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复材结构与制造Composites Structure and Manufacturing

超长可折叠复合材料豆荚杆轴向
压缩屈曲性能测定方法*
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[ 摘要 ] 提出了一种可用于测定具有超长尺度的可折叠薄壁复合材料豆荚杆的轴向压缩屈曲性能的试验方法，该

方法突破了通用试验平台的制约，设计并搭建了一套适用于超长尺寸可折叠复合材料豆荚杆轴向压缩试验的测试系

统，利用该系统测定了 6m 长复合材料豆荚杆轴向压缩屈曲失稳载荷。为了进一步验证测试结果的有效性，建立了

复合材料豆荚杆特征值屈曲有限元分析模型，将测得的轴向压缩屈曲失稳载荷与有限元模拟分析结果进行对比验

证，二者吻合良好。研究结果表明，设计的测试系统可有效测定超长尺寸复合材料豆荚杆的轴向压缩屈曲性能。
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由于柔性复合材料结构具有重

量轻、力学性能优异、储存空间小等

特点，近年来在航空航天领域得到

广泛研究和应用 [1-4]。可折叠并依

靠自身弹性应变能展开的薄壁复合

材料豆荚杆是一种典型柔性结构，

最早由德国宇航中心提出，它是由

两个“Ω”型薄壳通过胶接成为一

体的管件结构，为航天器大尺寸可

展开支撑结构提供了新的技术手

段。与常规复合材料结构不同，大

变形薄壁复合材料豆荚杆必须同时

关注折叠 / 展开大变形过程以及完

全展开状态的性能，这需要解决材

料、力学分析方法、制备工艺、试验

验证等方面的关键技术。德国宇航

中心最早提出了面向大型空间可折

叠展开结构的薄壁复合材料豆荚杆

概念，并进行了一些探索研究 [5-6]，

国内北京航空航天大学的白江波等
[7-11] 最早成功研制了可折叠薄壁复

合材料豆荚杆，对可折叠薄壁复合

材料豆荚杆的制备工艺、折叠 / 展
开大变形功能特性、屈曲稳定性、空

间环境下的热强度等问题展开了比

较系统的理论、试验和仿真研究，

很好地揭示了大变形功能机制和力

学性能原理。大变形薄壁复合材料

豆荚杆在完全展开工况条件下受载

时很容易发生屈曲失稳。Sickinger
等 [11-13] 采用有限元方法预测了复

合材料豆荚杆的轴向压缩和弯曲性

能，并进行了相关的试验验证，研

究发现在承受轴向压载和横向弯矩

时，复合材料豆荚杆失效模式表现

为屈曲，试验过程中，豆荚杆表现出

良好的抗屈曲性能，特别是由弯矩

导致的屈曲性能，有限元方法预测

结果与试验结果吻合良好 [12-14]。薄

壁复合材料豆荚杆在空间环境服役

时需要面对极高和极低的温度，巨

大的温差会产生热变形和影响结构

性能，白江波等 [10] 设计了环境热强

度分析的模拟空间测试系统，测得
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了接近太空环境多种工况下具有极

高和极低温度的温度场，并与数值

模拟结果进行了对比。此外，白江

波等 [7，11] 还通过有限元和试验方法

研究了铺层方式和环境温度对复合

材料豆荚杆轴向压缩屈曲性能的影

响，发现 0°铺层比例对轴向压缩

屈曲载荷影响显著，高温使轴向压

缩屈曲载荷降低，而低温轴向压缩

屈曲载荷提高，这是由于树脂性能

随温度变化造成的。

尽管国内外对大变形薄壁复合

材料豆荚杆进行了较为深入的研

究，主要集中于大变形功能研究和

缩比试样进行的性能分析验证，针

对超长尺寸性能试验研究方面鲜有

报道，而在实际工程应用中多数为

超长尺寸。本课题组在通过试验研

究薄壁复合材料豆荚杆轴向压缩屈

曲性能时，发现屈曲失稳载荷对边

界条件和长度尺寸非常敏感，而且

在两种因素交互影响下，导致长度

尺寸较短时，即使理论分析会发生

整体失稳，而实际试验中却很难做

出整体屈曲失稳模式，导致测得的

屈曲失稳载荷偏低，为解决该问题，

必须增加试验件长度尺寸。因此，

为了解决实际工程需求和试验中遇

到的技术问题，本文旨在设计和搭

建一套可以精确测量薄壁复合材料

豆荚杆轴向压缩性能的试验测试系

统，使其适用于超长尺寸（5m 以上）

复合材料豆荚杆轴向压缩性能的测

定，克服目前测试平台的不足， 并为

将来型号研制中关键技术指标的验

证奠定基础。

测试系统设计

复合材料豆荚杆通常由两个轴

对称、弯曲的复合材料薄壳组成（图

1），可以通过自身的弹性应变能完

成折叠与展开过程（图 2），完全被折

叠后仅需占用很少的空间，在使用

时，可以利用自身折叠弹性变形时

所储存的弹性应变能展开恢复到原

始形状，因此，航天领域有非常好的

应用前景。经过前期技术攻关，已

经顺利完成从材料、设计、制备和大

变形功能验证方面的研究工作，但

面向未来工程实际需求仍有很多技

术问题需要解决，其中超长尺寸（5m
以上）复合材料豆荚杆轴向压缩性

能试验验证是亟需解决的一个关键

技术。常规长度尺寸（1m 左右）试

验件的压缩试验可利用商用 MTS
等力学试验机很容易实现，而超长

尺寸情况下，现有的商用力学试验

机均无法满足。

为解决超长尺寸薄壁复合材料

豆荚杆轴向压缩性能测定问题，本文

设计和搭建了一套简洁有效的测试

系统（图 3 和图 4），可实现一端固支

和另一端自由的典型受载工况条件。

图 3 给出了该测试系统的主要组成：

复合材料豆荚杆试样、两端夹持试样

的夹具、自由端支座、固支端支座、张

拉索、双向螺纹、力传感器，此外，还

需测量变形时在试样两端安装的千

分表，读取力学传感器载荷数据所用

的电脑，平衡张拉索上力传感器自重

的吊装或者支撑。为保证豆荚杆试

图1 复合材料豆荚杆截面几何尺寸

Fig.1 Geometric dimension of lenticular composite tube section
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图2 复合材料豆荚杆折叠与展开过程

Fig.2 Folding and deploying process of lenticular composite tube

图3 超长复合材料豆荚杆轴向压缩试验设计方案

Fig.3 Design scheme of axial compression experiment for ultra-long lenticular 
composite tube
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样与其他部件的安装配合效果，夹持

的夹具需设计成多段夹持的方式（图

4），通过夹具将豆荚杆试样与自由端

支座和固支端力传感器连接，固支端

力传感器与固支端支座相连。共有

3 根按照等边三角形布置形式的张

拉索（具体根数可以更多，必须按照

正多边形布置），豆荚杆试样长度方

向的中心轴线通过等边三角形（张拉

索布置形式）的形心，每根张拉索与

双向螺纹和力传感器串联连接，张拉

索两端与自由端支座和固支端支座

相连。自由端支座可通过钢珠实现

自由滑动，同时兼具支撑的作用，如

图 3 和 4 所示。搭建好的试验测试

系统如图 4 所示。对于其他受载工

况的边界条件也可以很容易在本试

验测试系统上进行改进。

当开始轴向压缩试验时，同时

旋紧 3 根张拉索上的双向螺纹，这

样张拉索上就会产生张力，该张力

传递到两端支座会使豆荚杆试样

产生轴向压缩载荷，张拉索上的力

传感器可以监控其张力情况，加载

过程中，通过微调双向螺纹旋紧程

度的同时观察张拉索的力传感器读

数，可保证 3 根张拉索上的力均等，

通过固支端支座上的力传感器读取

总的轴向压缩载荷、两端的千分表

读取对应的压缩位移，这样连续旋

紧双向螺纹同时读取载荷和变形直

至豆荚杆试样发生屈曲失稳，就可

测得载荷 - 位移曲线，通过载荷 -

位移曲线可以得到轴向压缩刚度和

屈曲失稳载荷。需要指出，在加载

过程中，初始时要施加一定预紧力

以保证张拉索张紧，方便后续试验。

由于整体失稳导致在固支端根部发

生屈曲褶皱（图 5），通过该试验测试

系统测得的载荷 - 位移曲线如图 6
所示。由图 6 可知，豆荚杆在屈曲

失稳之前载荷与位移为线性相应关

系，失稳之后载荷骤降失去承载能

力，其轴向压缩屈曲失稳载荷的平

均值为 1306N。

特征值屈曲分析

在前面试验测试的基础上，基

于 ANSYS 有限元分析软件，完成了

静力分析和特征值屈曲分析，计算

得到了复合材料豆荚杆轴向压缩屈

曲失稳载荷，用来和试验测量结果

进行对比，进一步验证试验测量结

果的有效性。按照图 1 所示的几何

参数和铺层方式建立有限元模型，

图5 固支端发生屈曲失稳褶皱

Fig.5 Buckling on fixed end

图6 6m长复合材料豆荚杆轴向压缩载荷-位移曲线

Fig.6 Axial compression force versus displacement of lenticular composite tube 
with the length of 6m
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图4 搭建的测试系统

Fig.4 Testing system
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单层厚度为 0.04mm，有限元模型如

图 7 所示。有限元模型中的单元类

型分别选择 shell281 和 Mass21，其
中 shell281 是一种三维 8 节点的壳

单元，用来模拟复合材料豆荚杆，共

计 10400 个单元和 31304 个节点；

Mass21 是一种可施加集中载荷或重

量的耦合点单元，有一个节点，用来

施加轴向压缩集中载荷；有限元模

型中的材料性能输入如表 1 所示。

轴向压缩屈曲分析的有限元模型为

一端固支约束，另一端为节点耦合

的方式在中心节点施加轴向单位压

缩载荷，分别轴向（z 轴）单位集中压

力 ( 图 7）。有限元建模时不考虑瑕

疵、尺寸和铺层偏差（实际的豆荚杆）

的影响。

有限元分析得到前三阶屈曲模

态如图 8 所示，可知一阶屈曲为整

体屈曲，复合一端固支另一端自由

的屈曲模式，与试验测量结果也吻

合，二阶和三阶屈曲模式为胶接边

的局部屈曲，而且对应的屈曲载荷

也更高，因此，以一阶屈曲载荷作用

最先失稳的载荷，计算得到的轴向

压缩临界屈曲载荷为 1621.2N，与试

验测量结果（如表 2 所示）之间的相

对误差为 24.1%。可知，有限元计算

结果与试验测量结果吻合较好。轴

向压缩屈曲失稳载荷比试验测量结

果偏高，一方面是由于有限元模型

为理想模型，而且按照有限元理论

可知，有限元计算结果会高于试验

值（真实值）；另一方面由于豆荚杆

为薄壁结构，对夹持边界比较敏感，

如果进一步在豆荚杆试样两端进行

加强，可以提高测量结果，但是试样

制备会相对复杂一些，增加制备成

本和难度，但对于几十米甚至上百

米长的豆荚杆试样则不需要局部加

强，这是由整体失稳载荷会比较小，

对夹持边界不再敏感。

总的来说，有限元计算结果进一

步验证了本文搭建试验测试系统可

以比较精确地测量复合材料豆荚杆

轴向压缩屈曲性能，完全适用于超长

尺寸复合材料豆荚杆性能的测定，有

效解决了目前现有测试条件的不足，

为将来型号关键技术指标的验证奠

定了基础，为试验测试技术方面提供

重要支撑和参考价值。

结论

（1） 设计和搭建了复合材料豆

荚杆轴向压缩试验测试系统，可满足

超长尺寸薄壁复合材料豆荚杆轴向

压缩屈曲性能的测定。

（2） 利用本文建立的试验测试

系统测定了 6m 长复合材料豆荚杆

在一端固支和另一端自由的典型受

载工况条件下的轴向压缩屈曲失稳

载荷，测量结果一致性较好。

（3） 通过特征值屈曲有限元分

析，计算得到了 6m 长复合材料豆荚

杆轴向压缩屈曲失稳载荷，与试验测

量结果之间的相对误差为 24.1%，二

表2 6m长复合材料豆荚杆轴向压缩性能

                       Table 2 Axial compression properties of 6m lenticular composite tube            N

Test 1 Test 2 Test 3 Test 4 Test 5 Mean

1373.7 1239.8 1331.5 1329.9 1255.2 1306.0

表1 有限元模型中的材料性能

                                     Table 1 Material properties of finite element model                        GPa

0 拉伸 0°压缩 90°拉伸 90°压缩 面内剪切 泊松比

117.26 105.35 7.01 7.05 3.74 0.31

图7 复合材料豆荚杆有限元模型和边界条件

Fig.7 Finite element model and boundary conditions of lenticular composite tube

图8 复合材料豆荚杆轴向压缩屈曲模态

Fig.8 Buckling mode of lenticular composite tube under axial compression

（a）一阶屈曲模态 （b）二阶屈曲模态 （c）三阶屈曲模态
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Novel Experimental Method for Determining Axial Compression Buckling 
Behaviour of Ultra-Length Foldable Thin-Walled Lenticular Composite Tube

LIN Qiuhong1, BAI Jiangbo2, CONG Qiang1 

(1. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering, Beijing 100094, China;
2. School of Transportation Science and Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

[ABSTRACT]   This paper seeks to address practical experimental techniques on axial compression behaviors of flexible 
foldable lenticular composite tube (LCT) with ultra length. A testing system was designed and established to determine 
the axial compression behaviors of ultra-length LCT, and the axial compression stiffness and buckling load of LCT with 
the length of 6m were measured by this testing system. In order to verify the measurement from the novel experimental 
method, eigenvalue buckling FEA model of the LCT with the length of 6m was established to predict the axial compression 
buckling load that have a good agreement with the experimental data. It is shown that the new developed testing system can 
accurately and expediently determine the axial compression behaviors of ultra-length LCT .
Keywords:  Composites; Ultra-length; Foldable lenticular composite tube; Buckling
� （责编　大漠）

者吻合良好，进一步验证了试验测试

系统的有效性。
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