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变刚度复合材料加筋壁板的压缩
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摘 要：受益于自动铺丝等自动化制造技术，曲线纤维复合材料的工程应用已经成为现实，但曲线纤维复合材料在加筋壁板

上的性能优势仍缺乏相应的试验数据验证。本文对比分析了直线纤维与优化后的曲线纤维复合材料加筋壁板的压缩性能，

采用了自动铺丝工艺分别制造了直线纤维面板和曲线纤维面板，并与固化好的工形长桁进行二次固化，然后对两种类型的

试验件进行压缩性能测试。试验结果表明，直线加筋壁板复合材料的压缩载荷为116.27kN，而优化后曲线纤维加筋壁板的

压缩载荷为151.62kN。对两种形式的加筋壁板进行了有限元仿真，并与试验结果进行对比。仿真结果表明，直线纤维加筋

壁板因为较早地出现了面板屈曲并随之与工形长桁脱黏，最后长桁被压溃而导致整个结构失效。而曲线纤维加筋壁板因为

屈曲强度较高，在临近失效时才发生脱黏，并导致最终的压溃。
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复合材料加筋壁板是航空航天飞行器最常见的结构形

式，在机身、机翼及尾翼上应用较多，其中机翼、平尾和垂尾

以 T 形或工形加筋居多。在飞机的载荷工况中，轴向压缩

是主要的受力模式，因此加筋壁板在受到压缩载荷下的性

能是其结构设计的重要指标[1-2]。复合材料在受到压缩载

荷时一般会先发生屈曲，但不会马上失效，而是可以继续承

载，直到完全破坏，这段从屈曲到最终破坏的过程被称为后

屈曲[3-6]。

随着飞机的复合材料应用比例越来越高，国内外有关

复合材料加筋壁板压缩行为的研究越来越多。郑洁等[7]研

究了工形长桁加筋壁板的压缩行为，并对比了试验和有限

元分析得到的应力—应变曲线，认为基于弧长法的有限元

仿真可以反映加筋壁板的渐进损伤。张国凡[8]详细对比了

三种复合材料失效准则以及界面脱黏损伤对其破坏模式和

破坏载荷的影响。刘洪权等[9]从试验方法的角度总结了加

筋壁板在压缩过程中的影响因素，包括端部灌封方式、蒙皮

侧边支持、金属假件厚度等。随着自动铺丝等技术的广泛

应用，纤维不再受限于仅能沿直线铺放，而是可以根据结构

的受力情况，让纤维沿着结构的主应力方向进行铺放，从而

更好地发挥纤维在轴向上的性能优势，提高结构效率。李

辉等[10] 利用 MATLAB/ABAQUS 建立了三维曲线纤维模

型，研究了变刚度复合材料层合板在受到压缩时的渐进破

坏过程。国内外的研究表明，利用弯曲纤维可实现复合材

料平板的变刚度设计，并提高其压缩稳定性，但国内外对曲

线纤维复合材料加筋壁板在压缩载荷下的物理试验研究

较少。

曲线纤维固然可以在性能上发挥更好的传力效率优

势，但在制造上比直线纤维增加了不少的难度，一方面，纤

维的可变形性小限制了其自由变向的空间；另一方面，曲线

纤维也容易产生纤维间隙或纤维交叠的情况。潘杰等[11]在

考虑实际铺放制造可行性的约束条件下，通过遗传算法和

有限元分析的结合，进行变刚度的曲线纤维的优化设计，使

其抗屈曲强度提高。本文在此基础上，制造出了面板为曲

线纤维、长桁为直线纤维的工形长桁加筋壁板，通过试验测
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试证明了曲线纤维加筋壁板的压缩载荷高于直线纤维，并

通过有限元模型揭示了其背后的破坏机理。

1 试验件制造
试 验 件 为 工 形 长 桁 加 筋 壁 板 ，试 验 件 考 核 长 度 为

200mm，灌 封 后 的 试 验 件 总 长 为 278mm，面 板 宽 度 为

100mm。制造工艺为先将工形长桁固化并机加为净尺寸，

然后与预浸料湿面板共固化，固化结束后将面板加工至设

计尺寸。为了防止试验件在压缩过程中出现底部压溃，将

上下两侧进行树脂灌封处理，两侧灌封高度为 39mm。

1.1 面板制造

采用某 T800 级热固性自动铺丝材料（T800-21）进行面

板 制 造 ，丝 束 幅 宽 为 6.35mm，固 化 后 单 层 名 义 厚 度 为

0.187mm，面板分为直线铺放和曲线铺放两种，直线铺放一

共两块，分别为直线 01 和直线 02，曲线铺放分别为曲线 03

和曲线 04，两种类型的面板都为 6 层，其铺层信息见表 1。

1.2 长桁制造

两种结构的长桁结构形式和铺层一致，工形长桁的材

料为某 T800 级热固性预浸料（T800-308），其上缘条宽为

26mm，高为 30mm，下缘条宽为 46mm。工形长桁铺层顺序

见表 2，上面板厚度为 3.33mm，共 18 层，腹板为 2.96mm，共

16 层，下面板为 1.85mm，共 10 层。

2 试验件压缩测试
试验件压缩测试在 MTS 250kN 的静力试验机上进行，

采用位移加载法进行压缩加载，以 1mm/min 的加载速率逐

步施加轴向压缩载荷直至试验件被破坏。为了监测压缩过

程中应变的变化，在试验件上粘贴了 12 对背对背的应变

片。应变片的粘贴位置主要考虑对面板屈曲的监控、对面

板与长桁脱黏的监控以及对加筋壁板整体弯曲的监控，分

别为长桁左右底缘共 6 对应变片 101（201）~106（206）、长桁

顶部与面板中部 3 对 110（211）~112（212）、面板左侧边 3 对

107（207）~109（209），其粘贴位置如图 1 所示。整个试验加

载过程如图 2 所示。

在正式加载试验前，施加一下预载荷进行对中调试，选

用 1000με 附近的应变数据来检查背对背的两个应变片的

对称性，使其符合式（1）

By = |

|
|
||
| ε1 - ε2
ε1 + ε2

|

|
|
||
| × 100% （1）

式中，By 为背对背应变片的偏差，相求By<10%。ε1 为一个

面上的应变片的测试数值；ε2 为相对应背面应变片的测试

数值。如果不符合式（1），则需要在加载端面施加垫片进行

调整，直至符合要求。

表1 底面的铺层

Table 1 The skin layup

序号

直线 01-02

曲线 03-04

铺层

［0/45/0/-45/90/0］

<62/45><-62/-45><-61/-52><61/52><-53/-64><53/64>

101

A

B

102

103

105

104

106

107

108

109

A

107

207

101

201

102

202
110

111

112

110 210

�������	��
e��	����	��101(201)~106(206

e���������110(211)~112(212

e�����107(207)~109(209


35
60

60

15

40
10.5

10.513.5

图 1　应变布置图

Fig.1　Positions of strain gauges
表2 工形长桁铺层顺序

Table 2 The I-shaped stringer layup

序号

1

2

3

部位

上面板

腹板

下底面

铺层

45/-45/0/0/0/-45/0/0/0/45/45/

-45/0/0/-45/0/0/45

[45/-45/0/0/-45/0/0/45]s

45/-45/0/0/-45/0/0/45/45/-45

层数

18

16

10

图 2　复合材材料加筋壁板压缩试验

Fig.2　Composite stiffened panel compression test
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3 有限元建模
为了研究变刚度复合材料在压缩过程中的破坏机理，

建立了有限元模型，如图 3 所示。长桁和面板采用 S4R 壳

单元，网格大小为 5mm，胶膜采用 COH3D8 体单元，网格大

小为 2mm，胶膜尺寸为 100mm× 200mm，与考核区面板尺

寸相同，胶膜厚度为 0.2mm，与真实试验件相符。试验件两

端采用多点约束以模拟灌封效果，一端进行简支即约束三

个平动方向自由度，另一端进行两个平动方向约束（除加载

方向外），并施加位移加载。面板/胶膜以及胶膜/长桁界面

进行捆绑连接。对于变刚度的面板铺层，通过 Python 编程

来计算每个单元的方向并修改 Abaqus 的输入文件来赋予

变刚度属性，具体方法参见参考文献[11]。

3.1 长桁与面板材料性能

模型中长桁和面板的材料性能见表 3。复合材料的本构

关系采用经典层合板理论，失效判据为 Hashin 准则，失效后的

损伤扩展为能量控制，纵向拉伸断裂能为 91.6，纵向压缩断裂

能为 79.9，横向拉伸断裂能为 0.22，横向压缩断裂能为 1.1。

3.2 胶膜材料性能

胶膜采用 traction-seperation law 的本构模型，其模量

和破坏强度见表 4，其中平面拉伸强度 Sn参考文献[12]。胶

膜的渐进损伤采用 B-K 准则，扩展模式为能量，刚度折减

为线性，系数为 1.45，法向断裂能为 0.75mJ/mm2，两个切向

断裂能为 0.53mJ/mm2。

4 结果分析
表 5 中列出了传统直线铺放面板和优化后的曲线铺放面

板所对应的加筋壁板的压缩载荷，并与有限元模型对比分析，

可以看出，两个直线纤维加筋壁板的实际测试载荷相差不大，

FEM 仿真结果偏高。同样，两个曲线纤维加筋壁板的测试载

荷更为接近，FEM 仿真结果也偏高，但都在相同范围内。

4.1 直线纤维加筋壁板

在直线纤维加筋壁板的压缩过程中，在大约 20kN 时听

到了异响，判断是面板与长桁发生了初步分离，随着试验的

加载，界面脱黏的范围越来越大，面板发生弯曲明显先于发

生破坏，最终长桁被压溃，结构完全丧失承载能力，这与参

考文献[10]中的描述基本一致。为进一步验证破坏过程变

化，将试验件的压缩过程与有限元分析结果进行了对比，分

别如图 4、图 5 所示。可以看出，有限元分析的载荷—应变

曲线与实际测试结果趋同，尤其是长桁中间位置的变化。

但在面板侧边的长度方向中间处，实际测试的曲线分叉在

30N 时出现，并且逐步扩大，最终明显扩张；而有限元结果

显示是在 50N 时出现分叉，这里对应着整个结构的一阶模

态（见图 5），并且分叉明显扩张。试验与仿真之间的差异可

能是因为在模型中输入的胶层参数并不能完全真实地代表

实际性能，实际上，在分析过程中发现，胶层的模量的数量

级式的改变或胶层的破坏应力大小会对破坏载荷有明显的

影响。而胶层的模量和破坏应力目前缺少可信的数据，本

文中的数据参考了胶膜供应商和参考文献[10]的数据。还

有部分原因是有限元模型中的 coupling 边界条件有可能未

完全反映真实的灌封约束。

表4 胶膜材料性能

Table 4 The properties of adhesives

材料

性能

Adh-7600

E/

MPa

12500

G1/MPa

4000

G2/MPa

4000

Sn/

MPa

7

S1/

MPa

30

S2/

MPa

30

表5 两种类型加筋壁板的压缩载荷对比

Table 5 Comparison between compression loads of two

types of stiffened panels                    

试验件

直线 01

直线 02

曲线 03

曲线 04

测试载荷/kN

113.14

119.40

152.22

151.02

测试平均值/kN

116.27

151.62

FEM 仿真结果/kN

129.35

163.9

图 3　加筋壁板有限元模型

Fig.3　Finite element model of stiffened panels

表3 预浸料材料性能

Table 3 The properties of carbon pregreg

材料性能

长桁

T800-308

面板

T800-21

材料性能

长桁

T800-308

面板

T800-21

E1/MPa

179000

166000

Xt /MPa

2920

3259

E2/MPa

9900

9800

Xc /MPa

1430

1626

ν12

0.317

0.33

Yt /MPa

68.6

54.6

G12/

MPa

4140

4600

Yc /MPa

278

253

G13/

MPa

4140

4800

S12

172

147

G23/

MPa

4140

4800

S13

172

102.5

ρ/

（kg/m3）

1576

1550

—

—

—
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通过对比分析实际测试过程中的各个位置的应变曲

线，发现长桁（图 1 中的 110~112（210~212））的应变在整个

过程中未出现明显分叉，其中 111（211）如图 4 所示。长桁

底缘处的 6 个位置（101~106）在前期变化也不大，当面板与

长桁底缘脱胶时出现了分叉，因受限于篇幅，这里未展示这

些应变分布图。从整个过程来看，主要是面板变形较大，尤

其是试验件 1，面板与底缘分离较早，造成它的压缩载荷比

试验件 2 低，为 113.14kN。最后的两个试验件的破坏图片

如图 6 所示，可以看出，两者破坏模式基本一致，都出现了

面板与长桁的明显分离，以及分离后长桁的溃断。

4.2 曲线纤维加筋壁板

曲线纤维加筋壁板的面板采用了参考文献[11]中的优

化铺层，经过仿真计算，其屈曲载荷为 174.9kN，因此在压缩

过程中并没有出现因面板过度变形而引起的长桁与面板之

间的分离，而是直至最后因胶层失效才出现分离。在仿真

分析中，首先对比了面板边缘中间处（108~208）的应变变

化，可以看出仿真结果与试验结果在载荷—应变方面存在

相同的变化趋势。不过，试验结果显示面板更早地出现了

分叉并且变化明显，而有限元仿真中稍晚也出现了分叉，不

过分叉程度不高，其原因与直线纤维类似，即模型中对于胶

层的性能参数以及边界条件的设置与真实情况可能存在差

异。但是在其他的应变片位置（如长桁腹板和长桁缘条

处），试验结果和仿真结果一致性较好，过程中面板两侧都

未出现明显的分叉，这表明了仿真模型的可靠性。曲线纤

维加筋壁板面板边缘中间的载荷—应变如图 7 所示。

另外，通过仿真模型分析发现，在整个压缩过程中，未出

现纤维拉伸/压缩和树脂拉伸/压缩破坏，而是到后期因胶膜

法向应力超过其强度而造成失去黏结性，位置发生在灌封端

部（见图 8，图中 SDEG 代表胶膜因损伤而造成的强度下降，

当其值为 1 时表示胶膜已经完全失效，完全失效的单元被删

除），这与图 9 中试验件真实的失效模式和失效位置吻合。

5 结论
通过自动铺丝工艺制造了直线纤维面板与曲线纤维面

板，并分别与相同铺层的干长桁进行了二次固化，对比了两

种类型纤维的压缩载荷和破坏过程，可得出如下结论：

（1）曲线纤维的压缩强度（151.62kN）明显大于直线纤

维的压缩强度（116.27kN），这是由于曲线纤维加筋壁板的

屈曲强度较高，而直线纤维屈曲强度较低，面板过早地出现

面外变形。

��01

��02

����

图 6　两个直线纤维加筋壁板的破坏位置

Fig.6　The failure modes of two straight fiber stiffened

 panels under compression                      
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图 4　直线纤维加筋壁板长桁中间位置应变变化(111~112)

Fig.4　The force-strain curves of straight fiber stiffened panels at

 the middle position of stringer ribs(111~112)        
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图 5　直线纤维面板边缘中间的应变变化(108~208)

Fig.5　The force-strain curves of straight fiber-stiffened panels

 at the middle position of skin edges(108~208)   
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（2）从失效机理来看，直线纤维是因为面板变形而导致

胶层受力较大，长桁缘条与面板出现分离，直到最后面板出

现弯曲，长桁压溃。曲线纤维也出现了面板变形，但出现较

晚且幅度不如直线纤维大，因此在试验过程中未出现缘条

与面板的分离，直到胶层因法向拉力而出现失效，导致最终

长桁压溃，承载能力丧失。

（3）通过建立含 cohesive 单元的有限元模型可以有效

反映加筋壁板的压缩行为，但目前工程上缺少可靠的胶膜

的材料性能，尤其是胶膜的模量以及损伤扩展行为，这应该

对模拟结果的准确性产生了影响，导致部分位置的应变变

化与真实有差异，在后期的研究中需研究胶膜相关的测试

标准，以准确测试这些参数。

最后，试验测试结果和有限元仿真都表明，与直线纤维

相比，经过优化后的曲线纤维加筋壁板的屈曲强度可以大

大提高，进而提高加筋壁板的压缩强度，这为后期的飞机结

构设计或其他领域壁板类的设计提供了一定的试验数据和

理论基础。
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Compression Test and Simulation Study of Curvilinear Fiber Composite 
Stiffened Laminates
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Abstract: The curved fiber composites can be applied in the industry thanks to the automated fiber placement, 

however, the benefit of the curved fiber stiffened laminates has not been proved adequately by experimental 

data. The compression behavior of straight fiber stiffened laminates were compared with the curved fiber stiffened 

laminates, the skins were manufactured with the automated fiber placement processing, and then they were cocured 

with the cured I-shaped stringers, finally the two types of stiffened laminates were tested under compression. Results 

show that the straight fiber stiffened laminates failed at an average compressive load of 116.27kN, compared with a 

load of 151.62kN of the curved ones. It is found that the debonding firstly happens as the buckling of the skin in the 

case of straight fibers, then the stringer failed and it leads to the final failure of the whole structure. The curved fiber 

stiffened laminates show a similar behavior that a debonding exist and it leads to the stringer’s crush. However, the 

debonding happened at a high compression load as the curved fiber stiffened laminates has a much higher buckling 

load.
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