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[ 摘要 ] 复合材料层压结构的单轴和多轴疲劳性能研究已在表征模型和方法等方面取得了显著进展。针对纤维增

强复合材料层压板疲劳性能的分析预测，综述了疲劳损伤演化的曲线模型、剩余刚度模型、剩余强度模型、疲劳模量

模型和 S–N 曲线模型的研究进展，对疲劳失效判据和疲劳寿命预测的模型和方法进行了总结和分析，并就疲劳研究

的不足进行了综合阐述。研究表明，疲劳损伤演化和寿命预测的理论模型多为宏观唯象模型，很少涉及微细观损伤

形式和机理；针对多向层合板寿命预测的有限元方法虽然具有广泛适用性，但是还不足以模拟复合材料的真实损伤

路径和历程。在此基础上，对后续复合材料疲劳损伤及寿命研究的重点方向进行了展望。
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从 20 世纪 60 年代开始，碳纤维

增强树脂基复合材料由于比强度高、

比模量大、可设计性好等诸多优越性

能被广泛应用于航空领域。发展至

料的损伤机理与静载情况相似，可归

纳为 4种基本形式：基体开裂、纤维 –
基体界面脱粘、分层、纤维断裂 [1]。

不同模式的损伤萌生、扩展、耦合及

相互促进，共同导致了材料刚度及强

度性能的退化。在复合材料层压板

的疲劳损伤过程中，大部分寿命阶段

主要发生前 3 种形式的损伤，纤维断

裂主要发生在层压板临近破坏之前

较短的时间内。

复合材料层压板的疲劳破坏过

程可归结为损伤区（包括基体裂纹和

分层）的扩展过程，特别是分层扩展

过程 [2]。疲劳损伤监测对揭示复合

材料的疲劳损伤演化机理至关重要。

Rosa 等 [3] 应用红外热像仪监测了疲

劳过程中复合材料的温度变化，并基

于温度变化趋势提出了一种确定复

合材料疲劳极限的新方法。莫淑华

等 [4] 以电阻变化作为损伤参数，建
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今，复合材料在航空结构中的应用已

不限于非承力结构，而是有望大面积

替代金属结构。与金属承力构件一

样，复合材料承载件也存在结构疲劳

问题，且疲劳损伤是引发结构失效的

重要原因之一。因此，复合材料的抗

疲劳性能已成为结构安全性和可靠

性的重要指标。鉴于此，研究复合材

料的疲劳性能具有重要的理论意义

和工程价值。然而，复合材料的不均

匀性、脆性、各向异性、损伤演化的复

杂性、不同铺层间的耦合效应以及显

著的层间应力，使得其疲劳性能的评

估十分困难。

疲劳载荷的作用会严重影响复

合材料层压板的基体、纤维 – 基体界

面和层间结合性能。不同组分材料、

不同铺层方式、不同载荷情况下复合

材料的损伤机理不尽相同。试验表

明，在低幅疲劳载荷作用下，复合材
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立了复合材料累积损伤中电阻与疲

劳损伤状态之间的关系，并对疲劳寿

命进行了预报。程小全等 [5] 采用超

声 C 扫描技术对复合材料疲劳损伤

进行了有效监测。近年来，先进损伤

检测技术在复合材料疲劳领域得到

广泛应用。

本文将对纤维增强复合材料在

不同加载模式下的疲劳损伤 – 破坏

形式和机理进行综合论述，并对用于

疲劳损伤 – 破坏性能表征的损伤曲

线模型、剩余刚度模型、剩余强度模

型、疲劳模量模型和 S – N 曲线模型

进行全面综述。同时，将对各类疲劳

失效准则进行重点论述，并对复合材

料疲劳寿命分析预测的模型和方法

进行总结。

1 疲劳损伤演化

在复合材料层压板的疲劳性能

研究中，材料的疲劳损伤演化是一个

复杂问题。目前，定义复合材料损伤

的常用变量有剩余刚度、剩余强度、

疲劳模量、残余应变、柔度、声发射

量、裂纹密度、裂纹尺度以及脱粘纤

维分数或断裂纤维分数等 [6]。损伤

演化表征的关键在于损伤参量的实

时测量，损伤演化方程一旦确定，即

可描述材料在疲劳过程中的性能退

化行为，进而借助力学相关的理论和

方法实现材料的疲劳寿命预报。

复合材料层压板的疲劳损伤模

型主要包括损伤曲线模型、剩余刚度

模型、剩余强度模型、疲劳模量模型

等，下文逐一对其进行总结论述。

1.1 损伤曲线模型

Hwang 等 [7] 认为在常幅疲劳荷

载下，材料的损伤累积与初始损伤

D0、循环次数 n、应力水平 Σ、载荷频

率 f、环境温度 T 和湿度 M 等因素有

关，即

D = D（D0，n，Σ，f，T，M，…） （1）
但绝大多数研究中，频率、温度、

湿度及疲劳发热对疲劳损伤演化的

影响很少在模型中涉及。

早期建立的简单损伤曲线模

型仅为循环比的单调增函数，如

Palmgren-Miner（P-M）定律 [7]：

D（n） = n/N = x （2）
式中，N 为疲劳寿命；x 为循环比。

该线性模型虽然没有涉及加载历史

的影响，应用却很广。对于多级疲劳

加载，定义 ni 和 Ni 分别为第 i 级载

荷的循环数和相应寿命，且 xi = ni /Ni，

则线性累积损伤量为

D n xi
i

k

( ) ( )�
�
�

1

 （3）

式（3）对随机载荷谱的疲劳分析非

常有效，而对高 – 低或低 – 高应力次

序的疲劳情形预测精度有限，其原因

为不同应力水平下的损伤模式和机

理并不相同。改进后的 P-M 模型为

D n xi
i

k

( ) ( )�
�
� �

1

 （4）

该非线性模型对多级疲劳损伤性能

的分析预测较为准确。而更具普适

性的非线性损伤累积可描述为

D n x xi i
i

k

( ) ( )� �
�
� � � �

1

 （5）

显然，损伤演化由参数 α、β和 η共

同调控。

上述模型中不含有应力参量，因

此被称为“应力无关模型”。Hwang
等 [7] 对早期提出的其他应力无关模

型进行了简短总结 （表 1），这些模型

以循环比进行损伤评估，形式简单，所

描述的损伤具有单调性，便于工程实

际应用，可以为复合材料疲劳行为的

分析表征提供基础和参考。另外，表 1
中还涉及了个别“应力相关模型”。

模型中引入应力后，就可以表

征应力参量对疲劳损伤演化的影

响。Kawai 等 [8] 针对复合材料单向

板的常幅疲劳多次使用一个唯象损

伤增长率模型，其积分结果为

D n nS k( ) [ ( ) ] ( )� � � � �1 1 1 1 1� � � �( )

 （6）
式中，S 为最大疲劳应力；参数 k 假

设为应力比 ω的函数。该损伤增长

率模型忽略失效过程细节，可被改

进用于复合材料单向板的偏轴疲劳

损伤分析及寿命预测，并计入加载频

率、平均应力和偏轴角度等因素对损

伤增长的影响。Chen 等 [9] 基于损伤

面积的变化规律提出如下非线性疲

劳损伤模型：

D n F F f F
e n( ) ( ) ( ) ( )� � � �

� �� �
���

1

1

 （7）
式中，三个函数被分别构建成应力水

平、加载频率和应力比的线性方程；

该模型不能描述材料临近断裂阶段

的损伤演化特征。需要指出，以上模

型不以刚度和强度等力学参量进行

损伤定义，因此也不适合表征这些力

学参数的真实退化规律。

试验研究表明，复合材料层压

板的疲劳损伤累积通常可分为三个

阶段，即损伤快速发展阶段、损伤缓

慢增长阶段和临近破坏阶段，如图 1
所示。当然，也有学者提出“两阶段

论”，即将 I、II 阶段归并为第一阶段。

2000 年以后，学者针对三阶段全过

程损伤演化模型做了大量工作。程

光旭等 [10] 针对复合材料的疲劳损伤

特性，将损伤过程分为减速损伤和加

速损伤两个阶段，并基于连续介质损

伤力学方法建立疲劳损伤演化全过

程模型，即

D n D nf k D x( ) { exp[ ( ) ]} [ ( ) ]� � � � � �s u1 1 1� �

            D n D nf k D x( ) { exp[ ( ) ]} [ ( ) ]� � � � � �s u1 1 1� �  （8）
式中，Ds 和 Du 分别为第一阶段损伤

饱和状态值和材料失效时的损伤临

界值。该模型能较好模拟黏弹性复

合材料的疲劳损伤全过程，但待定参

数多。Mao 等 [11] 提出了一个具有一

定普适性且应用非常广泛的复合材

料疲劳损伤演化全过程数学模型，即

D n kx k x( ) ( )� � �� 1 �  （9）
该模型能准确描述复合材料在疲劳

过程中的性能退化规律。Farahani
等 [12] 考虑应力幅、应力比、最大应力、

偏轴角度和界面性能对复合材料单

向板疲劳损伤的影响，提出一种归一

化疲劳损伤模型，即
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式中，Ec、Em、Ef 分别为复合材料、基

体和纤维的刚度；Vm、Vf 分别为基体

和纤维的体积分数；θ为偏轴角度。

该模型能较好描述复合材料单向板

的三阶段刚度衰减规律，且涉及的

影响因素多，也受到了较多关注。

Wu 等 [13] 考虑到已有损伤模型很难

描述复合材料的完整疲劳损伤演化

过程，基于复合材料的唯象刚度退化

规律，提出了一个通用的全过程损伤

曲线模型，即

D n x( ) ( )� � �1 1 � �  （11）
通常取 α = 0.67β + 0.44，β = γlgN/（1–
ω）Σ。该模型也得到了大量引用，

Liu 等 [14] 对式 （11）进行了改进，表

达式变为

D n x( ) sin[ ( ) / ]� � �1 1 2� � �  （12）

该模型较式 （11）的预测精度有所改

善，因而也引起了一定关注。Mu等 [15]

以剩余刚度或剩余强度的退化规律

为基础，提出如下全过程非线性损伤

累积模型：

    D n x x( ) ( ) ( )� � � �1 1 1� ��  （13）
该模型对损伤发展过程的描述能力

较好。Shiri 等 [16] 提出了一个基于

刚度的疲劳损伤模型，其表达式为

图 1 单向复合材料的疲劳损伤演化过程 [12]

Fig.1 Fatigue damage evolution process of unidirectional composites[12]
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通常取 α = 2.5β – 0.85，β = k[exp（Σ）/
lgN]0.5，k 为比例系数。该模型也能

描述损伤三阶段特征，具有一定普适

性，且模型参数少、不限于常幅疲劳

的情形，应用较为广泛。Gao 等 [17]

对式 （14）进行了改进，以表征刚度

和强度的退化行为，分析验证表明

表 1 早期疲劳损伤演化曲线模型 [7]

Table 1 Early models of fatigue damage evolution[7]

贡献者 模型表达式 备注

Shanley  D = CS kbn，C 和 k（>1）为常数，b 为 S – N 曲线
中间段的斜率

非线性模型，包含最大疲劳应力 S

Henry D = x/［1+（1 – x）/q］，q =（S – σ∞）/σ∞ 为过应力比，
σ∞ 为原始试件的疲劳极限

该模型假定 S – N 曲线可由循环数与过应力表征，且疲劳极限随着损
伤的累积不断变化，各级疲劳损伤对应不同的疲劳极限和疲劳寿命

Corten-Dolan D = mcnα，m 为损伤核的数量，c 和 α为
应力条件的函数

模型假定损伤核一旦形成，将在后续疲劳模块中延续并扩展，从而计
及载荷历史的影响；损伤核的增长率仅取决于应力水平，与加载历史

无关；为了预测多级疲劳寿命，假定 α为常数

Gatt D ={S/［x/（1– β）+ S（1– x）/（S – σ∞）］}α 该模型假定损伤函数与应变能相关，剩余强度退化率与损伤成比例，
而疲劳极限与剩余强度成比例，剩余强度与外加应力相等时材料失效

Manson 裂纹萌生阶段 D = n/（N – αN 0.6），
裂纹扩展阶段 D = n/（αN 0.6），N >730 该模型为基于裂纹萌生和扩展的载荷循环数的双线性损伤定律

Owen-Howe D = αx – βx2  该应力无关二次模型，是基于试验现象提出的

Subramannyan D =（lgN' – lgN）/（lgN' – lgn），N' 为疲劳极限
σ∞ 对应的循环数

该非线性损伤模型是基于 S – N 曲线提出的

Lemaitre-Plumtree D = 1 –（1 – x）α，α为材料常数
在应变控制情形下，模型中 α =1/（b +1）；而在应力控制情形下，

α = 1/（a + b + 1），a 和 b 为材料常数

Fong D = ［exp（kx）–1］/［exp（k）–1］，k 为常数
该非线性模型假定损伤随 D 线性变化，而损伤量是循环比的函数，模

型预测结果与许多物理变量模型相匹配

Hwang
D =（b – N c）/（b – nc），b 和 c 为材料常数 该模型基于疲劳模量的概念和应变的变化规律提出

D =（n/N）c［（b – N）c/（b – nc）］ 该模型与 P-M 模型相比具有较好的疲劳损伤及寿命预测精度



432023年第66卷第15期·航空制造技术

复合材料力学性能Mechanical Properties of Composites

Gao 模型比 Mao[11] 和 Shiri[16] 模型的

数据拟合能力更强。赵晟等 [18] 为了

研究纤维增强树脂复合材料在疲劳

载荷作用下的损伤发展规律，提出了

一种基于复合材料剩余强度的归一

化衍生疲劳损伤模型，其表达式为

D n x x( ) ( )exp( )� � �1 1 � �  （15）
该模型假定累积损伤与应力水平呈

线性关系，可通过既定应力水平的

试验数据衍生给出其他应力水平下

的损伤曲线。式 （8）~ （15）均为三

阶段全过程单函数形式的损伤曲线

模型，由其针对 AS- 4/PEEK 复合材

料 [0/45/90/– 45]2s 层压板在应力比

ω = 0.2 时的疲劳损伤数据的拟合曲

线 （图 2）可以看出，P - M 定律虽然

应用广泛，但对损伤过程的表征效果

较差；其余模型对三阶段损伤演化

过程的表征效果良好，R2 值均超过

0.9，拟合精度高；其中 Mao[11]、Wu[13]

和 Shiri[16] 模型应用较为广泛。通常

来讲，疲劳模型中的待定参数多则拟

合效率低，但表征精度会提高。下文

的剩余刚度模型、剩余强度模型等都

是如此。疲劳分析中一般建议选取

2~3 个待定参数的模型，此时效率和

精度可兼顾。

基于“两阶段论”的分段函数模

型较少。齐红宇等 [19] 运用损伤力学

理论，基于应变等效性，考虑残余应

变的影响，针对复合材料层压板，建

立了刚度演化的两阶段损伤曲线模

型，即
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 （16）
式中，R0 为初始强度；nC 为损伤转折

点；ai、bi 和 ci 为材料试验常数，该模

型得到了一定的引用。程小全等 [20]

则提出了简化的两阶段模型，即
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式 （17）大幅减少了参量，式 （16）和

（17）均具有描述疲劳损伤三阶段完

整过程的能力，虽然待定参数偏多，

拟合效率不高，由于采用了分段模拟

的策略，所以更能逼近试验数据。

此外，研究者还提出了 I–II 两阶

段单函数模型。Ye[21] 根据疲劳裂纹

图 2 三阶段损伤演化模型的数据拟合曲线

Fig.2 Data fitting curves of three-stage damage evolution models

（a）Σ=0.70，f=25 Hz （b）Σ=0.64，f=25 Hz
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Experiment
Mao H（R2=0.998）
Wu F Q（R2=0.968）
Mu P G（R2=0.994）
Shiri S（R2=0.994）
Liu H W（R2=0.971）
Zhao S（R2=0.958）
P-M

Experiment
Mao H（R2=0.996）
Wu F Q（R2=0.963）
Mu P G（R2=0.992）
Shiri S（R2=0.984）
Liu H W（R2=0.966）
Zhao S（R2=0.951）
P-M

随循环数的扩展机理，针对复合材料

的模量退化提出了一个两参数唯象

模型：

D n nS( ) [( ) ] ( )� � �� � � �1 2 1 1  （18）
该模型不考虑第 III 阶段的损伤过程，

只描述复合材料第 I、II 阶段的刚度

退化行为。Liu 等 [22] 假定层压板宏

观损伤与裂纹密度、分层尺寸相关，

并基于裂纹密度和分层尺寸增长率

随外加应力、当前损伤的试验变化规

律，导出比式 （18）更具一般性的三

参数损伤演化方程，即

D n knS( ) [ ]� � �1  （19）
显然，该模型同样只关注 I、II 阶段的

疲劳损伤演化行为。类似的，还有刘

关心等 [23] 提出的模型：

D n
n

( ) �
� �

�
�

�
�

�

�
�

�
�1

1
�

� �  （20）

该模型基于疲劳应变定义损伤。

Huang 等 [24] 亦考虑到第 III 阶段的

损伤扩展不稳定且很难捕获，因此仅

针对前两个阶段提出了如下损伤曲

线模型：

D n T n
( ) �

� �
�

�
�

�
�� 1

1
1,    （21）

式中，∆T 用以表征材料的疲劳发热

效应，可表示为最大疲劳应力 S 的双

线性函数；γ为损伤第 II 阶段末的正
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则化刚度值；α和 β是材料相关常数，

与温度和循环次数无关。

需要指出，单轴常幅疲劳加载的

损伤演化模型是多轴、多级、变幅疲

劳损伤演化及寿命分析预测的基础。

例如，廉伟等 [25] 为了表征复合材料

层压板的疲劳性能，应用 Mao 损伤

演化模型 [11] 对单层材料纵向、横向

及剪切模量的退化行为进行了表征。

类似地，上述其他损伤曲线模型也可

以改进用于多向层压板在简单或复

杂疲劳应力下的损伤表征。

1.2 剩余刚度模型

通常情况下，复合材料层压板的

疲劳刚度演变具有三阶段特征，即快

速下降阶段、缓慢下降阶段和临近失

效骤降阶段。剩余刚度模型不仅可

以描述复合材料在疲劳过程中的刚

度变化规律，还可以表征材料的疲劳

损伤历程。剩余刚度模型的第一类

函数形式为

E E n
E E

g n0

0

�
�

�
( )

( )
u

 （22）

式中，E（n）为第 n 次循环结束的剩

余刚度，E0 为初始刚度，Eu 为材料失

效时的临界刚度。不少学者定义上

式为疲劳损伤，即 D（n）= g（n），因此，

可根据第 1.1 节的模型给出诸多 g（n）
表达式，以表征不同材料在不同疲劳

加载方式下的刚度退化。

应该指出，有些 g（n）模型并不

足以表征刚度演变的三阶段特征，例

如 Wu 等 [26] 基于刚度退化提出的单

参数幂律公式：

g（n）= xα （23）
但是，该模型简单而常被引用。邱睿

等 [27] 考虑纤维体积分数 Vf 和应力水

平 Σ对复合材料单向板疲劳损伤演

化的影响，将广泛应用的式 （9）进行

变更，提出如下模型：

g n V x V xa b a bc d

( ) ) ( )( ( )� � �� �� �
f f1 1

 （24）
该模型可描述刚度的三阶段退化特

征。廉伟等 [28] 则提出如下三阶段唯

象模型：

g n x x( ) ( ) ( )� � � �1 1 1� �  （25）
式中，参数 α和 β分别决定曲线初始

段和临近失效段的刚度退化量及退化

速率；该模型引用较多。宗俊达等 [29]

将层压板在拉 – 拉疲劳作用下的失

效模式分为纤维间破坏、纤维随机断

裂和层间开裂三种类型，并分析了不

同失效模式与剩余刚度的量化关系，

提出一个集成各失效模式影响的剩

余刚度退化复合模型，表达式为

g n x x( ) ][ ( ) ( )� � � � �� ��1 1 1

 （26）
式中，α值越大表示纤维间破坏对

刚度变化的贡献越大；该模型适用

于精确描述复合材料三阶段剩余刚

度下降规律。Suzuki 等 [30] 则针对

GFRP 提出了一个损伤演化模型，即

g n
x

k

( ) ln�
�

�
�
�

�
�
��

1

1

1

 （27）

该模型被证明亦可准确描述刚度的

三阶段退化规律。

剩余刚度模型的第二类函数形

式可表示为

E n
E

E
E

g n g n( )
( ) ( )

0 0

1 1� � ��
�
�

�
�
� � �u

 （28）
该类模型较多。其中，Liu 等 [22] 基

于式 （19）提出了一个常幅疲劳模

型，表达式为

� � � �g n knS( ) ( ) ( )1 11� � �  （29）
该 模 型 只 能 描 述 刚 度 演 变 的 I–
II 两阶段，引用率不高。相反地，

Whitworth[31] 的工作受到了较多关注，

其假设石墨 / 环氧层压板在常幅循环

载荷下的剩余刚度单调下降，给出

�� � � � ��
�
�

�
�
�g n x

E
E

( )
�

�

�1 1
0

u  （30）

该模型通过调整参数 α，可表征剩余

模量的线性或非线性变化规律。此

后，Whitworth[32] 又提出了新的刚度

退化模型，即

�� � � � � � �
�
�

�
�
�g n n

E
E

( ) ln( )
�

�

� 1 0

u

 （31）
模型中的 Eu 可基于 Lee 提出的剩余

刚度与强度关系式进行代换。Yang
等 [33] 的工作同样备受关注，其针对

石墨 / 环氧层压板的疲劳，提出了一

个幂函数剩余刚度退化模型，两种表

达式为

� � � �

� � � � �

�
�
�

��
�

g n cx d
g n a b S n

k

S

( )

( ) [ ( )]1 � � � �

 （32）
该模型可描述剩余刚度的单调非线

性退化过程。与式 （32）类似，冯培

锋等 [34] 提出了一个指数型的刚度衰

减模型：

� � � � � �g n a b S n S( ) exp{ [ ( )] }� � � �

 （33）
该模型适用于剩余刚度随加载周次

的增加而单调递减的复合材料。Wu
等 [26] 则基于 Lee 提出的疲劳剩余刚

度与强度关系式对式 （23）进行改

进，给出
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g n S
kR

x( ) 1 1
0

1�

�  （34）

此为三参数模型。王丹勇等 [35] 针对

复合材料单向板在拉 – 拉和压 – 压

下疲劳性能退化，对式 （34）做进一

步更改，表达式变为
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 （35）
此为四参数模型。而杜双明等 [36] 给

出的脆性基体复合材料的模量下降

函数关系为

� � � � �g n nS( ) [ ( ) ] ( )1 1 2 1 1� � � �

 （36）
该模型仅需要确定常数 α和 β的值，

即可模拟材料的损伤演化行为。式 
（29）~ （36）均不能表征具有三阶段

特征的刚度退化行为。

Ramakrishnan 等 [37] 提出一个基

于物理机制的三阶段疲劳损伤演化

模型，是式 （10）建立的基础；该模型

综合考虑了基体开裂、纤维 – 基体界

面脱粘以及纤维断裂等多种损伤形

式对单向板刚度退化的影响机理，因

而得到了不少关注，其表达式为
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 （37）
式中，η为界面参数，表征界面性能

的影响，当界面结合非常弱时，可令

η = 0；否则，0 < η < 1；模型中，不同损

伤形式引起的刚度退化由对数函数

和线性函数的组合进行描述。Wang
等 [38] 同样考虑剩余模量演变的三阶

段特征，给出

� �
�

�
�
�

�
�
� �g n x
x

( ) ln�
�

�  （38）

贾宝惠等 [39] 则基于“两阶段论”

提出了如下刚度降模型：
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 （39）
该模型得到了一定引用。此外，第

1.1 节中基于刚度退化的损伤曲线模

型与本节剩余刚度模型实质上是相通

的。因此，根据关系式 g'（n）=1–D（n），
结合式（16）或 （17），也可以描述剩

余模量的三阶段退化行为。

上述模型虽然适用于单轴疲劳

加载情形，但可拓展用于多轴疲劳应

力作用下复合材料各轴向剩余刚度

的退化分析。Tserpes 等 [40] 考虑三维

应力状态，将复合材料的各向异性剩

余模量用改进的 P-M 定律进行表征：

E n n
N

Eij
ij

ij( ) �
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�
�

�

�
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�

�
�
�

�

�
�
�

� 1 0

 （40）

式中，E0
ij 为初始模量。应该指出，在

各轴向上，可根据实际损伤过程选择

更合理的刚度退化模型。

1.3 剩余强度模型

剩余强度也是复合材料层压板

疲劳性能研究的重要内容和方向。

应力相关的疲劳剩余强度模型的第

一类函数形式 [41] 为

R n S
R S

f n( )
( )

�
�

�
0

 （41）

合材料层压板疲劳损伤演化的三阶

段特征，将式 （44）中参量 α表示成

循环比的函数，提出了改进后的剩余

强度模型，即

f  (n) = 1– xαexp(bx) （47）
此双参数模型应用广泛。姚卫星等 [47]

考虑聚合物基复合材料的多种损伤

机理和疲劳剩余强度退化的三阶段

特征，提出了一个更加符合试验现象

的非线性模型，受到了较多关注；该

模型从宏观唯象的角度描述了疲劳

损伤的发展，表达式为

f n bx b a
b bx a

( )
sin( ) cos( )

sin cos( )
� �

�
�

1  （48）

通常可取 b = 2π/3，a = 0.5b。廉伟等 [28]

假设材料的剩余刚度和剩余强度取

决于同一损伤状态，从而基于剩余刚

度模型 （式 （25））给出具有三阶段衰

减规律的剩余强度模型：

f n x x( ) [ ( ) / ( ) ]� � � � �1 1 1 1� � �

 （49）
该模型可在剩余刚度退化规律已知

的情况下，通过少量剩余强度试验确

定材料的强度退化规律。Adam 等 [48]

基于不同层压板疲劳响应曲线的相

似性，引入正则化的剩余强度因子和

剩余寿命因子，提出了双因子交互疲

劳模型，以表征从轻微磨损到突然死

亡的损伤过程，该模型是一个双参数

幂律模型，其表达式为

f n n
N

( )
lg lg .

lg lg .
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 （50）
该式被称为“正则化剩余强度模型”，

相比于单指数模型具有明显优势，其

数据拟合能力更强，应用较广。吴富

强等 [49] 根据复合材料的疲劳损伤机

理和剩余强度随循环次数的三阶段

演变规律，提出了另一个剩余强度递

降模型，即

f  (n) = (1– xα)β （51）
其中，假定循环数 n0 处的强度衰减

率最低，进而给定材料常数 α和 β的

关系为

式中，R0 为材料初始强度；R（n）为

n 次循环剩余强度。与剩余刚度模

型类似，可根据第 1.1 节的损伤曲线

模型给出诸多 f（n）表达式。

Broutman 等 [42] 为了预测两级

荷载下的疲劳寿命，基于 P-M 定律

提出了一个新理论，将剩余强度函数

定义为循环比的线性函数，即

f  (n) = 1– x （42）
该模型不需要进行剩余强度试验，

且在所有加载情况下的寿命预测都

偏 于 安 全。Mohandesi 等 [43] 针 对

CFRP 多向层压板在任意疲劳应力

水平下的损伤累积现象，提出了一个

新的剩余强度退化模型，即

f n x( ) sin� � �
�
�

�
�
�1

2

� �  （43）

该 式 较 P-M 定 律 有 明 显 改 进。

Schaff 等 [44] 为了预测复合材料在两

级疲劳荷载下的剩余强度和寿命，提

出了一个基于强度衰减的非线性磨

损模型，该模型是关于循环次数的单

调递减函数，表达式为

f  (n) =1– xα （44）
式中，指数 α可用来调整强度退化

曲线的形状和路径；鉴于此，该模型

得到广泛引用。王丹勇等 [35] 给出式 
（44）中参量 α的另一种表达，有

f  (n) = 1– xα+bS （45）
该模型适用于单向板在任意应力比

下的拉 – 拉和压 – 压疲劳剩余强度

分析。D'Amore 等 [45] 假定复合材料

疲劳剩余强度的持续退化满足指数

法则，从而给出一个随机两参数模

型，即

f n x
( ) exp� ��

�
�

�
�
�

�

�
�
�

�

�
�
��

�

 （46）

式中，μ为形状因子；η为特征循环

数，是一个具有统计含义的尺度因

子。需要指出，复合材料层压板的疲

劳剩余强度退化过程与剩余刚度类

似，通常也会表现出三阶段特征，这

种情况下式 （42）~ （46）并不具有适

用性。

相反，Philippidis 等 [46] 考虑复



46 航空制造技术·2023年第66卷第15期

FORUM论坛

     �
�

�

� � ��
�
�

�
�
�
�
�
�

�
�
� �

�

�
�
�

�

�
�
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�

1 1
1

10n
N  （52）

该模型可用于表征不同应力水平和

铺层形式下的疲劳剩余强度演化。

邱睿等 [27] 假定剩余强度与剩余刚度

的演化函数在形式上完全相同，从而

在式 （24）的基础上给出了单向板的

剩余强度模型：

f n V x V xa b a bc d

( ) ) ( )( ( )� � �� �� �
f f1 1

 （53）
该模型亦可描述剩余强度的三阶段退

化特征。边文凤等 [50] 为了准确描述

FRP 层压板的三阶段疲劳强度退化行

为，提出了一个复杂的幂律函数模型：

f n f x f x x

f x c x c x c x cc c

( ) ( ) ( )

( ) exp( )

� � � �� �
� � � �� �

�
�
� 1 1

1

0 0

0 1 3 5 6
2 4

���
 （54）
式中，c1~  c6 均为非负待定系数；该模型

引入的参数偏多，参数识别较为困难，

但预测精度较高。Wang 等 [38] 同样考

虑剩余强度的三阶段退化行为，但未

采用式 （41）的函数形式，给出

R n
R

x
x

( )
ln

0

�
�

�
�
�

�
�
� ��

�
�  （55）

该三参数模型的拟合效率和精度均

较好。

上述剩余强度模型中均不包含

应力比 ω。D'Amore 等 [51] 将材料强

度递降率构造为循环次数和应力幅

的幂律函数，提出了一个新的较常用

的两参数剩余强度模型，其表达式为

R n R S n( ) ( )( )� � � �0 1 1� � �

 （56）
该模型包含应力比但不适用于具有

三阶段强度衰减特征的材料。Yang
等 [52] 提出并大量应用一个三参数疲

劳剩余强度退化模型：

R n R F S f n R kS n� � � � �� �( ) ( , , )� � � �0 0

              R n R F S f n R kS n� � � � �� �( ) ( , , )� � � �0 0  （57）
该模型比一般工程模型具有优势，

可退化为 Hahn 模型 [53]，即

R n R cDn� �( ) � �0  （58）
式中参数 D 与外加应力有关；同时

式 （57）可基于强度 – 寿命等秩假设

变换为

R n R
R S
R S

kn Sc c
c c

( ) [( ) ]� �
�
�

�0

0

0

1� �
� �� �

 （59）
此为四参数模型，一旦待定参数通过

两组少量试验数据确定后，该综合模

型即可用于评估任意应力水平下的

疲劳寿命和任意循环次数时的剩余

强度。

针对复合材料层压板建立的其

他一些剩余强度模型符合第二类函

数形式为

R n
R

S
S

f n
�

�

�

�

( )
( )

�
�

� �
0

 （60）

该类模型中，Hashin[54] 和 Whitworth[31]

假定剩余强度达到疲劳峰值应力时

材料失效，给出式 （57）中函数 F（S）
的另一种表达，最终导出

f ' (n) = 1– x （61）
该模型缺乏内在物理基础，仅仅为

一种可能的数学表示，但引用较多。

Hashin[54] 考虑到疲劳数据一般通过

对数关系进行描述，为了模拟多级疲

劳荷载下复合材料的剩余强度与寿

命，将式 （61）中的循环数与疲劳寿

命分别取对数，给出

� � �f n n
N

( )
lg

lg
1  （62）

并建立了多级疲劳载荷下的剩余寿

命和剩余强度的分析预测模型，式 
（62）也常用。Sarkani 等 [55] 假定剩余

强度随疲劳次数的递降率服从三参

数幂律公式，并积分得到如下模型：

f ' (n) = 1– x β （63）
式中，参数 β可视为 S 的函数。由于

剩余强度和剩余刚度取决于材料的

同一损伤状态，两者存在必然关联，

Whitworth[31] 将式 （30）和式 （61）联立，

给出剩余强度 – 刚度关联模型，即

� � �
�
�

�

�
�

�

�
�f n

E E
E E

nc c

c( )
( )

( )
1 0

0� u

 （64）

冯培锋等 [56] 基于式 （33）的简

化模型，从唯象学的角度提出了一个

与剩余刚度相关联的剩余强度衰减

模型，即

� � � �
�

�
�

�

�
�

�

�
�
�

�

�
�
�

�� �

f n
b

E n
E

a kS

( ) ln
( )

1
1

0

1

 （65）
式中，b 依赖于应力水平、应力比、加载

频率、环境条件等；该模型可预报复合

材料层压板在疲劳应力 S 作用下刚度

下降为某一值时的剩余强度值。此外，

Whitworth[57] 基于式 （31）求出疲劳寿

命，然后代入式（61），得出如下关系式

� � � �
�
�

�
�
� �

�

�
��

�

�
��

�

�
�
�

�

�
�
�
�

�
�
�


�

�
�
�


�

�

f n n
aR
S

c b

( ) exp1
1

1 10

1

	

 （66）
该式直接给出了某一应力水平下剩

余强度与循环次数的关系，得到了较

多应用。

目前，鲜有文献对各类模型进行

综合分析与评价。Philippidis 等 [46]

针对三种复合材料选取了部分经典

剩余强度模型开展了适用性验证，试

验结果与模型拟合曲线见图 3。结

果表明，所选模型对不同材料在不同

疲劳情形下的数据拟合能力有限，这

也正是剩余强度模型多样化的一个

重要原因。上述全部剩余强度模型

均是在单轴加载情形下提出的，但也

可以用于各向异性复合材料在复杂

疲劳应力作用下的各轴向剩余强度

分析。Tserpes 等 [40] 在三维应力下，

使用了第 1.1 节中的 Owen-Howe 模

型来描述剩余强度演变，即

R n n
N

n
N

Rij
ij ij

ij( ) �
�

�
�

�

�
� �

�

�
�

�

�
� �

�

�
�
�

�

�
�
�

� �
2

01

 （67）
式中，R0

ij 为材料各轴向原始强度；同

样地，其他剩余强度模型对于多应力

疲劳也具有应用价值。

1.4 疲劳模量模型

对线弹性复合材料而言，用剩

余模量表征疲劳损伤演化是合理的；

而对于非线性复合材料，研究认为采

用疲劳模量更合适。如图 4 所示，

Hwang 等 [58] 将疲劳模量定义为

F n S
n

R
n

( , )
( ) ( )

�
�

� �
� �0  （68）
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式中，F（n，Σ）是第 n 次载荷循环时

的疲劳模量；ε（n）是第 n 次载荷循环

时的总应变。一般假定疲劳模量的

演化服从广义三参数递降规律 [6]，即

d

d

F
n

k nn
F n

k( )

( )
� � �

� �
�

�
�
� �

1

1  （69）

其中应用较多的称为双参数幂函数

定律，即

d dF n n k nk( ) � � � �� 1  （70）
对式 （70）积分，考虑到边界条件

F（0）= E0，且 F  （N）=  ΣE0，有

F n
E

n
N

k
( )

( )
0

1 1� � � �
�
�

�
�
��  （71）

此即简单的疲劳模量退化模型。

Yang 等 [59] 将提出的剩余刚度

模型进行参数替换，给出

F n g S E k acS nb cS( ) ( ) [ ( ) ]� � � �
0 1

 （72）

式中，g（S）为函数，反映了初始疲劳

模量与弹性模量之间的关系。张开

达 [60] 基于广义三参数递降模型，定

义了疲劳模量的变化率为

d

d

F n
n n F n
( )

[ ( )]
� � �

�
� � 1  （73）

李亚智等 [61] 在研究多向层压

板的疲劳累积损伤及寿命时，对式 
（73）进行积分，给出了疲劳模量随

循环次数的变化关系，即

F n nE( ) )( ln� �0

1� ��  （74）
并基于该式进行了疲劳寿命分析。

虽然关于疲劳模量模型的研究

较少，但必须指出，疲劳模量本质上

是一个刚度参数，因此，从理论上讲，

疲劳模量模型可依据前述剩余刚度

模型进行延伸和发展；对于不同的

复合材料层压板，完全可以根据其疲

劳模量的退化规律选择合适的剩余

图 3 剩余强度模型的数据拟合曲线 [46]

Fig.3 Data fitting curves of selected residual strength models[46]

（a）GRP复合材料，ω=0.1 （b）GRP复合材料，S=48.5 MPa

（c）GRP复合材料，S=63.6 MPa （d）GRP复合材料，S=78.3 MPa
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刚度模型函数，进而实现其疲劳损伤

演化和寿命的分析预测。

2 应力 – 寿命曲线模型

文献研究表明，Basquin 模型是应

用最为广泛的一类 S – N 曲线模型 [62]，

其两种对数表达式为

S N
S N
� �
� �� � �
� �

lg

lg lg  （75）

该模型参数少，数据拟合能力通常较

弱，拟合精度较差。之后，研究者通

过高周疲劳试验结果假定存在疲劳

极限应力 σ∞，并认为当载荷不大于

该值时复合材料的疲劳寿命无限长。

据此，Stromeyer[63] 在式 （75）中引入

了 σ∞，给出

S N� ��� � �  （76）
该模型的拟合能力和精度依然较低。

Weibull 对上式作了改进，提出如下

模型：
S
R

N�
�

� ��

�

�
�

� �

0

exp[ (lg ) ]  （77）

该模型的数据拟合能力较好，对不同

应力比的适用性较强。Xiao[64] 通过试

验研究了加载频率对热塑性复合材料

疲劳寿命的影响，并提出了一个四参

数 S – N 曲线模型，其中不仅考虑了温

度效应，也包含疲劳极限，表达式为

S
R

N
� �

�
�

�

�
�

�

�
��

�� �
�

� � �T

T

0

1( )
 （78）

式中，αT 和 βT 为偏移因子；αT 表征

图 4 疲劳模量示意图 [58]

Fig.4 Schematic of fatigue modulus[58]
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S – N 曲线随温度的偏转，βT 表征静

强度随温度变化导致的曲线偏移。

Kohout 等 [65] 针对低周和高周全域的

疲劳 S – N 曲线表征，提出如下函数表

达式：

S N
N

R N
N

� �
�

�
�
�

�
�
� �

�
�

�
�
�

�
�
���

�
�

�
�

� �

0

1

1

 （79）
该模型被引较多，因其具有很多优

点，如更好的试验数据拟合效果，参

数具有明确的技术和几何含义且数

值更精确，模型函数更适合低周和高

周疲劳曲线的插值与外推。

然而，超高周疲劳试验研究表

明，疲劳极限严格来说并不存在。同

时，文献调研也发现，绝大多数 S – N
模型中并不包含疲劳极限，而是以应

力水平的形式进行表达。Sendeckyj[66]

针对复合材料提出如下寿命模型：

� � �
� �

S
R N0

1

1( )� � �  （80）

该式拟合能力较强，适用于不同应力

比情形。Hwang 等 [58] 在研究了玻璃

纤维增强环氧复合材料疲劳模量退

化规律的基础上，基于最大应变失效

准则导出如下较常使用的 S – N 模型：

� � �1 � �N  （81）
该模型的表征能力与式 （75）相当。

而韩京燮等 [6] 则给出三参数寿命

模型：

� � �
�

�
�

�

�
�1

0

1

� �N
Ek

k

 （82）

式中，k 也为拟合参数。金宏彬 [67]

认为疲劳损伤过程是材料中主缺陷

的形成和扩展过程，并根据缺陷尺寸

随循环次数的变化规律，定义了等效

缺陷长度和等效循环次数，导出了一

个 S – N 曲线模型，表达式为

� � �
�

�
�

�

�
�

�

�
�
�

�

�
�
�

exp
lg

lg

N
NC

k

 （83）

该式被称为“有效缺陷模型”，式中

NC 为特征循环次数，k 为曲线的形状

因子。Revuelta 等 [68] 假设复合材料

的静强度服从两参数的威布尔分布，

而 n 次常幅应力循环后的剩余强度

与初始静强度满足一定的关系，且剩

余强度降至最大疲劳应力时材料发

生破坏，从而导出 S – N 曲线方程，即

� � � � �[ ( ) ]1 1N � �  （84）
式中，α和 β是两个与外加应力无关

的无量纲函数。吴富强等 [69] 基于纤

维增强复合材料层压板的疲劳机理

和试验数据，提出了一个具有较强拟

合能力的拉 – 拉疲劳 S – N 曲线模型，

引用较多，其表达式为

� � �
��

��
�
��

�
�
�

��

�
�
�

��
�exp

lg( )N k1

�




 （85）
式中，参数 α定义为曲线斜率，与材料

静强度和组分性能有关；参数 β用以

表征损伤扩展程度；参数 k 为模型的

修正值。之后，该研究将模型改写为 [70]

� � � ��
�
�

�
�
�

�

�
��

�

�
�� �

�

�
��

�

�
��1 1k N

exp
lg

�

�

 （86）
该模型满足边界条件为 S = R0；N = 1。
Mu 等 [71] 针对纤维增强复合材料的

常幅疲劳，提出了一个新的三参数

S – N 曲线模型，其表达式为

� � �
� � �

�1

1

k
N

k
( ) exp( lg )� � �

 （87）
该模型也满足边界条件：S = R0；N = 1。
Feng 等 [72] 针对复合材料层压板的

拉 – 拉疲劳，提出了一个两参数的

S – N 曲线模型，即

� �
� � �

1

exp( ) exp( lg )� � � N
 （88）
该模型的寿命预测准确度被证明比

对数模型 （式 （75））高。

上述 S – N 模型中不显含应力比、

加载频率、平均应力、环境温度等参

数，适用于较高精度的疲劳 S – N 数据

拟合，一些常用模型的表征能力见表

2[51，58，62–63，65–66，73–76]。式（83）虽然是基

于破坏机理推导而来，但不含损伤参

数，仍然属于唯象模型。叶林 [21] 在

模量演化表征的基础上，假设复合材

料发生脆性断裂，且忽略图 1 第 III
阶段的疲劳循环次数，得到了基于损

伤演化的寿命估算式：

N
D

S
�

�

�
c

�

�� �

1

21( )
 （89）

式中，Dc 为临界损伤量，与应力水平

有关，可通过合适的损伤准则加以确

定。Jessen 等 [77] 针对玻璃纤维复合

材料在应力控制加载模式下的疲劳，

应用连续介质损伤力学理论，在损伤

演化表征的基础上，推导出另一基于

损伤的寿命模型：
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式中，D0 为初始损伤；Dc 为失效临

界损伤量；该模型实为 Basquin 准

则，用于描述 S – N 曲线的陡降部分

（103 < N < 107）；在多级疲劳加载情形

下，D0 代表已累积的损伤量。Flore
等 [78] 为了避免大量的疲劳测试，基于

损伤提出了一个唯象模型，即

N
k

D D�
�

� � ��� ��
� �1

1
1

0

1

( )
( ) ( )

�
� �� �

c

 （91）
式中，α和 β可通过剩余刚度或剩

余强度数据进行拟合；而 Dc = min
（1 – S/R0T； 1– |ωS/R0C|），R0 表示原始

静强度，下标 T 和 C 分别代表拉伸

和压缩；该模型受到了一定关注。邓

扬晨等 [79] 针对复合材料层压板同样

将疲劳寿命 N 表达为 S 的函数，即

N S k S� �� � �  （92）
式中，参数被称为广义参数；该模型

不涉及损伤机理，只根据疲劳试验数

据用纯数学方法来确定 S – N 曲线的

具体形式，适用范围较广。Kim 等 [74]

在对玻璃纤维增强复合材料单向板

进行正弦拉 – 拉疲劳损伤试验研究

的基础上，将疲劳寿命表达为

N
R S

R
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 （93）
式中，N0 为初始循环数，以适应边值

条件；当压缩应力和原始强度取绝
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对值时，该模型也适用于压缩疲劳失

效的情形。

以上 S – N 模型均不包含应力比

ω。Poursartip 等 [75] 针对碳纤维复合

材料层压板，在分层损伤演化研究的

基础上，提出了一个常用的 S – N 方

程，即
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 （94）

该模型显含应力比。D'Amore 等 [51] 基

于疲劳剩余强度模型（式 （56）），假定

复合材料剩余强度下降至最大疲劳应

力时失效，得到的 S – N曲线方程为

    N
R
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1
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 （95）

模 型 亦 涉 及 应 力 比 的 影 响。

Epaarachchi 等 [76] 在不同应力比和

加载频率下针对玻璃纤维增强树脂

基复合材料 （GFRP）的疲劳行为提

出了一个广泛使用的经验模型，表达

式为
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 （96）
式中，f是加载频率，ψ在拉–拉和压–
压疲劳模式下分别取 ω和 1/ω。对

于GFRP的正轴和偏轴疲劳，式 （96）
的寿命预测值与试验数据吻合很好；

另外，将式 （96）拓展改进后，可用于

分析预测复合材料层压板的多级加

载疲劳损伤及寿命 [80]。评估分析表

明，式 （94）~ （96）三个模型并非在任

意应力比情形下均有好的拟合能力，

且模型包含应力比会降低拟合精度，

见表 2。Zhang 等 [81] 沿用式 （96）对

偏轴角度影响的表征方法，提出了如

下宏观唯象的疲劳寿命模型：
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 （97）
该式同样包含加载频率和应力比。

Wyzgoski 等 [82] 基于 GFRP 疲劳裂

纹的扩展机理和断裂力学原理，提出

了一个 S – N 模型，即

N
YS a a

�
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�
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�
�

�

�
��

1

1

1 1
2 2

0�� � � � �
( ) f

 （98）
式中，a0 和 af 分别为初始和断裂时

的裂纹长度；Y 为试件的形状因子；α
和 β为待定参数，由裂纹扩展试验拟

合确定。Júnior 等 [83] 考虑疲劳寿命

数据的分散性，对式 （75）进行了变

更，得到

表 2 部分 S – N 模型的评估汇总表

Table 2 Summary table of evaluation results of selected S – N models

S–N 曲线模型 拟合能力 对不同应力比的适用性 起始边界 损伤表征 备注

Basquin[62]（1910） 较差 较差 N/A N/A —

Stromeyer[63]（1914） 较差 较差 N/A N/A —

Weibull[73]（1952） 较好 较好 符合 N/A 须知疲劳极限

Sendeckyj[66]（1981） 较好 较好 符合 N/A —

Hwang and Han[58]（1986） 较差 较差 不符合 N/A —

Kohout and Vechet[65]（2001） 较好 较好 不符合 N/A 曲线形式具有局限性

Kim and Zhang[74]（2001） 较好 较好 符合 符合 —

Poursartip[75]（1986） 较差 较差 符合 符合 模型包含应力比 ω

D′ Amore[51]（1996） 较差 较差 符合 N/A 模型包含应力比 ω

Epaarachchi[76]（2003） 较差 较差 符合 N/A 模型包含应力比 ω
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1 1
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 （99）
式中，P 为失效概率；α和 β分别为

恒定应力比条件下每一条 S – N 曲线

的形状和尺度参数。高建雄等 [84] 根

据 Goodman 等寿命曲线模型推导出

考虑应力幅和平均应力耦合影响的

广义 S – N 曲线模型，即

N k
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1 2 1
0

0( ) ( ( ) )� �

�

 （100）
此处，应力幅和平均应力已经用峰

值应力 S 和应力比 ω进行了代换。

Arutyunyan[85] 基于脆性断裂机理和

损伤概念，给出复合材料的疲劳损伤

演化动力学方程为
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� �1 1

2 1
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 （101）

假设 D = Dc 时材料发生疲劳破坏，

得到的疲劳失效模型为

S N
D f
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�

� � �

�� �
�
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� �2 1 1

1 1

1 1( )

( )( )

c

+
 （102）

其中也包含了应力比和加载频率的

影响。

此外，在表征平均应力对疲劳寿

命的影响时，等寿命曲线模型被广

泛应用。针对纤维增强复合材料，
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Flore 等 [78] 指出；最先考虑平均应力

效应的疲劳寿命模型具有如下形式：

N
R R R R
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�
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0 0 0 02

2

T C m T C

a

�
�

 （103）
该模型中疲劳应力幅 σa 和平均应

力 σm 之间为线性关系；模型虽然简

单，但预测精度较高，至今仍然使用。

Adam 等 [86] 则基于正则化方法提出

了一个经验型的钟形曲线幂律模型，

进而给出等寿命曲线表达式，即
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该模型给出的等寿命迹线是非线性

的，得到了较多关注。Flore 等 [75]

同时对等寿命曲线模型的研究现状

进行了较为详细的论述，具有指导

意义。

通过文献研究发现，基于应力或

损伤参量的疲劳 S – N 模型形式上均

为宏观唯象方程，不足以表征损伤 –
破坏形式和机理。复合材料 S – N 曲

线的描述存在诸多困难因素，如载荷

形式与路径不唯一、损伤破坏机理极

其复杂、缺陷和裂纹很难量化表征、

断裂模式多样化、寿命影响因素众多

且相互耦合、数据分散性大而规律不

明等。现有的 S – N 模型由于考虑的

因素单一，对试验的依赖程度较高；

然而当模型包含的影响因素增加

时，虽然可以提高表征效率，但预测

精度通常降低。因此，特定形式的

物理模型可能只适用于特定材料体

系在特定疲劳情形下的寿命分析预

测，且模型待定参数不宜多，以免降

低拟合效率。

3 疲劳寿命预测

前述的损伤曲线模型、剩余刚度 /
强度模型、疲劳模量模型以及 S – N
曲线模型等，是复合材料单向板和多

向层压板疲劳寿命分析预测的重要

基础。层压结构在疲劳载荷作用下

的失效机制极为复杂，但其失效层

的破坏原因可归结为两种： （1）由

损伤累积引起的局部疲劳破坏； （2）
因静强度不足导致的局部静力破

坏。在单轴应力下，对材料整体疲

劳失效的判别往往用到一些简单判

据，如最大应力准则、最大应变准则

和临界损伤准则等；而对于层压板

的渐进损伤失效或者多轴疲劳情形，

应力导致的破坏模式具有复杂性和

多样性，其失效分析判别自然要用到

更复杂的判据。

3.1 疲劳失效准则

复合材料的疲劳失效准则与静

力失效判据相类似，甚至由静强度判

据拓展而来，按照变量主要分为基于

应力、应变、能量和损伤等几种，部分

模型考虑材料的具体破坏模式，其余

只关注整体破坏。

在经典应力判据方面，Sims[87]

首次将 Tsai-Hill 静强度准则拓展至

复合材料单向板在偏轴加载下的疲

劳寿命预测，其判别式变更为
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� � � �  （105）

式中，R11、R22 和 R12 分别为相同条件

下 N 次循环加载所对应的材料轴向

疲劳强度。Jen 等 [88] 进一步考虑三

维应力状态，并基于三维蔡 – 希尔强

度理论提出了多轴疲劳失效判据；在

平面应力下，同时给出了材料主方向

坐标系和偏轴向坐标系下的疲劳失

效判别式。Smith 等 [89] 通过研究玻

璃纤维增强复合材料的双轴拉 – 拉

疲劳开裂行为，识别出三种损伤模

式：直线开裂和纤维破坏、沿纤维平

面的剪切变形、直线型开裂与基体剪

切变形耦合，进而提出了一个基于应

变能的疲劳强度准则，即
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式中，E1、E2 和 ν12 为工程弹性常数，

K（N）为发生第一种损伤模式的疲劳

强度参量。Philippidis 等 [90] 基于蔡 –
吴静强度张量准则在平面应力下提

出更具一般性的疲劳强度准则，其判

别式如下：

F F i jij i j i i� � �� � �1 1 2 6, , , ,  

 （107）
其中，应力分量的对应关系为 σ1→σ11，

σ2→σ22，σ6→τ12；强度系数 Fij 和 Fi 均

为循环次数、应力比和加载频率的函

数，可类比蔡 – 吴静强度准则给定。

当材料拉压性能不同时，有
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式中，下标 T 和 C 分别表示拉伸和压

缩。Kawai 等 [91] 针对单向碳纤维增

强环氧层压板，基于等寿命曲线提出

了一个区分拉压模式的多轴疲劳失

效准则，对于拉伸失效模式其表达式

与式 （105）相同，而对于压缩失效模

式，表达式为
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 （109）
式中，μ为材料常数，表征剪切强度

差异。

除了应力判据外，研究者还

假定当疲劳损伤量达到其临界值

时材料失效，从而提出损伤判据。

Strizhius[92] 在平面应力条件下，针对

任一级疲劳加载，引入相对循环次数

的概念，定义为

n
n
N

n
N

n
Ni

xxi

xxi

yyi

yyi

xyi

xyi
� � �  （110）

在等比例加载情况下，nxxi = nyyi = nxyi

为第 i 级载荷的循环次数，Nxxi、Nyyi

和 Nxyi 是相应单轴载荷作用下复合

材料的疲劳寿命；进而根据疲劳损

伤累积进程提出了一个疲劳失效判

据，即
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D n ni i i� � �� � ( )2 1  （111）
式中，α和 β均为唯象参数，与载荷

水平无关。

另外，能量方法在复合材料的单

轴和多轴疲劳失效分析中也占有重

要地位。Ellyin 等 [93] 基于能量方法

建立了单向纤维增强层压板在组合

平面应力 （σx，σy，τxy）作用下的疲劳

失效准则，其表达式为

�W kN� �� �  （112）
在沿 x 方向单轴循环加载下，能

量参数的表达式为
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式中，S

-
11 为偏轴柔度系数；∆ 表示变

化范围；ωx 为 x 方向的应力比；上标

max 表示最大值。Kadi 等 [94] 针对

树脂基复合材料单向板建立了一个

基于应变能密度的拉 – 拉和拉 – 压

疲劳能量准则，表达式为

� �W W
W

W W N�
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�
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f

f ( )2 �

 （114）
式中，∆W + 和 ∆W – 分别为 ω≥0 和

ω<0 时的疲劳加载应变能，Wf
+ 和

Wf
– 分别为相应单调拉伸和压缩荷载

下的应变能，α为材料常数；该模型

考虑了应力比 ω的影响。Plumtree
等 [95] 基于基体裂纹面假设提出了一

个能量参数，并构建了复合材料单向

板在偏轴拉 – 拉循环荷载下的疲劳

失效条件，即

lg( ) lg( ) lg�W N� � �� �2  （115）
其中，能量参数用材料主方向应力可

以表示为

� � �W � � �� � � �22 22 12 12 2max max  （116）
该参数考虑了由应力 σ22 主导的基体

裂纹张开和由 τ12 主导的平行于纤维

方向的裂纹滑移。之后，Petermann
等 [96] 考虑纤维角度和应力比，将能

量参数变更为

�W � � � �1
2

2

22 22 12 12

� � � � �( )max max max max

 （117）

其中细观应力和应变分量通过有限

元计算得到。Shokrieh 等 [97] 假设单

向复合材料各个轴向的应力 – 应变

关系为线性，提出等幅偏轴拉 – 拉或

压 – 压疲劳荷载下的另一个能量参

数，表达式如下：
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式中，X、Y 和 S12 分别为原始材料

的纵向强度、横向强度及面内剪切

强度；该参数对单向板在正的应

力比条件下的偏轴疲劳是适用的。

Farahani 等 [98] 考虑碳纤维和玻璃纤

维单向板内基体开裂、界面脱粘和纤

维断裂三个阶段的损伤机理，基于主

应力和主应变的概念对上述能量参

数进行了变更，给出

     � � � �W W W W� � � �I II III  （119）
式中，∆WI 为疲劳损伤第 I 阶段一次

循环的正则化基体剪切应变能变化

量，∆WII 为第 II 阶段引起界面开裂

的正则化应变能变化量，∆WIII 是第

III 阶段造成纤维脆性断裂的正则化

应变能变化量。Weng 等 [99] 基于断

裂力学概念，考虑单向复合材料基体

开裂的三种模式 （张开型、滑开型和

撕开型），提出了多应力疲劳的能量

参数

W
V

W V
V
Y
S

W V W Vi i i
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2 23 21( )

          W
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2

12

2 23 21( ) （120）
其中，Vi 为第 i 个基体单元的体积；V
为整个单胞的总体积；Y 和 S12 分别

为原始材料的横向强度及面内剪切

强度；W *22、W *21 和 W *23 均为能量变化

量，分别与应力 σ22、τ21 和 τ23 有关，该

能量参数适用于任意疲劳加载形式。

以上疲劳失效判据仅通过一个

判别式进行疲劳失效判定，不能充分

表征破坏模式多样化特征。因此，研

究者后续提出了更多能表征材料具

体失效模式的判据，涉及的失效模式

有：纤维拉伸、纤维压缩、纤维 – 基体

剪切、基体拉伸、基体压缩、法向拉伸

和法向压缩等。有些准则不仅考虑

材料的各向异性，还考虑了非线性。

Hashin 和 Rotem 于 1973 年 针

对复合材料单向板可能发生的纤维

和基体失效模式提出了一个疲劳失

效准则 [100]：
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式中，任一条件得到满足即认为材料

失效。之后，Rotem[101] 将这一疲劳准

则用于角铺设层压板，给出了判别均

衡层压板首层发生疲劳失效的判别

式。1981 年，Hashin[102] 将上述模型

拓展至三维应力情形，给出纤维失效

模式下的疲劳准则为
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 （122）
相同频率、应力比和应力水平下，基

体失效模式下的判别式为

� � � � � � �22 33

22

2

12

2

13

2

12

2

23

2

22 33

23

2
1

��
��

�
��
�

�
�

�
�

R R R
 （123）
如令 σ33= τ23= τ13 = 0 即得到平面应力

下的疲劳强度准则。Reifsnider 等 [103]

根据 Mori-Tanaka 方法分别推导出

纤维和基体材料的平均应力，并建立

了类似于式 （121）的细观疲劳破坏

准则，该准则不仅涉及纤维和基体的

性能，同时考虑界面性能和纤维体积

含量的影响，其表达式为
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式中，X f 和 X m 分别为纤维和基体的

拉伸疲劳强度；S m 为基体的剪切疲劳

强度，这些强度参数取决于应力比、

循环次数和加载频率。Shokrieh等 [104]

为了模拟复合材料层压板的疲劳渐

进损伤行为，针对单层材料的七种失

效模式建立了一组疲劳失效判别式，

其中考虑了剪切非线性。Papanikos
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等 [105] 忽略材料非线性的影响，给出

了一组简单常用的失效判别式，对于

纤维拉伸疲劳断裂模式 （σ11≥0），有

�11 11

2
1R T� � �  （125）

徐颖等 [106] 考虑剪应力的影响

对式 （125）进行了变更。对于纤维

压缩疲劳破坏 （σ11<0），有

�11 11

2
1R C� � �  （126）

对于纤维 – 基体界面剪切疲劳破坏 
（σ11<0），有
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对于基体拉伸疲劳开裂 （σ22≥0），有

� � �
22

22

2

12

12

2

23

23

2

1
R R RT

�

�
�

�

�
� �

�

�
�

�

�
� �

�

�
�

�

�
� �

 （128）
对于基体挤压疲劳开裂 （σ22<0），有
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对于层间拉伸疲劳分层 （σ33≥0），有
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对于层间压缩疲劳开裂 （σ33<0），有
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以上 7 个判别式在复合材料的疲劳

渐进损伤模拟中经常使用，但严格来

讲，只适用于线弹性复合材料单向

板，且准确性需要验证。Naik 等 [107]

针对复合材料单层，给出修正的纤维

疲劳破坏判别式为
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式中，同时包含拉伸和压缩疲劳强

度参量，由此表征拉压强度不等对

疲劳强度包络线的影响。Krüger[108]

和 Dong 等 [109] 针对多向纤维增强

层压板，在 Puck 静强度理论的基础

上，提出了纤维破坏和纤维间破坏的

一组疲劳失效判别式，应用也较广。

Strizhius[110] 基于最大应力失效判据，

针对树脂基复合材料层压板在复杂应

力 – 应变状态下的疲劳失效，提出了

一个最小疲劳寿命准则。Zhao 等 [111]

对最大应变失效判据进行了变更，给

出如下拉伸或压缩失效判别式：
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ij

ij

ij

ijN N, ,( ) ( )t

u

c

u
� �1

i = j = 1, 2, 3 （133）
运算符〈x〉 = （x + | x |）/2。而对于

纤维 – 基体剪切开裂，有

| / ( ) | ,,� �ij ij N i js

u � �1 3   1 
式中，εu

ij，t、ε
u
ij，c和 εu

ij，s分别为轴向拉伸、

压缩和剪切疲劳破坏应变。

另外，得益于先进测试手段和力

学理论的发展，疲劳性能表征方法也

得到拓展。Unnthorsson 等 [112] 针对

碳纤维增强复合材料建立了一个基

于声发射信号参数的疲劳失效准则。

Naderi 等 [113] 应用热力学关系与熵

增表达式，阐明断裂疲劳熵与几何结

构、载荷及其频率无关，是一个独特

的材料性能，并将其作为复合材料疲

劳失效的判别条件。基于疲劳损伤

理论的发展，还有损伤准则 [61，114] 和

损伤能量释放率准则，即以损伤相

关量来判定复合材料组分失效或整

体破坏；基于疲劳强度理论的发展，

还有剩余强度准则 [44] 和疲劳断裂

准则等。

3.2 寿命预测模型和方法

复合材料疲劳寿命的预测模型

和方法具有多样性。由于目标材料

结构形式的差异，这些模型和方法分

别适用于单向板、多向层压板与织物

增强复合材料等；从加载模式上讲，

分别针对拉 – 拉或拉 – 压或压 – 压

情形、等幅或变幅加载情形、同频率

或不同频率情形、一级或多级加载

情形、谱加载或随机加载情形、单轴

或多轴加载等；除了少数模型，绝大

多数方法没有考虑湿热等环境因素；

在尺度上，可分为宏观力学方法、细

观力学方法和跨尺度关联的模型和

方法；在理论层面，包括损伤力学方

法、断裂力学方法、经典层压板理论、

统计力学方法、固体本构及强度理论

的协同方法等；从技术手段方面讲，

有声发射技术、数字图像关联技术、

X 射线计算断层成像技术、电阻法、

有限元模拟方法、非线性超声检测技

术、神经网络算法等。

对于单向复合材料，建立最多的

是宏观连续介质损伤力学模型，将损

伤量定义为剩余刚度、剩余强度、疲

劳模量、残余应变或裂纹间距的函

数，然后通过试验测试或模型分析的

方法得出疲劳损伤演化方程，进而结

合损伤失效判据，给出材料疲劳寿命

的预测模型。对于偏轴疲劳工况，如

前所述，应用或建立新的剩余强度模

型并结合疲劳失效准则也是疲劳寿

命预测的重要方向。

针对正交层压板，由于其结构特

殊性，研究者往往给出疲劳刚度降的

解析表达，进而基于损伤力学建立寿

命预测模型。Gao[115] 将横向层的刚

度降低与裂纹密度及疲劳次数关联

起来，并基于 P-M 定律建立非线性

损伤累积模型，实现了不同加载次序

下的疲劳寿命预测。邓京兰等 [116] 根

据正交层压板的疲劳损伤机理建立

数学模型，运用宏观断裂力学结合能

量方法分析推导出基体开裂条件下

的疲劳损伤演化方程及疲劳寿命预

测模型：
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式中，E0 和 E（n）分别为完好和带

裂纹层压板的弹性模量。Akshantala
等 [117] 考虑正交铺层横向开裂与分

层损伤的影响，引入裂纹间距和分层

长度参量，基于细观力学进行应力状

态分析和损伤演化评估，应用半经验

裂纹密度准则进行失效判别，提出了

一种疲劳寿命的预测方法。Li 等 [118]
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考虑两阶段疲劳损伤特性，针对亚临

界和临界有效铺层分别定义细观损

伤因子，并引入裂纹密度和亚临界层

厚度，以表征两阶段的刚度衰减，最

终基于 S – N 模型预测出两个阶段的

总循环寿命。

对于多向层压板，一方面，研究

者应用宏观唯象损伤力学理论对材

料的表观模量、强度等的退化进行表

征，并根据临界损伤、强度或能量等

失效条件进行破坏判别，进而提出疲

劳寿命预测的模型和方法。该类模

型中，Poursartip 等 [75] 针对恒幅和变

幅疲劳寿命的分析考虑了分层的影

响；韩京燮等 [6] 基于疲劳模量和累

积残余应变定义了 3 种疲劳损伤演

化模型，对单级和两级加载情形进行

了疲劳寿命分析；李亚智等 [61] 推荐

了一种应变损伤累积模型，能够考虑

单向板面内多轴应力和平均应力的

影响，可根据单向板在确定应力比下

的三组单轴疲劳试验结果，预测相同

材料体系多向层压板在不同应力比

的循环载荷下的疲劳寿命，有助于降

低试验成本和工作量；Schaff 等 [44]

基于等量强度损失来计算“有效循

环次数”，并考虑寿命与强度的统计

特征，在剩余强度模型的基础上建立

了失效概率表达式，对恒幅与二级应

力疲劳进行了寿命分析；Epaarachchi
等 [76] 根据疲劳强度退化规律建立了

一种经验型的疲劳寿命模型，其中包

含了应力比和加载频率对疲劳寿命

的非线性影响；轩福贞等 [119] 基于滞

回能和有效能耗提出了一种非线性

疲劳损伤累积法则，即有效能耗法，

并实现了两级加载寿命的准确分析

预测；熊峻江等 [120] 针对开孔板压 –
压疲劳提出了一种损伤形成和扩展

的两阶段疲劳累积损伤模型，并基于

三维损伤本构及损伤应变能释放率

准则建立了一种两阶段的疲劳寿命

预测方法。

另一方面，研究者基于单层的本

构和强度性能、S – N 曲线或损伤性

能进行单层失效判定以及刚度、强度

退化，然后将应力再分配，并进行类

似的逐层破坏分析，最终实现层压板

的整体寿命预测。这种从单层到层

压板的性能分析思路具有一般性和

普遍性。Fawaz 等 [121] 在进行相关

建模时还考虑了层与层之间的约束

效应。Satapathy 等 [107] 针对开孔层

压板应用最小强度模型和纤维失效

准则，在确定孔边特征曲线及其应力

分布的基础上进行逐层分析，提出了

一种平面多轴应力的纤维失效疲劳

寿命预测方法。董海等 [109] 针对多

轴加载任意叠层顺序层压板，基于非

线性剩余强度、刚度模型和 Puck 型

疲劳准则建立了一个疲劳失效理论。

Gao 等 [84] 考虑应力幅和平均应力的

影响，基于广义应力 – 寿命曲面模型

和改进的 P-M 定律，提出了一个随

机载荷谱疲劳寿命预测方法。Llobet
等 [122] 针对疲劳寿命和剩余强度预

测提出了一个介观尺度连续损伤模

型，其中层内应力失效由 LaRC04 准

则判定，而疲劳分布损伤和局部损伤

则通过一组经验函数进行表征。

更多地，研究者基于单层的静

力与疲劳各向异性损伤 – 破坏基础

力学性能，通过有限元模拟，实现对

层压板整体疲劳寿命的分析预测。

Papanikos[105]、徐颖 [106] 和廉伟 [25] 等

基于 Hashin 型判据和 Ye 分层判据

提出了典型的三维应力疲劳渐进损

伤模拟方法；Shokrieh 等 [104] 针对组

分材料的多种失效模式建立了疲劳

失效判据，提出了一种三维渐进疲劳

损伤模拟方法，并考虑层压板边缘效

应，实现对任意层压板疲劳寿命的预

测；董兴建等 [123] 提出了一种简化的

唯象分层扩展寿命模型，其层压板寿

命由分层扩展寿命与分层后子层板

的剩余寿命之和估计；杨忠清等 [114]

提出了一个系列单元失效模型，由各

单元发生疲劳失效的寿命增量累加

得到层压板的整体寿命，其中计及初

始损伤；邓永涛等 [124] 从唯象观点出

发，以疲劳模量为参量构造损伤函

数，采用等寿命曲线和复合型累积损

伤建立了单向板在多轴应力作用下

的疲劳寿命模型，并以此为基础发

展了任意铺层形式的多向层压板在

复杂循环荷载下的疲劳寿命预测方

法。景钊 [125] 和黄志远 [126] 等进一步

考虑了层间应力及耦合效应对多向

层压板疲劳寿命的影响，采用刚度分

配原则，通过将多向板载荷等效分配

到各单层进行性能退化和寿命预测。

Sayyidmousavi 等 [127] 将简化单胞细

观力学模型植入有限元程序，基于

细观疲劳判据提出了一个多尺度疲

劳寿命预测的模型和方法。Krüger
等 [108] 基于非线性损伤本构和 Puck
型疲劳准则建立了一个疲劳寿命分

析模型，其中性能退化通过损伤和

塑性应变引起的能量耗散来表征；

Lüders 等 [128] 则基于温度相关本构

和 Puck 型疲劳准则，同时考虑材料

刚度与强度的突降和渐降以及应力

比效应，建立了一个疲劳寿命分析

模型。Mohammadi 等 [129] 基于单层

细观应力，定义了 3 个损伤变量来

估计纤维、基体和剪切方向的刚度

退化，建立了一种疲劳寿命的预测

模型，该模型植入 ANSYS 能够在一

定的精度下预测层压结构的疲劳寿

命。Fang 等 [130] 基于用户自定义材

料和用户自定义单元发展了一个重

合单元方法以捕获疲劳循环导致的

材料退化以及离散损伤引起的应力

集中和应力再分配，最终提出了一个

针对开孔层压板疲劳损伤表征和疲

劳后剩余强度预测的连续损伤与离

散裂纹联合模拟方法，克服了传统寿

命预测方法依赖于试件铺层方式和

外载形式的缺点。基于有限元或数

值方法进行疲劳寿命预测的一般流

程如图 5 所示 [125]。

在多向层压板的多轴疲劳数值

模拟中，除了应力、应变及能量判据，

研究者也试图通过损伤变量进行单

层的失效判别。Liu 等 [131] 基于式 
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（105）定义了一个新的损伤因子以

表征多应力在一次循环中引起的单

层损伤，进而应用 P-M 定律进行损

伤累积，提出了一种简单而通用的复

合材料多轴疲劳损伤 – 破坏分析模

型。该模型具有一定的代表性，能够

体现出基于损伤量进行疲劳性能分

析预测的一般研究思路和过程，但是

忽略了对局部失效的详细分析。

复合材料层压板疲劳破坏的分

析方法还包括热力学方法、基因遗传

算法、人工神经网络算法和粒子滤波

算法等。Corbetta 等 [132] 提出了一种

基于粒子滤波的贝叶斯框架，建立了

一个多损伤模式的识别表征模型，实

现了基体开裂和分层同时发生的损

伤预测；通过对含损层压板的应变

能释放率和剩余刚度的评估，准确模

拟了材料的损伤演化，并预测了复合

材料的剩余寿命。

此外，得益于计算机技术和先进

测试表征技术的不断发展，近年来，

研究者还提出了基于微细观特征损

伤参量、声发射参数、电阻参数等的

疲劳损伤 – 破坏分析模型和方法。

4 结论与展望

复合材料层压板疲劳损伤 – 断

裂领域的多数研究针对特定材料体

系并基于某些特定加载形式给出宏

观唯象的，甚至经验性的、多参数的

疲劳性能估算模型，这些模型大都缺

乏普适性，不能合理表征材料的疲劳

损伤 – 破坏形式、过程和机理。

目前采用的几种疲劳损伤变量，

不论是剩余刚度、剩余强度、残余应变

还是疲劳模量，都是从唯象角度出发，

对材料损伤进行宏观整体描述，缺乏

对材料 – 结构局部损伤物理本质的表

征，对层间开裂、纤维断裂、基体裂纹

等局部细观损伤机理也无力描述；另

外，对纤维断裂、基体开裂、界面和层

间脱粘等局部损伤之间的交互作用、

扩展机制更无力反映 [133]。总体上，基

于剩余刚度、剩余强度和疲劳模量的

3 种性能衰减模型，在描述纤维增强

复合材料疲劳性能方面，均存在不完

整性。

目前提出的寿命预测模型和方

法，所考虑的影响因素比较单一而不

够全面，所采用的疲劳失效判据往往

需要由试验确定，其预测能力受到了

很大限制，这也是预测成本高的主要

原因。就宏观唯象模型而论，将其用

于各种目标复合材料时需要进行相

应试验，以获得基本参数。然而，不

同组分、不同铺层角度、不同叠层次

序、不同工艺，能使可用结构材料的

层板种类趋于“无限多”；事实上，飞

行器结构中复合材料层板 – 结构的

形式确实具有多样性，再加上多变的

服役工况，这就意味着昂贵的预测成

本和繁重的工作量，使得宏观寿命预

测模型和方法丧失了被广泛应用的

可能性。

借助于有限元软件的渐进疲劳

损伤模拟方法虽然是基于单层基本

弹性性能和强度参数对层压板进行

整体抗疲劳性能分析，预测效率得到

了极大提升，但是，不同材料体系的

单层基础性能及疲劳性能仍然需要

通过试验测定，且铺层的就位效应难

以估量，真实层压板在不同加载模式

下的损伤起始与扩展路径难以仿真，

疲劳破坏更是难以准确判别，使得疲

劳寿命及残余性能的预测精度和有

效性难以评估。虽然研究者也试图

通过多尺度损伤力学模型和方法以

减少寿命预测的试验依赖程度，但是

从细观组分性能到介观单胞 – 单层

性能再到宏观材料 – 结构性能的跨

尺度关联，本身具有理论和计算方面

的难度，且准确性同样需要通过试验

进行验证；另外，细观参数通常难以

测量，导致细观甚至介观尺度的疲劳

损伤演化方程多为经验型表达式，很

难合理描述真实的疲劳损伤历程及

各向异性损伤耦合效应。

针对复合材料层压板在多级或

随机荷载下的损伤累积与寿命预测，

所建立的模型依然以宏观唯象模型

或经验模型居多，通常应用改进的

P-M 定律和能量耗散理论进行损伤

累积分析，并基于损伤等效原理进行

等效寿命折算；部分模型考虑了高 –
低或低 – 高加载次序效应，但以两级

疲劳加载研究居多；少数模型通过

寻求损伤特征量 （如裂纹密度、循环

滞回能、裂纹长度等）与循环次数的

关系，进而建立寿命模型；对随机疲

劳情形的研究相对较少。目前的预

图 5 层压板疲劳寿命预测框图 [125]

Fig.5 Block diagram of fatigue life prediction for CFRP composite laminates[125]

计算层间寿命

分成不同铺层方式的层组

按照多向层压板寿命估
算方法估算各层组寿命

分层寿命与层组寿命
叠加得层压板寿命

层压板的几何、物理参数

计算层压板的层间应力

发生分层（判据）

是否

按刚度分配计算各铺层等效载荷

计算最先失效层的破坏载荷，判定破坏机理

根据单向板模型计算该铺层疲劳寿命

进行刚度衰减，应力重新分配

按照损伤累积法则叠加各铺层寿命得层压板寿命

循环直
至层压
板整体
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测方法通常对真实载荷工况进行理

想化、简单化，具有较大的局限性，很

少涉及真实服役环境的多种因素对

疲劳损伤和寿命的耦合影响，大大降

低了预测结果的可参考性和指导性。

根据上述分析，今后的研究重点

是清晰的。首先，开发利用先进测量

技术从微细观角度深入阐明复合材

料的损伤起始、扩展及失稳机制，尤

其是复杂应力下的疲劳损伤形式、过

程和机理，揭示疲劳损伤进程的特征

参量或控制性参量；其次，考虑多轴

应力交互作用引起的损伤耦合效应，

对疲劳全过程中复合材料的各向异

性性能退化进行合理与准确表征，力

求建立具有一定物理意义和普适性

的损伤演化准则；再次，提出基于多

物理机制的疲劳失效理论，建立跨

尺度、多因素、高精度的渐进疲劳损

伤模拟新方法，实现复杂应力疲劳性

能的跨尺度关联，减少试验需求，提

高预测效率；最后，需要深入揭示多

场、多应力下的各向异性损伤耦合机

制及其对损伤演化、微细观裂纹路径

与失稳的影响规律和机理，基于多学

科理论实现服役环境条件下复合材

料复杂疲劳性能的分析预测。

另外，对于耐高温 – 功能型 – 承

载一体化热结构材料，其服役环境涉

及高温、机械载荷以及环境气氛等，

在多物理场耦合作用下，材料的宏 –
细观损伤、破坏过程将变得更加复

杂，这就要求对多场耦合损伤演化行

为进行多尺度模拟表征，并将现有基

于损伤的本构模型及强度理论进行

拓展，使其适用于模拟预测多场耦合

疲劳性能。
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Models and Methodologies for Fatigue Property Prediction of 
Composite Laminates

YANG Chengpeng1, FENG Weisen1, LIN Jiangrong1, ZHENG Ruyue1, JIA Fei2

(1. Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China;
2. Xidian University, Xi’an 710071, China)

[ABSTRACT] Significant progress has been achieved in the research field of characterization models and methodologies 
for uniaxial and multiaxial fatigue properties of laminated composite structures. In this paper, the damage curve models, 
residual stiffness models, residual strength models, fatigue modulus models and S –N curve models for fatigue damage 
evolution were reviewed, aiming at analyzing and predicting fatigue property of fiber reinforced composite laminates. 
Furthermore, the fatigue failure criteria and fatigue life predicting models and methodologies were summarized and 
analyzed. Meanwhile, the deficiency in fatigue research of composite materials was elaborated. The research shows that 
the theoretical models of fatigue damage evolution and life prediction are mostly macroscopic phenomenological models, 
and rarely involve micro-damage forms and mechanisms. Although the finite element method for life prediction of 
multidirectional laminates has wide applicability, it is not enough to simulate the real damage path and course of composite 
materials. Based on this analysis, the key future research direction of fatigue damage and life of composites was prospected. 
Keywords: Composite materials; Fatigue life; Damage evolution; Fatigue criterion; Complex stress
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