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直升机复合材料夹层结构边用轻质高刚性

SynCore胶膜应用验证研究

徐茂,唐义号,洪少波
(中国直升机设计研究所,天津暋300300)

摘暋要:随着复合材料夹层结构在直升机上应用越来越广泛,其结构边设计变得极为重要,既要满足零件连接

和气动外形设计要求,又要尽可能地实现轻量化设计目标。设计典型层压板元组件试验件,通过试验与理论相

结合的方法,对SynCore胶膜材料进行了应用验证研究。结果表明:HC9823.1K20aero胶膜的元组件试验数

据稳定可靠,用挤压强度44.8MPa可作为直升机复合材料夹层结构设计与强度校核的参考依据。
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TheApplicationVerificationStudyonaLightweightSynCoreFilmof
HelicopterSandwichCompositesLaminateZone

XuMao,TangYihao,HongShaobo
(ChinaHelicopterResearchandDevelopmentInstitute,Tianjin300300,China)

Abstract:Sandwichcompositesarebecomingmoreacceptableasprimarycomponentsinthestructureofhelicop灢
ter,sothedesignoflaminatezoneisextremelyimportant,notonlyneedtomeettherequirementsofthedesign

ofpartassembleandaerodynamicshape,butalsotoachievethegoalofthelightweightdesignaspossible.An

investigationwithexperimentandanalysisontypicallaminatetestarticleofSynCorefilm hasbeenaccom灢
plished.TheresultsshowthattheexperimentdataofHC9823.1K20aerolaminateissteadyandreliable,take

theextrusionstrengthof44.8MPacouldbethereferenceofthehelicopterstructuredesignandcheckanalysisof

sandwichcomposites.
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0暋引暋言

复合材料夹层结构[1]因具有优异的比强度、比
刚度和较好的耐热等优点,被广泛地应用于蒙皮、
口盖及整流罩等机体构件中。通常,为满足零件连

接和气动外形设计要求,夹层结构边缘需增加预浸

料铺层,以获得相应的连接强度和制件刚度[2]。虽

然这种方法勉强可以满足设计使用要求,但是也带

来了结构重量增加、气动外形不佳等问题。Syn灢
Core胶膜[3]具有密度低、可与环氧预浸料共固化

成型以及优异的耐湿热特性等,以芯材刚度增加收

边区挤压强度,有望进一步减轻零件结构重量并提



高零件防变形能力。冯浩[4]、张广成[5]和武海生

等[6]分别研究了复合材料胶膜的制备过程和工艺

性能。徐艺、孙文博和邵南等[7灢9]别对复合材料胶

膜结构的力学性能进行了研究。然而,少有人结合

直升机使用条件对SynCore胶膜进行应用验证研

究,本文选取直升机复合材料结构典型铺层,制成

层压板元组件,然后采用试验与理论相结合的方

法,对Syncore胶膜挤压强度进行研究,以期为收

边区的结构设计[10灢11]提供参考。

1暋方法与试验

1.1暋试验件设计

按照 ASTM D5961/5961M –05标准,制造

SynCore胶膜层压板元组件试验件,详细如图1所

示。根据直升机机身结构特点和使用条件要求,选
取夹层结构典型铺层,具体如表1所示。试验组共

6组,分别由碳布或玻璃布与SynCore胶膜组成的

层压板元组件组成。其中,每组单炉件数为6件,
分3炉批次进行。

(a)元组件01

(b)元组件02

(c)元组件装配03

图1暋SynCore胶膜层压板元组件试验件

表1暋SynCore胶膜典型铺层元组件

试验组 铺层信息 件数*炉次

1 C45/C0/HC/C0/C45 6*3

2 C45/C45/HC/HC/C45/C45 6*3

3 C45/C45/C0/HC/HC/C0/C45/C45 6*3

4 E45/E0/HC/HC/E0/E45 6*3

5 E45/E45/E0/HC/E0/E45/E45 6*3

6 E45/E45/E0/HC/HC/E0/E45/E45 6*3

注:C 表 示 3234/CF3052/39,厚 度 0.304 mm;E 表 示 3233/

EW110C/50,厚度0.106mm;HC表示 HC9823.1K20aero,

厚度0.508mm;45、0表示铺层角度。

1.2暋孔边挤压试验

将SynCore胶膜层压板元组件装在型号为

AG灢IC/100KN岛津10T 电子拉伸机上进行拉伸

试验,使用1mm/min加载速率匀速加载,直至达

到最大载荷,试验件发生破坏,记录最大载荷及加

载载荷-位移曲线,并对试验进行拍照。如图2所

示,将试验件放入拉伸机夹头中,调整试验件夹持

位置,使被夹持试验件的纵轴与拉伸试验方向保持

一致,按试验要求拧紧夹头。在试验件装入楔形夹

头后,尽量确保两头夹块端部保持平齐,以避免产

生附加弯曲力矩而导致试验件在夹持端部发生破

坏,造成试验数据无效。

图2暋孔边挤压强度试验图

2暋结果与讨论

由于相同铺层试验组拉伸试验结果类似,从6
个试验组中分别选取其中一种试验结果进行对比

分析,其载荷-位移曲线如图3所示。
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(a)试验件1

(b)试验件2

(c)试验件3

(d)试验件4

(e)试验件5

(f)试验件6

图3暋不同试验组载荷-位移曲线图

从图3可以看出:试验组1、2、3和试验组4、

5、6曲线趋势分别相似,宏观上验证了由碳布和玻

璃布组成元组件、试验件弹性模量的差异性。其

中,由不同铺层组成的元组件试验件拉伸破坏最大

载荷各有差异,选取其中一炉次试验数据进行计算

试样算术平均值、标准偏差和离散系数,得到结果

如表2~表3所示。

表2暋不同试验组拉伸破坏最大载荷

试验件

编号

最大载荷/N

第1组 第2组 第3组 第4组 第5组 第6组

1 3303 3162 5150 1147 1481 1566

2 3356 3278 5097 1103 1462 1613

3 3313 3165 5206 1175 1516 1578

4 3418 3209 5106 1153 1497 1597

5 3347 3169 5303 1138 1556 1612

6 3359 3281 5065 1113 1519 1541

表3暋不同试验组拉伸破坏最大载荷结果分析

参暋数
最大载荷/N

第1组 第2组 第3组 第4组 第5组 第6组

X 3349.33210.75154.51138.21505.21584.5

s 40.8 56.0 87.6 26.6 32.9 28.3

CV 0.01 0.02 0.02 0.02 0.02 0.02
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暋暋从表2~表3可以看出:6组试验件最大载荷

均值分别为3349.3、3210.7、5154.5、1138.2、1

505.2N和1584.5N。6组试验组数据的离散度

均在0.02以内,同时试验件安装误差小于1.5%
以及试验设备加载误差小于1%,均满足试验标准

要求,证明试验结果真实有效,可用于后续对比

分析。

为对比分析Syncore胶膜材料的挤压强度,采

用以下挤压理论[12]计算公式:

P=毮1氄氁1+毮2氄氁2+毮3氄氁3 (1)

式中:毮i 为内外面板及夹层的厚度;氄为铆钉的直

径;氁i 为内外面板及夹层材料的许用挤压强度(湿

热老化稳定后的性能)。

分别选取碳布挤压强度440MPa、玻璃布挤压

强度340MPa、Syncore胶膜挤压强度44.8MPa,

对上述典型铺层元组件、试验件进行理论计算,并

与试验结果进行对比,如表4所示。由于试验件未

经过湿热老化,可根据试验值和计算值进行折算,

并与常用的湿热老化系数1.2~1.4进行对比分

析。计算表明:折算老化系数在1.22~1.36之间,

均在许用范围之内,SynCore胶膜材料的孔边挤压

强度按照上述公式计算是可行的、可信的。

表4暋孔边挤压强度试验值与计算值比较

试验组
孔边挤压强度/N

试验值 计算值
折算老化系数

1 3349 2490 1.34

2 3210 2600 1.23

3 5154 3790 1.36

4 1138 930 1.22

5 1505 1177 1.28

6 1584 1286 1.23

暋暋从试验件破坏照片来看,试验组1、2和3碳布

试验件最后破坏形式为孔边挤压破坏,而试验组

4、5和6玻璃布试验件最后破坏形式为拉伸断裂

破坏,如图4所示。其中,SynCore胶膜玻璃布试

验件拉伸强度明显小于挤压强度,导致提前发生了

拉伸破坏,再次从破坏形式上验证了上述挤压强度

计算公式的可行性。

(a)试验件1

(b)试验件4

图4暋碳布和玻璃布试验件典型破坏形式

3暋结暋论

(1)HC9823.1K20aero胶膜的元组件试验

数据稳定可靠,可作为直升机复合材料夹层结构边

设计参考依据。

(2)HC9823.1K20aero胶膜的挤压强度为

44.8MPa,可用于复合材料夹层结构边挤压强度校

核计算。
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