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复合材料层合板下陷区结构设计

刘 婷 葛建彪 彭国辉
（上海飞机设计研究院，上海，201210）

摘要：复合材料层合板下陷是飞机结构中应用广泛的典型结构细节。以下陷长深比、相同方向下陷区间距、两个

不同方向下陷区间距为下陷区设计变量，建立参数化有限元模型；通过下陷应力应变分布、初始失效和最终承载

能力分析，确定各设计变量对下陷区结构力学性能的影响，并进行参数化设计。分析结果表明：下陷区结构最先

发生损伤的部位为下陷区转折处；合理的下陷参数设计变量取值为长深比 B/A≥20、主受力方向上两个下陷区

间距A/H≥12、不同方向上两个下陷区间距 C/Amin≥1.5。
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Structural Design of Composite Laminate with Joggle

LIU Ting，GE Jianbiao，PENG Guohui
（Shanghai Aircraft Design and Research Institute，Shanghai，201210，China）

Abstract: Composite laminates with joggles as typical design details are widely used in aircraft structures.
The length to depth ratio，the same direction joggle spacing and two different direction joggle spacing are
used as design verifications to establish the parametric finite element model. Through stress and strain
distribution，previous failure and final loading capacity analysis，the effect of design variables on joggle
structures􀆳 mechanical property is determined and the parametric design is carried out. The results indicate that
the structure damage initiates at the transition of joggle；the reasonable design parameters for the joggle
are B/A ≥ 20 for length to depth ratio，A /H≥12 for spacing between two joggles in the same direction
and C /Amin ≥ 1.5 for spacing between two joggles in different directions.
Key words: aircraft design；composite；joggle；parametric design

先进复合材料作为一项前沿航空技术正备受

瞩目。A380 所用的复合材料占其结构总重的

25%；波 音 787 的 复 合 材 料 用 量 达 到 其 总 重 的

50%，其机身以碳纤维复合材料制造，取代了铝合

金，成为全球首款以复合材料为主体材料的民用喷

气客机 [1]。

在复合材料飞机结构设计中，“下陷”常出现在

机身蒙皮胶接处或机翼长桁等结构上，是元件成型

的一种偏心[2]。当下陷区结构承受轴向拉压载荷

时，下陷过渡区的应力集中、结构损伤现象非常严

重。为保证结构的使用安全，需对下陷区结构进行

分析。Bigwood等[3]采用常规非线性模型对下陷胶

接接头做了有限元分析，研究了胶层厚度、填充区

的属性对下陷区结构性能的影响。Taib等[4]研究了

4种胶接接头布局形式：下陷搭接接头、L形截面接

头、单搭接接头和双搭接片接头，通过试验比较了 4
种接头的力学性能，并讨论胶层厚度和填充材料对

下陷区结构力学性能的影响，同时还研究了(±45)n
和(0/90)n织物对下陷区结构破坏载荷的影响。

在实际的机翼蒙皮与长桁组合结构中使用的
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下陷结构主要包含 3个设计变量：下陷长深比、相

同方向下陷区间距、不同方向下陷区间距。因此，

基于上述 3个变量对下陷区结构进行损伤分析，有

助于明晰各设计变量如何影响下陷区结构的承载

性能，从而为下陷区的结构设计提供参考。本文首

先在商用有限元软件 ABAQUS中采用连续壳单

元建立分析模型，并在模型中考虑复合材料结构胶

接区的分层损伤和层合板的渐进损伤；再分析下陷

过渡区的应力应变分布、初始失效和最终承载能

力；最后通过改变设计变量，讨论其对下陷区结构

力学性能的影响，进行参数化设计，并给出合理的

设计参数。

1 失效分析方法

研究复合材料层合板下陷过渡区的最终承载

能力，就必须对复合材料层合板下陷过渡区进行失

效分析。本节概述了复合材料单层板失效准则和

复合材料层合板渐进损伤模拟，以及模拟界面失效

的内聚力单元。

1. 1 复合材料单层板失效准则

复合材料层合板是有限数目的正交各向异性

单层板的集合，单层板有多种失效准则，本文采用

被普遍认可的Hashin准则 [5]。

1. 2 复合材料层合板渐进损伤

复合材料的损伤是一个渐进损伤的过程 [6]，薄

弱处的失效会引起载荷的重新分配，各种不同形式

的损伤会造成复合材料层合板的刚度不断折减，最

后达到完全破坏。其计算流程如图 1所示。将当

前的应力值代入失效准则，判断是否失效以及何种

失效形式。若单元发生某种失效，则该单元的材料

性能将出现相应退化，更新结构的刚度矩阵与应力

分布。循环判断单元是否失效、单元材料性能退

化、刚度折减、应力计算这些步骤，直至没有失效发

生。增加载荷, 进行下一步载荷应力非线性计算，

重复上述过程，直至确定最终载荷。

1. 3 内聚单元

内聚单元是一种基于内聚力模型的零厚度界

面元，主要用来模拟分析粘结层、复合材料界面层、

补片等的破坏 [7⁃15]。用于模拟复合材料界面分层问

题时，内聚单元是基于以下假设使用：(1) 材料连

续；(2) 界面的分离破坏。采用强度准则判断内聚

单元的损伤萌生，损伤萌生后则采用 Griffith 能量

破坏准则，同时也可以根据应变值判断其损伤萌生

及破坏过程。

为精确模拟复杂应力下结构的损伤萌生，本文

采用二次名义应力强度准则，定义如下

d= { }t nt 0n
2

+ { }t st 0n
2

+ { }t tt 0t
2

{d < 1
d= 1,失效

（1）

式中 t 0n ,t 0s ,t 0t 分别为对应的最大应力值。

当应力达到给定的强度准则的门槛值时，内聚

单元开始损伤萌生，然后损伤扩展。分层扩展破坏

准则采用混合型破坏模式
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式中 α为材料常数，α通常取值为 1~2。
损伤单元材料的弹性模量表示式为

E=(1- D )E 0, G=(1- D )G 0 （3）
式中 E0和G0为材料无损伤时的杨氏弹性模量及剪

切弹性模量。

2 下陷过渡区的失效分析

运用 ABAQUS建立 3种下陷有限元模型，在

拉伸载荷作用下，对结构进行损伤分析。所用的材

料体系是 T700/QY8911，材料基本参数为：E1=
135 000 MPa, E2= E3=9 250 MPa, υ12= υ13=
0.31, υ23=0.3, Xt=2 600 MPa, Xc=1 422 MPa,
Yt=60.3 MPa, Yc=241 MPa, S=108 MPa。 本

文共涉及 3种复合材料层合板下陷过渡区设计

变量。

2. 1 下陷长深比对应模型的失效分析

下陷长深比：下陷过渡区的长度与下陷深度的

比值，即 B/A，如图 2所示。

2. 1. 1 模型

本模型的结构背景是机身蒙皮胶接处采用的

下陷区结构，下陷长深比 B/A=10。网格采用沿

蒙皮厚度方向的扫掠网格，单元类型是连续壳单

元。在下陷过渡区的转折处网格密度较大，而在模

图 1 渐进损伤方法失效示意图

Fig.1 Progressive damage failure diagram
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型的平坦区域网格密度则较小，以在保证分析精度

的同时提高计算效率。在 ABAQUS中对模型采

取一端固支、一端加上均匀分布的拉伸位移载荷，

如图 2所示。

2. 1. 2 结构失效分析

首先对模型进行应力分析。图 3分别给出了

整体应力分布图、下陷区蒙皮应力分布图和用于模

拟界面失效的内聚单元的应力分布图。

由图 3可得，上下蒙皮的胶接处应力集中现象

明显。此外，由图 3可得，内聚单元在靠近下陷区

转折处一侧应力集中程度较高，因此在这一侧应先

发生起裂破坏。

在分析模型的应力集中，并得出模型最先失效

的部位后，将进行模型的失效分析，得出结构最大

可承受的载荷。图 4和 5分别给出了内聚单元的失

效图和结构整体的失效图。

由图 4和 5可以看出，内聚单元在靠近下陷区

转折处最先失效（图 4（a）），上下蒙皮之间界面开

始出现脱粘损伤，脱粘损伤向内扩展，直至上下蒙

皮完全分离，结构失去承载能力（图 4（b）和图 5）。

图 6给出了结构的载荷位移曲线，该曲线分为

线性段和非线性段。当线性段结束时，结构发生初

始损伤，载荷继续增加，损伤开始扩展，直至结构完

全失效。结构所能承受的最大载荷为 7.9 kN。

此外，上蒙皮（曲折板）在受拉的过程中会由曲

折板向直板变形。由于层合板的面内刚度高于面

外刚度，在被拉直的过程中，结构的刚度会变大。

当结构由于上蒙皮被拉直引起的刚度增大程度高

于由于界面损伤引起的刚度降时，载荷位移曲线的

斜率再次增大。这是图 6中出现凹点的原因。

2. 1. 3 下陷长深比参数化设计

为减少计算量，本文限定 B值不变，仅改变 A
值，从而使 B/A值在一定范围内变化，进行参数化

设计，取 B/A值分别为 5，10，15，20，25。图 7给出

了相同载荷下，最大应力随 B/A值的变化趋势。

由图 7可知，最大应力随 B/A值的增大而减

小。当 B/A值从 10到 15 变化时，应力有较大幅度

下降。同时，当 B/A值大于 20时，最大应力的降低

变得较为平缓。因此，从应力角度考虑，建议取：

B/A≥20。
结构承载能力是飞行器结构设计时需要考虑

的重要因素，图 8给出了下陷区结构承载能力随

B/A值的变化趋势。由图可得，下陷区结构的承

载能力随 B/A值的增加而不断提高，而且当 B/A
值从 15到 20变化时，载荷增加很大。因此，从结

图 2 下陷长深比示意图及边界条件

Fig.2 Joggle length to depth ratio and the constraints

图 3 下陷长深比对应模型应力分布云图

Fig.3 Joggle length to depth ratio model and its stress distri⁃
bution

图 4 内聚单元失效图

Fig.4 Failures of cohesive element

图 5 机身蒙皮下陷结构整体失效图

Fig.5 Overall failure of fuselage skin joggle

图 6 机身蒙皮胶接处下陷结构的载荷位移曲线

Fig. 6 Load ⁃ displacement curve of fuselage skin bonding
joggle
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构的承载能力角度考虑，建议下陷区设计时取：B/
A≥20。

综上可得，复合材料层合板下陷过渡区设计

时，取 B/A≥20。
2. 2 相同方向下陷区间距对应模型的失效分析

相同方向上存在多个下陷过渡区时，定义下陷

区的间距，即图 9中的A值。为了参数化设计的需

要，本文将此设计变量量纲化一，限定下陷深度 H
不变，用A/H的变化表示间距A值的变化。

2. 2. 1 模型

本模型存在两个长度均为 60 mm下陷过渡

区，两个过渡区之间为一平坦区域，A/H=5。此

模型的网格同样采用沿蒙皮厚度方向的扫掠网格，

单元类型是连续壳单元。采用位移加载，如图 9所
示，一端固支，一端加上均匀分布的拉伸位移载荷。

2. 2. 2 结构失效分析

由图 10所示的应力分布可得，在两个下陷过

渡区各自的转折处是应力集中的区域，所以此区域

应最先发生失效。

采用 Hashin准则进行渐进损伤失效分析，如

图 11所示。由图可知，层合板的基体和纤维初始

失效都发生在下陷区域的转折处，即应力集中的区

域。结构最终失效时，两个下陷过渡区的基体拉伸

损伤贯穿整个蒙皮宽度方向，纤维拉伸损伤情况与

基体类似。

采用 Hashin准则对模型进行渐进损伤分析，

得出结构的载荷位移曲线（图 12），结构所能承受

图 7 最大应力随 B/A斜的变化趋势

Fig.7 Change of max stress with B/A value

图 8 下陷区结构的承载能力随 B/A值的变化

Fig. 8 Change of joggle area structure load capacity with
B/A value

图 9 相同方向上存在多个下陷过渡区时的间距示意图及

边界条件

Fig.9 Space between two neighbor joggles and constraints
along one direction

图 10 模型的应力分布图

Fig.10 Stress distribution in model

图 11 包含两个同方向下陷的结构的失效图

Fig.11 Joggle structure failure along two same directions

图 12 包括两个同方向下陷结构的载荷位移曲线

Fig. 12 Load ⁃ displacement curve of the Joggle along two
same directions
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的最大载荷为 97.8 kN。当载荷达到结构初始失效

载荷时，结构发生损伤，刚度降低。同时，结构发

生损伤后，加载位移急剧增大，结构由曲折板向直

板变形的程度明显，结构刚度进一步增大。随着损

伤的扩展，结构最终失去承载能力。

2. 2. 3 相同方向下陷区间距的参数化设计

当相同方向上存在多个下陷区时，相邻两个下

陷区之间的间距是值得关注的，下文将研究此间距

对下陷区结构的力学性能的影响。此处A/H分别

取 3，5，8，10，12，15。图 13给出了相同载荷下结构

最大应力随A/H值的变化趋势。

由图 13可得，最大应力随 A/H值的增大而减

小。因此，从应力角度考虑，当相同方向上出现多

个下陷区时，应尽可能增加两下陷区之间的间距。

结构发生破坏时的位移是结构设计时需要考

虑的一个重要因素，图 14给出了结构破坏时的位

移随A/H值的变化趋势。

由图 14可得，破坏位移随着 A/H值的增大而

增大。因此，从破坏位移的角度考虑，当相同方向

上出现多个下陷区时，应尽可能增加两下陷区之间

的间距，使结构能承受更大的变形。

由图 15可得，相同方向上存在多个下陷过渡

区时，结构的承载能力随 A/H值的增加而提高。

当 A/H值从 8增至 12时，结构的承载能力急剧增

大，而当 A/H值大于 12时，承载能力的增加变得

较为平缓。因此，从结构的承载能力角度考虑，建

议在设计相同方向上存在多个下陷过渡区的结构

时，取A/H≥12。
综上可以得出，当相同方向上存在多个下陷过

渡区时，应取A/H≥12。
2. 3 不同方向下陷区间距对应模型的失效分析

两个不同方向上有两个下陷过渡区时的间距，

如图 16所示，图中 A和 B分别是两个不同方向上

的两个下陷区的长度，C 是两个下陷区之间的

间距。

2. 3. 1 模型

此结构在两个不同方向上都存在下陷过渡区，

两个下陷区的长度分别为 40 mm和 60 mm，两个

下陷区的间距为 60 mm。模型的网格采用沿厚度

方向的扫掠网格；而模型中有不同方向的厚度，需

定义各自的局部坐标系，否则复合材料的铺层就会

沿着整体坐标系下的厚度方向铺层，与实际结构不

符。图 17中，网格密度大的区域是两个下陷区，而

密度小的区域则是平坦区域。

2. 3. 2 结构的失效分析

由图 18给出的应力分布可知，在两个下陷过

渡区各自的转折处是应力集中的区域，并且在下陷

区长度较小的那一端应力较大，所以此区域应最先

发生失效。

采用 Hashin准则对模型进行渐进损伤分析。

如图 19所示，两个不同方向存在两个下陷过渡区

图 15 下陷区结构的承载能力随A/H值的变化趋势

Fig. 15 Change of joggle area structure load capacity with
A/H value

图 14 结构的破坏位移随A/H值的变化趋势图

Fig. 14 Change of structure damage displacement with A /
H value

图 16 两个不同方向上有两个下陷过渡区时的间距示意图

Fig.16 Space between two neighbor joggles and constraints
along two different directions

图 13 最大应力随A/H值的变化趋势

Fig.13 Change of max stress with A/H value
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时，基体和纤维的初始拉伸失效都发生在长度较小

的下陷过渡区的转折处，与上述应力分析的结果吻

合。当结构失去承载能力时，基体拉伸损伤贯穿一

侧的蒙皮，纤维拉伸损伤由边界呈 45°向内扩展至

蒙皮转折圆角处。

图 20为结构的载荷位移曲线。由图可知，结

构所能承受的最大载荷为 96 kN。

2. 3. 3 不同方向下陷区间距的参数化设计

当两个不同方向上存在两个下陷过渡区时，

需考虑相邻两个下陷区的间距对下陷区结构力学

性能的影响。此处 C分别取 20，30，40，50，60和

70 mm。

由图 21可得，最大应力随 C值的增大而减小，

且 C值从 40 mm到 60 mm变化时，应力值下降的

幅度较大。因此，从应力角度考虑，当不同方向上

出现两个下陷区时，应使 C≥60 mm，即 C /Amin

≥1.5。

由图 22可得，破坏位移随 C值的增大而增大。

因此，从破坏位移角度考虑，当不同方向上出现两

个下陷区时，应尽可能增加两下陷区之间的间距 C

的大小，这样可以保证结构能承受更大的变形。

由图 23可得，不同方向上有两个下陷过渡区

时，结构的承载能力随间距 C值的增加而提高，且

图 21 最大应力随间距 C的变化趋势

Fig.21 Change of max stress with space C

图 22 结构的破坏位移随间距 C的变化趋势

Fig. 22 Change of structure damage displacement with
space C

图 17 不同方向上有两个下陷过渡区时的模型网格

分布图

Fig.17 Meshing of the joggle along different directions

图 19 包含两个不同方向下陷的结构的失效图

Fig.19 Structure failure of the joggle along two different di⁃
rections

图 18 不同方向上有两个下陷过渡区时模型的应力分布

Fig.18 Stress distribution of the joggle along different direc⁃
tions

图 20 包含两个不同方向下陷的结构的载荷位移曲线

Fig.20 Load⁃displacement curve of the joggle along two dif⁃
ferent directions
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当 C从 20 mm到 30 mm变化时，结构的承载能力

有较大幅度的提高。因此，从结构的承载能力角度

考虑，设计不同方向上存在两个下陷过渡区的结构

时，应取 C≥30 mm，即 C/Amin≥0.75。
综上可得，当不同方向上有两个下陷过渡区

时，应使两下陷区之间的间距 C≥60 mm，即 C /
Amin≥1.5。

3 结 论

本文首先对复合材料层合板的失效准则、渐进

损伤分析方法和用于模拟界面失效的内聚单元进

行简述；然后运用有限元软件ABAQUS，采用连续

壳单元建立分析模型，分析复合材料下陷区结构的

应力集中现象，初步得到结构最先失效的部位，再

对模型进行渐进损伤分析，得到结构最终的承载能

力；接下来对下陷过渡区的设计变量进行参数化分

析，根据参数化分析结果给出复合材料下陷过渡区

的设计建议。通过研究得出如下结论：

（1）复合材料层合板下陷过渡区的转折处是最

先发生损伤的部位；

（2）复合材料层合板下陷过渡区的长深比应

取 B/A≥20；
（3）当相同方向上存在多个下陷区时，两个下

陷区之间的间距A/H≥12；
（4）当不同方向上有两个下陷区时，两个下陷

区之间的间距 C/Amin≥1.5，其中Amin =min[A,B]。
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图 23 结构的承载能力随间距 C的变化趋势

Fig. 23 Change of joggle area structure load capacity with
space C
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