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剪切载荷下含椭圆形大开口层合板的试验研究

高维成１，李小乐１，刘　伟１，刘　婷２
（１．哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨１５０００１；２．上海商用飞机设计研究院，上海２００２３２）

摘　要：　在面内纯剪切载荷作用下，采用试验与有限元模拟方法研究了结构中心设置椭圆形大开口的正方形复

合材料层合板的应力／应变集中现象及屈曲、后屈曲行为，通过测试结果对试验件失效模式进行了评估。研究结

果表明：层合板开口附近应力／应变集中程度很高；大尺寸开口使结构稳定性显著降低，且开口层合板具有较好

的后屈曲承载能力；由于弯曲产生高水平的层间应力，导致局部分层损伤并伴有基纤剪切破坏；随着横向挠度的

增加，各应力集中区域的纤维发生拉伸断裂，导致整体结构瞬间发生脆性失效。有限元模拟结果与试验结果符合

较好。
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　　飞机结构构件的设计中，为满足制造及使用功

能上的要求，如工艺施工、检查维修、管道通过等，

在复合材料层合板承力结构件上开口／孔是不可避

免的。与常规金属材料不同，复合材料开口／孔将

切断纤维从而引起层合件整体刚度和强度的下降，

且开口／孔边缘应力集中现象和边界效应势必造成

开口局部的提前破坏，这势将对飞机的使用安全和

使用寿命产生巨大的影响。因此，对开口复合材料

层合板构件力学性能的研究尤为重要，其在特定载

荷下的力学行为日益受到研究人员的重视。

按照几何尺寸大小，开口形式可分为：小开

口、中开口、大开口。三者受力特点不同，对于层

合板结构的影响也各不相同。杨乃宾、章怡宁将直

径达到１５０ｍｍ以上的开口／孔称作大开口
［１］。目

前，国内外主要研究中、小开口结构。Ｇｈａｎｎａｄｐｏｕｒ

等［２６］通过有限元方法分别探究了开口方位角等其

他开口参数对面内拉伸或压缩载荷下的开口复合材

料层合板应力集中现象以及结构屈曲、后屈曲行为

的影响。Ｋｏｍｕｒ和Ｓｉｎｇｈ
［７９］系统地研究了层合板

铺层、开口形状以及载荷方向对剪切载荷作用下开

口层合板屈曲和后屈曲行为的影响。Ｇｕｏ等
［１０１１］

探讨了经过补强的开圆孔复合材料层合板结构承受



剪切载荷的应力集中现象，并对经过补强后的开口

层合板模型进行了剪切试验验证补强效果。王丹

勇、温卫东等［１２］发展了一种拉伸载荷下含孔复合

材料层合板的三维逐渐损伤模型，并探讨了层合板

的损伤机制及各类损伤的相互关联作用。韩小平

等［１３１４］基于经典层合板理论及含孔偏轴单向板的

孔边应力计算公式，给出了含孔的有限宽度复合材

料层合板应力集中系数（ＳＣＦ）的近似计算方法，并

对不同孔口缝合补强参数的层合板进行了试验研

究，得到了不同缝合参数、孔边位置以及载荷条件

下的应变集中系数。

上述研究均针对开口直径小于８０ｍｍ 的中、

小开口层合板，且多是拉伸或压缩载荷条件下的研

究。大尺寸开口区域的应力集中水平要远远高于常

规中、小开口，开口对于结构稳定性的影响也不容

忽视。由于成本及试验条件的限制，目前，对于含

大尺寸开口层合板构件的研究大多停留在理论研究

和数值仿真分析阶段，剪切载荷作用下的大开口层

合板的研究更少。本文作者以含有椭圆形大开口的

复合材料层合平板作为研究对象，通过试验对其在

纯剪切载荷作用下的力学行为进行了研究和探索，

结合试验结果和有限元分析结果，得到了一些有意

义的结论，对于含大开口的复合材料层合结构的补

强设计具有重要的工程意义。

１　试验设计

检修人员通过口是航空构件中典型大开口。参

照航空构件中含有维修人员通过口的受剪腹板，试

验件取９４０ｍｍ×９４０ｍｍ×５．７ｍｍ的正方形薄板，

结构中心设置长轴犪＝５０８ｍｍ、短轴犫＝３０４ｍｍ的

椭圆形开口，开口直径远大于１５０ｍｍ，如图１所

示。试验件由中强度高模量单向带Ｔ８００碳纤维增强

树脂基复合材料分３０层对称铺设构成，铺层顺序

为 ［４５／－４５／０／０／－４５／９０／４５／４５／９０／－４５／０／０／－４５／

４５／０］Ｓ。试验件四边简支，承受纯剪切载荷。

由材料强度理论，剪切载荷可以分为拉伸或压

缩两个对角分量。基于这种思想设计了如图２所示

的试验加载装置，通过对角线方向施加拉伸载荷模

拟纯剪切载荷。设拉伸载荷为犉，试验件边长为犪，

则传递到试件上的剪切载荷犖狓狔＝犉／（槡２犪）。试验

件在加工时边缘预留宽度６０ｍｍ的夹持边框，便

于卡具夹持试验件。为避免夹持边框由于螺栓孔边

挤压发生破坏，边框正反两面分别粘贴９４０ｍｍ×

图１　试验件几何尺寸及边界条件

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｔｅｓｔｐａｎｅｌ

图２　剪切试验夹具简图

Ｆｉｇ．２　Ｃｌａｍｐｏｆｔｈｅｓｈｅａｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

６０ｍｍ×４ｍｍ的Ｑ２３５钢板。零件１和零件２在夹

持区域，采用变宽度设计，使得剪切载荷沿夹持边

均匀传递。所有零件均采用高强度钢制造，以保证

在加载过程中不发生变形。

零件１、２及接头由直径３８ｍｍ销轴连接，以

保证拉力始终通过试验件的对角线。试验加载装置

为 ＷＡＷ １０００型电液伺服万能试验机，加载过程

采用多级加载直至试验件破坏。

２　结果与讨论

２．１　试验结果分析

复合材料层合板在承受面内载荷时，由于单层

的各向异性，不同方向铺层所体现的应力集中现象

也各不相同。为了研究结构宏观应力／应变场，根

据试验件受力情况及前期分析结果，对应变测量点

进行了优化排布，共设１２２个应变测量传感器。

由经典层合板理论，当犖狓狔＝５４．０３Ｎ／ｍｍ时，

·４４２· 复 合 材 料 学 报



对应未开口层合方板±４５°方向应变ε４５°为１６３×

１０－６，０°、９０°方向上应变趋近０。表１给出了试验

件各方向测得的最大应变，其中±４５°方向应变最

大，这与受剪切载荷层合板±４５°方向铺层是主要

承载层相符。对比未开口与开口后应变数据，相同

载荷下开口层合板最大应变是未开口层合板的５

倍，且０°、９０°方向应变增加更为明显。可见，层合

板开口边产生了严重的应力／应变集中现象。

试验测得数据量比较庞杂，在载荷 应变曲线

试验结果列出时，选取０°、４５°和９０°方向应变测点

中应变水平最高的１２个测点及对角线上正反两面

对应两个测点，研究开口层合板的承载路径和屈

曲、后屈曲行为。图３列出上述开口周边关键测点

应变 载荷曲线。

图３（ａ）中测点位于方板对角线上沿开口边的

４５°方向，测点１３布置于层合板正面，测点１６置于

反面对应位置，由图可得出：（１）试验加载初期，两

测点应变值及变化趋势完全相同，绝对值随载荷增

加呈线性增长。由于试验件是对称的，在面内载荷

作用下，如果结构没有横向弯曲变形，正反面对应

测点的应变是一致的，图中５４．０３Ｎ／ｍｍ之前的两

对称点的应变值符合这一规律；（２）载荷超过

５４．０３Ｎ／ｍｍ时，测点１３位置由压缩逐渐转变为

拉伸，而测点１６位置应变随载荷增加而加速变化，

表１　开口口边关键点应变测量值
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图３　试验件关键测点应变 载荷曲线

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒａｉｎ ｌｏａｄｃｕｒｖｅｓｏｆｋｅｙｐｏｉｎｔｓｏｎｔｈｅｔｅｓｔｐａｎｅｌ

·５４２·高维成，等：剪切载荷下含椭圆形大开口层合板的试验研究



结构出现横向弯曲变形。观察图３（ｂ）、３（ｃ）、３（ｄ）

中的测点曲线，在载荷增加到５４．０３Ｎ／ｍｍ时，曲

线斜率均发生明显变化，说明试验件此时发生屈

曲，判断犖狓狔＝５４．０３Ｎ／ｍｍ为试验件的临界屈曲

载荷犖狓狔，ｃｒ；（３）试验件在发生屈曲后并没有立即破

坏，而是进入了后屈曲承载阶段。试验中，当试验

载荷为６８．５６Ｎ／ｍｍ时，试验件发出轻微的层间分

离声音，结构开始发生局部损伤；当载荷加至

８６Ｎ／ｍｍ时明显观察到试验件的屈曲变形；结构

完全失去承载能力时，试验载荷为３７０．２Ｎ／ｍｍ，

是结构临界屈曲载荷的６．８５倍，可见该层合板具

有很强的后屈曲承载能力。

图３（ｂ）对应试验中的０°方向应变集中区域测

点，理论上测点１、４以及测点２、３均具有对称性，

且这两组应变测点具有反对称性。从图中可以看到

整体结构屈曲之前，各测点对称性和反对称性保持

良好；而当结构屈曲后，由于试件横向位移的产

生，测点应变值的反对称性发生明显改变，原本受

压的测点位置逐渐转变为受拉。图３（ｃ）、３（ｄ）分别

对应±４５°和９０°方向应力／应变集中区域测点试验

结果，与图３（ｂ）中０°方向测点类似，在结构发生屈

曲之前，各测点对称性、反对称性良好。

对比图３中各个阶段应变值，可以看出当结构

发生屈曲后，由于横向变形的影响，应力／应变重

新分布，随着载荷的增加，试验件的挠曲率和抗弯

刚度逐渐增加，导致屈曲后各测量点应变随载荷增

加的变化趋势变缓。

２．２　试验与仿真结果对比

利用 Ｍｓｃ．Ｐａｔｒａｎ牔Ｎａｓｔｒａｎ复合材料建模模

块ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭｏｄｅｌｅｒ分别建立了未开口和开口板

有限元模型，采用带弯曲和薄膜刚度耦合任选项的

四边形等参单元ＱＵＡＤ４单元，进行了剪切载荷下

的有限元仿真分析，模型边界条件如表２所示，表

中字母所代表的边界及坐标系选取参照图１。

表２　模型边界约束条件

犜犪犫犾犲２　犅狅狌狀犱犪狉狔犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊狅犳犉犈犿狅犱犲犾

Ｂｏｕｎｄａｒｙ 犃 犅 犃犅，犅犆，犆犇，犇犃

Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

犝狓＝０

犝狔＝０

犝狕＝０

－

犝狔＝０

－

－

－

犝狕＝０

图４对比了试验件屈曲模式的试验结果和有限

元分析结果，有限元分析得到的试验件屈曲模式与

试验结果一致。开口层合板屈曲载荷仿真值为

图４　屈曲模式实验和模拟结果对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｕｃｋｌｉｎｇｓｉｔｕａｔｉｏｎｆｒｏｍ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄＦＥＡｒｅｓｕｌｔｓ

５２．８Ｎ／ｍｍ，与试验结果 犖狓狔，ｃｒ＝５４．０３Ｎ／ｍｍ吻

合较好，误差小于５％，对比未开口层合板的屈曲

载荷仿真值犖狓狔，ｃｒ＝１２５．６Ｎ／ｍｍ，椭圆形大开口使

试验件稳定性下降５７％。

图５列出试验件在 犖狓狔＝４４．８Ｎ／ｍｍ 时沿对

角线方向应变分布的仿真结果与试验结果。对比分

析可知，仿真与试验得到的应变分布状况基本相

同，最大误差小于１０％，证明所设计的试验方案能

准确地模拟试验件受剪切载荷的状态，同时也验证

了有限元仿真模型的正确性。

图５　沿层合板４５°对角线方向应变分布情况

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇ４５°ｄｉａｇｏｎａｌｏｆｔｈｅｌａｍｉｎａｔｅ

图６中分别是测点１３、１６及５试验应变 载荷

曲线与有限元模拟结果。对比分析可知，结构发生

屈曲前，试验值与计算值基本一致，而有限元分析

得到的临界屈曲载荷稍小于试验值，且在后屈曲承

载阶段，试验测得的应变值小于仿真结果。这可能

是由于试验中所使用的试验夹具对于试验件边缘的

转角有一定约束，未能达到理想的简支条件。

·６４２· 复 合 材 料 学 报



图６　测量点试验与计算得到的载荷 应变曲线

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｌｙｍｅａｓｕｒｅｄａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙｃａｌｃｕｌａｔｅｄｓｔｒａｉｎ

ａｇａｉｎｓｔａｐｐｌｉｅｄｌｏａｄｏｎｔｈｅｔｅｓｔｐｏｉｎｔｓ

３　失效模式

复合材料结构的破坏模式有纤维断裂、基体开

裂、纤维基体剪切分离、层间剪切破坏等，这些损

伤首先在层合板局部产生，进而扩展到整个结构导

致整体破坏。本文中试验件发生整体失效时的载荷

远大于初期发生局部损伤时的载荷，试验件从出现

损伤到整体失效的过程较为复杂。

通过有限元几何非线性分析得到模型在犖狓狔＝

３７０．２Ｎ／ｍｍ（试验件破坏载荷）下的应力分布，并

对其进行失效判定。复合材料的失效准则有很多

种，考虑到拉伸与压缩强度的不同，文中选择

Ｈｏｆｆｍａｎ强度理论作为判定准则，具体形式如下：

σ
２
１

犡ｔ犡ｃ
－
σ１σ２
犡ｔ犡ｃ

＋
σ
２
２

犢ｔ犢ｃ
＋
犡ｔ－犡ｃ
犡ｔ犡ｃ

σ１＋

犢ｔ－犢ｃ
犢ｔ犢ｃ

σ２＋
τ
２

１２

犛２
＝１ （１）

式中：犡ｔ、犡ｃ分别为轴向拉伸和压缩强度；犢ｔ、犢ｃ

分别为横向拉伸和压缩强度；犛表示剪切强度。

经失效分析，给出图７中失效指数的分布，可

以看出失效指数最大的区域有两个，标记为 Ａ和

Ｂ。预测试验件最终破坏应发生在对应区域。

图７　犖狓狔＝３７０．２Ｎ／ｍｍ下 Ｈｏｆｆｍａｎ失效判定指数分布

Ｆｉｇ．７　Ｈｏｆｆｍａｎｆａｉｌｕｒｅｉｎｄｉｃｅｓａｔ犖狓狔＝３７０．２Ｎ／ｍｍ

图８展示了试验件发生损伤最严重的两个区域

的破坏形貌。可知，发生可目测破坏的区域与预估

损伤的区域符合非常好。破坏过程首先为结构发生

屈曲，随着横向挠度的增加，产生高水平的层间应

力，继而导致局部产生纤维脱层及层间剥离等多种

损伤形式，但整体结构在发生局部损伤后还具有较

强的承载能力，随着外载的增加，最终结构失效的

原因是口边应力集中区域Ａ、Ｂ表层纤维首先被拉

断，导致结构承载能力急剧下降，结构瞬间崩溃，

发生脆性失效。

图８　试验件破坏区域形貌

Ｆｉｇ．８　Ｆａｉｌｕｒｅｓｉｔｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｓｔｐａｎｅｌ

４　结　论

（１）进行了含大开口复合材料层合板模型的剪

切试验，数值仿真分析结果与试验结果相符合。

（２）大开口复合材料层合板结构开口周边应

力／应变集中现象显著，同未开口比，结构稳定性

承载力下降５７％。

（３）开口层合板在剪切载荷作用下发生屈曲后

还具有很强的后屈曲承载能力，最终破坏载荷

·７４２·高维成，等：剪切载荷下含椭圆形大开口层合板的试验研究



犖狓狔＝３７０．２Ｎ／ｍｍ，为结构临界屈曲载荷的６．８５倍。

（４）纯剪切载荷作用下，大开口层合板结构失

效过程复杂，随着局部损伤积累，最终发生脆性

失效。
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