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编织复合材料机身隔框的冲击动力学特性

高宾华, 任毅如*

(湖南大学 机械与运载工程学院,长沙410082)

摘 要: 为提高飞行器的适坠性能,对二维三轴编织复合材料机身隔框的冲击动力学特性进行研究。基于连续

介质损伤力学建立了机身隔框在冲击载荷作用下的有限元模型。该模型根据不可逆热力学理论并结合 Weibull分

布建立损伤扩张准则,采用Hashin失效准则确定损伤阈值函数。在迭代过程中,剪应力与正应力相互耦合,且分

别考虑材料在纵向和横向的损伤破坏。在此基础上研究了材料参数变化对机身隔框冲击动力学性能的影响,并对

各种情况下的瞬态动力学特征和能量吸收特性进行对比分析。数值结果表明该有限元模型能够准确求解编织复

合材料机身隔框的非线性瞬态动力学问题,载荷峰值和吸收的能量分别与试验结果相差1.5%和4.7%,且纵向

的弹性模量和压缩强度等材料参数对机身隔框的冲击动力学响应影响较大。
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Impactdynamiccharacteristicsofbraidedcompositefuselageframe

GAOBinhua,RENYiru*

(CollegeofMechanicalandVehicleEngineering,Hu’nanUniversity,Changsha410082,China)

Abstract: Toimprovethecrashworthinessofaircraft,theimpactdynamiccharacteristicsof2Dtriaxialbraided
compositefuselageframewereinvestigated.Basedoncontinuumdamagemechanics,afiniteelementmodelofthe
fuselageframeunderimpactloadwasdevelopedwhereirreversiblethermodynamictheorycombinedwithWeibull
distributionandHashinfailurecriterionwereutilizedtoestablishthedamagegrowthlawanddeterminedamage
thresholdfunction,respectively.Shearstresswascoupledwithnormalstressandthedamagemodesinbothlongitu-
dinalandtransversedirectionofthematerialwereconsideredindependentlyintheiterationprocedure.Onthisbasis,

theeffectsofvaryingmaterialparametersontheimpactdynamicperformancesoftheframewereanalyzed,andthe
transientresponsecharacteristicsandenergyabsorptionbehaviorswerecomparedfurther.Numericalresultsshow
thatthefiniteelementmodelisabletodealwiththisnonlineartransientdynamicalproblemaccurately.Thedevia-
tionbetweenthesimulationandthetestonpeakloadis1.5%,whileabsorbedenergyis4.7%.Besides,thelongi-
tudinalmaterialparameterssuchasYoung’smodulusandcompressionstrengthhaveasignificantinfluenceonthe
dynamicresponseofthefuselageframe.
Keywords: crashworthiness;energyabsorbingstructure;fuselageframe;braidedcomposite;impactresponse

  适坠性能是指飞行器在紧急迫降事故中,通过

自身结构变形或破坏来保护乘员安全的能力。为了

最大程度的提高在可生存的坠撞事故中乘员的生存

率,包括中国在内的各个国家均制定了严格的适航

条例。中国民用航空规章关于运输类飞机适坠性方面

的条款(CCAR-25)有四十多条,其中在条款25.561
中规定,结构的设计必须能在轻度撞损着陆过程中

并在正确使用座椅、安全带和所有其他为安全设计

的设备等条件下,给每位乘员以避免严重受伤的一

切合理机会[1]。因此,适坠性是飞机结构设计所必



 

 

须考虑的一个重要问题。
为了验证并提升飞机的适坠性,各国开展了大

量的研究工作。主要包括各种复合材料力学性能测

试和实验技术[2]、典型吸能结构能量吸收机制[3-4]、
连接件破坏模式[5]、结构坠撞[6]和多尺度建模[7-9]

等方面。为了尽可能降低乘员所承受的冲击载荷,
必须采用合理的吸能结构来改善飞机的适坠性能。

NASALangley研究中心对吸能结构进行过较深入

的研究,提出了夹芯板结构、杆系结构、管状结构

和泡沫填充结构四种不同的地板下部吸能结构形

式,并证明泡沫结构的吸能效率最高[10]。欧盟的

“CRASURV”计划中设计了波纹梁结构,并进行了

一系列静力学和动力学试验[11]。与此同时,国内

学者也开展了大量关于飞行器吸能结构设计研究

工作[12-17]。
机身隔框是机身结构的主要承力部件之一。

Carden等[18]研究表明,在坠撞过程中机身隔框能

够吸收一半以上的冲击动能,是最重要的机身吸能

结构。Perez等分析了I型截面叠层复合材料机身

隔框和J型截面编织复合材料机身隔框在准静态载

荷作用下的响应[19]。Pilkington进一步对J型截面

编织复合材料机身隔框在冲击载荷下的响应特性进

行试验研究和有限元分析,但数值模拟结果与试验

差异较大[20]。由于编织复合材料机身隔框的材料

参数对缺陷非常敏感,且冲击过程涉及多种破坏机

制,如何建立准确的力学模型是一个极其困难的问

题。目前公开发表的文献中极少关于编织复合材料

机身隔框模型的研究。为了获得准确的编织复合材

料机身隔框的冲击动力学特性,亟需开展相关的

研究。
本文针对2X2型二维三轴编织碳/环氧树脂基

复合材料典型民机机身隔框,基于 Hashin失效准

则建立了其在冲击载荷作用下的有限元模型。采用

显式动力学有限元分析方法,对材料的弹性常数、
基本强度、极限应变和有效失效应变对机身隔框的

载荷响应、吸能特性和破坏模式的影响进行了研

究,得到了材料参数对编织复合材料机身隔框的冲

击动力学特性的影响规律。

1 复合材料损伤模型

编织复合材料机身隔框在冲击过程中的损伤破

坏涉及到纤维断裂、纤维扭结、基体开裂和纤维和

基体界面脱粘等多种模式,合理选择能够表征这些

破坏模式的材料模型对于数值仿真结果的准确性至

关重要。为了建立合理的数值模型,提出如下四个

基本假设:(1)材料为均质连续且正交各向异性;(2)
材料本构关系为线弹性的,任何非线性响应都是由

微缺陷引起的损伤造成的;(3)材料的损伤可以用有

效承载面积的缩减来表征;(4)均质连续性假设和正交

各向异性假设在材料处于任何损伤状态均成立[21]。

1.1 本构关系

为了描述材料的损伤特性,引入一组损伤演化

变量ω= (ω1c,t,ω2c,t,ω12)T,其中,ω1c,t,ω2c,t 和

ω12 分别表示损伤对材料纵向,横向及剪切方向承

载能力的影响。ωi的取值范围为0到1,ωi等于0表

示材料无损伤,等于1则完全损伤。下角标1、2表

示编织复合材料的纵向(编织方向)和横向;下角标

t、c表示拉伸和压缩;记号 ()1c,t和 ()2c,t分别表示

材 料 纵 向 和 横 向 与 拉 伸 或 压 缩 相 关 的 材 料 参

数,如:

ω1c,t=
ω1c σ11 ≥0
ω1t σ11 <0 

根据等效应变假设,有效应力与名义应力的

关系:

σ̂=Mσ (1)
式中,σ=(σ1,σ2,σ12)T 为名义应力;̂σ= (̂σ1,̂σ2,

σ̂12)T 为有效应力;M 为损伤算子:

M =

1
1-ω1c,t

0 0

0 1
1-ω2c,t

0

0 0 1
1-ω12
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(2)

根据线弹性假设,材料本构方程:

ε=H0̂σ (3)
式中:ε=(ε1,ε2,2ε12)T 为材料的应变;H0为未考

虑损伤的柔度矩阵:

H0 =

1
E1

-ν21
E1

0

-ν12
E2

1
E2

0

0 0 1
G

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(4)

式中:E 为弹性模量;G 为剪切模量;ν为泊松比。
由式(1)~式(4)得到考虑损伤的材料本构方程:

ε=H0Mσ =Hσ (5)

H 为考虑损伤的柔度矩阵:
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H =

1
(1-ω1c,t)E1

- ν21
(1-ω2c,t)E1

0

- ν12
(1-ω1c,t)E22

1
(1-ω2c,t)E2

0

0 0 1
(1-ω12)G

􀭠

􀭡
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􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(6)

材料的刚度矩阵由柔度矩阵取逆得到:

C=H-1 = 1D

(1-ω1c,t)E1 (1-ω1c,t)(1-ω2c,t)ν21E2 0
(1-ω1c,t)(1-ω2c,t)ν12E1 (1-ω2c,t)E2 0

0 0 D(1-ω12)G

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 (7)

式中,D =1-(1-ω1t,c)(1-ω2t,c)ν12ν21 >0。
1.2 加载和卸载准则

采用 Hashin失效准则确定加载函数,剪应力

与材料纵向和横向的正应力相互耦合。分别考虑材

料在不同方向的损伤状态,在加载面内材料的损伤

状态不发生改变,如下两式:

σ1
Xc,t

􀮠
􀮢

􀪁􀪁 􀮦
􀮨

􀪁􀪁 2+ σ12
S
􀮠
􀮢

􀪁􀪁 􀮦
􀮨

􀪁􀪁 2-1=0 (8)

σ2
Yc,t

􀮠
􀮢

􀪁􀪁 􀮦
􀮨

􀪁􀪁 2+ σ12
S
􀮠
􀮢

􀪁􀪁 􀮦
􀮨

􀪁􀪁 2-1=0 (9)

式中,X、Y 和S 为编织物纵向、横向和剪切强度。
将有效应力代入 Hashin准则得到加载函数f(σ,
ω):

f11c,t≡σTF1c,tσ-γ1c,t=0 (10)

f22c,t≡σTF2c,tσ-γ2c,t=0 (11)

其中:

F1c,t=

[(1-ω1c,t)Xc,t]-2 0 0
0 0 0
0 0 [(1-ω12)S]-2

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

F2c,t=

0 0 0
0 [(1-ω2c,t)Yc,t]-2 0
0 0 [(1-ω12)S]-2

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

为求解简便,由式(10)、式(11)得应变空间内

的加载函数g(ε,ω):

g1c,t≡εTCF1c,tCε-γ1c,t=0 (12)

g2c,t≡εTCF2c,tCε-γ2c,t=0 (13)

损伤阈值函数γ(ε,ω):

γ1c,t=εTCF1c,tCε (14)

γ2c,t=εTCF2c,tCε (15)

加载和卸载准则由加载函数g(ε,ω)的梯度和应变

率的夹角决定(式(16)),当二者夹角为锐角时,为

加载状态。卸载和中性变载均未产生新的塑性变

形,损伤变量保持不变。加载时产生新的塑性变

形,损伤变量按照式(17)更新。

g=0, 

∂g
∂εdε>0

加载

∂g
∂εdε=0 中性变载

∂g
∂εdε>0

卸载

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(16)

1.3 损伤扩展准则

根据不可逆热力学原理,损伤演化变量ω 定

义为

ωi =
1-exp - 1

mie
εi

εqi
􀮠
􀮢

􀪁􀪁 􀮦
􀮨

􀪁􀪁 mi

  , |σi|≤|(σmax)i|

1-αiεqi
εi
, |σi|≤|(σmax)i|

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(17)

式中:下角标i=1c、t、2c、t和12;ε为应变分量;

εqi为材料在i方向的基本强度与基本刚度之比;e为

自然对数的底数;σmax 为应力极限;缩放因子α决定

应力峰值后材料的最小承载应力,以避免求解过程

中的局域性效应;m 为威布尔形参数:

mi =1lnεui
εqi
􀮠
􀮢

􀪁􀪁 􀮦
􀮨

􀪁􀪁 (18)

式中,εu 为极限应变。另外,在损伤模型中引入有

效失效应变εef,当材料的有效应变值大于设定的有

效失效应变值时,单元立即删除,如下式:

εef= 4
3
(ε21+ε22+ε1ε2+ε212) (19)

图1为纵向拉伸应力缩放因子α1t 变化所对应

的损伤材料模型的应力-应变曲线。
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图1 纵向拉伸应力缩放因子α1t变化对编织复合材料损伤模型

应力-应变曲线的影响(E11>E21>E31,表示刚度折减)

Fig.1 Effectofvaryingthescalingfactorforlongitudinaltension

stressα1tonstress-straincurveofdamagemodelofbraided

composite(E11>E21>E31,stiffnessdiscount)
 

2 机身隔框试件的冲击试验

机身隔框试件如图2所示,J形截面,呈圆弧

形,名义半径3048mm,包角48°。试件材料为

2X2型[0°18k/±64°6k]二维三轴编织碳/环氧树脂基

复合材料,采用树脂传递模塑法(RTM)成型。预

成形体材料为 AS-4碳长纤维,体积分数39.7%。
由0°的纵向纱束和±64°的编织纱束编织而成,两

个编织方向的纤维束每隔两束交叉一次,纵向和编

织方向分别含18000和6000根原丝,均为小丝

束。树脂材料为3MPR500环氧树脂。编织复合材

料沿机身隔框环向布置,材料参数如表1所示[19]。

图2 编织复合材料J型截面机身隔框

Fig.2 BraidedcompositeJ-sectionfuselageframe
 

表1 2D三轴编织复合材料机身隔框的材料参数

Table1 Materialparametersofthe2Dtriaxialbraided
compositefuselageframe

Parameter Value Parameter Value
E1/GPa 48.6 Xt/MPa 630.0
E2/GPa 45.4 Yc/MPa 392.2
ν12 0.231 Yt/MPa 504.3
G/GPa 13.1 S/MPa 210.0
Xc/GPa 489.0

冲击试验装置示意图如图3所示。试件被嵌入

到开有J型槽的端块中固定,质量为43.59kg的铝

图3 编织复合材料机身隔框试验装置示意图

Fig.3 Schematicofthebraidedcompositefuselageframe

testapparatus
 

块以7.22m/s的初速度冲击压板。在压板作用下

机身隔框首先发生弯扭组合变形,在压板位移等于

18.15mm时,冲击载荷达到最大值,同时机身隔

框外翼缘开始产生裂纹,载荷随着裂纹的扩展而迅

速下降。随后裂纹传递到外翼缘与腹板的连接处,
载荷上升并达到第二个峰值,对应的压板位移为

21.44mm,同时腹板也开始产生裂纹,此后裂纹穿

透腹板,传递到腹板与框内翼缘的连接处。最后在

压板位移等于40.10mm处,内翼缘完全断裂。在

冲击过程中,机身隔框的载荷峰值和吸收的能量分

别为32.6kN和696.8J[20]。

3 数值模型及其验证

机身隔框的有限元模型如图4所示,模型由

13760个四边形壳单元组成,采用了适用于翘曲分

析的Hughes-Liu理论,用Jaumann算法进行应力

更新。通过在模型两端面的节点处施加单点约束使

隔框模型的两端固定。压板采用实体单元模拟,并

对其施加位移边界条件来模拟冲击过程压板的运

动,压板的位移曲线由试验过程中压板的加速度曲

线经过积分得到,如图5所示。

图4 机身隔框的有限元模型

Fig.4 Finiteelementmodelofthefuselageframe 

采用点面主从接触模拟压板和机身隔框的接

触,接触算法为罚函数法,每一步先检查机身隔框

模型的节点是否穿透压板模型表面,若发生穿透就

在该节点和压板模型表面施加界面接触力,以限制

穿透[22]。载荷响应由压板与机身隔框之间的界面接
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图5 二维三轴编织复合材料机身隔框冲击试验中压板的

时间-位移曲线

Fig.5 Time-displacementcurveoftheplatenfrom

2Dtriaxialbraidedcompositefuselageframeimpacttest
 

触力的合力通过低通数字滤波器(SAE600Hz)滤波

得到。整个求解过中,通过施加粘性阻尼控制沙漏

变形,通过施加翘曲刚度,并假设壳的厚度保持不

变,来保证求解精度和提高仿真过程的稳定性。

图6 机身隔框仿真与试验的位移-载荷响应对比曲线

Fig.6 Displacement-loadresponsecurvefromsimulation

comparedwithtestdataoffuselageframe

图6为机身隔框仿真与试验的位移-载荷响应

对比曲线。可以看出,模型能够准确的描述冲击过

程中的载荷响应,其中仿真载荷峰值31.7kN,与

试验相差1.5%。位移-载荷曲线积分得到模型吸

收的能量664J,与试验相差4.7%。机身隔框模型

的破坏历程如图7所示。首先外翼缘外侧开始产生

裂纹,并在t=0.0103s时,失稳扩展到与腹板的

连接处(对应图6中的 A点)。接着外翼缘内侧也

产生裂纹,在t=0.0149s时,裂纹扩展到与腹板

交界处,载荷随即增大并达到第二个峰值(对应图6
中的点B)。随后裂纹穿透腹板,在t=0.0239s
时,扩展到内翼缘处(对应图6中的C点)。此后,

图7 编织复合材料机身隔框顶端处的破坏历程

Fig.7 Failuresequenceofbraidedcompositefuselage

frameattheapex
 

内翼缘没有断裂,在机身隔框顶部内翼缘处形成类

似于铰接的结构,并伴有一定幅度的扭转变形。

4 材料参数对机身隔框冲击动力学特性的

影响

基于所建立的数值模型,对比研究了弹性模

量、强度、极限应变以及有效失效应变等材料参数

对机身隔框的冲击动力学响应特性的影响。由于纵

向材料参数对冲击动力学特性影响较大,而横向参

数影响较小,因此主要分析纵向材料参数的影响。

4.1 纵向弹性模量的影响

不同纵向弹性模量情况下的机身隔框的冲击响

应曲线分别如图8(a)和图10(a)所示。图中纵向弹

性模量值分别为10GPa、24GPa、100GPa。可知,
随着纵向弹性模量值增加,位移-载荷曲线的初始

斜率、载荷峰值和吸收的能量增大。载荷峰值和吸

收的能量变化的幅度分别为67.7%和69.3%。但

纵向弹性模量变化对机身隔框的破坏模式影响不

大。当纵向弹性模量取值大于等于24GPa时,与

基准模型类似,内翼缘不发生断裂。只有当纵向弹

性模量很小时,内翼缘才会完全断裂,见图9。

4.2 纵向压缩强度的影响

取结构纵向压缩强度值分别为100MPa、240MPa、

1000MPa进行计算,结果如图8(b)和图10(b)所
示。随着纵向压缩强度值增加,位移-载荷曲线的

初始斜率、载荷峰值和吸收的能量都增大。载荷峰

值和 吸 收 的 能 量 的 变 化 幅 度 分 别 达 92.7% 和

87.9%。另外,当纵向压缩强度取100.0MPa或

240.0MPa时,机身隔框模型的外翼缘、腹板、内

翼缘同时断裂;当纵向压缩强度取1000.0MPa时
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图8 材料参数变化对编织复合材料机身隔框位移-载荷响应曲线的影响

Fig.8 Effectofvaryingmaterialparametersonthedisplacement-loadresponsecurveofthebraidedcompositefuselageframe
 

模型的破坏模式与基准模型类似,内翼缘不发生

断裂。

4.3 纵向极限压缩应变的影响

不同纵向极限压缩应变值所对应的载荷峰值和

吸收的能量如图10(c)所示。当纵向极限压缩应变

等于0.005时,载荷峰值增加27.4%,吸收的能量

减少51.1%;当纵向极限压缩应变等于0.020时,
载荷峰值增加29.3%,吸收的能量增加0.3%;当
纵向极限压缩应变等于0.150时,载荷峰值减少

17.7%,吸收的能量减少37.4%。由图8(c)和图

10(c)可以看出,随着纵向极限压缩应变的增加,位

移-载荷曲线的初始斜率值减小。当纵向极限压缩

应变小于0.020时,初始斜率和载荷峰值变化幅度

很小,且纵向极限压缩应变的取值过小或过大都会

使载荷峰值和吸收的能量偏小。另外,当纵向极限

压缩应变等于0.005或0.150时机身隔框模型在冲

击载荷作用下完全断裂,当纵向极限压缩应变等于

0.020时,破坏模式与基准模型类似。

4.4 有效失效应变的影响

如图8(d)和图10(d)所示,有效失效应变值变

化对位移-载荷曲线的初始斜率没有影响,但随着

有效失效应变值的增加,机身隔框在较大的位移处

才开始破坏,使模型吸收的能量增大,载荷峰值也

呈现增大趋势。载荷峰值和吸收的能量变化幅度分

别为12.3%和102%。另外,当有效失效应变取

0.010或0.018时,机身隔框模型的外翼缘、腹板、
内翼缘几乎同时断裂(图9);当有效失效应变等于

0.100时,模型的破坏模式与基准模型类似,内翼

缘不发生断裂。

图9 机身隔框完全断裂

Fig.9 Fullyfracturedfuselageframe
 

由以上分析得出,纵向弹性模量、纵向压缩强

度、纵向极限压缩应变和有效失效应变值变化对机

身隔框的冲击载荷响应和能量吸收影响很大。机身

隔框的破坏形式随材料参数值的变化而变化,在特

定的参数值下机身隔框的外翼缘、腹板、内翼缘会

同时断裂。
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图10 材料参数变化对机身隔框的载荷峰值和能量吸收的影响

Fig.10 Effectofvaryingmaterialparametersonbothpeakloadandenergyabsorptionofthefuselageframe
 

5 结 论

(1)基于连续介质损伤力学理论建立了编织复

合材料机身隔框的冲击动力学模型,该模型能够准

确模拟2X2型二维三轴编织复合材料机身隔框试

件在径向冲击载荷作用下的载荷响应和能量吸收。
(2)编织复合材料机身隔框模型在冲击载荷作

用下,首先发生弯扭组合变形,接着外翼缘开裂,
随后裂纹穿透腹板并扩展到与内翼缘的连接处,但

内翼缘的破坏形式随材料参数值的变化而变化。
(3)编织复合材料机身隔框试件在径向冲击载

荷作用下位移-载荷响应曲线的初始斜率、载荷峰

值和吸收的冲击动能随着纵向弹性模量、纵向压缩

强度值的增加而增大。位移-载荷响应曲线的初始

斜率值随着纵向极限压缩应变的增加而减小。吸收

的能量随着有效失效应变值增加而增大。
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