，在载荷项中增加由热

应变引起的热载荷项和由湿应变引起的湿载荷项，

可实现湿 热 力三场耦合，完成在有限元分析中考

虑湿热效应。

１．２　损伤演化模拟

　　自２０世纪６０年代复合材料结构在航空航天领

域得到越来越广泛的应用，复合材料的破坏分析与

强度理论研究更是引起了学术界与工程界广泛关

注，产生了为数众多的复合材料强度理论。其中，

Ｚｉｎｏｖｉｅｖ准则
［１０］对层合结构的初始破坏和最终破

坏均能给出较合理的结果，是目前精度较高的理论

之一［１１］。

　　复合材料损伤研究包括应力计算、破坏准则、

刚度降阶和最终破坏四大部分［１２１４］。应力计算基

于有限元分析方法得到；破坏准则和刚度降阶则对

损伤模拟影响较大；如何判定最终破坏是本文中研

究的重点之一。当单层发生破坏时，犈１１、犈２２、犌１２

分别用Φ１犈１１、Φ２犈２２、Φ３犌１２代替，Φ１、Φ２、Φ３的取

值按照下式［１１］进行：
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式中：犡ｔ表示纵向拉伸强度；犡ｃ 表示纵向压缩强

度；犢ｃ表示横向压缩强度；ε
－
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　　将上述刚度降阶方法以Ｆｏｒｔｒａｎ语言对 ＭＳＣ．

Ｍａｒｃ有限元软件进行二次开发，发展其针对复合

材料结构的渐进损伤分析功能，即结合适当的破坏
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准则，依据式（７）进行具体损伤区域的刚度退化，

并随着载荷的不断增加，损伤区域渐进扩展，直至

结构最终破坏为止。通过准确把握复合材料湿 热

力耦合下性能演化规律，为飞行器复合材料结构使

用可靠性和安全性提供科学依据。

２　试　验

２．１　试　件

　　试件所用材料均为Ｇ８２７／５２２４。采用了３种常

用铺层形式：Ｐ４［＋４５／０／－４５／９０］４Ｓ、Ｐ５［０／＋４５／

０／－４５／９０／－４５／０／＋４５／０］２Ｓ、Ｐ６［９０／＋４５／９０／

－４５／０／－４５／９０／＋４５／９０］２Ｓ。拉伸试件尺寸（长×

宽）为２５０ｍｍ×１５ｍｍ，压缩试件尺寸为１７０ｍｍ

×２５ｍｍ，两端玻璃钢加强片长度均为５０ｍｍ。

２．２　试验设备及环境条件

　　所有的拉伸和压缩试验均在 ＭＴＳ８１０材料试

验机上进行，其载荷、位移和应变测量误差均小于

１％。试验环境条件包括室温干态、高温干态以及

常温湿态３种。室温是指２３℃±３℃、相对湿度为

５０％的环境；高温是指试件在温度为１２０℃±３℃的

环境中保温至少５ｍｉｎ；湿态是指试件在７０℃±

３℃的蒸馏水中浸泡４８ｈ，浸泡后试件的吸湿率为

１．５９％。

３　试验结果与分析

　　表１和表２分别给出了３种环境条件下拉伸、

压缩性能实验结果以及利用本文中提出的方法进行

分析后的结果。从表１可以看出，同室温干态相

比，随温度升高，Ｐ４、Ｐ５、Ｐ６层合板拉伸性能均略

有所提高。在湿态环境下，层合板拉伸性能变化不

一，Ｐ４、Ｐ６铺层拉伸性能上升，Ｐ５铺层拉伸性能

略微下降。从表２可以看出，同室温干态相比，随

温度升高，Ｐ４、Ｐ５、Ｐ６层合板压缩性能均降低，下

降趋势不同，降低幅度在１０％～２０％之间。在湿态

环境下，压缩性能变化不一，Ｐ４、Ｐ６铺层压缩性能

略微下降，Ｐ５铺层压缩性能增加。同时，从表１、

表２中可以看出，采用本文中分析方法预测的拉伸

和压缩性能同实验结果接近，满足工程允许的误差

要求。

　　综上所述，随着温度的升高，复合材料拉伸性

能略有提高，压缩性能下降明显；复合材料吸湿

后，短时间内会对材料性能起促进作用，但长时间

会发生化学反应最终使得材料的性能下降，对复合

材料性能影响规律复杂，整体趋势同温度效应

相反。

表１　湿热环境下犌８２７／５２２４层合板拉伸实验结果与分析

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪狀犱犪狀犪犾狔狊犻狊狉犲狊狌犾狋狊狅犳

犾犪犿犻狀犪狋犲狋犲狀狊犻犾犲狊狋狉犲狀犵狋犺犻狀犺狔犵狉狅狋犺犲狉犿犪犾犲狀狏犻狉狅狀犿犲狀狋

Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
Ｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｎｇｔｈ／ＭＰａ

Ｐ４ Ｐ５ Ｐ６

ＲＴ

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ４０７．２ ５８６ ３１３

Ａｎａｌｙｓｉｓ

Ｅｒｒｏｒ／％

４１０．２

０．７％

６６４．３

１３％

２７６．４

１１％

１２０℃

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ４２９ ６２６ ３４０

Ａｎａｌｙｓｉｓ

Ｅｒｒｏｒ／％

４３４

１．１％

７０３．６５

１２％

２７７．１７９

１８％

Ｍｏｉｓｔｕｒｅ

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ４３７ ５７７ ３２２

Ａｎａｌｙｓｉｓ

Ｅｒｒｏｒ／％

４３１．１４

１．３％

６３８．２４８

１１％

２７６．９４４

１４％

表２　湿热环境下犌８２７／５２２４层合板压缩实验结果与分析

犜犪犫犾犲２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪狀犱犪狀犪犾狔狊犻狊狉犲狊狌犾狋狊狅犳

犾犪犿犻狀犪狋犲犮狅犿狆狉犲狊狊犻狏犲狊狋狉犲狀犵狋犺犻狀犺狔犵狉狅狋犺犲狉犿犪犾犲狀狏犻狉狅狀犿犲狀狋

Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｔｒｅｎｇｔｈ／ＭＰａ

Ｐ４ Ｐ５ Ｐ６

ＲＴ

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ６０６ ６６５ ３８４

Ａｎａｌｙｓｉｓ

Ｅｒｒｏｒ／％

４２９．５４

２９．１％

５９１．８

１１％

３６４．７

５％

１２０℃

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ４６０ ５５７ ３３８

Ａｎａｌｙｓｉｓ

Ｅｒｒｏｒ／％

３５５．４

２２．７％

４２４．８

２３．７％

３０９

８．６％

Ｍｏｉｓｔｕｒｅ

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ５９０ ６８３ ３７９

Ａｎａｌｙｓｉｓ

Ｅｒｒｏｒ／％

５１７

１２．４％

６９４．６

１．７％

３７７

０．５％

　　此外，采用本文中分析方法还可以计算不同温

度或湿度下层合板的力学性能，突破了实验只能测

量少数点的限制。采用本文中分析方法对Ｐ４、Ｐ５

两种铺层的层合板进行不同温度下的拉伸性能分

析，分析结果如图１所示。

　　从图１可以看出，随着温度增加，层合板拉伸

性能均呈现上升趋势，不同铺层上升趋势不一样，

实验值和计算值均反映了这一规律。由于湿热残余

应力为矢量，具有方向性，因此，存在湿热残余应

力与外部载荷方向相同或相反的状况。很明显当两

者反向时，外部极限载荷会增加。随着温度升高，

湿热残余应力减小，在温度不改变材料基本性能的

前提下，层合板拉伸性能相应提高，而不同的铺层

·５１１·闫　伟，等：湿 热 力耦合环境下复合材料结构损伤分析与性能研究



图１　采用本文方法预测的Ｐ４和Ｐ５铺层层合板

拉伸性能随温度变化规律

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｔｒｅｎｄｏｆｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｎｇｔｈｗｉｔｈ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｏｒＰ４ａｎｄＰ５ｌａｍｉｎａｔｅｓ

湿热残余应力不同，故上升趋势也不相同。

４　结　论

　　（１）对Ｇ８２７／５２２４复合材料制成的３种常用层

合板进行静态拉伸和压缩试验研究，并基于本文中

发展的湿 热 力耦合有限元分析方法对其进行数值

模拟，考察了环境因素对层合板性能的影响。

　　（２）在有限元分析中，在载荷项中计入由热应

变引起的热载荷项和由湿应变引起的湿载荷项，建

立湿 热 力耦合下复合材料宏观性能的定量表达

式，发展湿 热 力耦合环境下复合材料性能演化表

征与预测方法，实现在有限元分析中考虑湿热效应

的影响。

　　（３）温度升高可以提高层合板的拉伸性能，降

低压缩性能，不同的铺层顺序，升高或降低趋势不

同；吸湿对材料拉伸、压缩性能影响规律复杂，整

体趋势与温度效应相反。
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