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摘　要：大型卫星承力筒的连接结构损伤是设计时必须要考虑的关键问题，以某碳纤维复合材料卫星承力筒的连接结

构为研究对象，应用 ＡＢＡＱＵＳ有限元软件建立复合材料层合板连接结构渐进损伤模型，并且根据 Ｈａｓｈｉｎ失效准则及

Ｔｓｅｒｐｅｓ材料性能退化准则，应用Ｆｏｒｔｒａｎ语言二次开发了ＵＭＡＴ子程序，研究承力筒层合板螺栓连接及胶螺混合连接

的失效机制；在此基础上，利用仿真分析螺栓连接结构的刚度探究对卫星承力筒试验件力学性能的影响。结果表明：利

用螺栓连接结构刚度进行仿真建模的卫星承力筒试验件结果更接近试验值，其误差相比于多点约束—ＭＰＣ单元减小了

４％～９％，说明此方法能更好地满足仿真分析要求。该分析方法为复合材料卫星承力筒连接结构的力学性能及多螺栓

连接结构的有限元仿真分析提供一定参考，适用于具有连接结构的卫星力学分析。
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　　复合材料因为其比强度、比模量高以及耐高
温、耐腐蚀、耐疲劳等优点，在航空航天领域应用
越来越普及［１－６］，从早期卫星的非承力部件到目前
的主承力部件，复合材料占据了很大比重［７］。卫
星承力筒作为光学系统的支撑及防护装置，其完
好性保障了卫星的正常运转，对光学系统成像的
质量有着重要的影响。目前，大型承力筒主要采
用的是拼接结构，其损伤主要出现在部件连接处，
同时，为了满足安装及维修等因素，卫星承力筒的
复合材料层合板之间优先采用螺栓连接，非拆卸
部件采用胶螺混合连接，提高连接稳定性。
目前对于承力筒连接结构的损伤探究主要依

靠试验及仿真，连接结构处的损伤破坏状态往往
根据应力、应变来评判，大型结构的连接结构因为
计算简化等原因不能得出损伤状态，试验成本很
高，这是困扰研究人员的难题。

这就要求对连接结构进行精确化建模，国内
外学者采用了大量的试验及仿真方法，评估了复
合材料连接结构的失效行为。Ｐａｒｏｉｓｓｉｅｎ等［８］为
了有效分析复合材料和金属混合接头，建立了渐
进式破坏分析模型，有效地分析出接头的失效强
度。陈坤等［９］通过实验和有限元模拟，对带衬套
沉头螺栓连接复合材料／金属接头进行分析，发现
适度的增大螺栓与衬套的过盈量能有效提高接头

的刚度和强度，同时在一定范围内增加拧紧力矩
能提高接头的承载能力；刘同等［１０］对复合材料双
钉单剪螺栓连接结构进行挤压强度试验，并基于

Ｈａｓｈｉｎ准则建立了三维有限元渐进损伤准则模
型，探讨了复合材料板的厚度、金属与复合材料之
间的摩擦、宽径比及孔距对双钉单剪的连接刚度
和挤压强度的影响；Ｍａｎｄａｌ和Ｃｈａｋｒａｂａｒｔｉ［１１］建
立了多钉连接的碳纤维增强复合材料三维渐进损
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伤分析模型，研究了螺栓直径以及螺栓预紧力对
连接接头承载能力的影响；Ｘｕ等［１２－１３］通过建立复
合材料胶螺混合连接结构，研究了螺栓性能、胶结
剂刚度、螺栓孔间隙等对承载能力的影响。
目前基于复合材料连接结构刚度对整体连接

件力学性能的影响研究很少，复杂模型中的连接
结构因连接刚度获取困难及计算时间成本等原因

往往被简化，随着研究的不断深入，发现连接结构
的刚度对于整体模型的仿真计算有着非常重要作

用。吴存利等［１４］通过仿真和试验提出复合材料
损伤情况下混合连接结构载荷－变形曲线（ｐ－δ曲
线），利用该曲线成功分析双列五钉单搭接试验件
的应变分布，得出更接近试验值的计算分析值，探
究了连接刚度的影响。但目前尚缺乏多螺栓连接
结构对整体位移等力学性能影响相关的研究。
本文通过卫星承力筒连接结构的精确化模

型，探究卫星承力筒中胶螺混合连接与螺栓连接

２种连接结构的损伤状态及失效机制，研究将连
接结构刚度应用到多螺栓连接的复杂模型中的方

法。首先基于ＡＢＡＱＵＳ平台建立复合材料层合
板连接结构三维渐进损伤有限元模型进行仿真分

析，应用ＵＭＡＴ子程序完成连接结构的微量破
坏并对其破坏机制进行分析，并利用仿真分析螺
栓连接结构的刚度探究对卫星承力筒试验件力学

性能的影响。

１　连接结构有限元模型

１．１　连接结构建模

复合材料机械连接结构情况为复杂的三维受

力状态［１５］，同时考虑复合材料的层间破坏，因此
建立三维实体有限元模型［１６］，基于某卫星承力筒
螺栓连接区域，应用 ＡＢＡＱＵＳ软件建立复合材
料层合板单搭接连接结构三维模型，其连接形式
分别为螺栓连接和胶螺混合连接，连接结构下板
取自试验件上梁，铺设２１层，总厚度为４．２ｍｍ，
其铺层顺序为［０°／４５°／９０°／－４５°／０°／０°／４５°／９０°／

－４５°／０°／４５°／９０°／－４５°／－４５°／９０°／４５°／０°／－４５°／

９０°／４５°／０°］；上板取自蒙皮，铺设１０层，总厚度为

２ ｍｍ，铺 层 顺 序 为 ［０°／４５°／９０°／４５°／０°／９０°／

－４５°／９０°／４５°／０°］，铺层材料的力学性能见表１，
结构与尺寸如图１所示。

螺栓与复合材料层合板之间的接触方式及类

型对于模型的收敛性至关重要，设置接触类型为
面－面接触（Ｓｕｒｆａｃｅ－ｔｏ－ｓｕｒｆａｃｅ　Ｃｏｎｔａｃｔ），共定义５
个接触对：螺栓头与上板、螺母与下板、螺栓杆与
上板、螺栓杆与下板、上板与下板。接触的法向性
质为硬接触，切向采用Ｐｅｎａｌｔｙ摩擦公式，除了上

表１　Ｔ８００／氰酸酯单向板的力学性能

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　Ｔ８００／Ｃｙａｎａｔｅ

属性 参数 数值

弹性属性

Ｅ１１／ＧＰａ　 １６７

Ｅ２２，Ｅ３３／ＧＰａ　 ８．９

Ｇ１２，Ｇ１３／ＧＰａ　 ４．５７

Ｇ２３／ＧＰａ　 ２．９

ν１２，ν１３ ０．３３

ν２３ ０．４８

强度属性

ＸＴ／ＭＰａ　 ２　２７７

ＸＣ／ＭＰａ　 １　１０１

ＹＴ／ＭＰａ　 ６７

ＹＣ／ＭＰａ　 ２３５

ＺＴ／ＭＰａ　 ６７

ＺＣ／ＭＰａ　 ２３５

Ｓ１２／ＭＰａ　 １６６

Ｓ１３／ＭＰａ　 １６６

Ｓ２３／ＭＰａ　 １０４

　　注：Ｅｉｉ（ｉ＝１，２，３）为材料主方向的弹性模量；Ｇｉｊ（１≤ｉ＜

ｊ≤３）为材料主方向的剪切模量；νｉｊ（１≤ｉ＜ｊ≤３）为材料主方

向的泊松比；ＸＴ、ＸＣ为纤维方向的拉伸和压缩强度；ＹＴ、ＹＣ为基

体方向的拉伸和压缩强度；ＺＴ、ＺＣ 为层间方向的拉伸和压缩强

度；Ｓ１２、Ｓ１３为材料主方向的面内剪切强度；Ｓ２３为材料主方向的

层间剪切强度。

图１　螺栓与复合材料层合板结构尺寸

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｏｌｔ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｌａｍ－
ｉｎａｔｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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板与下板的摩擦系数为０．３外，其余接触面的摩
擦系数根据Ｔｏｎｇ［１７］的研究选取均为０．１１４。为
了保证计算的收敛性，滑动关系选择有限滑动
（Ｆｉｎｉｔｅ　Ｓｌｉｄｉｎｇ）。
三维有限元分析模型，螺栓和复合材料层合

板的单元采用减缩积分实体单元Ｃ３Ｄ８Ｒ，０．００５
倍的剪切刚度作为“沙漏刚度”避免单元出现沙漏
问题。螺栓头、螺母与螺栓杆采用一体化建模的
方法简化了分析计算，螺栓孔网格加密的方法更
好地适用螺栓孔区域受力复杂的特点，远离螺栓
孔处的网格逐渐稀疏，采用从孔边到螺栓头径向
方向渐变种子布局。上板与下板的单元类型、种
子密度设为一致，提高了面与面之间网格接触质
量及计算的收敛性。模型的边界条件如图２所
示，初始条件下，下板的一端完全固定，并设置螺
栓预紧力，上板加载端中心处定义参考点 ＲＰ１，
利用ＡＢＡＱＵＳ的Ｃｏｕｐｌｉｎｇ方法将加载端的６个
方向的自由度（Ｕｘ、Ｕｙ、Ｕｚ、Ｒｘ、Ｒｙ、Ｒｚ）与参考点

ＲＦ１进行耦合，对ＲＦ１进行Ｘ 方向的位移加载，
基于试验件位移试验及仿真计算结果，本文位移
加载为０．５ｍｍ。
螺栓预紧力通过ＡＢＡＱＵＳ中载荷模块Ｂｏｌｔ

Ｌｏａｄ施加，其预紧力矩公式为

Ｍｔ＝０．００１　ＫＰ０ｄ （１）
式中：Ｋ 为拧紧力系数；ｄ为螺纹公称直径；Ｐ０
为预紧力。本文Ｋ 取值为０．２，试验件的螺栓直
径为６ｍｍ，拧紧力矩为６Ｎ·ｍ，计算得预紧力
为５　０００Ｎ。
胶螺混合连接结构的三维模型基于螺栓连接

结构基础上，上板与下板接触面加入胶层，胶层的
模拟采用胶合接触性质，通过研究表明，最适宜的
胶层厚度为０．１～０．５ｍｍ［１８］，本文选取胶层厚度
为０．１ｍｍ，其边界条件与载荷分布见图２。

图２　边界条件和载荷分布

Ｆｉｇ．２　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｌｏａｄ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

１．２　复合材料渐进损伤模型

１．２．１　Ｈａｓｈｉｎ失效准则

采用 Ｈａｓｈｉｎ失效准则作为复合材料是否发
生损伤的判据。对于复合材料单向层合板，其失
效模式主要基于以下８种应力失效形式。

１）纤维拉伸断裂失效：

σｘｘ
Ｘ（ ）Ｔ

２

＋ τｘｙＳｘ（ ）ｙ
２

＋ τｘｚＳ（ ）ｘｚ

２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
σｘｘ≥０

（２）

２）纤维压缩断裂失效：

σｘｘ
Ｘ（ ）Ｃ

２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
　σｘｘ ＜０ （３）

３）基体拉伸开裂失效：

σｙｙ
Ｙ（ ）Ｔ

２

＋ τｘｙＳｘ（ ）ｙ
２

＋ τｙｚＳｙ（ ）ｚ
２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
σｙｙ≥０

（４）

４）基体压缩开裂失效：

σｙｙ
Ｙ（ ）Ｃ

２

＋ τｘｙＳｘ（ ）ｙ
２

＋ τｙｚＳｙ（ ）ｚ
２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
σｙｙ＜０

（５）

５）拉伸分层失效：

σｚｚ
Ｚ（ ）Ｔ

２

＋ τｘｚＳ（ ）ｘｚ

２

＋ τｙｚＳｙ（ ）ｚ
２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
σ２２≥０

（６）

６）压缩分层失效：

σｚｚ
Ｚ（ ）Ｃ

２

＋ τｘｚＳ（ ）ｘｚ

２

＋ τｙｚＳｙ（ ）ｚ
２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
σｚｚ＜０

（７）

７）基体－纤维剪切失效：

σｘｘ
Ｘ（ ）Ｃ

２

＋ τｘｙＳｘ（ ）ｙ
２

＋ τｘｚＳ（ ）ｘｚ

２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
σｘｘ＜０

（８）

８）基体－纤维剪切失效：

τｘｙ
Ｓｘ（ ）ｙ

２

＋ τｘｚＳ（ ）ｘｚ

２

＝
≥１ 失效

＜１｛ 未失效
σｘｘ≥０ （９）

式中：σｉｉ（ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ）为 单 元 主 方 向 应 力；

τｉｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）为单元剪切应力；Ｓｉｊ（ｉ，ｊ＝ｘ，ｙ，ｚ
）为复合材料在３个方向的剪切强度；ＸＴ、ＹＴ、ＺＴ
分别为复合材料在纤维方向、横向方向、厚度方向
的拉伸强度；ＸＣ、ＹＣ、ＺＣ 分别为复合材料在纤维
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方向、横向方向、厚度方向的压缩强度。

１．２．２　Ｔｓｅｒｐｅｓ退化准则

当复合材料发生失效后，其结构开始产生损
伤，材料性能开始降低。随着损伤的不断扩展，材
料的承载能力下降，相应的单元刚度降低，产生失

效，失效后的单元仍具有一定的承载能力，因此需
要对失效的单元进行刚度折减退化［１９］。本文采
用Ｔｓｅｒｐｅｓ材料性能退化准则，引入５个失效指
数：纤维拉伸失效ｄｆｔ、纤维压缩失效ｄｆｃ、基体拉
伸失效ｄｍｔ、基体压缩失效ｄｍｃ、纤维－基体剪切失
效ｄｓ，见表２［２０］。

表２　Ｔｓｅｒｐｅｓ材料性能退化准则［２０］

Ｔａｂｌｅ　２　Ｍａｔｅｒｉａｌ　ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ　ｃｒｉｔｅｒｉａ　ｏｆ　Ｔｓｅｒｐｅｓ［２０］

失效模式 材料刚度退化准则

纤维拉伸断裂 Ｅｉｉ ＝ｄｆｔＥｉｉ，Ｇｉｊ ＝ｄｆｔＧｉｊ，νｉｊ ＝ｄｆｔνｉｊ（ｉ＝１，２，３　１≤ｉ＜ｊ≤３）

纤维压缩断裂 Ｅｉｉ ＝ｄｆｃＥｉｉ，Ｇｉｊ ＝ｄｆｃＧｉｊ，νｉｊ ＝ｄｆｃνｉｊ（ｉ＝１，２，３　１≤ｉ＜ｊ≤３）

基体拉伸开裂 Ｅ２２＝ｄｍｔＥ２２，Ｅ３３＝ｄｍｔＥ３３，Ｇ１２＝ｄｍｔＧ１２，Ｇ２３＝ｄｍｔＧ２３

基体压缩开裂 Ｅ２２＝ｄｍｃＥ２２，Ｅ３３＝ｄｍｃＥ３３，Ｇ１２＝ｄｍｃＧ１２，Ｇ２３＝ｄｍｃＧ２３

纤维－基体剪切 Ｇ１２＝ν１２＝ｄｓ＝０

　　注：ｄｆｔ＝０．０７，ｄｆｃ＝０．１４，ｄｍｔ＝０．２，ｄｍｃ＝０．４，ｄｓ＝０，Ｅｉｉ、Ｇｉｊ、νｉｊ 分别为材料的弹性模量、剪切模量和泊松比。

１．２．３　胶层损伤模型

ＡＢＡＱＵＳ所采用的胶合力学理论，如图３所
示，胶层完整的损伤过程可以分为２个阶段：起裂
阶段和损伤阶段。在起裂阶段，牵引力随着牵引
位移线性增加，当达到损伤起始点Ｔ 后，材料进
入损伤阶段，材料刚度不断退化，直到牵引位移达
到δｆａｉｌ，此时胶层的剪切应力达到胶层材料的剪
切强度，胶层完全破坏。
胶层损伤模型包括损伤起始准则和损伤演

化规律，本文选取的损伤起始准则基于二次名
义应力准则（Ｑｕａｄｓ　Ｄａｍａｇｅ），用以探究胶层损
伤过程，即

图３　牵引分离定理

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｃｔｉｏｎ－ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｕｎｉｔ　ａｒｅａ

?σｎ?
σ０｛ ｝ｎ

２

＋ σｓ
σ｛ ｝０ｓ

２

＋ σｔ
σ０｛ ｝ｔ

２

＝１ （１０）

式中：σｎ、σｓ、σｔ分别为法线、第一和第二剪切方向
的接触应力；σ０ｎ、σ０ｓ、σ０ｔ 分别为法线、第一和第二剪
切方向变形时的接触应力的最大值。
当材料达到所定义的损伤起始准则，便按照

损伤演化规律进行破坏，本文采用Ｂ－Ｋ（Ｂｅｎｚｅｇ－
ｇａｇｈ－Ｋｅｎａｎｅ）断裂准则来预测材料性能的退
化［２１］，即

ＧＣ ＝ＧＣｎ＋ ＧＣｓ－ＧＣ（ ）ｎ
ＧＳ
Ｇ（ ）Ｔ

η
（１１）

ＧＳ＝Ｇｓ＋Ｇｔ （１２）

ＧＴ ＝Ｇｎ＋ＧＳ （１３）

式中：ＧＣｓ、ＧＣｔ、ＧＣｎ 分别为第一、第二剪切方向和法
向的临界断裂能；Ｇｓ、Ｇｔ、Ｇｎ 分别为第一、第二剪
切方向和法向的断裂能；ＧＳ 为剪切方向断裂能；

ＧＴ 为总断裂能；ＧＣ 为临界应变能释放率；η为与
复合材料参数有关的系数，取η＝１．４５。

２　有限元仿真结果与分析

２．１　连接刚度的对比

复合材料层合板连接结构的连接刚度包括轴

向刚度和切向刚度，轴向刚度可以根据螺栓预紧
力的加载产生的轴向位移计算得出，本文不做探
究。切向刚度涉及层合板螺栓孔的变形、螺栓杆
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的剪切变形，以及胶层黏合力的影响，基于本文建
立的有限元模型，对复合材料螺栓连接结构以及
胶螺混合连接结构分别进行渐进损伤分析，其边
界条件及载荷分布如图２所示，得出受载端 ＲＰ１
点载荷－位移曲线，通过计算可得出切向刚度，见
图４。
图４可以看出，胶螺混合连接结构的载荷－位

移曲线存在一个明显的转折点，连接件位移达到
此点时，连接件的刚度达到最大值，通过计算得其
刚度为５１７．４ｋＮ／ｍｍ，所受拉伸载荷大小为

３　８５７Ｎ。胶层曲线存在明显平缓阶段，表明在这
个过程中，由胶螺混和连接转变为单纯的螺栓连
接，连接刚度发生变化。经过平缓阶段后，胶层曲
线的趋势与无胶曲线大致平行，此时刚度减小为

２１２．５ｋＮ／ｍｍ。由于胶层的整个胶面均能承受
载荷，使连接结构的承载能力显著提高，连接结构
的切向刚度明显增加，胶螺混合连接的切向刚度
相比于工程上所用螺栓连接增加了１４３．５％，采
用本文计算结果，胶螺混合连接在卫星承力筒的
应用，不仅满足工程使用要求，而且力学性能得到
极好的改善。

图４　载荷－位移曲线

Ｆｉｇ．４　Ｆｏｒｃｅ－ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｃｕｒｖｅ

２．２　螺栓孔挤压损伤分析

图５为螺栓连接模型在结构中的应力分布情

况，可以看出，孔的上板左侧、下板右侧与螺栓的
挤压接触面是出现应力集中区域，由于本连接结
构形式为单搭接，偏轴加载导致螺栓挤压产生较
大的偏斜，螺栓与上、下板表面接触区域也将产生
应力集中，对该区域的层合板２种主要损伤进行
分析。

图５　螺栓连接拉伸应力分布情况

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｎｓｉｏｎ　ｓｔｒｅｓｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｏｌｔｅｄ　ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ

当单元应力不满足 Ｈａｓｈｉｎ准则时，则说明
单元发生损伤失效。图６表示在０～１０．１ｋＮ拉
伸载荷下，螺栓孔纤维压缩损伤扩展图，当载荷为

５．２ｋＮ时，层合板上板最先出现单元损伤，随着
载荷的增大，损伤沿着螺栓孔周向和轴向扩展。
当载荷增加到７．５ｋＮ时，层合板下板出现单元
损伤，损伤趋势与上板相同，直到载荷为１０．１ｋＮ
时，上板与下板与螺栓挤压接触面应力集中区域
单元出现完全失效。
图７所示为０～１０．１ｋＮ拉伸载荷下，螺栓孔

纤维基体剪切损伤扩展图，当载荷为５．２ｋＮ时，
层合板上板最先出现单元损伤，同时，由于螺栓的
偏斜使得螺栓与层合板上下接触面应力集中单元

出现损伤，之后损伤沿周向和轴向扩展，当载荷达
到７．１ｋＮ时，层合板下板出现单元损伤，随着载
荷增加，损伤单元不断增加，当载荷为１０．１ｋＮ
时，上板与下板螺栓孔挤压接触面上的单元完全
失效。
从图６、图７可以看出，在最大拉伸载荷后，

图６　纤维压缩损伤扩展

Ｆｉｇ．６　Ｆｉｂｅｒ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅ　ｄａｍａｇｅ　ｅｘｔｅｎｓｉｏｎ
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图７　纤维／基体剪切损伤扩展

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｂｅｒ／ｍａｔｒｉｘ　ｓｈｅａｒ　ｄａｍａｇｅ　ｅｘｔｅｎｓｉｏｎ

螺栓孔仅有周围挤压单元发生完全损伤，只有当
层压板的某种损伤状态扩展到整个板宽或接头端

部时，说明连接结构发生最终破坏，本文损伤扩展
的程度远远达不到连接结构的最终破坏，表明在
此拉伸载荷下仅存在微量破坏。

２．３　胶层的失效机制

在拉伸载荷作用下对胶层的失效破坏进行分

析。本文模型中胶螺混合连接的失效首先是胶层
的断裂，胶的脱离从复合材料层合板搭接区域的
一侧向内部扩展，逐渐演变为两侧共同向内部扩
展，直到完全断裂失效。
由图８可知，所有蓝色区域网格表示搭接区

域连接面上的胶合力，其数值表示全部达到最大
值，此时对应连接结构的最大切向刚度，胶层的脱
离状态如图９所示；红色区域表明胶层达到脱离

图８　胶螺混合连接胶层最大胶合力状态

Ｆｉｇ．８　Ｍａｘｉｍｕｍ　ａｄｈｅｓｉｖｅ　ｆｏｒｃｅ　ｏｆ　ｃｏｈｅｓｉｖｅ　ｆｏｒ　ｂｏｎｄｅｄ－
ｂｏｌｔｅｄ　ｈｙｂｒｉｄ　ｊｏｉｎｔｓ

图９　胶螺混合连接胶层脱离状态

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｔａｃｈ　ｓｔａｔｕｓ　ｏｆ　ｃｏｈｅｓｉｖｅ　ｆｏｒ　ｂｏｎｄｅｄ－ｂｏｌｔｅｄ　ｈｙｂｒｉｄ

ｊｏｉｎｔｓ

的临界值，对应于图４载荷－位移曲线中即将进入
平缓阶段的临界点，胶层产生裂纹，随着载荷的增
加，胶层因裂纹的快速扩展完全失效。
当胶层发生失效后，连接结构仅由螺栓承载。

随着载荷的继续增加，复合材料层合板将会发生
微量破坏，图１０取载荷位移为０．３５ｍｍ时上板

０°铺层的损伤情况（红色部分）。可以看出，层合
板损伤主要因为纤维和基体的拉伸破坏。
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图１０　胶螺混合连接层合板０°铺层损伤

Ｆｉｇ．１０　Ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｄａｍａｇｅ　ｏｎ　０°ｐｌｙ　ｆｏｒ　ｂｏｎｄｅｄ－ｂｏｌｔｅｄ

ｈｙｂｒｉｄ　ｊｏｉｎｔｓ

３　试验验证

根据本文得出的螺栓连接的连接刚度，对卫
星承力筒试验件进行力学试验及有限元仿真分

析，将试验结果与计算结果进行对比，验证本文提
出方法的有效性及准确性。

３．１　试验件

对某卫星承力筒的试验件进行了拉压试验，
该试验件由复合材料层合板、Ｍ６内六角螺栓连
接构成，如图１１所示，复合材料均采用的碳纤维

图１１　承力筒框架

Ｆｉｇ．１１　Ｆｒａｍｅ　ｏｆ　ｂｅａｒｉｎｇ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ

氰酸酯预浸料ＳＹＴ５５Ｇ／Ｃ１４１３铺制而成，单层厚

０．２ｍｍ，纤维体积含量５７％。试验件骨架呈日
字形，２根纵梁和３根横梁框进行胶螺混合连接，
一侧存在蒙皮，蒙皮与骨架采用８８个 Ｍ６内六角
圆柱头螺栓进行纯螺栓连接，材质为 １Ｃｒ１８
Ｎｉ９Ｔｉ，弹性模量Ｅ＝２００ＧＰａ，泊松比ν＝０．３，外
侧蒙皮与骨架的铺层顺序与１．１节所建立的连接
结构保持一致。在蒙皮上胶接２个加强筋，单元
体总长１．６ｍ，宽０．８５ｍ。

３．２　试验

试验件拉伸试验在拉压试验机上进行，试验
环境为常温干燥，试验时通过液压作动器完成对
试验件的加载，试验件下梁端面与试验平台通过
螺栓连接固定，上梁加载端与试验机液压作用器
连接，为了尽量消除试验件在加载过程中由于偏
心所导致的翘曲现象，将工装安装在靠近蒙皮一
侧的上梁端面，使加载位置与试验件中性面尽量
重合，装置如图１２所示。加载时，试验件拉伸载
荷增量为２００Ｎ，达到最大静拉伸载荷３０ｋＮ时，
加载结束。蒙皮与上梁的螺栓以６Ｎ·ｍ的预紧
力矩进行装配。试验件上安装有１６个位移计
（１～１６），贴有１８个应变片（Ｙ１～Ｙ１８），测量位置
见图１３。

图１２　承力筒试验装置

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｎｓｉｌｅ　ｔｅｓｔ　ｏｆ　ｂｅａｒｉｎｇ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ

３．３　有限元模型

通过 ＭＳＣ．Ｐａｔｒａｎ创建有限元模型，试验件
所有单元均为壳单元ｑｕａｄ４，蒙皮与骨架之间的
螺栓分别采用 ＭＰＣ连接单元以及设有螺栓连接
刚度的Ｂｕｓｈ单元模拟，２种螺栓建模方式进行对
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图１３　位移、应变测量点

Ｆｉｇ．１３　Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｐｏｉｎｔ　ｏｆ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｓｔｒａｉｎ

比，采用２．１节所得刚度，模型边界条件如图１４
所示，试验件下梁固支，上梁受拉伸载荷，其加载
区域与试验件工装安装区域一致。为了模拟真实
的受力状态，试验件下梁全部约束固定，其余部件
自由度全部释放，上梁自由拉伸，载荷大小为

３０ｋＮ，并利用 ＭＳＣ．Ｎａｓｔｒａｎ静力非线性计算模
块１０６对有限元模型进行分析。图１５和图１６为

ＭＰＣ连接时的变形云图。

图１４　有限元模型边界条件

Ｆｉｇ．１４　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ

图１５　ＭＰＣ连接试验件Ｘ分量变形云图

Ｆｉｇ．１５　Ｔｅｓｔ　ｐｉｅｃｅ　Ｘｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ

ＭＰＣ　ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ

图１６　ＭＰＣ连接试验件总变形云图

Ｆｉｇ．１６　Ｔｅｓｔ　ｐｉｅｃｅ　ｔｏｔａｌ　ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ＭＰＣ

ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ

从图１５、图１６可以看出，试验件的变形整体
合理，变形位移量随着靠近加载端逐渐增加。
表３为试验件测量点３、４的Ｘ分量位移试验及计
算值，误差分别为５．６％、８．２％，在工程允许误差
范围内，说明试验件建模合理。

表３　测量点Ｘ分量位移

Ｔａｂｌｅ　３　Ｘｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｐｏｉｎｔ

测量点
Ｘ分量位移／ｍｍ

试验值 计算值

３　 ０．８３５　 ０．７８８

４　 ０．８５６　 ０．７８６

３．４　连接结构刚度的分析对比

基于仿真计算可知，加载后，上梁中间螺栓连
接结构轴向位移变形最大，表４为此处上梁与蒙
皮Ｘ分量位移的试验值与Ｂｕｓｈ单元、ＭＰＣ单元
计算值的对比，通过计算可知，采用Ｂｕｓｈ单元计
算值相比于 ＭＰＣ单元计算值误差减小了约５％。
图１７为加载后此处螺栓孔的状态，可以看出，螺
栓孔在加载后并未出现裂纹损伤，孔周边仅有微
量材料破损，并不影响安全性能。

表４　上梁与蒙皮Ｘ分量位移

Ｔａｂｌｅ　４　Ｘｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｕｐｐｅｒ　ｂｅａｍ

ａｎｄ　ｓｋｉｎ

位置
Ｘ分量位移／ｍｍ

试验值 Ｂｕｓｈ单元计算值 ＭＰＣ单元计算值

上梁 ０．３４９　 ０．３３２　 ０．３１４

蒙皮 ０．２６３　 ０．２５１　 ０．２３８
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图１７　蒙皮螺栓孔及上梁螺栓状态

Ｆｉｇ．１７　Ｓｋｉｎ　ｂｏｌｔ　ｈｏｌｅ　ｓｔａｔｕｓ　ａｎｄ　ｕｐｐｅｒ　ｂｅａｍ　ｂｏｌｔ　ｓｔａｔｕｓ

　　图１８为试验件上梁测量点３的位移试验值、

ＭＰＣ连接单元及设有连接结构Ｂｕｓｈ单元的轴向
位移，可以看出，相对于 ＭＰＣ连接单元，Ｂｕｓｈ单
元的计算位移与试验吻合度很好，前期误差在

１０％左右，后期几乎完全为吻合，验证了用Ｂｕｓｈ
单元建模方法的精确性。
图１９、图２０给出了试验件拉伸试验过程及

仿真计算应变片７和应变片４处的应变，２处应
变片均贴于蒙皮外侧螺栓孔附近。拉伸载荷在

０～３０ｋＮ范围内，Ｘ分量应变与Ｙ 分量应变曲线

图１８　测量点３位移

Ｆｉｇ．１８　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｐｏｉｎｔ　３

图１９　应变片７应变

Ｆｉｇ．１９　Ｓｔｒａｉｎ　ｏｆ　ｓｔｒａｉｎ　ｇａｕｇｅ　７

图２０　应变片４应变

Ｆｉｇ．２０　Ｓｔｒａｉｎ　ｏｆ　ｓｔｒａｉｎ　ｇａｕｇｅ　４

线性增加，说明螺栓连接处并未产生结构完全损
坏。Ｘ分量应变试验值与仿真计算值吻合较好，
误差大约减小了４％，但Ｙ 分量仍存在一定误差，
试验件在侧向受力不均，以及螺栓孔处应变的复
杂性均可导致误差的产生，鉴于误差不可避免性，
应变曲线误差仍在可接受范围内，误差大约减小
了９％。从应变曲线可以看出，应用Ｂｕｓｈ单元比
应用 ＭＰＣ 单元建模得出的应变比更接近试
验值。
上述基于试验件的试验数据与仿真计算比

较，验证了方法的合理性及有效性。研究表明：对
多螺栓连接复合材料层合板的拉伸分析，螺栓连
接的刚度的应用能精确体现试验件的力学仿真分

析，结果更接近于试验值，在结构整体分析中，具
有更高精度的计算值。

４　结　论

通过建立承力筒复合材料层合板连接结构渐

进损伤模型，利用三维 Ｈａｓｈｉｎ失效准则和Ｔｓｅｒ－
ｐｅｓ材料性能退化准则，研究连接处的微量损伤，
结合承力筒试验件的力学试验，通过有限元分析
螺栓连接结构的刚度对卫星承力筒试验件力学性

能的影响，得出以下结论：

１）基于ＡＢＡＱＵＳ子程序 ＵＭＡＴ所实现的
对承力筒复合材料层合板的微量破坏过程模拟，
发现首先在螺栓孔两侧发生损伤失效，并且随着
载荷的增加，损伤逐渐向层合板与螺栓孔挤压应
力集中区域周向和轴向扩展。

２）复合材料层合板胶螺混合连接在拉伸模
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拟中，首先由胶层和螺栓共同连接承载，当胶层发
生失效后，转变为螺栓单独承载。胶螺混合连接
的连接刚度比工程所用螺栓连接大１４３．５％，拥
有更好的承载能力，满足工程要求，并为承力筒试
验件连接结构的刚度分析有着重要的工程意义。

３）基于复合材料层合板螺栓连接模型得出
的载荷－位移曲线，可以合理地将连接刚度应用

Ｂｕｓｈ单元代替 ＭＰＣ单元模拟螺栓，与试验结果
相比，误差减小了４％～９％。对多螺栓复合材料
层合板连接件拉伸性能的模拟计算精度更好，所
提出的方法对具有连接结构形式的卫星力学分析

具有一定的适用性。
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