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监测复合材料结构剩余疲劳寿命的剩余刚度方法
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摘要：通过疲劳试验获得了复合材料层合板刚度退化的两参数模型，基于此模型提出了复合材料结构剩余疲劳

寿命监测的剩余刚度方法，它以实验室中获得的归一化的剩余刚度曲线为基准，结合复合材料结构疲劳危险点

的实测剩余刚度值，预测该危险部位的剩余疲劳寿命。该方法抓住了复合材料结构刚度退化的本质，借助实测刚

度值，消除了疲劳性能分散性的大部分影响。通过４种玻璃燉环氧复合材料光滑试验件和中心孔试验件的疲劳试

验结果对该方法进行了验证。结果显示，本方法可以准确地预测复合材料结构的剩余寿命，且仅需利用前２０％左

右的剩余刚度数据，预测结果便与试验结果吻合较好。
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随着复合材料在飞机结构中的大量应用，复合

材料的疲劳问题开始出现并受到研究人员的重视。

复合材料疲劳损伤模式众多，包括基体裂纹、界面

脱胶、纤维断裂、分层等。这些损伤的萌生、扩展及



相互影响导致了复合材料复杂的损伤和失效机制。

鉴于复合材料疲劳问题的复杂性，目前主要采用唯

象学方法进行研究。唯象学方法避开了复合材料内

部复杂的疲劳机理，建立起宏观可测材料参数与材

料损伤量及寿命之间的关系，降低了复合材料疲劳

问题研究的难度。常用的唯象模型如基于剩余强

度、剩余刚度的模型
［１２］
。

复合材料疲劳问题复杂性的另一个方面是其

疲劳性能具有更大的分散性，特别是含孔复合材料

结构，其在同一应力水平下的疲劳寿命分散性非常

大［３４］
，这给结构的可靠性设计带来极大困难。

对于复合材料结构由于影响其疲劳寿命的因

素很多，即便已经有了该结构材料的疲劳性能数据

库，想准确地预测一个正在服役结构的疲劳寿命也

是一件困难的事情。无论采用哪种寿命分析方法，

都是采用材料数据（如ＳＮ曲线），结合结构的循环

应力应变分析和累积损伤理论来估算结构危险部

位的疲劳寿命。但是，复合材料复杂的损伤演化机

理以及特有的铺层顺序多样性、自由边效应和就位

特性使得传统上采用材料的疲劳性能估算结构的

疲劳寿命的方法可行性差。

针对复合材料疲劳寿命估算的困难，本文工作

从复合材料在疲劳载荷作用下的剩余刚度退化规

律出发，提出了一个以归一化的剩余刚度曲线为基

准，结合疲劳危险部位的剩余刚度的实测数据，预

测复合材料结构剩余寿命的方法，较好地预测了复

合材料结构的疲劳寿命。

 刚度退化模型

前人通过试验观察发现复合材料疲劳过程中

的损伤演化可以明显地区分为３个阶段
［５］
，其对应

的损伤机理及刚度退化规律如图１所示。Ⅰ阶段为

疲劳损伤起始阶段，该阶段的主要损伤为横向层燉

斜铺层基体裂纹，这些裂纹的出现造成了刚度的明

显下降，该阶段所占寿命比例一般小于２０％，以基

体裂纹密度达到一个饱和状态，称为特征损伤状态

（Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｄａｍａｇｅｓｔａｔｅ，ＣＤＳ）
［６］为标志而结

束。Ⅱ阶段占据了疲劳寿命的大部分，表现为剩余

刚度的缓慢线性下降，这一阶段内发生的损伤类型

主要为基体纤维界面的脱胶及分层。Ⅲ阶段为临

近失效的阶段，表现为刚度的快速下降，这一阶段

内发生的损伤类型主要为纤维断裂，损伤局部集中

演化，其所占寿命比例非常小，表现出“突然死亡”

图１ 典型复合材料损伤演化及刚度退化特征

特征［７］
。

基于以上复合材料剩余刚度退化规律，作者提

出如下的剩余刚度退化模型［８］

爠０－ 爠ｒ

爠０－ 爠ｒｃ
＝ 牊

牕

槏 槕爫 ＝ １－
１－ （牕燉爫）

牣

（１－ 牕燉爫）
牤 （１）

式中：爠０为初始刚度；爠ｒ为剩余刚度；爠ｒｃ为失效时

的临界剩余刚度；牣，牤为模型参数，通过试验确定，

其中牣决定了刚度在初始阶段退化速率，牤决定了

临近失效时的刚度退化速度，中间线性段的刚度退

化速率与牣，牤均有关。式（１）可变换得到归一化的

剩余刚度的表达式

爠ｒ

爠０
＝ １－ １－

爠ｒｃ

爠槏 槕０ １－
１－ （牕燉爫）

牣

（１－ 牕燉爫）槏 槕牤 （２）

对于铺层顺序一定的层合板，不同试件的静强

度及疲劳寿命均可能存在较大的分散性。作者通过

试验发现，在相同的疲劳载荷作用下，由式（１，２）处

理得到的不同试件的剩余刚度退化曲线具有很好

的一致性，很多文献
［９１４］也有相似的结论。这是复

合材料疲劳过程中表现出的一种规律。究其原因：

虽然疲劳过程中，不同试件的绝对疲劳寿命可以有

很大差异，疲劳过程中不同层出现各种损伤类型的

过程相同，不同损伤出现的先后顺序固定，不同损

伤的出现与刚度降之间存在定量关系。所以，通过

式（１，２）处理消除了试件的个体差异后，其疲劳过

程表现出共同的规律，相同载荷条件下刚度退化曲

线非常接近。这也同时说明，一次循环对复合材料

造成的损伤的绝对值对不同的试件个体来说是不

同的，但在相对尺度上是基本相同的。

 疲劳试验

试件材料为Ｅｇｌａｓｓ燉Ｅｐｏｘｙ层合板，见图２，材

料参数见表１。４种层合板铺层形式和静强度见表

２。试验机为ＭＴＳ８０９，试验频率为５Ｈｚ，应力比爲＝

０。每种层合板选择４～５种应力水平进行试验，同
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图２ 光滑试件

表 ﹦┐━┈┈燉﹦┅┄┍┎材料参数

材料参数 数值燉ＭＰａ

爠１１ ４２０００

爠２２ １１３００

牤１２ ０３

爢１２ ４５００

牀ｔ ８９９

牁ｔ ３６

爳 ６０

表 种层合板铺层及静强度

铺层 静强度燉ＭＰａ

［０燉９０］２Ｓ ４８８

［±４５］２Ｓ １１８

［４５燉０２燉－４５］Ｓ ５９１

［４５燉９０燉－４５燉０］Ｓ ３７２

一应力水平测试４个试件。试验中系统自动采集试

件的位移、载荷数据用于计算试件的剩余刚度。

通过试验观察发现，［０燉９０］２Ｓ正交层合板在疲

劳过程初始阶段发生９０°层开裂，随后疲劳过程完

全为０°层控制，剩余刚度在初始阶段存在一个明显

的下降，随后大部分循环中保持微幅下降，最后突

然断裂，呈现突然死亡特征。［±４５］２Ｓ的疲劳过程

的绝大部分范围内的损伤为各层基体开裂，裂纹沿

着纤维方向，在临近失效时，发生局部分层导致试

件断开。［４５燉０２燉－４５］Ｓ在疲劳初始阶段出现的损

伤为４５°层开裂，当裂纹密度饱和后，疲劳过程为０
ｏ

层所控制，最后突然断裂。［４５燉９０燉－４５燉０］Ｓ层合

板在初始的循环中首先发生９０°层开裂，随后随着

载荷的重新分配，４５°层发生开裂，随后在９０燉－４５

层界面处发生分层并显著扩展，最后发生纵向纤维

断裂。从试验观察可以发现，所有试件刚度退化的

Ⅲ阶段占寿命比例极小，故将 爠ｒｃ定义为“突然死

亡”发生前的剩余刚度。

通过试验中记录的循环载荷和位移曲线计算

试件的剩余刚度，然后拟合得到式（１，２）中参数牣，

牤，见表３。

表 各层合板刚度退化模型参数

层合板 应力水平牞 牣 牤 爠ｒｃ燉爠０

０８ １０ ０６８ ０８０５

［０燉９０］２Ｓ
０７ ０６７ ０４６ ０８２１

０６ ０５２ ０６６ ０８０２

０５ ０４４ ０７４ ０８５２

０８ ０７１ ０３９ ０３１３

０６ ０８５ ０５５ ０２４５

［±４５］２Ｓ ０５ ０７５ ０６３ ０２２８

０４５ ０５０ ０６０ ０３９４

０４２ ０３７ ０４９ ０４０３

０８ ０２６ ０７７ ０７９７

［４５燉０２燉－４５］Ｓ
０６５ ０７３ ０４１ ０７３３

０５３ ０４１ ０５４ ０７８０

０４５ ０５３ ０４５ ０８５９

０８０ １０ ０４４ ０８１４

［４５燉９０燉－４５燉０］Ｓ
０６５ ０９１ ０４４ ０７３７

０５５ ０５７ ００１ ０６３６

０４０ ０４３ ０６５ ０５４６

注：牞＝加载应力燉拉伸强度。

 寿命估算方法

 估算方法

基于对复合材料疲劳机理认识和试验观察，本

文认为复合材料的剩余刚度能够很好地反映复合

材料的损伤状态。为此本文提出如下复合材料疲劳

寿命估算方法，基本步骤如下：

（１）首先对需要估算的复合材料结构确定疲劳

危险部位；

（２）针对疲劳危险部位的层合板结构与铺层形

式，进行标准件疲劳试验，获得式（１）中的参数；

（３）对结构进行疲劳试验，加载牕１，…，牕牔次循

环，记录下疲劳危险部位剩余刚度退化数据 爠ｒ１，

…，爠ｒ牔；

（４）采用最小二乘法，依式（２），由记录的牔个

点对，拟合得到临界剩余刚度爠ｒｃ和疲劳寿命爫。此

时的爫即为疲劳寿命爫

。

上述估算方法与传统方法比较，主要差别在于

考虑了被估算结构已经历的疲劳损伤的个体信息，

这些信息反映了结构自身的损伤状态。理论上讲，

参与估算寿命的数据点对越多采集到的剩余刚度

循环数占试件最终寿命的比例越大，被估算结构的

损伤累积状态和个体信息反映越充分，估算越准

确。而传统估算方法要先建立材料的ＳＮ曲线（或

ＰＳＮ曲线），试验量大，还不能考虑结构个体在疲

劳过程中表现出来的信息，估算精度低。

 光滑试验件疲劳寿命分散性消减

采用３．１节试验中所记录的刚度退化数据中

９７６第５期 姚卫星，等：监测复合材料结构剩余疲劳寿命的剩余刚度方法



的部分数据来预测试件的疲劳寿命爫

，以验证本

文所提的方法可以有效消减分散性对疲劳寿命预

测的影响。数据点对表示为｛（１，爠ｒ０），（２，爠ｒ２），…，

（牏，爠ｒ牏）｝，其中牏表示循环次数，爠ｒ牏表示第牏次循环

的剩余刚度。定义牜＝牏燉爫

，表示加载循环的寿命

分数。疲劳试验寿命结果见表４，不同应力水平下的

疲劳寿命分散性在４倍左右。

表 试验疲劳寿命

层合板 牞 疲劳寿命

０８ ３７６，４２０，７２０，７２２

［０燉９０］２Ｓ
０７ ８７５，１７９８，２３０４，２８１０，２８１２

０６ １５５６６，２１８７２，４０１８０，７２３４

０５ １００７９５，１６３６８５，１６５９３３，２３６１３６

０８ １５０，１８６，１９０，２１９

０６ １０５８，１２０８，１２８３，１３６５

［±４５］２Ｓ ０５ ４８１５，７０２９，１０３９１，１４０５４

０４５ ８５１３１，６６４７２，６４７５９，１２７７２９

０４２ ４９４８３２，２３４６７４，２６５１４２

０８ ２０９，３０４，２５９，２１４

［４５燉０２燉－４５］Ｓ
０６５ １６１６，２１５５，２３４１，１８３８

０５３ １９７４０，１９９８９，２００９９，２８２１０

０４５ １０５５２７，１１２３８０，１２３９３６，１６０７４３

０８０ １７２，１７２，２０４，１９６

［４５燉９０燉－４５燉０］Ｓ
０６５ １０４５，１１５５，１２１０，１９２９

０５５ １１１６０，７８８３，９７４２，９３３８

０４０ １５５５０１，１４５９８３，１６８０４０，１７０５５０

本文对所有试件都进行了牜＝０１，０２，…，０８

比例下的寿命估算。发现牜＝０１条件下估算效果

很差，这是因为数据少、试件的刚度退化规律表现

不明显而导致估算偏差大。其中牜＝０２，牜＝０５，

牜＝０８条件下的寿命估算数据在图３中给出。从图

中可以看出：总体来说，考虑了试件个体疲劳历史

信息后，寿命估算精度非常高，只有极少数预测值

落在 ２倍寿命误差带外部；用以估算的数据点越

多，寿命估算越准确；当牜＝０２时，估算的寿命已

经比较准确，２０％寿命比例一般对应于复合材料疲

劳的ＣＤＳ，ＣＤＳ外在表现特征明显，此时较准确地

估算材料的最终寿命和剩余寿命具有重要意义。

 含中心孔试验件的验证试验

含中心孔层合板试件是在图２所示的光滑试

件上钻孔加工而成的，孔径为４ｍｍ，见图４。加工过

程中，先加工３ｍｍ直径的钻孔，然后采用绞刀加

工孔径到４ｍｍ，从而保证孔边无加工缺陷。加载条

件与光滑件加载条件相同，静强度试验采用

１ｍｍ燉ｍｉｎ的加载速率。疲劳试验频率为５Ｈｚ，应力

比为０。每种层合板用５个试件进行静强度试验。疲

图３ 层合板疲劳寿命估算结果

劳试验选择３个应力水平进行疲劳加载，每个应力

水平选用３个试件进行测试，寿命范围覆盖了１０
３

～１０
５循环。

表５给出含中心孔层合板的静强度试验结果。

可以看到，由于孔的存在，含孔板的静强度有所下

降，含９０°层的比例越大，下降越多，即缺口效应越

明显。
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图４ 含中心孔层合板试件

表 含中心孔层合板静强度

层合板 光滑件 含孔件
静面积强度

缩减量燉％

［０］８ ３２６０６ ２２８４６ －１５１８

［０燉９０］２Ｓ ２６７２５ １６８４８ －１２１４９

［±４５］２Ｓ ６２４７ ４７１２ －７０８６

［４５燉０２燉－４５］Ｓ ３１０２４ １８１８０ －２７２４９

［４５燉９０燉－４５燉０］Ｓ １９２３６ １２００１ －２３５９８

疲劳试验的结果数据较多，图５给出了两种层

合板的试验结果，图中应力为静面积应力。可以看

到，疲劳缺口效应较大，且疲劳寿命的分散性比光

滑试验件大。

采用本文提出的方法，利用疲劳试验中采集的

孔边刚度退化性能数据对各试验件的疲劳寿命进

图５ 含中心孔试件静面积应力寿命曲线

行了预测，预测结果见图 ６，预测结果十分令人满

意。在利用了前２０％寿命的剩余刚度数据后，预测

寿命的精度在２倍左右；在利用了前５０％的剩余刚

度数据后，预测精度就很高了。

图６ 含中心孔层合板疲劳寿命预测结果
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 结束语

本文以复合材料层合板疲劳剩余刚度的退化

模型为基准，提出了一个在线监测结构疲劳的方

法。该方法基本消除了指定结构的个体疲劳行为的

差异和充分利用了历史信息，能准确地预测出试件

（构件）的最终寿命。

通过对玻璃纤维增强塑料层合板的疲劳试验

验证发现，采用占寿命比例２０％以上的剩余刚度信

息就能较准确地预测结构的最终寿命，具有工程应

用价值。
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