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航空复合材料干涉连接结构湿热服役力学性能研究

丘宏俊，钟梓鹏，梁卫颖，刘超，程秀全

（广州民航职业技术学院  飞机维修工程学院， 广州  510403）

摘 要： 当前，湿热环境对复合材料的影响更偏向于材料组成结构方面的研究，对复合材料连接的研究则相对

匮乏。以复合材料干涉连接结构为对象，基于湿热环境下复合材料的力学本构关系与连续损伤模型，建立复合

材料干涉连接结构的数值仿真模型；利用该模型分别对湿热循环 0、30、60、90、120 天干涉连接结构的静强度和

损伤失效进行分析，并结合湿热老化试验对其进行验证。结果表明：随着湿热循环周期由 0 天逐步递增到 120
天，复合材料干涉连接结构的极限载荷分别降低了 3.33%、5.63%、8.83% 和 10.81%；湿热环境会造成复合材料

开孔处基体内部发生老化反应，致使基体性能迅速下降，而对纤维损伤影响较小。
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Abstract： Currently， the study on the influence of hygrothermal environment on composite material is more           
inclined to the material composition structure， rather than the composite connection. A numerical simulation model 
of composite interference-fit structure is established based on the mechanical ontological relationship and conti-    
nuous damage model of composites under the hygrothermal environment with the object of composite interference-
fit structure. The model is utilized to analyze the static strength and damage failure of interference-fit structures in 
the hygrothermal cycle of 0 days， 30 days， 60 days， 90 days and 120 days respectively， and is validated with the 
hygrothermal aging experiment. The results show that the ultimate load of the composite interference-fit structure     
decreases by 3.33%， 5.63%， 8.83% and 10.81% respectively， as the hygrothermal cycling period increases from 
0 days to 120 days； the hygrothermal environment causes the aging reaction within the matrix  of composite ope-
ning， results in a rapid deterioration of the matrix performance， while has little effect on the fiber damage.
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0　引  言

碳纤维增强复合材料（CFRP）由于其比强度

高、比模量大、耐腐蚀性强等优点在飞机制造中得

到了广泛应用［1-2］。现阶段复合材料在飞机中的应

用由次承力构件逐渐发展到主承力构件，在增强

飞机整体性能的同时减轻了质量。飞机制造中常

采用复合材料干涉连接，由于紧固件与孔壁间形

成挤压力，降低孔周应力幅值，从而强化孔壁，延

缓疲劳裂纹的产生［3-4］。飞机在“起飞→爬升→巡

航→下降→着陆”的循环过程中，环境温度和湿度

会发生较大的变化，造成复合材料层合板内部材料

发生水解反应与氧化反应，导致层合板出现一定程

度的物理破坏和化学破坏［5-6］，因此飞机复合材料

干涉连接结构件的力学性能会受到高低温湿热交

变载荷的影响，导致其性能下降［7-8］，影响其服役性

能。为了满足飞机的持续适航性能，需要对服役环

境影响下的复合材料连接结构件性能进行研究。

研究者对湿热环境下复合材料的性能变化进

行了大量研究。Davidson 等［9］利用差示扫描量热

仪（DSC）和动态力学热分析（DMTA）等方法研究

了湿热老化对碳纤维复合材料分层韧性、分层断

裂行为［10］以及弯曲性能［11］的影响；Charalambous
等［12］分别在-50、20、50 和 80 ℃的环境下研究了温

度对碳纤维复合材料层间断裂刚度及分层裂纹增

长率的影响；Gu Yizhuo 等［13］进行了短梁剪切实验

和单纤维断裂实验，研究湿热环境下碳纤维复合

材料界面性能的变化，结果表明受湿热环境的影

响，基体拉伸模量和层间剪切强度都呈现下降趋

势。复合材料在湿热环境下的老化现象除了通过

力学性能来表征之外，还可以通过微观损伤、热力

学性能等进行表征。Tam 等［14］和 Sun Pei 等［15］研

究了湿热环境对碳纤维环氧复合材料界面的影

响，根据原子论相关知识分析了水分子在特定温

度下影响界面行为的老化过程；谢伟等［16］引入三

维 Hashin 准则建立了复合材料湿热本构模型并分

析了开孔层合板的损伤；Nachtane 等［17］通过分离

式霍普金压杆（SHPB）技术分析了复合材料层合

板在经过湿热环境处理后的动态压缩性能和微观

渐进损伤过程；黄力刚等［18］研究了湿热环境对夹

芯结构的影响。

在数值模拟研究方面，金平［19］和徐益兵［20］利

用相关理论建立了湿热弹性复合材料损伤问题的

完整理论描述，并结合湿热循环作用下环氧树脂

的动态力学行为，拟合出湿热循环条件下材料的

粘弹性本构模型；Benkhedda 等［21］和王丰芝［22］在考

虑了温度和湿度随环境变化的条件下，研究了复

合材料松弛老化机理与性能退化表征；杨加明［23］

对湿热环境下复合材料层合板的几何非线性进行

了分析，基于高阶剪切变形理论得到了层合板在

湿热环境下的控制方程、边界条件和对应的力学

分量公式。基于上述众多复合材料理论退化模

型，利用有限元分析软件，刘玉佳等［24］通过改进湿

热条件下复合材料的本构关系，结合 Hashin 失效

准则和最大应力准则发展了湿热力耦合条件下的

渐进损伤分析方法，并基于此分别进行了静载拉

伸载荷、弯曲载荷与剪切载荷研究；Cheng Xiao⁃
quan 等［25］和代小杰［26］分别研究了复合材料层合板

在不同湿度与不同温度梯度下的力学性能仿真模

型分析；Rocha 等［27］通过实验与数值分析方法研究

了纤维增强复合材料的湿热老化情况，通过建立

多尺度模型来模拟层合板的老化吸水扩散过程，

同时，构建了粘弹性方程来模拟树脂老化和纤维

基体界面剥离的现象。

综上所述，研究者针对湿热环境对复合材料

影响的研究更偏向于材料自身的变化，而对复合

材料机械连接的研究则相对匮乏［28］。

飞机上有大量的复合材料连接件，其功能退

化会对飞机的持续适航性能造成重大影响。因

此，本文以复合材料干涉连接结构为研究对象，基

于湿热环境下复合材料的力学本构关系与连续损

伤模型，建立复合材料干涉连接结构数值仿真模

型，并利用该模型对不同湿热循环周期下干涉连

接结构的静强度和损伤失效进行分析，结合湿热

老化试验，揭示湿热循环周期对复合材料干涉连

接结构力学性能的影响规律，并验证仿真模型的

有效性，以期为制定或改进飞机适航方案提出理

论参考。

1　CFRP湿热老化试验及方法

1. 1　试验准备

1. 1. 1　干涉连接结构件制作

本 文 采 用 T700 层 合 板 ，铺 层 方 向 和 顺 序       
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为［0/45/-45/90］2S，复合材料纤维体积分数为

60%，尺寸为 420 mm×420 mm，层合板单层厚度

为 0. 2 mm，总厚度为 3. 2 mm。复合材料结构件按

照 ASTM D5961 标准要求［29］进行干涉连接试验。

其中层合板长 135 mm，宽 36 mm，厚 3. 2 mm，搭接

长度 36 mm，用 M6 钛合金（Ti-6Al-4V）螺栓连接，

干涉量取 1. 2%，制孔刀具直径选 5. 929 mm。制

孔后，用万能试验机压入螺栓完成干涉连接，再用

力矩扳手按规定的力矩（6 N·m）拧紧螺母，完成干

涉连接结构件的制作。

1. 1. 2　试验设备

1） 环境模拟设备：用勤卓环境测试设备有限

公司生产的 JK-225G 高低温湿热试验箱实现对拉

伸前干涉连接结构件的湿热环境加载；2）拉伸设

备：用钢研纳克检测技术股份有限公司生产的

GNT100 万能试验机对干涉连接结构件进行拉伸

试验，可根据不同的试验要求得到构件在不同拉

伸条件下的载荷变化规律；3）观察设备：用 FEI 公

司生产的 Verios G4 扫描电镜（SEM）对拉伸构件

的损伤进行微观形貌分析，观察并分析螺栓和层

合板连接处的损伤失效情况。

1. 2　试验方案和实施过程

首先将复合材料干涉连接结构件放入高低温

湿热交变试验箱，温度环境设定为：-25~125 ℃，

湿度环境设定为 RH 0~50%，分别湿热循环处理

0、30、60、90、120 天；然后对湿热处理后的干涉连

接结构件进行拉伸试验。万能试验机拉伸速率为

2 mm/min，拉伸过程中同时监测引伸计数据和应

变片数据，当数据从最大值下降时立即停止拉伸，

并采集干涉连接结构的载荷—位移曲线及应变片

的相关数据。为了得到连接接头在拉伸之后的损

伤情况，进一步分析拉伸过程中干涉连接结构的

损伤机理，采用扫描电镜直接对拉伸过程中试样

出现的损伤进行 2D 和 3D 的形貌分析。干涉连接

结构件制作及湿热老化试验流程如图 1 所示。

2　干涉连接结构数值仿真模型

在考虑复合材料结构服役湿热循环周期的条

件下，推导湿热环境影响下的复合材料本构关系，

通过 Abaqus 的 UMAT 子程序建立以混合失效准

则和线性退化模型为基础、考虑湿热环境影响的

复合材料三维损伤模型，结合有限元数值仿真模

型实现对湿热环境作用下 CFRP 干涉连接结构的

数值模拟分析。

2. 1　湿热环境下复合材料本构关系的建立

本文假定复合材料干涉连接结构温度分布均

匀、相对湿度一致，对于考虑湿热循环周期影响下

的复合材料损伤问题，湿热环境下的应力分为：外

力引起材料内部出现的工作应力，温度变化产生

的热应力，湿度变化产生的湿应力。因此复合材

图 1 CFRP 干涉连接结构湿热老化试验流程

Fig. 1　Hygrothermal aging test procedure for CFRP interference-fit structure
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料在服役环境下主方向的应变由机械应变、热应

变、湿应变组成，转化为应力关系得到：

σ= E：ε+ FΔT+ GΔC= C͂ [ ε- εT - εC ]
        （1）

式中：E为复合材料的弹性模量；F为热模量张量；

G为湿模量张量；C͂为复合材料湿热环境下的刚度

矩阵；ε为材料主方向应变；εT 为热应变；εC 为湿

应变。

对于复合材料退化刚度矩阵 C͂，利用损伤张量

D来描述其在湿热作用下的损伤退化。

C͂= DT ⋅C ⋅D （2）
式中：DT 为损伤张量 D 的转置；C 为初始刚度

矩阵。

对于服役环境中的热应变，由多梯度温度环

境谱进行求解，在某一温度下热应变产生的计算

方法如式（3）所示；对于复合材料连接结构的湿应

变，假定层合板内部湿度一致，由湿应变及湿膨胀

系数的关系，得到湿应变计算公式如式（4）所示。

εT = α1(T 1 - T 0 ) + α2 (T 2 - T 1 )+ ⋯ + αn (Tn - Tn- 1 )= ∑
i= 1

n

α i (Ti - Ti- 1 ) （3）

εC = β1 (C 1 - C 0 )+ β2 (C 2 - C 1 )+ ⋯ + βn (Cn - Cn- 1 )= ∑
i= 1

n

β i (Ci - Ci- 1 ) （4）

式中：α i为热膨胀系数矩阵；β i为湿膨胀系数矩阵。

热膨胀和湿膨胀系数选取源自文献［30-32］，本构

关系计算变量如表 1 所示。

将式（2）~式（4）代入式（1）即可得到复合材料 在湿热环境作用下的本构关系表达式：

σ= C͂ [ ε- εT - εC ]= DT ⋅C ⋅D é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúúε- ∑

i= 1

n

α i (Ti - Ti- 1 ) - ∑
i= 1

n

β i (Ci - Ci- 1 ) （5）

2. 2　复合材料三维损伤模型的建立

复合材料损伤萌生准则常用于评估给定载荷

条件下结构是否产生损伤，本文采用混合失效准

则预测损伤的萌生，即在 Hashin 准则中引入剪切

非线性，并以最大应力准则代替纤维拉伸失效准

则，减小 Hashin 准则对纤维失效预测的偏差［33］，改

进 Hashin 损伤判据如下：

1） 纤维拉伸/压缩失效

F 2
1t = ( σ1

K 3 ⋅Xt
)2        ( σ1 ≥ 0 ) （6）

F 2
1c = ( σ1

K 4 ⋅Xc
)2        ( σ1 < 0 ) （7）

2） 面内基体拉伸/压缩失效

F 2
2t = ( σ2

K 3 ⋅Yt
)2 + 2 ⋅ τ 2

12 / ( K 2 ⋅G 12 )+ 3ατ 4
12

2 ( K 5 ⋅ S12 )2 / ( K 2 ⋅G 12 )+ 3α ( K 5 ⋅ S12 )4 + 2τ 2
23 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4    ( σ2 ≥ 0 )

（8）

F 2
2c = ( σ2

K 4 ⋅Yc
)2 + 2τ 2

12 / ( K 2 ⋅G 12 )+ 3ατ 4
12

2 ( K 5 ⋅ S12 )2 / ( K 2 ⋅G 12 )+ 3α ( K 5 ⋅ S12 )4 + 2τ 4
23 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4    ( σ2 < 0 )

（9）
3） 面外基体拉伸/压缩失效

F 2
3t = ( σ3

K 3 ⋅ Zt
)2 + 2τ 2

13 / ( K 2 ⋅G 13 )+ 3ατ 4
13

2 ( K 5 ⋅ S13 )2 / ( K 2 ⋅G 13 )+ 3α ( K 5 ⋅ S13 )4 + 2τ 2
23 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4     ( σ3 ≥ 0 )

（10）

表 1　本构关系变量数值

Table 1　Values of selected ontological variables
变量

1 方向热膨胀系数 α1/（10-6 K-1）

2 方向热膨胀系数 α2/（10-6 K-1）

数值

0. 27

31. 3

变量

1 方向湿膨胀系数 β1

2 方向湿膨胀系数 β2

数值

0

0. 54
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F 2
3c = ( σ3

K 4 ⋅ Zc
)2 + 2τ 2

13 / ( K 2 ⋅G 13 )+ 3ατ 4
13

2 ( K 5 ⋅ S13 )2 / ( K 2 ⋅G 13 )+ 3α ( K 5 ⋅ S13 )4 + 2τ 2
23 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4    ( σ3 < 0 )

（11）
4） 纤维—基体剪切失效

F 2
s = ( σ1

K 4 ⋅Xc
)2 + 2τ 2

12 / ( K 2 ⋅G 12 )+ 3ατ 4
12

2 ( K 5 ⋅ S12 )2 / ( K 2 ⋅G 12 )+ 3α ( K 5 ⋅ S12 )4 + 2τ 2
13 / ( K 2 ⋅G 13 )+ 3ατ 4

13

2 ( K 5 ⋅ S13 )2 / ( K 2 ⋅G 13 )+ 3α ( K 5 ⋅ S13 )4     ( σ1 < 0 )

（12）
式中：F 1t、F 1c、F 2t、F 2c、F 3t、F 3c 为各方向的拉伸/压
缩失效指数；Xt、Xc、Yt、Yc、Zt、Zc为各方向拉伸/压
缩强度；Fs为剪切失效指数；σ为拉/压应力；S为剪

切强度；τ为剪切应力；K为退化系数。其中退化系

数 K由试验测定，不同湿热老化时间下的退化系

数如表 2 所示。

本文采用线性损伤退化模型表征复合材料干

涉连接结构在拉伸载荷作用下的材料损伤演化过

程，在结构发生失效前，应力会随应变的增加呈现

出线性增加的趋势，当损伤指数 fI达到 1，损伤变量

dI被激活，结构整体刚度减小、承载能力下降。因此

采用基于能量的线性软化定律［34］定义损伤变量 dI：

dI =
ε f
I( )εeq

I - ε0
I

εeq
I ( )ε f

I - ε0
I

  （13）

式中：εeq
I 、ε0

I 和 ε f
I分别为当前的等效应变、损伤萌生

时的等效应变和最终失效时的等效应变。

2. 3　复合材料干涉连接结构仿真模型的建立

数值模拟中干涉连接结构的几何尺寸、铺层

顺序、材料属性等参数均与试件相同。连接螺栓

的材料为航空级钛合金 Ti-6Al-4V，其弹性模量为

110 GPa、泊松比为 0. 3。数值模型网格划分采用

局部加密处理，所有单元类型采用 C3D8R，相互作

用的设定采用摩擦接触，层合板间摩擦系数设定

为 0. 5，螺栓与层合板间摩擦系数设定为 0. 1，螺母

与层合板间摩擦系数设定为 0. 1［35-36］。模型还需

要设置左右边界、位移边界、螺栓预紧力载荷共 3
部分的边界条件及载荷作用。数值模型整体结构

如图 2 所示。通过 UMAT 子程序实现干涉连接结

构在受载过程中本构关系、失效准则、材料退化模

型的建立，复合材料三维损伤模型计算流程如图 3
所示。

3　仿真数值果与分析

首先，将数值仿真中干涉连接结构拉伸静强

表 2　不同湿热老化时间下的退化系数

Table 2　Degradation coefficients for different 
hygrothermal aging times

湿热循环
周期/天

 30

 60

 90

120

弹性模
量K1

0. 934 1

0. 910 4

0. 909 9

0. 885 7

剪切模
量K2

0. 946 1

0. 890 3

0. 784 6

0. 728 9

拉伸强
度K3

0. 954 1

0. 932 5

0. 925 7

0. 918 7

压缩强
度K4

0. 935 5

0. 923 3

0. 910 2

0. 863 2

剪切强
度K5

0. 763 8

0. 703 3

0. 682 8

0. 659 1

图 2 干涉连接结构数值分析模型的建立

Fig. 2　Numerical analysis modeling of the 
interference-fit structure

图 3 UMAT 子程序计算流程

Fig. 3　UMAT subroutine calculation process
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度结果与试验结果进行对比分析，以验证有限元

模型的有效性。然后，基于扫描电镜观测结果对

不同湿热循环周期下干涉连接结构的接头损伤规

律进行分析，以发现干涉连接结构拉伸中的主要

损伤形式。最后，依据数值仿真结果对研究对象

的主要损伤形式进行规律分析。

3. 1　数值仿真结果分析与对比验证

3. 1. 1　拉伸载荷位移曲线对比分析

不同湿热老化时间下试验结果与数值仿真结

果如图 4 所示，从图 4（a）可以看出：数值仿真中，不

同湿热循环周期下干涉连接结构的载荷—位移曲

线趋势一致，随着湿热循环周期的增加，曲线初期

线性增长阶段的斜率逐渐减小，表明整体结构提

前进入了损伤阶段，同时整体结构的承载强度逐

渐下降。

试验结果与数值仿真的拉伸载荷—位移曲线趋

势基本一致，不同之处在于静态拉伸实验曲线会出

现载荷突然降低的现象，是由于试验过程中的夹持

松动导致了该现象的发生。随着湿热循环周期的增

加，干涉连接结构的极限载荷出现逐渐下降的趋势。

数值仿真与实验的曲线误差最大不超过 12%，证明

了该模型对不同湿热循环周期下结构力学性能预测

的准确性与有效性，因此可以利用该模型对不同湿

热循环周期下的载荷变化趋势进行分析。

数值仿真结果中，未经过湿热环境处理的结

构极限载荷为 15. 63 kN，湿热加载 30、60、90 和

120 天之后，结构的极限载荷分别降低了 3. 33%、

5. 63%、8. 83% 和 10. 81%。由此可见，随着湿热

循环周期的增加，复合材料干涉连接结构承载能

力呈下降趋势。

从图 4（b）可以看出：湿热处理 0、30、60、90、
120 天下的数值仿真载荷比试验载荷分别减少了

10. 75%、11. 32%、11. 72%、11. 87%、11. 99%，这

是由于仿真模型中将螺母与螺栓进行绑定，从而

导致拉伸受载过程中，孔周复合材料区域受到额

外的强迫挤压作用，导致仿真模型载荷的下降。

不同湿热环境处理下的载荷下降比基本一致，再

次证明了该模型对不同湿热循环周期下复合材料

结构力学性能变化趋势预测的准确性与有效性。

3. 1. 2　损伤失效对比分析

湿热处理 0、60、120 天的干涉连接结构损伤的

试验和数值模拟的微观形貌图如图 5 所示，损伤区

域的相关参数如表 3 所示。

（a） 湿热循环 0 天

（a） 拉伸载荷位移曲线

（b） 极限载荷对比

图 4 不同湿热老化时间下实验结果与数值仿真结果对比

Fig. 4　Comparison of experimental results with numerical 
simulation results under different hygrothermal aging time
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（b） 湿热循环 60 天 （c） 湿热循环 120 天

图 5 损伤试验结果与数值仿真结果对比

Fig. 5　Comparison between experimental results of damage failure and numerical simulation results

从图 5 和表 3 可以看出：随着湿热循环周期的

增加，未损伤区域与损伤区域分界线的夹角逐渐

减小；试验损伤区域与仿真基体损伤区域的边界

长度先增大后减小，纤维损伤区域逐渐减小，损伤

区域面积逐渐增大。试验结果与数值仿真结果的

变化规律或变化趋势基本一致，对比结果误差最

大为 12. 34%，也可佐证数值仿真结果的有效性。

3. 2　湿热退化力学性能规律分析

干涉连接结构的主要损伤形式包括纤维失

效、纤维—基体剪切失效和基体失效。

3. 2. 1　纤维失效分析

干涉连接结构纤维损伤结果如图 6 所示，可以

看出：在未施加拉伸载荷之前，并没有纤维拉伸损

伤发生，纤维拉伸损伤在孔周分布较少，随着拉伸

位移的持续增加，损伤区域逐渐由孔周向层合板

边界扩展；在未施加拉伸位移之前，孔周附近已经

出现了纤维压缩损伤，随着拉伸位移的持续增加，

纤维压缩损伤沿着拉伸载荷方向扩展；当拉伸位

移达到 2 mm 后，由于孔周大部分区域已失效破

坏，纤维压缩损伤区域逐渐向层合板边缘扩展。

表 3　不同湿热老化时间下干涉连接结构的损伤参数

Table 3　Damage parameters of interference-fit structures under different hygrothermal aging time

湿热循环
时间/天

0
60

120

分界线夹角/（°）
试验（整体）

27. 2
14. 1

0

仿真（基体）

30. 8
18. 4

0

仿真（纤维）

31. 2
20. 8

0

边界长度/mm
试验（整体）

4. 13
5. 68
5. 20

仿真（基体）

4. 08
5. 23
4. 46

仿真（纤维）

4. 12
3. 90
3. 40

边界面积/mm2

试验（整体）

13. 53
16. 21
18. 32

仿真（基体）

 7. 4
10. 8
12. 6

仿真（纤维）

7. 8
6. 2
5. 8

仿真（总和）

15. 2
17. 0
18. 4

（a） 拉伸损伤

（b） 压缩损伤

图 6 干涉连接结构纤维损伤结果

Fig. 6　Result of fiber damage in interference-fit structures
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拉伸位移从 0 mm 增加到 5 mm 的过程中，随

着湿热循环周期的增加，纤维损伤的扩展速率逐

渐变慢，拉伸载荷结束的纤维损伤区域面积也逐

渐减小。这是由于拉伸载荷的承力主体为碳纤

维，而湿热循环周期对碳纤维的影响较小；在相同

位移下经过湿热环境处理的结构件所承受的载荷

逐渐降低，对碳纤维的作用力也减小。

3. 2. 2　纤维—基体剪切失效分析

干涉连接结构纤维—基体剪切损伤结果如图

7 所示。

从图 7 可以看出：未施加拉伸载荷之前，干涉

量与拧紧力矩使得孔周出现了主要沿纵向分布的

剪切失效区域；随着拉伸位移的继续增加，纤维—

基体剪切失效区域开始大幅度增加，在拉伸位移

为 3 mm 之前，纤维—基体剪切失效主要沿纵向扩

展，当拉伸位移大于 3 mm 后，纤维—基体剪切失

效开始沿横向向层合板边界扩展。

随着湿热循环周期的增加，在拉伸位移从       
1 mm 增加到 2 mm 的条件下，纤维—基体剪切失

效的扩展速度逐渐增加；而当拉伸位移从 2 mm 增

加到 3 mm 时，未经过湿热处理的试件逐渐达到极

限载荷，导致其剪切失效区域扩展速率有所增加；

当拉伸载荷停止施加时，由于湿热老化效应导致

的层合板内部纤维—基体脱粘的现象，随着湿热

循环周期的增加，纤维—基体剪切失效区域面积

也逐渐增加。

3. 2. 3　基体失效分析

干涉连接结构基体损伤结果如图 8 所示，可以

看出：基体拉伸损伤初始区域主要沿孔周纵向分

布，随着拉伸载荷的施加，基体拉伸损伤沿纵向逐

渐向层合板边界扩展，基体压缩损伤初始区域主

要沿孔周横向分布；随着拉伸载荷的增加，压缩损

伤区域缓慢向层合板边界扩展，基体压缩损伤扩

展速率与拉伸损伤扩展速率相差较大。

在未施加拉伸位移之前，孔周附近已经出现

了基体损伤。这是由于干涉量与拧紧力矩的影

响，紧固件与复合材料层合板出现挤压现象，导致

基体出现了一定程度的损伤，而且湿热处理时间

越长，基体初始损伤也越严重。

当拉伸载荷施加完成之后，基体的最终损伤

面积随着湿热循环周期的增加而增加。这是由于

随着湿热循环周期的增加，层合板内部基体的水

解反应与氧化反应也更加剧烈，导致其在拉伸载

荷作用下的损伤逐渐加剧。

4　结  论

1） 随着湿热循环周期由 0 天逐步递增到 120
天，复合材料干涉连接结构的极限载荷分别降低

了 3. 33%、5. 63%、8. 83% 和 10. 81%，结构件提前

进入失效状态，基体甚至出现了不同程度的错位

（a） 拉伸损伤

（b） 压缩损伤

图 8 干涉连接结构基体损伤结果

Fig. 8　Results of matrix damage in 
interference-fit structures

图 7 干涉连接结构纤维—基体剪切损伤结果

Fig. 7　Results of fiber-matrix shear damage in 
interference-fit structures
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断裂现象。

2） 基于有限元仿真的干涉连接结构的损伤失

效分析，相较于试验检测结果，仿真预测误差均小

于 12%，验证了数值仿真模型的可行性，因此通过

拉伸载荷仿真可以实现复合材料干涉连接结构静

强度的有效预测。

3） 湿热循环周期对纤维的影响相对较小，作

为主要承力体的纤维损伤区域面积较小，从损伤

面积来看，性能波动约为 0. 3%/天；由于湿热老化

效应的影响，导致了层合板内部出现了部分纤     
维—基体脱粘的现象，造成了湿热循环周期对纤

维和基体影响程度差异加大。

4） 湿热循环周期对基体的影响相对较大，性

能下降可达 0. 75%/天，湿热环境会造成复合材料

基体内部发生老化反应，致使基体拉伸和压缩性

能不同程度的下降。
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