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针对采用格栅结构的某无人机机翼&研究了机翼格栅结构在承受低速冲击下结构材料的损伤特性$在

+?+GHI

软件中建立了冲击损伤过程有限元模型&采用
J=;@.6CK'98:

应变失效准则和
L=:=6@'

参数退化方式&

对无穿透破坏前提下的单侧带蒙皮格栅结构进行了冲击仿真实验'研究了针对不同格栅结构构型(不同冲击位

置(不同冲击能量等情况下的损伤特性'结果表明!对结构不同位置进行冲击时&结构损伤类型(面积(扩展特

性等都有极大的不同&而且复合材料结构不同铺层的损伤特性也有很大差异$验证了格栅结构对损伤扩散具有良

好的限制能力&表明格栅结构具有很好的抗损伤能力'

关键词!

!

格栅结构$飞行器机翼$低速冲击$冲击损伤$复合材料

中图分类号!

!

>?!!"4%

!!!

文献标志码!

!

+

!"#$%&'"()*+,+&*-.()"#

/

&-'0&#&

1

+,$)0+*%(23+%(-"'"+,(4-(#

/

(,"'+

1

*"0,'*$-'$*+,4(*&"*-*&4'2")

1

M+*N'FD8

&

OJHM.=6

P

&

QHO@.38.

"

"

I9=98R8

S

M=T'-=9'-

S

'UV85@=6.5;=6<L'69-'('UV85@=6.5=(I9-F59F-8;

&

*=6

W

.6

P

H6.X8-;.9

S

'U+8-'6=F9.5;=6<+;9-'6=F9.5;

&

*=6

W

.6

P

#%""%1

&

L@.6=

#

56,'*&-'

!

!

K8;8=-5@'6<=:=

P

85@=-=598-.;9.5;'U5':

,

';.98

P

-.<;9-F59F-8;U'-F6:=668<=.-5-=U93.6

P

F6<8-('3

X8('5.9

S

.:

,

=593=;

,

-8;8698<.69@.;

,

=

,

8-4>@85':

,

';.98

P

-.<;9-F59F-8;38-8:'<8(8<.6U.6.988(8:869=6=(

S

;.;

;'U93=-8+?+GHI4>@86;.:F(=9.'6=6=(

S

;.;

&

.63@.5@9@8:'<8(3=;;FT

W

8598<9'('3X8('5.9

S

.:

,

=593.9@9@8

=;;F:

,

9.'6'U6'

,

8689-=9.'6

&

3=;5=--.8<'F9T

S

8:

,

('

S

.6

P

J=;@.6CK'98:;9-=.6U=.(F-85-.98-.==6<L=:=6@'

Y=-=:898-<8

P

-=<=9.'6:'<8F6<8-<.UU8-8695'6<.9.'6;

&

;F5@=;<.UU8-869

P

-.<;@=

,

8;

&

<.UU8-869.:

,

=59('5=9.'6;

&

<.UU8-869.:

,

=59868-

P

.8;

&

89=(4I.:F(=9.'6-8;F(9;;@'39@=99@8<=:=

P

85@=-=598-.;9.5;X=-

SP

-8=9(

S

3.9@<.UU8-869

.:

,

=59('5=9.'6;

&

;F5@=;<=:=

P

89

S,

8;

&

<=:=

P

8=-8=;

&

<=:=

P

8

,

-'

,

=

P

=9.'6<.-859.'6;

&

89=(4Z9=(;'

,

-'X8;9@=9

P

-.<

;9-F59F-8;@=X8;.

P

6.U.5=69(

S

-8;.;9=658

,

8-U'-:=658;9'<=:=

P

8

,

-'

,

=

P

=9.'6=6<U=.(F-8;4

7+

8

2(*0,

!

!

=<X=658<

P

-.<;9-F59F-8

$

=.-5-=U93.6

P

$

('3X8('5.9

S

.:

,

=59

$

.:

,

=59<=:=

P

8

$

5':

,

';.98:=98-.=(;

!!

格栅结构
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#的雏

形是在
#"

世纪
A"

年代由美国麦道公司首先提出&

由于其具有良好的几何拓扑优化性(很高的比强度

和比刚度(良好的抗损伤能力(很高的结构效率和

质量效率&显示出了无可比拟的应用前景&在航空

航天领域受到了广泛的关注与应用'

近年来&国内外很多学者对格栅结构材料的力

学性能(制备工艺方法(结构优化等方面进行了深

入而广泛的研究)

%#

*

'作为一种以航空航天领域作

为应用对象的结构材料&其损伤特性直接影响到飞

行器的飞行安全&因此对其损伤类型(损伤模式和

损伤机制等也需要进行深入的研究'陈浩然)

!

*等研

究了含多分层损伤
+[I

的热 机耦合屈曲特性&发

现
+[I

圆柱壳结构具有较强的抗热屈曲的能力和

良好的损伤容限性$张志峰)

$

*提出了一种用于
+[I

结构的损伤开始和扩展分析方法&并使用典型算例

证明了此方法的有效性$陈博)

0

*利用有限元模拟了

承载过程中
+[I

逐步破坏行为&研究了在压缩载

荷作用下&温度变化(分层大小等因素对含分层损

伤复合材料格栅加筋板壳结构的线性屈曲和后屈

曲性态的影响$

J.

PP

.6;

等)

1

*针对格栅型整流罩结

构加强肋与蒙皮交接处的破坏特征&给出了格栅



肋 蒙皮的破坏准则&并通过实验进行了验证$

L@86

和
JF=6

P

)

A

*利用应变梯度理论研究了裂纹在

二维胞元材料内的扩展&得到了格栅结构的断裂

韧性$

\(857

和
G.F

)

/

*利用有限元研究了不同构型

格栅的断裂韧性&研究表明
R=

P

':8

格栅具有较

好的损伤容限'

目前对复合材料格栅结构损伤的研究主要侧重

于整体的损伤特征和规律&对格栅结构的冲击损伤

特性少有提及&如!

N''6

)

2

*等通过对比格栅结构真

实实验与仿真实验的侧向动态冲击参数&对多点约

束"

VYL

#模型进行了修正&从而具有了预测格栅结

构屈曲性能的能力$

M.

)

%"

*等提出了一种在格栅隔间

中填充泡沫塑料的格栅夹层结构&通过低速冲击实

验研究其在能量转换与吸收方面的性能'而针对复

合材料层合板结构的低速冲击损伤特征研究&很多

国内外的学者做了大量工作)

%%#!

*

&形成了较成熟的

理论分析仿真方法和实验方法'

本文中借鉴已有的对复合材料层合板的低速冲

击损伤的研究成果&针对用于飞行器机翼结构设计

的复合材料格栅加筋结构&建立了复合材料格栅结

构低速冲击三维渐近损伤有限元模型&采用单元刚

度折减和有限元瞬态计算相结合的方法&在不发生

穿透破坏的前提下&进行了复合材料格栅结构冲击

过程渐进损伤的仿真和分析&研究低速冲击后结构

的损伤特性及对复合材料各层的影响&为机翼格栅

结构冲击损伤的健康监测提供理论依据'

9

!

复合材料机翼格栅结构模型

典型的无人机机翼盒段结构如图
%

"
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#所示&传

统蒙皮由翼梁(桁条和蒙皮组成&采用格栅结构代

替传统的结构设计如图
%
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T

#所示'

结构设计分析表明)

#

*格栅结构的强度(刚度(

承载能力等性能优于传统结构&且质量更小'

机翼格栅结构尺寸为
1""::]1""::

&具有

与翼型相吻合的弧度&蒙皮厚度为
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对称铺设&单层厚度
"4#::

&格栅构型均为

等腰三角形&设定三角形底角为
!

$格栅肋板厚度

均为
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对称铺设$共设计三种构型的机翼格栅结构模

型&其几何尺寸见表
%

$三种结构质量相同&所用

材料为玻璃%环氧复合材料&玻璃纤维体积分数为

$0̀

&材料参数见表
#

'

图
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无人机机翼盒段模型及所设计的格栅结构
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机翼格栅结构三角形构型几何尺寸
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机翼格栅结构低速冲击损伤理论模型

复合材料格栅结构低速冲击三维渐近损伤分析

模型主要包括三部分!冲击损伤过程模型(失效判

,

11%

,
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据理论模型和材料性能退化模型)
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冲击损伤过程模型

考虑由机翼格栅结构和冲头组成的系统&格栅

结构四边固定支撑&蒙皮表面向上&与在机翼结构

中的边界条件一致&如图
#

所示'

图
#

!

机翼格栅结构试件和冲头系统示意图
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系统的运动方程为
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其中!
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#为
+

时刻格栅结构单元节点位移!

(

(

-

(
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(

1

"
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#分别为各单元节点矩阵集成的系统质

量(阻尼(刚度和节点载荷矩阵'

设
+

时刻&格栅结构材料的本构关系为

+

$
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其中!
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56

为
+

#"

+

时刻的刚度矩阵'如果
+

时

刻&冲头冲击导致格栅结构内出现损伤&要根据相

应的损伤模式将损伤区域的材料参数进行退化&

则+̂

"

+

4

2
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56

更新为
+

时刻的材料弹性矩阵+

4

2
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56

&格栅

结构的应力 应变关系式变为

+

$
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%
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#

损伤出现后&结构的应力重新分配&此时要根

据式"

%

#和式"

!

#重新计算
+

时刻格栅结构的应

力+

$

2

3

&并利用对应的损伤失效准则进行相应的失

效判断&直至在该时刻格栅结构中不再有损伤出现

为止'
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结构损伤失效判据

J=;@.6CK'98:

失效准则将复合材料的失效形

式区分为基体失效与纤维失效&对多向应力状态下

结构的失效能给出很好的预测&故选用其作为格栅

结构低速载荷冲击下的损伤判据'

由于复合材料格栅结构中出现损伤之后&发生

损伤部分的应力分布变化十分剧烈&而且损伤产生

的破坏使得损伤单元承载能力显著下降&此时采用

基于应力进行判别的失效准则进行损伤判定比较困

难$但在整个冲击过程中结构任意一点上的应变的

变化始终连续"未发生穿透#&并且相对于应力来

说&变化趋势更加平缓&所以更适合被用来作为复

合材料结构中损伤演化的判据'

J=;@.6CK'98:

应

变判据模型如下!
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#

为层合板达到剪切强度极限时的剪应变值'

<?@

!

复合材料性能退化模型

复合材料结构损伤参数退化模型主要有
L@=6

P

和
L=:=6@'

两种)

#$#0

*

&

L@=6

P

模型假设失效后节

点不再具有承载能力&其材料参数突减为
"

&而实

际上材料的失效是一个渐进演化的过程&其材料参

数是逐渐改变的$

L=:=6@'

模型假定破坏对材料刚

度的作用效果可以用中间状态变量来表示&与材料

的实际失效过程接近&故本文中的材料性能退化采

用
L=:=6@'

模型&如表
!

所示'

,

A1%

,
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表
@

!

A&#&).(

参数退化方式

:&6%+@

!

A&#&).(

#

,#(0+%(4

/

&*&#+'+**+0$-'"()

\=.(F-8:'<8 L=:=6@'

+

;:89@'<'U

,

=-=:898--8<F59.'6

V=9-.E986;.'65-=57!;

99

0

"<#!

99

&

";

8

9

0

"<#"

8

9

&

";

9

:

0

"<#"

9

:

V=9-.EU-=59F-8 !;

99

0

"<$!

99

&

";

8

9

0

"<$"

8

9

&

";

9

:

0

"<$"

9

:

\.T8-986;.(8U=.(F-8 !;

88

0

"<"A!

88

\.T8-U-=59F-8 !;

88

0

"<%$!

88

\.T8-C:=9-.E;@8=- ";

8

9

0"

;

8

9

0

"

a8(=:.6=9.'6 !;

::

0

";

9

:

0

";

8:

0"

;

9

:

0"

;

8:

0

"

@

!

机翼格栅结构低速冲击损伤仿真及结果

冲击模拟分析实验采用
+?+GHI

有限元软件

和二次开发相结合的方式进行&开发程序采用
\'-C

9-=6

语 言 编 写 子 程 序&在 冲 击 计 算 过 程 中&

+?+GHI

在每个时间增量步开始时&依据子程序

识别每个单元刚度矩阵是否发生变化&重新组装整

体刚度矩阵&然后再进行下个时间步长的求解'具

体的刚度组装过程如图
!

所示'冲头为直径
%1::

的球体&质量
#4#7

P

'

图
!

!

冲击损伤仿真中的刚度重组装流程

\.

P

4!

!

Y-'58;;'U-85'6;9-F59.'6'U;9.UU68;;:=9-.E.6;.:F(=9.'6

@?9

!

不同机翼格栅模型相同位置冲击损伤特性

图
$

为冲头在三种格栅结构模型上的冲击位置

示意图'可见&冲击位置均在格栅蒙皮一侧'模型

%

冲击位置为离结构中心最近的单条肋板中心"图
$

"

=

##$模型
#

(

!

冲击位置为模型中心"肋板中心#

"图
$

"

T

##'

图
$

!

冲头在三种格栅结构模型上的冲击位置示意图

\.

P

4$

!

Z:

,

=59('5=9.'6'U

,

F65@'69@-88

P

-.<;9-F59F-8:'<8(;

图
0

给出了冲击能量均为
$b

&三个模型在

"4""1;

内
#""

个时间步长的冲头接触力和位移的

拟合曲线'可见&在冲头做功阶段&模型
%

(

#

(

!

分别用时
"4""!%;

(

"4""#2;

(

"4""!!;

'模型
#

冲

头做功用时最短(冲头接触力最大(冲头极限位移

最小(格栅结构发生的弹性变形最小'

图
0

!

冲击过程冲头接触力和冲击位移随时间变化曲线

\.

P

40

!

L'69=59U'-58=6<<.;

,

(=58:869'U

,

F65@

3.9@9.:8<F-.6

P

.:

,

=59

,

-'58;;

图
1

为三种模型下层合板的各层破坏情况&其中

浅色表示损伤区域&下同'由于三种模型单层损伤形

,

/1%

,
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图
1

!

三种不同模型单肋板支撑蒙皮处的冲击损伤结果

\.

P

41

!

Z:

,

=59<=:=

P

8-8;F(9;('5=98<'6;.6

P

(8C-.T;F

,,

'-98<

;7.6'U9@-88:'<8(;

状十分相似&因此只在图
1

"

<

#中给出了模型
!

的

%1

个单层的损伤形状'从图中计算结果可以看出!

"

%

#单肋板支撑处的冲击损伤与格栅构型形式关系

不大&各单层损伤面积无显著差别"与肋条接触层

除外#"图
1

"

8

##$损伤集中在肋板附近&表明冲击

能量沿肋板传播"图
1

"

=

#(

1

"

T

#(

1

"

5

##'"

#

#三种

模型最大损伤面积分别为!

%A"4$::

#

(

#0/401::

#

和
%!04#A::

#

&对应格栅肋板高度分别为!

04A::

(

A41::

(

04$::

$蒙皮(肋条厚度相同&肋条越高&

肋条处刚度越大&损伤面积也越大'"

!

#从图
1

"

8

#

中可以看出&冲头直接接触的第一层铺层以及
%#

#

%0

层损伤面积略大于其它层$三种模型均是第
%1

铺层出现区域性的应力集中&是主要的损伤位置&

这是由于该铺层直接和肋板接触'

@?<

!

机翼格栅不同冲击位置损伤特性分析

针对一种格栅结构构型&改变冲击位置研究损

伤特性'图
A

所示为模型
%

的三个冲击位置!位置

%

为多肋板交点&位置
#

为单肋板中心&位置
!

为

三角形胞元中心'

图
A

!

模型
%

的三个冲击位置

\.

P

4A

!

>@-88.:

,

=59('5=9.'6;'U:'<8(%

冲击能量为
$b

&计算时间为
"4""1;

&

#""

个时间

步长&冲头接触力和冲头位移拟合曲线如图
/

所示'

可以看出&位置
%

冲头做功时间最短&冲击接触力最

大&冲头极限位移与位置
#

基本一致&均小于位置
!

'

图
/

!

模型
%

不同冲击位置的冲击过程冲头接触力和

冲击位移变化曲线

\.

P

4/

!

L'69=59U'-58=6<<.;

,

(=58:869'U

,

F65@'69@-88.:

,

=59

('5=9.'6;'U:'<8(%<F-.6

P

9@8

,

-'58;;'U.:

,

=59

,

21%

,
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图
2

为模型
%

三种不同位置的冲击损伤结果'

单肋板中心冲击各层损伤情况见图
1

"

<

#&图
2

"

<

#

和图
2

"

8

#给出了冲击位置
%

和位置
!

时的
%1

个单

层损伤形状'可以看出!"

%

#位置
%

处蒙皮的第
%

层损伤面积较大且分散&第
#

#

%"

层没有损伤&

%%

#

%1

层损伤面积逐渐增加&第
%1

层损伤面积最

图
2

!

模型
%

三种不同位置的冲击损伤结果

\.

P

42

!

Z:

,

=59<=:=

P

8-8;F(9;'69@-88('5=9.'6;'U:'<8(%

大&为
#%41::

#

&损伤先沿肋板传播&之后被肋板

隔离&在闭室内传播'"

#

#位置
!

第
%1

层在邻近冲

击点的肋板附近出现了沿肋板的长条形损伤&冲击

能量被肋板封锁在三角形闭室内&损伤没有扩展到

邻近格栅'"

!

#对比不同位置的损伤面积&刚度最

大的位置
%

处损伤面积最小&为
#%41::

#

&刚度最

小位置
!

处损伤面积
0"4!::

#

&单肋条支撑处的

损伤面积最大&为
%A"4$::

#

'

图
%"

为格栅结构三个不同冲击位置的损伤特

性和冲击能量的传递过程'可以看到&在多肋板支

撑处损伤沿肋板传播一段距离后开始在闭室中传播

"图
%"

"

=

##&肋板限制了损伤在闭室之间的传播&

损伤形式小部分为肋板与蒙皮的脱粘&大部分为蒙

皮纤维的断裂(分层$无肋条支撑处的蒙皮主要损

图
%"

!

格栅结构三种位置受冲头冲击时能量和损伤传播路径

\.

P

4%"

!

Y=9@'U868-

PS

=6<<=:=

P

8

,

-'

,

=

P

=9.'6F6<8-9@8

.:

,

=59'U

,

F65@'69@-88('5=9.'6;'U

P

-.<;9-F59F-8

,

"A%

,
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伤 形 式 为 蒙 皮 纤 维 的 断 裂( 分 层 等 类 型

"图
%"

"

T

##&但损伤被很好的控制在一个胞元内部&

对结构刚度影响较小'单肋条支撑处的损伤面积最

大"图
%"

"

5

##&损伤沿肋条传递&肋条与蒙面的脱粘

是其主要损伤形式'

@?@

!

不同冲击能量对结构损伤的影响

冲击能量的大小直接影响到结构的损伤&改变

冲头的冲击能量&研究损伤的变化特性'选取模型

!

的两个冲击位置&分别为位置
%

"单肋条中心处#

和位置
#

"结构中心胞元面板中心处#&冲头能量分

别为
!b

&

$b

和
0b

&观察冲击点损伤相对于冲击能

量的敏感度'冲击时间仍为
"4""1;

&

#""

个时

间步长'

表
$

为模型
!

两个不同位置处的冲头的最大位

移(最大冲击力和损伤总面积'可见&结构损伤形

式未发生显著变化'两个不同位置处&同样冲击能

量时的冲头位移和冲击力差别很小&但损伤面积却

有极大的差别&冲击能量为
0b

时&单肋条处的损

伤面积是面板处的
!4/2

倍&显然单肋条处的冲击

最易导致结构的损伤$随着冲击能量的增加&同一

位置处结构的损伤类型未变&但损伤面积急剧增

大&对结构的破坏程度大幅提高'

表
B

!

模型
@

两种位置受冲头冲击时的最大位移$

最大冲击力和损伤面积

:&6%+B

!

C&>"#$#0",

/

%&-+#+)',

%

"#

/

&-'4(*-+,&)0

0&#&

1

+&*+&,()'2(%(-&'"(),(4#(0+%@$)0+*"#

/

&-'"()

Z:

,

=59868-

PS

%

b ! $ 0

M'5=9.'6%

V=E4<.;

,

(=58:869

%

:: !41# $4#/ $400

V=E4.:

,

=59U'-58

%

* %A!! #"#A #!""

a=:=

P

8=-8=

%

::

#

A$4$ %!04! #104#

M'5=9.'6#

V=E4a.;

,

(=58:869

%

:: !4// $40# $42/

V=E4.:

,

=59U'-58

%

* %A#" #"%! ##/0

a=:=

P

8=-8=

%

::

#

#142 $A4/ 1/4%

B

!

结
!

论

"

%

#格栅结构能够将冲击损伤控制在一定的范

围之内&限制了损伤的扩展&提高了结构的损伤

容限'

"

#

#格栅结构不同位置处的冲击损伤形式(损

伤面积和损伤扩展形式有很大的不同$相同冲击条

件下单肋条支撑处的损伤面积最大&对结构强度和

刚度影响也最大&在结构健康监测中应作为主要的

监测对象&需要根据损伤的类型和能量的传递途径

选择适当的监测策略和方法'

"

!

#冲击能量大小对损伤影响很大&冲击能量

增加时&结构损伤面积增幅远高于冲击能量的增

幅&损伤程度大幅增加'
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