
第10卷 第2期

2019年4月
航空工程进展

ADVANCESINAERONAUTICALSCIENCEANDENGINEERING
Vol灡10 No灡2
Apr.2019

收稿日期:2018灢10灢23;暋修回日期:2018灢11灢20
通信作者:李沛城,lipeicheng117@126.com
引用格式:李沛城,常楠,赵美英,等.一种非线性模型下的复合材料螺栓连接失效分析[J].航空工程进展,2019,10(2):171灢178.

LiPeicheng,ChangNan,ZhaoMeiying,etal.Thefailureanalysisofcompositeboltedjointstructurebasedonanonlinearmodel
[J].AdvancesinAeronauticalScienceandEngineering,2019,10(2):171灢178.(inChinese)

文章编号:1674灢8190(2019)02灢171灢08

一种非线性模型下的复合材料螺栓连接失效分析
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摘暋要:复合材料螺栓连接结构已广泛应用于飞机结构件,研究其拉伸失效问题具有重要意义。结合 Hashin
失效准则、能量耗散率方法、Puck失效准则和材料损伤连续退化方法,建立一种包含面内损伤和层间损伤的复

合材料三维非线性模型;将含开孔层合板准静态拉伸试验结果与有限元数值模拟结果进行对比,两者之间的应

力应变响应及最终断裂失效模式一致,证明该本构模型是有效的;在此基础上,对复合材料单钉双搭接螺栓连

接结构进行拉伸失效分析。结果表明:数值模拟所得位移载荷响应与试验结果吻合良好,极限拉伸载荷误差不

超过5%,满足工程应用要求;加载过程中的孔边变形和损伤累积使得螺栓连接结构整体刚度下降,其最终破

坏模式为中搭接板挤压失效。
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Abstract:Compositeboltedjointshavebeenwidelyusedinaircraftstructures.Itisimportanttostudytheirten灢
silefailure.AthreedimensionalnonlinearmodelisestablishedbycombiningtheHashin暞scriterion,energydis灢
sipationratemethod,Puck暞scriterionandcontinuumdamagedegradationmethod,includingintra灢laminarand

inter灢laminardamage.Comparingtheresultsofquasi灢statictensiletestonnotchedlaminatewiththenumerical

simulationresults,bothofthestressstrainresponseandfinalfailuremodeareconsistent,hencetheconstitutive

modelisvalidated,andthentheconstitutivemodelisadoptedtoanalyzethetensilefailureofthedoublelapsin灢
gleboltcompositejoint.Resultsshowthedisplacement灢loadcurvesbetweennumericalsimulationandtestarein

goodagreement.Meanwhile,thedeviationofultimatetensileloadisnomorethan5%,whichmeetsthere灢
quirementofengineeringapplication.Furthermore,theoverallstructuralstiffnessofcompositeboltedjointde灢
creasesduetotheholeedgedeformationanddamageaccumulation,andtheultimatefailuremodeisbearingfail灢
ureofthemid灢plate.
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0暋引暋言

考虑到减轻结构重量,提高经济性等因素,现
代飞机存在大量由聚合物基纤维增强复合材料制

造的结构件,其中螺栓连接结构是一种较为常见的

形式。目前,复合材料螺栓连接结构的主要研究方

法可分为三类:试验法[1灢4]、解析法[5灢11]和有限元

法[12灢15]。其中,试验法的经济及时间成本较高;解
析法则通过建立合理的连接刚度或连接柔度来计

算螺栓的载荷分配,具有形式简单且计算高效的特

点,适用于大规模螺栓连接结构的极限强度预测和

钉载分配计算,但难以对结构局部的损伤发展规律

进行分析;相较而言,有限元法通过建立适当的材

料本构,可以在合理预测复合材料螺栓连接结构强

度的同时,帮助研究者理解其复杂的力学响应

特性。
复合材料螺栓连接拉伸失效问题具有明显的

三维特征[16],因而相对简单的二维失效准则在对

此类结构进行有限元分析时效果不太理想。早期

的复合材料螺栓连接三维有限元模型以应力分析

为主,之后经过不断探索,三维有限元模型已发展

到能够采用各种不同的损伤本构关系对复合材料

连接结构进行损伤失效分析的程度。M.A.Mc灢
Carthy等[12灢13]通过三维恒应力退化模型研究了复

合材料多钉连接结构的钉载分配比例以及钉孔间

隙对其力学响应特性的影响;C.Huhne等[14]基于

三维 Hashin失效准则,分别采用恒应力退化和连

续退化模型对复合材料单钉单搭接结构进行了渐

进损伤失效分析,表明采用恒应力退化模型所得结

果偏保守,而连续退化模型的结果则与试验结果更

为 接 近;A.Olmedo 等[15] 结 合 扩 展 的 Chang灢
Chang及Chang灢Lessard失效准则,考虑了层合板

的三维应力场分布、面外失效模式以及非线性剪切

应力-应变关系,在 ABAQUS/Standard求解器

中采用 USDFLD渐进损伤退化子程序对复合材料

螺栓连接结构进行失效分析,并在此基础上针对摩

擦系数和拧紧力矩进行了参数影响分析。
材料的微观损伤累积是复合材料宏观上呈现

非线性响应的重要因素。因此,在对复合材料层合

板相关结构进行三维失效分析时,需建立适当的同

时包含损伤判据与材料退化方法的本构模型,从而

获得可靠的应力-应变关系。本文采用的复合材

料非线性损伤本构模型通过综合 Hashin失效准

则、能量耗散率方法和Puck失效准则来计算单元

失效前的面内与面外损伤,同时结合材料非线性连

续退化方法对单元发生损伤后的力学性能进行计

算;将准各向同性ZT7H/5429复合材料开孔板准

静态拉伸数值仿真与试验结果进行对比,验证上述

方法建立的非线性损伤模型的有效性,在此基础上

对复合材料单钉双搭接螺栓连接结构开展强度预

测和损伤失效分析。

1暋复合材料损伤模型

1.1暋损伤本构

复合材料内部微观裂纹的不断累积是其面内

宏观非线性响应的重要因素。在研究含损复合材

料时,应力应变关系为损伤变量d的函数。

氁(d)=C(d)暶毰= 毠G(d)
毠
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暶毰 (1)

式中:氁(d)为含损有效应力;C(d)为材料含损刚度

矩阵;G(d)为含损 Gibbs自由能密度。

1.2暋损伤起始及演化

1.2.1暋基于 Hashin准则的面内纤维损伤

采用应力表达的材料失效判据是一种常见的

形式[17]。但当复合材料纤维发生损伤时,对应位

置的单元应力存在明显波动,而应变在此过程中的

变化则相对平缓。因此,作为本文纤维损伤判据的

三维 Hashin失效准则采用如式(2)所示的基于应

变的表达形式。
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式中:df 为材料纤维方向的失效参数。

当复合材料在外载作用下发生损伤时,其内部

纤维损伤状态变量d11遵循指数型损伤演化规律对

材料进行非线性渐进退化[18灢21]。

d11=1-exp -
Xt,c毰t,c

fLC(df -1)
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式中:LC 为单元特征长度,引入该参数能将断裂能

平均地分布到各个单元体内,是降低材料损伤退化
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过程中单元尺寸依赖性的一种有效手段。

1.2.2暋基于能量耗散率方法的面内基体损伤

面内基体损伤包括基体拉伸损伤d22和基纤剪

切损伤d12,可通过能量耗散率推导得出,其中,算
子<x>=max(x,0)。

Y12=毠G(d)
毠d12 氁,d11,d22

= 氁12

2G0
12(1-d12)2

(4)

Y22=毠G(d)
毠d22 氁,d11,d12

= <氁22 >2

2E0
22(1-d22)2

(5)

定义损伤驱动函数如式(6)~式(7)所示,通过

计算获得损伤变量d22和d12的值。

Y12(N)=maxn曑N Y12(n)+aY22(n[ ]) (6)

Y22(N)=maxn曑N Y22(n[ ]) (7)

式中:a为基体拉伸损伤与纤维/基体剪切损伤耦

合系数;Y12(N)与Y22(N)定义为当前载荷步N 期

间内剪切损伤与拉伸损伤的驱动量最大值。

d12=
Y12(N)-Y0

12

K12
暋暋(Y12(N)>Y0

12) (8)

d22=
Y22(N)-Y0

22

K22
暋暋(Y22(N)>Y0

22) (9)

式中:Y0
12与Y0

22分别为剪切与横向初始损伤驱动

量;K12与 K22分别为对应的损伤变量d12和d22的

斜率。

1.2.3暋基于 Hashin准则的面外损伤

对于复合材料基体面外损伤,基于应变的三维

Hashin失效准则如式(10)所示。而后可通过式

(11)与式(12)计算相应的材料内部损伤变量d33、

d13和d23
[18灢21]。
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1.2.4暋基于Puck准则的基体损伤

基体材料常见的失效模式有三种,包括拉伸失

效、压缩失效和沿某斜面的断裂失效。在三维应力

状态下,基体沿厚度方向上的应力变化非常复杂,
其破坏常呈现出一定的断裂角度。复合材料螺栓

连接结构孔边单元沿厚度方向上的应力梯度较大,
此时三维Puck失效准则可作为复合材料失效判

据的重要补充。
对于复合材料单向带,其基体断裂面的三维应

力状态如图1所示,氁n 为断裂面法向牵引力,氁L 为

断裂面沿纤维纵向牵引力,氁T 为断裂面沿纤维横

向牵引力。

图1暋断裂面应力分量

Fig.1暋Stresscomponentsoffractureplane

在断裂面状态下的基体损伤因子为
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(14)
复合材料层合板中单层由于位置不同会存在

不同 的 力 学 特 性,即 就 位 效 应。本 文 研 究 的

ZT7H/5429复合材料单层厚度为0.125mm,属
于薄就位层,故式(14)中

SL =S12

ST =YCcos毩0(sin毩0+cos毩0/tan2毩0)
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式中:YT 为横向拉伸就位强度;SL、ST 分别为纵

向、横向就位剪切强度;毺L、毺T 分别为沿纤维纵向

和横向的摩擦系数。

Puck通 过 研 究 发 现,基 体 典 型 断 裂 角 为

53曘暲2曘(本文取值为53曘)[22灢23]。
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通过Puck失效准则判定基体材料失效状态

时,需求出 max(dt
m,dc

m),若该值大于等于1则失

效,最大值对应的角度即认为是当前的基体断裂

角,否则单元尚未发生损伤失效。
考虑到基体材料发生损伤后,其力学性能通常

是逐渐降低的,因此本文针对基体材料采用的是一

种非线性渐进损伤退化模型,其表达式为[24]:

dm =maxn曑N

0,mindmax,dmax-
毰0

m

毰m
[1+毲2(2毲-3{ }æ

è
ç

ö

ø
÷)] (16)

其中,

毲=
毰m -毰0

m

毰f
m -毰0

m

(17)

式中:毰0
m 为基体初始失效应变;毰m 为基体当前应

变;毰f
m 为基体最终失效应变。
另外,式(16)中的dmax为损伤变量最大值,其

理论值小于1,实际计算时可取一个接近于1的数

值,本文取0.98。

1.2.5暋断裂模式与基体损伤变量的确定

断裂角、断裂模式与基体损伤变量的关系如表

1所示,dij为基于 Hashin准则与能量耗散率方法

计算出的基体损伤变量,d*
ij 为综合Puck基体失效

准则后更新的基体损伤变量。

表1暋断裂角、断裂模式与基体损伤变量的关系

Table1暋Relationshipamongfractureangles,

fracturemodesandmatrixdamagevariables

断裂角毩 断裂模式 损伤变量

毩曑6曘

毩曒174曘
横向拉/压

d*
12=max(d12,dm)

d*
22=max(d22,dm)

d*
23=max(d23,dm)

6曘<毩<84曘

96曘<毩<174曘
斜面断裂

d*
12=max(d12,dm)

d*
22=max(d22,dm)

d*
13=max(d13,dm)

d*
23=max(d23,dm)

d*
33=max(d33,dm)

84曘曑毩曑96曘 法向分层

d*
13=max(d13,dm)

d*
23=max(d23,dm)

d*
33=max(d33,dm)

暋暋通过Puck失效准则,根据计算所确定的基体

断裂角,参照表1可以判断出对应的基体断裂模

式,从而确定相应的基体损伤变量。

2暋模型验证

基于上述复合材料三维非线性本构建立开孔

层合板有限元模型,并结合相应试验对其进行有效

性验证。

2.1暋开孔层合板试验概况

开孔层合板准静态拉伸试验件所用复合材料

为ZT7H/5429,铺层顺序为[45/0/-45/90]2s,其
几何参数如图2所示,材料力学性能参数如表2所

示[25]。试 验 在 室 温 条 件 下 进 行,参 考 ASTM灢
D5766标准,加载设备为CSS灢88100电子万能试验

机,通过位移控制加载,加载速率为2mm/min;应
变片采用BQ120灢3AA,胶粘剂选用B灢711,应变采

集系统为东海 DH3820型多通道应变自动采集处

理系统。

图2暋开孔板尺寸示意图

Fig.2暋Dimensionsofnotchedlaminate

表2暋ZT7H/5429材料参数

Table2暋MaterialparametersofZT7H/5429

参数 数值 参数 数值

E11/GPa 143.00 Xt/MPa 2524.0

E22/GPa 9.37 Xc/MPa 1430.0

E33/GPa 9.37 Yt/MPa 76.7

毻12 0.284 Yc/MPa 258.0

毻13 0.284 Zt/MPa 76.7

毻23 0.389 Zc/MPa 258.0

G12/GPa 5.450 S12/MPa 87

G13/GPa 5.450 S13/MPa 97

G23/GPa 3.373 S23/MPa 87

Y0
12/ MPa 0.0476 K12/ MPa 3.103

Y0
22/ MPa 0.0700 K22/ MPa 2.750

a 0.53 G栺/(N·m-1) 260

G栻/(N·m-1) 1002
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2.2暋开孔层合板有限元分析

有限元模型在 ABAQUS/Standard中建立,
为了保证模型的计算精度,对孔边单元进行适当细

化。模型的单元总数为18752个,单元类型均采

用8节点减缩积分单元C3D8R。
准各向同性铺层 ZT7H/5429复合材料开孔

层合板数值模拟及试验得到的应力-应变曲线如

图3所示,可以看出:两条曲线在加载前半段保持

一致,只在加载后半段才发生一定程度的分离,整
体吻合情况良好;通过数值模拟获得的开孔板极限

强度为390.3MPa,仅比试验值高出0.86%;在达

到极限载荷之前,该准各向同性开孔板在拉伸载荷

下的应力-应变响应曲线基本呈线性关系,究其原

因,对于单层而言,层合板中0曘层在拉伸方向的刚

度很强且呈现明显的线性响应特征,而其他铺层在

拉伸状态下的非线性特征相对而言却并不明显;同
时,准各向同性开孔板中的0曘层比例达到了25%,
反映在层合板的宏观应力应变响应上,较高比例

0曘层的线性响应会掩盖其他铺层的非线性响应。

图3暋开孔板应力-应变曲线试验值与数值模拟对比

Fig.3暋Comparisonofstress灢straincurvesbetween

testandnumericalresultsaboutnotchedlaminate

数值模拟获得的准各项同性开孔层合板在到

达拉伸极限载荷时的基体损伤与纤维损伤状况如

图4所示。

暋暋暋暋暋暋暋暋(a1)45曘暋暋暋暋暋暋(a2)0曘

暋暋暋暋暋暋暋(a3)-45曘暋暋暋暋暋暋(a4)90曘
(a)基体损伤(100%极限载荷)

暋暋暋暋暋暋暋暋(b1)45曘暋暋暋暋暋暋(b2)0曘

暋暋暋暋暋暋暋(b3)-45曘暋暋暋暋暋暋(b4)90曘
(b)纤维损伤(100%极限载荷)

图4暋不同铺层极限拉伸载荷下的基体与纤维损伤

Fig.4暋Matrixdamageandfiberdamageof

differentlayersunderultimatetensileload

从图4可以看出:在拉伸极限载荷时刻,对于

基体损伤,90曘层的范围最大,暲45曘层的范围次之,
这些铺层的损伤均接近或已扩展至板边缘,0曘层的

损伤范围最小,约扩展至半板宽的位置;而此时,

90曘层尚未发生纤维损伤,0曘层与暲45曘层的纤维损

伤程度十分接近,其范围略大于半板宽。
基体损伤和纤维损伤的共同累积使得开孔板

达到其最大承载能力,继续加载将使结构中各层的

损伤范围都迅速朝着板边缘扩展,最终导致开孔板

完全断裂,形成如图5所示的断裂形貌。

图5暋开孔层合板试验件拉伸失效模式

Fig.5暋Tensilefailuremodeofnotchedlaminatespecimen
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综上所述,本文采用的复合材料三维非线性本

构可以较为准确地模拟含开孔层合板的应力应变

响应及其损伤断裂情况。因此,可将上述本构模型

引入到复合材料螺栓连接结构拉伸强度预测与失

效分析之中。

3暋复合材料螺栓连接结构拉伸分析

3.1暋螺栓连接结构拉伸试验概况

复合材料螺栓连接结构类型为单钉双搭接,搭
接板材料均为 ZT7H/5429,基本材料参数如表2
所示,且三块搭接板铺层方式均为[45/-45/0/0/

45/90/-45/0/45/0/-45/90/45/0/-45/0/45/0/

-45/0]s。螺栓材料为 Ti灢6Al灢4V钛铝合金,弹性

模量为110GPa,泊松比为0.29。在夹持区域,分
别在中搭接板的上下两侧,以及上、下搭接板之间

增加厚度为5mm 的铝合金垫片。单钉双搭接结

构的几何参数如图6所示。试验同样在室温条件

下进行,参照 ASTM灢D5961标准,所用的加载设

备、应变片、胶粘剂、应变采集系统均与2.1节一

致,位移加载速率为1mm/min。

图6暋复合材料单钉双搭接试件几何示意图

Fig.6暋Dimensionsofdouble灢lap

single灢boltcompositejoint

3.2暋螺栓连接结构有限元分析

单钉双搭接结构有限元模型如图7所示,建模

区域为试验件非夹持段,上搭接板与下搭接板端部

固支,中搭接板沿x 轴负方向加载。上-中搭接

板、中-下搭接板、螺栓-搭接板之间设置接触,对
应的摩擦系数分别为0.7、0.7和0.1。与开孔板

相同,对各搭接板的孔边区域进行单元细化,模型

单元总数为107280个,单元类型仍采用8节点减

缩积分单元C3D8R;螺栓材料采用弹性本构。

图7暋单钉双搭接结构有限元模型示意图

Fig.7暋Finiteelementmodelofdouble灢lap
single灢boltcompositejoint

3.2.1暋位移载荷响应

单钉双搭接结构分别通过试验和数值模拟获

得的载荷位移曲线如图8所示,可以看出:试验值

与模拟值吻合良好,数值模拟得到的极限载荷为

51.2kN,试验获得的极限载荷为53.5kN,误差约

为4.62%。

图8暋单钉双搭接结构载荷位移曲线

Fig.8暋Load灢displacementcurveofdouble灢lap
single灢boltcompositejoint

3.2.2暋失效分析

复合材料单钉双搭接结构在承受拉伸载荷时,
由于螺栓的挤压作用,其内部损伤是一个不断累积

的过程,借助有限元分析结果,可对其进行具体分

析。针对结构内部的纤维损伤演化情况进行说明,
如图9所示。

(a)34%极限载荷

(b)75%极限载荷
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(c)100%极限载荷

图9暋单钉双搭接结构孔边纤维损伤

Fig.9暋Fiberdamagenearbytheholesof

double灢lapsingle灢boltcompositejoint

从图9可以看出:当载荷达到17.4kN(34%
极限载荷)时,中搭接板的孔边与螺栓接触区域开

始产生一定程度的纤维损伤,同时孔边出现一定程

度的挤压变形,导致结构刚度开始出现下降,反映

在位移载荷曲线上则是对应位置的斜率降低,且在

随后的加载过程中,结构刚度持续下降;而当载荷

进一步增大到38.4kN(75%极限载荷)时,上、下
搭接板靠近中搭接板的位置产生初始纤维损伤,同
时中搭接板纤维损伤范围沿厚度方向和挤压径向

也明显扩大;随着载荷继续增大到结构的极限载

荷,中搭接板的纤维损伤朝端部进一步扩展,而其

孔边与加载方向垂直的位置虽未与螺栓直接发生

挤压接触,但由于该位置宏观力学响应上受拉且存

在明显的应力集中效应,也产生了严重的纤维拉伸

损伤,但损伤范围仅限于靠近孔边的区域,未沿着

中搭接板横向发生大范围扩展;此时,上、下搭接板

孔边与螺栓接触区域的纤维损伤也已扩展至整个

层合板的厚度方向,但由于它们各自分别承受的挤

压载荷仅约为中搭接板挤压载荷的一半,故二者的

纤维损伤只产生在孔边附近位置,未沿挤压径向大

范围扩展。
损伤在中搭接板内部的大范围累积导致结构

失去进一步承受更高载荷的能力,继续加载将使得

结构的损伤迅速扩展,中搭接板最终破坏模式为挤

压失效,与试验观察结果(如图10所示)一致。

图10暋单钉双搭接试件中搭接板挤压失效

Fig.10暋Bearingfailureonmid灢plateofthe

double灢lapsingle灢boltcompositejoint

4暋结暋论

(1)采用 Hashin失效准则、能量耗散率方法、

Puck失效准则和材料损伤连续退化方法相结合的

复合材料非线性三维本构模型可有效模拟开孔板

及螺栓连接结构在拉伸载荷作用下的力学响应,且
计算收敛性良好。

(2)在计算开孔板和螺栓连接结构的极限拉

伸强度时,二者的有限元数值模拟结果与试验值之

间的误差分别为0.86%和4.62%,均满足工程计

算精度要求。
(3)对于复合材料单钉双搭接螺栓连接结构,

随着拉伸载荷的增大,搭接板的损伤累积和孔边挤

压变形导致其位移载荷响应呈非线性特征且刚度

逐渐降低。加载过程中,中搭接板的损伤最先萌

生,且其损伤程度也最为严重,损伤在其内部的大

范围扩展使得连接结构达到承载极限,在最终破坏

模式上则表现为中搭接板的挤压失效。
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