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飞机复合材料结构过渡区减层设计

摘　要：随着航空科学技术的发展，复合材料在飞机结构中的应用越来越广泛。为了减轻结构重量，匹配不同的面内

载荷和弯曲载荷，改变层合板的厚度势在必行，而这种厚度的改变可以通过减层来实现。但是，层合板铺层递减会造

成结构几何不连续，加上剪切滞后效应的影响，会导致复合材料结构内部和局部应力集中。本文采用有限元分析软件

ABAQUS，应用三维HASHIN准测，对复合材料结构铺层递减的斜率和递减方式两种因素对结构性能的影响进行了分析，最后

给出了设计建议。
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中图分类号：V214.8 　　文献标识码：A　　 文章编号：1007-5453（2014）05-0019-04

任飞翔*,陈普会

南京航空航天大学,江苏 南京 210016

收稿日期： 2014-02-24;  录用日期： 2014-03-24
*通讯作者. Tel.: 15850661361  E-mail: rentianyu1989@163.com

引用格式： REN Feixiang，CHEN Puhui. Design for ply drop-off in laminated aircraft composite structures[J]. Aeronautical Science & 

Technology, 2014,25(05):19-22. 任飞翔,陈普会. 飞机复合材料结构过渡区减层设计[J]. 航空科学技术, 2014,25(05):19-22.

航空科学技术

Aeronautical Science & Technology May.  2014 Vol. 25 No.05 19-22

由于复合材料具有重量轻、可设计性、抗疲劳断裂特性

好等优点，再加上近年来复合材料成本问题的解决，使得复

合材料在航空结构中的应用越来越广泛，在新研制的民用客

机Boeing787和A350XWB中，复合材料的应用比例甚至超过

了50%，其中很大一部分是应用在机身和机翼等主承力结构

中。对于复合材料航空结构而言，变厚度层合板铺层递减结

构是相当普遍的。一方面是出于减重的考虑，另一方面是因

为复合材料结构的可设计性特点，针对不同的面内载荷以及

弯矩载荷，可以设计不同厚度的复合材料结构。为了研究铺

层递减区域的应力以及过渡区不同过渡型式对结构性能的

影响，目前广泛采用平面应力或者平面应变单元进行有限元

模拟。但是，二维单元不能精确地模拟过渡区应力，且边界效

应不能考虑在内。

1 试验件
复合材料制件过渡区由铺层减层自然形成，但是过渡

区减层截面形状有多种样式。试验件样式如图1示，试验件

尺寸见图2。试验件过渡类型以及模型参数见表1。过渡类

型A、B、C的过渡区减层示意图见图3。复合材料蒙皮减层

前铺层顺序为：[45/-45/0/90/0/45/-45/90/-45/45/-45/0/45/-

45/45/0/90/0/45/0/-45/0/90]s，复合材料体系T800/BA9918纤

维树脂体系。

图1  试验件

Fig.1  Test article

图2  试验件尺寸

Fig.2  The size of test article
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2 有限元模型
试验件受轴向拉伸载荷，可以近似认为结构沿载荷方

向对称。为简化分析，采用商用有限元软件ABAQUS建立1/2

有限元模型进行模拟。复合材料均采用C3D8R实体单元进

行离散；铺层递减产生的三角区用树脂进行填充，并且采用

C3D20R实体单元进行离散。

边界条件：试验件有限元模型可参考图4，SL10和SL20

模型只是在尺寸上有所不同，边界条件相同，均为右端施加

对称约束，左端施加X方向上的均匀拉伸位移载荷，同时约

束夹具Y方向上的位移。

复合材料的定义采用A B A Q U S用户材料子程序

USDFLD定义，三角区树脂性能取复合材料基体参数。文章

采用三维HASHIN失效判据来预测层合板的失效起始以及

扩展。三维HASHIN失效判据由7个独立的判别式组成：

 

其中，em表示基体损伤，ef 表示纤维损伤，es 表示纤维-基

体剪切损伤，ed 表示复合材料的分层损伤。

3 有限元结果
试验件SL10和SL20的载荷位移曲线如图5所示。由图5

可以看出，无论是对于SL10试验件还是SL20，递减类型A试

验件刚度都略大于B和C，而递减类型B和C试验件刚度则相

差无几。结构的载荷位移曲线存在很长一段的线性段，然后

突然发生掉载。无论是SL10试验件还是SL20试验件，若以最

大承载能力为比较基准，过渡类型B都具有微弱的优势，具

体的数值可参见表2。

由表2可以看出，对于SL10型试验件，过渡类型B对应的

基体破坏时的位移比过渡类型A高出了59.9%，纤维破坏时

的位移高出了25.7%；对于SL20型试验件，过渡类型B对应的

基体破坏时的位移，相对于过渡类型A高出35.1%，纤维破坏

试验件编号 过渡类型 h m n

SL10-A A型“<<型” 38(斜率1：10) 38 274

SL10-B B型“>>型” 38(斜率1：10) 38 274

SL10-C C型“<>型” 38(斜率1：10) 38 274

SL20-A A型“<<型” 76(斜率1：20) 76 388

SL20-B B型“>>型” 76(斜率1：20) 76 388

SL20-C C型“<>型” 76(斜率1：20) 76 388

图3  过渡区减层

Fig.3  Layer reduction of transition region

表1  过渡类型及模型参数

Table 1  transition type and model parameters

图4  SL10有限元模型

Fig.4  Finite element model of SL10 
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时的位移高出4.4%。而基体破坏时，SL10B和SL20B的应变

分别为和。

复合材料的损伤以基体拉伸和纤维拉伸破坏为主，其

他破坏型式不存在或者是损伤面积很小。复合材料纤维拉伸

破坏的面积达到一定的水平之后，结构出现了掉载。掉载时，

结构的纤维损伤参见图6。可以看出，各个试验件的损伤位置

几乎是相同的。

  

4 结论
针对复合材料过渡区A、B、C三种过渡形式，对过渡区

斜率1：10和1：20两种过渡区斜率的试验件进行了有限元模

拟，得到结论如下：

图5  试验件SL10和SL20载荷位移曲线

Fig.5  Load displacement curves of test article SL10 and SL20 
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图6  结构掉载时复合材料纤维拉伸破坏情况

Fig.6  Composite fiber tensile failure case when structure out of load 

表2  基体破坏和纤维破坏对应的载荷

Table 2  Corresponding load when matrix and fiber damage 

（1） B过渡类型，1：20的过渡区斜率相较于其他试验件

类型具有一定的优势，但是优势并不明显；如果再考虑比重

量等因素，可能这个优势也会消失殆尽；

（2） 过渡区斜率为1：10试验件的刚度和过渡区斜率为

1：20试验件的刚度相差约30%；

（3） 试验件主要的破坏模式为复合材料基体和纤维的

拉伸破坏，纤维的拉伸损伤导致结构的最终掉载；

（4） 由于没有哪一种铺层递减方式和过渡区斜率的试

验件性能相较于其他试验件存在明显优势，所以在实际的结

构设计中，需要综合考虑结构尺寸、工艺难易程度、结构重

量、以及成本等因素，选择合适的过渡类型和过渡区斜率。
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（1） B过渡类型，1：20的过渡区斜率相较于其他试验件

类型具有一定的优势，但是优势并不明显；如果再考虑比重

量等因素，可能这个优势也会消失殆尽；

（2） 过渡区斜率为1：10试验件的刚度和过渡区斜率为

1：20试验件的刚度相差约30%；

（3） 试验件主要的破坏模式为复合材料基体和纤维的

拉伸破坏，纤维的拉伸损伤导致结构的最终掉载；

（4） 由于没有哪一种铺层递减方式和过渡区斜率的试

验件性能相较于其他试验件存在明显优势，所以在实际的结

构设计中，需要综合考虑结构尺寸、工艺难易程度、结构重

量、以及成本等因素，选择合适的过渡类型和过渡区斜率。
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