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前 言  

先进复合材料因其高比强度、高比刚度、良

好的抗疲劳性、材料铺层的可设计性等优异特

性，在航空航天飞行器的结构中得到日益广泛地

应用
[1]
。在结构设计中，复合材料结构部件的发展

方向是力求实现结构的整体性，不用或者少用连

接，就可以明显减轻结构的质量和提高结构的效

率。但是，由于当前技术水平的限制（例如热压

罐尺寸、模具尺寸、材料和加工设备的限制等）

以及结构设计、工艺、检验、运输和维修方面的

需要，必须安排一定数量的设计和工艺分离面、

维护口盖和多种外挂接口等。因此，在复合材料

结构设计中，接头设计是必不可少的关键环节
[2]
。

在航空领域，最初复合材料是用在一些次要

受力构件上，如飞机垂尾、方向舵、升降舵、口

盖等。随着科学技术的发展，以及对飞机性能要

求的提高，复合材料的应用逐渐增加，并且由次

要受力构件转到主要受力构件，如机身、机翼甚

至接头等。复合材料接头容易与主结构融为一

体，实现整体结构，从而省掉大量的机械连接，

进一步减轻结构质量，提高结构寿命。这使其很

具有吸引力
[3]
。 ～ 年代初，复合材料接1970 1980 

头在国外进入使用阶段，如 飞机起落架后支 F-15 
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撑杆采用复合材料，接头与撑杆融为一体；MBB 

直升机复合材料旋翼根部接头采用混杂复BO-105 

合材料；德国空客 、 飞机垂直安定面 A-310 A-320 

根部采用复合材料壁板外伸型接头，并与旋翼大

梁融为一体；美国 飞机减速板铰链臂采用复 A-7 

合材料，并与大梁融为一体，作动筒支撑接头为

独立接头，与蒙皮胶结在一起，机械连接在减速

板梁上；荷兰福克公司的 飞机减速板铰链臂 F28 

用碳纤维复合材料制造并与梁融为一体，飞行试

验件于 年 月进入航线。在国内，复合材 1978  10 

料接头研究起步于 年代，主要有 飞机减 1990  K8 

速板接头和运七飞机方向舵悬挂接头
[4]
。这些接头

都属于层压式接头，并与主结构融为一体。

复合材料接头的研制是一个复杂且综合性很

强的技术问题，要考虑以承载能力为主要指标的

设计要求、结构形式、材料的品种和性能、疲劳

寿命、试验及测试、制造工艺等一系列问题。围

绕复合材料接头研制而开展其设计、试验和工艺

技术及方法研究具有重要的理论和实际意义，现

已成为复合材料及应用研究的一个重要方向和前

沿
[5]
。

本文以具有典型代表性的碳纤维增强耳片式

复合材料接头为例，介绍了复合材料接头的设

计、制造工艺、性能测试、力学分析方法及最新

研究进展，并指出了目前复合材料接头研制中存

在的问题和今后的发展方向。

碳纤维增强复合材料接头设计1  

接头设计理论1.1  

复合材料接头设计的基本要求是通过确定接

头的基本参数以保证其承载能力和可靠性。其设

计流程如图 所示。设计参数主要有 部分：一 1  3 

是承载要求及环境使用要求；二是接头以及相融

合部分的结构参数及物理性能；三是工艺参数，

如材料的选取、铺层方式、成型温度、损伤、残

余应力等
[4]
。

复合材料接头按材料和成型工艺可分为  4

类：一是短纤维模塑接头，短纤维模塑成型时同

时形成接头，可以成型复杂的接头形式，但传递

的集中载荷不大；二是长纤维缠绕接头，长纤维

缠绕在连接螺栓衬套上，形成可以承受很大拉伸

载荷的接头，复合材料桨叶接头为典型代表；三

是层压板接头，层压板连接部位，局部采用铺层

加强，固化成型后机械加工制孔，形成层合板接

头，接头与层合板结构融为一体，可以承受较大

的拉伸、压缩及剪切载荷；四是预成型件/RTM 

结构件接头，这种接头与结构融为一体共同设

图 接头设计流程图 1    
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计，整体成型，工艺简单，减重效果明显，连接

可靠，是目前研究开发的方向
[6]
。

提高主承力接头承载能力是接头结构形式设

计的基本原则。复合材料层压结构是由一层层单

向布或织物铺叠而成，在某种程度上不受结构厚

度和形状限制，材料浪费少，制造周期短。现行

国内外飞机所采用的复合材料主承力接头一般都

是层压式结构，并与主结构融为一体，由于层压

式结构无论在理论研究，还是在制造成型工艺上

都相对成熟，层压式结构是主承力接头首先要考

虑的结构形式。

复合材料接头的主要破坏形式有单一型和组

合型两类。单一型破坏模式有拉伸破坏、劈裂破

坏、剪切破坏、拉脱破坏、挤压破坏等。组合型

破坏模式为两种以上单一型破坏同时发生的情

况，如拉伸－剪切、挤压－拉伸、挤压－剪切、

挤压－拉伸－剪切等。文献
[7]
对层压式复合材料接

头进行了研究，提出通过特殊局部缠绕成型、补

加成型、应用特种加强件、在加厚端头中嵌入高

强度薄片（金属薄箔、硼膜片等），可以大大提

高复合材料接头的强度。文献
[4]
为提高飞机翼面外

伸接头抗拉能力，采用了以下 种增强型层压式 3 

接头形式：① 混杂环绕接头：在垂直耳片平面内  

采用混杂环绕铺层，靠近孔边用低模量纤维，远

离孔边用高模量纤维，以缓解应力集中，提高抗

拉能力；② 预应力环绕接头： 形环绕件固化成  U 

型后，施加载荷使 形件头部内层产生压缩应 U 

力，外层产生拉伸应力，而后采取一定措施保持

这种预应力状态与蒙皮二次固化，以降低接头承

载时孔边应力峰值，提高抗拉能力；③ 钛箔增强  

接头：在接头头部铺层中插入一定数量钛箔，以

提高抗拉能力。文献
[8]
中提到将 （形状记忆 SMA

合金丝）丝埋入复合材料多钉接头钉孔周围，利

用形状记忆合金丝的热－力耦合特性，通过加热

丝使之产生回复力，达到多钉钉载分配均匀SMA 

化，从而提高连接效率。

随着 维编织复合材料的出现，层压复合材 3 

料层间抗拉强度脆弱的致命弱点得到克服。国内

外对 维编织工艺，刚度、强度预计，实验等开 3 

展了研究
～[9 11]
。与 维复合材料相对应，现在发 3 

展较快的是准 维（或 维）复合材料，即在 3  2.5 

复合材料厚度方向有纤维增强。这种复合材料与 

维结构相比工艺技术难度较小，成本较低且适3 

于批量生产，同时具有 维增强复合材料的耐冲 3 

击、抗分层等优点。总之， 维编织或厚度方向3 

增强结构是复合材料主承力接头需重点研究的结

构形式。

对主承力接头的损伤容限分析及设计，也是

复合材料接头一种新的设计方法。作为主承力结

构，进行损伤容限分析是必需的和重要的。保证

复合材料构件满足损伤容限要求可采用两种不同

的方法
[12]
：一是采用损伤增长概念，即如果发生

重大的损伤 缺陷增长，应该在服务中预期的重复/

载荷下，在初始可探性和为剩余强度所确立的损

伤范围内，评价每种缺陷 损伤的增长特性，必须/

确定缺陷损伤增长的统计变异性及有效循环数，/

以证实检查间隔。然而，对复合材料结构的损伤

扩展尚无满意的准确预测方法，主要还是依靠试

验作为基础。二是采用无损伤增长概念，即适当

控制设计应变，以使得在结构使用寿命内，当出

现内在的和离散源损伤时，在预期的服务谱下，

这些缺陷和损伤应不增长。这一概念基于复合材

料结构在一定的载荷水平下存在着损伤不扩展或

扩展非常缓慢的特性。该方法目前被广泛采用，

通常是通过限定结构元件的设计许用值（应变

值）的办法来实现的。而且，对于常用的复合材

料体系，采用“损伤无扩展”设计概念在多数情

况下可以覆盖疲劳问题。德国人在设计 复 A320 

合材料垂直安定面时，依据多年的复合材料研

究、试验和使用经验，采用无损伤增长概念，经

全尺寸静力 疲劳试验验证是非常成功的，复合材/

料主承力接头损伤容限分析宜采用该方法。研究

内容包括设计许用值的确定、结构形式、选材等

因素的综合考虑等
[4]
。

耳片接头设计1.2  

耳片是一般接头的主要组成部分，研究复合

图 耳片接头尺寸示意图 2    

W

D

E
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材料耳片接头对于研究复合材料接头具有重要意

义。国内外已经开展了许多关于耳片接头的研究

工作
[12]
。耳片接头设计包括：尺寸设计、铺层设

计、承载设计、环境因素、质量、成本效率、可

靠性设计等。

图 为耳片接头端部尺寸示意图，其中 、 2      

、 分别为接头板宽、孔径和端距。影响耳片D     

接头承载性能的尺寸因素有：接头板宽与孔径之

比（ ），端距与孔径之比（ ）。大量研    /       /   

究表明：当 ≥ 、 ≥ ，孔心距板边应     /    5     /    3

至少 ～ 倍的孔径时，接头强度较高，破坏 > 2 2.5 

模式为挤压破坏
[13]
。

铺层设计主要包括：选取合适的铺层角，确

定各种铺层角的铺层百分比和铺层顺序等。此外

还有局部的铺层设计工作，如在连接区、局部冲

击载荷区及开口边缘等处的铺层局部调整，以及

在结构尺寸和结构外形突变区的铺层过渡问题。

铺层采取常规铺层和环绕铺层相结合的方式，环

绕铺层如图 、图 所示。文献 4  5 [14]
对铺层设计的

一般方法进行了介绍。不同的铺层方式对接头的

承载能力有重要影响
[15]
。

耳片衬套的镶嵌，原来一般采用间隙配合，

胶接固定，但其承受拉、压疲劳试验后，衬套很

快会脱落，不能满足使用要求，主要原因是由于

胶粘剂挤压强度及模量低，在一定应力作用下会

破坏松动甚至脱落。耳片与衬套过盈装配能增加

接头的抗疲劳性能。过盈装配使耳片孔边产生预

压应力。接头受载后，在由外载引起的耳片孔边

的压应力小于或等于预压应力的情况下，耳片孔

边受压部位的实际应力近似等于预压应力，与耳

片孔边受压部位对应的另一边出现压 压交变应/

力。这样就不会出现衬套对耳片冲击现象，接头

的抗疲劳性能提高。若耳片与衬套的过盈量较

小，耳片孔边预压应力小于外载引起的压应力，

衬套对耳片孔边的冲击现象不能彻底消除，接头

抗疲劳性能的提高将不突出。因此，耳片与衬套

装配的过盈量要经过分析，只要选取合适的过盈

量，其抗疲劳性能会大大改善
～[14 15]
。

层压式复合材料耳片接头的破坏模式主要有 

种：拉伸破坏、剪切破坏、挤压破坏、劈裂破5 

坏和拉脱破坏。同时，这 种破坏模式还会发生 5 

组合破坏。其中挤压破坏为局部破坏，承载能力

图 耳片试件 3    图 °环绕示意图 4    0
[12]

图 环绕示意图 5    45   
[12]
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最高，因此应尽量将接头设计成仅发生挤压破坏

或以挤压破坏为主的组合破坏模式。为了对接头

进行承载设计，可以把 的特征曲线和 Chang 

准则结合起来对接头的极限承载能Yamada-Sun 

力进行预测
～[17 18]
。

碳纤维增强复合材料接头成型工艺2  

耳片接头的成型工艺分两种情况：一是层压

式耳片接头。层压式接头是通过碳纤维单向预浸料

铺层压制而成，对于航空结构一般选用的碳纤维

为 ，基体材料为 环氧树脂 T700-12K  TDE-86 [5]
。具

体工艺流程如图 所示。 6 

二是 维编织复合材料接头。采用 步法 3  4  3

维编织技术制成预成型件，编织结构可分别设计

为 维 向编织、 维 向编织、 维 向编织等 3  4 3  5 3  6 

编织方式。所谓 维 向编织是指利用 步法编 3  4  4 

织工艺形成的预成型件，编织纱线在预成型件中

沿 个方向排列。 维 向和 维 向编织工艺 4 3  5  3  6 

是在基本的 维 向编织工艺基础上，加入了沿 3  4 

制件长度方向和宽度方向不动纱，以提高这两个

方向的力学性能。单耳连接试验件连接孔的加工

可分为两种情况：其一，在 维编织预成型件 3 

时，预埋金属衬套，编织预留连接孔，采用 RTM

（ 树脂传递模塑）工艺固Resin Transfer Molding 

化后，不抽掉金属衬套，制成单耳连接接头；其

二，按接头名义厚度编织成平板，按其外形尺寸

加工预成型件，机械加工钻孔，镶嵌金属衬套，

采用 工艺固化后，制成单耳连接接头 RTM [5]
。

碳纤维增强复合材料接头强度分析3  

目前对于各种复合材料接头的强度分析主要

是以解析法与有限元法相结合为主。对于复杂的

受载及连接形式则只能通过有限元法（图 ）与 7

试验相结合的方法来研究。

复合材料是多相组合体，以微观力学的观点

来看，主要存在纤维主导、基体主导和界面分层

主导等 种破坏形式。对于工程应用来说，主要 3 

采用以下 种宏观强度理论：一是把各向同性材 3 

料中的最大应力理论推广到正交异性材料中，认

为只要主方向材料一个应力分量达到相应的基本

强度时，材料就发生破坏；二是认为提出当沿材

料主轴发生的应变达到它们的极限值时，材料就

发生破坏；三是各向异性材料的交互作用破坏准

则，先是将各向同性材料的屈服条件推广到正交

异性材料，进而推广到抗拉压强度不等的各向异

性材料以及引入 个强度参数来定义破坏。为确 6 

定复合材料接头破坏时的载荷，先后提出了多项

失效准则和破坏假设，如 Yamada[19]
基于当每层 

均破坏导致沿纤维开裂时发生破坏的假设，提出

如下失效准则：

当 ，不破坏；当 ≥ 时，破坏。    < 1     1 

式中： 和 分别是某层的纵向和剪切应           

力（ 和 分别平行和垂直于该层纤维方向的坐       

标）， 是单层的纵向抗拉伸强度， 是对称正        

图 层压式复合材料接头成型工艺流程图 6    

碳纤维无纬布和 °、 ° 0 45
环绕铺层预浸料的制备 按尺寸下料、铺层 装模吸胶 脱 模  

环绕铺层封装固化脱模钻孔镶嵌衬套

图 耳片接头有限元网格划分 7    

e e

σx σxy

x y

S0X

（ ）           σx / X +2
（ ）            σxy / S 2

0 = e 2



- 34 - 高科技纤维与应用 第 卷 31 

交层合板的抗剪切强度，该层合板具有与所研究

的层合板一致的层数。

Chang F K[20]
等提出一种复合材料机械连接 

接头破坏强度估算并分析其破坏方式的方法，第

一步用有限元法计算层压板中的应力分布，第二

步结合 破坏准则估算出破坏载荷和破坏 Yamada 

方式。Wilson D W[21]
等发现在螺栓连接强度和几 

何参数之间存在函数关系。 和Robert C  Van 
Siclen[22]

评价各种复合材料增强方案，如金属箔 

片、外部胶接的金属增强件，层压正交层铺叠和

玻璃纤维“软化窄条”，并分别给出抗拉伸和抗

剪切强度等经验公式。

研究复合材料损伤力学通常采用两种方法：

一是建立连续介质模型，引入损伤参数，形成损

伤力学体系；二是从层合复合材料的损伤机理出

发，根据微观的分析，提出数学模型，用宏观力

学进行分析，再用实验进行验证
[4]
。 和Wolff R V 

Lemon G H[23]
利用结构可靠性技术，对两种复合 

材料接头的试验数据进行分析，且建立 Weibull 

形状参数的结合分散数据法。 和Wang  Chin[24]
提 

出用刚度作为累积损伤的指标。文献
[25]
将材料内

部的损伤归结为用一组向量场变量表示的响应函

数，从而推导出在一个给定损伤状态下复合材料

在等强、小变形情况下的本构方程。Rcifsnider 

和 Highsmith[26]
把纤维复合材料看成一个伸长的 

椭球悬挂于基体上，并把其中纤维断裂视作长短

轴长的变化，得出纤维断裂产生刚度变化是微小

的结论。Steif[27]
通过显微结构图的观察，认为纤 

维的断裂导致靠近断裂处的纤维基体的界面产生/

很高的剪切应力，当超过其极限值就会产生脱

胶。

碳纤维增强复合材料接头试验研究4  

复合材料接头的研制非常注重试验与验证工

作
[4]
。 和 在典型的使用条件Gehring  Richard W 

下，对硼环氧层压板机械连接进行强度试验，评/

述试验件、试验方法及结果，并给出具有 90 % 

存活率的应力循环次数曲线。 和Thuresson S  

通过对 飞机全复合材料机翼疲劳Abelin R  MEI-18 

试验，研究相应的载荷谱编制、试验设备以及方

法，并完成了 飞行次数的疲劳试验。在 2 500  K8 

飞机减速板复合材料接头研制中，探讨了耳片接

头的拉伸、剪切、弯曲等试验方法（图 ）。由于 8

国内尚无纺织复合材料连接件力学性能的试验标

准，文献
[5]
提出一套适用于测定 维编织复合材料 3 

抗拉伸性能的试验方法。该文中所有试验均参照

国内外的有关试验标准进行。参考的试验标准有

①  Standard Test Methods for Textile Composites,

；② ，“NASA CR 475 l   ASTM D 953 Standard 

图 静载试验示意图 8    

试件 试验夹具

耳片接头抗拉伸试验a  

耳片接头抗剪切试验b  

夹具

夹具试件

夹具

试件

夹具

耳片接头抗弯曲试验c  
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”，Method of Test for Bearing Strength of Plastics

， ，Annual Book of ASTM Standards Vo1.8.0 l

；③American Society for Testing and Materials

· 纤维增强塑料性能试验方法总GB/T 14469 1983 

则；④ 纤维增强塑料层板螺栓连  GB/T 7559.1987 

接挤压强度试验方法。

结论与展望5  

目前复合材料接头一般优先选择增强型层压

式结构形式，随着应力水平提高， 维编织呈厚3 

度方向增强结构是发展方向。同时，应特别注意

主承力接头的层间及 维应力分析，且宜用无损 3 

伤增长概念进行复合材料主承力接头的损伤容限

分析及设计。设计应充分考虑接头与主结构连接

形式、结构、传力形式及集中力扩散等问题，解

决好主承力接头与主结构的融合设计。接头的研

究应注重接头以及融合体的各类实验，尤其是无

损检测、实验精度、实验方法以及环境模拟等有

待进一步完善。

关于复合材料接头疲劳的研究具有很大的研

究价值和应用前景
～[28 30]
，但其研究十分复杂，对

其预测也相当困难，原因主要在于：由于复合材

料本身疲劳问题就存在很大复杂性，并且复合材

料层合板疲劳问题现在还没有一个公认的解决方

法，相对于挤压孔层合板接头疲劳研究就更有难

度。目前对复合材料接头疲劳的研究还多以实验

为主，找到一种能适合工程需要的疲劳预测方法

仍然是工程界迫切需要解决的关键问题之一。对

于未来纤维增强复合材料接头疲劳研究工作主要

包括：建立有效、准确且便于工程应用的通用疲

劳预测模型及方法；寻求更有效的接头疲劳破坏

检测方法；对疲劳的损伤机理进行深入研究等。
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风能方面6  

全球风能工业是复合材料的高容量市场，没

有放慢的标记， 年又是一个创记录的年份。2005 

根据全球风能协会（ ）刚刚发布的数据，GWEC

年装风力发电机容量为 ，年增长2005  11 769 MW

率为 。安装新发电设备总金额为 亿欧 43.4 %  120 

元以上，全世界总的装风力发电机容量，目前为 

，比 年升高 。59 322 MW  2004  25 %

风力发电机叶片制造厂商难处理他们制造的

技术，而倾向于增强大型风力发电机转子叶片的

设计，认为只有采用碳纤维减轻质量，而保持叶

片的刚度。例如，西班牙风力发电机制造厂商 

公司，在他们的 和 风力Gamesa  G87  G90 2 MW 

发电机上，使用了碳纤维 环氧树脂预浸料。/ G90 

的 长叶片，质量约 。 年 44 m  7 000 kg 2005  3 

月，碳纤维供应厂商 公司与 Zoltek  Fiberblade 

（一个 公司的贸易单位）公司发布SA Gamesa  1 

项长期项目供应协议，在协议中提到，预计提供 

～ 百万美元的碳纤维及碳纤维材料，超过制65 75

造厂商转子叶片计划的第一个 年。 3 

风能系统公司的 发电机的Vesta  V90 3 MW 

特点，发电机叶片长 ，采用碳纤维代替玻璃 44 m

纤维的构件，使叶片质量减轻。这意味着 叶 44 m 

片的质量，与该公司 发电机且为 V80 2 MW  39 

长的叶片质量相同。 公司的设计人员承m Vestas 

认，碳纤维不能立即选择，因为它是一种导电材

料，但它持有特点，公司为了结构较轻的发动

机，要研发一种轻型防护系统，使得碳纤维的导

电特性变为有利。

（以上毕鸿章稿）

气密性能测试分析，主要结论有：

⑴ 制备的两种囊体材料均符合飞艇用囊体材  

料要求，其面密度适中，力学性能和气密性能较

好，各项参数均超越国外第四代囊体材料指标。

⑵ 试样抗拉性能主要取决于纤维织物基质，  

表面膜层数目及复合工艺对其影响甚微。对氦气

的阻隔性能主要取决于表面 膜层，因此复 EVAL 

合工艺一定要避免对表面薄膜材料造成破坏。
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