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边缘连接结构对飞机座舱盖透明件拉伸及疲劳性能的影响
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摘要： 飞机座舱盖透明件所用材料以定向有机玻璃[聚甲基丙烯酸甲酯(PMMA)]、聚碳酸酯(PC)或者两者层合材

料为主，而透明件与骨架的连接位置是飞机座舱盖结构中的薄弱区域，该区域作为保障座舱盖透明件密封性和完整

性的关键组成部分，直接影响飞行员飞行安全。评估了单层PMMA和PMMA与PC层合结构透明件在软、硬边缘连

接方式下的拉伸性能和疲劳性能，为不同边缘结构的使用寿命及可靠性评估提供数据支撑。研究梳理了单层有机玻

璃透明件和层合结构透明件在轴向拉伸和疲劳测试过程中的断裂破坏、疲劳失效的原因及表现，并提出可能出现的

缺陷对座舱盖透明件拉伸及疲劳性能的影响。结果表明，层合软连接、单层软连接、层合硬连接和单层硬连接结构试

样的拉伸断裂应力分别为 21.5，17.58，16.55，21.55 MPa，通过升降法得到的这 4 种连接结构的条件疲劳极限分别为

10.15，10.52，8.01，9.77 MPa。综合实际应用中飞机座舱盖透明件轻质化和抗冲击性能要求，优选出层合软连接结构

为四种状态下最佳的边缘连接结构。
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Influence of edge connection structure on tensile and fatigue properties of transparent parts of aircraft canopy
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Abstract ： The materials used for the transparent parts of aircraft canopy are primarily consist of directional polymethylmethac‐

rylate (PMMA)，polycarbonate (PC)，or laminated materials of both PMMA and PC. The connection points between the transparent 

parts and the frame represent the weakest areas in the aircraft canopy structure. These areas are crucial components for ensuring the 

sealing and integrity of the transparent parts of the canopy，directly affecting the safety of pilots during flight. The tensile strength 

and fatigue performance of the transparent parts with soft and rigid edge connections in single-layer PMMA and laminated structures 

of PMMA and PC were evaluated，providing data support for the service life and reliability assessment of different edge structures. 

The causes and manifestations of fracture and fatigue failure in single-layer PMMA transparent parts and laminated structure trans‐

parent parts during axial tension and fatigue testing were analyzed，and the possible impact of defects on the tensile and fatigue 

performances of the canopy transparent parts was proposed. The results show that the tensile fracture stress of the laminated soft 

connection，single-layer soft connection，laminated rigid connection，and single-layer rigid connection structure samples are 21.5，

17.58，16.55，21.55 MPa，and their conditional fatigue limits obtained through the up and down test method are 10.15，10.52，8.01，

9.77 MPa，respectively. Considering the lightweight and impact resistance requirements of transparent components in aircraft cano‐

pies in practical applications，the laminated soft connection structure is selected as the optimal edge connection structure under four 

conditions.
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于泽宗，等：边缘连接结构对飞机座舱盖透明件拉伸及疲劳性能的影响

飞机座舱盖透明件是用以保护飞行员免受外

部环境影响，提供必要视线的结构件，其承载能力

与飞行安全直接相关[1]。座舱盖透明件的边缘连接

结构是保障座舱密封性和机身完整性的关键组成

部分，能够确保座舱盖与机身之间的完全密封，防

止气压失控和外界物体的进入，同时在飞行过程中

承受气动力和压力变化，保证机身结构的稳定性[2]。

座舱盖边缘连接结构如果存在缺陷可能会导致飞

机气密性降低，气压失控甚至结构破损，直接影响

飞行安全[3]。因此，需对座舱盖边缘连接结构的设

计制作和维护进行把控。

目前飞机座舱盖透明件主要连接方式在设计

上可分为软连接和硬连接[4]。软连接指的是透明件

边缘与具有高强度和耐久性的柔性织物黏接，并在

柔性织物内穿过金属通条，与密封胶等柔软材料一

同镶嵌在机身骨架上的边缘连接结构。胶黏连接

具备更轻的结构并且对复合材料有较好的兼容

性[5-6]。硬连接方式则是透明件与飞机座舱骨架之

间采用刚性连接方式，在透明件和飞机座舱骨架上

制孔，并在透明件的孔内通过加软材料的方式与螺

栓相穿，硬连接方式具有更强的刚度。两种边缘连

接结构示意图如图1所示。

飞机飞行过程会遇到不同的工况，如高速飞行

中存在内外气压差、震动、气流冲击等，这些工况对

飞行员的飞行安全会产生重大影响，历史上曾经出

现过飞机高速飞行过程中座舱盖无法承受气压变

化造成破裂的事故[7]。目前国际上主流飞机的风挡

透明件多采用多种材料堆叠而成的层合结构，而座

舱盖多采用单层有机玻璃即聚甲基丙烯酸甲酯

(PMMA)，两种结构的装配方式直接影响飞行安

全[8-10]。因此笔者以单层有机玻璃和层合结构玻璃

为研究对象，通过对比两种结构在软连接和硬连接

装配方式条件下的轴向拉伸和疲劳测试结果，根据

两种边缘连接方式的受载形式，评估两者在材料强

度、耐久性和结构稳定性方面的效果，并研究可能

出现的缺陷对透明件力学性能的影响。

1 实验部分

1. 1　主要原材料

航空有机玻璃：BO-PMMA，密度为1.19 g/cm3，

拉伸强度为 81 MPa，弯曲强度为 140 MPa，冲击强

度为38.0 kJ/m2，锦西化工研究院有限公司；

聚碳酸酯(PC)：A-PC，密度为 1.20 g/cm3，拉伸

强度为 60 MPa，弯曲强度为 90 MPa，冲击强度为

89.0 kJ/m2，北京航空材料研究院股份公司；

热塑性聚氨酯(TPU)：AG-8451，路博润特种化

工(上海)有限公司；

航空密封剂：HM-301，液体硅橡胶，北京航空材

料研究院股份有限公司；

环氧胶膜：J-X，黑龙江省科学院石化院；

涤丝带：179-300，成都海蓉特种纺织品有限

公司；

铝合金：7075，广西南南铝加工有限公司。

1. 2　主要仪器及设备

万能材料试验机：CMT4104，中国美特斯工业

系统有限公司；

伺服液压疲劳试验机：8801，美国英斯特朗有

限公司；

场发射扫描电子显微镜 (FESEM)：FEI Nova 

nano SEM405，美国赛默飞世尔科技有限公司；

数字图像相关分析软件：Vic-2D，美国 Corre‐

lated Solutions股份有限公司。

1. 3　试样制备

层合玻璃试样通过热压罐热压复合后机械加

工得到。将相同大小的 BO-PMMA 有机玻璃通过

中间层TPU胶片与A-PC粘合。黏接工艺为：将层合

平板试样置于真空袋中常温冷抽30 min，之后30 min

同时升温升压至 95 ℃，加压 0.6 MPa，保温保压 6 h

后随炉冷却。制备的层合平板层合方式如图 2 所

示。将取出的平板根据图样分别加工成软连接和

硬连接层合试样。

(a) Soft connection structure

(b) Rigid connection structure

图1　边缘连接结构示意图

Fig. 1　Schematic diagram of edge connection structure

PC

TPU

PMMA

图2　层合平板层合方式

Fig. 2　Laminating style of laminated flat plate
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在软连接试样上下表面 40 mm 宽度范围内使

用 600目砂纸打磨处理，并与涤丝带通过环氧胶膜

黏接，在烘箱内加温固化，固化工艺为 30 min升温

至 75 ℃，保温 6 h，取出后涤丝带使用电烙铁烫孔，

孔径为 6.5 mm，涤丝带内穿入铝制通条，并与铝合

金骨架进行装配，装配时使用HM-301密封剂进行

填角和缝内密封，常温固化7 d后方可进行试验。

在硬连接试样玻璃边缘打孔，直径为 9 mm，孔

内塞入衬套(外径 9 mm，内径 6 mm)后与骨架进行

装配，为避免玻璃直接与骨架接触，在接触位置使

用厚度为2 mm的橡胶垫进行分隔。将螺栓通过橡

胶衬套与铝合金骨架进行装配。所有玻璃试样侧

边抛光处理，粗糙度Ra＜0.6，打孔孔壁粗糙度Ra＜

0.2，所有试样装配打紧力矩为 5.5 N/m。装配完成

后的试样如图3所示。

1. 4　测试与表征

软、硬连接试样通过 Ø6 的插销与夹具固定后

进行试验；

拉伸性能测试参考GB/T 1040.1-2006，拉伸速

率5 mm/min；

疲劳性能测试参考 GJB 2033-1994，应力比

0.1，频率 0.5 Hz，应力分布系数 Kt=1，正弦波，采用

数字图像相关技术对标准疲劳试验件应变状态进

行分析；

SEM测试：使用水切割法在试样断口位置取出

合适大小的样块，经过清洗后对表面喷金处理，通

过SEM对试样断裂面微观形貌进行观察，判断裂纹

开始和扩展的位置。

2 结果与讨论

2. 1　软连接边缘连接结构试样拉伸性能

层合软连接试样和单层软连接试样拉伸断裂

应力和破坏形式见表 1。其中R-CH代表层合软连

接试样，R-JJ代表单层软连接试样。层合软连接试

样失效破坏形式为有机玻璃单侧发生剪切断裂，单

层软连接试样同样也发生有机玻璃整体脆断，如图

4所示。可以看出，不论是单层软连接试样抑或层

合试样，有机玻璃断裂都是沿着加载方向呈 45°破

坏，原因是有机玻璃的层间剪切强度较弱，这种高

聚物受力变形时，会产生滑移带，由于应力集中，微

裂纹形成并扩展，根据莫尔圆理论最大主应力切

面，裂纹通常沿 45°方向扩展最终发生剪切破

坏[11-12]。

层合软连接试样和单层软连接试样的载荷-位

移曲线如图 5所示(图中R-CH-1~5或R-JJ-1~5表示

共测试了 5 组试样)。在轴向拉伸位移 2.5~15 mm

时，两者载荷-位移曲线表现趋于一致。随着主轴拉

伸，试样开始受力，灰黑色HM-301密封剂逐渐发生

撕裂并脱黏，导致在拉伸位移至 3 mm时载荷发生

一个较大的下降，待HM-301完全脱开后，试样主要

由涤丝带承力，涤丝带是一种聚酯纤维，具有强度

高、抗破坏性强、变形能力大的特点，因此在轴向拉

伸过程中涤丝带逐渐张紧，造成了载荷-位移曲线的

剧烈波动。对于层合软连接试样，PMMA和 PC上

下表面边缘都使用环氧胶膜黏结，因此 PMMA 和

PC在拉伸过程中主要受剪切力，而 PMMA的韧性

没有 PC 的高，在受力过程中 PC 变形较大，而

(a) Edge soft connection sample (b) Edge rigid connection sample

图3　边缘连接试样

Fig. 3　Edge connection samples

表1　层合软连接和单层软连接试样拉伸试验结果

Tab. 1　Tensile test results of laminated soft connection samples and 

single-layer soft connection samples

Items

R-CH

R-JJ

Breaking stress/MPa

21.50

17.58

Breaking load/N

16 770

13 699

Failure mode

Unilateral shear 
fracture of PMMA

Integral fracture of 
PMMA

(a) Before tensile test (b) After tensile test

图4　拉伸试验前后软连接试样侧边对比图

Fig. 4　Comparison diagram of side view of soft connection samples 

before and after tensile test
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PMMA变形量较小，承载较高，达到断裂极限后有

机玻璃破坏，试验停止。单层软连接试样的平均拉

伸强度相对于层合软连接试样较低，原因是单层

PMMA的韧性低、位移小，待涤丝带张紧后有机玻

璃承力，此时有机玻璃内部的微小缺陷(如微裂纹或

链段的局部重排)会因为应力集中而首先发生破坏，

当作用力增加至超过断裂极限后，试样发生宏观拉

剪破坏。从图 5 的 R-JJ-3 和 R-JJ-4 曲线也可以看

出，在出现了裂纹后，试样承载能力降低，但是试样

仍承受拉剪应力，随着位移增加载荷又明显增大，

在发生整体断裂后试验才停止。

对于软连接边缘连接结构，试样黏接区主要受

拉剪作用，与玻璃边缘厚度的相关性较弱，与材料

韧性相关性较大，层合软连接试样相比单层软连接

试样，增加了一侧韧性较好的PC，因而层合软连接

试样的极限强度高于单层软连接试样。在实际装

配过程中，会存在力矩较大、胶膜黏接厚度不均等

问题，这些都可能会导致骨架的前端部分与玻璃试

样发生接触，造成应力集中，需要加以控制。

2. 2　硬连接边缘连接结构试样拉伸性能

层合硬连接试样和单层硬连接试样拉伸断裂

应力和破坏形式见表 2。其中Y-CH代表层合硬连

接试样，Y-JJ代表单层硬连接试样。根据试验测得

的层合硬连接结构的断裂应力均值为 16.55 MPa，

单层硬连接结构的断裂应力均值为 21.55 MPa。图

6为层合硬连接结构和单层硬连接结构试样的拉伸

破坏实物图。可以看出两种试样的断裂位置均为

有机玻璃侧靠近打孔位置应力集中处破坏，证明此

处为试样薄弱位置。层合和单层硬连接试样载荷-

位移曲线如图 7所示(图中Y-CH-1~5或Y-JJ-1~5表

示共测试了 5组试样)，由载荷-位移曲线可以看出，

在载荷 5 000~7 500 N范围内的曲线波动是试验件

拉伸过程中透明件孔内的橡胶衬套受挤压破坏，

这也证明该波动平台之前的载荷-位移曲线(位移

4 mm以内)主要是橡胶衬套压缩过程产生。橡胶衬

套压缩破坏后，透明件螺栓孔连接侧内壁受载荷并

传递到整个有机玻璃边缘连接区，直至有机玻璃拉

断破坏。层合硬连接结构破坏形式为有机玻璃单

孔发生破坏，PC发生塑性变形。单层硬连接试样表

现为有机玻璃破坏。

层合硬连接试样的断裂载荷低于单层硬连接

试样，从承力方式来看，硬连接试样拉伸过程有机

玻璃受力方式与软连接试样不同，硬连接试样由于

是螺栓连接，试样直接受拉力，此时 2 mm 中间层

TPU胶片不承力，如果只按照PMMA和PC厚度进

行计算，层合硬连接试样的断裂应力均值应为

19.43 MPa，仍低于单层硬连接试样的21.55 MPa，这

与A-PC的拉伸强度较低有关(低于BO-PMMA接近

(a) R-CH-1~5

10 20 30 400

4 000

8 000

12 000

16 000

L
o

ad
/N

L
o

ad
/N

Displacement/mm

(b) R-JJ-1~5

Displacement/mm

 R-CH-1
 R-CH-2
 R-CH-3
 R-CH-4
 R-CH-5

10 20 30 400

4 000

8 000

12 000

16 000
 R-JJ-1
 R-JJ-2
 R-JJ-3
 R-JJ-4
 R-JJ-5

图5　软连接结构试样的载荷-位移曲线

Fig. 5　Load-displacement curves of soft connection structure sample

表2　层合硬连接和单层硬连接试样拉伸试验结果

Tab. 2　Tensile test results of laminated rigid connection samples 

and single-layer rigid connection samples

Items

Y-CH

Y-JJ

Breaking stress/MPa

16.55

21.55

Breaking load/N

19 217.7

25 020.0

Failure mode

Fracture of PMMA

Fracture of PMMA

(a) Y-CH (b) Y-JJ

图6　硬连接试样拉伸试验后图片

Fig. 6　Pictures of rigid connected samples after tensile test
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35%)。

总体而言，硬连接结构形式下，静力拉伸极限

强度与承力层材料厚度的相关性较大，试样的断裂

极限强度和装配存在较大的关系。图 8为Y-CH的

拉伸断面形貌图。由图 8 可以看出，断面位置

PMMA出现了白色横条，这与有机玻璃受到挤压变

形后裂纹发生扩展有关，裂纹方向无规律，裂纹衍

生后集中扩展，长度更长，粗糙度更高[13]。值得一提

的是，试样断裂时都不是试验件上的 4个孔整体断

裂，而是发生单侧或单孔断裂，原因与装配过程中

的累积误差有关，孔的精度、衬套的厚度及装配扭

矩大小都可能造成拉伸过程中的轴向偏心，而应力

集中处位于孔位，因此会发生单孔断裂，对于侧孔

位塑性变形的情况，这在实际装配中是不可避免

的，甚至可能会造成拉伸强度大幅度降低。尽管单

层硬连接试样的断裂应力与层合软连接试样的断

裂应力相当，但是从形变量、抗冲击等角度出发，单

层硬连接结构状态的透明件优势不明显。

2. 3　疲劳性能对比

2.3.1　标准样件的测试　

目前主流的飞机风挡采用的是层合结构风挡，

这种风挡在使用过程中会承受循环载荷，这可能引

起表面或内部裂纹的生成和扩展，最终可能导致疲

劳断裂。疲劳试验有助于理解在不同应力条件下，

风挡的裂纹扩展行为，从而评估其在实际使用中的

安全寿命。

参考 GJB 2033-1994 标准试样的尺寸制备了

18 mm层合疲劳试验件，如图 9所示。试验过程夹

持段使用 600目砂纸包裹夹持，减少由于试样滑脱

造成的不确定性。在试验之前，将试样置于温湿度

箱中在23 ℃、相对湿度60%的环境条件下调节1 h，

在应力集中系数Kt=1、应力比0.1、频率0.5 Hz、边缘

粗糙度不高于Ra=0.16条件下进行条件疲劳极限的

摸索，预定循环次数为50 000次。

试样的破坏形式为PC发生蠕变破坏，如图10a

所示，疲劳过程中试样3层均承力，在疲劳循环载荷

的周期性变化下，PC分子链和链段的伸长和收缩往

复运动，导致受阻的分子链松动活化，促进了微裂

纹的产生，同时长时间周期性的往复运动会导致试

样内部温度升高，加剧应力集中和裂纹扩展，最终

导致 PC 层发生破坏，通过数字图像相关分析也能

看出标准疲劳试验件的应变分布情况，如图 10b所

示，可以发现中间位置为应变最大区域。

根据条件疲劳极限计算公式(1)，可以计算得到

条件疲劳极限。

Sn = 1n∑i = 1
m ViSi (1)

式中：Sn为条件疲劳极限；m为应力水平级数；n

为有效试样总数；Si表示第 i级的应力值；Vi表示在

第 i级应力下Si试验的试样数。
图8　Y-CH拉伸断面图

Fig. 8　Y-CH tensile section diagram

(a) Y-CH-1~5

(b) Y-JJ-1~5
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图7　硬连接结构试样的载荷-位移曲线

Fig. 7　Load-displacement curves of rigid connection structure sample

4 mm PC

2 mm TPU

12 mm PMMA

图9　标准疲劳试验件结构示意图

Fig. 9　Schematic diagram of standard fatigue test sample structure
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试验测得的标准层合疲劳试验件试验结果如

图11所示，根据条件疲劳极限计算公式可得标准疲

劳试验件的条件疲劳极限为41.3 MPa。

在条件疲劳极限的基础上选取4个应力水平用

成组试验法测定疲劳寿命，试验结果和应力-寿命

(S-N)拟合曲线如图 12 所示，得到拟合公式为 S=

99.737 72 N-0.087 11。

2.3.2　软连接边缘连接结构疲劳性能　

以软连接的拉伸断裂强度的60%为基础，将安

全系数设为 1.5 进行条件疲劳极限起始载荷的设

定。试验条件为：起始载荷 5 760 N，应力比 0.1，频

率 0.5 Hz，极限寿命 50 000次。通过升降法得到层

合软连接试样的条件疲劳极限为 10.15 MPa，单层

软连接试样的条件疲劳极限为10.52 MPa。

升降法疲劳试验后层合软连接疲劳试验件照

片如图 13所示，5万次疲劳试验后，密封剂被拉脱，

疲劳试验过程中主要是边缘黏接的涤丝带发生变

形及恢复，进而导致试样周围的密封剂脱胶，峰值

载荷越大，涤丝带被拉开得越多。当峰值载荷逐级

增加时，试样破坏存在两种情况。第 1种是拉伸疲

劳过程 PC 发生断裂，试验继续。原因是在拉伸疲

劳过程中，涤丝带发生拉伸变形，PC与PMMA承受

剪切力，而PC与涤丝带胶黏剂为环氧胶膜，这是一

种热固性胶黏剂，其与PC的拉伸弹性模量不同，会

在 PC 黏接区与非黏接区位置形成应力集中区，在

低频次的往复循环过程中，该位置产生局部微裂

纹，微裂纹长度开始达到一定临界值进入快速扩展

阶段，最终导致PC层的宏观破坏[14]。图14为PC层

的断面形貌分析 FESEM 照片。可以看出，本实验

条件下PC只存在一个裂纹源区，裂纹引发后，由于

PC不会发生脆断，因此会在往复载荷下继续扩展且

不产生脆断，对应图14a中的环状波纹，待裂纹稳定

(a) R-CH (b) R-JJ

图13　层合软连接试样和单层软连接试样疲劳试验后照片

Fig. 13　Photos of laminated soft connection sample and single-layer 

soft connection sample after fatigue testing

(a) Circular ripple after fatigue testing (b) Rough uplift after fatigue testing

图14　PC层断面形貌分析FESEM照片

Fig. 14　FESEM photos of PC layer cross-sectional morphology analysis
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Fig. 10　Fatigue fracture state and strain distribution of standard fatigue 

test samples
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图11　标准疲劳试验件试验结果

Fig. 11　Test results of standard fatigue test samples

101 102 103 104 105 106
20

30

40

50

60

70
 Test data

 Fatigue limit

 Median fatigue life

 S-N  curve

S
tr

es
s/

M
P

a

Life/times

Equation
a
b

y = a*xˆb
99.737 72 ± 10.077 1
�0.087 11 ± 0.012 24

R2(COD) 0.942 12
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扩展后，裂纹进入失稳扩展区，这时断面展现出粗

糙隆起，原因是裂纹失稳扩展过程中试样被迅速拉

断，导致其表面形貌变得粗糙，对应图14b。试样的

第 2种破坏情况为有机玻璃发生部分断裂，原因是

环氧胶膜与有机玻璃存在拉剪力，两者模量不同，

而有机玻璃表面可能存在细微缺陷，这就导致在疲

劳过程中缺陷扩展，达到有机玻璃的破坏极限后试

样破坏，试验停止[15]。

试验可得单层软连接试样的条件疲劳极限比

层合软连接试样的条件疲劳极限高，原因是层合软

连接结构的中间层TPU结构不承力，实际承力厚度

最厚处仅为16 mm，厚度较薄，且有机玻璃的刚度较

PC层高，而在循环载荷较小的情况下，拉伸疲劳受

力为软连接疲劳试样的主要受力状态，PMMA层能

在这种载荷条件下保持稳定。因此单层软连接试

样比层合软连接试样的条件疲劳极限高约3.6%。

2.3.3　硬连接边缘连接结构疲劳性能　

硬连接试样的疲劳测试起始载荷以其拉伸强

度的70%为限，将安全系数设为1.5进行试验，起始

载荷 8 256 N，应力比 0.1，频率 0.5 Hz，极限寿命为

50 000次。通过升降法获得层合硬连接试样的条件

疲劳极限为8.01 MPa，单层硬连接试样的条件疲劳

极限为9.77 MPa。

对于层合硬连接试样，受力状态发生变化，试

样打孔处出现应力集中，PC韧性强，因此在受到拉

伸疲劳载荷时，会发生蠕变，同时，层合结构试样由

于界面效应，在黏接处会积热，温度升高会导致应

力集中，诱导因素叠加至超过PC的极限后，PC发生

塑性变形[16]。而 PMMA 的刚度比 PC 的高，因此在

PC发生蠕变过程中，PMMA承受更大的载荷，当超

过极限载荷后，PMMA发生脆断，试验停止。与拉

伸情况不同的是，PMMA的脆断不是一个孔边缘脆

断，而是同侧双孔发生连续断裂，原因是拉伸疲劳

过程中单孔玻璃出现裂纹并缓慢扩展，而同侧的另

一个孔能在这段时间内承受相同载荷直至该侧有

机玻璃破坏，因此表现为同侧双孔断裂，如图 15所

示。单层硬连接试样的条件疲劳极限大于层合硬

连接试样，原因是单层试样的有机玻璃更厚，承载

能力更强，条件疲劳极限相对提升 22%，断裂形式

与层合硬连接试样类似。

3 结论

(1)根据试验结果，单层硬连接、层合硬连接、单

层软连接和层合软连接试样的拉伸断裂应力分别

为 21.55，16.55，17.58，21.5 MPa。单层硬连接和层

合软连接拉伸应力相当，但硬连接的极限载荷与孔

的加工精度、装配应力有关，若不能使所有的螺栓

孔同步受力，会导致实际边缘采用硬连接形式时极

限载荷降低。而层合软连接试样拉伸断裂应力大

于层合硬连接，原因是软连接试样黏接区主要受拉

剪力，与材料韧性相关性较大，同时层合结构中间

层 TPU 不承力，硬连接拉伸受力状态仅为两侧

PMMA和PC承力。

(2)疲劳试验中单层软连接、硬连接和层合软连

接、硬连接试样的条件疲劳极限分别为10.52，9.77，

10.15，8.01 MPa，从破坏形式和疲劳载荷极值，并结

合实际工程应用中飞机抗鸟撞性能的情况，软连接

试样疲劳性能优于硬连接试样。

(3)实际装配过程孔位、加工精度误差、衬套的

厚度、装配力矩大小、胶垫、密封胶的厚度都会对飞

机的实际装配过程造成影响，引起偏心及孔位内应

力增大，增加透明件被破坏的风险，因此在装配过

程中需要对装配方式、装配精度、使用材料进行标

准化规定，确保装配过程的可操作性和标准化，以

提升座舱盖的使用性能。
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