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复合材料层合板疲劳寿命形状参数与门槛值分析方法
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摘　要：复合材料性能具有较大的分散性，在表征复合材料疲劳寿命时，必须考虑分散性的影响。以
Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层合板为研究对象，采用 Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等效静强度模型和随机变量函数的概率分布方法推
导了复合材料层合板疲劳寿命形状参数和剩余强度形状参数的关系，通过试验和统计的方法获得了Ｍ２１Ｃ复
合材料开孔层合板的疲劳寿命形状参数和疲劳门槛值，对载荷放大系数以及低载截除水平的确定提供了数

据支持。
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　　复合材料通常具有优异的抗疲劳性能，其疲
劳极限一般不低于其静强度的６０％，可以不必专
门进行疲劳设计即可满足疲劳寿命的要求，这就

是所谓的“静力覆盖疲劳”的特点。但在进行验

证试验时，对使用寿命较长的民用飞机和运输机

的复合材料结构必须考虑复合材料分散性［１－５］。

国外在２０世纪８０年代，根据复合材料不同应力
比、载荷形式（常幅、载谱）、铺层方式、试样几何

形状、环境等因素，进行了大量的元件疲劳试验研

究，统计分析试验数据得出了疲劳寿命威布尔分

布的形状参数（以下简称“疲劳寿命形状参数”）

为αＬ＝１２５，在这样的材料分散性下，一个结构
部件进行验证，为保证材料的１倍寿命具有 Ｂ基
准（可靠度９０％和置信度９５％）上的可靠性，要
进行到１３４倍寿命的疲劳试验，这样的试验周期

是难以接受的［６］。

复合材料主要需要通过载荷放大系数（Ｌｏａｄ
ＥｎｈａｎｃｅｍｅｎｔＦａｃｔｏｒ，ＬＥＦ）和谱截取技术的组合
方法进行疲劳验证试验。载荷放大系数法从剩余

强度角度考虑并处理寿命问题，可以大大缩短疲

劳试验的时间［７－９］。谱截取技术则是在试验载荷

谱的设计中，剔除对复合材料疲劳寿命影响很小

的低应力（应变）循环（低载截除），显著减少疲劳

试验循环数，提高试验效率。目前复合材料试验

的低载截除还没有一般的指导原则，通常把材料

的疲劳门槛值作为载荷循环截除的依据，认为低

于疲劳门槛值的应力（应变）水平不会引起损伤

的起始或扩展。

为确定复合材料的载荷放大系数和低载截除

水平，必须确定其疲劳寿命形状参数、剩余强度形

 收稿日期：２０１９－１１－０２
作者简介：李嘉骞（１９９０—），男，上海人，工程师，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：ｌｉｊｉａｑｉａｎ０５１１＠１６３．ｃｏｍ；

沈海军（通信作者），男，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｓｈｊ＠ｔｏｎｇｊｉ．ｅｄｕ．ｃｎ



　第３期 李嘉骞，等：复合材料层合板疲劳寿命形状参数与门槛值分析方法

状参数及疲劳门槛值。相对于目前种类繁多的复

合材料而言，疲劳寿命分散性的试验数据还很缺

乏，非常有必要通过试验对具体型号复合材料层

合板的疲劳性能进行分析，得到疲劳寿命形状参

数与疲劳门槛值，再进一步得到疲劳试验用的载

荷放大系数和低载截除水平。

国外的全复合材料商用飞机在２０世纪８０年
代初就发展了一套经美国联邦航空管理局

（ＦｅｄｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，ＦＡＡ）认证的耐
久性／损伤容限评估方法［１０］。载荷放大系数法已

成功用于 Ａ３２０全复合材料垂尾和 Ｂｅｅｃｈｃｒａｆｔ
２０００公务机的适航评审［１１］。国内的复合材料疲

劳研究起步较晚，杨乃宾教授［７］研究讨论了复合

材料飞机全尺寸验证试验采用载荷放大系数法的

原因和前提条件，载荷放大系数的确定和应用的

局限性等问题。陈跃良和雷园玲等［１２－１３］采用改

进的联合威布尔分布分析复合材料的疲劳寿命分

散性，计算得到Ｔ３００／ＢＰＭ３１６复合材料的载荷放
大系数并分析了孔径对载荷放大系数的影响。

本文采用 Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等效静强度模型和随机
变量函数的概率分布方法推导了疲劳寿命形状参

数和剩余强度形状参数的关系，利用复合材料剩

余强度分散性远小于疲劳寿命分散性的特点，避

免了得到疲劳寿命形状参数需要大量疲劳试验数

据的弊端，借助生成强度和疲劳寿命形状参数所

需的最小试验矩阵，规划 Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层
合板的拉伸－压缩疲劳门槛值试验，得到了工程
可用的Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层合板的疲劳寿命形
状参数与疲劳门槛值，控制疲劳分散性影响的同

时减少了试验时间和成本。

１　复合材料疲劳寿命形状参数与门槛值分
析方法

　　关于可靠性寿命的计算，文献［１４］推荐９０％
可靠度和９５％置信度，即所谓的 Ｂ基准，而本文
为确保所分析的复合材料结构与传统金属结构具

有同样的可靠度，采用９５％可靠度和９５％置信度
寿命进行分析。疲劳形状参数的确定根据文

献［１０］中生成强度和寿命形状参数所需的最小
试验矩阵规划试验并采用 Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等效静强度
模型进行数据处理，材料体系的疲劳寿命形状参

数取其威布尔分布众位数。疲劳门槛值的确定根

据Ｓ－Ｎ曲线外推至１０７次寿命对应的应力水平。

１．１　疲劳试验可靠性寿命计算

疲劳寿命服从威布尔分布，其分布函数表达

如式（１）所示。其特征寿命的估计值见式（２）。

Ｆ（ｘ）＝１－ｅｘｐ － ｘ( )β{ }α ，ｘ＞０ （１）

式中，ｘ为随机变量，α为威布尔分布形状参数，β
为威布尔分布特征寿命。

β＾＝ １
ｎＦ∑

ｎ

ｉ＝１
ｘα^( )ｉ １／^α

（２）

式中：^α为威布尔分布形状参数点估计，可通过

１２节确定；β＾为威布尔分布特征寿命点估计；ｎ
为全部试验件总数；ｎＦ为破坏试验件总数；ｘｉ为
试验数据。

１．２　置信度系数和可靠性系数计算

１．２．１　置信度系数（ＳＣ）

置信度系数主要是考虑特征寿命与其估计量

β＾之间的差异，需要对 β的分布进行单侧容限估

计。令β＾／ＳＣ为其置信度下限，于是有：

Ｐβ＞β
＾

Ｓ{ }
Ｃ
＝１－γ （３）

式中，Ｐ为β＞β
＾

ＳＣ
的概率，γ为置信度。进一步有：

Ｐ
β
β＾
＜Ｓ{ }Ｃ ＝１－γ （４）

Ｆｅｌｌｅｒ证明：

２ｎ β＾( )β
α

～χ２（２ｎ） （５）

式中，χ２（２ｎ）为具有２ｎ自由度的卡方分布，ｎ为

试验件数量。为表述简单，令
β＾

β
＝ｘ，于是有：

∫
ＳＣ

０

αｎｎ

Γ（ｎ）
ｘαｎ－１ｅ－ｎｘαｄｘ＝１－γ （６）

式中，α为威布尔分布形状参数，Γ（ｎ）为伽马函
数。对式（６）进行迭代求解，获得置信度系数ＳＣ。
１．２．２　可靠性系数（ＳＲ）

取９５％可靠度下的寿命值，于是根据式（１）
有：　

１－０．９５＝１－ｅｘｐ －
ＮＲ( )β{ }α ，ＮＲ＞０ （７）

式中，ＮＲ为９５％可靠度下的寿命，令 ＳＲ＝
β
ＮＲ
，于

是有：

ＳＲ＝ ｌｎ
１
０．( )[ ]９５

－１α
（８）

１．３　Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等效静强度模型

Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等效静强度模型将静强度、剩余强
度以及疲劳寿命转化为等效静强度，来表征复合

材料的疲劳性能［１］，表达式如下：

·９３·
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σｅ＝σａ
σｒ
σ( )
ａ

１／Ｓ

＋（ｎｆ－１）[ ]Ｃ
Ｓ

（９）

式中：σｅ为等效静强度；σａ为最大循环应力；σｒ
为剩余强度；ｎｆ为疲劳循环次数；Ｓ，Ｃ为
Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ曲线拟合常数。

若σａ＝σｒ，即试验件在循环载荷下破坏，有
Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等效静强度模型下的疲劳Ｓ－Ｎ曲线表
达式如式（１０）所示，其中 σｕ是静强度，对试验数
据进行最小二乘法拟合可得到该曲线：

ｎｆ＝
１
Ｃ

σｕ
σ( )
ａ

１
Ｓ{ }－１ ＋１ （１０）

通过随机变量函数的概率分布求解疲劳寿命

形状参数与Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ曲线拟合常数的关系，假定
静强度随机变量σｕ符合威布尔分布，其概率分布
密度函数为：

ｆσ（σｕ；βσ，λα）＝
λσ
βσ
σｕ
β( )
σ

λσ－１

·ｅ－
σｕ
β( )σ
λσ
（１１）

在疲劳载荷 σａ情况下，寿命 ｎｆ的概率分布
密度函数为：

ｆｎ（ｎｆ）＝ｆσ（σｕ；βσ，λσ）·
ｄσｕ
ｄｎｆ

（１２）

通过式（１０）得到式（１３）：
σｕ ＝σａ［Ｃ（ｎｆ－１）＋１］

Ｓ

＝σａ（ｎｆ－１）
Ｓ Ｃ＋ １

ｎｆ( )－１
Ｓ

（１３）

通常结构工作应力所在的寿命区域区间在

１０４次至１０６次甚至大于１０６循环次，将式（１３）和
式（１１）代入式（１２），经过推导，寿命的概率分布
密度函数为：

ｆｎ（ｎｆ）＝
Ｓ·λσ
βｎ－１

ｎｆ－１
βｎ( )－１

Ｓ·λσ－１

·ｅ－
ｎｆ－１
βｎ( )－１

Ｓ·λσ

≈
Ｓ·λσ
βｎ

ｎｆ
β( )
ｎ

Ｓ·λσ－１

·ｅ－
ｎｆ
β( )ｎ
Ｓ·λσ

（１４）

显然，寿命也符合威布尔分布，其分布的形状

参数如式（１５）所示：
λｎ＝Ｓ·λσ （１５）

即复合材料疲劳寿命形状参数与剩余强度形状参

数的关系如式（１６）所示：
αＬ＝Ｓ·αＲ （１６）

式中，αＬ为疲劳寿命形状参数，αＲ为剩余强度形
状参数。

使 用 极 大 似 然 法 （Ｍａｘｉｍｕｍ Ｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄ
Ｅｓｔｉｍａｔｅ，ＭＬＥ）对剩余强度数据的威布尔分布进
行参数估计，可得αＲ值，通过式（１６）即可求得疲
劳寿命形状参数αＬ。

１．４　威布尔分布众位数的求解

复合材料形状参数的估计值也符合威布尔分

布，复合材料的疲劳寿命形状参数取威布尔分布

的众位数。根据威布尔分布的曲线形式，当其形

状参数大于１时有且仅有一个极大值点，因此对
威布尔分布密度函数取一阶导数，并令其为零，即

可求得其威布尔分布的众位数，见式（１７）。

Ｍ＝β× α－１( )α

１
α

（１７）

式中，Ｍ为威布尔分布的众位数，α为形状参数估
计值的威布尔分布形状参数，β为形状参数估计
值的威布尔分布特征寿命。α和 β通过对复合材
料形状参数的估计值使用极大似然法进行威布尔

分布参数估计得到。

１．５　疲劳门槛值

疲劳门槛值的确定涉及疲劳分析可靠度和置

信度的确定，咨询通报 ＡＣ２０－１０７Ｂ［１５］中指出
“复合材料应提供与常规金属设计同样水平的破

损安全、多传力路径的结构保证”，期望在疲劳分

析中使用与金属结构同样概率统计基准的数据。

在国内民用飞机的型号设计中，通常金属结构按

照９５％可靠度、９５％置信度进行疲劳分析。因
此，虽然复合材料手册中定义疲劳门槛值为 Ｂ基
准下将 Ｐ－Ｓ－Ｎ曲线外推至１０７次寿命对应的
疲劳寿命值，但是为了和金属材料疲劳可靠度要

求一致，本文仍然采用双９５的疲劳可靠度（９５％
可靠度、９５％置信度）进行分析，获得的结论较复
合材料手册［１６］定义的更保守。

对于试验件的Ｎ９５／９５寿命计算见式（１８）：

Ｎ９５／９５＝
β
ＳＲＳＣ

（１８）

将９５％可靠度、９５％置信度的 Ｓ－Ｎ曲线在
对数坐标系下进行线性拟合，并将拟合结果外推

至１０７次寿命，此时１０７次寿命对应的应力值即
为疲劳门槛值。

２　Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层合板疲劳试验

２．１　试验矩阵及试验件

选用Ｍ２１Ｃ复合材料体系和民用飞机型号中
几个典型铺层的层合板进行试验，材料根据预浸

料适用的自动化成型工艺分为两类：自动铺丝和

自动铺带。试验矩阵满足文献［１０］给出的生成
静强度和疲劳寿命形状参数的最小试验矩阵要

求。静力试验和疲劳试验分别按照 ＡＳＴＭ
Ｄ６４８４［１７］和ＡＳＴＭＤ７６１５［１８］执行，共三个应力比
Ｒ＝－１，Ｒ＝－０２，Ｒ＝０，应力比的选取参考民用
飞机型号设计中典型铺层应用部位的受载特征

·０４·
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（地－空 －地应力比）。试验环境为室温大气环
境，温度（２３±３）℃，湿度为制造状态。试验件铺
层信息如表１所示，试验矩阵如表２所示，试验件
尺寸见图１。

表１　试验件铺层信息
Ｔａｂ．１　Ｌａｙｅｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

铺层

代码

铺层比例

［０°／±４５°／９０°］
铺层顺序

名义厚

度／ｍｍ
备注

Ａ１ ［２５°／５０°／２５°］ ［４５°／－４５°／０°／９０°］２ｓ ２．９９２
自动

铺丝

Ａ３ ［２５°／５０°／２５°］ ［４５°／－４５°／０°／９０°］２ｓ ２．９９２
自动

铺带

Ｂ１ ［１０°／８０°／１０°］

［４５°／－４５°／９０°／４５°／

－４５°／４５°／－４５°／

０°／４５°／－４５°］ｓ

３．７４
自动

铺丝

Ｃ１ ［５０°／４０°／１０°］
［４５°／－４５°／０°／０°／０°／

９０°／０°／４５°／－４５°／０°］ｓ
３．７４

自动

铺丝

表２　开孔层合板拉－压疲劳门槛值试验矩阵
Ｔａｂ．２　Ｏｐｅｎｈｏｌｅｔｅｎｓｉｏｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｔｅｓｔｍａｔｒｉｘ

铺层

代码

名义厚

度／ｍｍ
工艺

试件数量

Ｒ＝０ Ｒ＝－０．２ Ｒ＝－１

Ａ１ ２．９９２
自动

铺丝
１×３×６ １×３×６ １×３×６

Ａ３ ２．９９２
自动

铺带
１×３×６

Ｂ１ ３．７４
自动

铺丝
１×３×６

Ｃ１ ３．７４
自动

铺丝
１×３×６

注：表２中采用ｂ×ｌ×ｆ的形式表示所需试样数，ｂ＝１代表材料批

次；ｌ代表疲劳试验施加的应力水平级数；ｆ＝２＋４＝６，其中“２”

代表采用合并数据疲劳统计分析技术，“４”表示每级应力水平准

备４个备用件。每个应力水平的试验件采用１×１×６的取样方

法，即选取１个材料批次和１个固化炉次，每个炉次６个试验件。

２．２　试验件编号

试验件编号由三部分组成：①－②－③，其中
①为试验件类型，ＯＨＣ代表开孔拉 －压试验件，
②为试验件铺层代码（见表 １），③为试验件流
水号。

２．３　破坏模式

根据ＡＳＴＭＤ６７４２［１９］试验标准中的规定，不
发生在孔边的破坏是不可接受的破坏模式，其数

据是无效的。分层通常对破坏有很大的影响，破

注：图中尺寸单位均为ｍｍ。

图１　开孔拉－压疲劳门槛值试验件
Ｆｉｇ．１　Ｏｐｅｎｈｏｌｅｔｅｎｓｉｏｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎ

坏模式可呈现大量的分层，图２给出了试验中三
种可接受的破坏模式。其中，ＬＧＭ表示横向通过
孔中心的层压板拉伸／压缩破坏模式，可能出现劈
裂和分层；ＡＧＭ表示在孔处层压板的角型拉伸／
压缩破坏，但通过孔的横向中心线还保留角铺设

层，可能出现劈裂和分层；ＭＧＭ表示孔处层压板
的多模式拉伸／压缩破坏，在不同的子层出现多种
破坏模式，出现劈裂和分层。

图２　可接受的开孔拉－压破坏模式
Ｆｉｇ．２　Ａｃｃｅｐｔａｂｌｅｏｐｅｎｈｏｌｅｔｅｎｓｉｌｅｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ

ｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓ

２．４　静力试验

复合材料对于压缩载荷比较敏感，Ｍ２１Ｃ复
合材料开孔层合板的压缩强度不仅是描述结构静

力学性能必需的，也是了解动态疲劳特性和调试

试验载荷的重要参考。通过静力试验，获取疲劳

试验中需要的参考强度值。

开孔压缩试验依照标准 ＡＳＴＭＤ６４８４进行。
试验在 ±５００ｋＮ的试验机上完成（见图 ３），以

·１４·
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２ｍｍ／ｍｉｎ加载速率对试验件施加压缩载荷，直到
达到最大载荷，当载荷从最大载荷下降了 ３０％
时，停止试验。得到的试验结果见图４，平均压缩
静强度为３３８８３ＭＰａ，拉伸静强度为５５５ＭＰａ。

图３　开孔压缩试验状态
Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔｓｔａｔｕｓｏｆｏｐｅｎｈｏｌｅｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｔｅｓｔ

图４　ＯＨＣ静力试验结果
Ｆｉｇ．４　ＳｔａｔｉｃｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆＯＨＣ

２．５　疲劳门槛值试验

以平均静强度为基准，进行疲劳试验，试验按

照正弦波等幅方式加载，每个应力比下包含３级
应力水平，每级应力水平的峰值应力分别取试件

静态破坏应力的８０％、７０％和６０％。试样寿命控
制在１０３～１０６次之间，试验频率为５Ｈｚ。以 Ｃ１
铺层试验组（Ｒ＝－１）有效数据为例，其疲劳试验
结果见图５，其中 ＯＨＣ－Ｃ１－５和 ＯＨＣ－Ｃ１－１１
为补充试验件，其应力水平低于其他试验件所在

的三个应力水平。在循环载荷下破坏的试验件，

其剩余强度即为疲劳载荷峰值，超过１０６次循环
不破坏的试验件通过静力试验测定其剩余强度

值，如图５中标签括号内的数值所示，作为计算剩
余强度的依据。

试验结果同时表明，不同铺层的试验件在不

同应力比下的疲劳试验典型破坏模式也不同。

Ｂ１铺层试验组在应力比Ｒ＝－１情况下的典型破
坏模式为 ＡＧＭ；Ｃ１和 Ａ３铺层试验组在应力比

Ｒ＝－１情况下的典型破坏模式为 ＭＧＭ；Ａ１铺层
试验组在应力比为 Ｒ＝－０２和 －１的情况下典
型破坏模式为 ＡＧＭ，在 Ｒ＝－１情况下的典型破
坏模式则为 ＬＧＭ。以 Ｃ１铺层试验组的结果为
例，从图６的破坏模式照片中可以发现，在应力比
为Ｒ＝－１情况下，Ｃ１铺层试验组在孔附近处的
层压板在不同的子层出现多种形式的劈裂和分

层，属于ＭＧＭ代表的多模式拉伸／压缩破坏。

图５　Ｃ１铺层试验件疲劳门槛值试验结果
Ｆｉｇ．５　ＦａｔｉｇｕｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣ１ｌａｙｅｒｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

图６　Ｃ１铺层试验件疲劳试验典型破坏模式（Ｒ＝－１）
Ｆｉｇ．６　Ｔｙｐｉｃａｌｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓｉｎｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔｏｆ

Ｃ１ｌａｙｅｒｓｐｅｃｉｍｅｎｓ（Ｒ＝－１）

３　材料疲劳分散性的确定

３．１　Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ疲劳Ｓ－Ｎ曲线的拟合

在疲劳试验数据基础上使用最小二乘法拟合

式（１０）中的 Ｓ和 Ｃ参数，得到 Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等效静
强度和Ｓ－Ｎ曲线。以应力比Ｒ＝－１的Ｃ１铺层
试验组为例（其他试验组按同样的方法进行数据

处理），拟合结果见图 ７，其中 Ｓ＝００２９，Ｃ＝
００１５４。剩余强度满足威布尔分布，使用极大似
然法对静强度数据进行形状参数估计，剩余强度

形状参数ａＲ为６３８９７９，结合式（１６），其疲劳寿
命形状参数为１８５。

３．２　疲劳寿命形状参数拟合

在第３１节的分析结果基础上，使用１４节
的方法，将获得的各铺层和应力比下的疲劳寿命

试验数据使用极大似然法进行威布尔形状参数和

·２４·
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图７　Ｃ１铺层试验组Ｓ－Ｎ曲线拟合（Ｒ＝－１）
Ｆｉｇ．７　ＦｉｔｔｅｄＳ－ＮｃｕｒｖｅｏｆＣ１ｌａｙｅｒｓｐｅｃｉｍｅｎｓ（Ｒ＝－１）

特征寿命参数估计。最终得到各铺层和应力比下

的Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层合板的疲劳寿命形状
参数的概率密度分布如图 ８所示，其威布尔分
布形状参数为 １５１２，特征寿命参数为 ２７１８，
按式（１７）计算得到其众位数为１３２８，即 Ｍ２１Ｃ
复合材料开孔层合板的疲劳寿命形状参数为

１３２８。Ｍ２１Ｃ开孔层合板的疲劳寿命形状参数
结果大于 αＬ＝１２５这一统计分析数据，这表明
该材料体系的预浸料和制造工艺稳定性较之前

的复合材料有一定的提升。本文得到的数据结

果仅能代表 Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层合板的疲劳
寿命形状参数，如需得到能代表 Ｍ２１Ｃ复合材料
体系的完备的疲劳寿命形状参数，还需要补充

不同结构细节，加载模式的试样和元件级试验

数据。

图８　疲劳寿命形状参数的概率密度分
Ｆｉｇ．８　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｓｈａｐｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

３．３　疲劳门槛值

Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ等寿命模型下的疲劳Ｓ－Ｎ曲线对
应的是５０％可靠度和５０％置信度下的剩余强度
衰减曲线，不能直接用于疲劳门槛值的确定。使

用１５节的方法对Ｐ－Ｓ－Ｎ曲线重新进行拟合，
利用双对数坐标下疲劳寿命与最大循环应力呈线

性分布的特点，拟合９５％可靠度、９５％置信度下
的Ｓ－Ｎ曲线，通过１２节中的计算公式，得到开
孔Ｍ２１Ｃ复合材料的可靠度系数ＳＲ＝１０７６，置信
度系数ＳＣ＝２０。疲劳门槛值拟合结果见图９，疲

劳门槛值为１０７ＭＰａ。

图９　疲劳试验Ｐ－Ｓ－Ｎ曲线及疲劳门槛值
Ｆｉｇ．９　Ｐ－Ｓ－Ｎｃｕｒｖｅａｎｄｆａｔｉｇｕｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔ

复合材料结构疲劳载荷编谱时，低载截除

通常为疲劳门槛值的某一百分比［３］，截除比依

赖于应力比 Ｒ和损伤类型，因此必须有覆盖材
料、典型铺层、应力比的试样及元件级试验。本

文获得的试样疲劳门槛值数据为载荷截除提供

了数据支持，如需建立覆盖所有情况的保守的

载荷截除水平，还应补充不同结构形式和破坏

模式的试样和元件级试验数据，以及反映典型

结构细节和受载情况的元件及组合件级门槛值

试验数据。

４　结论

本文对４种典型铺层和２种自动化成型工艺
下的Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层合板进行了静力和开
孔拉－压疲劳试验，采用Ｓｅｎｄｅｃｋｙｊ静强度模型和
随机变量函数的概率分布方法得到了复合材料层

合板疲劳寿命形状参数和剩余强度形状参数的关

系。利用分散性较小的复合材料剩余强度形状参

数得到疲劳寿命形状参数的结果，避免了传统方

法计算疲劳寿命形状参数需要大量疲劳试验结果

的弊端。通过最小二乘法和极大似然法两种参数

估计方法，计算获得了 Ｍ２１Ｃ开孔层合板的疲劳
寿命形状参数和疲劳门槛值数据。结果表明，

Ｍ２１Ｃ复合材料开孔层合板的疲劳寿命威布尔
分布形状参数为１３２８，大于经验值１２５，该材
料体系的预浸料和制造工艺稳定性较以往的复

合材料有一定的提升。开孔层合板的疲劳门槛

值约为１０７ＭＰａ，该疲劳门槛值数据为低载截除
限的建立提供了依据。值得一提的是，如需得

到完备的 Ｍ２１Ｃ复合材料体系的疲劳寿命形状
参数和覆盖所有情况的保守的载荷截除水平，

还应补充不同结构形式和破坏模式的试样和元

件级试验数据，以及反映典型结构细节和不同

受载情况（面内和面外载荷）的元件及组合件级

·３４·
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疲劳试验数据。
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