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复合材料因具有强度高、刚度大、抗疲劳性强且重

量轻的特点，在飞机制造领域得到越来越广泛应用 [1]。

复合材料 C 形梁作为升降舵、方向舵以及机翼翼盒等的

重要组成，是飞机结构中常见的受力构件。

复合材料 C 形梁在制备过程中由于自身的材料性

能、固化特性和温度等影响，导致在脱模过程中容易发

生收缩回弹，致使 C 形梁的腹板与缘条的夹角角度不等

于预设的角度，产生角度偏差。该制造过程中产生的角

度偏差会对其装配过程及装配性能造成影响。

近年来，国内外对复合材料 C 形梁角度偏差的研究

多集中在其成型机理以及影响因素上。岳广全等 [2] 从

模具影响复合材料构件变形和残余应力的各种因素出

发，分析了模具因素导致回弹变形造成的角度偏差。魏

冉等 [3] 回顾了复合材料固化成型后回弹变形现象的产

生及其影响因素，继而对回弹现象的模拟预测方法进行
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综述。Kappel 等 [4] 则对引起脱模回弹现象的热膨胀因

素和化学因素进行了量化。Svanbeg[5] 等、Wucher 等 [6]

通过建立有限元模型，在热影响的基础上提出了 C 形梁

形状弯曲的不同也是产生夹角偏差的一个重要因素。

Fernlund[7] 等的研究表明，固化过程中固化温度与

环境温度之间的温度差是引起回弹变形的重要因素，且

变形量正比为温度差。陈晓静 [8] 则采用有限元数值分

析方法，提出了基于节点变形的型面补偿算法。贾丽杰

等 [9] 以典型 C 形结构的缩比试验件入手，同时借助仿真

模拟手段，预测 C 形结构回弹变形的拟合公式。上术研

究对复合材料 C 形梁角度偏差的成因进行了阐述，但在

实际生产中仍不可避免地会出现角度偏差。如图 1 所

示的典型的复合材料升降舵结构，由复合材料 C 形梁与

蒙皮以及金属接头装配而成。在复合材料 C 形梁的制

造过程中由于回弹变形产生了回弹角，与接头装配的时

候会产生装配干涉，影响装配，如图 2 所示。

目前，对角度偏差在一定范围内的复合材料 C 形
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梁，可通过施加外力使角度修正到理论位置再进行装

配。然而该过程会导致装配结构含有初始应力，对装配

结构的静载强度造成影响。

本文针对含有角度偏差的复合材料 C 形梁典型装

配结构，建立一种研究其角度偏差对装配结构的静载强

度影响的有限元模型，设计含有角度偏差的典型结构的

单拉试验以获得最大静载强度的试验数据，并对有限元

模型进行仿真模拟以及运算，与试验结果对比验证模型

的有效性。

1  复合材料 C 形梁试验件与测试

由升降舵的结构设计复合材料 C 形梁组成的典型

装配结构，其中外侧为复合材料 C 形梁，内侧为配做段

用来模拟实际结构中复合材料 C 形梁所连接的接头。

试验所使用的复合材料 C 形梁角度为 90°，通过设计制

造不同角度的配做段，并将复合材料 C 形梁和配做段一

同制孔后使用 M6 的螺栓螺接装配，模拟制造角度等于

理论角度、制造角度大于理论角度以及制造角度小于理

论角度的复合材料 C 形梁的典型装配结构。试验中选

用的复合材料 C 形梁为 T700 碳纤维 Epotech 3325A/B 

环氧树脂基复合材料，配做段为 7075 铝合金材料。复

合材料 C 形梁长度为 40mm，厚度为 3.32mm，缘条与腹

板夹角为 90°。配做段长度也为 40mm，厚度为 2mm，缘

条与腹板夹角分别为 90°、86°和 93°，具体尺寸如图 3

所示。

在螺接时，通过扭力扳手施加 2N·m 的预紧力以保

证紧密连接。一共设计 4 个试验，试验 1-1 和试验 1-2

为重复试验，将复合材料 C 形梁与 90°配做段装配，模

拟实际生产的复合材料 C 形梁没有角度偏差的装配；

图2  角度偏差在升降舵装配中导致的干涉

Fig.2  Interference caused by R-angle deviation in elevator assembly
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图3  试验件尺寸

Fig.3  Size of specimens
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图4  试验件

Fig.4  Specimens

图5  试验件装夹

Fig.5  Fixture of specimens
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复合材料 C 形梁 蒙皮

图1  升降舵结构示意图

Fig.1  Elevator structure diagram



952016 年第 10 期 ·航空制造技术

学术论文RESEARCH

试验 2 为复合材料 C 形梁与 86°配做段装配，模拟实际

生产的复合材料 C 形梁角度为 90°，大于理论角度 86°

的装配；试验 3 为复合材料 C 形梁与 93°配做段装配，

模拟实际生产的复合材料 C 形梁角度为 90°，小于理论

角度 93°的装配。试验件如图 4 所示。

测量试验件的角度值，其中试验 1-1 和 1-2 的试验

件的角度为 90°，试验 2 的试验件的角度为 87.5°，试验

3 的试验件角度为 91.5°。

将专用工装夹具安装于拉伸机上并夹持住试验件

边缘，夹具下端固定，上端通过拉伸机按照 4mm/min 的

速度对试验件进行拉载荷的施加，如图 5 所示。

2  有限元分析

根据复合材料 C 形梁的实际尺寸及铺层方式建立

有限元模型。铺层方式为 [+45/-45]7s 共 28 层，铺层堆

叠方向由 C 形梁内侧指向外侧。

将 C 形梁按照上、下翼缘，腹板，上、下夹角划分

为 5 部分，分别按铺层堆叠方向扫略划分网格，将夹角

区域网格密度增加以保证夹角区域的求解精度。同样

根据配做段和螺栓、螺母的实际尺寸建立有限元模型，

如图 6 所示。其中网格划分了 22242 个节点、14902 个

C3D8R 单元。

根据螺栓预紧力公式：

预紧力矩 Mt = K×P×d×0.001(N·m)，

式中：K 表示拧紧力系数，取 K =0.2 ；d 表示螺纹公称直

径；求出预紧力 P 并在有限元模型中对螺栓施加预紧

力。

设置刚体压片模拟施加载荷的工装夹具压片，将压

片与配做段建立绑定（tie）约束，下侧压片固定，当拉伸

试验件时对上侧压片施加拉向位移载荷。

对于试验 1-1、1-2，直接对上侧压片施加的拉向位

移载荷进行仿真即可。对于试验 2 和试验 3 需要增加

对角度的修正仿真步骤。先对配做段施加位移载荷修

正到 90°，随后使复合材料 C 形梁与其螺接装配，施加

螺栓预紧力。取消对配做段施加的位移载荷 , 使整个

有限元模型自平衡，从而实现对试验件修正的仿真模

拟。最后对上侧压片施加的拉向位移载荷进行仿真。

试验中选用的复合材料 C 形梁为 T700 碳纤维树脂

基复合材料，具体材料参数如表 1 所示。配做段为 7075

铝合金材料，弹性模量 71GPa，泊松比 0.33。E1/E2 分别

表示 X/Y 方向的弹性模量，V12 表示泊松比，G12 表示剪

E1/GPa E2/GPa v12 G12/GPa XT/MPa XC/MPa YT/MPa YC/MPa S/MPa

139 9.5 0.3 6.5 2600 1250 26 140 70

表1  复合材料参数
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切模量，XT/XC 表示 X 方向的拉伸和压缩强度，YT/YC 表

示 Y 方向的拉伸和压缩强度。

基于 ABAQUS 有限元软件，建立上述有限元模型。

在施加位移载荷过程中，会发生复合材料单元的失效。

发生失效区域的应力分布变化剧烈，然而结构中的应变

在失效前后变化比较平滑， 更适合用来作为复合材料

结构中损伤演化的判据 [10]。三维 Hashin 准则 [11] 因区

分了纤维断裂、基体开裂以及分层失效等不同的失效形

式且简单准确的特点被广泛使用。因此本研究采用基

于三维 Hashin 准则的应变形式 [12] 进行失效判定。

当单元应变满足失效准则时，根据具体失效形式对

材料参数进行退化，对未发生失效的单元保持原有材料

参数不变。对于发生多种失效模式的单元，材料参数的

退化叠加。参考 Kermanidis 等 [13] 的损伤退化理论，对

发生失效的单元根据失效形式进行材料参数的折减。

根 据 损 伤 模 型 中 的 失 效 形 式 及 损 伤 退 化 使 用

FORTRAN 语言编写用户材料子程序（UMAT），对复合
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试验 角度 /（°） 最大静载时位移 /mm 最大静载 /N

试验 1-1 90 31.39 593

试验 1-2 90 32.47 617

试验 2 87.5 34.57 688

试验 3 91.5 28.78 524

表2  试验静载强度

仿真
自平衡后角度 /

（°）
仿真最大静载 /N

与试验结果相对
误差 /%

仿真 1-1 90 651 9.7

仿真 2 87.5 720 4.6

仿真 3 91.5 579 10.5

表3  试验和仿真结果对比
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材料 C 形梁的典型装配结构在拉伸过程中的损伤情况

进行仿真，得到位移与载荷的关系曲线。UMAT 子程序

从 ABAQUS 主程序中调用初始材料参数、应变及应变

增量，进行失效分析及损伤退化后向主程序提供应力，

以及应力增量对应应变增量的变化率，即 Jacobian 矩阵。

图 7 为使用 UMAT 进行仿真的流程图。

3  数据分析和对比验证

试验 1-1、1-2、2 和 3 的拉伸位移及载荷曲线如图

8 所示。在拉伸过程中，开始时复合材料 C 形梁和配做

段一同承力，但是由于复合材料 C 形梁的刚度要强于配

做段，因此复合材料 C 形梁起到主承力的作用。随着位

移的增加，复合材料 C 形梁产生损伤，承载能力逐步下

降，最后完全失效后由配做段承力。在该过程中，载荷

曲线第一次下降时复合材料 C 形梁发生纤维断裂和分

层等显著损伤，此时其典型装配结构发生失效，故将载

荷曲线第一次下降时的载荷认为是该装配结构的静载

强度。静载强度和拉伸位移如表 2 所示。

试验 1-1 和试验 1-2 为重复试验，都是 90°的装配

段进行拉伸试验，试验 1-2 的最大静载和试验 1-1 的最

大静载偏差 4%，因此可以认为试验具有较好的稳定性。

对上步建立的仿真模型进行仿真运算，试验 1-1 的

仿真结果的应力云图如图 9 所示。

试验 1-1、试验 2 和试验 3 的试验和仿真数据对比

如图 10 和表 3 所示。

仿真自平衡后的角度与实际试验的角度偏差相同。

仿真数据相对于试验数据整体偏大，但误差小于 11%，

与试验数据一致，准确性较高。因此本文建立的有限元

模型是有效的。

4  结论

本文对含有角度偏差的复合材料 C 形梁的典型装

配结构的静载强度进行研究，设计了含有角度偏差的典

型结构的单拉试验以及建立了有限元模型。分别对含

有制造角度等于理论角度、制造角度大于理论角度以及

制造角度小于理论角度的复合材料 C 形梁的典型装配

结构进行了试验和仿真模拟运算，将试验数据和仿真数

据对比，验证了本文建立的有限元模型的有效性，为进

一步分析复合材料 C 形梁的角度偏差对其典型装配结

构的静载强度影响规律提供了理论基础。
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