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复合材料胶接修补金属结构的非对称脱胶分析

刘国春　 　 周　 斌　 　 刘　 峰　 　 唐庆如　 　 崔继斌
(中国民用航空飞行学院航空工程学院,广汉　 618307)

文　 摘　 根据完整复合材料修补模型进行分析与验证,在此基础上针对小型非对称脱胶建立了脱胶分析

有限元模型,引入脱胶影响“当量距离”的概念,分析了不同尺寸与位置的脱胶对于维修效果的影响。 结果表

明:脱胶直径较小时,裂纹强度对于脱胶位置的改变不敏感;当脱胶尺寸足够大时,在裂纹尖端附近存在一个脱

胶敏感区域,在此区域内发生脱胶对于修补强度影响较大,而且该影响区域随着裂纹长度增加而增大。
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Analysis on Asymmetric Disbond of Damaged Metallic Structures
Bonded With Composite Patches

LIU Guochun　 　 ZHOU Bin　 　 LIU Feng　 　 TANG Qingru　 　 CUI Jibin
(Aviation Engineering Institute, Civil Aviation Flight University of China, Guanghan　 618307)

Abstract　 According to disbond of damaged metallic structures bonded with composite patches, a three dimen-
sional finite element analysis model was developed for the composite repairs, which conforms with the results of expe-
rienced formula. The disbond model is also developed by the basic model, and equivalent distance was proposed for
analyzing the effects of disbond with different sizes and positions. The result shows that the large disbond is more ef-
fective than little one, there is a strength sensitive zone near the crack tip and it is determined by crack length.
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0　 引言

随着航空器使用规模的不断扩大,与之而来的航

空器结构损伤的维修问题凸显开来。 20 世纪 70 年

代初期,澳大利亚航空试验研究所的 A. A. Baker 等
人[1-4]率先提出了复合材料补片胶接修补损伤飞机

结构的方法。 经过数十年的理论与试验研究,该技术

已经应用于相当一部分飞机的修理之中。 由于复合

材料胶接修补损伤飞机结构中的粘结胶层对于诸多

因素相当敏感,因此,在实际复合材料胶接修补中脱

胶不可避免,严重脱胶情况下会发生修补结构件的二

次损伤甚至飞机结构完全破坏。
由于脱胶失效在复合材料胶接修补技术中的关

键地位,国外许多专家学者对于脱胶效应进行了大量

研究。 A. A. Baker 研究了简单对称脱胶模型的静力

学性能。 J. J. Denney [5-6]在 ROSE 模型的基础上,研

究了补片全尺寸脱胶、裂纹尖端脱胶、补片端部脱胶

与中心脱胶 4 种情况在疲劳载荷作用下的力学性能,
通过一系列试验,得出在修补裂纹附近的脱胶会大大

影响修补效果,全尺寸脱胶的疲劳寿命一般只有完整

修补情况下的 70%左右,不过仍大大优于未修补板;
同时也发现疲劳载荷的波峰值和胶层的剪应变密切

相关,使用高模量的粘胶可以提高胶接修补的质量。
A. Megueni 等人[7] 利用有限元计算研究了应力强度

因子与脱胶的关系,指出:当脱胶发生以后,会影响修

补板的应力强度因子,并且在脱胶与裂纹等宽度的情

况下,脱胶的长度尺寸与应力强度因子的平方成线性

关系,同时指出提高补片厚度可以改善脱胶带来的负

面效应。 B. Bachir 等人[8]考察了硼 /环氧补片修补Ⅰ
型裂纹和混合型裂纹的受损板的应力强度因子,研究

得出当补片和修补板的厚度大致相等时,脱胶长度与
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应力强度因子的影响成线性关系,而且发现脱胶会导

致胶层出现高剪切应力区域。 Fujimoto 等人[9] 建立

了多损伤、多处脱胶的对称计算模型,提出了应用关

键位置点应变判断复杂损伤修补下脱胶情况的方法。
J Palaniappan 等人[10] 在补片中植入传感器,根据反

馈的长短波变化来判断实际修补中的脱胶情况。 在

上述的脱胶计算与实验的方案中,均是采用的大面积

整体尺寸预制脱胶,以及理想的对称脱胶,然而在实

际脱胶情况大都是非对称和小型脱胶开始出现和逐

渐发展的,对于此类脱胶的研究还未在文献中见到。
本文研究实际的非对称小型脱胶,了解脱胶对于真实

维修情况的影响,具有很强的工程价值。
1　 典型复合材料胶接维修损伤结构分析

1. 1　 维修模型概述

根据单边浅表裂纹试件建立裂纹长度为 20 mm
的完整计算模型(图 1),母板为 LY12 铝合金,具体

尺寸为:宽度Wp =80 mm,长度 Hp =200 mm,板厚 ep =
2 mm。 修补片为碳 /环氧复合材料,尺寸为宽度 Wr =
40 mm,长度 Hr =80 mm,补片厚度 er = 1 mm;粘胶为

FM73,厚度 ea =0. 2 mm,3 种材料参数见表 1。
表 1　 维修材料性能参数

Tab. 1　 Material parameters of repairs

材料 E1 / GPa E2,E3 / GPa ν12,ν13 ν23 G12,G13,G23

铝板 70 0. 32

粘胶 0. 022 0. 32

碳 / 环氧 172 10 0. 30 0. 018 4. 8

图 1　 胶接修补模型图

Fig. 1　 Model of composite repair

1. 2　 有限元分析网格与边界条件

在板的两侧施加 σ = 100 MPa 的对称拉伸载

荷,裂纹尖端采用奇异单元,修补板为 10 节点四面体

单元,裂纹尖端为奇异单元,补片与粘胶为 20 节点六

面体单元,补片、胶层与维修板之间认为是理想粘接,

应用接触设置进行连接。 建立了完整有限元分析模

型,修补板的有限元网格如图 2 所示。

图 2　 修补模型网格图

Fig. 2　 Finite element analysis model of repair

1. 3　 计算结果分析及验证

上述有限元分析得出该模型在裂纹处的最大应

力强度因子 KI = 2. 417 8 MPa·m1 / 2,应用经验公式对

此结果进行验证,ROSE 模型中给出了复合材料胶接

修补金属裂纹板的应力强度因子估算公式[11]:

K∞ = σ0 πΛ (1)

其中 　 　 　 　 σ0 = epEp

epEp + erEr
·σ (2)

πΛ = epEp

β(1 + epEp

erEr
)

(3)

β =

ea
Ga

+ er
3Gr

+ ep
3Gp

ea
Ga

+ 3er
8Gr

+ 3ep
8Gp

æ

è

ö

ø

2 (4)

　 　 将已知各项代入上述经验公式,计算得 K∞ =
2． 437 5 MPa·m1 / 2,与有限元计算值 2. 417 8 MPa·
m1 / 2 进行对比,误差不到 1% ,认为该三维计算模型

的精度能够达到要求,将其应用于其后的脱胶计算

中。
2　 小型非对称脱胶力学性能计算分析

2. 1　 脱胶分析模型建立

当复合材料胶接修补出现小型脱胶时,脱胶形状

一般呈现为椭圆或者圆形,对上述完整修补的有限元

模型在胶层部分进行重新建模,如图 3 所示建立圆形

的胶层孔洞模拟小型脱胶区域。
将该脱胶情况进行参数化处理,将脱胶圆孔的圆

心到坐标原点(即平板中心)的距离与圆孔直径作为

设计参量,由于母板的半裂纹长度为 10 mm,将脱胶

的最大直径设为半裂纹长度的一半,变化区间为 1 ~
5 mm;重点分析裂纹尖端的脱胶影响,将脱胶圆心到

坐标原点的区域控制在 5 ~ 15 mm,计算其在各种脱
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胶工况下的修补板应力强度因子的变化,分析小范围

小型不对称脱胶情况对于修补板力学性能的影响。

图 3　 不对称小型脱胶模型

Fig. 3　 Repair model with asymmetric disbond

2. 2　 不对称单脱胶对于维修结构影响分析

为了研究脱胶直径与脱胶圆心位置对于修补板

应力强度因子的影响,将计算获得的脱胶数据处理如

图 4 所示,针对不同的脱胶直径下,建立脱胶圆心位

置与应力强度因子之间的联系,得到以下关于小型不

对称脱胶情况的结论:
(1)当脱胶直径较小时,如图 4 的第一排的三组

图中所示,脱胶直径为 0. 5、1、1. 5 mm 时,此时脱胶

对于裂纹尖端的位置(横坐标 10 mm 处)并不敏感,
应力强度因子随着脱胶圆心靠近外载荷作用的位置

而增大。
(2)当脱胶直径增大到一定程度之后,裂纹尖端

的影响开始呈现,应力强度因子与圆心位置的关系变

为了振荡曲线。 为了验证裂纹尖端脱胶区域的影响

范围,选择图 4 中每组应力强度因子数值靠前的 7 个

脱胶位置,并对计算其脱胶边缘相对于裂纹尖端的距

离(脱胶区域覆盖裂纹尖端时记为 0 mm),计算公式

如下:

L =
| x + d / 2 - 10 | 　 　 当 x < 10
| x - d / 2 - 10 | 　 　 当 x > 10{ (5)

式中,L 为脱胶边缘相对裂纹尖端的距离(以下简称

当量距离),x 为脱胶圆心位置,d 为脱胶直径。

图 4　 半裂纹长度为 10 mm 的不同脱胶位置应力强度因子变化

Fig. 4　 SIF change with different disbond sizes and positions for 10 mm half crack

　 　 将计算所得的 2 ~ 5 mm 脱胶直径的影响范围数

值整理见表 2。 由表 2 数据统计可知,当影响区域边

界为 2. 25 mm 时,包括在其中的数值为 37 个,占到

了整个计数的 75% ,此时的 KI 值在 2. 50 MPa·m1 / 2
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之上,属于断裂强度较高的水平,而且包含了所有的

极限 KI 值。 再将该值作为裂纹尖端的影响范围值,
满足该条件的脱胶位置从 2 ~ 5 mm 一共有 58 个,其
中应力强度因子高于 2. 50 MPa·m1 / 2 有 40 个,占到

了总数的 83. 8% ,可以认为在裂纹尖端附近存在一

个影响区域,当脱胶处于该影响区域范围内时,有较

大概率出现较高的断裂强度,即此区域内的应力强度

因子水平整体较高。
表 2　 不同直径的脱胶影响当量值

Tab. 2　 Equivalent distance of different disbond diameters

脱胶直径 / mm 圆心位置 / mm KI 极限位置 较大 6 组 K1 位置

2
坐标位置

当量距离

7
2

10
0

11
0

12
1

13
2

14
3

15
4

2. 5
圆心位置

当量距离

9
0

5
3. 75

7
1. 75

8
0. 75

12
0. 75

14
2. 75

15
3. 75

3
圆心位置

当量距离

10
0

5
3. 5

6
2. 5

7
1. 5

11
0

14
2. 5

15
3. 5

3. 5
圆心位置

当量距离

10
0

6
2. 25

7
1. 25

9
0

13
1. 25

14
2. 25

15
3. 25

4
圆心位置

当量距离

9
0

7
1

8
0

10
0

11
0

14
2

15
3

4. 5
圆心位置

当量距离

14
1. 75

7
0. 75

8
0

9
0

10
0

11
0

12
0

5
圆心位置

当量距离

10
0

6
1. 5

7
0. 5

9
0

13
0. 5

14
1. 5

15
2. 5

2. 3　 不同裂纹长度的裂尖影响区域研究

为了进一步验证上述的计算结果,在初始维修状

况下保持修补板与母板尺寸,改变裂纹长度,研究修

补板足够大的不同裂纹长度的裂纹尖端影响区域,分
别计算了半裂纹长度为 8 与 6 mm 两种情况,与之对

应的计算脱胶直径的极限为 4 与 3 mm,计算结果整

理如图 5 与图 6 所示。
由图 5 可知,当半裂纹长度为 8 mm 时,脱胶直

径较小的 1 mm 应力整体水平较低,与完整修补的强

度差别不大,重点分析从 1. 5 ~ 4 mm 区间 6 组数据。
此种修补情况下当量长度为 1. 25 mm 时的覆盖率为

36 个,占总数 42 个的 85. 7% ;此时影响区域 1. 25
mm 中全覆盖数值 56 个,其中应力强度因子 2． 5 MPa
·m1 / 2 以上的为 41 个,占总数的 73. 2% ,可以认为裂

尖距离 1. 25 mm 满足半裂纹长度为 8 mm 的应力影

响范围。

图 5　 半裂纹长度 8 mm 的不同脱胶位置应力强度因子变化

Fig. 5　 SIF change with different disbond sizes and positions for 8mm half crack
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图 6　 半裂纹长度 6 mm 的不同脱胶位置应力强度因子变化图

Fig. 6　 SIF change with different disbond sizes and positions for 6 mm half crack

　 　 图 6 为当半裂纹长度为 6 mm 的裂尖强度分布

情况:脱胶直径为 1 mm 时应力水平较低,整体影响

不明显;当脱胶直径从 1. 5 ~ 3 mm 的变化过程中,当
量长度 1 mm 在较高应力水平的覆盖率为 78. 3% ,而
将此作为裂尖影响范围在应力强度因子 2. 5 MPa·
m1 / 2 以上的满足率为 81. 7% ,可以认为此时的裂纹

尖端影响半径为 1 mm。
通过改变不同的裂纹长度对裂纹尖端对于脱胶

的敏感区域进行了进一步的验证,同时也发现随着裂

纹长度的增加,裂纹尖端的影响区域也在逐渐扩大。
3　 结论

对复合材料胶接修补损伤金属结构进行了有限

元建模与验证,并针对实际中可能出现的小型不对称

脱胶情况进行了不同裂纹长度与脱胶位置的分析,得
到以下结论:(1)脱胶直径较小时,裂纹强度对于脱

胶位置的改变不敏感;(2)当脱胶直径增大到一定程

度,存在一个裂纹尖端影响区域,在此区域内出现脱

胶时,修补板的应力水平处于一个较高的情况;(3)
脱胶裂纹影响区域随着裂纹长度的增加而增大。
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