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复合材料比强度和比刚度高，力学性能可设计，具

有优异的抗疲劳和耐腐蚀性能，在民用飞机领域中应

用广泛 [1]。复材结构对制造工艺敏感，成型固化过程      

复杂 [2]，在设计制造过程中，若经验不足，工艺方法不成

熟，设计与制造协调不及时等，不可避免地会出现偏离

批准设计图纸的结构超差。尤其是新型号研制时 [3]，即

使采用了经过研究和试验制定的合理工艺，也不可避免

地因为人为、设备或其他偶然因素引起质量问题，严重

时会导致整个结构件的报废，造成重大经济损失。

目前关于零件超差的研究有很多，主要集中在超差

原因分析 [4-6] 及超差处理方法 [7-10] 上。出现超差的零件
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[ 摘要 ]  针对复材长桁与钛合金接头因制造缺陷无法正常连接的情况，设计了正常连接、长桁立边失效连接、长桁自

由边失效连接 3 种连接形式的对比试验，并采用有限元分析了超差连接情况下结构的破坏模式与破坏载荷的变化规

律。结果表明：3 种连接形式结构的破坏模式一致，均在蒙皮预制裂纹处沿着 45°纤维方向破坏；不同连接形式对

连接刚度基本没有影响；长桁立边失效对连接强度影响较小，破坏载荷下降 5.31%；长桁自由边失效对连接强度影响

较大，破坏载荷下降 22.13%。长桁自由边失效是最严重的失效情况。
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应当按照超差处理原则进行处理 [11]，在权衡可接受性、

可修复性与经济性后，一般对产生的误差采取修正或者

工艺补偿。处理的基本原则是确保超差件及相关结构

满足静强度和疲劳强度要求，从而保证飞机结构所预期

的完整性 [3]。波音和空客对飞机制造过程中的超差项

目均有明确的管理和控制程序 [12] 满足适航要求。某型

客机在生产制造过程中，垂直安定面壁板复材长桁因制

造时纤维褶皱导致端头区域塌陷，蒙皮出现孔隙密集及

疏松缺陷，修理后与钛合金接头无法正常连接。本文对

该超差连接进行研究，通过试验和有限元计算分析正常

连接和超差连接的传力差别，并进一步探讨搭接区载荷
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的分配情况。通过对比分析，验证了因制造缺陷导致超

差情况下，结构连接满足刚度和强度要求，结构是安全

可靠的。

1  接头连接刚度与强度试验

复材长桁因制造过程中工艺不成熟，端头处纤维褶

皱导致塌陷，不能保证长桁自由边、长桁立边同时与钛合

金接头正常相连，可能存在连接失效的情况。此外发现

长桁端头处蒙皮有初始损伤，存在空隙密集及疏松缺陷。

为了研究超差连接结构的破坏模式和破坏载荷，选取正

常连接（长桁自由边与立边均正常相连）、长桁立边失效

连接、长桁自由边失效连接 3 种结构形式的连接件进行

试验，预制初始裂纹模拟蒙皮初始损伤。该连接部位设

计极限载荷为 73014N，通过对比不同传力路径下破坏模

式和破坏载荷情况，校核结构是否满足刚度和强度要求。

1.1  试验设计

连接件由钛合金接头、长桁、蒙皮、搭接板以及螺栓

紧固件组成。其中，钛合金接头通过螺栓与底部蒙皮连

接，长桁下缘条与蒙皮通过胶接固定在一起。在搭接区

域，长桁与钛合金接头通过顶部搭接板、两侧 C 型搭接

板以及螺栓紧固件实现连接。根据搭接板与复材长桁

的连接情况，分为正常连接、长桁立边失效连接与长桁

自由边失效连接 3 种形式，3 种情况下 C 型搭接板与长

桁底边均相连。连接件具体结构形式如图 1 所示。

蒙皮以及长桁采用复合材料，接头及搭接板采用钛

合金材料。复材铺层顺序、单层板刚度强度性能及钛合

金材料力学性能如表 1~3 所示。

试验分为 3 组，试验件编号以及试验件数量如表

4 所示，S22 组试件为 3 件，其中一件是预试验件，用于

试验方法的验证。根据故障报告中孔隙密集及疏松缺

陷最大宽度为 58mm，为了模拟此缺陷，在试验中预制

58mm×2mm 的穿透性损伤，位置在钛合金接头与复材

长桁连接端头处，如图 2 所示。使用 INSTERON 试验机

对试验件进行位移加载，直至试验件破坏，加载速度为

1mm/min，记录试件的破坏载荷及破坏模式。针对试验

件夹持端的具体构型，分别设计了长桁复合材料夹具、

钛合金夹具，保证加载中心为钛合金接头的几何中心。

辅助夹具及实际加载方式如图 2 所示。

1.2  试验结果及分析

试验中试件破坏模式均一致，主要在蒙皮预制损伤

处沿 45°纤维方向发生破坏，蒙皮靠近长桁端的螺栓

断裂，长桁自由边、立边与底边均有不同程度的拉脱。

破坏时试验件发出巨响，S20、S21、S22 试验件的破坏情

况如图 3 所示。载荷 - 位移曲线如图 4 所示。试验机

加载到 5mm 位移附近，试验件发出轻微响声，载荷 - 位

移曲线出现抖动后恢复正常，试验件部分脱胶。取载荷

纵向
模量

E11/GPa

横向模量 
E22/GPa

厚度方向
模量

E33/GPa

剪切模量
G12/GPa

剪切模量
G23/GPa

泊松比 ν

172 8.25 10 4.37 3.80 0.32

纵向拉
伸强度
Xt/MPa

横向拉伸
强度

Yt/MPa

纵向压缩
强度

Xc/MPa

横向压缩
强度

Yc/MPa

纵横剪切
强度

S12/MPa

层间剪切
强度

S23/MPa

2740 82.4 1600 210 110 52

表2  复合材料单层板刚度和强度性能

材料 弹性模量 /MPa 泊松比 ν

钛合金 110000 0.29

表3  钛合金性能参数

序号 试验项目 试验件编号 数量

1 正常连接 S20 2

2 长桁立边失效连接 S21 2

3 长桁自由边失效连接 S22 3

表4  试验项目及试验件编号

构件名称 铺层顺序

长桁自由边 [45/-45/0/45/0/-45/0/-45/45/0/0/0/45/0/-45/0/0/-45/45]

长桁立边 [45/-45/0/45/0/-45/0/-45/45]S

长桁下缘条 [45/-45/0/-45/0/45/-45/0/45/0/-45/0/-45/45]

蒙皮 [45/45/90/-45/0/45/90/-45/45/0/-45/0]S

表1  复合材料铺层顺序

钛合金接头

螺栓

C 型搭接板

顶部搭接板
长桁自由边

复材长桁

蒙皮
长桁底边

长桁立边

正常连接 长桁立边失效连接 长桁自由边失效连接

图1  试验件构型与3种不同连接形式

Fig.1  Configuration of specimen and 3 different connection forms
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- 位移曲线线性段数据，计算试件平均刚度，同时统计

每组试件的平均破坏载荷，如表 5 所示。	

相比正常连接试验件，长桁立边失效和长桁自由边

失效导致结构局部连接刚度降低，但变化较小，与 S20

相比，S21 和 S22 的线性段刚度下降近 5%。后两者搭

接区部位的载荷重新分配，与 S20 相比，S21 和 S22 破

坏载荷分别下降 5.31% 和 22.13%。从试验数据可知，

长桁立边失效对结构的影响较小，而长桁自由边失效则

影响比较严重，破坏载荷下降较大。

为进一步分析 3 种形式载荷传递的变化，对搭接

区载荷分配情况进行研究。选取钛合金接头与复材长

桁接头的对接面，如图 5 所示，对搭接区的顶部搭接板

（1~3 号应变片位置）、C 型搭接板中部（4~5 应变片位

置）、C 型搭接板底部（6~7 号应变片位置）、蒙皮（8~11

应变片位置）进行贴片测试，为消除偏心影响，取各组应

变均值。每组试验件搭接区的载荷 - 应变曲线见图 6。

从搭接区载荷 - 应变曲线可以看出，长桁立边失效

时，顶部搭接板应变增加明显，承载比例提高较大，C 型

搭接板中部、C 型搭接板底部与蒙皮同样承载比例提高，

但增幅均不明显，影响较小；而长桁自由边失效时，C 型

图3  S20/S21/S22试验件破坏情况

Fig.3  Failure of testing specimen S20/S21/S22
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（c）S22 载荷 - 位移曲线

图4  各组试验载荷位-移曲线

Fig.4  Load-displacement curves of S20/S21/S22

试验
件号

线性段平均刚度
/（kN·mm-1）

破坏
载荷 / kN

平均破坏
载荷 / kN

相对 S20
变化量 /%

S20-1 35.06 365.75 366.06
—

S20-2 35.06 366.37 366.06

S21-1 33.09 340.19 346.64 -5.31

S21-2 33.09 353.08 346.64 -5.31

S22-1 33.01 287.91 285.04 -22.13

S22-2 33.01 287.49 285.04 -22.13

S22-3 33.01 285.72 285.04 -22.13

表5  各组试验结果统计

58mm×2mm
预制裂纹

图2  试验件预制裂纹与试验情况

Fig.2  Precast cracks and testing conditions of specimen
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搭接板中部应变增加明显，承载比例提高较大，C 型搭接

板底部和蒙皮次之。选取载荷为 260kN 时，各搭接区应

变情况进行对比，如图 7 所示。从图 7 中可以看出，应变

示数自长桁顶部向下逐渐增加，载荷主要集中在结构底

部，与试件在底部蒙皮预制裂纹处破坏的破坏模式一致。

2  数值模拟分析

2.1  有限元建模

按照试验中试件的约束条件和连接情况，采用

ABAQUS 有限元进行连接件的建模分析。钛合金加

载端采用三维实体建模，其余金属部分以及长桁端采

用二维壳单元建模，复合材料选用二维 Hashin 失效准        

则 [13-14]。为精确模拟中间搭接区的应力分布，对搭接

段网格进行细化。复材长桁端固支约束，钛合金接头端

进行位移加载，在加载中心设置参考点并与夹持段建

立 Coupling 约束，保证加载曲线为钛合金接头的几何中

心。复材长桁底部与蒙皮建立 Tie 绑定关系，模拟实际

结构中的粘接关系；其余接触部位创建面面接触关系，

摩擦系数因子取 0.3。螺栓采用 Fasteners 单元进行模拟，

Fasteners 单元是 ABAQUS 中专门针对螺栓、铆钉以及

焊接进行模拟的单元，是一种独立于网格的点对点连接

方式。连接结构的有限元模型如图 8 所示。

2.2  有限元计算结果

正常连接、长桁立边失效连接、长桁自由边失效连

接 3 种连接形式下的计算结果及与试验结果对比情况

如表 6 所示。

与 试 验 结 果 相 比，有 限 元 计 算 结 果 的 误 差 在

-3.18% 到 11.11% 之间，表明有限元模型合理有效。计

算结果均为蒙皮处发生破坏，与试验结果相同。图 9 所

示为 S20 蒙皮的纤维拉伸、基体拉伸破坏云图，3 种连

接形式的破坏模式基本相同。

为了与试验贴片情况进行对比，读取 260kN 载荷时

的有限元计算结果，如图 7 所示。有限元计算得到的应

变数据与试验的应变数据基本保持一致；载荷分配情况

如表 7 所示。

从表 7 中可以看出，顶部搭接板承载比例最低，C

图6  搭接区载荷-应变曲线

Fig.6  Load-strain curves of overlap area
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蒙皮载荷分配提高至 48%，长桁自由边失效属于最严重

的失效情况。
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型搭接板从上往下承载比例依次增加，蒙皮部位承载比

例最高。非正常连接情况下蒙皮承载比例增加，与其破

坏载荷的逐渐降低表现一致。

3  结论

本文采用试验手段和有限元分析方法，对比研究了

由于制造缺陷导致复材长桁与钛合金接头无法正常连

接形式下，连接结构的破坏模式和破坏载荷，试验结果

表明：在蒙皮存在预制裂纹的情况下，相对于正常连接，

长桁立边失效和长桁自由边失效时结构的破坏载荷为

346.64kN 和 285.69kN，分别下降 5.31% 和 22.13%，但破

坏载荷远大于设计极限载荷；结构刚度下降不明显，说

明超差连接结构是安全可靠的。同时，与长桁立边失效

相比，长桁自由边失效对 C 型搭接板影响不大，但导致

图8  连接结构有限元模型

Fig.8  FEM model of connection

螺栓单元

位移加载

固支

模型类型 有限元破坏载荷 /kN 试验破坏载荷 /kN 计算误差 /%

S20 354.41 366.06 -3.18

S21 341.76 346.64 -1.41

S22 316.72 285.04 11.11

表6  有限元结果与试验结果对比

模型
编号

顶部搭
接板

C 型搭接板
蒙皮

上 中 下

S20 5 5 19 26 45 

S21 6 5 17 26 46 

S22 — 6 19 27 48 

               表7  260kN载荷时搭接区各部位的载荷分配情况� %

（a） 纤维拉伸蒙皮破坏云图

（b） 基体拉伸蒙皮破坏云图

图9  S20蒙皮和基体破坏云图

Fig.9  Failure clouds of skin and substrate of S20 
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Fig.7  Difference of strain of overlap area under 260kN
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