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复合材料机翼下壁板对接区
设计与分析

Structure Joint Design and Analysis of
Composite Lower Wing Panels

崔卫军摇 李庆飞摇 李摇 念 / Cui weijun Li qingfei Li nian
(上海飞机设计研究院,上海 201210)

(Shanghai Aircraft Design Research Institute, Shanghai 201210,China)

摘摇 要:
机翼对接设计是飞机结构设计的一个重要环节,其设计的好坏关系到飞机的飞行性能和使用安全性能。 基

于国外先进民用客机外翼与中央翼的对接结构形式,设计了两种复合材料机翼下壁板的对接形式,并对其

连接强度和失效模式进行了研究。 利用商业有限元软件 ABAQUS 结合内聚力单元模型,模拟壁板蒙皮 /缘
条界面的失效,并获得不同对接形式构件的脱胶起始位置;通过引入 Hashin 失效准则的有限元模型研究拉

伸载荷下对接构件的承载能力,并校核了螺栓强度;最后,比较分析了两种构件的最终失效模式,为复合材

料关键连接区的细节设计提供一种有效的方法。
关键词:复合材料;机翼下壁板;对接;有限元分析

[Abstract] The design of wing connection joint is one of the major parts in an aircraft design. The quality of the
joints plays an important role in the safe operation and performance of an aircraft. Based on the center- outer wing
connection joint design of foreign advanced civil aircrafts, two joint specimens were designed for composite wing
lower panels. The bear strength and failure mode of joint specimens were studied. The failure process of the flange /
skin interface was simulated by using the cohesive element in the commercial software ABAQUS. The research re鄄
sults indicated the debonding starting position of different joint specimens. The bearing capacity of joint specimens
under tensile load and the bear strength of bolts were also researched. Finally an effective method was suggested for
the design of composite key connection areas after comparing the ultimate failure mode.
[Key words] Composite; Wing Lower Panels; Connection Joint; Finite Element Method

0摇 引言

在复合材料结构设计中,结构的整体性始终是

减轻结构重量,提高结构效率的主要手段之一[1]。
但由于设计、工艺和使用维修等方面的需要或限

制,在一些特定位置需要设计和工艺分离面、维护

口盖或与其他零部件的连接接头等,由此产生的零

件需要通过紧固件连接形成部段,所以机械连接设

计成为复合材料结构设计的关键问题之一。
飞机外翼、中央翼的对接结构设计是飞机设计

的重要环节之一,不同的对接方式其传力方式不

同,对飞机的使用寿命、装配工艺都会产生重大影

响[2]。 民用客机机翼分离面对接形式大致分两类,
一类是集中对接形式,另一类是分散对接形式。 集

中对接形式主要用于中央翼的梁式机翼和多腹板

式机翼对接,以及机翼翼梁接头与机身框接头对

接。 对接处就是机翼的分离面,其对接形式同梁式

机翼与机身对接形式相同,目前这种对接形式使用

较少。 分散对接形式主要有梳状型材接头对接、多
个单个接头对接、“土冶字形整体型材对接以及无型

材接头直接对接等。 分散对接结构布置可以提高

机身内部空间利用率、减轻结构重量、经济性好,目
前使用较为广泛。 空客某机型下翼面采用“丄冶字

型材,外翼与中央翼下壁板通过下缘条及长桁接头
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对接。 波音某机型的下翼面继承了传统波音飞机的

“土冶字形型材对接结构,并在某些对接细节方面进

行了改进。

1摇 机翼下壁板对接构件设计

通过对国外先进民用客机的外翼、中央翼对接

结构形式的研究,本文设计了两种机翼下壁板对接

构件,分别为 I 型试件和 II 型试件。 其中 I 型试件

采用“丄冶字形型材对接,II 型试件采用“土冶字形型

材对接。 I、II 型对接试件的结构形式如图 1 所示。
I、II 型对接试件的尺寸如图 2 所示,蒙皮和长

桁是采用相同预浸料铺设而成的复合材料结构件,
材料的性能见表 1、表 2。

接头及对接带板的材料为铝合金 7050-T7451,
常温下其材料性能参数为 E = 70. 3GPa,滋 = 0. 33。
I 型试件在对接处采用半径为 4. 8mm 的钛合金高锁

螺栓(HST12)连接。 II 型试件在“土冶字形接头的

上缘条处采用半径为 4mm 的钛合金高锁螺栓

(HST12)连接,下缘条处则采用半径为 4. 8mm 的钛

合金高锁螺栓(HST12)。 常温下钛合金的材料性能

参数为 E = 110GPa,滋 = 0. 29。

(a)连接-I

(b)连接-II
图 1摇 对接试件结构形式

(a)连接-I

(b)连接-II
图 2摇 I、II 型试件的几何尺寸

表 1摇 单层板材料弹性性能

拉伸弹性模量, E11 / GPa 185. 5

压缩弹性模量, E22 / GPa 9. 03

面内剪切模量, G12 / GPa 4. 27

泊松比, 自12 0. 34

单层厚度 0. 19

表 2摇 单层板材料强度性能

纵向拉伸强的, Xt / MPa 2 758

纵向压缩强度, Xc / MPa 1 538

横向拉伸强度, Yt / MPa 90. 3

横向压缩强度, Yc / MPa 301. 3

剪切, S / MPa 37. 5

2摇 壁板蒙皮 /缘条界面的失效分析

2. 1摇 有限元计算模型

有限元计算模型的建立,应力与破坏的分析使

用 ABAQUS 软件。 对于机翼下壁板而言,对接处主

要受拉伸载荷,由于结构和载荷具有对称性,取一

半的模型作为分析对象。 所有复合材料蒙皮、长桁

均采用 SC8R 连续壳单元建模。 设计中为避免试件

在端头被压坏,对壁板的加载端进行增厚加强,中
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间由铺层递减过渡。 在有限元模型中,递减区铺层

的模拟方法近似简化为将铺层递减区域等分,每部

分的铺层在前一部分的基础上减少相应的两层。
螺栓采用 C3D8I 体单元建模,在螺纹连接处定义

Tie 绑定约束,螺栓的非螺纹处则定义为带库伦摩

擦的接触属性,摩擦系数取 0. 2[3]。 “丄冶字形接头

及对接带板均采用 C3D8R 体单元。 为使实体模型

有更高的计算效率并且更易于结果收敛,将构件的

局部圆角简化为直角,并在对接区域处细化了网格

(图 3),这样有利于分析复合材料在螺栓孔处的应

力分布和螺栓的受力情况。 I 型试件单元总数为

54 747,II 型试件为 52 887。

(a)连接-I

(b)连接-II
图 3摇 有限元计算模型

有限元分析时,将模型下端 C 固定;对称面 B
处取对称边界条件,即约束对称面法向位移,并固

定其余两坐标轴的转角;边界 D 为自由边;对上端 A
约束所有转角,并施加均匀拉伸位移,通过支反力

推算得到外载荷。
采用内聚力模型模拟缘条 /蒙皮界面的分层起

始扩展过程[4-7]。 在长桁与蒙皮之间加入一层内聚

层,选择 COH3D8 单元,通过 Tie 将缘条的下表面和

蒙皮上表面与内聚单元连接。 内聚层的厚度为

0. 1mm,在蒙皮与长桁的相应处细化网格,I 型试件

的内聚层共 4 368 个单元, II 型试件的内聚层有

2 548个单元。
缘条 /蒙皮界面使用 EA9696 NW 胶层共胶接,

但结构均发生界面的基体开裂,故内聚层参数采用

基体的性能参数设置:模量为 E33 = 1 000GPa,G13 =
G23 =1 000GPa;强度为 子0

n = 61MPa,子0
s = 68MPa;能量

释放率为 GIC = 0. 075N / mm,GIIC = 0. 6N / mm,采用

BK 准则,浊=2。
2. 2摇 数值模拟结果与分析

2. 2. 1摇 I 型对接试件

对上端 A 施加 5mm 的均匀拉伸位移载荷,通过

非线性有限元分析,壁板的拉伸变形云图如图 4 所

示。 壁板端头处蒙皮朝向长桁一侧鼓起,且变形幅

度大于侧边,当位移加载到 3. 360mm 时,蒙皮和长

桁在结构中心处开始脱胶。

图 4摇 I 型试件的变形

图 5 描述了蒙皮 /缘条界面的初始损伤。 在拉

伸载荷下,界面在端头处的剥离应力较明显,界面

的初始断裂发生在壁板端头中心处,即“丄冶字形对

接型材的对称面上。

图 5摇 I 型试件的界面初始损伤

2. 2. 2摇 II 型对接试件

在 II 型试件的 A 端施加 2mm 的均匀拉伸载

15

经验介绍
Experience Introduction



2012 No. 3蛐(季刊)总第 106 期

荷,得到 II 型试件壁板的拉伸变形云图,如图 6 所

示。 蒙皮在长桁下缘条的终止处鼓起,并出现局部

弯曲。 由于侧边是自由边界,其变形幅度大于结构

中心。

图 6摇 II 型试件的变形

从 II 型试件的界面初始损伤示意图(图 7)可以

看出,当位移加载到 0. 942mm 时,蒙皮和长桁在结

构端头两侧角点处开始脱胶。

图 7摇 II 型试件的界面初始损伤

综合数值模拟结果发现,II 型试件的界面损伤

的起始早于 I 型试件,即 II 型试件的壁板蒙皮 /缘条

界面先于 I 型试件脱胶,这是因为在 I 型试件中,螺
栓对蒙皮 /缘条界面有一定增强。 但是对于 II 型试

件,仅由胶层传递蒙皮、长桁间的载荷,故 II 型试件

的蒙皮、长桁容易脱胶。 另外,对 II 型试件而言,其
长桁上缘条与蒙皮分别由上、下螺栓同接头连接,
当受到拉伸载荷时,会在上缘条的螺栓连接处产生

剥离力矩,加速蒙皮 /缘条界面的损伤。 而 I 型试件

长桁、蒙皮的端头由同一螺栓与接头连接,因此可

以避免剥离力矩的产生。

3摇 失效判据

层压板是多相材料,其失效问题很复杂,主要包

括单层板内的材料失效和层间的分层失效。 其中单

层板内的失效形式主要为基体开裂和纤维断裂,分层

失效主要为层间拉伸分层失效和剪切分层失效等。
复合材料单层的失效准则采用 Hashin 判据,与通常

的 Tsai-Hill,Tsai-Wu 判据相比,Hashin 判据[8] 的优

点是与破坏模式直接对应,不同的破坏模式对应不同

的判据。 该判据由以下 4 个独立的判别式组成。
(1)纤维拉伸失效:
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其中,Xc和 X t是纤维方向的压缩和拉伸强度,
Yc和 Yt是横向压缩和拉伸强度,S12、S13、S23分别是 1
-2、1-3、2-3 方向的剪切强度。

由于三维 Hashin 失效准则易于判断复合材料

层合板的失效形式,且形式较简单,在有限元计算

中得到了广泛应用。 在 ABAQUS 分析软件中,纤维

增强复合材料初始损伤判据基于 Hashin 准则,该判

据考虑四种破坏机理:纤维拉伸、纤维压缩、基体拉

伸、基体压缩。 本文将采用 Hashin 准则作为判断单

元失效的依据。

4摇 对接构件承载能力研究

4. 1摇 有限元计算模型

研究壁板拉伸破坏时不考虑蒙皮 /缘条界面的

失效,通过 Hashin 失效准则判断复合材料层合板的

破坏,进而预测出对接构件的承载能力以及螺栓载

荷分布情况。 在 2. 1 节有限元模型的基础上,加入

Hashin 失效准则模拟损伤,应用 Hashin 准则所需要
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的复合材料的强度指标见表 2。 同时删除模拟蒙

皮 /缘条界面失效的内聚层,并将蒙皮上表面与缘

条下表面 Tie 约束。
4. 2摇 数值模拟结果与分析

4. 2. 1摇 I 型对接试件

通过非线性有限元分析,预测下壁板 I 型对接

试件的载荷-位移曲线如图 8 所示,可以看出当位

移加载到 1. 870mm 时,试件达到最大承载载荷

310. 9kN。

图 8摇 预测的 I 型试件的载荷-位移曲线

由 I 型试件蒙皮 /缘条界面的研究(2. 2. 1 节)
可知,在位移加载到 3. 360mm 时,蒙皮和长桁在结

构中心处开始脱胶,但是结构在位移为 1. 870mm
时,就已经达到最大承载载荷 310. 9kN,即结构拉伸

破坏在壁板脱胶之前发生,说明“丄冶字形对接型材

的最终失效形式为结构拉伸破坏,结构能够承受

310. 9kN 的最大载荷。
为方便分析,将模型中的螺栓进行编号(图 3)。

由有限元计算结果可知,螺栓主要受到沿加载方向

的力,受力形式类似双剪。 分别提取各螺栓与连接

元件沿加载方向的接触力,进行强度校核。 图 9 是

连接元件对各螺栓的挤压力-位移曲线,其中 F1是

“丄冶字形接头对螺栓的挤压力,F2是长桁下缘条对

螺栓的挤压力,F3是蒙皮对螺栓的挤压力,F4是对接

带板对螺栓的挤压力。 根据连接元件对螺栓的挤

压力-位移曲线(图 9),在结构达到最大载荷前,
“丄冶字形接头对螺栓的挤压力 F1始终大于对接带

板对螺栓的挤压力 F4,所以螺栓的最大剪力为 F1。
在 I 型试件受拉伸载荷时,2 号、3 号螺栓所受的最

大剪力为 21. 8kN。 HST12 钛合金高锁螺栓的最小

剪切破坏强度 为 646MPa, 选 用 螺 栓 半 径 均 为

4郾 8mm,那么其最小破坏剪力为 46. 7kN。 通过比较

可知所选螺栓的最大剪力都远小于其最小破坏剪

力,说明螺栓不发生破坏。

(a)1 号紧固件

(b)2 号紧固件

(c)3 号紧固件

(d)4 号紧固件

图 9摇 作用于螺栓的挤压力
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摇 摇 另外,从数值模拟的结果来看,螺栓孔有明显

的应力集中,在螺栓孔挤压面损伤程度最高,如图

10 所示。 当位移加载至 1. 363mm 时,蒙皮 0毅层在 4
号螺栓孔处开始出现压缩损伤,这时蒙皮对 4 号螺

栓的挤压力开始减小(图 9)。 此后,随着加载位移

的增加,蒙皮 0毅层在 1 号、3 号、2 号螺栓孔先后出

现了压缩损伤,蒙皮对螺栓的挤压力-位移曲线也

在对应的位移处出现下降,说明对 I 型试件施加拉

伸载荷后,首先是零件端头 4 号螺栓承担主要载荷,
当 4 号螺栓孔处的蒙皮出现损伤后,蒙皮的载荷主

要由距零件端头最远的螺栓承担。

(a)失效矩阵

(b)失效纤维

图 10摇 不同位移下的蒙皮 0毅层损伤

4. 2. 2摇 II 型对接试件

II 型试件蒙皮 /缘条界面的计算结果(2. 2. 2
节)表明,试件蒙皮 /缘条界面在位移为 0. 942mm
时出现损伤。 图 11 为 II 型试件在拉伸载荷下的

载荷-位移曲线,可以看出此时“土冶字形对接构件

远没有达到最大载荷,说明对于 II 型试件,壁板脱

胶发生在结构拉伸破坏之前,在试件被拉坏前,蒙
皮和长桁在结构端头两侧角点处就已经开始脱

胶,所以 II 型试件最终承载能力为壁板脱胶时的

载荷 159. 7kN。

图 11摇 预测的 II 型试件的载荷-位移曲线

II 型试件的螺栓编号见图 3,同样提取各螺栓

沿加载方向的接触力,进行强度校核。 图 12 是连接

元件对各螺栓的挤压力-位移曲线,其中 F1是“土冶
字形接头对螺栓的挤压力,F2是长桁缘条对螺栓的

挤压力,F3是蒙皮对螺栓的挤压力,F4是对接带板对

螺栓的挤压力。

1 号紧固件
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2 号紧固件

3 号紧固件

4 号紧固件

5 号、6 号紧固件

图 12摇 作用于螺栓的挤压力

摇 摇 从非线性有限元数值模拟结果可知,位于“土冶
字形接头上缘条的螺栓(5 号、6 号)单剪受力,壁板

脱胶前,上缘条 6 号螺栓承受的剪力最大约为

4郾 9kN,其半径均为 4mm,最小破坏剪力为 32. 5kN,
比较可知接头上缘条螺栓没有损坏。 对于下缘条

处的螺栓(1 号 ~ 4 号),其受力形式为双剪,1 号螺

栓承受剪力最大为 10. 9kN,下缘条选用的螺栓半径

均为 4. 8mm,最小破坏剪力为 46. 7kN,因此下缘条

螺栓也没有损坏。
作用于螺栓的挤压力曲线(图 12)说明,对于接

头上缘条的螺栓,主要载荷首先由距零件端头最近

的 6 号螺栓承担,下缘条则是由距离零件端头最远

的 1 号螺栓承担,并且连接元件对下缘条螺栓的挤

压力大于上缘条螺栓,载荷主要通过下缘条螺栓传

递给接头。 当位移加载到 0. 940mm 后,蒙皮对 1 号

螺栓的挤压力有所下降,表明该处螺栓孔已经出现

破坏。
结合上述数值计算结果,发现拉伸载荷下,I、II

型试件的最终失效模式存在差别,即 I 型试件为结

构拉伸破坏,II 型试件为壁板脱胶。 由于 II 型试件

在结构未达到破坏载荷前就已经出现了蒙皮、长桁

脱胶的情况,导致 II 型试件的最终承载能力明显小

于 I 型试件,大小约为其一半。

5摇 结论

复合材料关键连接区(复合材料与金属混合连

接区)的破坏形式较为复杂,不同的结构形式、尺寸

比例都会影响到连接区最终的连接强度和失效模

式。 本文针对机翼下壁板的对接,设计了“丄冶字形

和“土冶字形两种对接形式,在 ABAQUS 软件环境中

对其进行分析,得到以下结论:
(1)对于 I 型试件(“丄冶字形型材对接),其蒙

皮 /缘条界面的初始断裂发生在壁板端头中心处,
即“丄冶 字形对接的对称面上。 对于 II 型试件

(“土冶字形型材对接),蒙皮 /缘条界面损伤起始于

结构端头两侧角点处,并且 II 型试件的界面损伤早

于 I 型试件。
(2)I、II 型试件的最终失效模式有所不同,I 型

试件为结构拉伸破坏,II 型试件为壁板脱胶失效。
过早出现壁板的脱胶导致了 II 型试件的最终承载

能力明显小于 I 型试件,大小约为 I 型试件的一半。
(3)本文描述复合材料外翼、中央翼对接结构

细节设计的一种方法。 首先通过内聚力模型研究
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壁板蒙皮 /缘条界面的失效,在此基础上加入复合

材料 Hashin 失效准则研究对接结构的承载能力,并
校核紧固件强度,最终得出对接结构的失效模式,
从而为复合材料关键连接区的细节设计提供一种

思路。
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3. 2摇 操纵系统传动比

在系统最初设计时,系统往往将输入力和位移

的关系设计成为线性的关系。 然而在机械系统中,
尤其是存在杆系机构的系统,其输入位移和传感器

位移的关系通常都是非线性的。 因此,在初期使用

仿真的手段对位移特性进行判断是非常有用的。

图 8摇 驾驶杆位移和飞行员操纵力闭环曲线

在杆操纵系统中,由于传感器系统内部为齿轮

传动,可认为从输入轴到感觉力弹簧之间的传动比

是线性的,即传感器摇臂的角位移输入和力矩输出

之间的关系是线性的。 因此,只需要对驾驶杆到传

感器输入轴之间的传动比进行仿真和分析。
系统传动比 酌=驾驶杆位置 /传感器输入轴摇臂

位置,但由于驾驶杆位置为 0 时,对应传感器输入轴

摇臂也为 0,此时无法求解得系统传动比。 因此,在
仿真时使用驾驶杆旋转角速率和模块输入轴角速率

之比进行计算。 驾驶杆位置和系统传动比对应关系

如图 9 所示。 可以看出,驾驶杆操纵系统的传动比

呈非线性,且最大传动比位于驾驶杆中立位。

图 9摇 驾驶杆位置和系统传动比对应关系

4摇 结论

本文通过对驾驶杆纵向操纵系统的动力学仿

真结果的分析,并将结果与真实台架试验分析报告

对照,证明建立的系统模型是能反应真实的系统运

动学和动力学特性的;同时,经过对模型的反复修

改和优化,进一步深入了解操纵系统的特性,也充

分认识到动力学仿真对于操纵系统的重要性。
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