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挖补法修补复合材料层压板压缩性能

张万卿，李洪春，史　勇
（西安航天动力研究所，陕西 西安 ７１０１００）

　　摘　要：为了研究中间夹杂、中间褶皱、冲击缺陷对复合材料层压板压缩性能的影响，及通过
挖补法修补３种缺陷后的效果，采用在复合材料层压板上人为制造中间夹杂、中间褶皱、冲击缺陷
的方法，并采用挖补法分别对３种缺陷进行修补，最后分别测试缺陷试样、修补后试样及无缺陷试
样的压缩性能，并用扫描电镜观察缺陷试样破坏后的微观形貌，分析其破坏机理。试验表明：冲击

缺陷对试样压缩强度影响最大，其次为中间褶皱缺陷，对试样压缩强度影响最小的为中间夹杂缺

陷。采用挖补法修补对中间夹杂及中间褶皱缺陷修补效果显著，修补后压缩性能分别达到无缺陷

试样压缩性能的１０２９％和１１０１％；挖补法修补对冲击缺陷修补效果不理想，修补后压缩性能仅
达到无缺陷试样压缩性能的６７９％。
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ｃｈｉｎｇｒｅｐａｉｒｏｎｌｙｒｅａｃｈｅｓ６７９％ ｏｆｔｈｅｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｎｏｎｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ；ｌａｍｉｎａｔｅ；ｄｅｆｅｃｔ；ｐａｔｃｈｉｎｇｒｅｐａｉｒ；ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｙ

０　引言

碳纤维树脂基复合材料因具有比模量高、比强

度高、耐高温、质轻等性能特点，近几十年来在航空

航天系统迅速发展［１４］。因其上述的优点，碳纤维

树脂基复合材料在航空、航天领域中的应用也被认

为是衡量一个国家航空航天科技实力的重要

标志［５８］。

随着我国飞机不断地更新换代，飞机材料的使

用要求也越来越高，因此飞机中的很多部位以及零

部件都用到复合材料［９］，然而在复合材料制件的制

造和使用过程中会产生各种缺陷与损坏，影响复合

材料的可靠性。国外复合材料的修补技术已经非

常成熟，而我国在２０世纪８０年代中后期，才逐渐开
始研究先进复合材料修补技术［１０１３］。成飞公司在

２０００年成功修补了雷达罩，就是采用了改性酚醛树
脂玻璃钢蒙皮和双层 ＮＯＭＥＸ蜂窝夹层结构［１４］。

哈飞公司也对复合材料修补在直九上的应用进行

了系统的研究［１５］。但总体而言，我国在复合材料修

补技术方面还尚不成熟，急需掌握这项技术，以提

高飞行器的可靠性。

１　缺陷试样的制造及修复

复合材料层压板由９层预浸料铺叠而成，每层
铺好后进行抽真空压实，最终成型。但在复合材料

层压板生产过程中，会产生３种常见缺陷，即中间夹
杂、冲击、中间褶皱。下面对这３种常见缺陷的设计
及修补进行逐一描述。

１１　中间夹杂的设计与修补
预浸料在铺层过程中，需要在表面铺覆一层隔

离膜，而隔离膜去除时可能会留有碎屑，如不注意

就会夹杂在铺层中间造成缺陷。

试验中对于缺陷的设计的方法为：在４～５层预
浸料的中间铺３０ｍｍ的聚四氟乙烯薄膜。

中间夹杂的层压板采用挖补法进行修补，其具

体步骤如下：

１）确定缺陷区域的大小（试样缺陷为３０ｍｍ），
在面板上以环绕半径至少１２７ｍｍ的范围内标记
形状；

２）在整个修补区域的上方放置一层透明膜（尼
龙薄膜或聚酯薄膜）。在透明膜上标记每层铺层边

缘的外形线，描画轮廓并标出每种材料及其方向；

３）去除表面铺层以暴露并除去夹杂缺陷，可用
胶带保护返修区域周围。共需去除４层，每一层取
出的铺层边缘（半径）至少增加 １２７ｍｍ，形成阶
梯状；

４）用１５０＃或更细的砂纸打磨修补区域，用丙酮
将抹布或软刷子湿润并擦抹或洗刷表面，多余的丙

酮用干的、洁净的棉布彻底擦拭；

５）重新铺贴胶膜，替换层，最终过铺层（替换层
与过铺层纤维角度与原先保持一致）。每层铺层边

缘比去除的铺层边缘大１２７ｍｍ。最终过铺层尺寸
比上次替换的预浸料层略大，角度与最后一层铺层

一致。胶膜应比最终铺层边缘略大。最后固化。

中间夹杂无缺陷、缺陷、修补后试样示意图如图 １
所示。

图１　中间夹杂无缺陷、缺陷、修补示意图

Ｆｉｇ１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｎｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，ｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，ｒｅｐａｉｒｅｄｓａｍｐｌｅｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｉｎｃｌｕｓｉｏｎｄｅｆｅｃｔ

１２　冲击缺陷的设计与修补
层压板生产制造过程中，如操作不注意，会使

生产工装掉落在制件上，制件受冲击后，容易产生

损伤，而且大部分损伤均难以用肉眼察觉，但其内

部往往产生纤维断裂、分层等缺陷［１６］，这些内部损

伤将使层压板的力学性能严重退化，强度可削弱
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３５％～４０％，甚至会直接导致事故的发生。因而可
以在试板上采用重５ｋｇ、端头为 ２７ｍｍ的冲头，
按照４４５Ｊ／ｍｍ的能量对试板的中心位置进行冲
击获得缺陷试样。

冲击缺陷和中间夹杂缺陷区域的大小可以均

设为３０ｍｍ，因而就挖补法而言，两种缺陷的修补
方法相似，不同之处在于冲击缺陷试样修补时，应

先用打磨器将缺陷打磨掉，随后在缺陷处双面各挖

四层，即需要进行双面修补。冲击无缺陷、缺陷、修

补后试样示意图如图２所示。

图２　冲击无缺陷、缺陷、修补示意图

Ｆｉｇ２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｎｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，ｄｅｆｅｃｔｉｖｅ

ｓａｍｐｌｅ，ｒｅｐａｉｒｅｄｓａｍｐｌｅｏｆｉｍｐａｃｔｄｅｆｅｃｔ

１３　中间褶皱的设计与修补
预浸料在铺层过程中，如果预浸料未铺平，

随后进行抽真空压实，可能会造成铺层褶皱，随

后再铺覆预浸料，从而造成中间褶皱缺陷。对于

中间褶皱缺陷的设计方案为：将第五层预浸料沿

宽度方向在中间折出宽 １５ｍｍ、长 １００ｍｍ的
褶皱。

针对中间褶皱的层压板，其修补方法与中间夹

杂缺陷层压板相似，唯一不同之处在于缺陷区域大

小的确定（试样缺陷为１５ｍｍ×１００ｍｍ），具体的修
补步骤不做赘述。中间褶皱无缺陷、缺陷、修补后

示意图如图３所示。

图３　层压板中间褶皱无缺陷、缺陷、修补示意图

Ｆｉｇ３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｎｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，ｄｅｆｅｃｔｉｖｅ

ｓａｍｐｌｅ，ｒｅｐａｉｒｅｄｓａｍｐｌｅｏｆｍｉｄｄｌｅｆｏｌｄｄｅｆｅｃｔ

２　挖补法修补层压板的力学性能测试
方法

　　层压板含有中间夹杂、中间褶皱和冲击缺陷缺
陷时，使用挖补法进行修补，为了评价其性能，本文

对３种缺陷试样及修补后试样进行压缩性能测试。
本文根据 ＡＳＴＭＤ７１３７标准在室温下进行测

试压缩，试验件夹具由底座、底座滑动板、角板、侧

板、顶板以及顶部滑动板组成。将试件以及夹具安

装在ＳＡＮＳＣＭＴ５１０５试验机后，首先进行压缩预加
载，为保证所有的加载面互相接触，对试样／夹具组
合首先施加４５０Ｎ的压缩力，而后把压缩载荷降低
到１５０Ｎ，对所有的仪器预调零和平衡。其试验过
程如图４所示。

图４　压缩试验装置

Ｆｉｇ４　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅ

试验过程采用的试验速度为１２５ｍｍ／ｍｉｎ。进
行极限压缩剩余强度的计算。

压缩剩余强度

ＦＣＡＩ＝Ｐｍａｘ／Ａ （１）
其中

Ａ＝ｈｗ
式中：ＦＣＡＩ为极限压缩强度，ＭＰａ；Ｐｍａｘ为破坏前的最

大力，Ｎ；Ａ为横截面，ｍｍ２。

３　挖补法修补层压板测试结果与分析

本文对中间夹杂、中间褶皱和冲击缺陷进行挖

补法修补，并且对缺陷试样、无缺陷试样、修补试样

按照ＡＳＴＭＤ７１３７进行压缩强度测试。所有试样
均采用标准试验件，由 ５根试样计算强度的平
均值［１７］。
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将缺陷试样和修补试样的强度平均值对比无

缺陷试样强度的平均值，计算出其所占无缺陷试样

平均值的百分比，以此来对比不同缺陷及采用挖补

法修补对试样压缩性能的影响。压缩性能测试结

果如表１所示、不同缺陷种类及修补对试样压缩性
能影响如图５所示。

表１　压缩试验结果

Ｔａｂ１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｔｅｓｔ

缺陷种类

压缩

强度／

ＭＰａ

压缩强度

数据离散率

Ｃｖ％

占无缺陷试样

强度百分比／

％

中间夹杂

无 １５３５８ ９６５ １００．０
有 １５２２７ ９８７ ９９１
修补 １５８０１ ８７９ １０２９

中间褶皱

无 １４９３３ ８４６ １００．０
有 １３４８７ ９３１ ９０３
修补 １６４４８ ８４７ １１０１

冲击缺陷

无 １５５２３ ９９０ １００．０
有 ９２０５ ９８７ ５９３
修补 １０５４０ ９４２ ６７９

图５　不同缺陷种类及修补对试样压缩性能影响

Ｆｉｇ５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｆｅｃｔｓａｎｄｒｅｐａｉｒｏｎｔｈｅ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓａｍｐｌｅ

由图５可知，中间夹杂缺陷试样的压缩强度低
于无缺陷试样，这是因为如图６所示，中间夹杂中聚
四氟乙烯的存在使预浸料产生了分层（分层处的微

观结构见图７），在试样受到压缩时，试样分层处两
侧的弯曲变形比未分层试样更大，导致缺陷试样更

容易破坏。由图８也可看出，无缺陷试样受到压缩
时，断裂面较为平整，因为其弯曲变形较小。而中

间夹杂缺陷试样受到压缩时，断裂面较为不规则，

且断裂在中心分层处，因为其弯曲变形较大。

图６　中间夹杂压缩受力示意图

Ｆｉｇ６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆｏｒｃｅｆｏｒ

ｉｎｔｅｒｎａｌｉｎｃｌｕｓｉｏｎｄｅｆｅｃｔ

图７　中间夹杂缺陷试样微观形貌

Ｆｉｇ７　Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｉｎｃｌｕｓｉｏｎｄｅｆｅｃｔ

图８　中间夹杂无缺陷、缺陷、修补后试样压缩破坏模式

Ｆｉｇ８　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｏｆｎｏｎｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，

ｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，ｒｅｐａｉｒｅｄｓａｍｐｌｅｆｏｒｉｎｔｅｒｎａｌ

ｉｎｃｌｕｓｉｏｎｄｅｆｅｃｔ

中间夹杂缺陷试样修补后，其压缩强度与缺陷

试样相比显著提高，这是因为只有基体与纤维充分

结合，试样整体才能更好地承受压缩载荷，所以压

缩强度与基体及界面的性质关系较大。而去掉分

层部分，使得纤维与基体的界面结合力得到明显改

善，而且阶梯修补过程使得原缺陷处厚度增加，覆
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盖在修补片表面的过铺层使得受损处相比无缺陷

试样变厚，从而提高了复合材料的压缩强度。由图８
可知，修补后的试样受压缩后，断裂面较为整齐，这

是因为修补后去除了分层，试样在受压时，弯曲变

形较小。

由图５可知，中间褶皱缺陷试样的压缩强度低
于无缺陷试样，而由图９所示中间褶皱使预浸料在
层铺的过程中无法完全贴合，在褶皱边缘黏结处产

生缝隙，相当于预浸料产生了分层，且褶皱处壁厚

增加，受到压缩力时，褶皱边缘的分层处形成薄弱

点，造成应力集中，导致缺陷试样的压缩强度下

降［１８］。如图１０所示，中间褶皱缺陷试样沿褶皱边
缘应力集中处断裂。

图９　中间褶皱缺陷试样微观形貌

Ｆｉｇ９　Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｍｉｄｄｌｅｆｏｌｄｄｅｆｅｃｔ

图１０　中间褶皱无缺陷、缺陷、修补后试样压缩破坏模式

Ｆｉｇ１０　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｏｆｎｏｎｄｅｆｅｃｔｉｖｅ

ｓａｍｐｌｅ，ｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，ｒｅｐａｉｒｅｄｓａｍｐｌｅｆｏｒ

ｍｉｄｄｌｅｆｏｌｄｄｅｆｅｃｔ

中间褶皱缺陷试样修补后，其压缩强度与缺陷

试样相比显著提高，这是因为与中间夹杂缺陷修补

后原理相同，中间褶皱缺陷修补后，去除了褶皱缺

陷造成的分层，使得纤维与基体的界面结合力得到

明显改善，而且阶梯修补过程使得原缺陷处厚度增

加，覆盖在修补片表面的过铺层使得受损处相比无

缺陷试样变厚，从而提高了复合材料的压缩强度。

如图１０所示，修补后的试样受压缩后，断裂面较为
整齐，修补效果良好。

由图５可知，冲击缺陷试样的压缩强度明显低
于无缺陷试样，且冲击缺陷试样的压缩强度性能下

降率明显高于中间夹杂和中间褶皱缺陷。这主要

是由于复合材料层压板的压缩强度受纤维断裂损

伤的影响较大，如图１１所示，本文的试验件取自冲
击试验结束后的试件，导致材料引入更多裂纹、分

层缺陷，在缺陷试样受到压缩应力时，在这些缺陷

处会造成应力集中，从而明显降低了试样的压缩强

度［１９］。通过图１２可以看出，冲击缺陷试样受到压
缩时，试样的破坏起始于试样的冲击点位置，沿垂

直于载荷的方向扩展破坏。试样受压载荷达到一

定水平时，层压板的前后表面铺层纤维发生断裂，

紧接着整个层压板发生最终破坏，且断裂面成不规

则的发散状。

图１１　冲击缺陷试样微观形貌

Ｆｉｇ１１　Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｍｐａｃｔｄｅｆｅｃｔ

图１２　冲击缺陷无缺陷、缺陷、修补后试样压缩破坏模式

Ｆｉｇ１２　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｏｆｎｏｎｄｅｆｅｃｔｉｖｅ

ｓａｍｐｌｅ，ｄｅｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅ，ｒｅｐａｉｒｅｄｓａｍｐｌｅ

ｆｏｒｉｍｐａｃｔｄｅｆｅｃｔ

冲击缺陷修补试样的压缩强度相比缺陷试样
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有所提高，这主要是因为在冲击载荷作用下，在与

冲头接触的区域纤维出现断裂损伤，通过挖补法修

补将断裂纤维区域去除，新的纤维铺层与基体的界

面强度得到改善。由图１２可以看出，冲击后修补试
样受到压缩力时，断裂面呈不规则的发散状破坏，

这是因为冲击点附近发生了分层扩展［２０］，使得纤维

与基体的结合强度下降，修补过程又无法将这些微

受损区域完全进行修补，破坏时会沿着分层扩展的

方向逐渐发散。因此修补后，试样的强度无法恢复

到冲击损伤前的压缩强度。

４　结论

１）冲击缺陷对试样压缩强度影响最大，缺陷试
样压缩性能占无缺陷试样压缩性能的５９３％；其次
为中间褶皱缺陷，缺陷试样压缩性能占无缺陷试样

压缩性能的９０３％；对试样压缩强度影响最小的为
中间夹杂缺陷，缺陷试样压缩性能占无缺陷试样压

缩性能的９９１％。
２）采用挖补法修补对中间夹杂及中间褶皱缺

陷修补效果显著，修补后压缩性能分别达到无缺陷

试样压缩性能的１０２９％和１１０１％；对冲击缺陷修
补效果不理想，因为冲击缺陷会造成裂纹扩展，而

修补过程又无法将这些微受损区域完全进行修补，

因此修补后压缩性能仅达到无缺陷试样压缩性能

的６７９％。
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