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基于渐进损伤的纤维全缠绕铝内胆气瓶自紧工艺

章　昕　　赵建平
（南京工业大学机械与动力工程学院，南京　２１１８１６）

文　摘　采用渐进损伤的分析方法对纤维全缠绕铝内胆气瓶的力学行为进行分析。基于三维 Ｈａｓｈｉｎ失
效准则，自定义刚度折减方案，编译 ＶＵＭＡＴ子程序，实现了复合材料层合板损伤的产生和演化过程的模拟。
依据经典网格理论并结合实际情况，建立气瓶有限元模型。分析了复合材料层渐进损伤发展和累积的过程，验

证了自紧工艺对提高气瓶承载力的必要性，提出了合理的自紧力范围。研究结果表明，损伤发生的顺序或可能

性：基体拉伸＞拉伸分层＞纤维拉伸／基体压缩，且损伤大都从螺旋缠绕层开始。除基体拉伸损伤由封头向筒体
发展，由复合材料外层向内层发展，其余损伤大都从筒体中部向两端发展，由内层向外层发展。当自紧力为最

大工作压力的１．５～１．６５倍时，气瓶的应力分配得到改善，承载能力得到提高。从减少复合材料的损伤和最大
程度降低内衬应力的角度，最优自紧力应为最大工作压力的１．５倍。
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０　引言
复合材料压力容器在工业生产中有着重要的应

用，它综合了传统压力容器和复合材料的优势，大大

提升了压力容器的使用范围、效率和寿命［１］。国内
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外对于复合材料压力容器失效的分析和性能的预测

主要方法为有限元软件分析与试验结果相对照，来验

证分析结果的可靠性。纤维缠绕复合材料压力容器，

由于其复合材料层的纤维缠绕结构的特殊性，在承载

的过程中其应力是渐进变化的，材料性能也是逐渐退

化的，因此需要运用渐进损伤的分析方法对复合材料

层进行分析［２］。在诸多的复合材料压力容器中，复

合材料气瓶使用最为广泛。纤维缠绕气瓶又因其封

头处缠绕方法的特殊性，要利用经典网格理论对气瓶

封头处的几何方程进行分析［３］。

通常在气瓶水压试验之前，需要进行一次自紧工

艺循环，自紧力的大小往往高于水压试验压力，使得

气瓶承载自紧力时内衬层发生屈服，自紧力卸载后内

衬层存在一定的残余压应力，气瓶再承载时抵消一部

分应力，提高气瓶承载力和疲劳寿命，同时优化内衬

层和复合材料层之间的应力分布［４－５］。

自紧工艺对气瓶是必不可少的一道工艺，本文基

于复合材料的渐进损伤的分析方法，从理论和数值模

拟的角度分析了复合材料气瓶自紧工艺的原理以及

必要性，确定了合理自紧力的范围。

１　复合材料的渐进失效分析
１．１　复合材料失效准则和材料退化模式

复合材料的失效准则依据不同的分类标准可以

分为很多类。依据在失效分析过程中有无失效模式

可以分为：模式相关准则和模式无关准则。最大应力

准则、最大应变准则、蔡－希尔（Ｔａｓｉ－Ｈｉｌｌ）强度准则、
蔡－吴（Ｔａｓｉ－Ｗｕ）张量强度准则均属于模式无关的失
效准则［２］。

三维 Ｈａｓｈｉｎ失效准则属于模式相关的失效准
则。具体内容为［６－８］：

（１）纤维拉伸失效（σ１１＞０）：

σ１１
ＸＴ( )

２

＋
τ１２
ＸＴ( )

２

＋
τ１３
Ｓ１３( )

２

≥１ （１）

（２）纤维压缩失效（σ１１＜０）：

σ１１
ＸＴ( )

２

≥１ （２）

（３）基体拉伸失效（σ２２＞０）：

σ２２
ＹＴ( )

２

＋
τ１２
Ｓ１２( )

２

＋
τ２３
Ｓ２３( )

２

≥１ （３）

（４）基体压缩失效（σ２２＜０）：

σ２２
ＹＣ( )

２

＋
τ１２
Ｓ１２( )

２

＋
τ２３
Ｓ２３( )

２

≥１ （４）

（５）基体拉伸剪切失效（σ１１＜０）：

σ１１
ＸＣ( )

２

＋
τ１２
Ｓ１２( )

２

＋
τ１３
Ｓ１３( )

２

≥１ （５）

（６）拉伸分层失效（σ３３＞０）：

σ３３
ＺＴ( )

２

＋
τ１３
Ｓ１３( )

２

＋
τ２３
Ｓ２３( )

２

≥１ （６）

（７）压缩分层失效（σ３３＜０）：

σ３３
ＺＣ( )

２

＋
τ１３
Ｓ１３( )

２

＋
τ２３
Ｓ２３( )

２

≥１ （７）

式中，７个失效判据σ１１，σ２２，σ３３，τ１２，τ１３，τ２３分别表示
单层板中的 ６个应力分量；ＸＴ，ＸＣ，ＹＴ，ＹＣ，Ｓ１２，Ｓ１３，
Ｓ２３，ＺＴ，ＺＣ分别表示单层板材料性能的９个常数。

复合材料层局部放大可以看作是层合板结

构［２］。层合板结构在承载的过程中，某一单层板发

生损伤时，层合板不会直接失去承载能力，而是通过

刚度矩阵的折减来实现材料性能退化的过程［９］。基

于Ｃｈａｎｇ和Ｃａｍａｎｈｏ材料刚度折减方案，提出刚度折
减方案，具体内容见表 １。其中，当折减系数为 １时
表示该材料参数没有发生折减。

表１　材料性能参数退化表

Ｔａｂ．１　Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆｍａｔｅｒｉａｌｓ

失效模式 Ｅ１１ Ｅ２２ Ｅ３３ ν１２ ν１３ ν２３ Ｇ１２ Ｇ１３ Ｇ２３

纤维
拉伸 ０．０７ １ １ １ １ １ ０．０７０．０７ １

压缩 ０．１４ １ １ １ １ １ ０．０７０．０７ １

基体
拉伸 １ ０．３ １ １ １ １ ０．３ １ ０．３

压缩 １ ０．４ １ １ １ １ ０．４ １ ０．４

分层
拉伸 １ ０．３ ０．３ １ １ １ １ ０．３ ０．３

压缩 １ ０．４ ０．４ １ １ １ １ ０．４ ０．４

二次破坏 ０．０７ ０．３ ０．３ １ １ １ ０．０７０．０７ ０．３

１．２　ＶＵＭＡＴ子程序编写及验证
参照复合材料渐进损伤分析的理论过程，主要包

括应力应变的计算、失效模式的判断、失效评定、载荷

的增加、刚度折减和最终失效等内容。逻辑图如图１
所示。

根据文献［１０］，选用如图 ２所示的层合板模型
来验证子程序的正确性。层合板结构中间开孔，开孔

直径Ｄ＝１５ｍｍ，长度Ｌ＝２５０ｍｍ，宽度Ｗ＝２５ｍｍ，厚
度ｔ＝１．６８ｍｍ。层合板左端面施加全约束，层合板右
侧施加位移约束。

模型计算可得，层合板的失效载荷为１．１４ｋＮ，在
该力的作用下层合板沿纤维方向的应力 Ｓ１１的值为
３１０．４ＭＰａ，而文献中试验所得的数据为２９０．０ＭＰａ，
两者误差为７．０３％，说明子程序的正确性。
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图１　子程序编写逻辑图
Ｆｉｇ．１　ＬｏｇｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅＶＵＭＡＴｐｒｏｇｒａｍ

图２　含开孔结构复合材料层合板
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｄｐｌａｔｅｓｗｉｔｈａｃｅｎｔｅｒｈｏｌｅ

ｃｕｒｖｅｏｆｌａｙｕｐｕｎｄｅｒｔｅｎｓｉｌｅｌｏａｄｓｈｏｌｅ

２　气瓶的渐进损伤分析
２．１　气瓶的几何模型

本文分析的对象为纤维全缠绕铝内衬气瓶，采用

ＡＢＡＱＵＳ有限元软件建立模型并运用 ＶＵＭＡＴ子程
序分析计算。气瓶内衬的内径为９５ｍｍ，壁厚为２．５
ｍｍ，筒身段的缠绕方式为环向和螺旋缠绕组合的方
式，缠绕顺序为［９０°２／１４°２／９０°２／１４°２／９０°２／１４°２］，其
中，环向缠绕层的纤维厚度为０．１６ｍｍ，螺旋缠绕层
的纤维厚度为０．１８ｍｍ，封头段只存在螺旋缠绕。封
头段纤维缠绕厚度是随着平行圆直径的变化而变化，

按照式（８）（９）进行计算［１１］，计算结果见表２。由于

气瓶结构的对称性和受力的对称性，建立实际结构环

向的１／２模型进行分析和计算。
α＝ａｒｃｓｉｎ（ｒ／Ｒ） （８）

ｔｆ＝ｈ
　
（Ｒ０－ｒ

２）／（Ｒ－ｒ２槡 ） （９）
式中，α为纤维缠绕角；ｒ为极孔半径；Ｒ为纤维缠绕
处平行圆半径；Ｒ０为内衬筒身段半径；ｔｆ为缠绕层
厚度。

表２　封头纤维缠绕角和纤维缠绕厚度随平行圆半径变化
Ｔａｂ．２　Ｗｏｕｎｄａｎｇｌｅａｎｄｒｅａｌｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｔｈｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｏｎ
ｔｈｅｈｅａｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｒａｄｉｕｓｏｆｔｈｅｐａｒａｌｌｅｌｃｉｒｃｌｅ

序号 半径Ｒ／ｍｍ 缠绕角α／（°） 缠绕厚度ｔｆ／ｍｍ

１ １５ ５３．１３ ０．９７１

２ １７ ４４．９０１ ０．７２６

３ １９ ３９．１６７ ０．５９３

４ ２１ ３４．８５ ０．５０７

５ ２３ ３１．４４９ ０．４４５

６ ２５ ２８．６８５ ０．３９８

７ ２７ ６．３８８ ０．３６１

８ ２９ ２４．４４３ ０．３３１

９ ３１ ２２．７７４ ０．３０６

１０ ３３ ２１．３２４ ０．２８４

１１ ３５ ２０．０５１ ０．２６６

１２ ３７ １８．９２５ ０．２５

１３ ３９ １７．９２ ０．２３５

１４ ４１ １７．０１９ ０．２２３

１５ ４３ １６．２０５ ０．２１２

１６ ４５ １５．４６６ ０．２０１

１７ ４７ ４．７９２ ０．１９２

１８ ４９ １４．１７６ ０．１８４

气瓶内衬材料为铝合金６０６１Ａｌ－Ｔ６，材料性能参
数见表３。纤维缠绕层采用Ｔ７００型碳纤维为增强材
料，环氧树脂为基体材料，材料参数见表 ４。依据对
称性，在轴向对称面施加对称约束，在内衬层和纤维

缠绕层之间施加绑定约束。

表３　铝合金６０６１Ａｌ－Ｔ６力学性能［１２］

Ｔａｂ．３　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆ６０６１Ａｌ－Ｔ６ａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ

抗拉强度

σｂ／ＭＰａ

屈服强度

σＳ／ＭＰａ

弹性模量

ＥＬ／ＧＰａ
泊松比

３１８ ２７６ ６９ ０．３３

表４　复合材料Ｔ－７００／环氧树脂力学性能［１３］

Ｔａｂ．４　ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＴ７００／ｅｐｏｘｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
Ｅ１
／ＧＰａ

Ｅ２
／ＧＰａ μ１２

Ｇ１２
／ＧＰａ

Ｇ１３
／ＧＰａ

Ｇ２３
／ＧＰａ

ＸＴ
／ＧＰａ

ＸＣ
／ＧＰａ

ＹＴ
／ＧＰａ

ＹＣ
／ＧＰａ

ＳＬ
／ＧＰａ

ＳＴ
／ＧＰａ

Ｇｆｔ，ｃ
／Ｎ·ｍｍ－１

Ｇｆｃ，ｃ
／Ｎ·ｍｍ－１

Ｇｍｔ，ｃ
／Ｎ·ｍｍ－１

Ｇｍｃ，ｃ
／Ｎ·ｍｍ－１

１２８ １０．５ ０．３ ５ ５ ２．５ １．８３ １．５ ０．０５ ０．１６ ０．０９ ０．０９ １２．５ １２．５ １ １
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２．２　复合材料渐进损伤分析
从１６ＭＰａ开始逐渐增加气瓶内压直至爆破，探究

气瓶的应力变化和复合材料的损伤累积和发展的过程。

２．２．１　复合材料层损伤过程
（１）基体拉伸损伤，图３为基体拉伸损伤的发展

过程，如图所示基体拉伸损伤发生较早，内压为

２５ＭＰａ时萌发，由封头开始向筒体发展。螺旋缠绕
层最先发生，由复合材料层外侧向内侧发展。内压为

３４ＭＰａ时，筒体开始大面积出现失效单元，４０ＭＰａ
时，发展更加迅速。

图３　复合材料层基体拉伸损伤随内压的发展
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｍａｔｒｉｘｔｅｎｓｉｌｅｄａｍａｇｅｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｉｎｔｅｒｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

　　（２）基体压缩失效，图４为基体压缩损伤的发展
过程，基体压缩损伤从内压为 ３４ＭＰａ开始，由筒体

中部开始向两端发展，螺旋缠绕层最先发生，由复合

材料层内侧向外侧发展。

图４　复合材料层基体压缩损伤随内压的发展
Ｆｉｇ．４　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｄａｍａｇｅｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｉｎｔｅｒｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

　　（３）拉伸分层失效，图 ５为拉伸分层损伤的发
展过程，拉伸分层损伤从内压为 ３０ＭＰａ开始，由筒

体底部开始向顶端发展，由复合材料内侧向外侧

发展。

图５　复合材料层拉伸分层损伤随内压的发展
Ｆｉｇ．５　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｔｅｎｓｉｌｅｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｄａｍａｇｅｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｉｎｔｅｒｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

　　（４）纤维拉伸失效，图６为纤维拉伸损伤的发展
过程，纤维拉伸损伤从内压为 ３４ＭＰａ开始，由筒体

中部向两端发展，由内侧向外侧发展，当内压为

４０ＭＰａ时开始向封头发展。

图６　复合材料层纤维拉伸损伤随内压的发展
Ｆｉｇ．６　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｆｉｂｅｒｔｅｎｓｉｌｅｄａｍａｇｅｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｉｎｔｅｒｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ
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　　综上，复合材料层损伤发生的顺序或可能性：基
体拉伸＞拉伸分层＞纤维拉伸／基体压缩。且损伤大
都从螺旋缠绕层开始。除基体拉伸损伤由封头向筒

体发展，由复合材料外层向内层发展，其余损伤大都

从筒体中部向两端发展，由内层向外层发展。对于算

例模型，当内压达到 ３４ＭＰａ时，筒体开始出现多种
模式的损伤，因此从减少复合材料损伤的角度，自紧

力应小于３４ＭＰａ。
２．２．２　气瓶的应力分析

气瓶内衬应力变化和复合材料层周向及轴向应

力变化见图 ７。由图 ７（ａ）可知，内衬应力随内压的
增加逐渐变大，内压为３４ＭＰａ时内衬应力开始大幅

图７　复合材料气瓶应力随内压的变化
Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅｓｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｃｙｌｉｎｄｅｒｕｎｄｅｒ

ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｉｎｔｅｒｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

增加，在４４ＭＰａ时应力达到拉伸强度 ３１８ＭＰａ。由
图７（ｂ）可知，当内压达到４０ＭＰａ时，复合材料层周
向应力大幅增加，到 ４４ＭＰａ时应力激增，说明
４４ＭＰａ为爆破压力。由图７（ｃ）可知，内压分别在３４
和４０ＭＰａ时，复合材料层轴向应力大幅增大。因此
从应力变化的稳定性角度，自紧力应小于３４ＭＰａ。

由ＤＯＴ—ＣＦＦＣ２００７标准［１４］可知，工作压力下

的复合材料气瓶的内衬上任一点的最大拉伸应力不

得超过材料屈服强度的 ６０％，即 ２７６×６０％＝１７８
ＭＰａ，由图 ７（ａ）可知，气瓶的最大工作压力为 ２０
ＭＰａ。假设筒身达到爆破压力ｐｂ，且认为壳体爆破时
纵向和环向纤维抗力都达到发挥强度即 Ｘｔ、Ｙｔ，则纤
维环向总厚度为［１５］：

ｔｆθ＝
Ｒｐｂ
２Ｘｔ
（２－ｔａｎ２α） （１０）

式中，Ｒ为筒体半径，ｐｂ为爆破压力，α为螺旋层角
度，ｔｆθ为环向层总厚度。

将爆破压力为４４ＭＰａ代入式（１０），可得纤维环
向层总厚度为 １．１ｍｍ，与实际环向层总厚度 ０．９６
ｍｍ，误差为１４．５％，在工程允许的误差范围内，说明
了有限元结果的正确性。

３　气瓶的自紧工艺
在气瓶水压试验之前，进行一次自紧工艺，自紧力

的大小往往高于水压试验压力，使得自紧时内衬层发

生屈服，自紧力卸载后内衬层存在一定的残余压应力，

气瓶再承载时可抵消一部分应力，优化内衬层和复合

材料层之间的应力分布。ＡＳＭＥ规定，水压试验压力：
ｐＴ＝１．３ｐｗ（σ／σ

ｔ） （１１）
式中，ｐＴ为水压试验压力，ｐｗ为最大允许工作压力，
（σ／σｔ）为应力修正系数。

应力修正系数取１，由气瓶的应力分析可知ｐｗ为
２０ＭＰａ，所以ｐＴ为２６ＭＰａ。因此自紧力取值应大于
２６ＭＰａ，结合复合材料渐进损伤分析，自紧力应小于
３４ＭＰａ。分别取工作压力为２０、２５ＭＰａ，取自紧力范
围为 ２８～３９ＭＰａ进行试算，气瓶的应力变化见
图８～图１０。特别的，图中横线表示２５、２０ＭＰａ工作
压力下未经自紧工艺处理的气瓶的应力水平。

由图８可知，随着自紧力的增加，工作压力下气
瓶内衬的应力先减小后增大。当自紧力为 ３０～３３
ＭＰａ时，内衬应力低于未经自紧的气瓶内衬的应力，
当自紧力为 ３０ＭＰａ时，内衬应力达到最低，即自紧
水平最好。

由图９和１０可知，当自紧力为３０～３３ＭＰａ时，
经过自紧工艺的气瓶的复合材料层的周向及轴向应

力远大于未经自紧的气瓶的复合材料层的周向及轴

向应力，说明自紧工艺改善了气瓶结构的应力分配。
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图８　不同自紧力下，内衬应力的变化
Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｅｓｓｏｆｌｉｎｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｏｒｃｅｏｆａｕｔｏｆｒｅｔｔａｇｅ

图９　不同自紧力下，复合材料层周向应力的变化
Ｆｉｇ．９　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｓｔｒｅｓｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｙｅｒ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｏｒｃｅｏｆａｕｔｏｆｒｅｔｔａｇｅ

图１０　不同自紧力下，复合材料层轴向应力的变化
Ｆｉｇ．１０　Ａｘｉａｌｓｔｒｅｓｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｙｅｒｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｏｒｃｅｏｆａｕｔｏｆｒｅｔｔａｇｅ

　　根据ＤＯＴ－ＣＦＦＣ２００７［１４］，自紧力下内衬的筒身
段必须处于屈服状态，自紧力卸载后内衬层 Ｍｉｓｅｓ最
大应力应大于内衬材料屈服强度的 ６０％，但不得超
过其屈服强度的９５％。图１１是不同自紧力作用下，
气瓶卸载后内衬的应力。可知当自紧力为 ３０～３３
ＭＰａ时，卸载后的气瓶内衬压应力大于屈服强度
６０％，即 １７７．６ＭＰａ，小于屈服强度 ９５％，即 ２６２．２
ＭＰａ，满足规定要求。

图１１　不同自紧力作用，卸载后内衬的应力
Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅｓｓｏｆｌｉｎｅｒｕｎｄｅｒｌｏａｄ－ｏｆｆａｆｔｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｏｒｃｅｏｆａｕｔｏｆｒｅｔｔａｇｅ
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等效塑性应变图描述的是整个过程中结构塑性

应变的累积结果［２］。图１２是沿路径从极孔顶端到气
瓶底部的等效塑性应变的分布情况，可知，３０ＭＰａ的
自紧力作用时，气瓶筒身段不仅处于屈服状态，且等

效塑性应变最大，满足规定要求。

图１２　３０ＭＰａ自紧力作用时，气瓶的塑性等效应变
Ｆｉｇ．１２　Ｐｌａｓｔｉｃｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒａｉｎｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒｕｎｄｅｒ

３０ＭＰａｆｏｒｃｅｏｆａｕｔｏｆｒｅｔｔａｇｅ

综上，当自紧力为３０～３３ＭＰａ，即最大工作压力
的１．５～１．６５倍时，气瓶内衬应力减小，复合材料层应
力大幅提高，气瓶应力分配得到改善承载能力得到提

高，是合理的自紧力范围。从减少复合材料的损伤和

最大程度降低内衬应力的角度，最优自紧力应为 ３０
ＭＰａ，即最大工作压力的１．５倍。
４　结论

本文基于渐进损伤分析的方法，从数值模拟角度

分析了气瓶复合材料层渐进损伤发展和累积的过程

以及气瓶的应力变化。验证了自紧工艺对提高气瓶

承载能力的必要性，确定了合理自紧力的范围，结论

如下。

（１）基于复合材料渐进失效分析，全缠绕气瓶复
合材料层损伤发生的顺序或可能性：基体拉伸＞拉伸
分层＞纤维拉伸／基体压缩，且损伤大都从螺旋缠绕
层开始。除基体拉伸失效由封头向筒体发展，由复合

材料外层向内层发展，其余损伤大都从筒体中部向两

端发展，由内层向外层发展。对于算例模型，当内压

达到３４ＭＰａ时，筒体开始出现多种模式的损伤，因
此从减少复合材料损伤的角度，自紧力应小于

３４ＭＰａ。
（２）基于气瓶的应力分析，当算例模型内压为３４

ＭＰａ时内衬应力开始大幅增加，在４６ＭＰａ时应力达
到拉伸强度。当内压达到４０ＭＰａ时，复合材料层周

向应力大幅增加，到４４ＭＰａ时应力激增。内压分别
在３４和４０ＭＰａ时，复合材料层轴向应力大幅增大。
因此从应力变化的稳定性角度考虑，自紧力应小于

３４ＭＰａ。
（３）基于气瓶的自紧工艺的研究，当自紧力为最

大工作压力的１．５～１．６５倍时，气瓶内衬应力减小，复
合材料层应力大幅提高，气瓶的应力分配得到改善，

是合理的自紧力范围。从减少复合材料的损伤和最

大程度降低内衬应力的角度，最优自紧力应最大工作

压力的１．５倍。
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