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摘 要:大型火箭舱段间的复合材料端框连接主要由径向螺栓连接和轴向螺栓连接组成,设计

了不同铺层和几何尺寸的连接试验件,并通过试验获得了失效载荷和失效形式。然后,选择了3
种渐进损伤方法进行了连接结构的失效预测,并将预测结果与试验结果进行比较,结果表明:
采用基于细观力学的复合材料渐进损伤方法,15组径向连接试验件失效载荷计算误差最大为

17.3%;4组轴向连接失效载荷计算误差最大7.4%;预测的失效形式与试验结果接近,为连接

结构确定了合适的失效预测方法。采用数值分析结果揭示了复合材料单向层的主要失效模式。
为复合材料端框连接的设计研究提供了可用的失效预测方法及详细的失效模式分析结果。
关键词:复合材料;螺栓连接;渐进损伤方法;失效载荷预测;失效模式分析
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Abstract:Thecompositeendframejointsbetweenlargerocketcompartmentsmainlyconsistsof
radialboltconnectionsandaxialboltconnections.Thisarticledesignedcompositematerialradial
jointsandpull-offjointstestpieceswithdifferentlayersandgeometricsizes,andconductedexperi-
mentstoobtainfailureloadsandfailuremodels.Threeprogressivedamagemethodswereusedto
predictthefailureofboltedjoints,andthepredictedresultswerecomparedwithexperimentalre-
sults.Theresultsshowedthatinthefailurepredictionresultsofthecompositematerialprogres-
sivedamagemodelproposedbyourresearchgroupbasedonmicromechanics,thecalculation
errorsof15groupsoftheradialjointsarebelow17.3%andthecalculationerrorsofthe4groups
oftheaxialjointsareallbelow7.4%.Thepredictedfailuremodelisclosetotheexperimentalre-
sults,verifyingtheapplicabilityofthemodel.Finally,theprogressivedamagemethodproposed
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byourgroupwasusedtorevealthefailuremodeofthejoints.Thisarticlecanprovideavailable
failurepredictionmethodsforsubsequentdesignresearchofendframejoints.
Keywords:Compositematerial;Boltedjoints;Progressivedamagemethod;Failureloadpredic-
tion;Failuremodelanalysis

0 引言

碳纤维增强树脂基复合材料具有比强度高、
比刚度高和性能可设计等优点,其应用可以减小

飞行器结构系统质量,提高飞行器性能[1-2]。所以

复合材料用量和应用范围已成为衡量飞行器先进

性的重要指标[3-4]。但是由于大型火箭的舱段间载

荷大,连接结构集中传载,复合材料层间性能极

差等因素,连接结构的失效分析已成为进一步增

加复合材料用量必须解决的关键问题。
典型火箭舱段间连接结构如图1所示,其中右

侧局部图中红色螺栓沿筒段轴向,称为轴向连接,
螺栓承受轴向载荷,复合材料层合板承受拉脱载

荷;右侧图中绿色螺栓轴向沿筒段的直径方向,
称为径向连接,螺栓承受剪切载荷,层合板承受

孔边挤压载荷。两种连接形式共同形成了舱段间

的端框连接,是复合材料结构的薄弱环节。

图1 典型火箭舱段连接结构示意图[18]

Fig.1 Schematicdiagramoflaunchvehiclecabinsjoints[18]

复合材料径向螺栓连接结构失效预测方法有

强度包线法[5-8],特征曲线法[9-11]和渐进损伤方

法[12-17];复合材料轴向螺栓连接的失效分析也可

采用渐进损伤方法,其他分析方法很少。渐进损

伤方法能够预测复合材料发生初始失效、失效扩

展及最终失效的过程并揭示失效机理,是结构分

析和设计的首选方法。渐进损伤方法的三要素是

详细的有限元模型、合适的失效准则和材料退化

模型,其中退化模型对失效预测结果影响最大,
也是研究重点。Camanho等[12]采用基于试算法提

出的渐进损伤模型退化系数,对复合材料螺栓连

接结构 进 行 失 效 预 测,并 用 试 验 进 行 了 验 证。

Wang等[14]和Cao等[15]采用逐渐退化到0的退化

系数进行了结构失效预测,并且用试验结果进行

了验证。Zhang等[13]基于细观力学理论建立了纤

维和基体的代表体积单元,并推导了退化系数理

论计算公式,使得退化系数可以用材料参数计算

获得,提高了渐进损伤方法的通用性。
但是研究表明,很难有一种方法能适用于所

有的连接结构。这是因为不同的复合材料力学性

能存在差异,连接结构亦存在构型复杂、缺陷多

样、应力集中显著等分析难点。不同研究者已提

出多种方法[12-17],对所研究结构有好的适用性,
但是其他作者应用时会有表现精度低等问题。为

了给端框连接的分析提供可用的失效预测方法,
本文选择了3种渐进损伤方法[13-15]应用到径向和轴

向螺栓连接失效预测中,并设计和开展了不同参

数复合材料螺栓连接结构静力测试试验,通过将3
种方法预测的结果与试验结果比较,确定了适用

的失效预测方法。

1 试验方案和试验方法

为了提供方法验证数据,设计了复合材料径向

连接包括单钉单剪和三钉单剪连接,设计了一种轴

向连接。两种连接试验件如图2~图4所示,图中

十字虚线表示紧固件。考虑了孔径、零度铺层比、
端径比和宽径比的影响,连接件的几何参数如

表1~表3所示。试验件采用TG800/P802复合材料

制备,材料性能参数如表4所示。LD-8、YD-3和

LT-4试验件的螺栓直径为8mm,其余试验件的螺

栓直径均为10mm。试验件两端设计了长为70mm,

图2 单钉单剪径向螺栓连接结构示意图

Fig.2 Schematicdiagramofsingle-boltsingle-lap
radialjoints
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图3 三钉单剪径向螺栓连接结构示意图

Fig.3 Schematicdiagramofthree-bolt

single-lapradialjoints

图4 轴向连接复合材料板示意图

Fig.4 Schematicdiagramoflaminatesofaxialboltjoints

表1 单钉单剪径向螺栓连接结构参数

Tab.1 Structuralparametersofsingle-bolt

single-lapradialjoints

试件

编号

铺层

顺序

长度

L/mm
宽度

b/mm
孔径

d/mm
端距

e/mm

LD-1 A1 200 50 10 30
LD-2 A1 200 50 10.5 30

LD-3 A1 200 50 11 30
LD-4 A1 200 50 10.2 25

LD-5 A1 200 50 10.2 20
LD-6 A1 200 50 10.2 30

LD-7 A2 200 50 10.2 30
LD-8 A1 188 40 8.2 24

YD-1 A1 200 50 10.2 30
YD-2 A2 200 50 10.2 30

YD-3 A1 200 40 8.2 24

表2 三钉单剪径向螺栓连接结构参数

Tab.2 Structuralparametersofthree-bolt

single-lapcompositeradialjoints

试件

编号

铺层

顺序

长度

L/mm
宽度

b/mm
孔径

d/mm
端距

e/mm
排距

p/mm

LS-1 A1 280 50 10.2 30 40

LS-2 A2 280 50 10.2 30 40

YS-1 A1 280 50 10.2 30 40

YS-2 A2 280 50 10.2 30 40

表3 轴向连接复合材料板参数

Tab.3 Structuralparametersoflaminatesofaxialboltjoints

试件编号 铺层顺序 厚度h/mm 长度L/mm 宽度b/mm 孔径d/mm

LT-1 A1 4.8 120 120 11

LT-2 A1 4.8 120 120 10

LT-3 A2 4.8 120 120 11

LT-4 A1 4.8 96 96 8

表4 TG800/P802复合材料力学性能

Tab.4 MechanicalpropertiesoftheTG800/P802compositematerial

E11/GPa E22/GPa E33/GPa G12/GPa G13/GPa G23/GPa ν12 ν13 ν23

164 9.31 9.31 5.69 5.69 2.92 0.38 0.38 0.59

XT/MPa XC/MPa YT/MPa YC/MPa ZT/MPa ZC/MPa S12/MPa S13/MPa S23/MPa

2424 1583 58.9 255 58.9 255 101 101 87.6

厚度为4.8mm厚的加强片,用于保证加载轴线穿

过试验件传载平面,每种试验件加工5件。
试验件的A1铺层顺序为 [45/-45/0/90/45/

-45/0/90/45/-45/0/90/45/-45/0/90]s,A2
铺 层 顺 序 为 [45/-45/0/90/45/-45/0/0/45/

-45/0/0/45/-45/0/90]s。表1中,LD表示单

钉拉伸试验件,YD表示单钉压缩试验件;表2
中,LS表示三钉拉伸试验件,YS表示三钉压缩

试验件。螺栓为钛合金。
径向连接结构拉伸试验时,将试验件直接夹
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持在试验机的两个夹头上,施加拉伸载荷。采用

引伸计测量孔变形,试验机直接记录力载荷数据,
夹持状态如图5 (a)所示。径向连接结构压缩试

验时,将试验件装进防偏弯夹具,然后放置在两

个夹头中间,施加压缩载荷,试验机记录载荷和

夹头位移数据。夹具的设计和试验方法参考了

ASTMD5961/D5961M标准[19],如图5 (b)所示。
轴向连接结构通过拉脱夹具加载,夹具的设计和

试验方法参考了 ASTM D7332标准[20],如图5
(c)所示。

(a)径向连接结构  (b)径向连接结构 (c)轴向连接

 拉伸试验加   压缩试验加    结构加载

载方式图    载方式图     方式图

图5 试验加载方式图

Fig.5 Experimentloadingmethoddiagrams

2 复合材料渐进损伤方法

复合材料渐进损伤方法的流程如图6所示,具

体过程如下:

1)建立复合材料连接结构的有限元模型,施

加初始位移载荷。

2)进行有限元模型静力分析,获得结构总载

荷和复合材料应力。

3)根据结构总载荷变化判断结构是否发生整

体失效,如果是,则计算结束。

4)如果没有发生整体失效,将应力结果带入

失效准则,判断材料失效。

5)如果材料发生失效,将失效部位的材料弹

性性能进行退化,并转入2)。

6)如果没有发生材料失效,转入2)。

图6 渐进损伤方法流程图

Fig.6 Flowchartofprogressivedamagemethod

3 基于细观力学的复合材料渐进损伤方法

Zhang等[13]提出的基于细观力学的复合材料渐

进损伤方法主要内容[13,16]包括:用三维模型进行应

力计算,采用Tserpes的失效准则[17]进行失效判断,
基于细观力学理论建立了纤维基体的单包模型并推

导了弹性性能退化系数理论公式,以及渐进损伤分

析时当结构的载荷位移曲线上载荷降低了20%后停

止计算,并以此时的载荷位移曲线的最大载荷作为

结构整体失效载荷。对于螺栓径向连接和轴向连接

试验件,渐进损伤模型的具体内容如下。

3.1 有限元模型

两种复合材料螺栓连接结构的有限元模型如

图7所示。

(a)径向连接结构有限元模型图
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(b)轴向连接结构有限元模型图

图7 复合材料螺栓连接结构有限元模型图

Fig.7 Finiteelementmodelofcompositematerialboltedjoints

3.2 失效准则

采用Tsepers改进的三维 Hashin失效准则[17]

作为复合材料的失效判据,该失效准则可以判定

纤维拉伸失效、纤维压缩失效、基体拉伸失效、
基体压缩失效、纤维基体剪切失效、拉伸分层失

效和压缩分层失效7种失效模式,各失效模式的评

估公式如下[13]:
纤维拉伸失效,即σ11 >0

(σ11/XT)2 ≥1 (1)
纤维压缩失效,即σ11 <0

(σ11/XC)2 ≥1 (2)
基体拉伸失效,即σ22 >0
(σ22/YT)2+(τ12/S12)2+(τ23/S23)2 ≥1 (3)
基体压缩失效,即σ22 <0
(σ22/YC)2+(τ12/S12)2+(τ23/S23)2 ≥1 (4)
纤维基体剪切失效,即σ11 <0
σ11
XC

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

+(τ12/S12)2+(τ13/S13)2 ≥1 (5)

拉伸分层失效,即σ33 >0
(σ33/ZT)2+(τ13/S13)2+(τ23/S23)2 ≥1 (6)
压缩分层失效,即σ33 <0
(σ33/ZC)2+(τ13/S13)2+(τ23/S23)2 ≥1 (7)

其中,σij(i,j=1,2,3)是应力的分量,XT,

XC,YT,YC,ZT,ZC,S12,S13,S23 均为复合

材料的强度。

3.3 材料性能退化模型

当发生上述7种失效后,需对材料弹性性能进

行退化,每种失效模式发生后需退化的材料性能

如下[13]:
纤维拉伸失效,即σ11 >0

Ed
11=dftE11 (8)

纤维压缩失效,即σ11 <0
Ed
11=dfcE11 (9)

基体拉伸失效,即σ22 >0
Ed
22=dmtE22,Gd

12=dmtG12,Gd
23=dmtG23,

νd
12=dmtν12,νd

23=dmtν23 (10)
基体压缩失效,即σ22 <0
Ed
22=dmcE22,Gd

12=dmcG12,Gd
23=dmcG23,

νd
12=dmcν12,νd

23=dmcν23 (11)
纤维基体剪切失效,即σ11 <0

Gd
12=dfm1G12,Gd

13=dfm1G13,Gd
23=dfm2G23,

νd
12=dfm1ν12,νd

13=dfm1ν13,νd
23=dfm2ν23 (12)

拉伸分层失效,即σ33 >0
Ed
33=ddtE22,Gd

13=ddtG13,Gd
23=ddtG23,

νd
13=ddtν13,νd

23=ddtν23 (13)
压缩分层失效,即σ33 <0
Ed
33=ddcE22,Gd

13=ddcG13,Gd
23=ddcG23,

νd
13=ddcν13,νd

23=ddcν23 (14)
在式 (8)~式 (14)中,Ed

ij(i,j=1,2,3)
表示退化了的材料参数Eij(i,j=1,2,3),dft

为纤维拉伸失效退化系数,dfc 为纤维压缩失效退

化系数,dmt 为基体拉伸失效退化系数,dmc 为基

体压缩失效退化系数,dfm1 和dfm2 为纤维基体剪

切失效退化系数,ddt 为拉伸分层失效退化系数,

ddc 为压缩分层失效退化系数。
上述公式给出了需要退化的材料性能,退化

的程度由退化系数确定。Zhang等[13]的基于细观

力学的复合材料渐进损伤方法的关键特点就在于

提出了退化系数的理论计算公式,仅采用材料弹

性性能即可计算退化系数,使得对于任何新的复

合材料都能方便地通过计算获得退化系数。材料

退化系数理论公式如下[13]:
纤维拉伸失效,即σ11 >0

dft=Ed
11/E11=cmEm/E11 (15)

其中,cm 是基体的体积含量百分比,Em 是基体的弹

性模量,E11 是复合材料沿纤维方向的弹性模量。
纤维压缩失效,即σ11 <0

dfc =min
Ed
11

E11

æ

è
ç

ö

ø
÷ (16)

基体拉伸和拉伸分层失效

dmt=ddt=0 (17)
基体压缩和压缩分层失效

dmc =ddc ≈0 (18)
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纤维基体剪切失效,即σ11 <0

dfm1=
Gm

G12
1- cf +

cf

1- cf

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

-1

dfm2=
Gm

G23
1- cf +

cf

1- cf

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

-1

(19)

其中,cf 是复合材料纤维体积含量,Gm 是基体的

剪切模量。

4 失效预测结果与试验结果比较

根据表1~表3中试验件模型的几何尺寸分别

进行建模,采用第3章的渐进损伤方法计算试验件

失效载荷,并与试验结果比较,结果如表5所示。

表5 失效载荷预测结果与试验结果比较

Tab.5 Comparisonoffailureloadpredictionresultsandtestresults

组别 试验载荷/kN
Zhang模型 Camanho模型 Wang模型

载荷/kN 误差/% 载荷/kN 误差/% 载荷/kN 误差/%

LD-1 22.7 24.3 7.2 15.6 31.1 13.7 39.6

LD-2 19.8 22.7 14.9 12.9 35.0 10.2 48.4

LD-3 17.9 21.0 17.3 15.9 10.9 13.9 22.5

LD-4 21.0 24.2 15.4 16.0 23.8 13.8 34.2

LD-5 20.6 22.7 10.2 15.9 22.8 13.9 32.4

LD-6 24.8 24.1 3.0 15.9 35.7 13.9 44.1

LD-7 23.1 23.3 0.9 16.7 27.6 15.0 35.3

LD-8 20.6 18.4 10.7 10.8 47.5 9.7 53.0

YD-1 -30.8 -28.2 8.4 -17.5 43.2 -13.3 56.7

YD-2 -33.6 -28.3 15.8 -18.3 45.5 -15.2 54.7

YD-3 -27.4 -26.4 10.4 -11.7 57.4 -9.5 65.2

LS-1 66.7 77.2 15.8 59.2 11.3 49.8 25.4

LS-2 70.4 81.3 15.5 62.6 11.1 58.1 17.5

YS-1 -64.9 -71.1 9.6 -55.8 14.0 -30.8 52.5

YS-2 -67.9 -73.9 8.8 -58.8 13.4 -41.8 38.5

LT-1 22.3 23.0 3.1 10.1 54.6 9.4 58.0

LT-2 21.7 23.3 7.4 9.4 56.7 8.7 60.0

LT-3 22.7 22.8 0.4 10.0 55.9 9.2 59.4

LT-4 18.7 18.3 2.1 10.1 45.8 10.1 45.8

  由表5可知,Camanho模型和 Wang模型预

测结果均远低于试验结果,这是退化系数低导致

的。Zhang模型的失效预测结果中,径向连接试验

件失效载荷计算误差均在17.3%以下;轴向连接

试验件失效载荷计算误差均在7.4%以下。所以

Zhang模型适用性更高。图8给出预测的失效形式

与试验结果的比较情况。可以看到两者形式相似,
进一步验证了Zhang模型的适用性。

(a)单钉拉伸   (b)单钉压缩
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(c)三钉拉伸  (d)三钉压缩

 

(e)轴向连接

图8 失效形式预测结果与试验结果比较

Fig.8 Comparisonoffailuremodeprediction

resultsandexperimentalresults

5 连接结构单层失效模式分析

接下来采用Zhang模型详细分析结构的失效

情况,为揭示失效机理进行结构改进设计提供指

导。考虑到径向连接沿0°方向施加拉伸/压缩载

荷,所以复合材料层合板中的0°铺层起主要承载

作用,图9~图12给出层合板0°单层的失效模式。
轴向连接结构不同角度铺层对承载贡献相同,并

且相同角度铺层的失效形式相似,所以图13给出

4种铺层角度的单层失效模式情况。图9~图12中

图9 单钉拉伸孔周0°层失效云图

Fig.9 Thefailuremodeof0°-plyofthesingle-bolt

single-lapcompositejointsundertensionload

图10 单钉压缩孔周0°层失效云图

Fig.10 Thefailuremodeof0°-plyofthesingle-bolt

single-lapcompositejointsundercompressionload

图11 三钉拉伸孔周0°层失效云图

Fig.11 Thefailuremodeof0°-plyofthethree-bolt

single-lapcompositejointsundertensionload

图12 三钉压缩孔周0°层失效云图

Fig.12 Thefailuremodeof0°-plyofthethree-bolt

single-lapcompositejointsundercompressionload
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图13 轴向连接孔周各层失效云图

Fig.13 Thefailuremodeofboltholepull-offjoints

最左侧1~8表示0°层由层和板接触区域到外表面

的8个零度层。黑色表示失效。
由图9和图10可知,复合材料单钉结构在拉

伸和压缩载荷下0°层失效模式均以纤维拉伸失效、
纤维-基体剪切失效和压缩分层失效为主,但是失

效位置不同。由图11可知,复合材料三钉连接

结构在拉伸载荷下0°层失效模式以基体拉伸失效、
纤维拉伸失效、拉伸分层失效和压缩分层失效为

主。由图12可知,复合材料三钉连接结构在压缩

载荷下0°层失效模式以纤维压缩失效、纤维 基体

剪切失效和压缩分层失效为主。由图13可知,轴

向连接结构各角度铺层的失效模式以纤维压缩失

效和纤维 基体剪切失效为主,不同角度铺层失效

面积相似。

6 结论

本文针对大型火箭舱段间端框连接结构的典

型径向连接和轴向连接设计并制备了试验件,开

展试验研究,得到失效载荷和失效模式。调研了

失效预测的渐进损伤方法,并对3种方法的适用性

进行验证。结果表明:基于细观力学的复合材料

渐进损伤模型的失效预测结果中,径向连接试验

件失效载荷计算误差均在17.3%以下;轴向连接

试验件失效载荷计算误差均在7.4%以下;预测的

失效形式与试验结果接近,验证了模型的适用性。
最后,采用失效预测结果分析了5种连接的7种失

效的分布,给出了主要失效模式:单钉结构在拉

伸和压缩载荷下0°层均以纤维拉伸失效、纤维 基

体剪切失效和压缩分层失效为主,但是失效位置

不同。三钉连接结构在拉伸载荷下0°层以基体拉

伸失效、纤维拉伸失效、拉伸分层失效和压缩分

层失效为主;在压缩载荷下0°层以纤维压缩失效、
纤维 基体剪切失效和压缩分层失效为主。轴向连

接结构以纤维压缩失效和纤维 基体剪切失效为主,
不同角度铺层失效面积相似。
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