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复合材料格栅结构筋条纤维形态与拉伸性能
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摘要： 复合材料格栅结构已大量应用于航空航天飞行器中，探究其力学性能具有重要的工程研究价值。为提高

复合材料格栅结构的承载效率，提出一种基于“断筋”处理的纤维形态改善方法，通过有限元分析与试验验证的

手段，研究了不同断筋比例对复合材料格栅结构节点处纤维形态和拉伸性能的影响。利用建立的有限元模型分

析了断筋处理的复合材料格栅结构拉伸失效机理，仿真与试验结果误差均小于 10%。结果表明：在成型过程中

适当进行断筋处理，能够显著降低节点处纤维弯曲角度，提高拉伸性能。相较于不进行断筋处理，断筋比例为

30% 时，拉伸极限载荷提高了 24.4%。
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Abstract: Composite grid structures have been widely used in aerospace craft， therefore exploring their 
mechanical property has significant engineering research value. In order to improve the load carrying efficiency 
of composite gird structures， a method for improving the fiber morphology based on “broken rib 
reinforcement” is proposed. Through finite element analysis and test verification， the influence of different 
proportion of broken ribs on the fiber morphology and the tensile performance of composite grid structure ribs 
is studied. The established finite element model is used to analyze the tensile failure mechanism of composite 
grid structures treated with “broken rib reinforcement”. The error between the simulation results and the test 
results is less than 10%， indicating good consistency. The results indicate that proper treatment of broken ribs 
during the forming process of composite grid structures can significantly reduce the fiber bending angle at the 
joint and enhance the tensile performance. Compared with not undergoing broken rib treatment， the tensile 
ultimate load increases by 24.4% when the proportion of broken rib reinforcement ratios is 30%.
Key words: composite material grid structure； broken rib reinforcement； fiber distribution； finite element 

analysis； progressive damage

复合材料是由两种或两种以上具有不同性质

材料组合而成的性能优越的材料，具有比强度和比

刚度高、可设计性显著、抗疲劳性优越、材料与结构

具有同一性和阻尼减震性能好等优点［1］。随着现

代航空航天器质量不断增大，传统复合材料结构已

经无法满足愈发严峻的性能和减重要求［2］。复合
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材料格栅结构是一种典型的复合材料整体化结构，

符合现代航空航天器的减重要求。格栅结构作为

一种广泛应用于航空航天飞行器上新型的结构形

式，研究其力学性能、损伤和失效模式，在理论研究

和工程实际应用上都是十分必要的。

目前，国内外复合材料格栅结构的研究大多都

集中在不同载荷作用下格栅结构的承载性能，以及

根据强度理论建立格栅结构的参数和力学性能的

关系。Zhang 等［3］系统研究了不同格栅结构的变形

和破坏机理，并提出分析模型预报了这些壳体的轴

向刚度、临界弹性屈曲载荷和有效屈服强度。Ra‑
himi 等［4］分析了由三角形格栅螺旋圆周肋板增强

的复合材料格栅结构在轴向压缩时的屈曲行为。

Shi等［5］用等效刚度模型分析了格栅加筋碳纤维薄

壳结构横向弯曲时临界局部和整体屈曲载荷，并用

试验和有限元结果对该模型进行了验证。黄飞生

等［6］利用 Abaqus 建立了基于 USDFLD 和 Hashin
强度准则的复合材料损伤计算模型，研究了复合材

料加筋层合板在静压痕力作用下的纤维失效行

为。吴菁等［7］基于纵向和横向拉伸变形，利用变形

协调和卡氏定理推导出了复合材料加筋层合板面

内刚度的解析表达式并与拉伸试验结果进行了对

比，结果表明：解析解、数值解及实验值非常接近，

验证了等效面内刚度解析解的正确性，为复合材料

加筋板强度设计提供了一种新的思路。

在复合材料格栅结构的理论研究方面，刘毅

等［8］针对任意铺层的复合材料加筋结构，通过将复

合材料加筋结构简化为受弹簧约束的层合板，利用

伽辽金法得到了加筋结构受压缩、剪切和压剪载荷

下的屈曲/后屈曲的解析解。叶强等［9］在七点弯曲

试验研究的基础上，采用有限元分析并结合经典层

压板理论，推导出了蒙皮和筋条之间的弯矩和剪力

公式，给出了复合材料加筋板典型部位的失效包线

和失效表征方法。

复合材料格栅结构参数对结构的力学性能必

然存在影响，建立结构参数对力学性能的影响规律

对复合材料格栅结构设计优化以及工程应用也有

着重大的研究意义。Kidane 等［10］将网格加筋复合

材料圆柱的解析模型与试验进行了比较，并对加筋

方向和加筋间距进行了参数化研究。Jadhav 等［11］

利用有限元方法研究了网格加筋复合材料板的肋

材性能，包括肋材宽度、肋材厚度和肋材节点之间

的中心距。而文献［10‑12］结果表明，在考虑设计

和材料变量时，先进复合材料格栅加筋（Advanced 
composite grid stiffened， AGS）结构的屈曲载荷没

有普遍趋势。赵聪等［13］通过自动铺丝工艺提出

“剪断 ‑续铺”方法，研究了不同非连续层含量和不

同非连续层位置对复合材料格栅结构弯曲载荷承

载能力和力学行为的影响。戴征征等［14］通过有限

元分析与试验对比研究了含预填块复合材料帽型

加筋板弯曲承载能力和失效机制，研究表明：增加

筋条铺层层数和短切纤维块长度可有效提高结构

承载能力。吴启凡等［15］研究了不设蒙皮的纯格栅

板、设单面蒙皮的格栅加筋板和设双面蒙皮的格栅

夹层板在三点弯和四点弯加载试验下，受弯承载能

力以及破坏形态，并研究了蒙皮厚度、格肋高度、格

肋厚度和格肋间距等因素对格栅板受弯性能的影

响规律。复合材料格栅结构中相交的网格筋条会

在交叉节点处产生材料堆积，引起厚度的变化，从

而导致纤维面外屈曲的产生。现有研究表明，纤维

屈曲的存在会导致复合材料性能显著下降。这也

是复合材料格栅结构在拉伸/压缩载荷工况作用

下，起始损伤和最终失效位置往往集中于格栅交叉

节点区域的原因［16］。然而，现有通过组合模具工

艺，无法避免格栅节点处纤维的堆积。

本文利用真空辅助树脂传递成形（Vacuum as‑
sisted resin transfer molding， VARTM）工艺，针对

复合材料格栅结构中网格筋条交叉节点处产生材

料堆积，引起厚度的变化，导致纤维屈曲的产生，从

而导致复合材料性能下降的特点，提出一种“断筋”

处理的复合材料格栅结构筋条处理工艺，即在网格

筋条节点处，剪断一部分横向筋条，在节点后再重

新铺设，未剪断的横向筋条仍正常在节点处与纵向

筋条交错铺设。降低复合材料格栅结构筋条交叉

节点处材料堆积和纤维弯曲程度，进而减小对复合

材料性能的影响。通过试验与仿真手段研究断筋

处理工艺对格栅筋条在拉伸载荷作用下失效行为

的影响。

1 复合材料格栅筋条制备

选用双向玻璃纤维平纹布制备试验件，力学参

数如表 1 所示［17］。其中筋条试验件尺寸见图 1。试

验件长 250 mm，宽 25 mm；横向筋条长 25 mm，宽

25 mm，横向筋条插入引起的厚度变化区位于试验

件中间。以 WSR618（E‑51）环氧树脂为基体，力学

参数如表 2 所示［17］；胺类固化剂选用苯二甲胺环氧

固化剂；采用由邻苯二甲酸二丁酯为增塑剂。采用

真空辅助树脂传递成形工艺对玻璃纤维布进行注

胶，并在真空保压状态下常温固化 8 h 后，切割打磨

完成试验件的制备。真空辅助树脂传递成形工艺
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由 传 统 树 脂 传 递 成 型（Resin transfer molding， 
RTM）工艺衍生而来的一种工艺技术。该工艺过

程主要是利用真空泵等设备将纤维预成形体所在

的模具内部抽真空，使树脂在真空负压的作用下注

射进入模具，实现对纤维预成形体的浸润过程，并

最终在模具内部固化成形，得到所需的复合材料

制件［18］。

2 纤维形态表征

节点处筋条/节点的厚度差对节点处纤维形态

影响较大，由于不同断筋比例导致节点厚度不同，

进而导致筋条纤维弯曲程度不同。断筋比例是指

复合材料格栅结构筋条交叉节点处，横向筋条进入

纵向筋条之前沿厚度方向按比例连续剪断部分横

向筋条，剪断的横向筋条数量与所有横向筋条数量

之间的比值。AGS‑0 即断筋比例为 0%，横纵筋条

交叉铺设不进行断筋处理；AGS‑30 即断筋比例为

30%，横向筋条剪断 30%，剩余的横向筋条再与纵

向筋条交叉铺设。同理，AGS ‑50 即断筋比例为

50%，横向筋条剪断 50%，剩余的横向筋条再与纵

向筋条交叉铺设。图 2 为断筋比例 50% 时断筋处

理后横纵筋条分布的示意图。不同断筋比例筋条

形态如图 3 所示，不同断筋比例纤维形态几何尺寸

如表 3 所示。

根据测得的几何参数，对该模型的建模进行如

下假设：（1）过渡区纤维采用直线化处理；（2）忽略

横纵筋条之间的微小树脂富集区；显然，节点纤维

倾斜角度与筋条/节点厚度差相关。随着断筋比例

增大，筋条/节点厚度差减小，节点纤维倾斜角度减

小，纤维弯曲程度得以减小。

3 断筋比例对拉伸性能的影响

参照 ASTM D3039/D3039M 试验方法，利用

MTS370.25 万用试验机，对上述不同类型格栅筋

条进行拉伸测试。试件应变具体测量点位如图 4
所示。所得极限载荷和极限位移如表 4 所示。

图 2 断筋处理工艺示意图

Fig.2 Broken rib treatment process

图 3 不同断筋比例筋条纤维形态表征

Fig.3 Fiber morphology of ribs with different broken rib re‑
inforcement ratios

表 3 不同断筋比例纤维形态几何尺寸

Table 3 Schematic of fibers with different broken rib re⁃
inforcement ratios

名称

AGS‑0
AGS‑30
AGS‑50

Tmin /mm
2.0
2.0
2.0

Tmax /mm
3.8
3.4
3.0

θ/（°）
20.56
18.03
14.74

L/mm
4.8
4.3
3.8

表 1 玻璃/环氧平纹织物复合材料力学性能 [17]

Table 1 Mechanical properties of glass fiber/epoxy plain fabric composites[17]

E 1/GPa
19.03

XT/MPa
188.72

E 2/GPa
19.03

XC/MPa
74.85

E 3/GPa
5.63

Y T/MPa
188.72

G 12/GPa
3.42

Y C/MPa
74.85

G 13/GPa
2

ZT/MPa
15.15

G 23/GPa
2

ZC/MPa
42.6

ν12

0.11
S12/MPa

69.76

ν13

0.32
S13/MPa

15.53

ν23

0.32
S23/MPa

15.53
注：E 1、E 2、E 3 表示主方向弹性模量；G 12、G 13、G 23 表示主平面内剪切模量；ν12、ν13、ν13 表示主平面泊松比；XT、XC 分别表示经向纤维的拉

伸和压缩强度；YT、YC 分别表示纬向纤维的拉伸和压缩强度；ZT、ZC 分别表示层合板层间拉压强度；S12、S13、S23 表示剪切强度。

图 1 筋条试件示意图

Fig.1 Rib specimen

表 2 E⁃51环氧树脂的性能参数 [17]

Table 2 Mechanical parameter of E⁃51 epoxy resin[17]

弹性模量
E/GPa

3.5

泊松比 ν

0.35

压缩强度
σs /MPa

241

剪切强度
S/MPa

89.6
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对不同断筋比例试样进行拉伸试验，所得载荷

位移曲线如图 5 所示。由图 5 可知，3 种试样的载

荷位移曲线呈线性，达到载荷最大值后瞬间破坏，

呈现出典型脆性失效行为。一方面，随着断筋比例

的增加，筋条/节点之间的厚度差逐渐减小，筋条 ‑
节点过渡区纤维倾斜角度减小；另一方面，按照不

同断筋比例断筋处理后底部纵向筋条未发生弯曲

的纤维层数增加，必然引起结构力学行为的改变。

两种影响的共同作用下，当断筋比例为 30% 时，筋

条的极限拉伸载荷比不进行“断筋”处理时提高了

24.4%。

不同断筋比例拉伸载荷破坏模式如图 6 所示。

AGS‑0 纤维首先在筋条‑节点过渡区发生断裂如图

6 所示，且第一层与筋条整体发生分层，而其余纵

向铺层纤维继续承载后均在筋条 ‑节点过渡区断

裂，如图 6（a）所示。AGS‑30 试件底部因横向筋条

“断筋”处理后有一部分横向筋条未进入筋条交叉

节点，因此纵向筋条能够形成平铺的纵向纤维在试

件中间断裂，而因横向筋条插入导致厚度变化的节

点部分纤维与 AGS‑0 的纤维断裂形式类似，在筋

条‑节点过渡区同时断裂，如图 6（b）所示。AGS‑50
由于“断筋”处理后形成平铺的纵向纤维增多，纤维

破坏形式不同于前两种。由图 6（c）可知，平直纤

维先在筋条中间断裂，平铺部分的纵向纤维与变厚

度节点部分纤维发生了分层，而后变厚度节点部分

纤维在筋条‑节点过渡区断裂。

主要研究试件由于横向筋条插入引起的厚度

变化区应力情况，故选取试件位于节点加厚区突起

处的 4#测点以及节点加厚区背面的 8#测点（见图

4）进行拉伸应变分析，从图 7 可以看出不同断筋比

例试件的 4#以及 8#测点的应变‑载荷曲线符合度较

高。从图 7（a）可以看出，AGS‑0 各组试验 4#测点

在 16 kN 附近分离，而 8#测点稍迟，于 18 kN 附近过

载。这与 AGS‑0 拉伸试验时节点加厚区背面第一

表 4 不同断筋比例试件极限载荷以及极限位移

Table 4 Ultimate load and ultimate displacement with 
different proportions of broken ribs

试验序号

AGS‑0‑1
AGS‑0‑2
AGS‑0‑3
AGS‑0‑4
AGS‑0‑5
AGS‑0‑6

AGS‑30‑1
AGS‑30‑2
AGS‑30‑3
AGS‑30‑4
AGS‑30‑5
AGS‑30‑6
AGS‑50‑1
AGS‑50‑2
AGS‑50‑3
AGS‑50‑4
AGS‑50‑5
AGS‑50‑6

极限载荷/kN
18.29
19.33
19.97
19.59
19.69
18.02
24.85
24.19
23.67
22.47
23.09
22.95
23.17
22.84
20.98
22.56
23.11
23.29

极限位移/mm
4.27
4.61
4.57
4.69
4.67
3.91
6.11
6.28
5.57
5.51
5.67
5.91
5.85
5.64
5.19
5.47
5.77
5.83

图 5 不同断筋比例极限载荷-位移试验数据

Fig.5 Ultimate load‑displacement data with different bro‑
ken rib reinforcement ratios

图 4 试件应变具体测量点位示意图

Fig.4 Specific measurement points for strain
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层纤维首先发生分层进而破坏，其余纵向铺层纤维

继续承载后均在筋条 ‑节点过渡区断裂的现象相

符。AGS‑30 由于减小了加厚区纤维弯曲角度，优

化了传力路径因而能够承受的极限载荷也大于

AGS‑0。AGS‑30 各组实验应变 ‑载荷曲线相较于

AGS‑0，其应变发生过载和分离的载荷以及应变值

更大。由图 7（b）可知，AGS‑30 各组试验 4#测点以

及 8#测点均在 24 kN 附近过载，分析拉伸试验现象

可知，AGS‑30 底部平铺的纵向纤维与横向筋条插

入而导致厚度变化的节点部分纤维同时发生断裂，

与应变 ‑载荷曲线表现相符。分析图 7（c）后发现，

AGS‑50 各组试验应变‑载荷曲线与 AGS‑0 相反，8#

测点在 20 kN 处过载，而 4# 测点迟于 8# 测点，在

23 kN 附近过载，最大应变与极限载荷大于 AGS‑0
而小于 AGS‑30。同理，结合试验现象分析发现，

平直纤维先在筋条中间断裂，因此 8#测点应变先出

现过载。平铺部分的纵向纤维与变厚度节点部分

图 6 不同断筋比例筋条破坏模式

Fig.6 Test failure modes with different broken rib reinforce‑
ment ratios

图 7 不同断筋比例应变-载荷试验数据

Fig.7 Strain‑load data with different broken rib reinforce‑
ment ratios
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纤维发生了分层，而后变厚度节点部分纤维在筋条‑
节点过渡区断裂，4#测点因此略晚于 8#测点过载。

4 断筋处理后拉伸失效行为

4. 1　有限元仿真模型

结合实际筋条试样几何尺寸和筋条/节点过渡

区几何参数，建立包含“断筋”处理的纤维屈曲三维

复合材料格栅筋条有限元仿真模型（图 8）。模型

中，试验件两端夹持段视为刚体，一端施加固定约

束，另一端施加水平方向 8 mm 的位移载荷。铺层

单元类型为 SC8R 连续壳单元。

采用 Hashin 失效准则［13］对复合材料的失效行

为进行预测。该失效准则中，复合材料失效模式包

括纤维拉伸失效、纤维压缩失效、基体拉伸失效、基

体压缩失效，各失效模式对应的失效应力计算公式

如下

纤维方向拉伸失效（σ11 ≥ 0）

F ft = ( σ11

XT )
2

+ α ( τ12

SL )
2

（1）

纤维方向压缩失效（σ11 < 0）

F fc = ( σ11

XC )
2

（2）

基体方向拉伸失效（σ22 ≥ 0）

Fmt = ( σ22

Y T )
2

+ ( τ12

SL )
2

（3）

基体方向压缩失效（σ22 < 0）

Fmc = ( σ22

2ST )
2

+
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê( Y C

2ST )
2

- 1
ù

û

ú
úú
ú

σ22Y C + ( τ12

SL )
2

（4）

式中：XT、XC 分别表示平行于纤维方向上的最终失

效拉伸和压缩应力；Y T、Y C 分别表示垂直于纤维

方向上的最终失效拉伸和压缩应力；SL、ST 分别表

示纤维纵向和横向的剪切失效应力；α 为剪切应力

对纤维拉伸行为的影响因子，此处取 α = 1［19‑20］；

σ11、σ22、τ12 分别为各个方向上的应力分量。满足上

述任何一个失效条件，则判定材料失效。

4. 2　试验仿真对比

仿真和试验所得筋条拉伸载荷位移曲线与极

限拉伸载荷的对比如图 9 所示。为了提高建模效

率和有限元计算速度，在进行有限元建模时，将复

合材料格栅结构筋条‑节点过渡区内曲线状态的纤

维进行了直线化处理，同时忽略了横向铺层与纵向

铺层之间的微小树脂富集区。上述原因造成了仿

真结果和试验结果之间的偏差。经过对比仿真与

试验的极限拉伸载荷结果（图 9）可知：仿真所得极

限拉伸载荷与试验结果偏差均小于 10%，证明了

该有限元仿真模型的可靠性。

对不同断筋比例筋条拉伸载荷作用下的失效

行为进行研究，结果如图 10 所示。对于不同断筋

比例的筋条，在拉伸载荷作用下，筋条纤维失效行

为并不一致。AGS‑0 纵向筋条底部第二层纤维受

到拉应力作用首先发生失效，随着拉伸载荷的逐渐

增大，纤维拉伸失效行为逐渐沿筋条厚度方向向上

延伸，最终筋条节点内部纵向纤维全部失效；而纵

向筋条节点区域第一层纤维先受压应力作用，特别

是纵向筋条第一层纤维在筋条‑节点过渡区受到压

应力作用首先发生压缩纤维失效，随后纤维压缩失

效行为扩散至整个纵向筋条第一层节点区域；当纵

向筋条第一层纤维失效后，纵向筋条第十层开始发

生纤维压缩失效，随着拉伸载荷的增大，纵向筋条

第十层纤维失效区域逐渐增大，最终完全失效。仿

真失效行为与试验对比如图 10（a）所示。

AGS‑30 纵向筋条底部第一层筋条 ‑节点过渡

区处纤维先受到拉应力作用发生纤维拉伸失效，随

着拉伸载荷逐渐增大，纤维拉伸失效从纵向筋条底

部第一层延伸至筋条底部第三层，随着拉伸载荷的

继续增大，纵向筋条纤维失效区域呈逐层向上延伸

以及同层失效区域扩大的趋势，最终纵向筋条除第

十层外均在筋条‑节点过渡区发生拉伸失效。而纵

向筋条第十层纤维呈现受压应力失效的力学行

为。仿真失效行为与试验对比如图 10（b）所示。

AGS‑50 不同于断筋比例为 0% 和 30%，纵向

筋条纤维拉伸失效行为首先发生在筋条‑节点过渡

区第五至第七层，而后迅速扩散至整个筋条 ‑节点

图 8 筋条拉伸有限元模型

Fig.8 Finite element model of rib
图 9 载荷-位移曲线仿真结果与试验结果对比

Fig.9 Comparison between simulation results and test re‑
sults of load‑displacement curves
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过渡区所有纵向筋条。随着拉伸载荷的继续增大，

纤维拉伸失效区域逐渐往左侧纵向筋条延伸，最终

筋条 ‑节点底部未发生屈曲的纤维完全失效，靠近

节点区域的纵向筋条平铺区域完全失效。而纤维

压缩失效行为略晚于拉伸失效起始，压缩失效行为

发生在纵向筋条 ‑节点过渡区与纵向筋条顶层纤

维。仿真失效行为与试验对比如图 10（c）所示。

5 结　　论

本文针对复合材料格栅结构筋条进行试验与

有限元分析，比较了不同断筋比例试验件的极限拉

伸载荷及失效模式。并基于复合材料渐进损伤理

论建立了引入“断筋”处理拉伸载荷作用下的有限

元模型，通过将仿真结果与试验结果进行对比验证

了该模型的有效性以及一致性，得到以下结论：

（1） 基于真空导流成形工艺，在复合材料格栅

结构筋条节点处进行“断筋”处理，即在节点处剪断

部分横向筋条，保证纵向筋条完整性。实现了降低

复合材料格栅结构节点处纤维屈曲程度和结构拉

伸性能的提升。

（2） 对以真空导流成形工艺成形的复合材料

格栅结构筋条试验件进行了拉伸破坏试验，试验结

果表明：引入“断筋”处理后，复合材料格栅结构承

受拉伸载荷破坏时，呈现典型复合材料脆性断裂的

特点，且适当地引入“断筋”处理，选取合适的断筋

比例能够有效提高复合材料格栅结构筋条的拉伸

性能。当断筋比例为 30% 时，筋条的极限拉伸载

荷比不进行“断筋”处理时提高了 24.4%。

（3） 建立了引入“断筋”处理后复合材料格栅

结构筋条的有限元分析模型，并对承受拉伸载荷复

合材料格栅结构筋条的失效行为进行了分析，仿真

所得极限拉伸载荷与试验结果偏差均小于 10%，

并对各试样失效模式与试验破坏形式进行了对比

分析。
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