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石英纤维与碳纤维混杂加筋壁板剪切后屈曲性能研究

钟 博 1， 王新峰 1， 于 健 2

（1.南京航空航天大学航空学院，南京  210016； 2.南京航空航天大学通用航空与飞行学院，南京  211106）

摘要： 针对石英纤维与碳纤维混杂加筋壁板，研究其在剪切载荷作用下的极限承载能力，分析其损伤破坏模式。

使用二维 Hashin 准则和二次名义应力准则作为混杂复合材料加筋壁板的层内和层间失效判据，建立了考虑渐进

损伤的剪切破坏分析模型，并在 ABAQUS 有限元软件平台进行建模与求解。开展了石英纤维与碳纤维混杂加

筋壁板剪切试验，测量其破坏载荷，获得其典型破坏模式。仿真结果与试验结果的屈曲载荷和破坏载荷相对误

差均在 15% 以内，破坏模式一致，验证了该建模分析方法的可行性与有效性。
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Shear Post⁃Buckling Behavior of Quartz Fiber and Carbon Fiber Hybrid 
Stiffened Panels

ZHONG Bo1， WANG Xinfeng1， YU Jian2
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Abstract: The ultimate bearing capacity of quartz fiber and carbon fiber hybrid stiffened panels under shear 
load is studied and its damage mode is analyzed. The two‑dimensional Hashin criterion and the secondary 
nominal stress criterion are used as the in‑plane and interlaminar failure criteria of hybrid composite stiffened 
panels. Thus，a shear failure analysis model considering progressive damage is established， and the hybrid 
stiffened panels is modeled and solved on the ABAQUS finite element software platform. The shear tests of 
quartz fiber and carbon fiber hybrid stiffened panels are carried out to measure their failure loads and obtain 
their typical failure modes. The relative error of buckling load and failure load between simulation results and 
test results is within 15%， and the failure mode is consistent， which verifies the feasibility and effectiveness 
of the modeling and analysis method.
Key words: composite materials； stiffened panels； failure modes； progressive damage； post buckling

复合材料由于其优异的力学性能广泛地用于

航空领域，成为了主要的航空结构材料之一［1‑2］。

在现代飞机结构设计中，碳纤维增强复合材料因为

其各项力学性能优秀在机身上得到大量使用，而石

英纤维增强复合材料因为其具有较大的透波率、低

的反射率和损耗，被当作透波材料用于飞机中机载

雷达罩、透波口盖等部位［3‑4］。随着共固化预成型

胶接技术的日益成熟，不同复合材料结构件之间的

连接从传统的机械连接向着共固化整体成型发

展。近年来新兴的石英纤维与碳纤维混杂复合材

料加筋壁板可用于过渡连接上述分别承担着不同

功能的飞机部件，备受飞机结构设计人员的青睐。

目前，国内外有大量学者从事复合材料加筋壁

板屈曲承载能力的研究，但大多数都集中在压缩载
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荷作用下的后屈曲承载能力研究［5‑12］。Bouslama
等［13］采用修正的 Chang‑Chang 破坏准则，并使用

Ansys Usermat子程序实现对由碳纤维增强聚合物

复合材料帽形加筋板的屈曲和后屈曲响应的数值

研究。Masood 等［14］提出了一种综合渐进损伤有限

元模型，通过试验和数值模拟研究了共固化复合材

料加筋板的后屈曲响应。Elumalai 等［15］采用 AN‑
SYS_LS‑DYNA 工作台分析了带有“Z”节和角节

加强筋的碳纤维加筋壁板。上述研究主要是对单

一碳纤维加筋壁板的研究，针对不同复合材料混杂

连接而成的加筋壁板结构的研究较少。本文针对

石英纤维与碳纤维混杂加筋壁板，结合试验与有限

元仿真，研究其在剪切载荷作用下的极限承载能

力，为飞机结构强度设计提供参考。

1 混杂复合材料加筋壁板试验研究

1. 1　试验件参数

试验件壁板使用石英纤维与碳纤维两种单层

板交替铺层共固化成形，3 根 T 形筋条由碳纤维单

层板共固化成形，并采用 J‑299 胶膜与壁板胶接。

试验件所使用的材料为由中航复合材料有限责任

公 司 生 产 的 CCF800H/5429 碳 纤 维 和 QW280/
5429 石英纤维。CCF800H 碳纤维预浸料面密度

为（145±5） g/m2，单层板厚度 0.125 mm，QW280
石英纤维预浸料面密度为（175±20） g/m2，单层板

厚度 0.25 mm。石英纤维与碳纤维单向带的材料

性能如表 1 所示。

壁板在其长度方向分为 3 个部分：石英纤维区

域，碳纤维区域以及石英纤维区域与碳纤维区域两

者混杂交接的区域。T 形筋条的铺层顺序为［45/
-45°/0°/-45°/0°/90°/45°］S，共计 14 层，单层厚度

0.125 mm，总厚度是 1.75 mm；壁板的石英纤维区

域铺层顺序为［45°/-45°/0°/-45°/0°/45°/90°/0°］S，

共计 16 层，单层厚度 0.25 mm，总厚度是 4 mm；壁

板的碳纤维区域铺层顺序为［45°/-45°/0°/-45°/
0°/45°/90°/0°］S，共计 16 层，单层厚度 0.125 mm，总

厚度是 2 mm；壁板的石英纤维与碳纤维混杂交接

区域铺层顺序见表 2，总厚度是 6 mm。

试验件变厚度边长为 450 mm，等厚度边为

450 mm，筋 条 长 350 mm，筋 条 之 间 间 距 为

150 mm，为了便于夹具的夹持和载荷的加载，四角

点保留 R20 mm 的 1/4 圆形缺口，如图 1 所示。

1. 2　加载与测量

为了确保石英纤维与碳纤维混杂复合材料加

筋壁板剪切试验件在进行加载时四边承受剪切载

荷作用，使用方框式夹具对试验件进行夹持。试验

机通过夹具在石英纤维与碳纤维混杂复合材料加

筋壁板的对角方向施加一对拉伸的载荷，夹具的夹

板将加载端头的拉伸载荷传递到试验件与夹板的

连接区上，使得混杂复合材料加筋壁板四边承受均

匀的剪切载荷作用，如图 2 所示。

应变片粘贴方案如图 3 所示。编号 1~13 对应

壁板外表面应变花，其沿着加筋壁板两对角线均匀

分布，应变花 0°方向与筋条方向垂直，90°方向与筋

条方向平行。编号 32~35 对应壁板内表面应变

花，其位置分别对应壁板外表面的 3、4、10、11 号应

变花。编号 14~31 对应筋条应变片，其高度方向

表 2 石英纤维与碳纤维混杂交接区域铺层顺序

Table 2 Layering sequence of mixed junction area of 
quartz fiber and carbon fiber

石英纤维层
1
3
5
7
9

11
13
15
18
20
22
24
26
28
30
32

铺层角度/（°）
45

-45
0

-45
0

45
90
0
0

90
45
0

-45
0

-45
45

碳纤维层
2
4
6
8

10
12
14
16
17
19
21
23
25
27
29
31

铺层角度/（°）
45

-45
0

-45
0

45
90
0
0

90
45
0

-45
0

-45
45

表 1 石英纤维及碳纤维单向复合材料的工程常数

Table 1 Engineering constants of quartz fiber and car⁃
bon fiber unidirectional composite materials

材料

碳纤维

石英
纤维

E11/
GPa
120

40.46

E22/
GPa
8.8

9.61

E33/
GPa
8.8

9.61

G12/
GPa
8.5

4.88

G13/
GPa
8.5

4.88

G23/
GPa
8.2

4.5

υ12

0.1

0.07

υ13

0.1

0.07

υ23

0.31

0.45

图 1 试验件尺寸示意图

Fig.1 Dimension diagram of the specimen
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坐标在筋条高度的中间位置，其纵向坐标在壁板的

混杂连接区域中间位置以及与该位置分别相隔

100 mm 的碳纤维区域中和石英纤维区域中所对应

的位置，应变片分别粘贴在筋条两侧相同的位置，

应变片粘贴方向沿着筋条长度方向。

1. 3　试验结果分析

剪切试验采用位移控制的方式进行载荷施加，

加载速度为 2 mm/min。加载期间每隔 10 kN 测量

一次应变直到混杂加筋壁板完全破坏，记录并输出

载荷‑位移曲线，记录混杂加筋壁板破坏时的极限

载荷。

在混杂加筋壁板剪切试验中由于碳纤维区壁板

较薄，刚度相对较低，因此随着载荷的增加碳纤维区

壁板首先出现局部失稳，出现轻微的响声，如图 4（a）
所示。壁板局部的失稳变形导致筋条与壁板之间的

应力水平增大，在碳纤维区的筋条端部首先出现与

壁板的分层破坏，如图 4（b）所示。随着载荷的进一

步提高，分层逐渐沿筋条扩展，试验件发出较大的响

声。并且该区域筋条与壁板分层后，壁板由于失去

了筋条的支撑也出现了剪切破坏。最后试验件发出

巨大响声，承载能力下降，试验结束。

图 5 为试验件的载荷‑位移曲线。在试验件未

发生屈曲时，曲线基本呈线性增长。随后随着载荷

的持续增加，出现初始屈曲失稳后载荷‑位移曲线

线性度下降。继续加载，曲线略有波动，最终试验

件件破坏，曲线急剧下降。由载荷‑位移曲线确定

了初始屈曲载荷，由表 3 给出。

图 6 给出了试验件 1 在石英纤维区域、混杂交

接区域、碳纤维区域的载荷‑应变曲线。由图 6 可

以看出，当加载的载荷小于 180 kN 时，壁板上应变

花 0°方向（与筋条方向垂直，应变片编号尾缀为

-1）和 90°方向（与筋条方向平行，应变片编号尾缀

为-3）的应变较小，而 45°方向（应变片编号尾缀为

-2）的应变较高，表明此阶段试验件壁板所承受

的载荷主要为面内的剪切载荷。对比各条曲线的

应变数值，7#应变片位于石英纤维与碳纤维混杂

交接区域中心位置，该区域由碳纤维和透波纤维共

同组成，厚度最大且刚度较高，因此剪切变形相对

较小。3#、4#和 10#、11#应变片分别位于石英纤

维区和碳纤维区，厚度较小而导致应变水平较高。

4#、5#和 8#、9#分别位于混杂区两侧的过渡区域，

剪切刚度介于混杂区与碳纤维区和透波纤维区之

间，因此曲线也位于中间位置。当加载的载荷大于

180 kN 时，0°方向和 90°方向的应变开始增加，说明

此时试验件已经发生了屈曲失稳，与在位移‑载荷

图 5 试验件的载荷‑位移曲线

Fig.5 Load‑displacement curves of the specimen

图 3 应变片测量点位置示意图

Fig.3 Schematic diagram of measuring point position of 
strain gauge

图 2 加筋壁板安装形式

Fig.2 Installation form of stiffened panels 图 4 试验件典型破坏模式

Fig.4 Typical failure mode of the specimen

表 3 3件试验件屈曲载荷值与破坏载荷值

Table 3 Buckling load value and failure load value of 
three specimens

试验件编号
1
2
3

均值
离散系数/%

屈曲载荷值/kN
178
171
169
173
2.7

破坏载荷值/kN
262
260
250
257
2.5
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曲线中的初始屈曲失稳载荷一致。失稳后 4‑1、
4‑3、10‑1、10‑3 的应变负向增加，说明 4#、10#应变

点位在 0°方向和 90°方向产生了压缩变形，表面屈

曲失稳之后，在该点位发生了局部屈曲，并且是往

壁板外侧凸起。相应的 3#、11#往壁板内侧凸起。

图 7 给出了试验件 1 在筋条的载荷‑应变曲线。

对比图 6 可知，筋条的应变数值整体都比壁板小，

且在 180 kN 之前基本呈线性增长。而在载荷超过

180 kN 后由于壁板局部屈曲引起筋条端部与壁板

脱粘，导致筋条应变出现显著的变化。由图 7（a）
可知，在 180 kN 时，中间筋条应变数据整体掉落到

零附近，而在之后的加载过程中，中间筋条在碳纤

维区域的应变片 22#、25#的应变数值始终在零附

近，表明中间筋条与壁板碳纤维区域连接端发生了

脱粘现象。

2 仿真分析

2. 1　有限元建模

使用 ABAQUS 对加筋壁板进行有限元建模，

如图 8（a）所示。分别对有限元模型中的筋条和壁

板的 3 个区域进行相应的铺层属性赋予。而紫色

部分对应的过渡区域，由于其实际铺层情况复杂，

难以根据实际情况进行建模分析，于是对其铺层信

息做一个简化处理。图 8（b）为过渡区域铺层实际

混杂情况，绿色为碳纤维铺层，红色为石英纤维铺

层，简化策略为沿其厚度变化的方向平均切分为

16 个小区域，每个小区域赋予其一个与其实际区

域相对应的铺层关系。

碳纤维单向带的具体的材料参数表 4。石英

纤维单向带的具体的材料参数表 5。胶层的具体

的材料参数表 6。

图 7 试验件 1 筋条载荷‑应变曲线

Fig.7 Load‑strain curves of rib of specimen 1

图 6 试验件 1 壁板载荷‑应变曲线

Fig.6 Load‑strain curves of panel of specimen 1

图 8 试验件有限元模型

Fig.8 Finite element model of the specimen
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表 4，5中，α为剪应力对于纤维拉伸失效的影响

因子；G 1T、G 1C、G 2T、G 2C 分别为纵向拉伸/压缩断裂

能，横向拉伸/压缩断裂能；η1T、η1C、η2T、η2C 分别为纵

向拉伸/压缩粘性系数，横向拉伸/压缩粘性系数。

为了减少计算复杂程度，在有限元分析中把试

验件与夹具的接触面绑定在一起来模拟它们之间

的螺栓连接，即图 8（a）中边缘处灰色区域。如图 9
所 示 ，分 别 在 夹 具 转 轴 处 创 建 4 个 参 考 点

RP‑1~PR‑4，对应图 2中夹具四角点上的 4个螺栓。

把夹具左右两侧自由端面耦合在参考点 RP‑1、
RP‑3上，并约束参考点的面外位移。夹具的下侧支

撑端面耦合在参考点 RP‑2 上，并将其固支。夹具

的上侧加载端面耦合在参考点 RP‑4 上，并约束其

除了加载方向以外的所有自由度，在加载方向施加

与试验相对应的位移用以模拟剪切试验的加载。

有限元模型中的筋条和壁板的 3 个区域等材

料铺层情况固定的地方的网格划分密度为 5 mm。

而在壁板厚度变化的过渡区域，其材料的铺层情况

复杂且连续变化，所以为了准确分析该区域的情

况，沿着其厚度变化方向的网格划分密度为 1 mm。

加筋板有限元模型使用 SC8R 单元，夹具有限元模

型使用 C3D8R 单元，胶层使用接触定义。使用二

维 Hashin 准则作为复合材料纤维拉伸/压缩、基体

拉伸/压缩的损伤起始判据，使用线性渐进卸载的

退化方法作为复合材料的损伤演化模型；使用二次

名义应力准则作为胶层损伤的起始判据，使用线性

损伤演化的 B‑K 断裂准则计算胶层损伤变量。

2. 2　仿真结果分析

对有限元模型进行屈曲分析，得到加筋壁板的

一 阶 屈 曲 模 态 如 图 10 所 示 ，其 屈 曲 载 荷 值 为

169.01 kN。

在有限元模型屈曲分析的基础上，对其进行极

限载荷的后屈曲分析。引入其第一阶模态作为加筋

壁板后屈曲分析的初始扰动，第一阶模态扰动量大

小设置为 1‰。然后对参考点 RP4施加 10 mm 沿加

载方向的位移，开启分析步中的几何非线性，并把自

动稳定的阻尼因子设置为 0.05，计算其极限载荷。

根据参考点 RP4 的载荷与位移数据，绘制出

加筋壁板有限元模型的载荷‑位移曲线，如图 11 所

图 9 试验件的边界条件

Fig.9 Boundary conditions of the specimen

表 6 胶层力学性能参数

Table 6 Mechanical property parameters of adhesive 
layer

E/
GPa
3.2

G/
GPa
1.23

υ12

0.3

tn/
MPa
20.8

ts=tt/
MPa

35

Gn/
（N⋅mm-1）

1.035

Gs=Gt/
（N⋅mm-1）

1.315

图 10 加筋壁板一阶屈曲模态图

Fig.10 First‑order buckling mode diagram of stiffened panel

表 4 碳纤维单向带力学性能参数

Table 4 Mechanical property parameters of carbon fiber unidirectional tape

E 1/GPa
120

XT/MPa
1 130

E 2/GPa
8.8

XC/MPa
612

υ12

0.1
Y T/MPa

36.7

G 12/GPa
8.5

Y C/MPa
141

G 1T / ( N∙mm )-1

18
S12/MPa

42

G 1C / ( N∙mm )-1

18
S23/MPa

31.6

G 2T / ( N∙mm )-1

1.5
η1T

0.001

G 2C / ( N∙mm )-1

1.5
η1C

0.001

α

0.8
η2T

0.005
η2C

0.005

表 5 石英纤维单向带力学性能参数

Table 5 Mechanical property parameters of quartz fiber unidirectional tape

E 1/GPa
40.5

XT/MPa
2 390

E 2/GPa
9.6

XC/MPa
1 342

υ12

0.07
Y T/MPa

62.9

G 12/GPa
4.9

Y C/MPa
211

G 1T / ( N∙mm )-1

15
S12/MPa

62

G 1C / ( N∙mm )-1

15
S23/MPa

101

G 2T / ( N∙mm )-1

1
η1T

0.001

G 2C / ( N∙mm )-1

1
η1C

0.001

α

0.8
η2T

0.005
η2C

0.005
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示。曲线前期基本呈线性增长，在到达屈曲载荷之

后位移‑载荷曲线的线性度下降，增长变缓，在到达

结构极限载荷 291 kN 时，由于结构破坏失去承载

能力，载荷下降，计算结束。

位移仿真结果明显小于试验结果，其主要原因

是仿真过程中把夹具与试验件的螺栓连接简化为

了绑定约束，未考虑螺栓的变形带来位移影响。另

外，试验中存在的装配间隙亦无法在仿真中体现，

因此位移的仿真结果比试验结果偏小。表 7 给出

了加筋壁板屈曲和破坏载荷试验值与仿真值对

比。可以看出，屈曲和破坏载荷的仿真结果与试验

结果基本一致表明分析方法正确。

加筋壁板渐进损伤过程如表 8 所示。从有限

元分析结果中可以发现，加筋壁板在剪切载荷作用

下主要的破坏模式为中间筋条与壁板碳纤维区域

胶接的部分的末端与壁板发生分层破坏导致结构

失去承载能力，而在剪切载荷过程中，也伴随着有

壁板的纤维压缩损伤、基体拉伸损伤等。破坏模式

与试验中所得到的破坏模式一致。

表 8 加筋壁板渐进损伤过程

Table 8 Progressive damage process of stiffened panels

损伤类型

纤维压缩

基体拉伸

层间脱粘

损伤起始

193 kN

214 kN

176 kN

损伤扩展

225 kN

240 kN

214 kN

破坏载荷

291 kN

291 kN

291 kN

图 11 有限元模型的载荷‑位移曲线

Fig.11 Load‑displacement curves of finite element model

表 7 加筋壁板屈曲和破坏载荷试验值与仿真值对比

Table 7 Comparison between experimental and simulat⁃
ed values of buckling and failure loads of stiff⁃
ened panels

试验件编号
1
2
3

均值
有限元仿真
误差/%

屈曲载荷值/kN
178
171
169
173
169

2

破坏载荷值/kN
262
260
250
257
291
13
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3 结   论

本文通过对石英纤维与碳纤维混杂复合材料

加筋壁板进行剪切载荷试验并建立其相应的有限

元模型进行仿真分析，研究其承载极限及渐进损伤

破坏过程，得出以下结论：

（1）混杂加筋壁板破坏模式为碳纤维区域中间

筋条与壁板发生分层破坏，混杂区和过渡区未发生

破坏。表明混杂结构强度均高于被连接结构的本

体强度，在实际使用过程中不会先于本体结构破

坏，混杂结构形式满足设计要求。

（2）混杂复合材料加筋壁板剪切载荷下碳纤

维区域壁板局部屈曲是导致结构出现损伤的直接

原因，而筋条在碳纤维区域脱粘为混杂复合材料加

筋壁板失去承载能力的主要原因。

（3）有限元仿真所得的屈曲载荷值与破坏载荷

值与试验结果比较接近，破坏模式一致。使用渐进

损伤分析方法可以有效模拟混杂复合材料加筋壁

板在剪切载荷下的屈曲与后屈曲性能。
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