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文　 摘　 基于 Ａｂａｑｕｓ 软件建立了金属板裂纹复合材料补片修复结构的有限元模型ꎮ 以应力强度因子

(ＳＩＦ)为判据ꎬ利用 Ｌ９(３４)型正交实验考察了各补片参数对修复效果的影响ꎮ 结果表明:在 ９９％置信度水平

下ꎬ补片厚度的贡献率为 ６８.７７％ꎬ铺层顺序的贡献率为 ２９.５９％ꎬ而补片长度对修复效果的影响不明显ꎮ 结合

工程应用实际与正交分析结果ꎬ利用设计好的补片对含中心贯穿裂纹的铝合金板进行了修复ꎬ并对修复结构进

行了静强度测试ꎮ 结果表明:修补后静强度为未修复裂纹板的 １.３２ 倍ꎬ恢复至完好板的 ９７.２％ꎬ延伸率为未修

复裂纹板的 ２.２４ 倍ꎬ恢复至完好板的 ５０.７％ꎮ 结论:选用长度为 ４０ ｍｍꎬ厚度为 １.２ ｍｍꎬ铺层顺序为[０° / ９０°] ｓ

的正方形补片时修补效果最好ꎮ
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０　 引言

我国军用飞机经过几十年的发展ꎬ飞机的老龄化

问题也随之凸显ꎮ 因此ꎬ老龄化飞机的延寿问题至关

重要[１－２]ꎮ 对于缺陷或损伤较大的结构ꎬ要及时进行
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更换ꎻ而对于缺陷或损伤较小时ꎬ则需对其进行修复ꎮ
复合材料胶接修复与铆接、焊接相比ꎬ具有传力均匀、
气动性能好、结构增重少等优点[３－４]ꎮ 其中ꎬ补片参

数的设计非常重要ꎮ ＳＡＮＤＯＷ Ｆ ＡꎬＣＡＮＮＯＮ Ｒ Ｋ[５]

发现ꎬ在随机载荷作用下ꎬ均匀对称铺层补片的修复

效果优于单向铺层补片ꎮ 刘艳红等[６] 利用有限元方

法研究了硼 /环氧复合材料补片参数对修复效果的影

响ꎮ 代永朝[７] 利用有限元方法ꎬ研究了单级与多级

补片对修复效果的影响ꎮ 吕胜利[８] 利用建立的力学

模型研究了补片参数对修复效果的影响ꎬ并实现了对

补片参数的优化ꎮ 陈礼威、章向明[９－１０]研究了补片参

数对含中心孔洞损伤钢板修复效果的影响ꎮ 候成

莉[１１]基于剩余疲劳寿命和损伤容限理论ꎬ研究了补

片参数对修复后裂纹板剩余疲劳寿命的影响规律ꎮ
从已有文献可以发现ꎬ在考察多种补片参数对修复效

果的影响时ꎬ通常未考虑各参数之间的交互作用ꎮ 本

文利用有限元方法建立了修复结构三维模型ꎬ结合正

交理论分析了补片参数的影响ꎬ从中选出最优修补方

案ꎬ并验证了其有效性ꎮ
１　 修复结构几何尺寸及材料选择

修复对象为 ３ ｍｍ 厚的 ＬＹ１２－ＣＺ 裂纹板ꎬ中心

贯穿裂纹长度为 １０ ｍｍꎮ 选取 Ｅ５１ 型环氧树脂为胶

黏剂ꎮ 补片材料为 Ｔ３００ / Ｅ５１ꎬ树脂含量 ３３％ꎬ碳纤维

含量为 １５０ ｇ / ｍ２ꎬ单层厚度为 ０.１ ｍｍꎮ 储存环境为－
１５℃ꎬ保质期 ６ 个月ꎮ 为保证粘接质量ꎬ使用之前要

提前取出ꎬ并要在室温下存放 ８ ｈ 以上方可使用ꎮ 修

复结构尺寸如图 １ 所示ꎮ

图 １　 试件尺寸

Ｆｉｇ.１　 Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐｅｃｉｍｅｎ
铝合金裂纹板长度 Ｈｐ ＝ ２００ ｍｍꎬ铝板宽度 Ｗｐ ＝

４０ ｍｍꎬ铝板厚度 ｅｐ ＝ ３ ｍｍꎬ胶层厚度为 ０.１ ｍｍꎮ 采

用双面、等宽度修补ꎮ 补片长度 Ｈｒꎬ补片厚度 ｅｒꎬ补
片铺层方式待定ꎮ 金属板、复合材料补片及胶黏剂的

材料常数见表 １ꎮ
表 １　 材料属性[１２]

Ｔａｂ.１　 Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

材料
ＥＬ轴向

/ ＧＰａ

ＥＴ径向

/ ＧＰａ

Ｇ /
ＧＰａ

νＬ νＴ
αＬ轴向 /

１０－６Ｋ－１

αＴ径向 /

１０－６Ｋ－１

ＬＹ１２－ＣＺ
Ｔ３００ / Ｅ５１

Ｅ５１

７３.８
１３８
２.８

－

９.７
－

２７.７
６.９
１.１０

０.３３
０.３

０.２９４

－

０.０２
－

２３.４
－０.７
７９.３

－

２７
－

２　 补片参数优化

２.１　 正交设计

选取三个可变因子ꎬ即补片长度 Ｈｒ(Ａ)ꎬ补片厚

度 ｅｒ(Ｂ)ꎬ及补片铺层方式(Ｃ)ꎬ各因子及对应水平见

表 ２ꎮ 其中ꎬ最底层纤维的 ０°方向要与金属板最大主

应力方向一致ꎬ设计纤维铺层方向时只能从第二层开

始设计铺层方向ꎬ并遵循对称原则ꎮ 选用 Ｌ９(３４)型

正交表ꎬ试验安排见表 ３ꎮ
表 ２　 因子及水平

Ｔａｂ.２　 Ｆａｃｔｏｒ ａｎｄ ｌｅｖｅｌ

水平 Ａ / ｍｍ Ｂ / ｍｍ Ｃ

１ ２０ ０.４ [０°] ｓ

２ ４０ ０.８ [０° / ４５° / －４５° / ９０°] ｓ

３ ６０ １.２ [０° / ９０°] ｓ

表 ３　 正交试验计划

Ｔａｂ.３　 Ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｐｌａｎ

试验号 Ａ / ｍｍ Ｂ / ｍｍ Ｃ

１ １(２０) １(０.４) １{[０°] ｓ}

２ １(２０) ２(０.８) ２{[０° / ４５° / －４５° / ９０°] ｓ}

３ １(２０) ３(１.２) ３{[０° / ９０°] ｓ}

４ ２(４０) １(０.４) ２{[０° / ４５° / －４５° / ９０°] ｓ}

５ ２(４０) ２(０.８) ３{[０° / ９０°] ｓ}

６ ２(４０) ３(１.２) １{[０°] ｓ}

７ ３(６０) １(０.４) ３{[０° / ９０°] ｓ}

８ ３(６０) ２(０.８) １{[０°] ｓ}

９ ３(６０) ３(１.２) ２{[０° / ４５° / －４５° / ９０°] ｓ}

　 　 由此可见ꎬ用正交表 Ｌ９(３４)安排试验共有 ９ 个

不同的水平组合ꎮ 该试验为 ３ 因子 ３ 水平试验ꎬ全部

水平组合共有 ２７ 个ꎮ 现在仅需对其中 ９ 个进行试

验ꎬ也称为 １ / ３ 实施ꎬ很大程度上减少了试验次数ꎬ降
低了试验成本ꎮ
２.２　 修复结构有限元模型

利用 Ａｂａｑｕｓ 软件对修复结构进行建模ꎬ模型由

金属裂纹板、胶层以及复合材料补片三部分组成ꎮ 为
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减小模型的网格规模ꎬ提高计算效率ꎬ取修复模型的

１ / ４ 进行建模ꎬ通过设置对称边界条件实现对整个修

复结构的模拟ꎮ 在网格划分过程中将全局种子尺寸

设置为 ２ ｍｍꎮ 为提高 ＳＩＦ 的计算精度ꎬ需在裂纹尖

端附近进行网格细化ꎬ以裂纹尖端为圆心做半径为 ３
ｍｍ 的圆ꎬ在圆周及裂纹线上布置 ０.２ ｍｍ 的局部种

子ꎮ 根据模型各组成部分特点进行单元选择ꎬ铝板采

用实体单元 Ｃ３Ｄ８Ｒꎬ胶层采用黏性单元 ＣＯＨ３Ｄ８ꎮ 由

于复合材料补片为层合结构ꎬ因此选用 ＳＣ８Ｒ 单元进

行模拟ꎮ 网格类型均选用 Ｓｗｅｅｐ 扫掠网格ꎮ 接触部

分采用 Ｔｉｅ 约束协调各部分关系ꎮ 总体单元数量为

１２９ ８２ 个ꎬ图 ２ 所示为模型整体及局部网格划分情

况ꎮ 为模拟实际修补中的高温固化及冷却过程ꎬ在有

限元分析时设置两个分析步(ｓｔｅｐ)ꎬ设置初始温度场

变量为 １２０℃ꎬ自由边界条件ꎬ模拟修复结构的高温

固化过程ꎮ 第一个分析步将温度缓慢降至 ２５℃ꎬ自
由边界条件ꎬ模拟固化后的冷却过程ꎬ此时结构中已

产生残余热应力ꎮ 第二个分析步时保持温度不变ꎬ为
模拟加载过程ꎬ先将模型一端固定ꎬ而后在另一端施

加如图 １ 所示方向的均布载荷 σꎮ

图 ２　 修复结构的有限元模型

Ｆｉｇ.２　 Ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｒｅｐａｉｒｅｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

３　 结果与讨论

引入无量纲系数 ｙ 表征修复效果:

ｙ ＝ １ －
Ｋｐ

Ｋｕ
(１)

式中ꎬＫｐ、Ｋｕ 分别为复合材料修补前后金属板裂纹尖

端的 ＳＩＦꎮ 从上式可知ꎬｙ 值越大说明修复后的 ＳＩＦ
越小ꎬ裂纹尖端的应力状况改善越明显ꎬ修复效果越

好ꎮ
３.１　 总平方和分解

为考察引起指标 ｙ１ꎬｙ２ꎬꎬｙｎ 波动的原因ꎬ首
先对其进行总平方和分解ꎮ 将其分别以平方和形式

进行表示ꎮ 具体形式如下:

ＳＴ ＝ Σ
ｎ

ｉ ＝ １
(ｙｉ － ｙ)　 　 ｆＴ ＝ ｎ － １ (２)

　 　 若记 ＳＴ ＝ Σ
ｎ

ｉ＝１
ｙｉꎬ则试验结果总平均 ｙ＝Ｔ / ｎꎬｎ 表示

试验次数ꎬｆＴ 是 ＳＴ 的自由度ꎮ
第 ｊ 列的平方和为:

Ｓｊ ＝
ｎ
ｑ
Σ
ｐ

ｋ ＝ １
(Ｔｊｋ － ｙ)２ꎬｆｊ ＝ ｑ － １(ｊ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４) (３)

式中ꎬＳ４ ＝ Σ
３

ｉ＝１
３(ε４ｉ－ε) ２ 仅反映误差引起的波动ꎬ且有

Ｅ(Ｓ４)＝ ２σ２ꎮ 获得总平方和分解公式

ＳＴ ＝ Ｓ１ ＋ Ｓ２ ＋ Ｓ３ ＋ Ｓ４ (４)
综上ꎬ根据上述各公式可以用列表的方法计算各列的

平方和ꎬ如表 ４ 所示ꎮ 通过代数运算ꎬ可以用下式计

算各列平方和与总平方和:

Ｓｊ ＝ Σ
４

ｉ ＝ １

Ｔ２
ｉ

３
－ Ｔ２

ｎ
　 ( ｊ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４)

ＳＴ ＝ Σ
１６

ｉ ＝ １
ｙ２
ｉ － Ｔ２

ｎ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(５)

式中ꎬｎ＝ ９ 是试验次数ꎬＴ 是所有试验数据的总和ꎮ
计算结果列于表 ４ꎮ

表 ４　 试验结果及计算

Ｔａｂ.４　 Ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔ ａｎｄ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

试验号
Ａ
１

Ｂ
２

Ｃ
３ ４ ｙ

１ １ １ １ １ ０.３４

２ １ ２ ２ ２ ０.２９

３ １ ３ ３ ３ ０.３７

４ ２ １ ２ ３ ０.２４

５ ２ ２ ３ １ ０.３５

６ ２ ３ １ ２ ０.４１

７ ３ １ ３ ２ ０.２９

８ ３ ２ １ ３ ０.３９

９ ３ ３ ２ １ ０.２９

Ｔ１

Ｔ２

Ｔ３

１
１

０.９７

０.８７
１.０３
１.０７

１.１４
０.８２
１.０１

０.９８
０.９９
１

Ｔ＝ ２.９７

Σｙ２ｉ ＝

１.００５１

Ｓ ０.０００２０ ０.００７４７ ０.０１７２７ ０.００００７ ＳＴ ＝ ０.０２５

３.２　 Ｆ 检验

通过 Ｆ 检验ꎬ可分析出各因子对修补效果的影

响是否显著ꎮ 由于 Ｓ因 与 Ｓｅ 独立ꎬ且 Ｓｅ / σ２ ~ χ２ ｆｅꎮ 当

因子的效应均为 ０ 时ꎬ有 Ｓ因 / ｆ因 ~ χ２ ｆ因ꎮ 所以ꎬ如果其

中一个因子的效应为 ０ 则:

Ｆ因 ＝
Ｓ因 / (σ２ ｆ因)
Ｓｅ / (σ２ ｆｅ)

(ＭＳ因 / ＭＳｅ) ~ Ｆ因( ｆ因ꎬｆｅ) (６)

式中ꎬ ＭＳ因 ＝ Ｓ因 / Ｆ因、ＭＳｅ ＝ Ｓｅ / Ｆ 分别为因子和误差 的均方和ꎮ ｆ因、ｆｅ 分别为对应因子和误差的自由度ꎮ
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具体计算如表 ５ 所示ꎮ
表 ５　 方差分析表

Ｔａｂ.５　 Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｖａｒｉａｎｃｅ(ＡＮＯＶＡ)

来 源 Ｓ ｆ ＭＳ Ｆ

因子 Ａ ０.０００２０ ２ ０.０００１００ ２.８５７１４３

因子 Ｂ ０.００７４７ ２ ０.００３７３５ １０６.７１４３

因子 Ｃ ０.０１７２７ ２ ０.００８６３５ ２４６.７１４３

误差 ｅ ０.００００７ ２ ０.００００３５

Ｔ ０.０２５０１ ８ Ｆ０.９９(２ꎬ２)＝ ９９

　 　 如果(Ｆ因 ＝ＭＳ因 / ＭＳｅ) >[Ｆ１－α( ｆ因ꎬ ｆｅ)]ꎬ则说明

在显著性水平为 α 的前提下ꎬ该因子水平是显著的ꎮ
其中 Ｆ１－α是相应自由度的 Ｆ 分布的 １－α 分位数ꎮ

由两组试验数据的方差分析表可知ꎬ因子 Ｂ、Ｃ
的 Ｆ 比均大于 Ｆ０.９９(２ꎬ２)＝ ９９ꎬ因此ꎬ因子 Ｂ 与 Ｃ 均

在置信度为 ９９％时显著ꎬ因子 Ａ 的 Ｆ 值远小于 Ｆ０.９９

(２ꎬ２) ＝ ９９ꎬ因此因子 Ａ 不显著ꎮ 即:补片厚度及铺

层顺序对修复效果的影响显著ꎬ而在所选范围内的补

片长度对修复效果影响不显著ꎮ
３.３　 贡献率分析

为进一步研究对结果有显著影响的各因子的贡

献率ꎬ要对显著因子进行贡献率分析ꎮ 由于 Ｓ因 中既

有因子效应又有误差效应ꎬ可将贡献率 ρ因表示为:

ρ因 ＝
Ｓ因 － ｆ因ＭＳｅ

ＳＴ
(７)

式中ꎬＳ因－ｆ因ＭＳｅ 为因子的纯平方和ꎮ 将表 ５ 中因

子 Ｂ、Ｃ 的数据代入上式可得二者的贡献率分别为 ρＢ

＝ ２９.５９％、ρＣ ＝ ６８.７７％ꎮ 即:补片铺层顺序对修复效

果的影响最为显著ꎬ补片厚度的影响小于补片铺层顺

序的影响ꎮ
对于误差而言ꎬ纯误差平方和为:
Ｓｅ ＋ ｆＡＭＳｅ ＋ ｆＢＭＳｅ ＋ ｆＣＭＳｅ ＝ ｆＴＭＳｅ (８)

因此ꎬ误差贡献率可表示为:
ρｅ ＝ ｆＴＭＳｅ / ＳＴ (９)

　 　 由表 ４ 数据可得误差贡献率 ρｅ ＝ １.１２％ꎬ由此可

见有限元计算引起的误差很小ꎬ在工程应用允许误差

范围内ꎮ
３.４　 最佳水平组合

如图 ３ 所示各因子的最佳水平分别为 Ａ１与 Ａ２、
Ｂ３、Ｃ１ꎮ 所以最佳水平组合为 Ａ１Ｂ３Ｃ１与 Ａ２Ｂ３Ｃ１从中

可以发现最后经过分析得出的最佳水平组合与正交

表 ９ 个试验中最好的组合 Ａ２Ｂ３Ｃ１相同ꎮ 同时ꎬ从图 ３
中也可看出ꎬ补片长度在所选范围内对修复效果影响

不显著ꎬ且由于采用等宽度修补ꎬ为方便实际操作ꎬ拟
选用正方型补片ꎬ既选用宽度为 Ａ２ ＝ ４０ ｍｍ 的补片ꎮ
补片厚度从 ０.４ ｍｍ 增加至 ０.８ ｍｍ 时修复效果提升

明显ꎬ而 ０.８ ｍｍ 与 １.２ ｍｍ 两种厚度补片修复效果接

近ꎬ因此在后续验证试验时分别选用 Ｂ２ ＝ ０.８ ｍｍ 与

Ｂ３ ＝ １.２ ｍｍ 两种厚度ꎬ验证正交分析结论ꎮ [０°] ｓ和

[０° / ９０°] ｓ两种铺层方式的修复效果接近ꎬ同时考虑

到实际修补结构并非单向受载的实际情况ꎬ因此选用

Ｃ３即[０° / ９０°] ｓ的铺层方式更有助于提升其在实际工

程应用中修复效果ꎮ

图 ３　 各因子水平均值图

Ｆｉｇ.３　 Ｍｅａｎ ｖａｌｕｅ ｇｒａｐｈ ｏｆ ｅａｃｈ ｆａｃｔｏｒ ｌｅｖｅｌ

４　 验证试验

综合正交分析结果与工程应用实际情况ꎬ选用

Ａ２Ｂ２Ｃ３ 和 Ａ２Ｂ３Ｃ３ 两种补片对铝合金裂纹板进行修

复ꎬ再对其进行静拉伸试验ꎮ 并与同尺寸完好板及裂

纹板静拉伸结果进行对比ꎬ考察其修复效果ꎮ 如图 ４
所示为各类试验件的载荷—位移曲线ꎮ

图 ４　 静拉伸试验结果

Ｆｉｇ.４　 Ｔｅｎｓｉｏｎ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ

采用 Ａ２Ｂ２Ｃ３补片修复后的静强度为未修复裂纹

板的 １.３１ 倍ꎬ恢复至完好板的 ９６.６％ꎮ 采用 Ａ２Ｂ３Ｃ３

补片修复后静强度为未修复裂纹板的 １.３２ 倍ꎬ恢复

至完好板的 ９７.２％ꎮ 二者的延伸率相同ꎬ均为未修复

裂纹板的 ２.２４ 倍ꎬ均恢复至完好板的 ５０.７％ꎮ 从试

验结果可知二者的修复效果均较好ꎬ且补片厚度从

０ ８ 增至 １.２ ｍｍ 后修补效果提升不明显ꎬ与正交分

析所得结论相同ꎮ
５　 结论

利用考虑残余热应力的三维有限元模型ꎬ并结合

正交设计分别考察了补片长度、厚度、铺层顺序对金

属裂纹板复合材料胶接修复效果的影响ꎮ 并利用试
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验对正交分析结果进行了验证ꎮ 得出以下几点结论ꎮ
(１)Ｆ 检验结果表明ꎬ在 ９９％置信度水平下ꎬ补

片厚度及铺层顺序对修复效果的影响显著ꎬ而在所选

范围内的补片长度对修复效果影响不明显ꎬ因此在修

复设计时要着重考虑补片厚度及铺层顺序ꎻ
(２)通过贡献率分析表明ꎬ补片铺层顺序对修复

效果的影响要大于补片厚度的影响ꎬ补片铺层顺序及

补片厚度的贡献率分别为 ρＣ ＝ ６８.７７％、ρＢ ＝ ２９ ５９％ꎮ
且在整个分析过程中ꎬ误差贡献率仅为 １.１２％ꎬ误差

得到了有效控制ꎬ结论较为可靠ꎻ
(３)综合分析选用 Ａ２Ｂ２Ｃ３和 Ａ２Ｂ３Ｃ３两种补片对

铝合金裂纹板进行修复ꎮ 静拉伸试验结果表明ꎬ采用

Ａ２Ｂ２ Ｃ３ 补片修复后静强度为未修复裂纹板的 １. ３１
倍ꎬ恢复至完好板的 ９６.６％ꎮ 采用 Ａ２Ｂ３Ｃ３补片修复

后静强度为未修复裂纹板的 １.３２ 倍ꎬ恢复至完好板

的 ９７.２％ꎮ 二者的延伸率相同ꎬ均为未修复裂纹板的

２.２４ 倍ꎬ均恢复至完好板的 ５０.７％ꎮ 因此ꎬ二者的修

复效果均较好ꎬ且补片厚度从 ０.８ 增至 １.２ ｍｍ 后修

补效果提升不明显ꎬ正交分析得出的结论可靠ꎮ
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