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1　引言

复合材料具有比强度、比模量高 ,可设计性强 ,

良好的抗疲劳、抗腐蚀性能和尺寸稳定性 ,在航空航

天领域有广泛的应用。飞机在服役期间受损是难免

的 ,需要适当的修补。20世纪 70年代以来 ,澳大利

亚皇家空军航空研究实验室和美国海军研究实验室

发展了一种新的结构修补技术 ,即采用复合材料补

片对飞机受损的金属结构进行胶接修补 ,已成功地

应用于一些军用和民用飞机的金属和复合材料结

构。

2　复合材料补片胶接修补的优越性

作为一种新的结构修补技术 ,与传统的机械修

补方法 (铆接、焊接、螺接)相比 ,复合材料胶接修补

具有明显的优点。(1)复合材料比强度、比模量高 ,

其补片厚度约为铝合金补片的 1/ 3～1/ 2 ,就能达到

同样的修补效果 ,因此胶接修补后的结构增重小。
(2)复合材料可设计性强 ,可根据使用要求和受力状

况进行材料的铺层设计。(3)复合材料有多种成形

工艺 ,便于大面积整体成形 ,制成大型结构件和表面

形状复杂的零部件 ,可采用胶接共固化工艺进行原

位修补。对复杂曲面 ,复合材料补片修补比传统的

机械修补更容易实施 ,而且修补后补片与母体粘合

紧密 ,基本保持原有结构外形 ,容易满足复杂的空气

动力学要求。(4)复合材料补片胶接修补能提高损

伤区的刚度、静强度 ,减小裂纹尖端应力强度因子 ,

贴补胶接修补不需要对原结构开孔 ,不会形成新的

应力集中源 ,有利于提高结构的损伤容限和抗疲劳

性能[1 ]。(5)修补时间短、成本低[2 ]。(6)外场修补

所需设备简单 ,主要有修补工具包、修补仪和便携式

NDT设备等。

3　复合材料补片胶接修补的关键技术

针对复合材料补片胶接修补而言 ,胶粘剂的选

择、补片材料与被修金属构件的匹配性、被修补结构

的表面处理和修补固化工艺及施工工艺保障等是关

键技术。

3. 1　胶粘剂的选择
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　　胶粘剂是实现补片止裂作用的中间媒介 ,因此

对胶粘剂的选择至关重要。应根据修补结构的实际

承力水平和使用环境选择既具有良好的抗疲劳性

能 ,又具有较高的剪切、剥离强度 ,良好的耐介质和

耐湿热老化性能的胶粘剂。复合材料胶接修补所用

的胶粘剂主要有两大类 :一类是双组分胶粘剂 ,主要

用于复合材料结构的室温固化修补 (少数双组分胶

粘剂可用于热胶接固化修补) ;另一类是膜状胶粘剂
(胶膜) ,用于热胶接固化修补。国外在复合材料补

片胶接修补中采用的胶粘剂多属于环氧体系 ,如

FM—73、FM○R 300—2、AF—126等。这类胶粘剂具有

很高的韧性和剪切强度 ,较高的剥离强度 ,一般在

100℃～120℃固化 ,属于中温固化体系。国内类似

的胶粘剂有 J —88、J —47和 J —159等。

3. 2　复合材料补片与被修金属构件的匹配性

复合材料补片应在尽量低的温度下固化 ,并能

与胶粘剂的固化温度一致 ;补片热膨胀系数应与母

体材料的相匹配。国外大多采用硼/环氧复合材料

补片对损伤金属结构进行胶接修补[3 ]。因为硼/环

氧复合材料强度、弹性模量高 ,热膨胀系数相对较

高 ,与金属材料的热匹配性能好 ,有利于降低胶接修

补结构中的残余热应力 ,导电性低 ,便于使用涡流无

损检测 ,与金属接触后 ,电化学腐蚀性能较碳/环氧

复合材料好。但硼纤维成本较高 ,加工较困难 ,国内

多采用碳/环氧补片及玻璃/环氧补片 ,价格相对便

宜。碳/环氧复合材料在航空工业中应用较广 ,易于

操作 ,可制成曲率半径较大的零部件 ,适合于复杂结

构的修补 ,但其强度和刚度不如硼/环氧复合材料 ,

与金属接触易发生电化学腐蚀。

3. 3　被修补结构的表面处理

被修补结构的表面处理是指胶接之前 ,通过机

械方法除去结构表面影响结合力的氧化层、污染物 ,

增加机械结合面 ;或通过化学方法在结构表面有控

制地沉积一层均匀的特种氧化物或在胶接面形成化

学键 ,使经过处理的结构表面具有高的表面能 ,从而

获得较高的胶接强度和耐久性。常用的净化表面的

方法有溶剂清洗、蒸气脱脂等。常用的化学处理方

法有无槽化学氧化及涂硅烷偶联剂等。无槽化学氧

化的方法在外场实施时会受缝隙、裂纹损伤等结构

形式的限制 ,易产生二次污染 ,故不宜在外场使

用[4 ]。目前常用的简单表面处理方法是表面机械打

磨后涂硅烷偶联剂[5 ]。

3. 4　修补固化工艺及施工工艺保障

修补固化的主要控制因素是压力、温度和时间。

由于被修补部位与周围机体结构组成了一个复杂的

热导体 ,而且结构形式多样 ,因此 ,需通过专用修补

设备 (如热补仪) 、配套材料以及特配工具对修补区

提供连续的温度和压力保障。

4　复合材料补片胶接修补的设计分析

4. 1　胶接修补的耐久性原则

对胶接修补的设计应考虑耐久性原则。(1)控

制设计应力水平。通过强度设计的应力计算来选择

补片的几何参数 ,至少保证胶接结构中补片所受的

应力水平与原结构损伤部位一致 ,而且补片分担的

载荷不超过胶粘剂的承载能力。(2)避免或减小偏

心。单面胶接易使胶接修补的结构产生偏心 ,于外

力的作用下 ,在胶层中产生垂直于胶接面的拉伸应

力 ,使应力峰值超过名义应力 ,降低被修补结构的承

载能力。(3)降低应力集中。补片边缘的刚度变化

应平缓 ,避免边缘结构刚度突变而在胶层中产生应

力集中 ,导致该部位胶层提前破坏。(4)合理布置补

片。为保证修补效率 ,可在修补中采用单向纤维层

板 ,在受载复杂部位可根据需要适当增加 90°和 ±

45°铺层。(5)修补后采取适当的防护措施。因为湿

热、腐蚀介质、紫外线照射等环境会加速胶粘剂与补

片的老化 ,降低胶粘能力。(6)控制胶接质量。利用

复合材料补片对损伤结构的胶接修补应严格遵循有

关工艺规程来进行。

4. 2　胶接修补的主要参数

通过对补片尺寸、铺层及外形等细节的设计 ,使

被修补结构在载荷、环境等因素的综合作用下具有

良好的使用功能和较长的使用寿命。从设计角度而

言 ,胶接修补的参数主要包括补片的形状、尺寸和铺

层。

4. 2. 1　补片的形状

确定补片的形状时 ,考虑损伤结构的具体特点 ,

并注意补片的形状不能太特殊。修补中心带裂纹的

金属板 ,补片的最佳形状是设计成歪斜的 (对称的四

尖叶形或腰鼓形) ,注意确保板内应力不超过许用应

力 ;矩形的补片次之 ,但比椭圆形、圆形和正方形的

更有效 ,垂直于裂纹方向的最佳长度等于裂纹的长

度 ,平行于裂纹方向的长度等于板长的最有效 ;椭圆

的补片次于歪斜的和矩形的 ,椭圆的长轴平行于裂

纹的比垂直于裂纹的更有效 ,长轴的最佳长度等于
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母板宽度 ,短轴 (垂直于裂纹方向)的最佳长度等于

裂纹的长度。对相同体积的补片而言 ,增加厚度与

增加面积相比 ,前者可使应力强度因子多下降

18 %[6 ]。

补片边缘应设计成具有一定锥度的楔形 ,锥度

比为 30∶1至 20∶1 时 ,就能避免边缘结构刚度突变

而在胶层中产生的应力集中。而 Mary A. Mahler[7 ]

认为锥度比为 16∶1时 ,粘接强度较高 ;应力分析表

明 ,在某些区域 ,锥度比为 10∶1时 ,也能提供足够高

的粘接强度。修补结构承载较小的区域 ,即使存在

稍高一点的应力/应变集中 ,也仍在安全范围之内。

为避免剪应力 ,尤其在补片的 0°方向 ,将其末端切成

锯齿形就能减小剪应力 ,并大大提高修补的粘接强

度。

4. 2. 2　补片的尺寸

对于贴补式修补而言 ,与补片尺寸直接相关的

参数是搭接长度 (补片长度) 。对于双面搭接 ,存在

一个与最大可用强度相对应的临界搭接长度 ,通常

为 20 mm～30 mm ,采用更长的搭接长度不会增加承

载能力。优化设计的要求是补片的面内刚度与母板

的一致。由于贴补修补可作为双面搭接的一半来处

理 ,在补片材料与母板材料的弹性模量相同的情况

下 ,最佳的补片厚度应该是母板厚度的一半[4 ]。

理论计算结果表明[8 ] :当裂纹长度恒定时 ,增加

补片的宽度 ,可以提高结构的修补效果 ,但当补片的

宽度增至一定值 ,结构的修补效果提高甚微。另一

方面 ,补片的长度存在一个最优值 ,使得裂纹尖端的

应力强度因子最小。增加补片的厚度 ,可以提高结

构的修补效果 ,但胶层内的最大剪应力也随之提高 ,

为避免脱粘 ,补片的厚度也有一上限值。

4. 2. 3　补片的铺层

为获得最佳的胶接修补效果 ,复合材料补片的

纤维方向 (主轴方向)应尽量同损伤结构中的最大受

力方向保持一致。由于载荷方向和层压板诸多设计

约束的限制 ,补片的铺层通常没有更多的选择余地 ,

纤维的 0°、45°和 90°铺层的比例一般在 30∶55∶15左

右 ,而 0°方向则与主受力方向一致。

5　修补无损检测和试验验证

5. 1　修补的无损检测

修补检测的任务首先是选择合适的无损检测方

法 ,按照规定的程序和周期 ,对在役复合材料结构进

行无损检测和确定损伤部位、损伤大小 ,为复合材料

修补提供判断依据 ;其次是对损伤结构经过修补后

的质量进行无损检测 ,评定损伤修补程度和完好性。

迄今为止 ,国内外学者在无损检测及界面的粘结质

量评估方面开展了一些卓有成效的研究工作[9～13 ] ,

提出的无损检测方法有十几种 ,但能有效地用于复

合材料损伤修补检测的方法主要有 :目视检测、敲击

法、阻抗法、谐振法、X射线法、激光全息法、红外热

图法、超声法、声发射法。

据文献[14 ]报道 ,陈金龙等人把偏振相移技术

引入错位散斑之中 ,建立了一套具有非接触、高精度

和全场实时观测等特点的测试系统 ,完成了对双材

料界面的粘接状况的研究 ,并做定量分析和处理 ,实

现了双材料界面粘接质量的定量无损检测。Chi2
u[15 ]等人首先提出了“智能结构”的概念 ,作为对母

体结构补片胶接修补后的在役性能的评估手段。

Y. L. Koh[16 ]等人将智能材料结构应用于无损检

测 ,以压电陶瓷 ( PZT)作为传感/激励元件 ,当 PZT

粘在损伤区上 ,采用阻抗法进行实时局部检测 ,可确

定损伤的出现 ;当需要远程传感时 ,则采用转换功能

法确定修补中脱粘的范围。将两种方法有机结合 ,

便可检测出修补中的损伤和母体中的损伤扩展情

况。

5. 2　修补的试验验证

对修补结构的试验验证主要包括性能验证、结

构验证和部件验证 ,其中性能验证包括强度试验、疲

劳寿命试验、湿热环境下的耐久性试验及损伤容限

评定试验等 ,以评价修补后的结构是否满足环境适

应性要求和结构完整性要求。

6　补片胶接修补研究方法

补片胶接修补的研究方法主要包括 :理论分析

与计算和实验研究。

6. 1　理论分析与计算

理论分析与计算的目的是在实施修补之前 ,对

损伤区的刚度和强度降低情况给出基本评估 ,对拟

采取或确定的修补措施给出修补后的刚度和强度恢

复情况的预估 ,从而减小试验件的投入成本、缩短修

补周期、提高修补设计水平。对那些无法进行试验

验证的关键部位的损伤修补问题 ,理论分析就显得

尤为重要。理论分析与计算主要采用解析法和数值

法。

6. 1. 1　解析法

Erdogan[17 ]等人根据 Muskhelishvilli 的平面弹性
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理论 ,用复变函数方法分析了胶接修补结构中的应

力分布和裂纹尖端的应力强度因子。在该分析模型

中 ,胶层被认为是各向同性材料 ,并考虑其弹塑性变

形 ;裂纹板和补片均处于平面应力状态 ,两者之间的

作用力通过胶层的剪切变形而实现 ,胶层对裂纹板

和补片的剪切力 ,在各自厚度上均匀分布 ,用位移协

调条件建立方程组 ,问题最终归结为解 1个第 2类

的 Fredholm积分方程组。

Rose [18 ,19 ]等人根据广义平面应力的弹性包容理

论 ,通过对应力集中系数、胶层应力和裂纹尖端应力

分量这三个无量纲参数的分析计算 ,对单侧修补结

构中的单面和双面贴补法的修补效果进行了研究。

整个计算过程分为两个阶段 :在第一阶段的分析中

假设补片胶接到一块没有损伤的金属板上 ,并引入

刚性胶接假设 (金属板和复合材料补片之间没有相

对位移) ,根据弹性包容理论计算胶接修补区内金属

板上的应力值 ;在第二阶段的分析中 ,则在金属板上

引入一条裂纹 ,用近似方法估算裂纹尖端的应力强

度因子值 ,并给出了修补效果比较 ,即双面贴补优于

单面贴补 ,因为单面贴补中的面外弯曲会导致修补

效率下降和补片及胶层中的应力升高。而加厚补片

可有效降低补片下裂纹的应力集中。

解析法计算时间短、费用低 ,在研究各参数的变

化对胶接修补效果的影响时非常方便。但对补片的

参数有很大的限制 ;计算精度低 ,且误差分析困难。

6. 1. 2　数值法

Jones[20 ]等人采用平面有限元模型对含裂纹结

构的复合材料补片胶接修补问题进行了研究。由于

受平面分析模型的限制 ,分析模型中忽略了单面胶

接修补引起的弯曲变形和结构不对称对结果的影

响。Sun[21 ]等人基于Mindlin 平面理论 ,假设沿板的

厚度方向位移线性分布 ,这样就可以考虑单面胶接

修补结构中弯曲变形对计算结果的影响。Randolph

A. Odi和 Clifford M. Friend[22 ]对复合材料胶接修补

中常用的三个有限元模型 ,即 : SIENER的二维平面

应变模型、BAIR的准三维复合材料壳元模型和三维

块体元模型进行了对比计算 ,给出了相应的分析结

论 :BAIR模型与传统的二维模型相比 ,母板、补片及

胶层的面内应力计算结果符合良好 ,但得到的胶层

剪应力结果可靠性较差 ;SIENER的二维平面应变模

型因自身单元品质 ,无法给出准确的铺层应力 ;三维

模型计算较准确 ,但计算时间较长。

关于这方面的研究工作主要集中在两个方面 :

首先是改进胶层的分析模型以改善计算精度 ;其次

是计算胶接修补结构中的残余热应力对应力分布、

裂纹尖端应力强度因子及疲劳裂纹扩展速率的影

响。

有限元分析方法适用范围较广 ,对结构形状和

补片的铺层没有限制 ,且计算精度较高 ,在飞机结构

的实际胶接修补分析中普遍采用[23 ]。

一些学者还针对某些具体问题开展了部分研究

工作。如 M. J . Davis和 D. A. Bond[24 ]对几种常见的

飞机胶接结构及胶接修补后的破坏模式和破坏机理

进行了研究。通过对许多试件进行解剖剥离 ,给出

了各种真实的破坏模式和破坏机理描述 ,也指出了

搞清楚这些破坏模式和破坏机理对于正确选择胶粘

剂、修补材料、修补参数、修补工艺及测试方法的重

要性。J . W. Choi [25 ]等人对石墨/环氧复合材料采用

三种修补方法 (单面预固化补片法、双面预固化补片

法和实地固化法)进行了强度研究 ,得到了强度恢复

率为无缺口件的 60 %～80 %的结论。通过采用基

于疲劳刚度降低模型和参考刚度的 Hwang和 Han方

程 (MFLPE1 修正的疲劳寿命方程)对修补后试

件的疲劳寿命进行了预测 ,并同传统的 S—N 曲线

疲劳寿命方程进行了比较。

6. 2　实验研究

Ratwani [26 ]等人详细研究了补片材料、尺寸和铺

层设计及环境条件 (温度和相对湿度)对胶接修补结

构疲劳寿命的影响。Sandow 和 Cannon[27 ]考察了

2024—T3铝合金板的厚度、胶粘剂种类 (40℃固化的

K138和 120℃固化的 AF163) 、疲劳载荷类型 (等幅

谱和随机谱)及补片铺层设计等因素对结构疲劳寿

命的影响。Denney[28 ]研究了胶层脱胶位置、脱胶尺

寸及初始裂纹长度、最大应力和应力比对疲劳裂纹

扩展速率和结构疲劳寿命的影响。Alawi和 Saleh[29 ]

研究了补片的形状、尺寸 ,胶接修补方式 (单面或双

面)及试件的表面质量对疲劳裂纹扩展速率的影响 ,

认为胶接修补结构中疲劳裂纹扩展速率发生变化的

根本原因是 Paris裂纹扩展过程中材料结构常数的

改变 ,因此通过对疲劳试验数据的统计分析 ,拟合出

各种典型修补情况的 Paris裂纹扩展公式中材料常

数。

7　结束语

复合材料补片胶接修补无论对于航空航天还是
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复合材料领域都是非常重要的。虽然近 30年来 ,已

有很多学者对复合材料补片胶接修补作了许多细致

有益的工作 ,但是复合材料补片胶接修补中仍然存

在一些困难和不尽如人意之处 ,有待进一步的研究。
(1)由于复合材料补片与金属材料的热膨胀系

数相差很大 ,结构在高温固化后冷却到室温时 ,修补

结构中存在残余热应力和残余热应变。在实际的胶

接修补中 ,采用何种复合材料 ,既经济又能与金属母

体材料的热膨胀系数相匹配。
(2)采用碳/环氧复合材料补片修补铝合金结构

时 ,两者之间易发生电化学反应 ,采用什么措施 ,才

能有效防范。
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