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复合材料夹层结构模拟冰型设计与分析
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摘要:为满足ARJ21-700飞机模拟冰型试飞试验的需要,设计了一种新型复合材料夹层结构模拟冰型,对其用

材、加工方式、安装方法进行了选定。选取模拟冰型典型段,制作试验件,通过地面模拟试验,得出了模拟冰型的

脱落破坏载荷。基于界面元法,在ABAQUS中使用内聚力单元模拟胶接界面,计算出模拟冰型的脱落破坏载

荷,计算结果与试验结果吻合良好,说明了数值模拟方法的准确性。试验、计算得出的破坏载荷都高于冰型实际

受载,证明了本文设计方案可行,该种复合材料夹层结构模拟冰型可用于ARJ21-700飞机的试飞试验。
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Abstract:TomeettheflighttestneedofsimulatediceshapeforARJ21-700,anewkindofcomposite
sandwichsimulatediceshapeisdesigned.Thematerialchoosing,processingmethodsandinstallation
methodsaredetermined.Atypicalblockofsimulatediceshapeismanufacturedandtestedtoobtainits
debondingload.NumericalanalysisofthedebondingloadiscarriedoutbyABAQUSsoftwareinwhich
cohesiveelementsareemployed.Goodagreementbetweenexperimentalresultsandnumericalresults
provesthevalidoftheinterfaceelementmethod.Thedebondingloadsfromboththeexperimentand
simulationarehigherthantheactualload.Itcanbeconcludedthattheiceshapedesigninthispaperis
feasible.ThiskindofcompositesandwichsimulatediceshapecanbeusedfortheflighttestofARJ21-
700.
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  随着我国航空工业的快速发展,大型飞机的研

制已逐渐展开。ARJ21-700客机是中国完全自主

设计并制造的新支线客机,目前正处于适航取证的

重要阶段。模拟冰型试飞试验作为其中的重点试

飞项目,具有风险高、难度大的特点。试飞试验使

用的模拟冰型需要满足以下条件:(1)质量轻;(2)
选材常规;(3)易加工;(4)一定的刚度;(5)足够的

自身强度和连接强度。

Y7-200A飞机试飞使用的模拟冰型采用特质

泡沫塑料加工而成[1],采用双面胶带粘接的方式进

行安装。相比于 Y7-200A飞机,ARJ21-700飞机

飞行速度更快,飞行过程中模拟冰型所受吸力更

大,更易脱落。其发动机形式又为尾吊式,一旦脱

落,冰型很有可能被吸入发动机内,对试飞安全构

成极大威胁。Y7-200A飞机使用的模拟冰型结构

及其安装方式无法满足ARJ21-700飞机试飞试验

的要求。国内也尚未开展过对此类客机试飞用模

拟冰型的研究工作。



本文根据实际试飞试验需要,着重考虑模拟冰

型与飞机的连接强度,设计出了一种新型复合材料

夹层结构[2]模拟冰型。通过地面试验件的制作、安
装及试验,验证该结构用于试飞试验的可行性。基

于界面元法[3-7]对其连接强度进行了数值计算,将
其与试验结果进行对比,验证理论分析的准确性。

1 模拟冰型设计

1.1 结构设计

  模拟冰型主要集中在缝翼、平尾、垂尾、小翼和

吊挂的前缘位置,其具体外形形状由上海飞机设计

研究院计算得出。本文将模拟冰型分割,约为

500mm/段,相邻两段之间通过橡胶连接,用以降

低相邻两段模拟冰型之间的相互作用力。
复合材料夹层结构通常由较薄的复合材料面

板与较厚的芯子胶接而成[2],具有轻质、高强、设计

性强的特点。本文选用复合材料夹层结构对模拟

冰型进行设计:选取质轻、易加工的材料制作夹心,
用于模拟实际冰型的轮廓;在其内外侧粘贴复合材

料面板,用于提高模拟冰型自身的强度,同时可扩

大模拟冰型与蒙皮的连接面积,提高连接强度。为

模拟真实冰型的粗糙程度,在其外表面粘贴尺寸为

2~3mm的石英砂。
1.2 材料选择

夹心主要考虑了3种材料,分别是聚氨酯泡

沫、ABS塑料和红松。聚氨酯泡沫质量轻,但不易

加工,胶接性能差;ABS塑料具优良的力学性能,
易加工,稳定性好,但密度太大。因此,本文选用了

加工性能好、密度适中、胶接性能好的的红松作为

夹心材料。
面板则选用树脂基玻璃纤维增强复合材料(又

称“玻璃钢”),该种材料比重小、比强度高,具有较

高的性价比和稳定的力学性能,使用广泛,取材便

利。基 体 选 用 环 氧 树 脂 618,增 强 材 料 选 用

0.2mm高强正交玻璃纤维布。
设计完成的模拟冰型结构型式如图1所示。

图1 模拟冰型结构示意图

2 地面破坏试验

通过对模拟冰型试飞时所受载荷的计算,本文

选取了缝翼上内侧连接面积最小、受载较为严重的

一段冰型,作为典型段进行研究。制作并安装该段

冰型,通过地面试验考察其在以下受载情况下的强

度性能。如图2所示,模拟冰型受F1(升力方向)、

F2(弦向)合力作用,合力最大时为2.94kN,分解

得F1=1.61kN,F2=-2.45kN,合力方向与升

力方向的夹角为56.7°。制作、安装完成的模拟冰

型试验件需在F1,F2 的共同作用下不发生破坏或

脱落。

图2 模拟冰型受力示意图

2.1 试验件制作与安装

根据三维数模,加工了外侧曲面与缝翼外形一

致的铝模,作为试验基座,模拟缝翼前缘外形。
根据模拟冰型内表面尺寸裁剪0.2mm玻璃

纤维布,铺设在铝模的安装区域上,用配制好的环

氧树脂浸透,待24h后固化。将AB胶按1∶1的

比例配制后,均匀涂抹在木夹心的内表面,安装木

夹心至对应位置,紧按木夹心至 AB胶初步固化

(AB胶固化速度快于环氧树脂,便于木夹心的安

装固定)。裁剪0.2mm玻璃纤维布铺于冰型外表

面及铝模上,用环氧树脂浸透。至外层玻璃纤维布

固化,模拟冰型试验件制作完成。制作完成的模拟

冰型试验件如图3所示。

图3 模拟冰型安装完成图
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2.2 试验加载方法

如图4所示,试验时,铝模与地面通过夹具固定,
为保证加载方向与实际受力方向一致,使铝模弦向与

地面呈56.7°,模拟冰型前缘面向上。在模拟冰型外

表面粘贴帆布带,帆布带与加载装置相连,加载装置

由杠杆、作动筒、手动液压车组成。通过调节液压车

油压阀门控制作动筒的伸缩,带动杠杆实现加载,直
至模拟冰型完全破坏或从铝模表面脱落。加载过程

中,使用载荷传感器和载荷记录仪采集数据。

图4 试验加载方式示意图

2.3 试验结果与分析

根据2.1节确定的安装方式和2.2节确定的

加载方式,进行了合力作用下模拟冰型地面破坏试

验。破坏主要发生在内层玻璃钢与铝模之间的胶

接界面处,模拟冰型主体未出现明显破坏。当载荷

达到峰值后,模拟冰型迅速从铝模表面脱离,树脂

残留量较少。破坏形式如图5所示。

图5 试验破坏形式示意图

试验共进行了3次,破坏方式一致,破坏载荷

相近,分别为10.36,10.92和9.80kN,三者都远

高于试飞时模型冰型所受实际载荷,取平均约为

10.36kN。说明在合力作用下,该段模拟冰型的

胶接强度满足飞行要求,在试飞过程中模拟冰型自

身不会发生破坏,也不会从飞机表面脱落。本文结

构设计及安装方案可行。

3 数值模拟与分析

3.1 界面元法

  模拟冰型数量较多,逐个制作试件并进行地面

试验不切实际。本文拟采用界面元法对模拟冰型

的胶接强度进行计算,并与试验值进行比较,验证

该数值模拟方法的可行性。作为世界上最先进的

大型通用有限元分析软件之一,ABAQUS在其单

元模型中引入了内聚力单元[4],可以模拟工程问题

中涉及到的界面问题,对于研究胶接、复合材料层

合板分层等界面问题具有重要作用。
3.1.1 本构关系

内聚力单元是基于牵引-分离(Traction-sepa-
ration,TS)响应建立的。初始时刻单元本构关系

是线弹性的,当满足损伤起始判据时,单元刚度下

降,界面出现损伤,而后根据定义的损伤扩展方式,
随着载荷的增加损伤区域逐渐扩大,直至界面破

坏。
该单元上作用有3个力,一个是法向的正应力

σn,另外两个是切向的剪应力σs 和σt。在3个作用

力下,层内产生的变形分别为:δn,δs 和δt。假设粘

结区域厚度为Tc,那么对应的3个应变为

εn =δn

Tc
 εs=δs

Tc
 εt=δt

Tc
(1)

  如图6所示,本文选用线弹性-线性软化本构

模型[4-7],其本构关系见式(2)。

图6 线弹性-线性软化本构模型
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式中D 为损伤系数,其表达式如下

D=

0 δ<δ0

δmax(δ-δ0)
δ(δmax-δ0) δ0 ≤δ≤δmax

1 δ>δ
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(3)
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式中:δ0 为单元刚度退化的临界位移值;δmax为单

元失效的临界位移值;δ为加载过程中的有效位

移。

3.1.2 失效准则

本文采用二次应力准则[8]作为刚度退化判据,

其表达式如下

<σn>
σ0{ }

n

2

+ σs

σ0{ }
s

2

+ σt

σ0{ }
t

2

=1 (4)

式中:<σn>=
σn σn>0

0 σn<{ 0
;σ0i(i=n,s,t)分别为界面

法向和两个切向上的强度。

本文采用基于能量法的BK准则[9]作为损伤

扩展判据,其表达式如下

GC =GC
n +(GC

s -GC
n)GM

G
æ

è
ç

ö

ø
÷

N

η
(5)

式中:GC
i(i=n,s,t)为法向和两个切向的临界能量

释放率;GM=Gs+Gt,GN=Gs+Gt+Gn,Gi(i=n,

s,t)为法向和两个切向的能量释放率。

3.1.3 界面参数确定

为了不影响结构本身的弹性性能,内聚力单元

的刚度系数需要有足够的大小[5],但又不可过大,

否则会导致计算时数值的奇异。本文中内聚力单

元刚度系数根据式(6)得出

K=E
Tc

(6)

式中:K 为内聚力单元的刚度系数;E 为胶粘剂本

身的弹性模量。计算得出 Knn=350000MPa,

Kss=Ktt=131580MPa。

通过平 拉 试 验 测 定 界 面 的 拉 伸 强 度t0n=
2.51MPa,通过双剪切试验测定界面的剪切强度

t0t=t0s=1.46MPa。用双悬臂梁(Doublecantile-
verbeam,DCB)试验测得I型层间断裂的临界能量

释放率GIC=0.218N/mm,用端部缺口弯曲(End-
notchedflexure,ENF)试验测得II型层间断裂的临

界能量释放率GIIC=0.560N/mm。

3.2 有限元模型

采用ABAQUS软件建立了模拟冰型的模型。
网格划分如图7所示。胶层选用COH3D8单元(8
节点 三 维 内 聚 力 单 元),玻 璃 钢 和 铝 蒙 皮 选 用

SC8R单元(8节点三维连续体壳单元),木夹心选

用C3D8I单元(8节点六面体线性非协调模式单

元)。玻璃钢、红松木材料参数见表1,其中L 表示

木材顺纹方向,R 表示木材横纹径向,T 表示木材

横纹周向。

图7 有限元模型

表1 玻璃钢、红松木材料参数

材料参数 玻璃钢 红松木

弹性模量/
MPa

E1 16480 EL 16272
E2 16480 ER 1103
E3 5550 ET 573

剪切模量/
MPa

G12 4730 GLR 676
G13 2060 GLT 1172
G23 2060 GRT 66
μ12 0.12 μLR 0.68

泊松比 μ13 0.25 μLT 0.42
μ23 0.25 μRT 0.51

3.3 计算结果与分析

为避免计算不收敛,采用 ABAQUS/Explicit
显示积分方法进行计算,在模拟冰型外表面施加位

移载荷。图8给出了计算过程中模拟冰型的载荷-
位移曲线,可以发现,当位移达到0.137mm时,载
荷达到最大为11.30kN。

图8 载荷-位移曲线

图9给出了位移U 为0.005mm和0.137mm
时内聚力单元的损伤系数。结合图8可以发现,初
始时,载荷-位移曲线呈线性增长,直至缝翼前缘处

出现损伤,曲线斜率下降。载荷继续上升,至前缘

处部分单元出现破坏,无法承载,整体刚度下降,使
得载荷出现波动,略有降低。随后载荷又上升,损
伤区域逐渐由缝翼前缘向上下翼面扩展,位移达到

0.05mm 后,曲 线 趋 于 平 缓,载 荷 在 0.05~
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0.115mm区间内出现了波动,主要由于下翼面胶

接界面损伤更为严重,刚度降低速度大于上翼面,
使得变形重新分布。直至位移达到0.137mm,缝
翼前缘及下翼面处内聚力单元完全破坏,模拟冰型

从铝模表面脱落,载荷达到最大,为11.30kN,即
该段模拟冰型的脱落强度。

图9 不同位移时内聚力单元损伤系数云图

使用最大应力失效理论对此状态下的模拟冰

型主体进行强度校核,发现各组分材料的实际应力

水平低于其强度值,模拟冰型主体未发生破坏。
因此,由数值分析结果可知:冰型破坏强度远

高于实际受载,模拟冰型设计符合要求,在飞行过

程中不会破坏,不会从飞机表面脱落。
将计算值11.30kN与试验均值10.36kN进

行比较,可以发现:计算与试验吻合良好,计算值略

大于试验值,相对误差为9.07%。说明文中使用

的方法能够准确地计算出模拟冰型的脱落强度,可
用于其他段模拟冰型的脱落强度分析。

4 结  论

(1)设计了一种新型复合材料夹层结构飞机试

飞用模拟冰型,加工简单,安装方便。
(2)地面试验说明了模拟冰型破坏强度高于实

际受载,设计方案保证了模拟冰型的自身强度和连

接强度,可应用到 ARJ21-700以及今后更多客机

的模拟冰型试飞试验中去。
(3)基于界面元法的数值模拟验证了设计方案

的可行性,计算值与试验值吻合良好,该模拟方法

可用于本文设计的复合材料夹层结构模拟冰型脱

落强度的计算。
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