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摘 要：本文根据理论分析发现在层合板失稳至出现损伤区间存在一个阶段使得复合材料层合板整体承载呈现线弹性表征阶

段的力学行为比较稳定，即使在含有预制损伤情况下仍然具有足够的疲劳安全性能。通过失稳疲劳试验验证了在加筋复合材料

层合板失稳线弹性表征阶段48000次循环载荷的测量数据重复性良好且预制损伤未扩展。因此，基于失稳疲劳的加筋复合材料

层合板设计可以在保证结构强度设计安全前提下最大限度控制重量指标、发挥材料结构承载能力，满足飞机使用与发展需求。
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复合材料结构具有比强度高、整体成形性好、承载效率

高、连接件数量少等特点，复合材料用量是衡量飞机先进性

的重要标志之一。根据飞机设计经验，复合材料加筋壁板

结构占飞机翼面总重量的25%～40%。复合材料加筋壁板

稳定性设计水平直接影响结构承载效率、强度重量控制收

益[1~3]，是飞机翼面壁板设计的重要制约因素。

根据课题组的前期工作成果[4]，特定结构形式及尺寸

的加筋复合材料层合板临界失稳到静力失效可以达到很高

的比例，这表明作为飞机翼面壁板主要结构形式的加筋复

合材料层合板具有非常高的可设计空间。然而结构失稳后

的持续承载状态发生，意味着该结构会在飞机使用中反复

出现“失稳-恢复-失稳”的状态转换，即“失稳疲劳”问题。

过度挖掘层合板后屈曲承载能力而忽视失稳疲劳造成的损

伤扩展将带来飞机使用安全隐患，因此亟须发展相应的屈

曲、失稳后持续承载分析和设计方法的研究。

1 加筋复合材料层合板失稳模式及损伤演化分析
帽形加筋结构形式具有稳定性好、传递纵向载荷效率高

的特点，并且较其他加筋形式，重量更轻（较 T 形减重

12.4%）、抗冲击性更强（较T形提高33%）[5~8]。基于广义变分

原理和拟协调方法，根据弧长法和修正的Newton-Raphson

法求解增量迭代形式的失稳后持续承载平衡方程，从分支点

开始跟踪失稳后持续承载路径[9~12]。自主研制专项设计程序

通过有限元数值模拟计算帽形加筋复合材料壁板前屈曲状

态（线性解）、临界载荷与屈曲形态、失稳后持续承载路径与

层合板逐渐破坏演化过程，预测壁板的承载能力。

帽形加筋专项设计程序计算结果表明，加强筋条间层合

板随载荷增加，出现屈曲形态，弯曲变形是层合板主要表现特

征；层合板挠度单调变大，上升路径稳定平衡，在最大载荷之

前，所有载荷步均为稳定平衡。加强筋条随载荷增加，筋条不

失稳，压缩变形是筋条主要表现特征，如图1和图2所示。

加筋复合材料层合板随载荷增加会出现层合板前屈

曲、层合板临界失稳、层合板后屈曲且整体承载呈现线弹性

表征（即复合材料层合板承载过程出现几何非线性、重复加

载具有一致性、具有损伤阻抗能力/初始损伤未扩展）、层合

板复合材料渐进损伤、层合板达到分层扩展门槛值并失效

破坏的全阶段或者前几个阶段过程，如图3所示。

2 加筋复合材料层合板失稳疲劳试验验证
通过上述研究分析，加筋复合材料层合板从出现失稳
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直至承载失效呈现多个力学行为阶段，且图3的 c阶段使得

复合材料层合板仅出现几何非线性表征，其材料本身未出

现损伤且具有损伤阻抗能力。为了验证 c阶段的失稳疲劳

安全性能，开展加筋复合材料层合板失稳疲劳试验。图 3

中，a阶段为复合板未失稳，b阶段为复合板临界失稳，c阶

段整体承载呈现线弹性表征，d阶段复合板渐进损伤，e阶

段达到分层扩展门槛值或失效循环。

为了满足飞机研制规范及适航性需求[13,14]并凸显复合材料

常见的分层损伤扩展情况，在层合板中心预制损伤，验证预制损

伤是否扩展。在疲劳试验件的重复失稳过程中，根据试验结果，

试验测量数据重复性良好且预制损伤未扩展，加筋复合材料层

合板线弹性失稳阶段损伤阻抗的疲劳性能，见表1、表2和图4。

试验结果表明，当施加载荷超过临界失稳载荷时，壁板

发生失稳现象，壁板应变数值发生明显分叉。所有的试验

件都在疲劳试验中损伤的形状、损伤的面积、损伤的凹坑深

度在疲劳循环开始前以及48000次疲劳载荷后都没有明显

变化，因此该结构形式有很好的抗疲劳性能。

图1 帽形加筋专项分析模型

Fig.1 The analysis model of hat-stiffened panel

图2 某单元表面应变

Fig.2 Surface element stress

表1 加筋复合材料层合板后屈曲承载能力

Table 1 The post-buckling load carrying capacity of

composite stiffened laminated panels

试验件

含中央冲击损伤

加筋试验件

（疲劳）

试件号

01

02

03

04

05

壁板临界失

稳载荷/kN

30

25

25

25

25

最大施加载

荷/kN

96

96

96

96

96

壁板失效载荷/壁板

临界失稳载荷百分

比/%

320

384

384

384

384

表2 加筋复合材料层合板冲击损伤面积表

Table 2 The impact damaged area of composite stiffened

iaminated panels

试验件

含中央冲击损伤

加筋试验件

（疲劳）

试件

号

01

02

03

04

05

预制分层试

验前/mm2

392.7

489.3

634

652.8

560.5

预制分层试

验后/mm2

416.9

490.5

635.4

655.4

567.7

变化百

分比/%

6.2

0.2

0.2

0.4

1.3

循环加

载次数

48000

48000

48000

48000

48000
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3 结论

通过理论分析模拟加筋复合材料层合板在受压情况下

的失效模式及损伤演化过程，发现在层合板失稳至出现损

伤区间存在一个使得复合材料层合板整体承载呈现线弹性

表征阶段。该阶段的力学行为比较稳定，即使在含有预制

损伤情况下仍然具有足够的疲劳安全性能，因此，本文认为

掌握加筋复合材料层合板线弹性失稳阶段的力学行为特

征，并模拟分析其失效模式及损伤演化过程的关键技术可

以得到显著的减重收益、发挥材料结构承载能力，满足飞机

使用与发展需求。
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Buckling Fatigue Design for Stiffened Laminated Composite Panels

Wang Weiyang*，Li Wei，Wu Jiangpeng，Liu Siyuan，Hao Xin

AVIC Shenyang Aircraft Design & Research Institute，Shenyang 110035，China

Abstract: According to the theoretical analysis, it is found that there is a stage between instability and damage of

composite panel, which makes composite panel show only geometric nonlinear characterization. The composite panel

post-buckling with linear elastic loading characterization is relatively stable, even existing pre-damage. Meanwhile, the

buckling fatigue experiments are used to verify the good repeatability of the measurement data, and the pre-fabricated

damage is not expanded. Consequently, the technology of the stiffened laminated composite panels design using

buckling fatigue influence analysis, can help designers effectively control weight index, make the load-bearing panels

work at full capacity, meet the aircraft usage and development requirements.
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