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纤维复合材料具有比强度和比模量高、抗疲劳、耐

腐蚀和易于设计等优良特性，在航空、航天等领域得到

了广泛应用 [1]。鉴于复合材料加筋板承载效率高的特

点，目前波音和空客等机型都使用了大量的复合材料加

筋板来提高飞机竞争力 [2]。

复合材料加筋板在受到低速冲击后压缩强度降低

明显，甚至可以降低到原性能的 40% 左右 [3]。筋条与

蒙皮之间的界面脱胶也成为复合材料加筋板的主要失

效形式之一 [4]。缝合技术是一种增强纤维复材连接界

面的新技术，不但可以提高层间性能和冲击韧性，而且

能有效地防止分层扩展 [5]。但是，缝合复合材料的性能

分析与优化一直是工程应用中的技术难点。国内外学

者对缝合复合材料进行了大量的研究，Suh 等 [6] 通过

试验分别研究了未缝合、部分缝合和全缝合加筋板的低

速冲击后的压缩性能；Aymerich 等 [7] 通过试验分析了

冲击载荷作用下缝合复合材料的失效机理；程小全等 [8]

指出了缝合工艺对于缝合层合板的低速冲击损伤面积

有抑制作用；文立伟等 [9–10] 对缝合增强复合材料层合板

层间性能进行了研究。

本文利用 ABAQUS 有限元软件，基于内聚力模型

（Cohesive zone model，CZM）和粘接元的有限元方法，

对无损伤缝合复合材料加筋板和含损伤缝合复合材料

加筋板进行轴压特性分析。通过对比有限元结果与试

验值，验证了有限元分析方法的可靠性。
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[ 摘要 ]　为提高复合材料筋条与蒙皮的连接界面强度，局部缝合技术是一种有效的方法。分别对无损伤缝合加筋板

和含冲击损伤缝合加筋板采用内聚力模型模拟界面层、粘接元模拟缝合进行有限元建模（FEM）计算分析，并与轴压

试验结果进行对比。两组试验结果与有限元计算分析结果偏差均不大于 8.5%，表明采用有限元模拟界面层和缝线

的方法是可行的；试验结果和有限元计算结果显示，当蒙皮与筋条尚未发生剥离的情况下，缝合对复合材料加筋板

的压缩承载能力影响不显著。
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[ABSTRACT]　In order to improve the interface strength between composite ribs and skin, stitching is an effective method. 
Finite element model (FEM) analysis and axial compression test were carried out on the non damage stitched stiffened panel 
and the impact damage stitched stiffened panel. The cohesive zone model was used to simulate the interface and the bonding 
element was used to simulate the stitching for FEM analysis. The deviation between the test results and FEM results is no 
more than 8.5%, which shows that the FEM of cohesive model and bonding element is feasible. The test results and the FEM 
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1　有限元分析

1.1　分析对象及尺寸

分析对象为缝合复合材料 T 型加筋板，蒙皮和 T
型筋条均由 T300/QY9512（单向带）铺成，单层厚度为

0.15 mm。对蒙皮与筋条搭接区进行缝合，缝线为芳纶

纤维（规格：Kevlar–29），采用改进的锁式缝合，缝针垂

直缝合表面，针距和行距均为 5 mm。

整个复材加强板尺寸长 300 mm、宽 308 mm，筋条

间距为 77 mm，如图 1 所示；T 型筋条的缘条宽 20 mm、

腹板高 22 mm，如图 2 所示。蒙皮铺层顺序为 [45/0/–45/
45/0/45/90/–45/0/–45/90/45/0/45/–45/0/45]，共 17 层；筋

条铺层顺序为 [45/–45/0/0/–45/0/45/0/0/90]S，共 20 层。

试验中使用两种材料的加筋板，一种为无损伤复合

材料加筋板，另一种为含损伤复合材料加筋板，分别进

行轴压强度分析。

1.2　无损伤缝合加筋板模型

基于无损伤缝合加筋板的对称性，选取一半模型进

行分析。将蒙皮、筋条简化为 S4R 壳单元。单向带 T300/
QY9512 的材料性能为：E1=135.4 GPa，E2=9.84 GPa，
G12=5.93 GPa，ν1=0.34（其中，E1、E2 为杨氏模量；G12 为

剪切模量；ν1 为泊松比）。为保证加筋板端头区域不被

压坏，在端头 15 mm 范围内不考虑损伤，不引入破坏准

则。加筋板其他区域则引入 Hashin 准则 [11]，用来模拟

层内损伤。应用 Hashin 准则所需要的复合材料 T300/
QY9512 的强度指标为：Xt =1464.2 MPa，Xc =1188.4 MPa，
Yt =77.6 MPa，Yc = 208 MPa，S = 97 MPa（其中，Xt 和 Xc

为纤维方向的拉伸和压缩强度；Yt 和 Yc 为横向拉伸和

压缩强度；S 为剪切强度）。

采用内聚力模型来模拟蒙皮与筋条界面，本文采

用双线性内聚力，如图 3 所示 [12]。内聚层采用六面体

COH3D8 单元，厚度为 0.1 mm，通过 Tie 功能将上下表面

分别与筋条、蒙皮连接。内聚层的参数如下：E33=1000 
GPa，G13=G23=1000 GPa，tn

0=49 MPa，ts
0=44.4 MPa，

tt
0=56.5 MPa，GⅠC=0.317 N/mm，GⅡC=GⅢC=0.555 N/mm，

BK 准则系数 η =2（其中，E33 为法向模量；G13 和 G23 为

剪切模量；tn
0、ts

0、tt
0 是 3 个方向的强度；GⅠC、GⅡC、GⅢC

为能量释放率）。

采用粘接元模拟缝线，缝线性能参考 Kevlar 材料

性能，粘接元参数定义如下：tn
0=676 MPa，ts

0=405 MPa，
tt

0=405 MPa，损伤扩展采用基于位移的线性退化规律模

拟，其破坏位移为 0.9 mm。

有限元分析轴压强度时，对加筋板边界 A 所有节点

约束 3 个转动和一个 Z 方向平动的自由度；对称边界 D
处 U2=UR1=UR3=0 ；边界 B 为自由边；边界 C 约束 3

个转动自由度，并施加均匀压缩位移载荷，最后通过支

反力推算得到相应位移时的外载荷。图 4（a）为无损

局部缝合加筋板模型的网格划分。

1.3　含损伤缝合加筋板模型

含损伤加筋板模型与无损伤加筋板模型试验基本

一致，唯一的区别就是在中心位置用圆孔来等效冲击损

伤 [13]。后续试验件冲击后出现穿透损伤，经无损检测

损伤后出现近似为直径 25 mm 的圆孔。因此，在原四

筋条壁板的几何中心建立一个直径为 25 mm 的圆形孔

来模拟冲击后的损伤情况。为节约计算时间，将圆形孔

图 1　缝合复合材料 T 型加强板平面尺寸（mm）

Fig.1　Plane dimension of T-shaped reinforced structure (mm)

图 2　T 型筋条截面尺寸（mm）

Fig.2　Section size of T-shaped reinforced structure (mm)

图 3　内聚力双线性本构模型 [12]

Fig.3　Bilinear constitutive model of cohesion[12]
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周围网格进行细化。图 4（b）为含冲击损伤壁板模型

网格划分。

2　有限元结果

2.1　无损缝合加筋壁板分析结果

在 C 端施加 100 kN 的压缩载荷，对模型进行初始

屈曲模态分析。结果如图 5 所示，得到一阶屈曲特征值

为 2.290，初始屈曲载荷为 458.0 kN。

将所得到的第一阶模态的横向位移值作为初始扰动

加入到 T 型壁板轴压承载分析中，重新进行求解，扰动系

数取 0.01[14]。对模型施加轴向压缩载荷后，得到加筋板

整体位移 –载荷曲线如图 6所示。当位移为 1.827 mm时，

达到最大压缩载荷 262.1 kN；当加载位移继续增加，加

筋板的承载能力快速降低，表示加筋板已破坏并失去承

载能力，即无损局部缝合壁板的破坏载荷为 262.1 kN，

那么原四筋条壁板的破坏载荷为 524.2 kN。由特征值

屈曲计算分析可知，当位移加载到 1.530 mm 时，轴压

壁板出现第一阶屈曲模态，而壁板出现破坏时的位移为

1.827 mm，表明壁板先出现整体屈曲后再丧失承载能

力，即破坏模式为整体屈曲破坏。

图 7 为无损缝合加筋板达到最大承载载荷时，内聚

力层的刚度折减图。可以看出当加筋板达到最大承载

载荷时，内聚力层未出现较大面积损伤，说明在蒙皮与

筋条脱胶前，加筋板已被压缩破坏，与后续试验观察结

果相符。

2.2　含损伤局部缝合加筋壁板结果分析

与无损伤局部缝合加筋板相同，在 C 端施加 100 kN
的压缩载荷，对含损伤局部缝合模型进行初始屈曲模态

分析。结果如图 8 所示，得到一阶屈曲特征值为 2.331，
加筋板初始屈曲载荷为 466.2 kN。

将所得第一阶模态的横向位移值作为初始扰动加

图 4　局部缝合加筋板网格划分

Fig.4　FEM mesh for stitched stiffened panel

图 5　无损局部缝合加筋板一阶屈曲模态

Fig.5　First bucking for stitched stiffened panel without damage

图 6　无损局部缝合加筋壁板位移 – 载荷曲线

Fig.6　Displacement–load curve for the stitched stiffened panel 
without damage

　　注：A、B、C、D 表示边界。

图 7　无损缝合加筋板内聚力层刚度折减图

Fig.7　Stiffness reduction of cohesive layer of stitched stiffened panel 
without damage
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入到 T 型壁板轴压承载分析中，重新进行求解，扰动系

数取 0.01[14]。对模型施加轴向压缩载荷后，得到的加筋

板整体位移 – 载荷曲线如图 9 所示。由含冲击损伤局

部缝合加筋板位移–载荷曲线可知，当位移加载到1.260 
mm 时，结构达到最大承载载荷 174.7 kN，在此之后加筋

壁板的承载能力迅速下降，认为结构破坏载荷为 174.7 
kN，则原四筋条壁板的破坏载荷为 349.4 kN。由特征值

屈曲计算分析可知，当位移加载到 1.569 mm 时，轴压壁

板出现第一阶屈曲模态。可知轴压壁板在开始屈曲前

就已经丧失承载能力，结构的破坏形式为静压缩破坏。

图 10 为缝合轴压壁板达到最大承载载荷时，内聚

力层的刚度折减图。可以看出当加筋板达到最大承载

载荷时，内聚力层未出现较大面积损伤，说明在蒙皮与

筋条脱胶前，壁板已经压缩破坏，与试验结果相符。

3　试验分析

3.1　压缩试验介绍

试验件分两组，每组 5 件。第 1 组为无损伤复合材

料加筋板试验件，将试验件放在型号为 YY200A 的压缩

试验机上进行轴向压缩试验。第 2 组为含损伤复合材

料加筋板试验件，首先按照落锤冲击试验标准 ASTM–
D7136 冲击试验件中心，冲头直径为 25.4 mm，冲击能

量为 55 J，并采用防二次冲击装置进行保护；冲击后，目

视检测试件表面的损伤程度（包括凹坑深度、纤维劈裂

长度等），然后用超声 C 扫描仪检测试件的内部损伤；最

后进行轴向压缩试验。以每组试验的平均值作为最终

测试结果。

分别在两组试验件的蒙皮和筋条相关位置布置应变

片。无损伤试验件的应变片如图 11 所示，有损伤试验件

相对无损伤试验件缺少 18（47）号应变片。将试验件夹

持在压缩试验设备上，调整试验压心，使试验机的中心线

与试验件的形心轴对齐，以保证试验件受到纯轴向压缩

载荷。从顶部施加压缩位移，直至试验件压缩破坏。

3.2　压缩试验结果

无损伤试验件与含损失试验件的轴压试验破坏载

荷结果见表 1 所示。

将无损伤缝合复合材料加筋板的试验数据值进行

平均，得到的载荷 – 应变曲线如图 12 所示，压缩载荷小

图 8　含冲击损伤局部缝合加筋板的一阶屈曲模态

Fig.8　First bucking for the stitched stiffened panel with damage

图 9　含冲击损伤局部缝合加筋板位移 – 载荷曲线

Fig.9　Displacement–load curve for the stitched stiffened panel 
with damage

　　注：A、B、C、D 表示边界。

图 10　含冲击损伤局部缝合加筋板内聚力层刚度折减图

Fig.10　Stiffness reduction of cohesive layer of stitched stiffened 
panel with damage

　　注：■代表应变片。

图 11　试验件几何尺寸及应变片（mm）

Fig.11　Composite stiffened panel size and strain gauge (mm)

表 1　压缩试验破坏载荷

                    Table 1　Failure load of compression test        kN

有无损伤 件号 1 件号 2 件号 3 件号 4 件号 5 平均

无损伤 524 533 547 518 534 531

含损伤 381 382 378 384 381 381
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于 440 kN 时，应变随着载荷的增加而线性增加；当载荷

超过 440 kN 后，部分应变片的载荷 – 应变曲线呈现非

线性特征，表明加筋板在 440 kN 后出现局部屈曲现象；

随着载荷的继续增加，局部屈曲越严重，最终导致加筋

板出现整体屈曲而破坏。最终破坏载荷为 531 kN，破

坏模式表现为整体屈曲破坏。

有限元分析得到初始屈曲载荷 458 kN，相对于试验

结果 440 kN 的误差为 4.09% ；有限元分析得到破坏载

荷 524.2 kN，相对于试验结果 531 kN 的误差为 1.28%，

有限元分析与试验结果误差较小。

对含损伤缝合复合材料加筋板的试验数据值进行

平均，得到的试验载荷 – 应变曲线如图 13 所示，载荷 –
应变曲线一直保持线性特征，即试验件没有出现整体屈

曲破坏，试验件的最终破坏模式表现为静压缩破坏（图

14），破坏模式与有限元分析结果一致，其最终破坏载荷

为 381 kN，相对于无损伤缝合复合材料加筋板的压缩

承载性能降低约 28%。

有限元分析得到破坏载荷 349.4 kN，相对于试验结

果 381 kN 的误差为 8.3%，有限元分析与试验结果误差

较小。

4　结论

（1）有限元仿真得到的无损伤加筋板初始屈曲载

荷与试验测试值误差小于 5%，表明有限元法对局部缝

合加筋板初始屈曲分析的有效性，可通过有限元预测加

筋壁板的屈曲载荷；有限元分析与试验结果显示的初始

屈曲及最终破坏形式一致。

（2）通过内聚力模型模拟界面层、粘接元模拟缝线

的有限元方法，计算得到的加筋壁板的最终压缩承载能

力结果与试验值误差小于 8.5%，表明有限元法对无损局

部缝合及有损局部缝合加筋板承载能力分析的有效性。

（3）冲击损伤对复合材料加筋板的压缩承载能力

影响较大，有限元计算和试验结果表明，含损伤（冲击能

图 13　含冲击损伤加筋板的载荷 – 应变曲线

Fig.13　Load–strain curve for the stiffened panel with damage

量 55 J）缝合加筋板的压缩性能相对无损伤缝合加筋板

的承载性能降低约 28%。

（4）对于局部缝合加筋壁达到轴压破坏载荷时，其

蒙皮与筋条尚未发生剥离的情况，缝合对结构的压缩承

载能力影响较小。
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图 14　含冲击损伤缝合加筋板破坏形式

Fig.14　Compression fracture for the stiffened panel with damage
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图 12　无损伤加筋板的载荷 – 应变曲线

Fig.12　Load-strain curve for the stiffened panel without damage


