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复合材料层合板开口补强技术试验和仿真研究
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摘暋要:国内外学者对复合材料开口非对称补强做了很多研究,但主要集中在小开口的插层补强及共固化补

强上。对用机械连接补强技术和插层补强技术补强后的层合板,进行拉伸和剪切试验;并采用有限元方法对补

强后的复合材料层合板进行数值仿真,仿真结果与试验结果吻合得较好。经试验研究和数值仿真,得到各补强

方案在各工况下的最大应变位置,并将不同补强方案进行对比。结果表明:插层补强方案优于机械补强方案。
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Abstract:Theasymmetricreforcementtechniqueofcompositelaminateswithsmallholeshasbeenstudiedalot,

butthelamiateswithbigholesarepaidlessattention.Thetensileandshearexperimentsareconductedforthe
laminatesreinforcedbyboltconnectiontechniqueandintercalationtechnique.Thefiniteelementmethodisused
toperformthenumericalsimulationforthereinforcedcompositelaminate,andthesimulationresultsareinac灢
cordwithexperimentresults.Thepositionwheremaximumstrainhappensaregottenfromexperimentstudy
andnumeralsimulation,andthereinforcementschemesarecompared.Theresultsshowthattheintercalation
reinforcementschemeisbetterthanboltreinforcementscheme.
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0暋引暋言

复合材料层合板在航空航天结构中得到了广

泛应用,但在实际使用过程中,复合材料层合板常

常不可避免地需要开口[1]。开口会导致应力集中,

导致复合材料层合板承载能力下降。若承载能力

不足以满足结构的要求,则需要对复合材料层合板

进行开口补强。

国内外学者对复合材料层合板结构的开口补

强技术进行了理论和试验研究[2灢7],对各种补强材

料的对称补强效果进行了比较。但实际使用时,可



能会因为某些原因无法采用对称补强。而非对称

补强会产生弯矩,故对补强技术的要求更高。商

霖[8]针对复合材料层合板开口的非对称补强进行

了有限元模拟,认为补强区域在很大程度上降低了

孔边的应力集中。寇长河等[9]对复合材料层合板

对称及非对称补强进行了理论研究和试验。A.
Al灢Mansour等[10]对单面贴补修理后层合板拉伸

性能进行了试验研究。黄志强等[11]对层合板非对

称插层补强进行了数值仿真研究。罗小东等[12]对

中心开口的碳纤维复合材料层板的插层铺设非对

称补强进行了实验研究和理论分析,结果表明,采
用插层铺设非对称补强方式与顺序铺设补强方式

相比,具有明显优异的补强效率。姚辽军等[13]采

用 Hashin准则,对复合材料层合板插层补强进行

了强度分析。李小乐[14]采用插层补强和金属补

片,对受剪工况下椭圆形大开口层合板进行了补

强。王毅等[15灢17]对复合材料开口补强进行了多种

试验及设计分析。对二次共固化加强框补强来说,

破坏模式为脱胶,这主要是非对称补强造成的厚度

方向不对称引起的。对压缩载荷作用下复合材料

层压板开口翻边补强的研究发现:非线性分析较线

性分析方法能较好地与翻边补强试验结果相吻合;
破坏起始于翻边圆角过渡区域。程起有等[18]研究

了补片尺寸对复合材料胶接修理性能的影响,发现

补片尺寸存在一个最优值,增大或减小补片尺寸都

会导致修补结构极限强度的下降。张伟等[19]、张
端毅等[20]针对多工况下矩形开口层合板,采用不

同材料和不同补强形式进行补强,并分别采用响应

面法结合序列二次规划算法和 NSGA灢栻算法进行

了优化设计。
国内外学者对复合材料开口非对称补强做了

很多研究,但主要集中在小开口的插层补强及共固

话补强上,对大开口的情况及机械连接补强研究较

少。此外,研究主要集中于补强件的承拉能力上,
而复合材料梁腹板及蒙皮都会承受较为严重的剪

切载荷,这方面的研究相对也比较少。
本文针对拉伸、剪切两种工况下的复合材料菱

形大开口层合板,分别采用机械连接补强和插层补

强两种补强方案进行补强,对补强后的层合板进行

试验,并采用有限元方法对各补强方法进行数值

仿真。

1暋结构简介

1.1暋母暋板

母板为复合材料层合板,长度300mm,宽度

140mm,材料为复合材料 T700/QY9611,其性能

参数如表1所示。单层厚度0.125 mm,铺层为

[45曘/0曘/-45曘/90曘/0曘/45曘/-45曘/0曘]S。板中心含

有菱形开口,长对角线长 100 mm,短对角线长

60mm。

表1暋T700/QY9611材料基本力学性能参数

Table1暋Basicmechanicalproperty
parametersofT700/QY9611

参暋数 数暋值 参暋数 数暋值

E1t/GPa 125 Xt/MPa 2800
E1c/GPa 120 Xc/MPa 53
E2t/GPa 10.1 Yt/MPa 1200
E2c/GPa 10.2 Yc/MPa 210
G12/GPa 6 S/MPa 140

毻12 0.29 氂b/MPa 100

暋暋表1中:E1t为纵向拉伸模量;E1c为纵向压缩

模量;E2t为横向拉伸模量;E2c为横向压缩模量;G12

为面内剪切模量;毻12为面内泊松比;Xt 为纵向拉伸

强度;Yt 为横向拉伸强度:Xc 为纵向压缩强度;Yc

为横向压缩强度;S 为面内剪切强度;氂b 为层间剪

切强度。

1.2暋补强方案

本文采用的补强方案为机械连接补强方案和

插层补强方案。

1.2.1暋机械连接补强

机械连接补强试验件如图1所示。钛合金补

片厚度分为2、3mm两种,补片中心开方孔或圆孔。

图1暋机械连接补强试验件

Fig.1暋Experimentalsamplereinforcedbyboltconnection
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机械连接补强方案中补片和母板之间用螺栓

连接,结构简单,装拆方便,利于检修,但重量较重,
且复合材料母板需要钻孔。

1.2.2暋插层补强

插层补强是指利用铺层递减或递增的方法铺

设出所需要的加强区域的一种结构补强设计方法。
其示例如图2所示。

图2暋插层补强示例

Fig.2暋Exampleofintercalationreinforcement

插层补强试验件如图3所示。补片中心开方

孔或圆孔,铺层顺序分为铺层1[45曘/0曘/-45曘/0曘/

-45曘/45曘/0曘/90曘/45曘/0曘/90曘/-45曘/45曘/0曘/-45曘/

0曘/45曘/0曘/-45曘/0曘]S 及 铺 层 2[45曘/0曘/45曘/0曘/

-45曘/90曘/0曘/90曘/-45曘/0曘/0曘/90曘/45曘/0曘/-45曘/

0曘/45曘/0曘/-45曘/0曘]S 两种,其中带下划线的铺层

为插层铺层,单层复材厚度 0.125 mm,材料为

T700/QY9611。插层补强方案的补强后强度恢复

较好,但加工难度较高。

图3暋插层补强试验件

Fig.3暋Experimentalsamplereinforcedbyintercalation

1.3暋试验件编号

为了方便区分,对两种补强试验件进行了编

号。试验件编号如表2所示。

表2暋试验件编号

Table2暋Numbersoftheexperimentalsamples

试验件类型 拉伸实验件 剪切实验件 质量/g

未开口母板件 1.1 1.2 132

机械连接补强,圆形开孔,
补片厚度2mm

2.1 2.2 230

机械连接补强,圆形开孔,
补片厚度3mm

3.1 3.2 279

机械连接补强,方形开孔,
补片厚度2mm

4.1 4.2 229

机械连机械连接补强,
方形开孔,补片厚度3mm

5.1 5.2 278

插层补强,圆形开孔,铺层1 6.1 6.2 166

插层补强,圆形开孔,铺层2 7.1 7.2 166

插层补强,方形开孔,铺层1 8.1 8.2 165

插层补强,方形开孔,铺层2 9.1 9.2 165

2暋试验方案

2.1暋试验装置与试验方法

复合材料层合板开口补强试验件在微机屏显

示液压压力试验机上进行,采用力加载方式。试验

开始前将应变仪清零,试验机施加10kN 的预拉

力,以过滤初始加载时的位移误差。加载速度为

0.5kN/s,每加载5kN,试验力将保持20s,以便

于记录对应试验力下的应变。拉伸试验需加载至

50kN,剪切试验需加载至95kN。

2.2暋应变片布置

复合材料开口补强试验的贴片方案如图4~
图5所示。为了避开螺栓,机械连接补强试验件的

贴片方案与插层补强试验件方案略有差别。

(a)凹面
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(b)凸面

图4暋拉伸试验贴片方案

Fig.4暋Thearrangementofstraingaugesinthe
tensileexperiment

(a)凹面

(b)凸面

图5暋剪切试验贴片方案

Fig.5暋Thearrangementofstraingaugesinthe
shearexperiment

2.3暋加载方式

拉伸试验的试验夹具如图6所示,剪切试验的

试验夹具如图7所示。

图6暋拉伸试验夹具

Fig.6暋Thefixturesinthetensileexperiment

图7暋剪切试验夹具

Fig.7暋Thefixturesintheshearexperiment

试验件的连接区域用2mm 厚的玻璃钢片补

强。夹具与试验件之间采用螺栓连接。试验时将

试验件装入夹具,随后将夹具装入试验机,并进行

固定,保证试验件中心线与加载受力线对齐。试验

机夹住两夹头拉伸以施加拉力。

3暋试验结果

3.1暋拉伸试验结果

机械连接补强试验件的典型应变分布如图8
所示。可以看出:最大应变发生在8、10号应变片

处,即补片与母板交叉处螺栓孔附近。这是由于此

处的应变花靠近螺栓孔,受孔边应力集中影响。次

大应变发生在2号应变片处,即补片中央开孔周围。

图8暋典型机械连接补强试验件拉伸应变数据

Fig.8暋Thetypicalstraindataofexperimentalsample
reinforcedbyboltconnectioninthetensileexperiment

四种不同的机械补强方案的力-位移曲线的

对比如图9所示。

图9暋机械连接补强试验件拉伸试验力-位移曲线

Fig.9暋Force灢displacementcurveofexperimentalsample
reinforcedbyboltconnectioninthetensileexperiment
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从图9可以看出:机械连接补强试验件的刚度

均低于未开口板,圆形开孔补片厚度2mm(试验

件2.1)刚度最差,圆形开孔补片厚度3mm(试验

件3.1)刚度最好。插层补强试验件的典型应变分

布如图10所示。由图10可得:测得的最大应变发

生在2号应变片处,即补片中心孔边。

图10暋典型插层补强试验件拉伸应变移曲线

Fig.10暋Thetypicalstraindataofexperimentalsample

reinforcedbyintercalationinthetensileexperiment

四种不同的插层补强方案的力-位移曲线的

对比如图11所示。

图11暋插层补强试验件拉伸试验力-位移曲线

Fig.11暋Force灢displacementcurveofexperimentalsample

reinforcedbyintercalationinthetensileexperiment

从图11可以看出:插层补强试验件的刚度均

低于未开口板,方形开孔铺层2的试验件刚度较

差,圆形开孔铺层1的试验件刚度较好。

3.2暋剪切试验结果

机械连接补强试验件的典型应变分布如图12
所示,可以看出:最大应变发生在2号应变片处,即
母板上菱形开口锐角附近。该应变片位于螺栓孔

周边,受螺栓孔应力集中的影响,可能还受到了母

板菱形开口锐角应力集中的影响。

图12暋典型机械连接补强试验件剪切应变数据

Fig.12暋Thetypicalstraindataofexperimentalsample
reinforcedbyboltconnectionintheshearexperiment

四种不同的机械补强方案的力-位移曲线的

对比如图13所示。

图13暋机械连接补强试验件剪切试验力-位移曲线

Fig.13暋Force灢displacementcurveofexperimentalsample
reinforcedbyboltconnectionintheshearexperiment

从图13可以看出:机械连接补强试验件的刚

度均高于未开口板的刚度。开孔形状和补片厚度

对机械补强试件的刚度影响不大。
插层补强试验件的典型应变分布如图14所

示,可以看出:测得的最大应变发生在2号应变片

处,即母板开口锐角附近。

图14暋典型插层补强试验件剪切应变数据

Fig.14暋Thetypicalstraindataofexperimentalsample
reinforcedbyintercalationintheshearexperiment
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四种不同的插层补强方案的力-位移曲线的

对比如图15所示。

图15暋插层补强试验件剪切试验力-位移曲线

Fig.15暋Force灢Displacementcurveofexperimentalsample

reinforcedbyintercalationintheshearexperiment

从图15可以看出:插层补强试验件的刚度均

高于未开口板的钢度。铺层顺序和开孔形状对插

层补强试件的刚度影响不大。

4暋数值仿真

为进一步了解试验件在设计载荷下的应变分

布,对各试验件进行了有限元分析。有限元分析在

ABAQUS中进行。为准确模拟插层补强试验件

的插层过渡段,采用三维体单元 C3D8R对结构进

行网格划分。对每层复合材料,建立一层体单元网

格并单独赋予材料属性。螺栓与板之间的相互作

用采用 Tie约束来进行仿真。在复合材料的材料

属性定义中,采用用户子程序 VUSDFLD 定义复

合材料的强度,在子程序中根据 Hashin准则判断

单元是否发生破坏,并在破坏后对该单元的复合材

料刚度进行折减,以模拟复合材料的破坏。设计的

夹具刚度比试验件大很多,故在仿真计算中,将试

验夹具理想化为刚体,将夹具对试验件的约束简化

为对试验件自由度的约束。具体为:拉伸试验中,
将试验件固支端的全部自由度约束住,受力端约束

除拉力方向的平动自由度外的全部自由度,以模拟

夹具对试验件的约束作用;在受力端施加随时间线

性增长的拉力,以模拟试验件承受的拉伸载荷。剪

切试验中,将板四边的面外平动自由度及面外转动

自由度约束住,允许板四边在面内平动及转动,并
额外约束板一角的全部平动自由度,以模拟夹具对

试验件的约束作用;在板四边施加随时间线性增长

的SurfaceTraction载荷,以模拟试验中施加的剪

切载荷。考虑到单侧补强导致结构不对称,在承载

时试验件会有较大的面外变形,其变形量可达结构

厚度的量级。在此情况下,假设小变形已经不再适

用,故采用显式动力学求解器 ABAQUS/Explicit
进行有限元计算,得到有限元分析结果如下。

4.1暋拉伸仿真

机械连接补强试验件的最大应变发生位置为

8、10号应变片处,此处靠近螺栓孔,若要准确仿真

其应变值,需建立局部模型进行更细的仿真计算。
本文关注的是整块复合材料开口补强板上的应变

分布,对螺栓孔周边的局部应变分布并不关心,故
选取应力次大点(2号应变片所属的应变花)的应

变进行对比。机械连接补强试验件的应变-试验

力曲线如图16所示。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1

(c)试验件4.1
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(d)试验件5.1

图16暋机械连接补强试验拉伸试验件计算与试验应变对比

Fig.16暋Comparisonofstrainfromexperimentand

calculationofsamplesreinforcedbybolt

connectioninthetensileexperiment

从图16可以看出:仿真结果与试验结果比较

接近,说明机械连接补强试验件拉伸试验有限元仿

真模型是正确的。
面内最大主应变分布如图17所示。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1

(c)试验件4.1

(d)试验件5.1

图17暋机械连接补强试验件拉伸应变云图

Fig.17暋Thestraincontourofexperimentalsample

reinforcedbyboltconnectioninthetensileexperiment

从图17可以看出:母板菱形开口钝角处应变

很大,这是由于母板受力时,菱形开口被拉长,此处

会产生很大的剪应变。且此处是母板结构最弱的

位置,又受菱形开孔应力集中和螺栓孔应力集中的

影响。为降低此处应变,可将倒角半径增大,同时

将螺栓孔向外移,以避免两个应力集中区互相影

响。补片中心开孔周围也有应力集中,方形开孔周

围的应力集中比圆形开孔周围的应力要明显,且开

方孔试验件的最大应变也较大,这说明圆形开孔方

案较优。各螺栓孔处都有很大的应力集中,这可能

会导致母板在孔边发生初始破坏。为降低螺栓孔

周围的应力集中,一个方法是增加螺栓的数量;另

一个方法是将补强片和母板胶接,以分担一部分载

荷。2mm 补片的最大应变比3mm 补片的要大,

这说明3mm 补片的补强效果较好。

插层补强试验件的最大应变发生在2号应变

片处,即孔边。故选择2号应变片所处的应变花进

行对比,如图18所示。可以看出:仿真结果与试验

结果很接近,说明插层补强试验件拉伸试验有限元

模型是正确的。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1
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(c)试验件4.1

(d)试验件5.1

图18暋插层补强试验件拉伸试验计算与试验应变对比

Fig.18暋Comparisonofstrainfromexperimentand

calculationofsamplesreinforcedby
intercalationinthetensileexperiment

面内最大主应变分布如图19所示。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1

(c)试验件4.1

(d)试验件5.1

图19暋插层补强试验件拉伸应变云图

Fig.19暋Thestraincontourofexperimentalsample
reinforcedbyintercalationinthetensileexperiment

从图19可以看出:母板菱形开口的钝角处及

孔边应变较大,这是由于在插层补强板受拉时,在
这些地方会产生应力集中。但相比于机械补强方

案,插层补强方案中母板菱形开口钝角处应变较

小。考虑到插层补强试验件比机械补强试验件要

轻,故插层补强试验件较优。此外,试验件6.1~
9.1的最大应变相差不大,说明插层补强试验件受

拉时,开孔形状及改变铺层对孔边应力集中的影响

都不大。从图19可以看出:圆形开孔铺层1的刚

度最好,故拉伸试验中,圆形开孔铺层1的插层补

强试验件性能最好。

4.2暋剪切仿真

机械连接补强试验件的最大应变发生在2号

应变片处,故选择2号应变片及8号应变片进行对

比,对比结果如图20所示。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1
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(c)试验件4.1

(d)试验件5.1

图20暋机械连接补强试验剪切试验件计算与试验应变对比

Fig.20暋Comparisonofstrainfromexperimentand

calculationofsamplesreinforcedbybolt

connectionintheshearexperiment

从图20可以看出:仿真结果与试验结果比较

接近,说明机械连接补强试验件剪切试验有限元仿

真模型是正确的。
面内最大主应变分布如图21所示,可以看出:

母板上位于补片钝角边缘处的区域应变较大。此

处是应力集中区域,同时又是母板结构最薄弱的区

域,故应变较大。补片中心开孔周围也有应力集

中,但应变不大。开孔形状和补片厚度对孔边应力

集中的影响都不明显。此外,从图中还可以看出,
螺栓孔边产生了较大的压力应变,这说明螺栓孔边

的应力集中比较严重。为了降低此处的应力集中,
一方面可以增加螺栓数量,另一方面可以将补强片

和母板胶接,以分担部分剪切力。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1

(c)试验件4.1

(d)试验件5.1

图21暋机械连接补强试验件剪切应变云图

Fig.21暋Thestraincontourofexperimentalsample
reinforcedbyboltconnectionintheshearexperiment

插层补强试验件的最大应变发生在2号应变

片处,即孔边。故选择2号应变片及8号应变片进

行对比,如图22所示。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1
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(c)试验件4.1

(d)试验件5.1

图22暋插层补强试验件剪切试验计算与试验应变对比

Fig.22暋Comparisonofstrainfromexperimentand
calculationofsamplesreinforcedby
intercalationintheshearexperiment

从图22可以看出:仿真结果与试验结果很接

近,说明插层补强试验件剪切试验有限元模型是正

确的。
面内最大主应变分布如图23所示。

(a)试验件2.1

(b)试验件3.1

(c)试验件4.1

(d)试验件5.1

图23暋插层补强试验件剪切应变云图

Fig.23暋Thestraincontourofexperimentalsample

reinforcedbyintercalationintheshearexperiment

从图23可以看出:最大应变发生在母板上插

层补强边界处,说明插层补强边界处是薄弱区域,

会首先发生破坏。这一方面是因为这是母板上比

较薄弱的区域;另一方面,在该区域结构厚度发生

了变化,会产生一定程度的应力集中。从方孔试验

件和圆孔试验件的对比可以看到,圆孔的孔边应力

集中比方孔应力小很多,说明插层补强方案中,开

圆孔的方案较好,而铺层 2 对应变分布的影响

不大。

从两种补强方案的对比来看,最大应变基本相

同,但机械连接补强较重,故插层补强方案较优。

而插层补强方案中,圆形开孔的方案较好。

5暋结暋论

(1)使用机械连接补强和插层补强两种方式,

对含大开口复合材料层合板进行了补强,并进行了

拉伸和剪切工况下的试验。采用有限元模型对补

强后的层合板进行了仿真,仿真结果与试验结果

吻合。

(2)从拉伸试验仿真结果可以看出,母板菱形

开口钝角附近应变最大。插层补强方案优于机械

连接补强方案。而插层补强方案中,圆形开孔铺层

1[45曘/0曘/-45曘/0曘/-45曘/45曘/0曘/90曘/45曘/0曘/90曘/

-45曘/45曘/0曘/-45曘/0曘/45曘/0曘/-45曘/0曘]S 的补强

方案较好。

(3)从剪切试验仿真结果可以看出,母板菱形

开口周围应变最大。插层补强方案优于机械连接

补强方案。而插层补强方案中,圆形开孔的补强方

案较好,改变铺层顺序对补强层合板的性能影响

很小。
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)

更正说明

暋暋本刊2019年第10卷第3期的413页摘要第二行,原文是“在国内首次提出采

用具有TypeIILS进行CATIIILS试飞的新方法暠,现改为“在国内首次提出采用

TypeIILS设备进行CATIIILS试飞的新方法暠;414页第5段第7行,原文是“通

常已达到了机场I类ILS运行设备2级完整性和连续性的要求暠,现改为“通常机

场I类ILS运行设备已达到了2级完整性和连续性的要求暠。

特此更证。
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