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胶接修复工艺的复合材料外涵机匣强度分析
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摘　　　  要：    航空发动机结构复材化是发动机减轻质量的主要途径。针对复合材料外涵机匣服役后的损伤

特点，选用胶接修复工艺进行机匣修补。研究了不同胶接修复方法的修复效果和适用范围。基于三维渐进

损伤方法，使用 Abaqus软件建立了复合材料外涵机匣典型件胶接修复模型，对机匣危险区域损伤孔边和翻

边处模拟了复合材料损伤的产生和演化，预测了使用填胶修复和预浸料修复的典型件模型静拉伸强度和实

际机匣模型的静压缩强度。结果表明：损伤深度不超过厚度的 10%时采用填胶修复以恢复气动外形，损伤深

于厚度的 10%至贯穿时预浸料修复能同时恢复机匣的强度和刚度。
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Abstract:   The  application  of  composite  materials  is  the  main  way  to  reduce  aero-engine  mass.
Adhesive bonded repair was used to repair the damage of composite bypass casing of aero-engine，which
was caused by different load cases and environmental conditions. A finite element model based on three-
dimensional  progressive damage method was constructed by Abaqus for  the  composite  bypass  casing of
aero-engine  of  adhesive  bonded  repair， which  simulated  the  propagation  and  evolution  of  composite
material damage near holes and flanges，and predicted the static tensile and compression strength of resin-
injection repair and scarf repair. Results showed that resin-injection was applied to repair the aerodynamic
shape when the damage did not exceed 10% of the thickness while scarf repair was used to regain the static
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strength when the damage exceeded 10% of the thickness to penetration.
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在航空发动机领域，复合材料凭借其高的比

强度和比刚度、低密度、可设计的优点，大量应用

在 GE90-115B、GENX等大涵道比涡扇发动机的

外涵机匣上[1-2]。复合材料外涵机匣在外来物撞

击、交变载荷以及环境因素作用下[3]，一些关键部

位如安装边和孔边可能会产生损伤和缺陷，造成

外涵机匣的刚度和强度下降。根据损伤的类型和

范围，机匣强度和刚度的损失程度，工程上采用

不同的胶接修复方法[4]，并在修复后对其剩余强

度进行考核。其中，填胶修复是指：先将修复区

打磨使表面粗糙，清除所有灰尘和水分，保持修

复区域干燥；将准备填充的树脂充分混合后用抹

刀涂抹到修复区；在真空压力下按规定的温度和

时间加热固化；最后将表面打磨光滑恢复原气动

外形，并恢复涂层[5]。预浸料修复是指：先挖去损

伤区域材料，铣切打磨修复区；用溶剂清洗修复

区，通过水膜连续试验后干燥修复区；将预浸料

补片铣切成与修复区一致的形状（通常是圆形），

按规定的铺层角度和层数铺放在修复区；用真空

袋和加热控温设备，按规定的时间温度固化；打

磨光滑，恢复原有涂层和气动外形；最后通过无

损检测手段检查修复质量[6]。

国外对于复合材料修复工艺的试验研究开展

较早，20世纪 80年代就开展了针对复合材料修

复结构实验[7-8]，以评估静拉伸加载条件下的修复

性能。2007年美国材料与试验协会发布一种检

测缺陷的方法[9]，在制造后和服役中检验复合材

料板或补片的修复质量。国内外也有许多学者[10-14]

研究胶接修复后的强度评估方法，应用三维渐进

损伤分析方法和内聚力模型预测胶接修复结构的

剩余强度，对修复结构进行强度试验，分别从数

值计算和试验验证方面研究了修复相关参数的影

响。但前人的研究对象大多是复合材料简单结构

如板、壳等，而针对服役的航空发动机复合材料

外涵机匣的胶接修复方法研究较少，并且胶接修

复方法仍缺少一套应用于工程的标准。基于以上

问题，以涡扇发动机的 T300/BMP*聚酰亚胺树脂

基碳纤维复合材料外涵机匣为研究对象，建立典

型件的三维渐进损伤分析模型，计算不同损伤模

式及其组合时的材料参数，编写用户自定义场变

量子程序 USDFLD定义单元失效判据。在静拉

伸和压缩载荷下，分别预测完整时、损伤后、修复

后 3种状态的典型件剩余强度，观察损伤演化过

程，总结强度变化规律，对比不同胶接修复方法

的修复效果和适用范围。

 1    数值计算方法

 1.1   渐进损伤理论

Chang等 [14-15] 和 Tan等 [16] 提出了基于复合材

料结构失效机理渐进损伤分析理论，一旦某个单

元根据失效准则预测了损伤，该单元的材料属性

将根据性能退化模型进行退化。由于这种性能退

化会影响损伤区域附近的应力分布，所以还要根

据更新后的材料属性，迭代计算损伤后新的应力

分布，直到整个结构在给定的载荷水平没有额外

的损伤预测。因此复合材料渐进损伤理论可以预

测在给定的载荷水平结构的损伤情况和应力场。

Hashin等[17-18] 提出的二维失效准则考虑了复

合材料层内可能会出现针对纤维和基体的不同失

效模式。为了计算应力在厚度方向上的分布和对

材料的影响，选择改进的三维 Hashin准则 [19]，其

对复合材料的 4种不同的损伤模式（纤维断裂、

基体开裂、基体纤维剪切和分层）提出了相应的

失效判定标准，能较好地应用于复合材料的三维

失效分析中。

在渐进损伤分析过程中，经强度准则判定损

伤的单元需要进行刚度折减。综合考虑计算的精

度和效率，采用 Chang等 [14] 提出的材料属性折减

方案，具体折减规则如表 1所示。

Ei j Gi j νi j

10−6

表 1中 、 和 分别为材料的弹性模量、

切变模量和泊松比。只有当单元发生纤维断裂损

伤时会完全失去承载能力，所有方向的刚度和泊

松比都降为零，不再对其余的失效模式进行检测。

发生其他失效模式时，单元将失去部分承载能力，

即只有相应方向的刚度和泊松比突降为零，而其

他方向的材料属性仍然保持不变。使用有限元软

件进行数值仿真时，为了防止结构总刚度矩阵出

现奇异影响计算，将原刚度乘以 ，原泊松比乘

以 0.001来代替突降为 0的场合。

渐进损伤分析的数值方法实现过程具体如下。

首先，运行 Python脚本，根据材料属性折减方案
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添加 16种损伤模式下折减的材料参数。根据排

列组合规则，这 16种情况分别是：无损伤、4种损

伤中任意出现 1种（4种）、4种损伤同时出现 2种

（6种）、4种损伤同时出现 3种（4种）、4种损伤

同时出现。然后，通过 Fortran语言编写 USD-
FLD子程序，定义 4种损伤场变量（field variables,
FV），分别为：FV1纤维断裂、FV2基体开裂、FV3
基体纤维剪切、FV4分层破坏。最后，施加一个

较小的载荷，计算模型每个单元的应力，并根据

强度准则判断该单元是否失效：若未失效，损伤

场值保持为 0；若出现某种类型的失效，对应损伤

场值更新为 1，调用对应损伤模式折减后的材料

属性重新计算单元应力。静力平衡后载荷继续增

加，重复以上流程，直至纤维断裂损伤贯穿板宽

方向，结构完全失效。

 1.2   含损伤和修复后的复合材料典型件有限元模型

根据调研涡扇发动机外涵机匣安装座附近，

容易与引气管发生碰磨，产生磨损损伤。将该部

位抽象成典型件，含有 10个用于安装固定的铆钉

孔，并且将磨损损伤近似为深度为 H的盲孔。典

型件的几何尺寸如图 1所示。

典型件材料选用 T300/BMP*碳纤维树脂基复

合材料，单向板在室温干态时的力学性能如表 2
所示。

E1t E2t表 2中 为纵向拉伸模量， 为横向拉伸模

E1c E2c G12

ν12 Xt

Xc Yt Yc

S

量， 为纵向压缩模量， 为横向压缩模量，

为纵向剪切模量， 为泊松比， 为纵向拉伸强度，

为纵向压缩强度， 为横向拉伸强度， 为横向

压缩强度， 为纵向剪切强度。

0◦ 90◦

±45◦

典型件由 20层 T300/BMP*碳纤维树脂基复

合材料单向板铺层组成，单向板角度采用 、

和 ，单层厚度均为 0.12 mm，填胶修复所用补

片采用原树脂材料；预浸料修复所用补片采用相

同的碳纤维树脂基复合材料 T300/BMP*，并且铺

层角度与原典型件保持一致。为了简化计算，假

设所有胶接区域都完美黏合，认为典型件修复区

和补片的连接面（一对圆柱面和一对底面）刚性连

接，不发生相对运动或变形。

采用 C3D8R单元，其有限元模型如图 2，为
模拟静拉伸过程，对模型左端面施加固支约束，

 

表 1    材料属性折减方案

Table 1    Material property reduction plan

失效模式 折减规则

纤维拉伸 E1 = E2 = E3 ν12 = ν13 = ν23 G12 =G13 =G23=0 MPa，  =0，  =0 MPa

基体开裂 E2 G12 =G23=0 MPa，  =0 MPa

基体纤维剪切 G12 ν12=0 MPa，  =0

分层 E3 ν13 = ν23 G13 =G23=0 MPa，  =0，  =0 MPa

 

表 2    T300/BMP*的力学性能

Table 2    Mechanical properties of T300/BMP*

参数 数值

弹性常数

E1t/GPa 100
E2t/GPa 10
E1c/GPa 100
E2c/GPa 10
G12/GPa 10
ν12 0.4

强度

Xt/MPa 1 000
Xc/MPa 1 000
Yt/MPa 100
Yc/MPa 100
S/MPa 100

注：表中数据为研究所试验数据模糊处理后结果。
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图 1    典型件几何尺寸（单位：mm）

Fig. 1    Geometric dimensions of typical part （unit：mm）
 

 

图 2    典型件的有限元模型

Fig. 2    Finite element model of typical part
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对右端面施加逐步增加的拉伸位移载荷。

 2    典型件计算结果与分析

 2.1   损伤深度对典型件静拉伸强度的影响

对含有 7种不同损伤深度的典型件静拉伸剩

余强度进行数值模拟计算，7种深度分别为：以

20%等间距划分 6种深度，其磨损损伤深度分别

为 0（未损伤）、厚度的 20%、40%、60%、80%和

100%（贯穿型损伤）；以及刚好可目视检出的磨损

损伤深度 12%。随着拉伸载荷逐渐增加，位移-载

荷曲线先呈线性上升，而后上升趋势减慢，达到

最高点，将该点对应的载荷定义为极限载荷。此

后载荷骤降至很低的水平，意味着结构已经破坏，

不能承载。

将这 7种典型件模型分别进行静拉伸数值模

拟，可以从图 3读出损伤件剩余强度与无损伤件

极限载荷之比。将图 3每条曲线的损伤深度和极

限载荷进行归一化处理，如图 4，当磨损面积一定，

随着磨损损伤加深，典型件剩余强度不断降低，

失效的发生不断提前。磨损深度小于厚度的 20%

时，几乎不影响典型件的强度，在工程应用中，这

种情况只需要将损伤处清理后填胶处理。当磨损

损伤深度超过 20%，这时结构静强度损失超过

10%，到达极限载荷时拉伸位移减少 10%，意味着

失效明显提前发生，需要补充强度，并且修复后

要对结构剩余强度进行校核，判断修复效果，检

测合格后才能重新投入使用。

 2.2   含损伤的典型件损伤演化分析

±45°

以含 1 mm深损伤的典型件为例，观察典型

件在静拉伸载荷下损伤演化过程。由表 3，在拉

伸位移达到预设位移载荷的 40%时，载荷达到极

限载荷的 61.5%， 铺层从铆钉孔边高应力区

开始有单元发生纤维断裂。随后在位移达到预设

位移载荷的 46.7%时，载荷达到极限载荷的
 

表 3    含损伤典型件纤维断裂损伤演化过程

Table 3    Fiber breakage evolution of typical parts

with damage

位移/% 0°铺层 45°铺层

40

46.7

66.7

80

 

100

80

60

40

20

0 20 40 60 80 100

载
荷
/%

损伤深度为厚度的12%
损伤深度为厚度的20%
损伤深度为厚度的40%

损伤深度为厚度的60%
损伤深度为厚度的80%

无损伤

贯穿型损伤

位移/%

图 3    不同磨损损伤深度的典型件位移-载荷曲线

Fig. 3    Displacement-load curves of typical parts with different

wear damage depths
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图 4    损伤深度对剩余强度和失效位移的影响

Fig. 4    Influence of damage depth on residual strength

and failure displacement
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0°
±45° 0°

0°
0°

71.7%， 铺层也开始萌生纤维断裂，迅速沿着板

宽方向朝板边缘扩展。 和 铺层盲孔边的纤

维断裂损伤扩展速度快于铆钉孔边，其中在拉伸

位移载荷达到预设位移载荷的 66.7%时纤维断裂

损伤扩展最快，结构整体刚度明显降低，到达承

载能力的最大值，导致结构失效。因为 铺层主

要承载 1方向拉伸载荷，所以 铺层快速扩展的

纤维断裂是使结构不能继续承载主要原因。

90°

90°

基体开裂是最先产生的损伤模式，位于 铺

层，在位移达到预设位移载荷的 36.7%时，载荷达

到极限载荷的 56.4%，铆钉孔边首先出现了基体

开裂单元损伤。这是由于铺层角垂直于载荷方向，

纤维亦与载荷方向垂直，无法有效地承受载荷，

而基体的承载能力较弱。当载荷继续增大时，基

体开裂损伤也随之扩展，并且在磨损损伤孔边的

扩展速度快于铆钉孔边，部分基体开裂损伤的单

元损伤模式转化为纤维断裂。由表 4，在拉伸位

移达到失效位移，即预设位移载荷的 66.7%时，

铺层的基体开裂损伤沿板宽方向已经完全贯

穿。这是由于基体开裂损伤并非导致结构失效的

0°
90°

主要原因，当 铺层的纤维失去大部分承载能力，

拉伸载荷转移主要由 基体承担，而基体承载能

力弱，所以基体开裂损伤扩展速度快于纤维断裂

损伤。

由图 5可以更清晰看到，基体开裂损伤萌生

最早，扩展最快，最终失效时损伤单元数占比最

大，其次是纤维断裂损伤，在静拉伸载荷下分层

和基纤剪切损伤几乎不发生。
  

5
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2

1

0 20 40 60 80 100
拉伸位移/%

损
伤

单
元

个
数

/1
05

分层

基体开裂
基纤剪切

纤维断裂

图 5    拉伸载荷下典型件各类损伤单元个数

Fig. 5    Number of various damage elements of typical

parts under tensile load
 

 2.3   胶接修复后的典型件强度和损伤演化分析

0°

如图 6，在损伤发生前，两种修复方式的位移-
载荷曲线几乎重合，说明预浸料修复和填胶修复

对整体结构的刚度影响不大。但当拉伸位移载荷

超过预设位移载荷的 40%时，填胶修复结构的位

移-载荷曲线斜率明显降低，这说明了此时 纤维

开始出现损伤，导致了明显的刚度折减。填胶修

复结构所能到达的极限载荷更低，说明填胶修复

的强度恢复成都不如预浸料修复。随着位移继续

 

表 4    含损伤典型件基体开裂损伤演化过程

Table 4    Matrix cracking evolution of typical

parts with damage

位移/% 45°铺层 90°铺层

33.3

46.7

66.7

80
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图 6    采用两种修复方式的典型件位移-载荷曲线

Fig. 6    Displacement-load curves of typical parts

of two repaired plans
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增大，填胶修复结构的承载能力迅速下降，拉伸

位移达到预设位移载荷的 90%时结构已经破坏，

而预浸料修复结构最终破坏的位移是 93.3%，和

未损伤典型件一致。预浸料修复结构的极限载荷

为未损伤件的 98.7%，而填胶修复结构的极限载

荷为未损伤件的 91.4%。

两种修复方式产生差异的根本原因是预浸料

修复所用的补片含有增强纤维，有一定的补充强

度作用，单元损伤较填胶修复慢，整体结构刚度

下降也少，极限载荷更高，失效后承载能力下降

更慢。预浸料修复结构强度恢复明显，但并未完

全恢复到未损伤状态，是因为修复区断开的纤维

和补片中的纤维即使铺层角度一致也不可能恢复

到未损伤的连续状态，应力传递存在一定阻碍。

修复并不会改变损伤模式，修复后各铺层损

伤类别和各类损伤出现顺序依然和修复前的典型

件一致。由表 5和表 6，典型件修复前后损伤演

化的不同之处在于，修复后纤维断裂和基体开裂

两种损伤在损伤孔附近的发展都得到了明显的抑

制。两种修复方案的损伤萌生均从 10个铆钉孔

边高应力区开始，其中预浸料修复结构在整体失

效前并未发展至损伤孔边缘处，并且结构彻底失

去承载能力是由铆钉孔边损伤扩展贯穿板宽导致

的，此现象说明预浸料修复后典型件的抗损伤能

力在一定程度上恢复到了未损伤水平。而填胶修

复结构在结构整体失效时，纤维断裂和基体开裂

损伤均扩展至损伤孔，损伤孔边损伤的单元数目

明显多于铆钉孔边，但少于未修复的损伤孔边。

此现象说明经过填胶修复后典型件的抗损伤能力

有所提升，但本质上未修复损伤孔导致的强度损

失，而是仅仅恢复了复合材料结构的气动外形。

 3    修复后复合材料外涵机匣强度分析

 3.1   有限元模型

航空发动机外涵机匣是一个圆柱壳结构，有

翻边作为承接中介机匣和涡轮后机匣的安装边，

翻边分布有一圈螺栓孔；由于机匣上需要安装一

些附件机构，因此机匣表面开有一些通孔作为螺

栓孔。其中机匣表面的螺栓孔直径与上文一致，

经计算，小孔对于整体结构的损伤情况几乎无影

 

表 5    两种修复方案 0°铺层纤维断裂损伤演化

Table 5    Fiber breakage damage evolution of 0° layer in two

repaired plans

位移/% 状态 预浸料修复 填胶修复

46.7 损伤
起始

73.3
到达
承载
极限

86.7

填胶
修复
结构
破坏

93.3

预浸料
修复
结构
破坏

 

表 6    两种修复方案 90°铺层基体开裂损伤演化

Table 6    Matrix cracking damage evolution of 90° layer in

two repaired plans

位移/% 状态 预浸料修复 填胶修复

46.7 损伤
起始

73.3
到达
承载
极限

86.7

填胶
修复
结构
破坏

93.3

预浸料
修复
结构
破坏
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响。安装边作为主要承力面，因此提出结构简化

方案：忽略机匣表面铆钉孔，保留外涵机匣结构

的安装边，如图 7（a）。
外涵道机匣服役时所承受的载荷包括：外涵

气流对机匣的内压、外涵气流流经导叶叶片时产

生的扭矩传至机匣内表面、传递部分轴向力、外

部附件重力及机动飞行时的过载、机动飞行时产

生的弯矩等[20]。由工程实践经验知，轴向压缩载

荷易引起外涵道机匣破坏。由于渐进损伤分析方

法运算量较大，而计算资源和时间有限，考虑到

复合材料整体机匣为旋转周期结构，因此取机匣

的 1/36作为周期性结构单元如图 7（b），对其两侧

边界施加旋转周期对称边界条件，即可代替整体

模型建模进行仿真分析。机匣的所采用的复合材

料与文中第 1节典型件一致，翻边的左端面固支

约束，右端面施加压缩载荷。

为模拟受损机匣，假设在靠近翻边处的机匣

表面有一直径为 30 mm的挖补通孔，如图 7（c）。
用与机匣材料完全相同的预浸料经过二次固化进

行修补，铺层方式与机匣保持一致，如图 7（d）。
 
 

(a) (b)

(c) (d)

图 7    复合材料外涵机匣有限元模型

Fig. 7    Finite element model of composite bypass

casing of aero-engine
 

 3.2   强度与损伤分析

图 8为复合材料机匣分别在损伤前、损伤后

和预浸料修复后的位移-载荷曲线归一化对比图。

损伤后的复材机匣极限载荷为损伤前的 91.0%，

预浸料修复结构的极限载荷相较于损伤时提升了

近 3%。由于仅仅是修补一个直径为 30 mm的小

孔，因此载荷绝对值的提升没有太大，但比例是

十分可观的。另外观察结构失效以前图线的斜率

可知，损伤使机匣整体刚度降低，而预浸料修复

能同时有效恢复机匣的强度和刚度。

由表 7和表 8可知，对于完整机匣，压缩载荷

对机匣翻边弯角处有较大影响，可以判断机匣翻

边弯角处是危险区。4种损伤出现的先后顺序为：

分层、基体开裂、基纤剪切、纤维断裂，且均萌生

于翻边弯角附近，之后向两侧扩展。从图 9可以

更清晰地看出，完全不同于拉伸载荷，在压缩载

荷下，分层损伤最先出现且扩展速度最快，其次

为基体开裂损伤，而纤维断裂和基纤剪切损伤几
 

表 7    复材机匣修复前后基体开裂损伤演化

Table 7    Matrix cracking damage evolution of composite by-

pass casing of aero-engine before and after being repaired

损伤前 损伤后 预浸料修复后
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图 8    复材机匣损伤前后与修补后位移-载荷曲线

Fig. 8    Displacement-load curves of composite bypass casing

before and after being repaired
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乎不出现。

若机匣翻边附近出现圆孔型损伤，则危险区

域转移到损伤孔边缘与翻边弯角之间，更易发生

应力集中，导致复合材料损伤的出现。损伤类型

与完整机匣差异不大，同样是基体开裂和分层损

伤出现较多，而纤维断裂和基纤剪切损伤几乎不

出现。但损伤演化规律和损伤单元分布由于孔的

存在发生了较大的改变。基体开裂损伤最先出现

在损伤孔边缘，之后翻边弯角处也开始出现。损

伤孔附近损伤沿孔边扩展，翻边处损伤沿弯角扩

展，最终在两者中间区域有交汇趋势。分层损伤

最先出现在损伤孔与翻边弯角中间区域，之后从

初始损伤区域向两侧扩展，一端扩展至损伤孔边

缘，另一端扩展至翻边。基体开裂损伤和分层损

伤依然为易发损伤，两种损伤演化速度及损伤单

元范围均比完整机匣大幅增加。

用预浸料修复受损机匣后，对比含通孔损伤

的机匣，基体开裂和分层损伤在损伤孔边缘附近

的发展都得到了明显的抑制，损伤萌生也均从翻

边处开始，并未发展至损伤孔边缘处。高应力区

域重新转移至翻边弯角附近，孔边缘处的应力集

中现象大大改善，应力分布连续，如表 9。此现象

说明经过预浸料修复后机匣的抗损伤能力在一定

程度上恢复到了原有水平。
 
 

表 9    复材机匣修复前后最大主应力分布

Table 9    The maximum principal stress distribution of

composite bypass casing of aero-engine before and

after being repaired

铺层角度/（°） 损伤后 预浸料修复后

0

45

−45

90

 4    结　论

基于国产涡扇发动机复合材料外涵机匣，抽

象成含有铆钉孔和预设损伤的典型件，运用渐进

损伤分析方法分析了含预设损伤典型件受静拉伸

载荷时应力分布、强度变化和损伤演化过程，得

 

表 8    复材机匣修复前后分层损伤演化

Table 8    Delamination damage evolution of composite by-

pass casing of aero-engine before and after being repaired

损伤前 损伤后 预浸料修复后
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图 9    压缩载荷下机匣各类损伤单元个数

Fig. 9    Number of damage elements of bypass casing of

aero-engine under compression load
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到如下结论：

0°

1）  在对含损伤的典型件加载静拉伸位移载

荷的仿真分析中，4种损伤模式出现的顺序为：基

体开裂、纤维断裂、分层、基纤剪切，并通过位移-
载荷曲线预测不同深度磨损的极限载荷。当损伤

深度超过 1 mm，结构静强度损失超过 10%，失效

也提前发生。 铺层纤维损伤扩展至板缘将导致

典型件整体失效。

2）  总结了两种胶接修复方法的适用范围和

修复效果：当损伤不超过厚度的 10%时，几乎不

影响典型件的强度，采用填胶修复以恢复典型件

气动外形；当损伤深度达到厚度的 10%以上至贯

穿时，典型件静强度有较大损失，采用预浸料修

复以补充结构强度。经过预浸料修复之后静强度

恢复明显，接近未损伤水平；经过填胶修复后本

质上并未修复损伤孔导致的强度损失，结构刚度

也低于由预浸料修复的典型件。

3） 机匣翻边附近出现圆孔型损伤后，其应力

应变分布与完整机匣受载时有较大区别。损伤孔

边缘处为危险区域，更易发生应力集中，导致复

合材料损伤的出现。预浸料修复后，损伤孔边缘

处的应力集中现象大大改善，各类损伤在损伤孔

边缘附近的发展都得到了明显的抑制。机匣的刚

度和抗损伤能力在一定程度上恢复到了原有水平。
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