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民机复合材料结构修理容限确定方法研究
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摘　 要：为解决民机复合材料结构实际修理过程中判断要不要修、能不能修的修理容限问题，根据已

有成果和不足，提出了 ２ 种复合材料结构修理容限的完整求解方案和流程（基于波音公司修理验收要

求的修理容限，满足设计许用应变值的修理容限），重点解决如何在同时考虑维修经济性和结构安全

性情况下合理确定复合材料结构的修理上限；然后以受压复材加筋壁板为例，考虑穿孔损伤形式，结
合有限元分析，分别应用 ２ 种求解方案计算了加筋壁板的修理容限。 结果表明：２ 种修理容限求解方

案得到的同一复材加筋壁板修理容限结果比较接近且合理，证明了 ２ 种修理容限确定方法的可行性，
为民机复材结构损伤的工程化评估提供参考。

关　 键　 词：民机；复材结构；修理容限；有限元；损伤评估

中图分类号：Ｖ２１９　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）０４⁃０６９５⁃１０

　 　 在编制复合材料的结构修理手册 （ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ
ｒｅｐａｉｒ ｍａｎｕａｌ，ＳＲＭ）时，一个关键的问题就是对结构

损伤的判断及评估。 ＳＲＭ 中根据损伤的严重程度，
分为允许损伤、可修理损伤和不可修理损伤。 如何

根据损伤检查结果进行修理决策，进而判断是否需

要修理以及能否修理，就需要研究复材结构的修理

容限问题［１］。
修理容限的 ２ 个阈值中，修理下限决定损伤是

在允许范围内的还是应该修理的，而修理上限决定

损伤是需要修理还是更换。 如果修理下限设置得太

低，即便是极小的损伤也会启动修理程序，影响经济

性；而如果设置得太高，结构将会带损伤负载运行太

长时间，对飞行安全造成威胁。 虽然修理下限同时

影响经济性和安全性，但考虑到最小可检尺寸的限

制，一般修理下限不会太低，对经济性的影响较小，
因此对修理下限，应主要考虑安全性。

如果修理上限设置得过低，那些可修理的损伤

件也要执行更换程序，直接影响经济性；反之，损伤

较严重时才执行修理操作可能无法恢复其原来的性

能，影响安全性。 由于损伤结构必须要经过修理或

者更换，需要在保证安全性的前提下着重考虑经济

性。 因此对于修理上限，应同时考虑经济性和安全

性。 所以，如何确定修理容限的 ２ 个阈值将对飞行

安全和经济产生巨大影响。
国内由陈绍杰［２］ 最先提出了修理容限的概念。

童谷生［３］从工程应用角度探讨了进行复合材料飞

机结构损伤修理容限研究的相关问题，针对普通层

压板和加筋板等结构的主要损伤形式，指出了修理

容限研究中需要进行理论分析和试验研究的内容。
梁艳勤［４］把目视检查可检性与结构承载力的关系

同波音飞机复合材料结构修理验收要求联系起来，
证明了波音一般修理验收要求的合理性。 然后根据

飞机上结构的类型及传力特点，得到具体结构的修

理验收要求，并以此作为修理下限。 祝俊［５］ 分析了

当前修理容限确定方法中存在的问题，以复材结构

的设计许用应变作为衡量结构需不需要修理的指

标，认为当受损结构的剩余强度刚好等于结构的设

计许用应变时的损伤尺寸即为修理下限。 陆晓

华［６］采用蒙特卡罗方法，考虑飞机结构在服役期间

实际受到的损伤日历及维修成本等变量，用合适的

概率分布模型描述各因素的特性，结合损伤结构的

剩余强度、修理后剩余强度的恢复以及外载荷情况，
进行服役期间复合材料结构的剩余强度模拟，并以

此确定损伤结构修理容限。 由于该方法需要大量航
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线统计数据的支持，因此工程化实现很困难。
国外对于飞机复材结构修理容限研究的公开报

道很少，仅有少量数据可以参考。 目前关于复材结

构修理下限的求解取得了一些成果［４⁃１１］，但对于修

理上限大多通过建立修理 ／更换经济模型来定量计

算，并未考虑安全性，同时经济模型部分参数需要根

据相似结构的历史数据来获得，针对新研机型较难

实现。
因此本文在现有修理容限的研究基础上，在对

修理上限的求解上同时考虑经济性和安全性，尝试

建立复材结构修理容限的完整求解流程。 然后以受

压复材加筋壁板为例，考虑穿孔损伤，借助有限元软

件 ＡＢＡＱＵＳ，定量计算其修理容限。

１　 修理容限分析

民机复合材料结构一般采用损伤无扩展设计概

念［３］，并且考虑到复合材料本身就有较优异的抗疲

劳性能，在当前修理容限的确定方法中，都假设损伤

不发生扩展或通过疲劳试验证明复合材料结构在规

定的检查周期内没有明显的损伤扩展，利用静力分

析代替疲劳分析。
目前普遍被认可的方法是通过加载破坏，以破

坏载荷来衡量损伤结构和修理结构的承载性能，大
多数研究者都以损伤结构剩余强度与原始强度的比

例来衡量承载能力的退化程度。 此外，由于复材结

构对湿热较敏感［１２］，需要考虑实际环境对复材结构

承载性能的影响。
通过研究国内目前求解复合材料修理容限的方

法，可以发现求解修理容限的核心在于找到某一修

理验收“标准”，类似波音公司的修理验收要求，并

以此定量计算修理下限，然后在这一“标准”的基础

上同时考虑安全性和经济性来求解修理上限。
对修理容限的研究，一种途径是参考波音公司

的复材结构修理验收要求进行修理容限的求解。 对

于修理下限，不断改变损伤尺寸，当损伤结构的剩余

强度率刚好等于修理验收要求时对应的损伤尺寸即

为修理下限；对于修理上限，随着损伤尺寸增大，修
理的经济性变差，通过不断增加损伤尺寸，并对每一

损伤尺寸下的结构进行以修理验收要求为目标的修

理参数设计，保证每一损伤尺寸下的修理结构满足

安全性要求，然后再考虑其经济性。 当某一损伤尺

寸下结构以修理验收要求为目标的修理方案经济性

刚好等于更换件的经济性时，对应的损伤尺寸即为

修理上限。
另一种途径是以结构满足设计参数许用值为修

理验收要求进行修理容限的求解。 对于修理下限，
不断改变损伤尺寸，当损伤结构在极限载荷下的应

变刚好等于设计许用应变时对应的损伤尺寸即为修

理下限。 对于修理上限，先进行损伤结构的最佳修

理方案决策，得到考虑修理效果、经济性、可操作性

等因素的最佳修理方案，然后检验最佳修理方案是

否满足设计许用值要求。 随着损伤尺寸的增加，当
某一损伤尺寸的最佳修理方案刚好不满足设计许用

值要求时，表明此时的损伤结构在考虑修理效果、经
济性等因素下无论如何修理都无法满足安全性，因
此建议更换，对应的损伤尺寸即为修理上限。

下面将研究复材结构修理容限求解的 ２ 种方案

的具体过程及流程。
１．１　 方案一

以波音公司复材结构修理验收要求作为修理下

限的修理容限求解步骤，如图 １ 所示。

图 １　 方案一下的修理容限求解流程

·６９６·
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　 　 第 １ 步 　 确定复材结构的损伤类型，损表征

参数。
第 ２ 步　 根据复材结构类型和传力方式，通过

表 １ 确定修理验收要求。
表 １　 波音公司修理验收指标［４］

损伤部件类型 结构特点 修理验收要求

主要结构件
单传力 ８０％

多传力 ７４％

次承力结构
单传力 ６７％

多传力 ６０％

第 ３ 步　 根据飞机实际运营环境的情况考虑高

温、潮湿对复材结构性能的影响。
第 ４ 步　 对无损结构进行静力加载破坏，以破

坏载荷作为衡量无损结构承载性能指标。
第 ５ 步　 对无损结构预制不同尺寸的损伤，进

行 ２ 倍寿命的疲劳试验，以确定损伤扩展情况。
第 ６ 步　 对进行疲劳试验后的不同损伤尺寸的

结构在湿热条件下进行加载破坏，以破坏载荷作为

衡量损伤结构的剩余承载性能指标。
第 ７ 步　 根据损伤结构损伤尺寸与剩余承载性

能的关系，得到修理验收要求所对应的损伤尺寸，以
此作为修理下限。

第 ８ 步　 以修理验收要求为修理目标，选择合

适的修理方式，对修理参数进行设计，得到不同损伤

尺寸下以修理验收要求为目标的修理方案。
第 ９ 步　 考虑不同损伤尺寸下以修理验收为目

标的修理方案的经济性，当某一损伤尺寸下的修理

方案的经济性比换件经济性差时，此损伤尺寸即为

修理上限。
１．２　 方案二

以复材结构满足设计许用应变作为修理验收要

求的修理容限求解步骤，如图 ２ 所示。

图 ２　 方案二下的修理容限求解流程

　 　 第 １ 步　 确定复材结构的损伤类型，损伤表征

参数。
第 ２ 步　 确定结构的设计许用值和极限载荷。
第 ３ 步　 根据飞机实际运营环境的情况考虑高

温、潮湿对复材结构性能的影响。
第 ４ 步　 对无损结构预制不同尺寸的损伤，进

行 ２ 倍寿命的疲劳试验，以确定损伤扩展情况。
第 ５ 步　 对进行疲劳试验后的不同损伤尺寸结

构在湿热条件下进行极限载荷加载，获得不同损伤

尺寸的加载应变。
第 ６ 步　 根据损伤尺寸和加载应变的关系，得

到加载应变刚好等于设计许用值时的损伤尺寸，以
此作为修理下限。

第 ７ 步　 对不同损伤尺寸下的结构进行修理，
考虑修理效果、经济性等因素进行最佳修理方案决

策，设计修理参数，得到不同损伤下最佳修理方案。
第 ８ 步　 对不同损伤尺寸结构在其最佳修理方

案下的修理后结构进行极限载荷下加载，得到加载

应变，当其刚好等于设计许用应变时对应的损伤尺

寸即为修理上限。
１．３　 有限元模型

以受压加筋壁板模型为研究对象，损伤类型考

虑为冲击损伤，并将其简化为圆形通孔，冲击损伤位

于 ２ 根长桁中间蒙皮上，损伤几何参数为损伤半径，
修理方式为单面胶接贴补，借助 ＡＢＡＱＵＳ 软件进行

２ 种方案下的冲击损伤的修理容限研究。
加筋壁板模型中蒙皮尺寸为 ３３０ ｍｍ×３５０ ｍｍ，

筋条尺寸如图 ３ 所示，模型中有 ３ 根筋条，中间筋条

位于蒙皮正中央，具体厚度及铺层如表 ２ 所示。

·７９６·
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图 ３　 筋条截面及尺寸

表 ２　 各部分铺层及厚度

部位 铺层 厚度 ／ ｍｍ 单层厚度 ／ ｍｍ
蒙皮 ［４５ ／ ⁃４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ９０ ／ ⁃４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ⁃４５ ／ ０］ ｓ ２．５

下凸缘 ［０ ／ ４５ ／ ９０ ／ ０ ／ ４５ ／ ４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ０ ／ ９０ ／ ４５ ／ ０ ／ ⁃４５ ／ ４５］ １．７５
上凸缘 ［４５ ／ ⁃４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ９０ ／ ０ ／ ⁃４５ ／ ０］ ｓ ２

长桁腹板 ［４５ ／ ⁃４５ ／ ０ ／ ４５ ／ ９０ ／ ０ ／ ⁃４５ ／ ０］ ｓ ２

０．１２５

　 　 复合材料加筋壁板中蒙皮与筋条材料属性如表

３ 所示，蒙皮与筋条之间胶层属性如表 ４ 所示，补片

与蒙皮之间的胶层属性如表 ５ 所示。

表 ３　 复合材料属性

Ｅ１１ ／

ＧＰａ

Ｅ３３ ／

ＧＰａ

Ｇ１２ ／

ＧＰａ

Ｇ１３ ／

ＧＰａ

Ｇ２３ ／

ＧＰａ
ν

ＸＴ ／

ＭＰａ

ＹＴ ／

ＭＰａ

ＹＣ ／

ＭＰａ

ＺＴ ／

ＭＰａ

ＺＣ ／

ＭＰａ

Ｓ１２

ＭＰａ

Ｓ２３ ／

ＭＰａ

ＸＣ ／

ＭＰａ
１２８ ８．４６ ３．８９ ３．８９ ２．９４ ０．３２２ ２ ３７２ ５０ １７８ ５０ １７８ １０７ ８０．７ １ ２３４

表 ４　 筋条与蒙皮间胶层属性

Ｅ ／ ＧＰａ Ｇ ／ ＧＰａ ν ｔ０ｎ ／ ＭＰａ ｔ０ｓ ＝ ｔ０ｔ ／ ＭＰａ Ｇｃ
ｎ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｇｃ

ｓ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｇｃ
ｔ ／ （Ｎ·ｍｍ－１）

２．２７ ０．８４ ０．３５ ４０．０ ２６．０ ０．９ １．８ １．８

表 ５　 补片与蒙皮间胶层属性

Ｅ ／ ＧＰａ Ｇ ／ ＧＰａ ν ｔ０ｎ ／ ＭＰａ ｔ０ｓ ＝ ｔ０ｔ ／ ＭＰａ Ｇｃ
ｎ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｇｃ

ｓ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｇｃ
ｔ ／ （Ｎ·ｍｍ－１）

２．２７ ０．８４ ０．３５ ３７．３ ４６．１ ０．９ １．８ １．８

　 　 本文采用工程上广泛应用的基于应力的三维

Ｈａｓｈｉｎ 失效准则［１３］为复合材料失效准则，材料退化

方式选择直接刚度退化，具体退化方式如表 ６ 所示。
退化系数由 ｅｆ，ｅｍ，ｅｄ 三者决定，三者分别为纤维损

伤系数、基体损伤系数、分层损伤系数，当 ｅｆ，ｅｍ，ｅｄ
均为 ０ 时，表示材料还没有损伤，当三者中任意一个

达到 １ 时，进行相应材料属性的退化，通过编写 ＵＳ⁃
ＤＦＬＤ 子程序实现。

表 ６　 材料刚度折价退化

Ｅ１１ Ｅ２２ Ｅ３３ Ｖ１２ Ｖ１３ Ｖ２３ Ｇ１２ Ｇ１３ Ｇ２３ ｅｆ ｅｍ ｅｄ
１ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０ ０

０．００１ １ １ ０．００１ ０．００１ １ ０．００１ ０．００１ １ １ ０ ０
１ ０．００１ １ ０．００１ １ ０．００１ ０．００１ １ ０．００１ ０ １ ０
１ １ ０．００１ １ ０．００１ ０．００１ １ ０．００１ ０．００１ ０ ０ １

０．００１ ０．００１ １ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．０００１ ０．００１ １ １ ０
０．００１ １ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ １ ０ １

１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０ １ １
０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ ０．００１ １ １ １
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　 　 胶层采用黏聚力模型（ＣＺＭ），以二次名义应力

准则作为损伤起始准则，损伤演化采用基于能量的

Ｂ⁃Ｋ 法则。
层合 板 单 元 选 择 Ｃ３Ｄ８Ｒ， 胶 层 单 元 选 择

ＣＯＨ３Ｄ８，分别建立无损结构、损伤结构、贴补修理

模型，如图 ４ 至 ５ 所示。

图 ４　 无损与穿孔损伤模型

图 ５　 补片与贴补修理模型

模型对上端面建立参考点使用 Ｃｏｕｐｌｉｎｇ 进行耦

合加载，下端面采用铰接约束，与胶层接触的表面都

采用共节点绑定约束。

２　 方案一的复材加筋壁板修理容限

由于试验条件限制，提出以下假设：
１） 考虑到冲击损伤容限设计的复合材料结构

具有优异的抗疲劳性质，因此假设结构的损伤在 ２
倍寿命内不扩展，有条件时再进行疲劳损伤扩展试

验来考虑结构承载性能的退化。
２） 复合材料在高温、潮湿的条件下会发生材料

的性能退化，且对压缩载荷敏感，因此须考虑湿热对

损伤结构承载力的影响。 根据王世明［１４］ 的试验研

究，层合板在水浸、７０℃的极端条件下，结构的承压

性能会下降 ２０％左右。 故先对损伤结构进行常温、
干态下的有限元仿真，再将破坏载荷乘以系数 ０．８
来近似考虑损伤结构在湿热环境下的强度退化。
２．１　 确定修理下限

考虑到复合材料加筋壁板为主结构，且传力方

式为多传力，根据波音公司的修理验收要求，修理下

限取为无损结构承载力的 ７４％。
通过有限元仿真，得到无损结构的破坏载荷为

３１８．７ｋＮ，由小到大不断改变损伤半径，得到损伤半

径和破坏载荷的关系如表 ７ 所示。
表 ７　 不同损伤半径下的破坏载荷

损伤半径 ／
ｍｍ

破坏载荷 ／
ｋＮ

占无损结构

百分比 ／ ％
考虑湿热后

百分比 ／ ％

１０ ３０２．８ ９５ ７６

１３ ２９７．８ ９３．８ ７５

１６ ２９４．８ ９２．５ ７４

２０ ２８９．４ ９０．１ ７２

根据表 ７ 可得，对应损伤结构承载为原结构承

载力的 ７４％的损伤半径为 １６ ｍｍ，因此该结构的修

理下限为损伤半径 １６ ｍｍ 的圆孔。
２．２　 确定修理上限

修理上限的求解步骤：
第 １ 步　 对大于修理下限损伤尺寸的结构进行

修理，以修理下限 ７４％的承载力恢复率为目标，对
不同损伤尺寸的结构进行修理参数设计，考虑实际

的修理能力，得到不同损伤尺寸下结构最佳修理

方案。
第 ２ 步　 考虑不同损伤尺寸下的最佳修理方案

的经济性，当某损伤尺寸下的最优修理方案的经济

性刚好等于换件的经济性时，此尺寸即为修理上限。
２．２．１　 不同损伤尺寸下结构的最佳修理方案

由于修理下限得到的损伤尺寸为半径 １６ ｍｍ，
而结构实际最大能预制的圆孔损伤半径为 ４０ ｍｍ，
故取损伤半径依次为 ２０，２５，３０，３５ ｍｍ ４ 种损伤。

对于单面贴补的修理参数，主要有补片的形状、
补片大小、铺层方向、铺层厚度。

根据目前复合材料结构在单面贴补修理的研

究［１５⁃１７］，一般补片的截面形状为圆形，补片的铺层

方向尽量与原结构一致，修理效果较好。 故将补片

的截面形状简化为圆形，补片的铺层方向取为原蒙

皮的铺层方向。
因此，对于单面贴补修理的修理参数，主要考虑

补片半径和铺层数。
对于修理参数的取值，考虑到计算工作量，同时

一般经验表明，补片半径在损伤半径的 ２～３ 倍左右

以及补片的铺层数在原结构的一半左右时修理效率
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较高。 因此，铺层数考虑 ６，１０，１５ 层（原结构蒙皮铺

层数一半为 １０ 层），补片半径在损伤半径的 ２ 倍附

近取值。
以半径 ２０ ｍｍ 的损伤结构为例，其修理方案和

修理后承载力恢复情况，如表 ８ 所示。
表 ８　 半径 ２０ ｍｍ 损伤对应的修理方案

方案
补片半

径 ／ ｍｍ
铺层数

破坏载

荷 ／ ｋＮ
占原结构

百分比 ／ ％
考虑湿热的

百分比 ／ ％

１ ３０ ６ ２７４．５ ８６．１ ６８．９

２ ３０ １０ ２７９．３ ８７．６ ７０．１

３ ３０ １５ ２７６．３ ８６．７ ６９．４

４ ４０ ６ ２９３．２ ９２．０ ７４．０

５ ４０ １０ ２９１．０ ９１．３ ７３．０

６ ４０ １５ ２８９．２ ９０．７ ７２．６

７ ５５ ６ ３０１．２ ９４．５ ７５．６

８ ５５ １０ ３０６．６ ９６．２ ７７．０

９ ５５ １５ ３０８．４ ９６．８ ７７．４

根据以上结果可以得到，对于半径为 ２０ ｍｍ 损

伤，以承载能力恢复率为 ７４％的修理参数优化得到

结果是方案 ４（补片半径 ４０ ｍｍ，补片铺层数 ６ 层）。
分别对损伤半径 ２５，３０，３５ ｍｍ 的结构进行修理参

数优化，根据仿真结果得到以承载力恢复率 ７４％的

不同损伤半径下的修理方案如表 ９ 所示。
表 ９　 不同损伤半径下 ７４％承载力恢复率的修理方案

损伤半径 ／ ｍｍ 补片半径 ／ ｍｍ 补片铺层数

２０ ４０ ６

２５ ５０ ６

３０ ６０ １０

３５ ７０ １０

２．２．２　 考虑经济性

基于上述最佳修理方案，下一步比较各个修理

方案的经济性和换件的经济性来判断修理上限。
由于一般结构修理后的费用预测较为困难且缺

少相关统计数据，因此假设损伤件修理和换件后的

检查维护费用以及运行时间相同，仅考虑修理时的

直接费用以及换件时的费用，等有条件时再进行详

细的经济性计算。
结构的修理成本需要根据实际的修理条件进行

考虑，例如：材料、设备、人员、技术等方面。 根据

Ｃｈｅｎ 等［８］对实际修理成本和统计数据的研究，同时

为了反映修理参数变化对修理费用的影响趋势，假
设修理费用 Ｃｒ 以（１） 式表述，其基本单位为 １。

Ｃｒ ＝ Ｃｂ ＋ Ｃ１ｄ２ｅＣ２ｄ１ （１）
式中： ｄ１ 为补片尺寸半径，单位为 ｃｍ；ｄ２ 为铺层数；
Ｃｂ ＝ ８００， 为每次修理的基本费用；Ｃ１ ＝ ３３，Ｃ２ ＝
０．３３，为取决于修理能力的常数。

计算出不同损伤修理方案的修理费用如表 １０
所示。

表 １０　 各损伤半径对应修理方案的修理费用

损伤半径 ／ ｍｍ 补片半径 ／ ｍｍ 补片铺层数 修理费用

２０ ４０ ６ １ ５４１

２５ ５０ ６ １ ８３１

３０ ６０ １０ ３ １９０

３５ ７０ １０ ４ １２４

由于换件费用为 ３ ０００，在以承载力为 ７４％的修

理验收要求下，该结构损伤半径为 ３０ ｍｍ 时接近换

件费用，因此该结构的修理上限为 ３０ ｍｍ。
综上，方案一计算出该结构对穿孔损伤的修理

容限为半径 １６～３０ ｍｍ。

３　 方案二的复材加筋壁板修理容限

以下计算基于的假设条件：
１） 与方案一的假设 １ 相同；
２） 根据王世明［１４］的试验研究，层合板在水浸、

７０℃的极端条件下，压缩载荷下结构的应变会下降

４％左右。 故先对损伤结构进行常温、干态下的有限

元仿真，再将应变乘以 ０．９６ 的系数来近似考虑损伤

结构在湿热环境下的强度退化。
３．１　 确定修理下限

由于该结构并不是某型飞机具体结构，没有相

关设计参数。 因此将复材加筋壁板的结构设计许用

值定为 ０．３％（一般情况下，飞机复材结构压缩设计

许用值为 ０．３％ ～ ０．４％），该结构在无损状态下的破

坏载荷为 ３１８． ７ ｋＮ，将其除以 １． ５ 作为极限载荷

２１２．５ ｋＮ，以此来进行分析。
预制不同尺寸的损伤，通过有限元仿真得到在

极限载荷下不同损伤半径的应变，如表 １１ 所示。
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表 １１　 不同损伤尺寸结构在极限载荷下的应变

损伤半径 ／
ｍｍ

极限载荷下的

压缩位移 ／ ｍｍ
极限载荷下

的应变 ／ ％
考虑湿热后

的应变 ／ ％

１０ １．０８３ ０．３０９ ０．２９７

１２ １．０８８ ０．３１１ ０．２９８

１４ １．０９４ ０．３１３ ０．３００

１６ １．０９８ ０．３１４ ０．３０１

１８ １．１０３ ０．３１５ ０．３０２

２０ １．１１３ ０．３１８ ０．３０５

根据表 １１ 可知当损伤孔半径达到 １４ ｍｍ 时，
在极限压缩载荷的作用下，应变刚好达到设计许用

值，故该结构的修理下限为半径 １４ ｍｍ 的圆孔。
３．２　 确定修理上限

方案二进行修理上限求解的思想是先考虑不同

损伤尺寸的结构在修理效果、经济性、可操作性等因

素下的最佳修理方案；然后检验不同损伤尺寸下最

佳修理方法是否满足设计许用值的要求，当某尺寸

下最佳修理方案刚好满足设计许用值的要求，则此

损伤尺寸即为修理上限。
其实质就是不断增大损伤尺寸，然后考虑各种

因素影响下该尺寸的最佳修理方案，当其无法满足

设计要求时则此尺寸不可修。 这样处理使得在修理

上限内修理既满足了安全性要求，又考虑了实际修

理时经济性、可操作性等因素。
３．２．１　 最佳修理方案决策

修理方案决策即就是在考虑实际修理过程中各

种因素下，例如修理效果、修理费用、修理时间、可操

作性等，选择最佳修理方案。 针对这种复杂问题，很
难建立精确的数学模型，考虑将修理参数离散化，得
到数量有限的修理方案，然后再选择考虑各种因素

下的最佳修理方案，因此将该问题转化为离散多目

标决策处理。
离散多目标决策中的网络层次分析法［１８］，通过

两两比较的方式考虑实际问题中各个影响因素的重

要性大小，利用专家经验以及各个方案的信息，按照

相对重要性对方案进行排序，可以得到既反映决策

者的主观意愿，又反映方案客观实际信息的最佳方

案。 以半径 ３０ ｍｍ 尺寸的损伤为例，建立其最佳修

理方案决策模型。
１） 备选修理方案

对于修理参数取值的考虑同方案一，得到以下

９ 组备选修理方案，如表 １２ 所示。
表 １２　 备选修理方案

修理方案 补片半径 ／ ｍｍ 补片铺层数

１ ４５ ６

２ ４５ １０

３ ４５ １５

４ ６０ ６

５ ６０ １０

６ ６０ １５

７ ７５ ６

８ ７５ １０

９ ７５ １５

２） 网络层次分析法结构的建立

网络层次分析法典型结构包括准则层和网络

层。 对于复材加筋壁板单面贴补修理而言，准则即

是问题本身，故只需建立各影响因素和方案的网络

层。 对于影响因素分别从三方面考虑：修理效果上

主要考虑剩余强度；经济性考虑修理费用和修理时

间；另外还考虑了修理方案实际的可操作性。
根据各因素间以及各因素和方案集的关系建立

网络层，如图 ６ 所示。

图 ６　 网络层

３） 两两比较判断矩阵的建立

对于方案的属性值，可以定量表示的直接给出

具体数值，无法定量化的属性可以建立相应评价表，
根据专家的主观判断给出具体数值。

对于剩余强度因素，直接以各修理方案有限元

仿真的破坏载荷表示即可。
对于修理费用因素，同样通过（１）式计算各修

理方案的修理费用。
对于修理时间和可操作性，由于未进行实际修
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理，无法定量表示，因此通过建立相应的评分表，将
定性因素定量化，依靠专家的主观判断给出不同修

理方案的修理时间和可操作性相对重要性。 然后根

据各方案信息以及专家经验，得到各个两两比较判

断矩阵。
以其他影响因素对方案集相对重要性的两两比

较判断矩阵为例，如表 １３ 所示。
表 １３　 关于方案集的两两比较矩阵

方案集 剩余强度 修理费用 修理时间 可操作性

剩余强度 １ ２ ５ ４

修理费用 １ ／ ２ １ ４ ２

修理时间 １ ／ ５ １ ／ ４ １ １ ／ ２

可操作性 １ ／ ４ １ ／ ２ ２ １

４） 应用 “ Ｓｕｐｅｒ Ｄｅｃｉｓｉｏｎ” 软件求解最佳修理

方案。
“Ｓｕｐｅｒ Ｄｅｃｉｓｉｏｎ”是一款根据网络层次分析法

开发的专用软件。 由于网络层次分析法的计算异常

繁杂，尤其面对复杂问题时，需要耗费大量的时间。
而 ＳＤ 软件集模型建立、判断输入、计算分析和数据

处理功能于一身，提供了极大的便利。
在 ＳＤ 软件中建立复材加筋壁板修理离散多目

标决策的网络层次分析法结构模型，如图 ７ 所示。

图 ７　 ＳＤ 软件中的 ＡＮＰ 结构

将各个两两判断比较矩阵输入 ＳＤ 软件中，求
解各方案权重，如表 １４ 所示。

表 １４　 各方案的权重

方案 １ ２ ３ ４ ５ ６ ７ ８ ９

权重 ／ ％ ４．２９ ４．０５ ４．２４ ４．４５ ４．２８ ３．９２ ４．１８ ３．８７ ３．６９

由表 １４ 中可知权重最高的为方案 ４，对应修理

方案补片半径为 ６０ ｍｍ，铺层数为 ６ 层。

由此，采用网络层次分析法进行离散度多目标

决策，得到 ３０ ｍｍ 圆孔损伤下，考虑剩余强度、修理

费用、修理时间、可操作性因素的最佳修理方案。
４） 不同损伤半径下的最佳修理方案

将损伤尺寸改为 １８，２２，２６ ｍｍ 进行修理方案

决策，除了修理方案的信息发生变化外，其他依靠专

家经验的主观信息保持一致，以保证决策者的主观

意愿不变。
分别对半径为 １８，２２，２６ ｍｍ 的损伤件进行修

理方案决策，得到各个损伤尺寸下的最佳修理方案，
由于其过程与 ３０ ｍｍ 损伤时完全一致，仅给出结

果，各损伤尺寸下修理方案决策的最佳修理方案如

表 １５ 所示。
表 １５　 不同损伤半径下修理方案决策的最佳修理方案

损伤半径 ／ ｍｍ
最佳修理方案

补片尺寸 ／ ｍｍ
最佳修理方案

补片铺层数

１８ ２６ ６

２２ ３４ ６

２６ ５２ １０

３０ ６０ ６

３．２．２　 各损伤尺寸下最佳修理方案检验

得到不同损伤尺寸下最佳修理方案后，需要检

验其是否满足结构初始设计强度要求。
通过对表 １５ 中 ４ 组最佳修理方案进行极限载

荷下的压缩加载，将其压缩应变与压缩许用应变值

进行比较，以此得到修理上限。
表 １６　 各损伤尺寸的最佳修理方案在极限载荷下的应变

损伤半

径 ／ ｍｍ
补片尺

寸 ／ ｍｍ
补片铺

层数

压缩位

移 ／ ｍｍ
压缩应

变 ／ ％
考虑湿热压

缩应变 ／ ％

１８ ２６ ６ １．０９６ ０．３０５ ０．２９３

２２ ３４ ６ １．０７８ ０．３０８ ０．２９６

２６ ５２ １０ １．０９９ ０．３１４ ０．３０１

３０ ６０ ６ １．１１２ ０．３１８ ０．３０５

　 　 由表 １６ 可知，当损伤尺寸为半径 ２６ ｍｍ 时，其
最佳修理方案在极限载荷下的压缩应变最接近

０．３％（设计许用应变）。 继续增加损伤尺寸，３０ ｍｍ
时其最佳修理方案在极限载荷下的压缩应变为

０．３０５％，不满足设计强度要求，因此损伤半径２６ ｍｍ
即为该结构的修理上限。

综上，方案二计算出该结构对穿孔损伤的修理

·２０７·
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容限为半径 １４～２６ ｍｍ。

４　 结　 论

１） 在已有研究的基础上，提出 ２ 种一般复材结

构修理容限的完整求解方案。 一是参考波音公司的

修理验收要求进行修理容限的求解，二是以结构满

足设计参数（对复材结构，主要是设计许用应变）为
修理验收要求进行修理容限的求解。

２） 以穿孔损伤的受压复合材料加筋壁板为研

究对象，分别应用 ２ 种修理容限求解方案，成功得到

了该结构的修理容限。 方案一得到该结构的修理容

限为 １６ ～ ３０ ｍｍ；方案二得到该结构的修理容限为

１４～２６ ｍｍ。
３） ２ 种方案求解的复材结构修理容限结果比

较接近，相互证明了 ２ 种方案的可行性，方案二的结

果较保守，符合一般复合材料结构“低设计许用应

变”的设计思想。 方案一基于波音公司实际修理经

验，方法简便易实施，但其通用性需要根据工程实际

来进一步验证。 方案二以结构满足设计参数为基

础，结果更加保守，同时决策过程较复杂且需要引入

专家经验，但其求解方法更适用于一般问题。
由于条件限制，在修理容限的求解过程中作了

一些假设和简化，但证明了 ２ 种方案的可行性，为民

机复材结构损伤工程化评估提供了理论基础。
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