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摘要: 为了制备新型轻质高强材料,研究了满足拉伸主导型设计和临界细长比限制的点阵材料构形特征。针对碳

纤维复合材料特点, 开发了三维穿插编织工艺, 在此基础上设计制备了碳纤维点阵复合夹层梁结构。对比蜂窝和

碳泡沫材料分析点阵夹层结构的基本力学性能。研究表明点阵夹层结构具备整体成型、不发生层间脱胶破坏、比

刚度和比强度高等优点 ,是一种很有前景的新型航空航天材料。
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� � 由于碳纤维具备优异的力学性能, 已经广泛应

用于航天航空领域。通常的碳纤维复合材料采用铺

层工艺设计制作层合板结构
[ 1~ 3]

, 层合板结构发挥

了碳纤维材料优异的拉伸力学性能, 但存在层间剪

切强度和面外强度弱的缺点。为了克服层间破坏问

题,近年来发展了三维编织技术, 成本比较昂贵,材

料在空间上也没有充分展开。层合板实质上是二维

实体结构,单纯抗弯能力有限, 为了充分发挥层合板

的抗弯能力,通常采用两块层合板与夹芯制作夹层

结构。通常的夹芯材料为泡沫材料、蜂窝材料

等
[ 4, 5]
。但这些材料的抗剪能力很弱, 为了匹配夹

芯的抗剪强度,面板通常必须很薄,不能充分发挥碳

纤维面板的高强抗拉能力。

近年来国际上发展了一种新型高比强度、高比

刚度点阵材料。采用熔模铸造法、层间焊接或光刻

工艺等方法,可制作出厘米至微米量级的金属点阵

材料
[ 6~ 9]
。通过优化设计, 轻质点阵材料可设计成

具有拉伸主导型细观应力状态的结构
[ 10]

:即当受剪

应力载荷时,点阵杆处于拉 /压状态而不产生弯曲变

形;可获得相同载荷下的最小重量指数;化塑性绞式

破坏为扩散式的整体破坏。

碳纤维材料优越的单向力学性能使得其非常适

合于点阵材料。但目前国际上还没有碳纤维点阵复

合材料,也没有相应的工艺方法。因此开发相关工

艺具有重要价值。

1� 点阵材料的结构与设计准则

1. 1� 点阵胞元

点阵材料是由梁杆单元组成的类似于桁架体系

的三维空间周期结构。由于具有周期结构特点, 通

常选取典型的点阵胞元结构进行分析。图 1分别给

出了两种点阵结构的点阵胞元。可以发现, 点阵材

料由结点和连接结点的梁杆组成。其胞元构形类似

于晶体材料的点阵结构, 因此这种空间梁杆体系的

周期结构被称作点阵材料。

图 1� 正四面体点阵胞元和正八面体点阵胞元

F ig. 1� Structures o f tetrahedra l and oc tahedra l lattices

以正四面体点阵、六角蜂窝和碳泡沫材料为代

表对比研究点阵材料的力学性能。正四面体点阵材

料相对密度 �
*
为:

�
*

= 6 2� r
l

2

(1)

式中, r为杆件半径, l为杆件单元长度。正四面体

点阵拉伸模量 E和剪切模量 G为:
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E � 0�33�* E s, G � 0�11�* E s ( 2)

式中, E s为基体材料拉伸模量。

六角蜂窝的材料蜂窝面内拉伸模量 E和剪切

模量 G为
[ 5]
:

E � 2�1�* 3E s, G � 0�5�* 3E s ( 3)

对于碳泡沫材料,其模量为
[ 11]

:

E � 2�1�* 2E s, G � 0�5�* 2E s ( 4)

� � 图 2中 E
*
为相对刚度,等于点阵结构、蜂窝结

构或碳泡沫结构的等效刚度与制备点阵材料、蜂窝

结构或碳泡沫结构的原材料刚度的比值。图 2表

明,点阵材料在相同材料、相同密度条件下刚度高于

蜂窝材料和泡沫材料。而碳纤维的抗拉强度与刚度

实际上远高于纸蜂窝或者铝蜂窝材料, 在相同的相

对刚度条件下,碳纤维点阵材料实际刚度和强度显

然优于蜂窝材料和碳泡沫材料。

图 2� 点阵材料与蜂窝相对刚度对比示意图

F ig. 2� Com par ison between relativ e stiffness

o f honeycombs and lattices

当相对密度大于一定数值时, 图 2中碳泡沫或

蜂窝材料相对刚度会超过点阵材料。但实际中,点

阵材料、蜂窝材料与碳泡沫材料的相对密度都非常

小,而相对密度较大时这几种结构已没有任何意义

且上述计算公式也不再适用。

1. 2� 拉伸主导型胞元设计原则

点阵材料的力学性能很大程度上取决于胞元内

梁杆的数目和布置。由于点阵胞元内梁杆直径非常

小,长细比大,承受弯矩作用的能力很弱, 因此拉伸

主导型胞元设计原则要求结构内所有杆件只承受轴

向力作用,不产生弯曲变形,相当于二力杆体系。这

就要求胞元内每个结点处所连接的杆件数目要达到

一定的数量。

拉伸主导型胞元设计原则要求点阵胞元中每个

结点与相邻结点连接的杆件数目不少于 12根, 以静

不定的连接达到扩散传递载荷的作用
[ 10]
。显然体

心立方点阵胞元不满足这个这个条件。

图 3所示为体心立方点阵单元, 每个结点和相

邻 8个结点间杆件连接。假设为二力杆体系时, 体

心立方点阵材料刚度矩阵为:

T =
3�
3

r

l

2

E s

1 1 1 0 0 0

1 1 1 0 0 0

1 1 1 0 0 0

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

(5)

� � 该刚度阵是奇异矩阵。结构只能承受各向
同性静水压力, 一般受力条件下, 结构没有抗剪能

力。奇异刚度阵违背了弹性力学的基本原理, 显然

杆件只承受轴向力的假设对于体心立方点阵胞元是

不适用的。

图 3� 体心立方点阵胞元

F ig. 3� Un it ce ll of the BCC lattice

碳泡沫结构胞元一般近似为十四面体
[ 11]

,同样

不满足这个要求, 因此碳泡沫结构刚度和强度也大

大低于点阵材料。

按照塑性屈服极限荷载为 PY = �r
2
�s, 得到点

阵的屈服极限强度 �Y为:

�Y = 3�� s
r
l

2

(6)

式中, � s为基体材料强度。临界细长比为:

r
l

=
2
�
� s

E s

(7)

式 ( 7)是确定点阵胞元尺寸的基本准则。

2� 点阵夹层结构制备方法与工艺

2. 1� 夹层结构制备工艺流程

利用 T300 /3234预浸料制备直径约 2. 0mm束

丝。利用穿插编织方式制备空间点阵结构。该方法

具体过程是:

( 1)按尺寸设计梁结构的上下预制面板。采用

热压罐成型工艺得到厚度为 1mm的预制面板。根

据梁结构的空间节点在面板上的分布,在面板上加

工周期排列的纤维孔。预制面板厚度为 1mm。
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( 2)将上下预制面板根据梁的设计高度进行定

位。上下面板的距离略小于梁的设计高度, 取

24mm。

( 3)根据图 4所示流程编织纤维束。先沿梁的

长度方向进行编织,在梁的端截面上编织过渡,再沿

梁的长度方向进行下一层编织。

( 4)纤维编织完成后,对预制件进行崩直张拉。

克服编织过程中产生的纤维松紧不一的状况, 使梁

的高度由制作时的 24mm达到设计高度 26mm。将

预制件放入烘箱中使纤维束丝固化, 冷却后取出。

( 5)对面板进行二次处理。使面板厚度达到设

计厚度值 2mm,最终梁的高度达到 30mm 。

( 6)结构成型后对板的尺寸进行修正, 裁减至

设计梁的尺寸。

图 4� 点阵夹层制备工艺流程示意图

F ig. 4� Interlac ing processes of lattice

sandw ich struc tures

2. 2� 纤维编织流程

纤维编织过程中, 纤维的空间方向始终保持为

立方体体对角线方向。

编织时先沿梁的长度方向进行编织, 其编织流

程如图 4所示,可分四步:

( 1)依据图 4中第一步所示节点编号 1→ 9进

行编织。

( 2)依据图 4中第二步所示节点编号 9→ 19进

行编织。

( 3)依据图 4中第三步所示节点编号 19→ 27

进行编织。该步具有周期性,可依此顺序进行编织。

( 4)当编织到梁的另一段时, 编织的周期性不

存在了,依据图 4中第四步所示节点编号 1→ 14进

行编织。

沿纵向编织完成单片点阵后, 再沿着梁的横向

过渡到下一片点阵的编织。编织过程中, 每个结点

处将会有 4个沿对角线方向的纤维束相互搭接, 依

靠固化后树脂基粘结形成铰结点。应用三维穿插编

织工艺,制备了体心立方点阵结构,图 5为碳纤维点

阵夹层结构样件示意图。

图 5� 点阵夹层结构样件示意图

F ig. 5� Sam ple of the lattice sandw ich struc ture

3� 点阵夹层结构力学性能分析

3. 1� 结构基本参数

结构在梁的高度方向上为三层体心立方点阵。

结构基本尺寸如表 1所示。

表 1� 结构基本尺寸 /mm

Tab le 1� D imensions o f the lattice sandw ich/mm

Contents D im ens ions Contents D imensions

D iam eter o f struts 2 Th ickness of sk ins 3

Leng th o f struts 15 H eight of the beam 32

Num ber o f layers 3 W idth of the beam 52

H e ight o f one laye r 8. 67 Length of the beam 294. 7

采用热压罐成型 3234 /T300B碳纤维复合材

料。纤维体积含量为 63 � 3% , 密度 1. 55 ~ 1. 6g /

cm
3
。 00拉伸强度为 1530MPa, 0�拉伸模量为

128GPa, 90�拉伸强度为 60MPa, 90�拉伸模量为
8�3GPa。0�压缩强度为 1060MPa, 0�压缩模量为

131GPa。

虽然点阵结构本身不满足拉伸主导型设计原

则, 但在由于与面板整体成型,点阵在梁高度方向上

尺寸有限,因此面板相当于在梁的纵向和横向提供

了两组四根单元, 使结构整体满足了拉伸主导设计

原则,结构抗剪能力得到增强。分析得到点阵夹层

结构的刚度矩阵:
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T =
�
*
E s

9
]

1 +
18tE l

�
*
hE s

1 1 0 0 0

1 1 +
18tE h

�
*
hE s

1 0 0 0

1 1 1 0 0 0

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

( 8)

式中, E l为面板纵向模量, E h为面板横向模量, t为

面板厚度, h为夹层梁高度。点阵材料相对密度为:

�* = 3 3� r

l

2

( 9)

� � 点阵结构相对密度约为 0. 028, 点阵结构的弹

性模量约为 398MPa。

碳泡沫基体材料密度为 1. 4g /cm
3
(非石墨化 )

或 2. 3g /cm
3
(石墨化 ) , 模量为 7GPa。一般碳泡沫

的 0. 4 ~ 0. 7g /cm
3
。碳泡沫材料相对密度一般在

0�3~ 0. 5左右, 模量约为 1~ 2. 7GPa左右
[ 12]
。

点阵材料与碳泡沫模量相差不多,但材料密度

差异很大。比较两类材料的比刚度, 如图 6所示。

横坐标表示材料密度 ( g /cm
3
) , 纵坐标表示比刚度

( GPa� cm
3
/g)。很明显,点阵材料比刚度远大于碳

泡沫材料,表明在相同模量条件下,点阵结构的重量

要轻于碳泡沫材料。

图 6� 点阵材料与碳泡沫比刚度对比示意图

F ig. 6� Com par ison between the spec ific stiffness

o f la ttice structu res and carbon foam s

3. 2� 结构承载能力分析

由于点阵材料与面板模量相差两个数量级,因

此点阵夹层结构中面板承受弯矩作用, 而点阵主要

承担抗剪切。

一般情况下,夹层结构的主要破坏模式是面板

与夹芯之间的粘结脱胶破坏。由于采用了面板与点

阵夹芯整体编织成型技术, 点阵夹层结构不会发生

面板与夹层的脱胶现象。这是点阵夹层结构优越现

有蜂窝夹层结构的地方之一。

根据碳纤维材料力学参数, 临界长细比为 17,

设计值为 15,点阵材料强度为屈服极限强度。设计

材料相对密度约为 0. 028, 强度约为 10M pa。而相

对密度为 0. 3~ 0. 5的碳泡沫强度在 10~ 40MPa之

间
[ 12]
。显然,点阵材料的比强度高于碳泡沫材料。

但设计时必须根据临界长细比控制点阵单元尺

寸与直径,否则当材料体现为屈曲破坏时,材料强度

比较低,体现不出点阵材料的优越性。

4� 结论

研究分析表明, 根据拉伸主导型胞元设计原则

要求点阵胞元中每个结点与相邻结点连接的杆件数

目不少于 12根,点阵材料将荷载转化为二力杆轴向

力形式,大大提高了结构承载能力。同时点阵材料

的设计必须满足临界细长比限制条件。满足以上两

个原则的点阵材料比强度和比刚度高于蜂窝材料和

碳泡沫材料。

而根据碳纤维材料特点发展的三维穿插编织工

艺是目前制备碳纤维三维点阵复合材料的有效方

法,可以用来制备尺寸较小的结构构件。应用该工

艺首次制备了碳纤维点阵复合材料夹层梁结构。

面板与夹层的复合使得体心立方点阵满足了拉

伸主导型胞元设计原则, 由于点阵夹层结构具备整

体成型特点,因此结构存在抗剪强度高、不会发生层

间脱胶破坏等优点,是一种很有前景的新型航空航

天材料。

同时工艺也存在一定的缺陷。如目前的工艺在

制备大型结构件方面还有一定的难度;碳纤维束杆

件存在截面形状不规则,影响杆件的稳定性;点阵结

点粘结强度弱等。
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Interlacing Technique for New Carbon F iber LatticeM aterials
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Abstrac t: To get latticem ater ia lsw ith higher loading capacity than honeycombs and foam s but much lighte r, un it la ttice ce ll structu res

w ere studied. Ru les for stretching dom ina ted structures must be satisfied and the aspect ratio o f the lattice struts should be sm a ller than

the cr itica l va lue. A lattice structure re inforced by carbon fibers w as designed. The three d im ensiona l interlacingm e thod was developed

to manu fac ture sandw ich struc tures w ith lattice cores. The m echan ica l behav iors o f lattice sandw ich structures w ere analyzed compar ing

w ith honeycombs and foam s. It� s shown that lattice sandw ich structures have advantages o f h igher spec ific strength and stiffness, inte-

g ra lly m anu factured, and no debonding betw een the face sheets and the cores, wh ich m ake them attractive for the use in aeronau tic and

astronautic structures.

K ey words: C arbon fiber; la ttice m ater ia ls; three d imensional interlacing m ethod; h igh spec ific streng th and stiffness
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