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钛合金板铆接修理复合材料机身蒙皮分析
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文摇 摘摇 波音 787 飞机的机身蒙皮采用全复合材料,对于复合材料机身蒙皮的修理,波音 787 结构维修手

册给出了明确的修理方案,其中包括复合材料机身蒙皮的钛合金板铆接修理。 然而,对维修方案背后的理论依

据,即强度、刚度等力学特性要求没有叙述。 基于此,本文对复合材料机身蒙皮的钛合金板铆接修理建立了两

种维修的三维有限元模型,分析了这两种维修方案母板、补片和填平板的应力大小和应力分布特性。 研究表

明:复合材料机身蒙皮大的穿透型裂纹钛合金板铆接修理能够满足静强度要求,两种维修方案的钛合金补片破

坏源发生在不同位置。
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Research on Composite Fuselage Skin Repair With Titanium Plates Riveting

LIU Liping摇 摇 QI Chunliang摇 摇 WANG Ruifeng摇 摇 XU Jianxin摇 摇 ZHOU Zhiqiang
(College of Areonautical Engineering,Civil Aviation University of China,Tianjin摇 300300)

Abstract摇 Fuselage skin is all-composite in Boeing 787. Repair programs for composite fuselage skin are given
in Boeing 787 structural repair manual, including composite fuselage skin repair with titanium plates riveting. Howev鄄
er, the maintenance theory of these repair programs and repair procedures, strength, stiffness and other mechanical
properties of these repair programs are not described. Based on this, two dimensional finite element models of compos鄄
ite fuselage skin repair with titanium plates riveting are established in this paper. Stress size and distribution of ma鄄
trix, patch and fill flat are analyzed on these two repair programs. Studies have shown that repairing large composite
fuselage skin penetration crack with titanium plates riveting can meet the static strength requirements. Destroy sources
of titanium patches of these two repair programs will occur at different locations.
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0摇 引言

复合材料由于其比强度和比模量高,抗疲劳、减
振和热稳定性好等特点,使其在航空航天域应用广

泛[1-2]。 目前小型商务飞机和直升机上的复合材料

使用量已占到 70% ~ 80% ,大型民航客机占到 15%
~50%使用复合材料。 国产大飞机 C919 达到 20%
的复合材料使用量;空客 A380 碳纤维复合材料的用

量达到 32 t 左右,占飞机结构质量的 22% ,加上其他

各类复合材料,总用量达到 25% 左右;波音 787 占飞

机结构质量的 50% 使用复合材料[3-7]。 大型民航客

机大量使用复合材料,必将使航空公司和航空维修企

业由传统的主要对金属结构的维护与修理转到主要

对复合材料的维护和修理。
复合材料的修理主要有胶接修理、胶铆混合修理

和铆接修理。 复合材料胶接修理研究较为成熟,也是

工程上采用的主要修理方式。 程起有等建立了单面

胶接修理结构三维有限元模型,并试验验证此模型的

正确性,分析了补片尺寸对胶接质量的影响[8]。 徐
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建新等对复合材料加筋板阶梯式挖补修理结构建立

了有限元仿真模型,并对补片半径,补片阶梯数,筋距

对挖补修理结构稳定性的影响进行研究[9]。 Erdogan
等针对胶接修理结构的应力分布和裂纹尖端的应力

强度因子,采用复变函数法对其进行分析[10]。 J.
Cho 和 C. T. Sun 研究了复合材料胶接修理中的残余

热应力[11]。
相对于胶接修理的研究,复合材料胶铆混合修理

的研究较少,国内外学者主要针对胶铆混合连接技术

的研究。 刘礼平等针对复合材料机身蒙皮提出了一

种胶铆混合修理方式,其补片采用阶梯凸台设计,对
比胶接修理和胶铆混合修理结果表明,胶铆混合修理

承载能力提高,胶层最大剥离应力大幅度下降[12-13]。
黄文俊、程小全等采用有限元方法建立胶螺混合连接

接头的仿真模型[14]。 张明星等进行了胶螺混合连接

接头的拉伸试验[15]。 徐建新等对复合材料层合板的

铆接、胶接及胶铆混合连接建立了三维有限元仿真模

型,对不同连接方式下的应力场及位移场进行分析,
对比所得数据,获得胶铆混合连接的适用性[16]。
Kelly 等对胶螺连接接头传力机制进行分析,得到螺

栓和胶层的传载比例[17]。 Gomez 创立胶铆混合接头

的计算方法,采用阻尼弹簧模型,并进行实验验

证[18]。 Barut 等对复合材料胶螺单搭接头进行分析,
分析过程中考虑了螺栓的预紧[19]。 Dhanasekar 等采

用有限元法研究螺栓松动对胶螺双搭接头的影响规

律[20]。 Kweon 等分析胶层材料对胶螺混合连接接头

性能的影响[21]。
铆接主要用于金属蒙皮的修理,复合材料铆接的

研究主要集中在其连接特性,目前只在波音结构维修

手册上见到相关叙述。 谢永刚建立了复合材料多钉

连接载荷分配有限元模型,对铺层及钉数对钉载分配

的影响进行分析,并对多钉连接结构的载荷分配进行

优化设计[22]。 赵美英采用有限元方法对单钉连接强

度进行分析,对钉孔接触力的分布、孔边应力分布及

单钉连接极限强度进行计算,建立复合材料铺层比例

对钉孔边缘应力分布的影响机制[23]。 本文建立了两

种复合材料机身蒙皮钛合金板铆接修理有限元模型,
分析两种修理方案的母板、补片、填平板的应力大小

和应力分布特性,从而为制定复合材料蒙皮钛合金板

铆接修理和维护方案提供理论支持。
1摇 复合材料修理有限元建模

1. 1摇 母板有限元模型

母板采用 20 层 T300 / QY8911 材料,单层厚度

0郾 2 mm,母板几何尺寸为 431. 8 mm伊431. 8 mm伊4
mm,损伤区几何形状为 152. 4 mm伊120. 65 mm 的方

形孔。 补片几何形状为 349. 25 mm伊311. 15 mm 的方

形板,依据相关修理手册,补片厚度为 2 mm 的钛合

金板。 修理区几何形状如图 1 所示。

图 1摇 修理区几何形

Fig. 1摇 Geometry of repair area

层合板母板采用 Solid 46 来模拟复合材料层合

板 T300 / QY8911,表 1 给出了它的力学性能参数。 母

板沿厚度方向铺层角为[0毅 / -45毅毅 / 45毅 / 90毅 / 0毅 / 0毅 /
90毅 / 45毅 / -45毅 / 0毅]s,在母板与补片之间定义接触,其
中摩擦因数取 0. 2。

表 1摇 T300 / QY8911 层合板力学性能参数[17]

Tab. 1摇 Mechanical properties of T300 / QY8911 laminate

E11 / GPa E22 / GPa E33 / GPa G12 / GPa G23 / GPa G13 / GPa 淄12 淄23 淄13

135. 0 8. 8 8. 8 4. 47 3. 2 4. 47 0. 33 0. 48 0. 33

1. 2摇 损伤区修理有限元模型

采用铆钉实体模型,并定义接触来模拟铆钉,该
建模方法能够很好地模拟铆钉与层合板钉孔之间的

相互作用,摩擦因数取 0. 3。 铆钉的实体模型选用标

准沉头铆钉,钉身半径 R=6. 35 mm,铆钉采用二次六

面体单元 Solid 95。
复合材料母板损伤去除部分,分两种情况修理。

第一种,损伤孔不填平;第二种,损伤孔用钛合金板填

平;如图 2 所示。 模型加载方式为母板四周固支,修
理后结构内侧施加面均布载荷 0. 06 MPa。
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(a)摇 损伤孔未填平修理结构 摇 摇 摇 摇 摇 (b)摇 损伤孔钛合金板填平修理结构

图 2摇 两种修理的三维有限元模型

Fig. 2摇 Finite element models for corresponding repair

2摇 复合材料修理效果对比与总结

应用 ANSYS 后处理模块,分别得到两种修理结

构母板各层最大等效应力和应力云图分布特征、修理

补片的等效应力云图和法向应力云图、以及填平修理

结构的填平钛合金板等效应力云图。
由图 3 可以看出,损伤孔钛合金板填平修理与损

伤孔不填平修理相比,钛合金板填平修理有效降低了

母板的最大等效应力水平。 图 4 为两种修理结构的

应力云图分布特征,损伤孔的钛合金板填平修理没有

影响各层的应力分布情况,并且总体上,90毅铺层所受

应力水平明显高于其他角度铺层。
图 5 中,损伤孔填平修理的补片等效应力水平低

于损伤孔未填平修理的情况。 损伤孔未填平修理中,
最大等效应力出现在铆钉孔处,损伤孔区域的补片应

力水平要高于其他区域;因此,未填平修理的补片疲

劳源将出现在最大应力钉孔处和损伤孔区域。 损伤

孔填平修理后,由于钛合金板的填平作用,补片在损

伤孔区域边缘位置出现了应力集中现象;因此,损伤

孔区域边缘位置的补片将是钛合金板填平修理的疲

劳源。 图 6 中,填平修理中的钛合金填平板最大等效

应力出现在钉孔处,其应力水平远远低于自身修理结

构钛合金补片的应力水平;因此,在填平修理中,钛合

金填平板与钛合金补片相比,钛合金填平板的检修周

期可以适当延长。

图 3摇 两种修理结构母板各层最大等效应力

Fig. 3摇 Maximum equivalent stress on each layer of laminate for repair structures

摇

(a)摇 未填平修理 0毅层摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)摇 填平修理 0毅层
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摇
(c)摇 未填平修理-45毅层摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (d) 摇 填平修理-45毅层

摇
(e)摇 未填平修理 45毅层摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 ( f) 摇 填平修理 45毅层

摇
(g)摇 未填平修理 90毅层摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (h)摇 填平修理 90毅层

图 4摇 两种修理结构母板应力云图分布特征

Fig. 4摇 Distribution characteristics of laminate stress for repair structures

摇
(a)摇 未填平修理补片摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)摇 填平修理补片

图 5摇 两种修理结构的补片等效应力云图

Fig. 5摇 Equivalent stress of patch for repair structures
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摇 摇 综合图 3 ~图 6 可知,复合材料机身蒙皮钛合金

板铆接修理的两种方案都能满足各自母板、补片、填
平板的静强度要求,并且填平修理的方案优于不填平

修理方案。

图 6摇 损伤区钛合金填平板等效应力云图

Fig. 6摇 Equivalent stress of Ti alloy filled plate in damaged area

3摇 结论

针对复合材料机身蒙皮钛合金板铆接修理,应用

有限元软件研究了两种复合材料钛合金板铆接修理

方案对修理效果的影响。 研究结果表明:
(1) 采用钛合金板铆接修理,复合材料机身蒙皮

损伤孔不填平修理和损伤孔填平修理都能满足静强

度要求。
(2) 复合材料机身蒙皮损伤孔钛合金板填平修

理效果优于损伤孔不填平修理,两种修理方案的母板

90毅铺层所受应力水平高于其他角度铺层。
(3) 未填平修理的补片疲劳源将出现在最大应

力钉孔处和损伤孔区域。
(4) 损伤孔填平修理的补片疲劳源将出现在损

伤孔区域边缘位置,钛合金填平板的应力水平远远低

于自身修理结构钛合金补片的应力水平。
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