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复合材料层压板结构几种常见
制造偏离及其处理
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摘1要!

复合材料结构在零件制造及装配过程中难以避免偏离的发生#工程设计人员需要对偏离情形进行可靠而又

快速的处理% 列出了层压板结构常见的制造偏离类型#重点介绍了分层&孔隙率和铺层褶皱&凹陷&制孔缺

陷等偏离情形&偏离原因及工程处理方法%
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"+引言

由于高强度碳纤维制成的复合材料结构具有

比强度高&整体成型性好&承载效率高&连接件数量

少等诸多优势#目前已在民用飞机结构设计中广泛

使用% 多型民用飞机在翼梢小翼&活动面&翼身整

流罩&雷达罩&非气密区舱门等次承力结构以及尾

翼&后机身等承载较大结构甚至机身气密区与机翼

等主要承载结构部位采用复合材料%

伴随着复合材料在民用飞机上的大量使用#复

合材料结构在零件制造及装配过程中不可避免地

会出现偏离正常设计状态的情形#工程上习惯称之

为超差#需由制造单位通过故障拒收单"R9,GC;69*@

A6(6)=,I* A6FI;=$的形式提交设计部门处理% 根据

复合材料结构的检测方法#一般将缺陷类型分为内

部缺陷和外部缺陷% 内部缺陷通常使用超声波&X

射线等方式检出#常见的内部缺陷有分层 "含夹

杂$&孔隙率等'外部缺陷则主要通过外部检测的手

段检出#如表面目视检查&厚度检查&零件轮廓度检

查和制孔质量检查等# 常见的外部缺陷有铺层褶

皱&凹陷&胶瘤&贫胶&富树脂&零件翘曲&厚度超差&

划伤&制孔缺陷等%

民用飞机对复合材料结构安全有着极为苛刻

的要求#对发生偏离零件的使用限制非常严格'与

此同时复合材料零件制造成本高昂#报废损失较

大% 因此对于发生偏离零件的处理#通常比金属结

构复杂许多% 工程技术人员需要了解偏离发生的

原因#评估偏离对结构可能造成的影响以及处理措

施是否能满足结构安全要求% 本文结合国内某型

飞机试制阶段零件制造及装配制造过程中的实例#
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对分层&孔隙率&铺层褶皱&凹陷&制孔缺陷等偏离

及工程处理方法进行介绍%

#+内部缺陷

!#!1分层
分层是复合材料常见的一种内部缺陷#层压板

一旦出现分层后局部刚度下降明显#且分层区域可

能发生扩展#对结构安全构成潜在威胁% 造成分层

的原因很多#如材料污染&夹杂&脱模操作不当&遭

遇冲击等% 民用飞机复合材料零件一般允许一定

面积以下的分层存在#超过此范围则需按偏离提交

工程处理% 若实际分层面积大于允许分层面积#则

需要采用维修的方法"如安装紧固件$防止分层扩

展及特制件补强等进行处理%

!#01孔隙率
孔隙是复合材料内部常见的微小缺陷#评价孔

隙的定量指标是孔隙率% 碳纤维增强复合材料层

压板中孔隙率的大小对其力学性能有明显影响%

孔隙率超标主要原因是固化过程中材料内部的气

体未能及时排出#常常与层板厚度偏离&表面颜色

异常等情形同时出现%

文献(! .S)研究表明#孔隙的存在使得复合材料

的层间剪切强度&拉伸'压缩强度及模量等性能都

不同程度下降#相对而言#孔隙率对复合材料的层

间剪切强度影响较大#对拉伸'压缩强度和模量的

影响略小% 文献(S)提供了 QS""'$!% 碳纤维环氧

树脂预浸布&纤维体积含量为 T/l的两种典型铺

层相关试验数据#详见图 ! 和图 0 所示#其中铺层

3为 (" q%T $
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% 在民用飞机复合材料

零件制造过程中#一般允许局部区域出现 !l V

0l的孔隙率#超过此范围则需按偏离提交工程处

图 !1拉伸强度随孔隙率变化!S"

图 01剪切强度随孔隙率变化!S"

1

理% 强度评估主要考虑两方面的影响#一是孔隙率

超标使材料的许用值下降#在工作应变基本不发生

变化的情形下#结构的强度裕度下降'二是孔隙率

超标会降低层板的弹性模量#导致层板稳定性&压

损等强度性能下降%

!+外部缺陷

0#!1铺层褶皱
铺层褶皱是复合材料常见的外部缺陷#通常在

模具对接位置出现#由模具对接缝间隙控制不当

造成%

图 S 和图 % 分别为某加筋壁板试制件铺层褶

皱外部视图和剖切放大图% 图 S 所示的铺层褶皱

高度为 "#SLL#由图 % 可以看出表面 0 层织物明

显弯曲#第 S 层单向带也略微弯曲#第 % 层及以下

铺层未弯曲#发生弯曲的表面 S 层材料总厚度为

"#&SLL%

图 S1某加筋壁板纤维褶皱外部视图
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民用飞机设计与研究
)*+*,-*&.&%/0123*4567232%&.8



!"#$ %&'()!季刊"总第#!*期

图 %1纤维褶皱区域剖切局部放大图

1

铺层褶皱对层压板的压缩承载能力影响巨大#

文献(%)给出了某碳纤维'环氧树脂层压板压缩承

载能力随铺层褶皱程度变化的曲线% 图 T 为典型纤

维褶皱示意图% 图 & 为铺层褶皱对压缩承载能力的

影响% 由图 & 可以看出#凸起高度为蒙皮厚度 0"l

时#层压板承载能力下降了 &Tl%

图 T1典型纤维褶皱示意图

1

图 &1铺层褶皱对压缩承载能力的影响!%"

1

复合材料零件铺层褶皱的工程处理#首先需对

结构的剩余强度进行评估#主要考虑压缩强度#如

稳定性&压损及应变失效等% 若剩余强度能够满足

结构安全要求#则可以原样使用#否则需采用修理

的办法进行补强或者报废%

0#01凹陷
表面凹陷也是一种常见的缺陷#凹陷的起因主要

有两种#一是零件在固化过程中受到意外挤压'二是

固化后受到外部冲击% 第一类凹陷容易在缺陷位置

出现树脂不均匀的迹象#一般纤维没有损伤#也不会

出现分层#但局部区域可能会出现纤维弯曲'第二类

凹陷则往往伴随着纤维损伤和较大面积的分层%

两种类型凹陷的工程处理方法差异较大#第一

类凹陷主要考虑纤维弯曲对结构承载能力的影响#

强度评估方法可参考铺层褶皱的评估方法'第二类

凹陷则需要根据凹陷面积&凹陷深度&无损检测情

况等进行综合评估% 若损伤情况能够被 WEB>冲击

损伤覆盖#则可酌情允许继续使用#否则需要采用

修理的方法进行补强或者报废% 需要强调的是若

损伤情况不能被 WEB>冲击损伤覆盖#即使剩余强

度裕度大于零#也不能原样使用#理由是复合材料

结构积木式试验不会对超出 WEB>以上的损伤按

*疲劳载荷下损伤无扩展或不发生有害扩展&极限

载荷下结构不发生破坏+的要求进行验证%

0#S1制孔缺陷
民用飞机复合材料结构存在大量的紧固件连

接#由于复合材料制孔较难且精度要求高#工人在

操作时容易发生各种错误#比较常见的有位置偏

离&孔径超差&锪窝过深等%

制孔位置偏离往往会导致紧固件钉边距'端距

和钉间距不足% 设计原则一般要求的钉边距和端

距为不小于 0#TD a!LL#钉间距为 %D V&D#其中 D

为紧固件直径% 通常复合材料连接处的设计失效

模式为钉孔挤压#若出现钉边距'端距或钉间距不

足的问题#钉孔挤压许用应力可能下降#连接处的

失效模式也可能发生变化% 图 - 给出了复合材料连

接在面内载荷作用下典型的失效模式#除钉孔挤压破

坏外#还有剪切破坏&拉伸破坏&劈裂 拉伸破坏等%

文献(T)介绍了这几种失效模式的强度计算方法#文

献(&)则将紧固件边距'端距与连接处的承载能力和

失效模式关联起来#便于工程处理#详见图 /所示%
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责#从Q7 3̀申请&技术资料&质量系统等方面#明确

了局方对 Q7`设备制造商的要求#对于制造商取

Q7 3̀证具有较强的参考价值和重要的实际意义%

参考文献!

(!) 刘友丹#国内机载设备适航策略研究(A)#中国国防科

学技术报告#0"!" 年 T 月!- .$#

( 0 ) g9?I* >,)+?=6,*#589=,?9Q7 3̀1 ( g)# B̂ÙQ/7
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图 -1复合材料连接常见失效模式

1

图 /1复合材料连接的承载能力及失效模式

与钉边距'端距对应关系

1

11孔径超差"包括椭圆孔$也是常见的制孔缺陷#

对于孔径超差的工程处理#一般是更换紧固件使之与

超差孔径相匹配% 若孔径过大或者缺乏与之匹配的

紧固件#则此钉不安装或者在周围重新布置紧固件%

上述处理措施可能会造成局部载荷重新分配&钉边

距'端距和钉间距不足&残留空孔"复合材料零件一般

不要求堵孔$等情形#强度评估时都应予以考虑% 局

部载荷重新分配以及直径大于 &LL空孔的强度评估

往往通过细化有限元模型分析来完成%

锪窝过深在制孔缺陷中也较为常见% 锪窝过

深发生在紧固件埋头一侧的零件上#工程处理主要

对挤压强度和拉脱强度进行受影响评估% 对于挤

压强度#一方面锪窝过深可能导致钉孔挤压许用应

力下降#另一方面局部厚度减薄会导致钉孔挤压工

作应力提高'对于拉脱强度#则主要考虑局部厚度

减薄使得拉脱许用载荷下降%

*+结论

本文介绍了分层&孔隙率等内部缺陷和铺层褶

皱&凹陷和制孔缺陷等外部缺陷的偏离情形&偏离

原因及工程处理方法% 近期国内民用飞机复合材

料应用发展极为迅速#应尽快通过理论分析与试验

验证相结合的方法#建立标准化&可靠&易于实施的

偏离处理规范%
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