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高性能玻璃纤维增强树脂基复合材料拉－压疲劳行为
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文　摘　对ＬＴＸ１２４０玻璃纤维／环氧复合材料开展拉－压疲劳试验，绘制Ｓ－Ｎ曲线进行疲劳寿命预测，利
用扫描电镜观察疲劳试样断口形貌，分析其在拉－压循环载荷作用下的失效模式。结果表明：ＬＴＸ１２４０玻璃纤
维增强环氧树脂基复合材料的条件疲劳极限为２７８ＭＰａ；失效过程为树脂基体最先破坏，接着界面分层乃至纤
维拉伸、剪切破坏，它们相互作用形成了弥散损伤区并据此扩展发生材料断裂。

关键词　玻璃纤维，复合材料，拉－压疲劳，Ｓ－Ｎ曲线，失效分析
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０　引言
纤维树脂基复合材料（ＦＲＰ）具有比强度高、比模

量大、可设计性强和耐疲劳性能好的特点，近几十年

来广泛用于航空、航天、交通等诸多领域［１］。在工程

应用中，诸如旋翼机部件、风电叶片等高周疲劳结构，

疲劳损伤导致的断裂是结构破坏的重要原因之一。

由于复合材料独特的疲劳行为（门槛值高、数据分散

性大和多种疲劳损伤机理），金属结构的疲劳可靠性

分析与设计方法已经不能用于复合材料结构。已有

诸多文献从试验和理论的角度对此进行了研究，包括

玻璃纤维和碳纤维在内的纤维增强树脂基层合板拉

－拉、含孔拉－压、弯曲试验研究［２－６］，利用 Ｓ－Ｎ曲线

理论［７］和疲劳剩余强度、剩余刚度等理论［８－１５］对纤

维树脂基复合材料疲劳损坏进行失效分析，探索其疲

劳损伤模型，对疲劳寿命进行预测，积累了一定的试

验数据，取得了一定进展。目前国外ＡＳＴＭＤ３４７９规
定了纤维增强树脂基复合材料拉－拉疲劳性能的测
试方法，国内仅有 ＧＪＢ２６３７—１９９６中阐述了碳纤维
树脂基复合材料拉－压疲劳试验方法的具体内容，但
该标准发表距今２０余年，不可避免的出现滞后性、不
适用性。一般而言，对复合材料更危险的是压－压疲
劳和拉－压疲劳，研究规范的、适用的纤维增强树脂
基复合材料拉－压疲劳试验方法迫在眉睫。

本文以ＬＴＸ１２４０单向玻璃纤维增强环氧树脂复
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合材料层合板为对象，模拟风电叶片受力状况，重点

研究了其拉－压疲劳性能并预测疲劳寿命，对破坏断
口进行失效分析，为工程应用提供技术支持。

１　实验
１．１　材料和仪器

复合材料体系是以欧文斯科宁公司生产的

ＬＴＸ１２４０Ｈ－Ｇｌａｓｓ单向玻璃纤维布为增强纤维，道生
天合材料科技（上海）有限公司生产的 Ｔｅｃｈｓｔｏｒｍ
１８０／１８５真空灌注用环氧树脂为树脂基体。

拉－压疲劳试验在电液伺服疲劳试验机上进行，
设备为ＭＴＳ公司生产的ＭＴＳ５７０．１０疲劳试验机，其
动态载荷量程为１００ｋＮ，载荷示值准确度等级为０．５
级（图１）。

疲劳试样破坏断口形貌通过场发射扫描电子显

微镜进行微观成像，设备为德国 ＺＥＩＳＳ公司生产的
ＳＩＧＭＡ３００。

图１　电液伺服疲劳试验机
Ｆｉｇ．１　Ｅｌｅｃｔｒｏ－ｈｙｄｒａｕｌｉｃｓｅｒｖｏｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ

１．２　试样制备
采用真空灌注成型工艺制备玻璃纤维单向层合

板，根据设计要求以［０°／０°／０°／０°］ｓ方式对称铺设 ８
层，名义厚度为７ｍｍ，单向板拉伸强度为１２５０ＭＰａ，
纤维质量含量为 ７４．０％。层合板预成型后进行
７５℃，７ｈ后固化处理，使用数控机床进行精确切割
至测试样条，复合材料拉－压疲劳试样的尺寸和形状
见图２。选用这种双曲面哑铃型试样，可确保疲劳破

图２　复合材料拉－压疲劳试样尺寸和形状
Ｆｉｇ．２　Ｓｈａｐｅａｎｄｓｉｚｅｏｆｔｅｎｓｉｏｎ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

坏位置在试样中部最薄弱区域，有效提高试验成功

率，另外相对于试样中段其他区域可视为加强区，可

有效降低试样在拉－压交变循环载荷下发生屈曲失
稳的现象。

１．３　测试
本文中拉－压疲劳试验应力比 Ｒ＝－１，测试频率

３Ｈｚ，波形为正弦波。为了防止试样在拉－压交变载
荷下屈曲失稳，设计加工了防失稳装置，可有效保障

实验的顺利进行。

２　结果与讨论
２．１　不同应力水平下复合材料的疲劳寿命

本文依据德国劳氏船级社（ＤＮＶ－ＧＬ）规范要求
选择Ｎ１＝１０

４、Ｎ２＝１０
５、Ｎ３＝５×１０

５、Ｎ４＝２×１０
６４组参

数为目标疲劳寿命，获得Ｓ－Ｎ曲线。
按照试验方案，依次进行了层合板静拉强度平均

值的２４％～３７％应力水平范围内的复合材料拉－压疲
劳试验，在该应力水平范围内，可达到 Ｎ１～Ｎ４４组预
期疲劳寿命。一般而言，对于纤维增强树脂基复合材

料，疲劳试验频率不应使试样温升大于２．８℃，通常选
用足够低的频率来避免试样发热，因为这种发热可能

导致热引起的破坏。本文选用的试验参数及拉－压
疲劳试验数据见表１。
表１　不同应力水平下复合材料单向板拉－压疲劳试验结果１）

Ｔａｂ．１　Ｔｅｎｓｉｏｎ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｌａｔｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌｓ

应力水平／％ 载荷幅值／Ｎ 应力幅／ＭＰａ 循环周次／１０４次

３７ ９８４８ ４６２．５ ０．５３７

３６ ９５５２ ４５０．０ １．９５

３４ ８６０２ ４２５．０ ３．５５

３５ ９００５ ４３７．５ ５．０６

３２ ７９３６ ４００．０ １０．５

３１ ７８９８ ３８７．５ ２３．７

２９ ７０９８ ３６２．５ ２６．８

２８ ７３５２ ３５０．０ ５７．４

２７ ６９６６ ３３７．５ ６９．４

２６ ６８８５ ３２５．０ １０９

２５ ６６１８ ３１２．５ １２６

２４ ５７３６ ３００．０ ＞３０８

　　注：１）应力比Ｒ＝－１，测试频率３Ｈｚ。

从表１看出，随着应力水平不断增大，该玻纤增
强复合材料疲劳寿命不断降低，应力水平低于２６％，
即应力幅低于 ３２５ＭＰａ时，材料极限疲劳循环周次
超过 １００万次，疲劳寿命较长。而当应力水平高于
３７％，即应力幅高于 ４６２．５ＭＰａ时，材料极限疲劳循
环周次仅为５０００多次，疲劳寿命急剧下降，复合材
料在半小时甚至几分钟内被破坏。应力水平为
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２４％，即应力幅为３００ＭＰａ时，该复合材料拉－压疲劳
循环周次已达到３００万次，试验用时超过２８５ｈ，疲劳
寿命较长，考虑试验周期和成本，停止了试验。

通过对表１中试验数据拟合，获得Ｓ－Ｎ曲线（图
３），其中ｍ＝１３．２，及相关线性拟合方程式［式（３）式
（４）］。

图３　Ｓ－Ｎ曲线
Ｆｉｇ．３　Ｓ－Ｎｃｕｒｖｅ

本文采用线性拟合的对数形式进行Ｓ－Ｎ曲线的
拟合，其数学表达式（１）为：

ｌｇσ０＝ａ－ｂｌｇＮ （１）
式中，σ０为最大应力；ａ为复合材料静强度；ｂ为线
性拟合曲线斜率；Ｎ为疲劳循环周次。

线性拟合曲线斜率指数表达式为：

ｍ＝－
１
ｂ

（２）

线性拟合曲线方程式（３）和指数曲线方程式（４）
如下：

Ｙ＝２．９７４－０．０７５７１Ｘ （３）
ｙ＝９４１．９ｘ－０．０７５７１ （４）

据此我们可对玻璃纤维增强树脂基复合材料层

合板进行拉－压疲劳寿命预测，获得疲劳寿命为
１０７次时的应力幅为２７８ＭＰａ，最大应力值为２７８ＭＰａ。

在复合材料领域，一般认为在规定的某一应力水平下，

循环周次达到１０７次材料不发生疲劳破坏的最大应力
值称为条件疲劳极限。因此，本文得出，最大应力值为

２７８ＭＰａ为该玻纤增强复合材料在拉－压交变载荷下
的条件疲劳极限。

２．２　拉－压疲劳失效分析
玻璃纤维增强树脂基复合材料由多种组分材料

组成，其结构上的各向异性导致复合材料的疲劳损伤

机理远比金属材料复杂。相关试验研究表明：在一般

环境下，疲劳损伤能在复合材料任何一种材料中、和／
或沿任何一个材料的界面起始和扩展，在此过程中产

生了纤维断裂、界面脱胶、基体裂纹、界面剪切断裂

（图４）以及由它们相互作用而形成的诸多破坏模
式［１６］。随着循环载荷的不断作用，疲劳损伤是一个

不断累积的过程，当累积到一定程度，复合材料将发

生破坏失效。对于单向复合材料，必须考虑在平行于

纤维方向受轴压时的强度破坏和稳定性破坏，其中纤

维的小波长的微失稳引起的微屈曲是人们提出的一

种分析轴压破坏的机理［１７］。已经证实，复合材料在

常幅疲劳情况下最严重的加载情况是拉－压交变循
环载荷，其中对压缩为主的疲劳载荷最敏感。

图４　复合材料单向板疲劳损坏机理
Ｆｉｇ．４　Ｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｌａｔｅ

从图５中看出断口形貌，呈现出多种失效形式。

图５　玻璃纤维增强复合材料拉－压疲劳试样断口形貌
Ｆｉｇ．５　Ｆｒａｃｔｕｒｅａｐｐｅａｒａｎｃｅｏｆｔｅｎｓｉｏｎ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｏｆＧＦＲＰ

　　（１）首先从断口整体看［图 ５（ａ）］，纤维与基体
以区域形式整体形成，我们称之为损伤区，在每一个

损伤区内断口近乎平整，区域之间发生裂纹、分层。

这是因为随着拉－压循环载荷不断加载，一旦疲劳损
伤起始，通过应变能释放来驱动它的扩展形成新的表

面，然而由于有很多损伤模式，且没有起控制作用的
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能量释放机理，所以没有明确的损伤扩展路径，复合

材料中的疲劳损伤扩展常常以渐进损伤区的形式

推进。

（２）其次从图５（ｂ）（ｃ）观察损伤区内，存在树脂
基体断裂、被压碎，界面分层以及纤维拉伸断裂、剪切

断裂等综合现象。造成这种现象的原因可能是，相对

于玻璃纤维强度较弱的树脂基体在拉－压疲劳循环
载荷作用下，首先产生裂纹并逐渐被压碎，形成了平

整的断口树脂形貌。树脂基体裂纹不断扩展，玻璃纤

维与树脂基体之间的界面强度被不断削弱，同时在拉

－压循环载荷下，纤维轴向压缩周期性屈曲，纤维－基
体界面剪应力不断扩大，直到纤维从树脂基体中完全

分离，形成界面分层。

（３）玻璃纤维强度具有非均匀性的特点，在损伤
区内各个纤维不会同时断裂，在加载过程中最先断裂

的纤维将干扰断裂附近的应力场，引起高的纤维－基
体界面剪应力，剪应力通过界面传递载荷，又引起相

邻未断裂纤维产生应力集中，这种断裂可能拉伸破坏

也可能是压缩破坏［图 ５（ｃ）］。随着循环周次的增
加，载荷被不断的重新分布到未破坏的纤维，即疲劳

损坏以渐进损伤区的形式推进，加重了应力集中程

度。当纤维损伤密度加大到一定程度，复合材料剩余

强度与外界应力幅相近时，材料发生断裂，也就是所

谓的“突然死亡”行为［１８］。

可以推测，所有这些影响都将在材料破坏之前发

生，即局部损伤将沿着纤维方向和垂直于纤维方向扩

展，在复合材料内部不同点产生断裂并增长。随即产

生一个累积的弥散损伤区，直至这个区的损伤累积数

足够多，相互影响产生了弱表面时，就引起复合材料

拉－压疲劳破坏。
３　结论

（１）本文在不同应力水平下对 ＬＴＸ１２４０玻璃纤
维／环氧复合材料进行拉－压疲劳试验，通过对试验数
据拟合分析，获得了Ｓ－Ｎ曲线，得到了该复合材料的
条件疲劳极限为２７８ＭＰａ；在施加最大应力值为３２５
ＭＰａ时，该玻纤增强复合材料拉－压疲劳寿命较长。

（２）通过扫描电镜观察了拉－压疲劳试样的断口
形貌，分析了其失效过程为树脂基体最先发生断裂、

被压碎，接着界面分层乃至纤维拉伸断裂、剪切断裂，

它们相互作用形成了弥散损伤区并据此扩展发生材

料断裂。
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