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摘　 要：为了解决机身蒙皮、纵梁和框连接区域的复杂传力及结构设计问题，设计了复杂胶结整体复

合材料接头，完成了该整体复合材料接头的拉伸试验，得到了其应变－载荷曲线和损伤模式。 建立了

整体复合材料接头数值分析模型，研究了其在拉伸载荷下的损伤起始、扩展及失效过程。 结果表明：
接头首次降载和极限破坏载荷分别为 １２０．８２和 １６８．１１ ｋＮ；初始损伤发生在左下侧角盒的角弯曲处，
然后沿着短翼缘，长翼缘以及腹板间的圆弧过渡区扩展，导致上下角盒的胶结界面脱黏，角盒和 Ｌ型

层合板的胶结界面分层失效。 数值计算得到的首次降载和极限破坏载荷与试验结果相比误差分别为

６．６８％和 ２．６１％，两者符合较好。
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　 　 复合材料因其优异的综合性能（高强度、高刚

度和低比重），被广泛应用于飞机结构设计［１⁃２］。 波

音 ７８７和空客 ３５０的复合材料用量已经达到了 ５０％
以上［３］，随着复合材料在飞机结构中用量的增大，
复合材料结构的整体化设计已成为国内外的研究

热点。
整体复合材料接头作为典型的复合材料整体结

构连接形式，能够有效地降低结构质量和装配成本，
提高传载能力［４⁃７］。 为满足不同部件间的承载和传

载需求，根据各部件胶结形成的结合界面，已经设计

了多种接头形式。 目前国内外的整体复合材料接头

主要有 Ｌ接头、Ｔ接头和 π接头等形式。 其中，Ｌ接

头是结构最简单的接头形式，是一种通过一个 Ｌ 形

层合板和一个蒙皮的胶结共固化或二次胶结成型的

整体复合材料接头。 在 Ｌ 形层合板和蒙皮的结合

界面中，胶层缺陷［８］和填充物形状［９］等对 Ｌ 接头的

破坏强度有较大的影响，分层失效［１０⁃１１］是其典型的

失效模式。 王雪明等［８］针对 Ｌ 接头结构研究了脱

胶缺陷对其拉脱强度的影响，发现填充区的脱胶对

接头拉脱强度影响较大，且随着脱胶面积增大，拉脱

强度减小。 为了增强接头承载能力，含有 ２ 个 Ｌ 形

层合板 Ｔ 接头逐渐得到学者们的关注［１２］。 ２ 个 Ｌ
形层合板与蒙皮的胶结显著提高了胶结界面的层间

韧性和损伤容限，大幅提高了复合材料整体结构的

承载能力。 齐红宇等［１３］研究了机织复合材料 Ｔ 型

接头的弯曲性能，发现接头的初始损伤位于腹板和

底板间圆弧过渡段，然后沿腹板宽度方向扩展，最终

贯穿整个结构宽度方向，导致接头失效。 Ｗｕ 等［１４］

研究了拉伸载荷下 Ｔ 接头的失效机理，结果表明填

充率的减小会改变填充区裂纹的萌生方式和扩展路

径，降低 Ｔ接头的承载能力。 Ｍａｙ 等［１５］研究发现与

传统环氧树脂的接头相比，使用增韧环氧树脂的 Ｔ
接头强度提高了 ３０％。 为了适应更加复杂的载荷

条件，提高接头结构传载过程中受力布局的完整性，
π接头［１６⁃１７］也得到了广泛关注。 与 Ｌ 接头和 Ｔ 接

头相比，π接头中 Ｕ形层合板能有效地减少 Ｌ 形层

合板的数量，并使得结构整体性更高。 赵丽滨等［１８］

研究了拉伸载荷下复合材料 π 接头的破坏模式，发
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现填料部位首先发生损伤并迅速在 Ｌ 铺层与填料

之间扩展。 Ｆａｎ 等［１９］运用数值方法和试验研究了

弯曲载荷下 π接头的破坏机理，揭示了 π接头最终

失效是由 Ｌ形层合板圆角区域的分层引起的。 Ｂａｉ
等［２０］通过四点弯曲试验发现 π 接头的损伤失效起

始于圆弧过渡区内的界面脱黏，然后沿着层合板和

蒙皮的界面扩展直至蒙皮完全破坏。
在飞机机身结构中，机身蒙皮，纵梁和框连接区

域的结构和载荷形式复杂，需要更复杂的复合材料

接头才能满足其设计要求。 在分析传统的 Ｌ，Ｔ和 π
接头中的 Ｌ 和 Ｕ 形层合板等复材接头传力特点基

础上，本文设计了一种具有 ４ 个角盒的整体复合材

料接头。 该角盒具有较高的结构刚度并能满足复杂

的载荷条件，适合应用于机身梁和框等主承力结构

的承载和载荷传递。 完成了整体复材接头的拉伸试

验，建立了该接头的数值计算模型，研究了其在拉伸

载荷下的失效过程，并与试验结果进行分析对比。

１　 静力拉伸试验

１．１　 试验件和试验方法

试验用整体复合材料接头试样的几何结构如图

１所示。 接头由蒙皮、Ｌ 型层合板、角盒和填充物组

成。 接头几何尺寸为 ２７０ ｍｍ×８０ ｍｍ×８０ ｍｍ，各部

件厚度均为 １ ｍｍ。 接头试样由成都飞机设计研究

所提供，并经过无损检测确保试样无损。 在 ＹＺ 平

面上，第一、二、三和四象限的角盒分别为右上侧、左
上侧、左下侧、右下侧。

图 １　 整体复合材料接头

采用 Ｉｎｓｔｒｏｎ ８８０１电子万能试验机进行拉伸测

试，试样、夹持端和夹具之间采用螺栓连接，试验装

置和加载方向如图 ２ 所示。 试验在室温下进行，加

载速率为 ０．２ ｍｍ ／ ｍｉｎ。

图 ２　 试验装置图

１．２　 应变片布置

应变片布置如图 ３ 所示。 应变片分为 ２ 行，分
别贴在 Ｍ 行和 Ｎ 行，其中 Ｍ 行距离中线 ７０ ｍｍ，
Ｎ 行距离中线 ２０ ｍｍ。 应变采集系统为 ＤＨ３８１６Ｎ
静态应变测试分析系统。

图 ３　 整体复合材料接头应变片布置示意图

２　 渐进损伤数值分析

２．１　 有限元模型

整体复合材料接头由 ３种不同构形的层合板胶

接固化而成，包含 １个蒙皮，２ 个 Ｌ型层合板和 ４ 个

角盒。 每种层合板铺层均为 ８ 层，其中蒙皮铺层为

［０ ／ －４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ － ４５］， Ｌ 型层合板铺层为

［０ ／ －４５ ／ ０ ／ ９０］ｓ。 角盒铺层为［－４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／
－４５ ／ ０］。 层合板材料为 ＺＴ７Ｈ ／ ＱＹ９６１１ 复合材料预

浸料，单层固化后厚度为 ０．１２５ ｍｍ，材料性能如表 １
所示。

·０４７·
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表 １　 ＺＴ７Ｈ ／ ＱＹ９６１１ 复合材料的力学性能

弹性参数 ／
ＧＰａ

值
强度参数 ／
ＭＰａ

值

Ｅ１１ １２５ ＸＴ １ ８７１

Ｅ２２ ９．８ ＸＣ １ ２９７

Ｇ１２ ５．８ ＹＴ ５９．７

Ｇ２３ ５．８ ＹＣ ２１５

ν１２ ０．３３ ＳＬ ８９．９

ν２３ ０．３５ ＳＴ ５１．２

有限元模型如图 ４所示。 复合材料层合板部件

采用三维八节点连续壳减缩积分单元（ＳＣ８Ｒ），单元

数量为 １ ２６４ ９６０。 填充区域采用八节点线性单元

（Ｃ３Ｄ８Ｒ），单元数量为 ５０ １９２。 有限元模型的边界

条件为一端固定，同时在一端设置参考点，施加向下

的位移载荷并约束其他方向的自由度，以防止模型

在拉伸过程中偏移中心。 考虑到复合材料接头的层

间失效和界面失效，将零厚度黏聚力单元嵌入层合

板中每层单元之间，各层合板胶接界面以及填充区

单元界面。

图 ４　 整体复合材料接头有限元模型网格划分

２．２　 复合材料渐进损伤模型

接头蒙皮、Ｌ 形层合板以及角盒层合板采用二

维 Ｈａｓｈｉｎ失效准则［２１⁃２２］判断其起始失效，失效形式

如（１） ～ （４）式所示。
１） 纤维拉伸失效 （σ１１ ＞ ０）

Ｒ２ｆｔ ＝
σ１１
ＸＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１２
ＳＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（１）

　 　 ２） 纤维压缩失效 （σ１１ ＜ ０）

Ｒ２ｆｃ ＝
σ１１
ＸＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（２）

　 　 ３） 基体拉伸失效 （σ２２ ＞ ０）

Ｒ２ｍｔ ＝
σ２２
ＹＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１２
ＳＬ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（３）

　 　 ４） 基体压缩失效 （σ２２ ＜ ０）

Ｒ２ｍｃ ＝
σ１２
２ＳＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ＹＣ

２ＳＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

－ １é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

σ２２
ＹＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

σ１２
ＳＬ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（４）
式中： Ｘ 和 Ｙ 分别为纵向强度和横向强度；Ｔ 和 Ｃ 分

别代表拉伸和压缩状态；ＳＬ 为纵向剪切强度；ＳＴ 为

横向剪切强度；Ｒ ｆｔ，Ｒ ｆｃ，Ｒｍｔ，Ｒｍｃ 为状态参数，当其为

１时代表此方向达到起始破坏。
损伤因子［２３］ 为

ｄｉ ＝
０，　 　 　 　 Ｒ ｉ ＜ １

１ － １
Ｒ ｉ
，　 　 Ｒ ｉ ≥ １

ì

î

í

ïï

ïï

（５）

ｄｆ ＝ （１ － ｄｆｔ）（１ － ｄｆｃ）

ｄｍ ＝ ｍａｘ（（１ － Ｓｍｔｄｍｔ） ２，（１ － Ｓｍｃｄｍｃ） ２）
{ （６）

式中： ｉ为 ｆｔ，ｆｃ，ｍｔ，ｍｃ４种状态，ｄｆ 和 ｄｍ 分别代表纤

维和基体的损伤变量；ｄｆｔ，ｄｆｃ，ｄｍｔ，ｄｍｃ 分别代表纤维

和基体在拉伸和压缩状态时的损伤变量；Ｓｍｔ 和 Ｓｍｃ
通常分别取 ０．９ 和 ０．５，以消除由于剪切刚度降低而

引起的单元变形。
因此，含损伤的层合板本构关系为

Ｃｄ ＝

（１ － ｄｆ）Ｃ１１ （１ － ｄｆ）（１ － ｄｍ）Ｃ１２ （１ － ｄｆ）Ｃ１３
（１ － ｄｍ）Ｃ２２ （１ － ｄｍ）Ｃ２３

Ｃ３３
（１ － ｄｆ）（１ － ｄｍ）Ｃ４４

Ｃ５５
Ｃ６６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（７）

·１４７·
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２．３　 黏聚区模型

黏聚区模型采用双线性损伤本构模型，考虑了

胶层损伤前的线弹性阶段和损伤后刚度退化阶段，
表 ２为黏聚单元力学性能。

表 ２　 黏聚单元力学性能

Ｋ ／
（ＭＰａ·ｍｍ－１）

ｔ０ｎ ／

ＭＰａ

ｔ０ｓ ／

ＭＰａ

ＧＣｎ ／

ＭＰａ

ＧＣｓ ／

ＭＰａ

１０５ ８１ ８１ ７．５ １５

胶层的损伤起始采用二次名义应力准则进行

判断

〈 ｔｎ〉
ｔｏｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｔｓ
ｔｏｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｔｔ
ｔｏｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １ （８）

式中：〈·〉为 Ｍａｃａｕｌａｙ 算子，表示不考虑单元受压

状态； ｔｏｎ，ｔｏｓ ，ｔｏｔ 分别表示材料在 ３个方向上的强度。
对于混合模式下的失效准则，损伤扩展采用基

于能量的幂指数扩展准则，其表达形式为

Ｇｎ

ＧＣｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
Ｇｓ

ＧＣｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
Ｇ ｔ

ＧＣｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １ （９）

式中： ＧＣｎ ，ＧＣｓ ，ＧＣｔ 分别为方向 ｎ、切向 ｓ、切向 ｔ的临界

断裂能。

３　 结果分析

３．１　 应变分析

应变－载荷曲线如图 ５ 所示。 在加载初期，应
变随着载荷的增加而增加。 由于角盒圆弧过渡区应

力集中，当载荷增加到 １０６．０７ ｋＮ，圆弧过渡区首先

出现损伤，Ｎ 行的应变片（０５，１５，０６，１６，０７，１７，０８
和 １８）位于圆弧过渡区附近，因此相应测量点处应

变发生突变急剧减小。 Ｍ 行的应变片（０１，１１，０２，
１２，０３，１３，０４和 １４）由于距离圆弧过渡区较远，其应

变并没有明显的突变。 这表明在拉伸载荷作用下，
接头的损伤起始于角盒的短翼缘－腹板过渡区和短

翼缘－长翼缘过渡区。
在图 ５ａ）中，短翼缘－腹板过渡区附近的 ０５ 和

１５应变在 １０６． ０７ ｋＮ 时减小，而 Ｍ 行 ０１ 应变在

１２５．１０ ｋＮ时发生变化，１１ 的应变直到试样破坏才

减小，这意味着损伤先在短翼缘－腹板过渡区附近

的 ０５和 １５发生然后向 ０１方向扩展，而且左上侧角

盒发生损伤早于右上侧角盒。 短翼缘－腹板过渡区

附近的 ０６和 １６以及长翼缘－腹板过渡区附近的 ０２

应变在 １０６．０７ ｋＮ时减小，但 ０２ 应变的减小幅度小

于 ０６和 １６，而 １２的应变在试样破坏时减小。 这表

明左下侧角盒短翼缘－腹板过渡区的损伤与左上侧

角盒长翼缘－腹板过渡区的损伤同时发生，但损伤

更严重；且这 ２个角盒的损伤均早于右上侧角盒。
在图 ５ｂ）中，左下侧角盒短翼缘－长翼缘过渡区

附近的 ０７ 和 １７ 的应变在 １０６． ０７ ｋＮ 时减小，在
１３４．８８ ｋＮ时也有微小变化，但 ０８ 和 １８ 的应变在

１４１．７９ ｋＮ时才发生突变，可见下侧 ２ 个角盒短翼缘

－长翼缘过渡区的损伤是同时发生的，并且是从 ０７
和 １７的位置向 ０８ 和 １８ 的位置扩展。 当载荷增加

至１６８．１１ ｋＮ时，接头最终失效。

图 ５　 整体复合材料接头应变－载荷曲线

图 ６为整体复合材料接头数值分析和试验结果

的应变－载荷曲线对比。 数值分析结果中，测量点

０５和 ０６的应变首次减小时载荷为 １０１．６８ ｋＮ，与试

验结果的误差为－４．１３％；测量点 ０７ 和 ０８ 的应变首

次减小时载荷为 １１７．７１ ｋＮ，与试验结果的误差为

＋３．９６％。 可以将应变载荷曲线分为 ２ 个阶段，在第

一阶段应变随着载荷的增加而增加。 在第二阶段

中，随着载荷的增加，应变先减小后增加。 在第二阶

段中数值分析的应变逐渐减小然后增加，而试验中

的应变发生突降。
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图 ６　 整体复合材料接头仿真与试验应变－载荷结果对比

３．２　 载荷－位移曲线

图 ７为试验所测和数值计算的复材接头载荷－
位移曲线对比。 Ｚ 方向对接部位的填充物破坏和界

面分层导致载荷－位移曲线的首次降载，这一数值

为极限破坏载荷的 ７１．８７％；随裂纹沿胶结界面的扩

展，上下角盒的胶结界面完全脱黏，角盒与 Ｌ 形层

合板的胶结界面分层失效，试样破坏，载荷－位移曲

线出现第二次降载。 对比数值分析结果，可以看出

当载荷为 ６３．２ ｋＮ时，接头发生初始损伤，但此时载

荷 位 移 曲 线 并 未 出 现 突 降 现 象。 载 荷 达 到

１２８．８９ ｋＮ时出现首次降载，可见首次降载前的损伤

并未对接头的承载能力产生影响，首次降载时承载

能力降低但接头仍然能够继续承载，直到接头最终

破坏。

图 ７　 整体复合材料接头载荷－位移曲线

表 ３ 为数值计算和试验结果对比，可知在拉伸

载荷下，首次降载和极限破坏载荷分别为 １２０．８２ ｋＮ
和 １６８．１１ ｋＮ。 数值计算的首次降载和极限破坏载

荷与试验结果相比误差分别为 ６．６８％和 ２．６１％。 可

见该数值模型能够有效地预测整体复合材料接头的

首次降载和极限破坏载荷。
表 ３　 数值计算和试验所测的首次降载和极限破坏载荷对比

方法 首次降载 ／ ｋＮ 极限破坏载荷 ／ ｋＮ

试验 １２０．８２ １６８．１１

模拟 １２８．８９ １６３．７３

误差 ／ ％ ＋６．６８ －２．６１

３．３　 失效模式

图 ８为整体复合材料接头试样有限元模拟和试

验的失效模式对比。 Ｘ 方向和 Ｚ 方向视角下的接头

分别为图 １中主视图和左视图。 接头失效破坏模式

主要包括分层、界面脱粘、纤维断裂以及填充物破

坏。 从 Ｚ 方向和 Ｘ 方向对接部位可以看出，填充物

已经完全破坏，填充物与角盒之间脱胶，角盒圆弧过

渡区出现分层损伤，随着载荷的增加损伤沿界面扩

展，最终完全破坏。 Ｚ 方向和 Ｘ 方向对接部位失效

模式的模拟结果与试验结果一致。

图 ８　 有限元模拟和试验的损伤失效对比

图 ９为复合材料接头中左下侧角盒在拉伸载荷

下纤维和基体的损伤失效过程，红色区域为损伤失

效区域，包含纤维失效和基体失效。 如图 ９ａ）所示，
由于角盒圆弧过渡区应力集中，当载荷达到 ６３．２ ｋＮ
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时，左下侧角盒的弯角区域处首先产生损伤。 在图

９ｂ）中，损伤沿着－Ｚ 方向，向短翼缘－腹板过渡区扩

展；沿着－Ｙ 方向，向长翼缘－腹板过渡区扩展。 在图

９ｃ）中，当载荷达到 １２８．８９ ｋＮ时，短翼缘－腹板区已

经完全损伤，同时损伤也已沿⁃Ｘ 方向扩展至短翼缘

－长翼缘过渡区，此时图 ８ 中对接部位的填充物也

已经失效破坏，在载荷－位移曲线出现首次降载（见
图 ７）。 随着载荷的进一步增加，损伤从短翼缘－腹
板过渡区，长翼缘－腹板过渡区和短翼缘－长翼缘过

渡区扩展至短翼缘和腹板，如图 ９ｄ）和图 ９ｅ）所示。
与之相对应的是，图 ８中对接部位的填充物裂纹沿

图 ９　 角盒损伤失效过程

圆弧过渡区向对接角盒结合界面和 Ｌ 形层合板与

角盒结合界面迅速扩展，直至接头失效破坏。
值得注意的是，载荷达到 １２８．８９ ｋＮ 之前损伤

已经从角弯曲处向圆弧过渡区扩展，因此在图 ５ 中

可以观察到 １０６．０７ ｋＮ时应变突降。 所以接头载荷

－位移曲线中的首次降载最大，应变突降时的载荷

次之，数值模拟中产生初始损伤时的载荷最小。

４　 结　 论

１） 整体复合材料接头的首次降载和极限破坏

载荷分别为 １２０．８２ 和 １６８．１１ ｋＮ，而应变突降时载

荷为 １０６．０７ ｋＮ。 复合材料接头的初始损伤发生与

首次降载不同步，初始损伤不会引起结构的失效，损
伤扩展一段时间后才出现首次降载现象，此时结构

的承载能力降低但仍能继续承载直到最终破坏。
２） 在拉伸载荷作用下，左下侧角盒的角弯曲处

首先发生损伤，然后沿着腹板和翼缘之间的圆弧过

渡区扩展，当圆弧过渡区的填料破坏后，载荷－位移

曲线出现首次降载，然后损伤向角盒，Ｌ形层合板和

蒙皮间的胶结界面扩展，最终胶结界面的脱粘和分

层失效导致整个结构失效。
３） 数值计算的首次降载和极限破坏载荷与试

验结果相比误差分别为 ６．６８％和 ２．６１％。 本文采用

的数值模型可以为拉伸载荷作用下整体复合材料接

头的损伤与失效研究提供参考。
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