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复合材料是由两种或两种以上性能不同的材料组

成的多相固体材料。飞行器结构中复合材料的用量已

经成为衡量该飞行器设计水平先进程度的重要指标。

但是，由于层合结构复合材料层间性能弱、对冲击敏感

等特点，当其出现损伤后，维修方法复杂，维修效果也较

难预测 [1]。所以，如何根据飞机结构完整性的要求，评

估修补后复合材料的剩余强度并延长结构的使用寿命，

已经成为目前航空复合材料结构研究的热点问题之一。

1  复合材料胶接修补技术概述

复合材料的修补方法可分为机械修补和胶接修补

两大类 [2]，其中机械修补又分为螺接和铆接两种方法。

胶接修补技术按是否使用补片来划分，可以分为无补片
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修理方式与补片式修理方式，而补片修理又可分为贴补

和挖补两种基本的修理方法 [3]。其中贴补修理按照在

损伤结构的外部粘贴补片以恢复结构的强度、刚度及使

用性能来划分，又可分为预浸贴片与胶黏剂共同固化和

将已固化的贴片用胶黏剂粘贴两种。复合材料结构维

修方法分类汇总见图 1。其中，胶接修补技术的应用范

围非常广泛，是复合材料补片增强常见的修理方式 [4]。

它具有操作简单、施工效率较高等特点，适用于损伤较

轻和对气动外形要求不严的飞机结构的维修。

不同修理方法适用范围不同，在选择修理方法时需

要综合考虑结构承载要求、受载情况、气动外形要求、损

伤严重程度、修理技术水平和经济性限制等因素。各种

方法也有各自优缺点。
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前期有学者对上述复合材料结构修理方法的优缺

点进行了简要对比 [5]。与传统维修方法相比，胶接维修

具有独特的优点，即能够由胶剂中的黏料或凝胶物质产

生黏附作用，并形成斜接式或阶梯式的黏接面，借助胶

剂的黏附作用使材料相互结合，可省去大量的铆钉、螺

栓。因此应用较为广泛，适用于外场维修。国内研究者

对复合材料挖补维修进行了研究，得到飞机修理结构的

最佳挖补角 [6]。

本文开展的研究工作主要有：

（1）为 研 究 修 补 对 结 构 强 度 的 恢 复 情 况，对

ABAQUS 平台进行了二次开发，编写了相关的 UMAT 用

户子程序，并进行数值模拟。确定受损结构未修补时的

强度、单面圆形补片修补后的强度、单面矩形补片修补

后的强度。以其中面圆形补片修补的数值模拟为例，研

究了补片尺寸和补片厚度对修补后结构压缩强度的影

响。

（2）对 5 组复合材料胶接修补结构试验件进行剩

余强度试验，研究了补片的形状、尺寸、厚度等对修补后

结构压缩强度的影响。

2  复合材料胶结修补结构剩余强度数值模拟

复合材料修补结构的关键问题就是如何计算修复

后结构的剩余压缩强度以及预测其破坏形式，并为补片

的设计提供参考依据。

复合材料胶接维修结构的失效机理主要包括了两

个部分：复合材料层合板的失效机理和胶层的失效机

理。对于胶层部分，本文使用 Drucker-Prager [7] 破坏

准则对胶接失效的内聚破坏形式进行模拟。并且基于

Drucker-Prager 屈服与破坏准则，将抛物线型损伤演化

规律应用于胶层的损伤分析。对复合材料层合板部分，

选用宏观失效准则 Tsai-Wu 强度准则。

为研究修补对结构强度的恢复情况，基于 Tsai-Wu

强度准则和渐进累积损伤方法，对复合材料层合板结构

建立了可用于三维有限元计算的有限元模型，并通过

商业有限元软件平台进行了二次开发，编写了相关的

UMAT 用户子程序，模拟了含通孔损伤的复合材料层合

板、单面圆形补片修补结构、单面矩形补片修补结构的

压缩强度。

2.1   确定受损结构未修补时的强度模拟

进行了直径为 20mm 的含通孔损伤的复合材料层

合板的压缩剩余强度数值模拟分析研究，以确定受损结

构原本已有的强度。

2.2   单面圆形补片修补后的强度模拟

（1）以补片直径作为变量，分别研究了补片直径

为 30mm、35mm、40mm、45mm、50mm、55mm、60mm 和

65mm 的情况下，一共 8 种类型的单面圆形补片胶接修

补后结构的压缩强度。

分析采用全尺寸模型和准静态分析，并采用三维八

节点的 C3D8 单元进行模拟，该单元能有效地模拟在压

缩载荷作用下层合板的应力状态。为了提高计算效率，

建模时采用连续壳单元对实体模型进行简化，大大降低

了单元数量，提高了运算效率。其中含通孔损伤（通孔

直径为 20mm）复合材料层合板压缩剩余强度计算模型

含有 25580 个节点，23492 个单元。

本文中含圆形通孔的复合材料层合板模拟的是名

义尺寸为 150mm×100mm×5mm 的 T300/3234 的国产

复合材料层合板，其铺层方式为 40 层的典型复合材料

铺层 [45/-45/90/45/0/-45/0/45/-45/0]2S，单层厚度理论值

为 0.125mm。T300/3234 碳纤维环氧基单向板的材料属

性如表 1 所示 [8]。

（2）以补片厚度最为变量，分别研究了厚度为 4 层、

8 层、12 层、16 层、20 层、24 层、28 层和 32 层，一共 8 种

类型的单面圆形补片胶接修补后结构的压缩强度。

2.3   单面矩形补片修补后的强度模拟

通过与单面圆形补片修补后的强度模拟相同的方

法，得到在压缩载荷下的整体应力变化。矩形补片胶接

修补模型的计算下，复合材料母板的应力分布变化与圆

形补片模型基本一致。

下面以单面圆形补片修补后的强度模拟为例，对有
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图1  复合材料结构维修方法分类

Fig.1  Classification of composite materials repairing methods

表1  T300/3234复合材料单向板的力学性能数据

刚度参数 数值 强度参数 数值

纵向拉伸模量 E1t/GPa 128 纵向拉伸强度 Xt/MPa 1530

横向拉伸模量 E2t/GPa 8.3 横向拉伸强度 Yt/MPa 60

纵向压缩模量 E1c/GPa 128 纵向压缩强度 Xc/MPa 1060

横向压缩模量 E2c/GPa 8.3 横向压缩强度 Yc/MPa 203

层内剪切模量 G12/GPa 5 层内剪切强度 S/MPa 86

泊松比 0.32 密度 /（g·cm-3） 1.55
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限元结果进行分析。其复合材料层合板模拟的尺寸和

铺层方式与 2.2 节所述一致。

通过图 2 中圆形补片修补有限元数值模拟的损伤

结果与压损破坏后试验件的对比，本文所建立的圆形补

片复合材料胶接修补模型在压损破坏后，有限元模拟的

高应力区域与试验件纤维断裂损伤区域一致，损伤位置

吻合良好。这说明所建立的有限元模型可以很好地模

拟整个受压过程，可以准确地预测损伤区域和结构的失

效形式。

分析图 3 中的位移 - 载荷曲线，胶接补片直径从

30mm 增加到 60mm 的过程中，胶接修补结构的压缩位

移与破坏位移曲线的曲率变化不大，胶接补片并不会对

整体结构的刚度产生明显影响。

图 4 为在补片厚度不变的情况下，压缩强度随着补

片直径变化曲线。当补片直径为 45mm 的时候，胶接结

构压缩强度达到最高。同时，可以看出，压缩强度与补

片直径并非完全单调线性关系，当胶接面积过大的时

候，将会在一定区域内波动，而不会继续明显地增加单

面胶接修补模型的压缩强度。

在补片直径不变的情况下，胶接修补结构的压缩强

度随着补片的厚度增加稳步上升 , 如图 5 所示。在补

片厚度达到 2.5mm 前，厚度的增加将会导致非常明显的

压缩强度的上升；在补片厚度达到 2.5mm 后，结构的压

缩强度虽然也会随着补片厚度的增加而增加，但是增长

率减小。

有限元模拟结果表明：

（1）胶接补片的厚度和面积改变，都会对胶接修补

结构的整体压缩强度产生明显的影响。

（2）在补片厚度为母板厚度的 50% 以下时，压缩强

度随着补片厚度的增加而显著上升；在补片厚度大于母

板厚度的 60% 以上时，压缩强度不会随着补片厚度的
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图5  复合材料单面胶接修补模型压缩强度
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Fig.5  Compression strength variation with different thickness of 

single-sided adhesive bonding repaired composite laminates
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增加而产生显著变化。

（3）补片面积与胶接修补结构的压缩强度并非单

调关系，过大的胶接面积不能显著地提高胶接修补结构

的压缩强度。从数值分析的结果来看，补片面积为损伤

孔面积的 2~2.5 倍时，胶接修补结构的压缩强度提高最

为明显。

3  复合材料胶结修补结构剩余强度试验

为了研究补片的形状、尺寸、厚度等对修补后复合

材料层合板结构压缩强度的影响，对 T300/3234 复合材

料胶接修补结构试验件进行剩余强度试验。试验过程

中将测试复合材料层合板的极限、极限应变等，为设计

部门在预估修补结构压缩强度的时候提供设计参考和

依据。

复合材料层合板胶接修补结构的压缩强度测试参

照 ASTM D7137/7137M 测试标准进行。该试验可以得

到用类似的材料、母板铺层、补片厚度、补片铺层顺序以

及修补工艺下，复合材料结构二次胶接修补后的压缩强

度。

本试验中，无开孔母板和开孔母板均为 40 层铺层，

其铺层形式为 [45/-45/90/45/0/-45/0/45/-45/0]2S ，厚度约

为 5mm，母板铺层的中 0 度层的所占比例为 30%。另外，

各组复合材料补片的设计指标如表 2 所示，其中 B、C、

D、E 4 组与 A 组的对比分别对应铺层形式、补片厚度、

补片面积和补片几何形状 4 种因素的影响。

表 3、4 试验结果表明，虽然各组补片的类型不同，

但是都能提高胶接修补结构的压缩强度，其中 A 型补

片修补后的压缩强度平均值最高，为 318.03MPa。与此

同时，胶接补片也对破坏应变有明显影响，其中 E 型补

片修补后，胶接修补结构的破坏应变最大，为 6166με。

胶接补片形状对胶层的损伤位置影响较大，合理设计的

补片形状将会推迟胶层损伤出现的时间，并且提高胶接

修补结构的承载能力。

表 5 为复合材料层合板胶接修补结构极限载荷理

论计算值与试验测试值的对比，可以看出，本文中数值

模拟结果与试验值的计算误差在 5% 以内，模拟值与试

验值吻合良好，可以用于预测单面胶接结构的压缩强

度。

4  结论 

本文通过失效机理的分析，二次开发了用于复合材

表2  复合材料层合板胶接修补结构压缩强度试验的

修补补片参数

补片
类别

铺层形式
几何
形状

补片半径 /
（边长）/mm

铺层
层数

补片厚度
/mm

A 型补片 [45/-45]4s 圆形 50 16 2.5

B 型补片 [0/45/-45/90]2s 圆形 50 16 2.5

C 型补片 [45/-45]2s 圆形 50 8 1.25

D 型补片 [45/-45]4s 圆形 30 16 2.5

E 型补片 [45/-45]4s
正方

形
44.3（与 A 型

等面积）
16 2.5

表3  复合材料层合板胶接修补结构的压缩强度

参数

复合材料层合板修补后的压缩强度 /MPa

开孔组
A 型
补片

B 型
补片

C 型
补片

D 型
补片

E 型
补片

试验件 01 281.86 325.29 312.98 292.81 289.42 328.57

试验件 02 287.89 324.46 320.37 305.84 284.32 314.67

试验件 03 282.62 310.55 313.60 278.41 308.61 298.89

试验件 04 285.59 311.81 322.66 292.63 291.71 318.02

平均值 284.49 318.03 317.40 292.42 293.51 315.04

标准差 4.36 7.93 4.85 11.20 10.52 12.28

离散系数 /% 1.53 2.49 1.53 3.83 3.59 3.90

表4  复合材料层合板胶接修补结构的压缩破坏应变

参数

复合材料层合板修补后压缩破坏应变 /με

开孔组
A 型
补片

B 型
补片

C 型
补片

D 型
补片

E 型
补片

试验件 01 5337 6221 6146 5674 5598 6311

试验件 02 6257 6858 6166 5858 5944 6048

试验件 03 5850 5689 5899 6276 7130 6066

试验件 04 5815.48 5838 5747 6643 5727 6237

平均值 5814.87 6151.49 5989.45 6112.83 6099.72 6165.56

标准差 288.10 521.54 202.32 434.05 701.49 129.05

离散系数
/%

4.95 8.48 3.38 7.10 11.50 2.09

表5  复合材料层合板胶接修补结构极限载荷理论计算值

与试验测试值的对比

补片组

复合材料修补结构的压缩强

试验值
/MPa

数值
模拟结果 /MPa

数值模拟结果与试验
值的误差 /%

含损伤开孔组 282.49 274.08 -2.97

A 型补片组 318.03 310.63 -2.33

B 型补片组 317.40 321.25 1.21

C 型补片组 292.42 293.53 0.38

D 型补片组 293.51 287.09 -2.18

E 型补片组 315.04 296.48 -5.89
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料失效分析的子程序，建立了通用的复合材料单面胶接

修补结构的有限元模型，该有限元分析模型具有良好的

收敛性，并且与试验结果吻合良好，为将来的复合材料

胶接修补有限元研究提供了一个有效的分析方法。

基于这个分析模型，本文详细研究了分析了 8 种不

同面积补片和 8 种不同厚度补片的单面胶接维修结构

和 6 类复合材料胶接修补试验件。主要结论如下：

（1）在补片厚度为母板厚度的 50% 以下时，压缩强

度随着补片厚度的增加而显著上升；在补片厚度大于母

板厚度的 60% 以上时，压缩强度不会随着补片厚度的

增加而产生显著变化。

（2）补片面积与胶接修补结构的压缩强度并非单

调关系，过大的胶接面积并不会显著地提高胶接修补结

构的压缩强度。当补片面积为损伤孔面积的 2~2.5 倍时，

胶接修补结构的压缩强度提高最为明显。
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