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[ 摘要 ]  在复合材料胶接修补中，合理设计复合材

料补片铺层以减小胶层剪应力是提高修补可靠性的重

要因素，利用 ANSYS 对铝合金含裂纹板件胶接修补模

型进行三维有限元建模与仿真计算，分析了复合材料补

片铺层台阶长度和纤维方向对胶层最大剪应力的影响，

在此基础上给出了单侧修补和对称修补方式下的补片

铺层方向和最优台阶长度参数表。仿真计算结果表明，

按照给出的铺层设计参数进行修补后，胶层剪应力在各

台阶端头均匀分布，最大剪应力减小为单个台阶补片的

15%。
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[ABSTRACT]   In composite patch bonded repair 

process, it is an important factor to optimize the lap-joints 
so that we can reduce the shear stress and enhance the du-
rability of the repaired structure. In this paper, a 3D finite 
element analysis model is created and simulated, mean-
while, the effects of fibre direction and the distance be-
tween the lap-joints on the adhesive stresses are analyzed. 
Then the optimized factor table of the unilateral bonded 
mode and the symmetrical bonded mode are given. The 
computed results show that using the recommended factor 
table we can get more even-distributed shear stress, com-
pared with the single lap-joint mode the maximum shear 
stress in the patched area could reduce nearly by 85%.
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复合材料胶接修理是将已固化、半固化或者未固

化的复合材料预浸料补片胶接到损伤部位进行局部增

强，以达到延长结构使用寿命的一种方法。相比传统

的机械连接修补方法，该方法具有强度重量比高、修理

效率高、修理时间短、成本低等优点。20 世纪 70 年代，

澳大利亚国防科学与技术研究中心航空和海运研究所

（AMRL）的 Baker[1] 等开始研究利用复合材料胶接修

理受损的金属结构，随后美国和澳大利亚成功将复合

材料胶接技术应用于军用飞机 F/A-18、F-16、F-111、

C-141、C-130，民航飞机 L1011、DC-10 和海军 FFG-7

导弹护卫舰等多种装备的损伤修理，取得了重大经济和

军事效益 [2-3]。

近年来，国内许多学者对复合材料胶接修补进行了

大量理论和技术研究，白泽金 [4] 采用“双板 - 弹簧”有

限元修正模型，考察了补片直径、厚度等参数对修复效

果的影响，发现补片厚度对修复效果的影响最大；赵立

涛等 [5] 分析了补片厚度和固化剂剪切模量对应力强度

因子的影响，结果表明，为了提高修补效率，必须使用

足够厚度的补片；朱新宇等 [6] 利用三维有限元模型分

析了 6 种补片形状的应力分布，通过将矩形补片的直角

改为圆弧角，能够在一定程度上减小应力集中；严沾谋

等 [7] 分析了胶粘剂性能对补片端头应力的影响，结果显

示，高弹性模量固化剂在胶层内会引起更大的应力分布

不均匀。

在实际工程应用中，为了保证修补效率，通常选用

高弹性模量的固化剂和提高增强补片的厚度，这种方式

虽然能够有效减小裂纹的应力强度因子，却会造成胶层

剪应力分布不均，补片端头脱粘成为胶接修补结构疲劳

失效的主要破坏方式。近年来，许多学者通过仿真计算

发现，合理设计铺层方向和台阶长度能够有效减小修补

区的应力集中 [8]。但是，现有的研究成果针对每个修补

问题需要进行有限元建模和仿真计算，这在实际工程应

用中往往难以实现。本文利用 ANSYS 有限元分析平台

对铝合金含裂纹板件胶接修补模型进行三维有限元建

模与仿真计算，分析复合材料补片铺层台阶长度和纤维

方向对胶层最大剪应力的影响，在此基础上给出飞机机

体典型铝合金结构胶接修补的补片铺层和台阶长度设

计参数表。

1  有限元分析模型

本文考虑的裂纹修补结构见图 1，裂纹板材为航空

常用的 2024 铝合金，长度 L P=400mm，宽度 W P=300mm，

厚度 tP=3mm，中心裂纹长度 2a=20mm，裂纹板上垂直于

裂纹方向的拉伸载荷σ =100MPa。图 2 是对称修补补

片含 3 级台阶的修补模型，图 3 是单侧修补补片含 3 级

台阶的修补模型，其中 L i 为第 i 级台阶的长度，复合材
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料为国内常用的碳纤维 / 环氧树脂，材料性能参数如表

1 所示。

对于含多级台阶的补片，其每一级补片可能由多个

铺层构成，假设第 k 级包含 m 个铺层，用下标 l 表示第 k
级补片的第 l 铺层，则其有效刚度Ek

ot
k
o 可通过下式计算：

Ek
ot

k
o =

m∑
l=1

Eltl  。

由于单侧修补时弯矩对修补区的受力有较大影响，

采用三维有限元模型能更加真实反映修补区不同部位

受拉伸和弯矩作用的影响。因此，铝合金与胶层采用

20 节点 Solid185 各向同性三维非线性单元，复合材料

补片采用 20 节点 Solid186 各向异性三维非线性单元，

台阶通过三维拉伸形成不同高度的三维体元，每个台阶

用 SECTYPE 设置补片铺层结构，划分网格后的三维有

限元模型如图 4 所示。

2  结果分析

2.1  单个台阶仿真计算结果

目前常见修补方式补片只有 1 个台阶，假设补片厚

度为 1.6mm，单层碳纤维布厚 0.16mm，增强纤维方向与

裂纹垂直，图 5 所示为采用 ANSYS12 有限元仿真计算

结果的剪应力分布图。显然，最大剪应力发生在补片端

头，这与补片端头容易发生脱粘破坏的实践经验一致。

产生这种现象的原因是补片端头修补区的刚度由铝合

部件 材料力学特性

铝合金板
弹性模量 E/GPa 71.02

泊松比 V 0.33

胶层
弹性模量 E/GPa 2.158

泊松比 V 0.35

增强补片
（碳纤维 / 环氧

树脂）

弹性模量 E/GPa

E1 =181

E2 =10.3

E3 =10.3

剪切模量 E/GPa

G12 = 7.17

G13 =7.17

G23 =3.78

泊松比 V

V12 =0.28

V13 =0.28

V23 =0.3

表1  材料力学特性和几何尺寸

tp

图2  对称修补3台阶补片

Fig.2  3-step patch by symmetric repairing

图1  胶接修补含裂纹板

Fig.1  Cracked plate repaired by bonding
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图3  单侧修补3台阶补片

Fig.3  Plate bonded with 3-step patch by unilateral repairing

图4  划分网格后的三维有限元模型

Fig.4  Meshed 3D FEM model
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金板的刚度 E PtP 突变为铝合金板与增强补片的刚度之

和 EPtP+Ek
ot

k
o =

m∑
l=1

Eltl ，从而引起补片端头的应力集中现象。

2.2  多个台阶仿真计算结果

为了减小补片端头的应力集中，将补片分为多个间

距均匀且各台阶刚度相同的均匀台阶，在后续的计算

中，以均匀台阶为基础，通过改变台阶的间距和纤维方

向计算不同参数对应的最大剪应力，经过多次有限元计

算可以得出不同台阶数剪应力最小时的参数（见表 2）。

可以看出，当台阶数大于 5 时，剪应力最大值变化很小，

说明对于厚 3mm 的 2024 铝合金含裂纹板采用 5 级台

阶就能够获得均匀分布的剪应力，仿真计算结果显示

的胶层剪应力分布图如图 6 所示，其最大剪应力下降了

85%。

2.3  不同修补方式的铺层优化参数表

在实际施工中，由于时间和人员等因素的约束不可

能针对每个修补问题建立有限元模型进行优化计算，为

此，针对飞机常用的 2~6mm 厚度的铝合金板，通过有限

元仿真优化分别计算出单侧修补和对称修补 2 种方式

下的铺层参数。考虑到铝合金板厚度对修补区的刚度

影响最大，因此，以典型结构的最佳铺层参数为基础，将

铝合金板厚度看作铺层参数的自变量，将各铺层台阶间

距长度和铺层方向作为未知量进行拟合，可得到单侧修

补补片铺层优化参数表（见表 3）和对称修补补片铺层

优化参数表（见表 4）。与传统单台阶修补方式相比，按

照表中的设计参数可将修补区的最大剪应力降低 85%

左右。

3  结论

（1）利用复合材料胶接修补铝合金板时，在胶接修

补区刚度突变的部位容易引起应力集中，对于只有一级

台阶的补片，补片端头的剪应力最大；

（2）设计不同长度的补片台阶能够优化修补区的

刚度分布，从而有效减小胶层的应力集中；

（3）设计不同纤维方向的复合材料铺层能够优化

修补区的刚度分布，从而有效减小胶层的应力集中；

（4）以被修补铝合金板的厚度为设计参数，按照优

化参数表中的设计参数可将修补区的最大剪应力降低

85% 左右。

图5  单个台阶补片剪应力分布图

Fig.5  Shear stress distribution figure of the patch with one step

台阶数 各台阶纤维方向 最大剪应力 /MPa

3 [+45,-45][0,90,0,90][ 0,90,0,90] 46.7

4 [+45,-45][0,90][ 0,90,0,90] [0,90] 23.5

5 [+45,-45][0,90][ 0,90] [0,90] [0,90] 11.8

6 [+45,-45][0,90] [0,90] [0,90] [0] [0] 11.3

表2  不同铺层对应的最大剪应力

图6  5个均匀台阶补片剪应力分布图

Fig.6  Shear stress distribution figure of the patch with 

5 uniform steps

单侧铺层数 级数 各台阶长度 /mm 各台阶的铺层数

4.3×tp

1 2.0 2（-45/45）

2 3.0 2（0/90）

3 6.0 2（0/90）

4 4.0 2×tp-5（0/90）

5 2.0 2.3×tp-6（0/90）

6 2a+20  3（0/90/0）

表3  单侧修补复合材料补片铺层优化参数表

单侧铺层数 级数 各台阶长度 /mm 各台阶的铺层数

2.8×tp

1 3.0 1（0）

2 4.0 2（0/90）

3 3.0 tp-1（0/90）

4 1.5 tp-2（0/90）

5 2a+26 0.5×tp（0）

表4  对称修补复合材料补片铺层优化参数表
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6  结束语

螺栓（或螺钉）连接是航空航天等机电产品装配中

最常用到的连接方法之一。针对目前螺栓组连接中的

预紧力测量难、螺栓连接质量过分依赖拧紧力矩的问

题，笔者提出了一种基于垫片式力传感器的螺栓组连接

预紧力测量方法，试验表明该方法测量方便，且能够有

效监测螺栓组拧紧过程中以及拧紧之后的预紧力。

该测量设备适合在实验室、装配现场、振动等环境

直接测量螺栓及螺栓组中的预紧力，为制定及评价螺栓

组拧紧工艺、研究螺栓组在振动等工况环境下的防松等

提供了有效措施。
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图8  螺栓组拧紧试验实物图

Fig.8  Test of bolt group tightening
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图9  螺栓组拧紧试验数据曲线图

Fig.9  Tightening test of bolt group
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时间 /s

预
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N

1 号
2 号
3 号
4 号
5 号
6 号
7 号
8 号

螺栓序号 顺序拧紧 对称拧紧

1 19 18

2 21 22

3 15 22

4 20 22

5 17 20

6 16 22

7 16 22

8 14 17

极差 6.8 5.4

相对误差 0.4 0.27

                                 表1  力矩扳手拧紧试验� kN
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（4）该合金的室温弯曲性能较好，但回弹现象比较

严重；

（5）该合金具有较好的“拉深 + 胀形”复合变形能

力，其复合变形能力在高温下更加优良；

（6）该合金板材适用拉深、胀形或拉胀复合成形特

征零件的热成形，应减少或避免用于具有较多翻边特征

的零件加工。
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