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0 引言
先进复合材料与金属材料相比具

有比强度高、比刚度高等很多优点，

目前在航空航天等很多领域都得到了

广泛应用 [1]。但在复合材料的制造、

机械加工和使用过程中不可避免地会

出现各种缺陷或损伤，其中由于机械

加工、异物冲击等原因造成的较大穿

透型开孔损伤对复合材料构件的强度

和疲劳寿命会产生很大影响 [2]。对于

受损伤的复合材料构件，工程上通常

采用挖补、胶接、金属补片连接、二

次固化等方式进行维修，采用何种方

式进行维修经常受到实际工程应用背
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景（使用环境、载荷、温度等）的限

制。合理的修理方式可以改善复合材

料受损构件的强度和疲劳寿命，保证

复合材料构件的正常使用。

本文研究对比了高温状态下使

用的某复合材料压力容器较大穿透型

损伤的不同修补方式。由于该损伤结

构在修补过程中受到较多的工程条件

限制，因此采用了金属补片方式对损

伤部位进行维修，并以铆接方式固

定。研究对比了采用单排及双排铆钉

连接的金属补片式修补结构的破坏模

式、静力破坏载荷、疲劳寿命及剩余

强度，本研究内容可为采用铆钉连接

的金属补片式复合材料修补结构的强

度、疲劳设计提供参考。

1 试验件
试验件取自高温状态使用的某

复合材料压力容器结构，该结构在使

用过程中产生了较大的穿透型开孔损

伤。试验件母板为尺寸相同的层合树

脂基复合材料，以预制等尺寸穿透型

损伤来还原工程原型，金属补片在

母板内外两侧对称分布，补片材料相

同，分别采用单排和双排铆钉连接方

法进行修补，如图1、图2所示，图中

椭圆框区域A处根据实际工程构件特

点未布置铆钉，两种连接方式的试验

件一共6对，单排铆钉连接的编号分别

为D1~D6，双排铆钉连接的编号分别

为S1~S6。

2 试验项目
在试验室室温大气环境条件下进

行试验，试验载荷为单向拉伸载荷，

试验件一端全约束、一端加载，分别

进行静力试验、疲劳试验、剩余强度
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图1　单排铆钉方式修补结构               图2　双排铆钉方式修补结构 
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试验。

1）静力试验

目标载荷F＝78391N，采用MTS

拉压力试验机进行试验，100%目标载

荷前采用载荷控制模式加载，100%目

标载荷之后采用位移控制模式加载，

直至试验件破坏。

2）疲劳试验

载荷谱为拉—拉等幅谱，峰值载

荷为78391N，与静力目标载荷相同，

载荷谷值为0N，目标循环数18802，

疲劳试验分以下几个阶段：

a. 对所有试验件进行目标循环数

为18802次的疲劳试验；

b. 如果试验件仍有承载能力，各

选取一对单排、双排试验件继续施加

拉伸载荷直至试验件破坏；

c. 选取另一对单排、双排试验件施

加0～78391N～0的循环载荷，进行低循

环疲劳试验，直至单个试验件累积循环

数达到2倍寿命目标的循环数37604次。

3）剩余强度试验

对完成上述c项疲劳试验后仍具有

承载能力的试验件施加拉伸载荷直至

试验件破坏。

3 试验结果及分析
3.1 静力试验结果及分析

表1为试验件静力试验破坏模式

及破坏载荷，其中单排铆钉试验件

破坏模式见图3。由表1计算可得，

双排铆钉试验件破坏载荷平均值为

130.34kN，为目标载荷的1.66倍；

单排铆钉试验件破坏载荷平均值为

105.56kN，为目标载荷的1.35倍。

静力试验结果分析：

1） 双排铆钉金属补片上的应变

均匀性明显强于单排铆钉补片，说明

双排铆钉传递载荷的均匀性优于单排

铆钉。

2） 单排铆钉试验件远场破坏应

变平均值为2372με，双排铆钉试验件

远场破坏应变平均值为3989με，较单

排铆钉提高了68%。

3） 由于双排铆钉试验件并非完

全意义上的双排，在某些区域实为单

排（图2中A处），此处铆钉承载比例

大，母板钉孔应力集中严重，再加上

钉孔位于母板缺口附近高应力区，所

以母板沿钉孔横截面拉断。

3.2 疲劳和剩余强度试验结果及分析

试验件

类型

试验件

编号
破坏模式

循环

次数

破坏载

荷kN）

破坏载荷/
目标载荷

单排

铆钉

D4
部分钉剪断，母板部

分钉孔拉脱破坏，母

板横断面拉断

30376 2倍目

标循环

数内

破坏

－

D5
部分钉剪断，母板部

分钉孔拉脱破坏，母

板横断面拉断

28616 －

D6 疲劳后静力破坏母

板一侧，沿钉孔拉断
18802 113.8 1.45倍

双排

铆钉

S4 疲劳后静力破坏母

板一侧，沿钉孔拉断
18802 143.03 1.82倍

S5 疲劳后静力破坏母

板一侧，沿钉孔拉断
37604 137.44 1.75倍

S6 疲劳后静力破坏母

板两侧，沿钉孔拉断
37604 145.2 1.85倍

试验件

类型

试验件

编号
破坏模式

破坏载

荷（kN）

破坏载

荷/目标

载荷

单排

铆钉

D1 母板一侧，沿钉孔拉断 93.77 1.20倍

D2 母板两侧，沿钉孔拉断 110.9 1.41倍

D3 母板两侧，沿钉孔拉断 112.02 1.43倍

双排

铆钉

S1 母板一侧，沿钉孔拉断 140.55 1.79倍

S2 母板一侧及中部，沿钉孔拉断 117.58 1.50倍

S3 母板一侧，沿钉孔拉断 132.88 1.70倍

图3　疲劳试验件破坏模式

表1　静力试验结果

表2　疲劳试验结果

表2为试验件

疲劳试验的循环次

数、破坏模式及疲

劳后破坏载荷，疲

劳试验的破坏模

式与静力破坏模式

基本相同。由表2

可知，双排铆钉试

验件疲劳性能明显

优于单排铆钉试验

件。双排铆钉在

承受2倍目标循环

数疲劳试验后，

破坏载荷平均值

为141.89kN，为静

力目标载荷的1.81

倍；单排铆钉试

验件在目标循环数

疲劳试验后，破坏

载荷为113.8kN，

为静力目标载荷的

1.45倍，但在2倍目标循环数内发生疲

劳破坏。

疲劳及剩余强度试验结果分析：

1） 双排铆钉试验件疲劳后剩余

强度优于单排铆钉试验件。

2） 双排铆钉试验件在2倍疲劳寿

命期内未出现明显损伤迹象，但与静力

试验相同，双排铆钉试验件A区承载比

例大，应力集中严重，在疲劳后剩余强

度试验时，母板沿此处钉孔拉断。

3） 表3为试验件疲劳前后破坏载

荷对比，不考虑试验件的制造误差，

试验件

类型

静力试验

平均破坏

载荷

疲劳寿命

后平均破

坏载荷

2倍疲劳寿

命后平均

破坏载荷

单排铆钉 105.56kN 113.8kN 疲劳断裂

双排铆钉 130.34kN 143.03kN 141.32kN

表3　试验件静力破坏载荷与疲劳后
破坏载荷对比
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图3　疲劳试验件破坏模式

表1　静力试验结果
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1）单排铆钉和双排铆钉修补结构

试验件均能满足目标载荷和目标循环
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计和使用的要求。
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破坏载荷、疲劳寿命、剩余强度均低

于双排铆钉修补结构，单排铆钉修补

0 引言
从20世纪初泰勒等人提出“管

理科学”的概念以来，管理学经历了

漫长的发展阶段，产生了生产管理、

人力资源管理、财务管理、运作管理

等学科。直到20世纪末，人们才意识

到，管理并非只管人、财、物这些实

物资源，也并非是只管产、供、销这

些具体实物管理的运营流程，还必须

管理一种重要的无形资源——知识[1]。

航空产品知识管理是相对于企

业泛化知识（即知识管理）管理而言

的，是指航空工业企事业单位（以下

统称企业）应用一定的技术，以航空

航空产品知识管理关键技术研究

摘　要:根据航空工业知识管理的需求和现状，提出了航空产品知识管理的思路，即通过知识管理技术，实行

知识编码化战略，建立多种知识源的产品知识管理系统和产品知识库，系统采用分层法存储知识，采用高效的

知识自动获取技术和以实例推理为主的知识利用技术，实现航空产品知识的有效管理。
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产品（主要是飞机）设计、研制、销

售，直至产品回收的全过程所需要的

知识为管理对象的知识管理活动。它

与知识工程的基于具体任务的知识管

理不同，它所管理的知识服务于航空

产品生命周期全过程。它也与传统的

泛化知识不同，在知识管理的战略定

位、知识库的知识来源、知识获取方

式、知识组织方式和知识利用方式上

等都有较大的不同。

航空工业在知识管理方面经历了

导入、大规模实施、探索的过程，当

前处于大规模实施后的探索过程。不

少单位对知识管理处于冷静思考期，

以探索更有成效的路径与方法。这是

因为随着知识管理的研究与实践的深

入，知识管理上的不足日益突显，主

要表现在以下几个方面。

1）受知识表示和应用上的局限

性，在管理对象上局限于一定范围或

非常泛化的知识，而不能对企业产品

知识进行很好的管理。

2）知识利用手段与途径单一，不

能发挥知识的应用作用。

3）知识缺乏与数据过剩问题突

出 [2-4]。

本文通过引入知识工程理论，以

航空产品知识为管理对象，在知识源

结构的远场破坏应变仅为2372με（均

值），而双排铆钉修补结构的远场破

坏应变为3989με（均值），表明双排

铆钉修补结构具有更高的安全系数和

可靠性。

3） 单排铆钉和双排铆钉修补结

构疲劳试验后剩余强度均高于静力试

验破坏强度，表明修补结构具有良好

的疲劳性能，在满足静力要求的同

时，也能满足工程需要的疲劳寿命要

求。                                                 

参考文献

[1] 沈观林，胡更开. 复合材料力

学[M]. 北京:清华大学出版社,2006.

[2] 中国航空研究院. 复合材料结

构设计手册[M]. 北京:航空工业出版

社,2001.

作者简介

许洪明，工程师，主要从事金属

及复合材料结构强度设计工作。

AERONAUTICAL SCIENCE & TECHNOLOGY

管理    Management

50 2012/6     航空科学技术

从表3可见，在可承受的疲劳寿命内，

试验件疲劳后的静强度有所提高。

4 结论
1）单排铆钉和双排铆钉修补结构

试验件均能满足目标载荷和目标循环

数要求，表明该修补方式满足结构设

计和使用的要求。

2） 单排铆钉修补结构静力试验

破坏载荷、疲劳寿命、剩余强度均低

于双排铆钉修补结构，单排铆钉修补

0 引言
从20世纪初泰勒等人提出“管

理科学”的概念以来，管理学经历了

漫长的发展阶段，产生了生产管理、

人力资源管理、财务管理、运作管理

等学科。直到20世纪末，人们才意识

到，管理并非只管人、财、物这些实

物资源，也并非是只管产、供、销这

些具体实物管理的运营流程，还必须

管理一种重要的无形资源——知识[1]。

航空产品知识管理是相对于企

业泛化知识（即知识管理）管理而言

的，是指航空工业企事业单位（以下

统称企业）应用一定的技术，以航空

航空产品知识管理关键技术研究

摘　要:根据航空工业知识管理的需求和现状，提出了航空产品知识管理的思路，即通过知识管理技术，实行

知识编码化战略，建立多种知识源的产品知识管理系统和产品知识库，系统采用分层法存储知识，采用高效的

知识自动获取技术和以实例推理为主的知识利用技术，实现航空产品知识的有效管理。

关键词：航空工业；航空产品；知识管理

Keywords：aviation industries；aviation product；knowledge management

Key Technology Study on Management of Aviation Product Knowledge

蔡盈芳/北京航空航天大学

产品（主要是飞机）设计、研制、销

售，直至产品回收的全过程所需要的

知识为管理对象的知识管理活动。它

与知识工程的基于具体任务的知识管

理不同，它所管理的知识服务于航空

产品生命周期全过程。它也与传统的

泛化知识不同，在知识管理的战略定

位、知识库的知识来源、知识获取方

式、知识组织方式和知识利用方式上

等都有较大的不同。

航空工业在知识管理方面经历了

导入、大规模实施、探索的过程，当

前处于大规模实施后的探索过程。不

少单位对知识管理处于冷静思考期，

以探索更有成效的路径与方法。这是

因为随着知识管理的研究与实践的深

入，知识管理上的不足日益突显，主

要表现在以下几个方面。

1）受知识表示和应用上的局限

性，在管理对象上局限于一定范围或

非常泛化的知识，而不能对企业产品

知识进行很好的管理。

2）知识利用手段与途径单一，不

能发挥知识的应用作用。

3）知识缺乏与数据过剩问题突

出 [2-4]。

本文通过引入知识工程理论，以

航空产品知识为管理对象，在知识源

结构的远场破坏应变仅为2372με（均

值），而双排铆钉修补结构的远场破

坏应变为3989με（均值），表明双排

铆钉修补结构具有更高的安全系数和

可靠性。

3） 单排铆钉和双排铆钉修补结

构疲劳试验后剩余强度均高于静力试

验破坏强度，表明修补结构具有良好

的疲劳性能，在满足静力要求的同

时，也能满足工程需要的疲劳寿命要

求。                                                 

参考文献

[1] 沈观林，胡更开. 复合材料力

学[M]. 北京:清华大学出版社,2006.

[2] 中国航空研究院. 复合材料结

构设计手册[M]. 北京:航空工业出版

社,2001.

作者简介

许洪明，工程师，主要从事金属

及复合材料结构强度设计工作。


