
􀅰机械制造􀅰 叶鑫ꎬ等􀅰间隙与垫片补偿下复材－铝合金结构表面应变的研究

基金项目:国家自然科学基金项目 (５１９７５２８０)ꎻ国家商用飞机制造工程技术研究中心项目(ＣＯＭＡＣ－ＳＦＧＳ－２０１８－３００８)ꎻ南京航空航天

大学研究生创新基地(实验室)开放基金项目(ｋｆｊｊ２０１８０５１０)
第一作者简介:叶鑫(１９９５—)ꎬ浙江绍兴人ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为飞机装配技术ꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ.ｃｎｋｉ.ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２０.０６.００４
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摘　 要:复合材料与铝合金装配时ꎬ由于制造与装配偏差ꎬ可能会产生装配间隙ꎮ 当间隙过大

时ꎬ需要利用垫片进行填补ꎮ 建立复合材料与铝合金的连接模型ꎬ通过实验台模拟螺栓连接过

程ꎬ利用 ３Ｄ－ＤＩＣ方法测量表面位移场和应变场ꎬ分析变化规律ꎮ 研究表明ꎬ在有间隙情况下ꎬ
试样表面的应变主要受板的弯曲影响ꎬ且间隙越大ꎬ应变范围越广ꎻ使用垫片补偿间隙后ꎬ极大

地减小了构件表面的应变幅值和范围ꎬ间隙越大ꎬ效果越好ꎬ且垫片材料的不同ꎬ效果也不一

样ꎬ与可剥垫片相比ꎬ液体垫片更适合补偿ꎮ
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０　 引言

复合材料较金属相比ꎬ具有比强度和比模量高、抗疲

劳、耐热、耐腐蚀性好等优点[１－２] ꎬ在飞机制造中应用越来

越多ꎬ并且使用部位越来越重要ꎮ 如空客 Ａ３８０ 就将复合

材料用于中央翼盒ꎬ而且其复合材料用量超过了 ５０％ [３] ꎮ
铝合金材料因其优良的性能在飞机上仍具有不可替代的

作用ꎬ随着复合材料使用量的增加ꎬ复合材料构件与铝合

金材料构件之间的连接将大量出现ꎮ 但是在复合材料成

型过程中ꎬ由于纤维、树脂以及模具之间热膨胀系数的不

同ꎬ其在固化以及成型脱模后都会产生变形ꎬ导致复合材

料构件和铝合金构件装配时容易产生间隙ꎮ 如果在较大

间隙情况下ꎬ采用螺栓载荷将装配间隙强行闭合ꎬ即强迫

装配ꎬ不仅会影响飞机结构的气动外形ꎬ其产生的巨大装

配应力更会造成复合材料构件出现裂纹和分层等损

伤[４] ꎮ 所以间隙较大时不能采用强迫装配ꎬ必须使用垫

片进行补偿ꎮ
目前已有研究人员对此进行了初步研究ꎮ ＣＥＰＨＡＳ

Ｙａｗ Ａｔｔａｈｕ等[５]研究了垫片对复合材料－铝合金螺栓连接

结构应力和应变的影响ꎬ得出应力主要集中在孔边区域ꎬ
小间隙下液体垫片补偿效果好ꎬ在>０.９ ｍｍ 间隙后ꎬ可剥

垫片补偿效果更好ꎮ ＣＨＡＮＧ Ｊ Ｈ等[６]通过试验测试了固

体垫片和混合垫片对复合材料装配结构的影响ꎬ试验结果

表明:最大应变发生在间隙边缘处ꎬ加入垫片之后表面应

变远远小于不加垫片时的应变ꎬ且混合垫片可以很好地贴

合不均匀间隙ꎮ 张桂书[７] 对单孔复合材料试件进行了研

究ꎬ分析在不同装配间隙下试件的应变应力规律ꎬ得出结

论:垫片补偿后ꎬ试件支点处与孔边应变有了很大的改善ꎮ
云一珅[８]模拟了复合材料构件装配连接的过程ꎬ分析垫

片补偿后对结构的应力、应变影响ꎬ得出结论:液体垫片补

偿极大地降低了应变集中区域应变值ꎬ但是也使应变较小

􀅰８１􀅰



􀅰机械制造􀅰 叶鑫ꎬ等􀅰间隙与垫片补偿下复材－铝合金结构表面应变的研究

处应变值升高ꎮ
目前工程上没有对复材－铝装配结构的间隙补偿工

艺规范做出明确规定ꎬ关于间隙以及垫片补偿对复合材

料－铝合金装配结构表面应变的影响还缺乏足够的研究ꎬ
因此有必要深入研究间隙以及垫片补偿对复合材料－铝
结构表面应变的影响规律ꎮ 本文通过建立简化的模型ꎬ抽
象出带有装配间隙的试样ꎬ然后对该试样模拟螺栓连接过

程ꎬ利用 ３Ｄ－ＤＩＣ(３Ｄ ｄｉｇｉｔａｌ ｉｍａｇｅ ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ)测量方法分

析表面应变场和位移场ꎮ 在 ０~２ｍｍ大间隙范围内ꎬ探求

间隙与垫片补偿对结构表面应变的影响规律ꎮ

１　 研究模型的建立
本文研究对象为飞机翼盒ꎬ装配结构如图 １所示ꎮ 该

翼盒由上壁板、下壁板、翼肋、前梁、后梁组成[９]ꎬ其中 ３根
翼肋为铝合金材料ꎬ其余零构件都是复合材料ꎮ 当铝合金

翼肋与壁板装配时ꎬ因制造与装配偏差就会产生装配间隙ꎮ
本文主要研究均匀间隙ꎮ 装配简化示意图如图 ２所示ꎮ

图 １　 飞机翼盒装配结构

�
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H

图 ２　 装配间隙示意图

２　 实验研究

２.１　 制作试样与垫片

复合材料和铝合金构件尺寸如图 ３ 所示ꎬ 依照

ＡＳＴＭ Ｄ５９６１[１０]标准确定尺寸ꎮ 其中铝合金板厚度为

４ｍｍꎬ复合材料板厚度为 ３.７６ ｍｍꎮ
液体垫片材料为 ＥＡ９３９４ꎮ 在垫片制备过程中ꎬ先将

固化剂与基体树脂按比例混合ꎬ然后把搅拌好的液体垫

片施加在复合材料试件表面ꎬ用 Ｃ 型夹固定ꎬ在室温条

件下等待固化完全ꎮ 可剥垫片的材料为玻璃纤维ꎬ制备

时ꎬ根据结构尺寸裁剪大小ꎬ并且手工剥离垫片层到相应

厚度即可ꎮ

２.２　 实验操作

在测试前ꎬ需要对试样表面进行散斑处理ꎬ效果如图

４所示ꎮ 通过如图 ５(ａ)所示的加载装置[１１]来模拟螺栓连

接过程ꎮ 采用 ３Ｄ－ＤＩＣ 系统对试样的表面应变进行全场

�	��
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图 ３　 试样尺寸

三维测量ꎮ 如图 ５(ｂ)所示ꎬ在测试过程中ꎬ先拍下初始试

样照片作为参考图像ꎬ之后开始缓慢匀速施加载荷预紧

力ꎬ加载的过程中不断拍摄散斑图像ꎬ最终保证载荷加载

到 ８ ０００ Ｎ时照片的数量在 ５０张ꎮ 最后通过 ＶＩＣ三维软

件将后续图像与第一张图像进行比较ꎬ计算出累积位移和

应变ꎬ进而得到位移场和应变场ꎮ

图 ４　 试样表面散斑图

(a) �E>5
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(b) 3D-DIC#G>5 

图 ５　 实验装置

３　 结果分析与讨论

采用 ３Ｄ－ＤＩＣ测量时对视野要求较高ꎬ因此本实验进

行时只能测量到靠外侧部分区域ꎮ 如图 ６所示ꎬ矩形框内

的区域即为本次实验的测量区域ꎮ
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图 ６　 ３Ｄ－ＤＩＣ 测量下应变分析区

３.１　 强迫装配应变分析

当出现装配间隙且未进行垫片补偿时ꎬ强行拧紧螺栓

使被连接件贴合ꎬ即为强迫装配ꎮ 强迫装配下构件会发生

严重的弯曲变形甚至出现损伤ꎮ 图 ７ 和图 ８ 分别为间隙

０~２.０ ｍｍ下强迫装配时复合材料表面与铝合金表面在

ｅｘｘ和 ｅｙｙ方向上的全场应变云图ꎬ其中 ｅｘｘ方向为试样的纵

向ꎬｅｙｙ方向为试样的横向ꎮ
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图 ７　 强迫装配时复合材料表面全场应变云图
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图 ８　 强迫装配时铝合金表面全场应变云图

观察图 ７(ａ)和图 ８(ａ)可以发现ꎬ试样表面在 ｅｘｘ方向

上的应变为负ꎬ这是因为试样弯曲变形导致了表面沿纵向

出现压缩现象ꎮ 当间隙在 ０~ ０.８ ｍｍ 范围内ꎬ随着装配间

隙的增加ꎬ试样表面在 ｅｘｘ方向上应变集中程度变化不大ꎻ
但当间隙>０.８ ｍｍ 后ꎬ构件弯曲程度越来越大ꎬ应变集中

范围迅速扩展ꎬ试样表面 ｅｘｘ方向应变集中率先发生在孔

边区域ꎬ表现为从孔边逐渐向两端延伸ꎮ 观察图 ７(ｂ)和
图 ８(ｂ)可以发现ꎬ试样表面在 ｅｙｙ方向上的应变为正ꎬ主
要是因为试样纵向的弯曲压缩引起其在横向的拉伸ꎬ所以

试样表面在 ｅｙｙ方向上的应变变化趋势与 ｅｘｘ方向相对应ꎬ
表现为从孔中心向板边缘锥形扩散的现象ꎮ

观察和比较复合材料与铝合金试样表面应变场时发

现ꎬ复合材料表面应变集中程度大于铝合金表面应变集中

程度ꎬ这与复合材料板和铝合金板的弯曲变形有关ꎮ 因此

截取间隙 ２.０ ｍｍ下ꎬ复合材料板与铝合金板的位移场进

行比较ꎬ如图 ９所示ꎮ 其中图 ９(ａ)为复合材料板位移场ꎬ
其最高点与最低点位移差为 １.２４ ｍｍꎻ图 ９(ｂ)为铝合金板

位移场ꎬ其最高点与最低点位移差为 ０.７３ ｍｍꎮ 两者位移

相加后为 １.９７ ｍｍꎬ与间隙 ２.０ ｍｍ 误差较小ꎬ证明了实验

的准确性ꎬ同时也证明了在本次实验条件中ꎬ复合材料板

的弯曲程度大于铝合金板的弯曲ꎬ从而造成了复材板表面

应变集中程度大于铝板表面ꎮ
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图 ９　 间隙 ２.０ ｍｍ 下复合材料－铝合金表面

位移场云图

３.２　 液体垫片和可剥垫片补偿应变分析

图 １０是间隙 ２.０ ｍｍ时ꎬ垫片补偿下 ３Ｄ－ＤＩＣ在 ｅｘｘ方
向全场测量应变云图ꎮ 从图 １０ 中可以看出ꎬ垫片的引入

使得复合材料－铝合金连接结构在 ｅｘｘ方向应变值大幅度

降低ꎬ补偿后的全场应变与无间隙时趋势相同ꎮ 说明垫片

的加入可以很好地缓解试件弯曲变形ꎬ降低在 ｅｘｘ方向上

的应变集中程度ꎮ
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图 １０　 间隙 ２.０ ｍｍ 下垫片补偿 ｅｘｘ方向应变云图
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　 　 图 １１是间隙 ２.０ ｍｍ时ꎬ填隙补偿下 ３Ｄ－ＤＩＣ在 ｅｙｙ方
向全场测量应变云图ꎮ 垫片的补偿降低了板边缘的应变ꎬ
但对复合材料而言ꎬ在孔边区域可剥垫片的补偿效果反而

比强迫装配效果更差ꎬ这可能与可剥垫片的表面不平整

有关ꎮ
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图 １１　 间隙 ２.０ ｍｍ 下垫片补偿 ｅｙｙ方向应变云图

通过上述分析可得ꎬ在补偿垫片之后ꎬ大幅度地降低了

由于弯曲变形引起的应变ꎬ但同时会增大孔边挤压变形ꎬ加
入可剥垫片之后因为表面不平整带来的应变甚至大于强迫

装配时的应变ꎮ 相比之下ꎬ液体垫片效果好于可剥垫片ꎮ

４　 结语

１) 强迫装配时ꎬ构件在 ｅｘｘ方向上的应变主要受弯曲

变形影响ꎬ在 ｅｙｙ方向上的应变与 ｅｘｘ方向应变趋势相对应ꎮ
随着装配间隙的不断增大ꎬ应变集中程度都增大ꎬ且复合

材料的应变值大于铝合金材料ꎬ即复合材料变形更严重ꎮ
２) 垫片补偿后ꎬ极大地改善了由于构件弯曲变形引

起的应变ꎬ即补偿垫片后ꎬ构件弯曲变形大幅度降低ꎬ且液

体垫片补偿效果好于可剥垫片ꎮ
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