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摘要　 复合材料加筋壁板结构广泛应用于现代飞机中，此类结构在工作状态下容易发生屈曲。 大量试验表明，飞机

复合材料加筋薄壁结构具有可观的后屈曲承载能力。 提出了含内包层和无内包层帽型加筋机身曲板设计方案，使用

Ａｂａｑｕｓ 计算了有内包层和无内包层两种曲板在轴压载荷、纯剪切载荷、压剪复合载荷下的屈曲载荷、承载能力以及破坏

模式。 模型中使用蔡⁃吴准则作为复合材料的失效判据，损伤演化采用子程序 Ｕｓｄｆｌｄ 实现。 分析发现，帽型筋条的内包

层可以显著提高结构的后屈曲承载能力，延长结构的后屈曲历程。
关键词　 复合材料　 机身曲板　 内包层　 帽型筋条　 后屈曲
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０　 引言

　 　 复合材料加筋壁板结构是现代飞机中的基本结构

形式，例如机身的蒙皮壁板、翼面的壁板等。 此类结构

在工作时容易发生屈曲和后屈曲，初始屈曲载荷被当

作结构失稳载荷［１］，但事实上，大量的试验表明飞机

复合材料加筋壁板在壁板发生局部屈曲后，仍具有可

观的后屈曲承载能力［２⁃５］。 而目前的设计准则更偏保

守：要求主承力结构在限制载荷下不发生屈曲。 这使

得结构应用复合材料的减重效果并不理想。
复合材料加筋壁板结构的后屈曲设计是未来飞机

轻量化设计的主要技术途径，针对复合材料壁板后屈

曲设计，欧美国家已经开展了十多年的专题研究［６⁃７］，

ＺＨＡＮＧ Ｘ Ｌ 等［８］采用有限元和试验相结合的方法研

究了机身壁板的屈曲及后屈曲历程，并对 Ｉ 型和 Ｔ 型

加筋壁板的承载能力进行分析，研究了不同参数构型

对后屈曲历程的影响。 ＭＯＮＴＥＭＵＲＲＯ Ｍ 等［９］以帽型

加筋壁板为例，从几何构型、力学性能和铺层角度出发

对加筋壁板进行结构优化。 ＳＵＮ Ｚ Ｙ 等［１０］ 采用神经

网络的方法预测了面内剪切下帽型加筋壁板的屈曲载

荷和承载能力。 ＭＯ Ｙ Ｍ 等［１１］ 采用试验和有限元结

合的方法研究了轴压下帽型加筋壁板的屈曲和后屈曲

历程，同时提出一种对帽型筋条截面几何参数优化的

工程方法。 ＤＵＡＲＴＥ Ａ Ｐ Ｃ 等［１２］ 研究了 Ｔ 型、Ｉ 型、Ｊ
型、帽型几种筋条对轴压下机身曲板屈曲和后屈曲历

程的影响。 ＡＬＨＡＪＡＨＭＡＤ Ａ 等［１３⁃１４］ 对蒙皮和筋条铺
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层方向进行优化，使加筋壁板在满足强度的同时获得

最轻质量。 针对加筋壁板的优化问题，上述研究主要

针对壁板的几何构型和铺层。 袁菲等［１５］１６１６⁃１６２６ 通过试

验和有限元分析相结合的方法研究了帽型筋条包覆层

对长桁承载能力以及破坏机制的影响，发现长桁的内

包层可以显著提高长桁的承载能力。 但针对帽型筋条

内包层对机身曲板承载能力的影响这一细节问题，国
内外鲜有研究。

针对复合材料壁板的后屈曲设计，目前最突出的

问题是复合载荷下复合材料壁板的后屈曲失效分析与

试验技术。 本文针对复合载荷下机身曲板的后屈曲失

效预测方法和试验技术进行了研究，为机身曲板后屈

曲设计提供分析方法和试验验证技术。 在此基础上，
本文根据《复合材料壁板屈曲与后屈曲设计与分析技

术》课题中壁板后屈曲设计效果验证需求，设计了 Ａ、
Ｂ 两种构型的曲板，并保证两种构型总质量接近。 Ｂ
构型在 Ａ 构型的基础上减少了蒙皮铺层，在帽型筋条

内部添加了内包层，提高了载重比，旨在验证加筋壁板

后屈曲设计效果。 最后利用有限元，针对两种构型帽

型筋条内包层这一细节对机身曲板屈曲及后屈曲历程

的影响做了虚拟试验对比分析。

１　 试验介绍

１􀆰 １　 试验方法介绍

　 　 为了能够模拟机身曲板在结构中的真实受力状态，
本文采用如图 １ 所示的能够施加机身壁板拉压、剪切、
气压及环向平衡的多轴载荷试验系统［１６⁃２０］［２１］５６５⁃５７２。

图 １　 多轴载荷试验系统

Ｆｉｇ． １　 Ｍｕｌｔｉ⁃ａｘｉｓ ｌｏａｄ ｔｅｓｔ ｓｙｓｔｅｍ

该装置中的轴向拉压载荷通过两个作动筒施加，
两个作动筒分别与支持端梁和加载端梁相连。 当作动

筒加载时，带动滑动端梁沿直线滑轨移动。 试验件两

端通过紧固件与夹具相连提供固支约束；试验件两

侧与 Ｖ 形件相连，提供简支约束。 图 ２ 为加载示意

图。
剪切载荷的施加分为主动加载和被动加载，如图

３ 所示。 在试验件直边施加多点分布的剪切载荷，试

图 ２　 轴向载荷施加方法

Ｆｉｇ． ２　 Ａｐｐｌｙｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｔｈｅ ａｘｉａｌ ｌｏａｄ

验件曲边加载端通过作动筒加载，支持端固定，从而在

试验件的四边均匀施加剪切载荷。

图 ３　 剪切载荷施加方法

Ｆｉｇ． ３　 Ａｐｐｌｙｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｔｈｅ ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ

１􀆰 ２　 试验件介绍

　 　 Ａ 组试验件和 Ｂ 组试验件外形均如图 ４ 所示，曲
率半径为 ２ ９６０ ｍｍ，总长度为 ３ １００ ｍｍ，总宽度为

２ １５０ ｍｍ（曲线长度），含 ５ 个框、８ 个长桁，长桁间距

为 ２１０ ｍｍ，框距为 ６２０ ｍｍ。 蒙皮和长桁结构制造选

用 ＣＣＦ３００ ／ ＢＡ３２０２，单层厚度为 ０􀆰 １５５ ｍｍ，密度为

１􀆰 ６ ｇ ／ ｃｍ３；框结构制造选用 ２０２４⁃Ｔ４２ 铝合金。 材料

属性见表 １［２２］。

图 ４　 试验件示意图

Ｆｉｇ． ４　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｐｉｅｃｅ

Ｂ 组试验件增加了长桁的铺层，减少了蒙皮铺层，
此外还在长桁内部增加了内包层，增加长桁的刚度，提
高了长桁的承载能力［１５］１６１６⁃１６２６。 Ｂ 组试验件的设计尺

寸和材料均与 Ａ 组保持一致。 蒙皮与长桁界面参数

见表 ２，两组试验件的铺层见表 ３。
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表 １　 ＣＣＦ３００ ／ ＢＡ３２０２ 材料参数

Ｔａｂ． １　 Ｍａｔｅｒｉａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ＣＣＦ３００ ／ ＢＡ３２０２

参数 Ｐａｒａｍｅｔｅｒ 值 Ｖａｌｕｅ
纵向弹性模量 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｍｏｄｕｌｕｓ Ｅ１１ ／ ＧＰａ １２１􀆰 ６
横向弹性模量 Ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ ｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｍｏｄｕｌｕｓ Ｅ２２ ／ ＧＰａ ８􀆰 ４４
面内剪切模量 Ｉｎ⁃ｐｌａｎｅ ｓｈｅａｒ ｍｏｄｕｌｕｓ Ｇ１２ ／ ＧＰａ ４􀆰 ２
泊松比 Ｐｏｉｓｓｏｎ′ｓ ｒａｔｉｏ ν１２ ０􀆰 ３０５
纵向拉伸强度 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｔｅｎｓｉｌｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ＸＴ ／ ＭＰａ １ ８２８􀆰 ２
纵向压缩强度 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ＸＣ ／ ＭＰａ １ ２９８
横向拉伸强度 Ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ ｔｅｎｓｉｌｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ＹＴ ／ ＭＰａ ８５􀆰 ８６
横向压缩强度 Ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ＹＣ ／ ＭＰａ ２５１
面内剪切强度 Ｉｎ⁃ｐｌａｎｅ ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｓ ／ ＭＰａ ７８􀆰 ９

表 ２　 界面特征参数

Ｔａｂ． ２　 Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ

参数 Ｐａｒａｍｅｔｅｒ 值 Ｖａｌｕｅ
弹性模量 Ｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｍｏｄｕｌｕｓ Ｅ ／ ＧＰａ ２ ０００
泊松比 Ｐｏｉｓｓｏｎ′ｓ ｒａｔｉｏ ν１２ ０􀆰 ３
第一方向剪切强度 Ｐｒｉｍａｒｙ ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｓ１３ ／ ＭＰａ ４５
第二方向剪切强度 Ｓｅｃｏｎｄａｒｙ ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｓ２３ ／ ＭＰａ ４５
法向拉伸强度 Ｎｏｒｍａｌ ｔｅｎｓｉｌｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ Ｓ３３ ／ ＭＰａ ３０
Ⅰ型断裂韧性能量释放率 Ｅｎｅｒｇｙ ｒｅｌｅａｓｅ ｒａｔｅ ｏｆ ｍｏｄｅⅠＧⅠＣ ０􀆰 ２７
Ⅱ型断裂韧性能量释放率 Ｅｎｅｒｇｙ ｒｅｌｅａｓｅ ｒａｔｅ ｏｆ ｍｏｄｅⅡＧⅡＣ １􀆰 ９
Ⅲ型断裂韧性能量释放率 Ｅｎｅｒｇｙ ｒｅｌｅａｓｅ ｒａｔｅ ｏｆ ｍｏｄｅ Ⅲ ＧⅢＣ １􀆰 ９

表 ３　 Ａ、Ｂ 两种构型机身曲板的铺层

Ｔａｂ． ３　 Ｌａｙｅｒｓ ｏｆ ｃｕｒｖｅｄ ｆｕｓｅｌａｇｅ ｐａｎｅｌｓ ｆｏｒ ｔｗｏ ｋｉｎｄｓ ｏｆ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ｏｆ Ａ ａｎｄ Ｂ

构型 Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ 位置 Ｌｏｃａｔｉｏｎ 厚度 Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ／ ｍｍ 铺层 Ｌａｙｅｒｓ

Ａ 构型
Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ

蒙皮 Ｓｋｉｎ ２􀆰 ３５ ［４５ ／ －４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ ９０］ Ｓ

长桁 Ｓｔｉｆｆｅｎｅｒ １􀆰 ７０５ ［４５ ／ －４５ ／ ９０ ／ －４５ ／ ４５ ／ ０］ Ｓ

加强片 Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ ｐａｄ ４􀆰 １１ ［４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ０ ／ ９０］ Ｓ

Ｂ 构型
Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ

蒙皮 Ｓｋｉｎ ２􀆰 ０１５ ［４５ ／ －４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ４５ ／ ９０ ／ ０］ Ｓ

长桁 Ｓｔｉｆｆｅｎｅｒ ２􀆰 １７ ［４５ ／ －４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ０］ Ｓ

内包层 Ｃｌａｄｄｉｎｇ ｌａｙｅｒ ０􀆰 ２３３ ［±４５］
加强片 Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ ｐａｄ ４􀆰 １１ ［４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ０ ／ ９０］ Ｓ

２　 有限元建模

２􀆰 １　 建模

　 　 试验件的有限元模型采用柱状坐标系，如图 ５ 所

示，筋条局部的截面如图 ６ 所示。 试验件蒙皮、长桁和

框均采用 ４ 节点的连续壳单元 ＣＳ４Ｒ 模拟，两种构型

的有限元模型中均考虑了帽型筋条间的捻子条这一细

节［１５］１６１６⁃１６２６，内包层与捻子条采用三维实体单元

Ｃ３Ｄ８Ｒ，蒙皮与长桁、 捻子条及内包层之间采用

ｃｏｈｅｓｉｖｅ 接触关系模拟，蒙皮与加强片、框与长桁、长
桁与内包层之间均采用 ｔｉｅ 约束［１５］１６１６⁃１６２６。

图 ５　 试验件有限元模型

Ｆｉｇ． ５　 Ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｐｉｅｃｅ

试验件所受的载荷分别为纯压、纯剪和压剪复合，
不同的载荷下，有限元模型的边界条件也不同。

纯压条件下对试验件支持端曲边进行固支约束，
在加载端曲边施加均匀位移载荷，同时限制 Ｒ 方向和

Ｔ 方向的平动自由度和转动自由度；两侧加强片由于

受面外随动装置的约束，仅约束了 Ｒ 方向的平动自由

图 ６　 筋条截面有限元示意图

Ｆｉｇ． ６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ
ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｉｆｆｅｎｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ

度和 Ｔ 方向的转动自由度。 图 ７ 为施加边界条件的示

意图。

图 ７　 压缩试验的边界条件与模拟载荷

Ｆｉｇ． ７　 Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｌｏａｄ ａｎｄ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｔｅｓｔ

纯剪条件下对试验件支持端曲边进行固支约束，
在加载端曲边约束 Ｒ 方向和 Ｚ 方向的平动位移，同时
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约束 Ｒ 方向和 Ｚ 方向的转动自由度；两侧的加强片受

到面外随动装置的约束，约束了 Ｒ 方向的平动自由度

和 Ｔ 方向的转动自由度；整个试验件的剪切载荷通过

剪流施加，除固支边外，其余三边均施加剪流。 图 ８ 为

施加边界条件的示意图。

图 ８　 纯剪试验的边界条件与模拟载荷

Ｆｉｇ． ８　 Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｌｏａｄ ａｎｄ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｐｕｒｅ ｓｈｅａｒ ｔｅｓｔ

压剪复合条件下对试验件的底部进行固支约束，
加载边约束 Ｒ 方向的平动位移，约束 Ｔ 方向和 Ｚ 方向

的转动位移；两侧加强片受到面外随动装置的约束，限
制了 Ｒ 方向的平动自由度和 Ｔ 方向的转动自由度；整
个试验件的剪切载荷通过剪流和集中载荷施加，除固

支边外，其余三边均施加剪流，同时将参考点与试验件

端部耦合，在参考点上施加压缩载荷。 图 ９ 为施加边

界条件的示意图。

图 ９　 压剪试验的边界条件与载荷加载模拟

Ｆｉｇ． ９　 Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｌｏａｄ ａｎｄ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ⁃ｓｈｅａｒ ｔｅｓｔ

２􀆰 ２　 失效准则

　 　 本文使用蔡⁃吴准则［２１］５６５⁃５７２ 模拟复合材料面内失

效，准则表达式为

　 Ｆ１σ１＋Ｆ２σ２＋Ｆ１１σ２
１＋Ｆ２２σ２

２＋Ｆ６６τ２
１２＋２Ｆ１２σ１σ２ ＝ １ （１）

式中，张量 Ｆ ｉ 和 Ｆ ｉｊ 的某些系数可用 ＸＴ、ＸＣ、ＹＴ、ＹＣ、Ｓ１２

确定。

Ｆ１ ＝ １
ＸＴ

－ １
ＸＣ

，Ｆ２ ＝ １
ＹＴ

－ １
ＹＣ

Ｆ１１ ＝ １
ＸＴＸＣ

，Ｆ２２ ＝ １
ＹＴＹＣ

，Ｆ６６ ＝ １
Ｓ２

１２

－ １ ＜
Ｆ１２

Ｆ１１Ｆ２２

＜ １

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２）

式中，Ｆ１２ 的系数取值为 ０􀆰 ５。
为了精准地模拟复杂应力下胶层损伤的萌生情

况，本文采用二次应力准则，定义如下：

ｄ ＝
σ３３

ＳＮ
{ }

２

＋
σ１３

ＳＳ
{ }

２

＋
σ２３

ＳＴ
{ }

２

，
ｄ ＜ １，正常

ｄ ≥ １，失效{ （３）

式中，ＳＮ、ＳＳ 和 ＳＴ 分别表示法向、第一剪切方向和第

二剪切方向的极限应力值。
临界应变能释放率是表征复合材料层合板层间断

裂韧性的重要参数，是分层扩展至单位面积时系统提

供的能量，主要有 ３ 种破坏模式，分别为张开型、滑移

型、错开型。 界面断裂韧性通常由试验测量。 分层扩

展破坏准则常采用混合型破坏模式的表达式，即

ｆ ＝
ＧＩ

ＧＩＣ
{ }

α

＋
ＧＩＩ

ＧＩＩＣ
{ }

α

＋
ＧＩＩＩ

ＧＩＩＩＣ
{ }

α

，
　ｆ ＜ １，正常

　ｆ ≥ １，扩展{ （４）

式中，α 为材料参数，通常取 １ ～ ２（本文取 ２）；ＧＩＣ 为 Ｉ
型断裂韧性，由双悬臂梁试验测量；ＧＩＩＣ 为 ＩＩ 型断裂韧

性，由端部缺口弯曲试验测量；ＧＩＩＩＣ 为 ＩＩＩ 型断裂韧性，
取值与 ＧＩＩＣ 相同。

３　 计算方法验证

　 　 为了验证本文中采用的有限元方法及边界条件模

拟的准确性，本文对已有机身曲板试验进行了分析计

算，分别对曲板试验件的纯压和纯剪工况进行了有限元

分析。 试验件总长度为 ３ １００ ｍｍ，弧宽为 ２ １５０ ｍｍ，蒙
皮曲率半径为 ２ ９６０ ｍｍ。 试验件含 ５ 个框、８ 个长桁，
长桁间距为 ２１０ ｍｍ，框距为 ６２０ ｍｍ。 蒙皮和长桁结构

制造选用 Ｍ２１Ｅ ／ ＩＭＡ，单层厚度为 ０􀆰 １８６ ｍｍ，材料相关

性能参数见表 ４，试验件铺层见表 ５。

表 ４　 Ｍ２１Ｅ ／ ＩＭＡ 复合材料力学性能

Ｔａｂ． ４　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ Ｍ２１Ｅ ／ ＩＭＡ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

Ｅ１１ ／ ＧＰａ Ｅ２２ ／ ＧＰａ Ｇ１２ ／ ＧＰａ υ１２ ＸＴ ／ ＭＰａ ＸＣ ／ ＭＰａ
１５４ ８􀆰 ５ ４􀆰 ２ ０􀆰 ３５ ２ ６１０ １ ４５０

ＹＴ ／ ＭＰａ ＹＣ ／ ＭＰａ Ｓ２１ ／ ＭＰａ
ＧｆｔＣ ／

（ｋＪ ／ ｍ２）
ＧｆｃＣ ／

（ｋＪ ／ ｍ２）
ＧＩＣ ／

（ｋＪ ／ ｍ２）
５５ ２８５ １０５ ７５ ５０ ０􀆰 ３７４

ＧＩＩＣ ／
（ｋＪ ／ ｍ２）

Ｎ ／ＭＰａ Ｔ ／ＭＰａ Ｓ ／ＭＰａ
ｋ ／

（Ｎ ／ ｍｍ３）
η

２􀆰 ４８ ５６ １１５ １１５ １×１０５ ２

表 ５　 机身曲板铺层

Ｔａｂ． ５　 Ｌａｙｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｕｒｖｅｄ ｆｕｓｅｌａｇｅ ｐａｎｅｌ

部位
Ｌｏｃａｔｉｏｎ

厚度
Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ／ ｍｍ

铺层顺序
Ｌａｙｅｒ ｓｅｑｕｅｎｃｅ

蒙皮
Ｓｋｉｎ ２􀆰 ２１ ［４５ ／ －４５ ／ －４５ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０］ｓ

长桁
Ｓｔｉｆｆｅｎｅｒ １􀆰 ６６ ［４５ ／ ０ ／ ０ ／ －４５ ／ ９０ ／ －４５ ／ ０ ／ ０ ／ ４５］

框、角片
Ｃｉｒｃｌｅ， ｃｏｒｎｅｒ ｂｒａｃｋｅｔ ２􀆰 ５８ ［４５ ／ －４５ ／ ０ ／ ９０ ／ ４５ ／ －４５ ／ ０］ｓ
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纯压缩试验中，在 １ ３８０ ｋＮ 时试验件蒙皮发生局

部屈曲，最终在 ２ １４５ ｋＮ 时第 ２ 框和第 ３ 框中间位置

发生压缩破坏；有限元分析中屈曲载荷为 １ ３５０ ｋＮ，破
坏载荷为 ２ ２６４ ｋＮ，误差分别为－２􀆰 ２％和 ５􀆰 ５％。 纯压

缩载荷下试验件的屈曲模态如图 １０ 所示，有限元模拟

破坏模式和试验结果对比如图 １１ 所示。

图 １０　 机身曲板压缩屈曲模态

Ｆｉｇ． １０　 Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｍｏｄａｌ ｏｆ ｔｈｅ ｃｕｒｖｅｄ ｆｕｓｅｌａｇｅ ｐａｎｅｌ

图 １１　 机身曲板压缩破坏模式

Ｆｉｇ． １１　 Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｕｒｖｅｄ ｆｕｓｅｌａｇｅ ｐａｎｅｌ

纯剪切试验中，在 ７００􀆰 ２ ｋＮ 左右时试验件蒙皮发

生局部屈曲，最终在 １ ０１９ ｋＮ 时沿 ４５°斜角发生蒙皮

剪切破坏；有限元分析中屈曲载荷为 ６８３ ｋＮ，破坏载

荷为 １ １５６ ｋＮ，误差分别为 ２􀆰 ５％和－１３􀆰 ４％。 纯剪切

载荷下试验件的屈曲模态如图 １２ 所示，有限元模拟破

坏模式和试验结果对比如图 １３ 所示。

图 １２　 机身曲板剪切屈曲模态

Ｆｉｇ． １２　 Ｓｈｅａｒ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｍｏｄａｌ ｏｆ ｔｈｅ ｃｕｒｖｅｄ ｆｕｓｅｌａｇｅ ｐａｎｅｌ

图 １３　 机身曲板剪切破坏模式

Ｆｉｇ． １３　 Ｓｈｅａｒ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｕｒｖｅｄ ｆｕｓｅｌａｇｅ ｐａｎｅｌ

针对两种工况下有限元结果与试验结果的对比，
发现一致性良好，证明了该有限元分析方法及边界模

拟的有效性。

４　 设计件的计算结果

４􀆰 １　 Ａ 构型曲板分析结果

４􀆰 １􀆰 １　 压缩载荷

　 　 Ａ 构型曲板在压缩载荷下的后屈曲历程如图 １４
所示，初始屈曲点的载荷⁃应变曲线如图 １５ 所示。 有

限元分析的初始屈曲载荷为 ９４７ ｋＮ。 加载至 １ ２４７ ｋＮ
时壁板开始出现损伤，图 １６ 所示为初始损伤范围。 最

终的破坏载荷为 １ ４４６􀆰 ０９ ｋＮ，后屈曲比（最终破坏载

荷与初始屈曲载荷之比）为 １􀆰 ５３。 Ａ 构型曲板最终的

破坏模式如图 １７ 所示。 由图 １７ 可知，Ａ 构型曲板在

压缩载荷下最终的破坏模式为蒙皮外表面出现褶皱，
破坏截面上蒙皮与长桁脱粘，长桁压缩破坏。
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图 １４　 Ａ 构型曲板在压缩载荷下的后屈曲历程

Ｆｉｇ． １４　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ
ｕｎｄｅｒ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ

图 １５　 Ａ 构型曲板初始屈曲点在压缩载荷下的载荷⁃应变曲线

Ｆｉｇ． １５　 Ｌｏａｄ⁃ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ

图 １６　 Ａ 构型曲板在压缩载荷下的初始损伤

范围（加载至 １ ２４７ ｋＮ）
Ｆｉｇ． １６　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ （ｌｏａｄ ｔｏ １ ２４７ ｋＮ）

图 １７　 Ａ 构型曲板在压缩载荷下的最终

破坏模式（加载至 １ ４４６􀆰 ０９ ｋＮ）
Ｆｉｇ． １７　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ（ｌｏａｄ ｔｏ １ ４４６􀆰 ０９ ｋＮ）

４􀆰 １􀆰 ２　 剪切载荷

　 　 Ａ 构型曲板在剪切载荷下的后屈曲历程如图 １８
所示，初始屈曲点的载荷⁃剪应变曲线如图 １９ 所示，有
限元分析的初始屈曲时端部剪切载荷为 ５３１􀆰 ５ ｋＮ，加
载至 ６６８􀆰 ５ ｋＮ 时壁板出现损伤，损伤范围如图 ２０ 所

示。 最终的破坏载荷为 ７４６􀆰 ５ ｋＮ，后屈曲比为 １􀆰 ４０。
最终的破坏模式如图 ２１ 所示。 由图 ２１ 可知，Ａ 构型

曲板在剪切载荷下最终的破坏模式为长桁和蒙皮沿斜

角方向折断，长桁和蒙皮间的胶接界面有裂纹。

图 １８　 Ａ 构型曲板在剪切载荷下的后屈曲历程

Ｆｉｇ． １８　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ
ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ

图 １９　 Ａ 构型曲板初始屈曲点在剪切载荷下的载荷⁃剪应变曲线

Ｆｉｇ． １９　 Ｌｏａｄ⁃ｓｈｅａｒ ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ
ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ

图 ２０　 Ａ 构型曲板在剪切载荷下的初始损伤范围（加载至 ６６８􀆰 ５ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ２０　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ （ｌｏａｄ ｔｏ ６６８􀆰 ５ ｋＮ）

４􀆰 １􀆰 ３　 压剪复合载荷（压剪比为 １ ∶ １）
　 　 Ａ 构型曲板在压剪比为 １ ∶ １ 载荷下的后屈曲历程

如图 ２２ 所示，初始屈曲点的压缩载荷⁃剪应变曲线如图

２３ 所示，初始屈曲时的压缩载荷为 ８８７􀆰 ８ ｋＮ。 压缩载
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图 ２１　 Ａ 构型曲板在剪切载荷下的最终破坏模式（加载至 ７４６􀆰 ５ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ２１　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ （ｌｏａｄ ｔｏ ７４６􀆰 ５ ｋＮ）

荷加载至 ９９８􀆰 ６ ｋＮ 时壁板出现初始损伤，损伤范围如

图 ２４ 所示。 有限元分析中最终的压缩破坏载荷为

１ １０７􀆰 １ ｋＮ，剪切破坏载荷为 ３８２􀆰 ５ ｋＮ。 后屈曲比为

１􀆰 ２５，最终的破坏模式如图 ２５ 所示。 由图 ２５ 可知，Ａ 构

型曲板在压剪比为 １ ∶ １ 载荷下最终的破坏模式为长桁

和蒙皮沿斜角方向折断，破坏倾斜角度小于纯剪载荷下

的破坏倾斜角，长桁和蒙皮间的胶接界面有裂纹。

图 ２２　 Ａ 构型曲板在压剪比 １ ∶ １ 载荷下的后屈曲历程

Ｆｉｇ． ２２　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ
ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ １ ∶ １）

图 ２３　 Ａ 构型曲板初始屈曲点在压剪比 １ ∶ １载荷下的载荷⁃剪应变曲线

Ｆｉｇ． ２３　 Ｌｏａｄ⁃ｓｈｅａｒ ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ １ ∶ １）

４􀆰 １􀆰 ４　 压剪复合载荷（压剪比为 ２ ∶ １）
　 　 Ａ 构型曲板在压剪比为 ２ ∶ １ 载荷下的后屈曲历

程如图 ２６ 所示，初始屈曲点的压缩载荷⁃剪应变曲线

如图 ２７ 所 示， 初 始 屈 曲 时 对 应 的 压 缩 载 荷 为

１ ０８７􀆰 ８ ｋＮ。 加载至 １ ２７８􀆰 ３ ｋＮ 时壁板出现初始损

伤，损伤范围如图 ２８ 所示。 有限元分析中最终的压缩

图 ２４　 Ａ 构型曲板在压剪比 １ ∶ １ 载荷下的初始损伤

范围（加载至 ９９８􀆰 ６ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ２４　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ １ ∶ １， ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ＝ ９９８􀆰 ６ ｋＮ）

图 ２５　 Ａ 构型曲板在压剪比 １ ∶ １载荷下的最终破坏模式（加载至１ １０７􀆰 １ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ２５　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ １ ∶ １， ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ＝ １ １０７􀆰 １ ｋＮ）

破坏 载 荷 为 １ ４７７􀆰 ７ ｋＮ， 端 部 剪 切 破 坏 载 荷 为

２８８􀆰 ４ ｋＮ，后屈曲比为 １􀆰 ３５。 最终的破坏模式如图 ２９
所示。 由图 ２９ 可知，Ａ 构型曲板在压剪比为 ２ ∶ １ 载

荷下最终的破坏模式为长桁和蒙皮沿斜角方向折断，
破坏倾斜角度小于压剪比 １ ∶ １ 时的破坏倾斜角，长桁

和蒙皮间的胶接界面有裂纹。

图 ２６　 Ａ 构型曲板在压剪比 ２ ∶ １ 载荷下的后屈曲历程
Ｆｉｇ． ２６　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ

ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ ２ ∶ １）

图 ２７　 Ａ 构型曲板初始屈曲点在压剪比 ２ ∶ １载荷下的载荷⁃剪应变曲线
Ｆｉｇ． ２７　 Ｌｏａｄ⁃ｓｈｅａｒ ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ ２ ∶ １）
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图 ２８　 Ａ 构型曲板在压剪比 ２ ∶ １ 载荷下的初始

损伤范围（加载至 １ ２７８􀆰 ３ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ２８　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ ２ ∶ １， ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ＝ １ ２７８􀆰 ３ ｋＮ）

图 ２９　 Ａ 构型曲板在压剪比 ２ ∶ １ 载荷下的最终破坏

模式（加载至 １ ４７７􀆰 ７ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ２９　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ ２ ∶ １，ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ＝ １ ４７７􀆰 ７ ｋＮ）

４􀆰 ２　 Ｂ 构型曲板分析结果

４􀆰 ２􀆰 １　 压缩载荷

　 　 Ｂ 构型曲板在压缩载荷下的后屈曲历程如图 ３０
所示，初始屈曲点的压缩载荷⁃应变曲线如图 ３１ 所示。
初始屈曲时对应的压缩载荷为 ９３９ ｋＮ。 加载至

１ ７２１􀆰 ４ ｋＮ 时壁板只出现了复合材料损伤，初始损伤

范围如图 ３２ 所示。 有限元分析中最终的压缩破坏载

荷为 １ ９０５􀆰 ５１ ｋＮ，后屈曲比为 ２􀆰 ０３，最终的破坏模式

如图 ３３ 所示。 由图 ３３ 可知，Ｂ 构型曲板在压缩载荷

下最终的破坏模式为蒙皮外表面出现褶皱，破坏截面

上蒙皮与长桁脱粘，长桁压缩破坏。

图 ３０　 Ｂ 构型曲板在压缩载荷下的后屈曲历程

Ｆｉｇ． ３０　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ
ｕｎｄｅｒ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ

图 ３１　 Ｂ 构型曲板初始屈曲点在压缩载荷下的载荷⁃应变曲线

Ｆｉｇ． ３１　 Ｌｏａｄ⁃ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ

图 ３２　 Ｂ 构型曲板在压缩载荷下的初始损伤范围（加载至 １ ７２１􀆰 ４ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ３２　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ （ｌｏａｄ ｔｏ １ ７２１􀆰 ４ ｋＮ）

图 ３３　 Ｂ 构型曲板在压缩载荷下的最终破坏模式（加载至 １ ９０５􀆰 ５１ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ３３　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ（ｌｏａｄ ｔｏ １ ９０５􀆰 ５１ ｋＮ）

４􀆰 ２􀆰 ２　 剪切载荷

　 　 Ｂ 构型曲板在剪切载荷下的后屈曲历程如图 ３４ 所

示，初始屈曲点的载荷⁃剪应变曲线如图 ３５ 所示，该构

型的初始屈曲载荷为 ４７８􀆰 ６ ｋＮ。 加载至 ６７３􀆰 ４ ｋＮ 时壁

板出现了损伤，初始损伤范围如图 ３６ 所示。 有限元分

析中最终的破坏载荷为 ７３１􀆰 ９ ｋＮ，后屈曲比为 １􀆰 ５３，最
终的破坏模式如图 ３７ 所示。 由图 ３７ 可知，Ｂ 构型曲板

在剪切载荷下最终的破坏模式为长桁和蒙皮沿斜角方

向折断，长桁和蒙皮间的胶接界面有裂纹。
４􀆰 ２􀆰 ３　 压剪复合载荷（压剪比为 １ ∶ １）
　 　 Ｂ 构型曲板在压剪比为 １ ∶ １ 载荷下的后屈曲历

程如图 ３８ 所示，Ｂ 构型在压剪载荷下初始屈曲点的载

荷⁃剪应变曲线如图 ３９ 所示，屈曲时对应的压缩载荷

为 ７２０ ｋＮ。 压缩载荷加载至 １ ０１２􀆰 ３ ｋＮ 时出现初始

损伤，损伤范围如图 ４０ 所示。 有限元分析中最终的破

坏时对应的压缩载荷为 １ ２６４􀆰 １ ｋＮ，剪切载荷为
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图 ３４　 Ｂ 构型曲板在剪切载荷下的后屈曲历程

Ｆｉｇ． ３４　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ
ｕｎｄｅｒ ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ

图 ３５　 Ｂ 构型曲板初始屈曲点在剪切载荷下的载荷⁃剪应变曲线

Ｆｉｇ． ３５　 Ｌｏａｄ⁃ｓｈｅａｒ ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ
ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ

图 ３６　 Ｂ 构型曲板在剪切载荷下的初始损伤范围（加载至 ６７３􀆰 ４ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ３６　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ （ｌｏａｄ ｔｏ ６７３􀆰 ４ ｋＮ）

图 ３７　 Ｂ 构型曲板在剪切载荷下的最终破坏模式（加载至 ７３１􀆰 ９ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ３７　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｓｈｅａｒ ｌｏａｄ （ｌｏａｄ ｔｏ ７３１􀆰 ９ ｋＮ）

４３２􀆰 ２ ｋＮ，后屈曲比为 １􀆰 ７５。 最终的破坏模式如图 ４１
所示。 由图 ４１ 可知，Ｂ 构型曲板在压剪比为 １ ∶ １ 载

荷下最终的破坏模式为长桁和蒙皮沿斜角方向折断。

图 ３８　 Ｂ 构型曲板在压剪比 １ ∶ １ 载荷下的后屈曲历程

Ｆｉｇ． ３８　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ
ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ １ ∶ １）

图 ３９　 Ｂ 构型曲板初始屈曲点在压剪比为 １ ∶ １ 载荷下的

载荷⁃剪应变曲线

Ｆｉｇ． ３９　 Ｌｏａｄ⁃ｓｈｅａｒ ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ １ ∶ １）

图 ４０　 Ｂ 构型曲板在压剪比 １ ∶ １载荷下的初始损伤范围（加载至１ ０１２􀆰 ３ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ４０　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝１ ∶ １， ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ ＝ １ ０１２􀆰 ３ ｋＮ）

图 ４１　 Ｂ 构型曲板在压剪比 １ ∶ １载荷下的最终破坏模式（加载至 １ ２６４􀆰 １ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ４１　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝１ ∶ １，ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ ＝ １ ２６４􀆰 １ ｋＮ）
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４􀆰 ２􀆰 ４　 压剪复合载荷（压剪比为 ２ ∶ １）
　 　 Ｂ 构型曲板在压剪比为 ２ ∶ １ 载荷下的后屈曲历

程如图 ４２ 所示，Ｂ 构型在该载荷下初始屈曲点的载

荷⁃剪应变曲线如图 ４３ 所示。 由图 ４３ 可知，屈曲时对

　 　 　

图 ４２　 Ｂ 构型曲板在压剪比 ２ ∶ １ 载荷下的后屈曲历程
Ｆｉｇ． ４２　 Ｐｏｓｔ⁃ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ

ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ ２ ∶ １）

图 ４３　 Ｂ 构型曲板初始屈曲点在压剪比 ２ ∶ １ 载荷下
的载荷⁃剪应变曲线

Ｆｉｇ． ４３　 Ｌｏａｄ⁃ｓｈｅａｒ ｓｔｒａｉｎ ｃｕｒｖｅ ａｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｂｕｃｋｌｉｎｇ ｓｐｏｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ ２ ∶ １）

应的压缩载荷为 ９３６􀆰 ９ ｋＮ。 加载至 １ ３２１􀆰 ４ ｋＮ 壁板

出现初始损伤，损伤范围如图 ４４ 所示。 有限元分析中

最终的压缩破坏载荷为 １ ６２８􀆰 ４ ｋＮ，剪切破坏载荷为

３１９􀆰 ６ ｋＮ，后屈曲比为 １􀆰 ７３。 最终的破坏模式如图 ４５
所示，Ｂ 构型曲板在压剪比为 ２ ∶ １ 载荷下最终的破坏

模式为长桁和蒙皮沿斜角方向折断。

图 ４４　 Ｂ 构型曲板在压剪比 ２ ∶ １载荷下的初始损伤范围（加载至 １ ３２１􀆰 ４ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ４４　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｄａｍａｇｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝２ ∶ １， ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ＝１ ３２１􀆰 ４ ｋＮ）

图 ４５　 Ｂ 构型曲板在压剪比 ２ ∶ １载荷下的最终破坏模式（加载至 １ ６２８􀆰 ４ ｋＮ）
Ｆｉｇ． ４５　 Ｆｉｎａｌ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ ｃｕｒｖｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ （Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝２ ∶ １，ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ ｌｏａｄ＝１ ６２８􀆰 ４ ｋＮ）

Ａ、 Ｂ 两种构型的质量分别是 ４７􀆰 ４４、４６􀆰 ８１ ｋｇ，各载

荷工况下的载重比见表 ６。 由表 ６ 可知，含内包层的 Ｂ
构型的载重比在纯压工况和压剪复合工况下较 Ａ 构型

均有提升；由于 Ｂ 构型蒙皮稍弱于 Ａ 构型，在纯剪工况

下，Ｂ 构型的载重比略有下降。

表 ６　 Ａ 构型和 Ｂ 构型性能比较

Ｔａｂ． ６　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ ａｎｄ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ

载荷工况 Ｌｏａｄｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ 性能水平 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｌｅｖｅｌ Ａ 构型 Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ａ Ｂ 构型 Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｂ 比较 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ／ ％

压缩
Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

极限承载能力
Ｕｌｔｉｍａｔｅ ｃａｐａｃｉｔｙ ／ ｋＮ １ ４４６􀆰 １ １ ９０５􀆰 ５ ３１􀆰 ７７

载重比
Ｃａｐａｃｉｔｙ⁃ｗｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏ ３０􀆰 ４８ ４０􀆰 ７０ ３３􀆰 ５５

剪切
Ｓｈｅａｒ

极限承载能力
Ｕｌｔｉｍａｔｅ ｃａｐａｃｉｔｙ ／ ｋＮ ７４６􀆰 ５ ７３１􀆰 ９ －１􀆰 ９６

载重比
Ｃａｐａｃｉｔｙ⁃ｗｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏ １５􀆰 ７４ １５􀆰 ６３ －０􀆰 ６６

压剪复合
（压剪比 １ ∶ １）
Ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ

（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ １ ∶ １）

极限承载能力（压缩）
Ｕｌｔｉｍａｔｅ ｃａｐａｃｉｔｙ（ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ） ／ ｋＮ １ １０７􀆰 １ １ ２６４􀆰 １ １４􀆰 １８

极限承载能力（剪切）
Ｕｌｔｉｍａｔｅ ｃａｐａｃｉｔｙ（ｓｈｅａｒ） ／ ｋＮ ３８２􀆰 ５ ４３２􀆰 ２ １２􀆰 ９９

载重比（压缩）
Ｃａｐａｃｉｔｙ⁃ｗｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏ（ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ） ２３􀆰 ３４ ２７􀆰 ００ １５􀆰 ７０

压剪复合
（压剪比 ２ ∶ １）
Ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｌｏａｄ

（Ｎｘ ∶Ｎｘｙ ＝ ２ ∶ １）

极限承载能力（压缩）
Ｕｌｔｉｍａｔｅ ｃａｐａｃｉｔｙ（ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ） ／ ｋＮ １ ４７７􀆰 １ １ ６２８􀆰 ４ １０􀆰 ２４

极限承载能力（剪切）
Ｕｌｔｉｍａｔｅ ｃａｐａｃｉｔｙ（ｓｈｅａｒ） ／ ｋＮ ２８８􀆰 ４ ３１９􀆰 ６ １０􀆰 ８２

载重比（压缩）
Ｃａｐａｃｉｔｙ⁃ｗｅｉｇｈｔ ｒａｔｉｏ（ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ） ３１􀆰 １４ ３４􀆰 ７９ １１􀆰 ７１
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５　 结论

　 　 本文针对机身曲板在纯压、纯剪以及复合载荷工

况下进行有限元分析，分析结果与试验一致性良好。
在证明该种有限元分析方法有效后，根据《复合材料

壁板屈曲与后屈曲设计与分析技术》课题中壁板后屈

曲设计效果验证需求，设计了两种构型的曲板。 曲板

Ａ 按照传统设计思路，蒙皮稍厚于长桁；而曲板 Ｂ 减少

了蒙皮铺层，在长桁内部增加了内包层；最后分别对两

种构型的曲板在纯压、纯剪和复合载荷下进行有限元

分析，发现内包层可以显著提高结构的载重比，为机身

结构的优化提出了一种新的思路。
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