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[ 摘要 ]   随着复合材料在航空结构中的广泛应用，

对航空复合材料修理方法的研究显得尤为重要。阐明

了复合材料的损伤缺陷与修理容限，说明了国内外存在

的复合材料修理技术与方法、修理效果的评估标准，并

提出现有技术存在问题与未来发展方向。
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[ABSTRACT]   Along with the widely using of com-

posite materials in aircraft structures, the importance of the 
study on the composite materials repairing greatly increas-
es. Different damages and repair tolerances of composite 
materials are illustrated. Many domestic and international 
repair methods and evaluation standards of repairing ef-
ficiency are studied. Besides, the existing problems and the 
future direction of composite material repairing are also 
put forward.
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复合材料在航空结构中的应用最初仅限于飞机次

承力结构，而现今已广泛应用于各种机型的主承力结

构，在结构重量中占有的比例也逐渐增加。复合材料结

构在生产、使用和维护过程中不可避免会产生缺陷或损

伤，因此复合材料构件修理问题引起人们广泛关注。

1   复合材料的缺陷 / 损伤与修理容限

复合材料结构由于制造工艺的因素会产生缺陷，如

空隙、分层、脱胶等；装配过程中，在外载作用下也会出

现损伤，常见损伤有分层、脱胶、表面划伤、错钻孔、孔边

损伤、冲击损伤、雷击损伤、战伤、裂纹、燃烧等 [1]。无论

是先天生产缺陷还是后天机械损伤都会使飞机主承力

结构受损、表面气动性能下降，从而导致结构使用寿命

降低。

在明确结构损伤或缺陷类型后，需根据受力状况及

危及飞行安全的严重程度确定损伤容限和修理容限。

结构的损伤容限是结构损伤从可检测门槛值到临界值

之间的范围，用以界定受损结构在规定的使用期内是否

有足够的剩余强度。而修理容限是结合修理工艺水平

和经济因素确定结构要修与不要修、能修与不能修的界

限 [2]。修理容限与损伤容限的关系如图 1 所示。

导致飞机复合材料层合板和蜂窝加芯结构产生损

伤最主要的原因是冲击损伤，按照检查发现难易程度可

分为勉强目视可检损伤（BVID）、目视可检损伤（VID）

和目视易检损伤（EVID）[3]。在航空维修领域内普遍认

为飞机复合材料结构存在勉强目视可检损伤时，结构承

载能力能够保持在 1.5 倍限制载荷（1.5LL），假设此时目

视检出的概率为 0 ；当结构出现较大损伤，即出现目视

易检损伤时仍能满足限制载荷（1.0LL）的要求，假设此

时目视检出概率为 1。据以上标准可以得到表 1，冲击

损伤与结构承载能力的关系 [4]。

复合材料修理容限的定量确定实质上是确定缺陷

和损伤的验收标准。当损伤较轻，剩余强度高于或等于

缺陷和损伤的标准时，可以不修，此时标准为修理下限。

波音公司以损伤后结构强度达到原来的 60%~80% 为修
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图1   修理容限与损伤容限关系

Fig.1  Relation between repair tolerance and damage tolerance
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结构承载能力要

求 /LL

勉强目视可检
损伤

0 ∞ 1.5

20 5 1.4

目视可检损伤
40 3 1.3

60 2 1.2

目视易检损伤
80 2 1.1

100 1 1.0

表1  结构承载能力对冲击损伤的要求

注：LL—— limit load，限制载荷。
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理下限，修理下限最大值为结构强度的 80%，此时目视

可检的概率为 60% 以上，对应剩余强度为 1.2LL， 符合

工程实际。修理下限的最小值为结构强度的 60%，这个

指标仅仅适用于非承力结构，如翼身整流罩、雷达罩等，

此时剩余强度为 0.9LL。当缺陷或损伤过于严重，进行

修理已经超出经济性、技术性可行范围，选择不进行维

修而是更换结构，此时缺陷和损伤的标准为修理上限。

2   复合材料修理方法研究现状

当确定复合材料损伤或缺陷在修理容限之内时可

以选择合适的方法对损伤进行修理。常用的修理方法

如下。

2.1   填充与灌注修理

对于非承力的复合材料结构，如气动整流罩、天线

罩等结构，与受载较小的蜂窝夹层结构的不严重损伤可

采用填充与灌注的修理方法 [2]。修理的损伤主要表现

为表面划痕、凹坑、部分蜂窝芯子损伤、蒙皮位置错钻

孔、孔尺寸过大等。修理时损伤部位不需要去除，在损

伤部位填充合适的封装化合物，在除湿后在损伤部位用

一层玻璃纤维 / 环氧布密封，防止湿气渗入及损伤扩大。

2.2   机械连接修理

在过去的十几年中，已经有许多研究者针对螺栓连

接修理方法分别采用解析法、数值法和试验法进行了研

究 [5-12]。这一修理方法是在损伤结构的外部用螺栓或

铆钉固定一个外部补片，使损伤结构遭到破坏的载荷传

递路线得以重新恢复，连接方法大多采用螺栓连接，亦

可以采用铆钉连接，尤其是单面铆接。由于复合材料具

有脆性及各向异性的属性，螺栓孔或铆钉孔边会产生应

力集中，导致抗疲劳性能不佳。现阶段机械连接修理技

术已经广泛采用新设备新技术，向自动化、柔性化、智能

化的方向发展 [13-14]。

2.3   胶结修理

胶结修理通常比机械连接修理更可靠 [15-17]，不会产

生孔而导致应力集中，胶结修理又分为胶结贴补修理和

胶结挖补修理。

2.3.1   胶结贴补修理

近些年来，对复合材料结构的贴补修补技术的研究不

断向前推进，在试验和理论方面都取得了一定成果 [18-21]。

这种方法适用于外场修理，多用于平面形制件，板厚较

薄、载荷不大、气动外形要求不高的结构，用胶结的方

法将补片贴于复合材料制件的缺陷或损伤部位。在飞

机表面胶结贴补修理时，为了使连接处截面变化较为缓

和，补片四周一般做成斜削的形状。胶黏剂选择时应满

足剪切强度和剥离强度的要求。

2.3.2   胶结挖补修理

对于胶结挖补修理方法的研究始于 20 世纪 90 年

代 [22-23]，近些年来又有了长足的发展 [24-26]。对受冲击损

伤的复合材料层合板和蜂窝结构挖补修理是一种非常

有效的修理方法，可以最大限度恢复结构的强度。挖去

损伤或缺陷的部位，留下一个具有锥度的孔，先对层合

板进行干燥处理，然后再用复合材料补片通过胶结的方

法将其修补完整。层合板结构和蜂窝夹芯结构填补时

均可采用阶梯挖补和楔形挖补法，具体如图 2、3 所示。

2.4   树脂注射修理

树脂注射修理是用流动性较好的树脂注入分层或

脱粘的缺陷、损伤区，但仅限于分层脱粘或板、孔边缘损

伤的修理 [27]。修理时在分层的层合板上钻出 2 个孔，一

个空内注入低粘度树脂，另一个孔做通气孔，如图 4 所

示。修理时先进行材料准备，包括损伤确认、表面处理

和钻孔。钻孔时只能钻透层合板的一半厚度，这样注入

补片

母版
P

（a）阶梯法

（b）斜接法

图2  层合板挖补修理

Fig.2  Scarf patch repair with laminate plates
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的树脂也能达到结构内部的损伤裂纹与分层处。之后

对修理结构进行预热，抽真空后注入树脂完成修复。

2.5   快速修理方法

近些年来，工程上广泛采用了多种适应于外场的复

合材料快速修理方法，主要有微波修复方法、电子束固

化修理方法、光固化修理方法和激光自动修理方法。

2.5.1   微波修复

采用微波对复合材料进行修复能够迅速恢复结构

强度，是一种理想的外场修理方法 [28]。补片修理损伤或

缺陷结构时，微波能加速固化过程，起主导作用的是微

波的制热效应，常用树脂等高分子材料，包括胶黏剂多

为含极性基团的聚合物，这些极性分子在交变电场的作

用下将随外施电场的频率转动，从而制热。为了使制热

效应在复合材料中产生，在修复区注入微波吸收剂，以

提高材料的导电磁率，或采用能高效吸收微波的高速固

化胶黏剂，同时用特殊设计的微波施加器对修复区施加

微波能，使之在数十秒之内形成新的、更强的界面，修复

损伤。

2.5.2   电子束固化修理

电子束固化修理具有固化速度快、温度低、模具成

本低的优势，法国、美国、意大利等国家先后开始对这种

固化方式在复合材料修理方面的研究 [29-30]。电子束固

化基体树脂、结构胶黏剂或预浸料可在室温或接近室温

及接触压力下固化，电子束可以被限制在修理区域，大

大减少固化应力、热应力和局部加热对周围区域的影

响。适用于修理的电子束固化机理是采用高能量电子

束碰撞目标分子，释放足够的能量使其产生一系列活泼

的粒子，临近的分子激发活泼粒子释放能量，形成化学

键，达到固化修理的目的。

2.5.3   光固化修理

光固化预浸料胶结修理技术是利用光敏胶固化速

度快的特点，将预浸料补片贴到损伤部位，利用紫外光

照射固化，对裂纹、孔洞、腐蚀、灼伤等损伤进行快速修

复 [31]。修复的补片可预先制备，操作简单、从实施修理

到装备投入使用的时间短，修理补片在固化前呈柔性，

粘贴可根据需要任意改变形状，适用于各种复杂形状的

机件修理，修理后补片与原结构贴合较好，具有恢复原

有结构形状和保持气动外形的能力。修理需要操作空

间小，适用于空间狭窄的内部损伤修理。

2.5.4   激光自动化修理

近年来，国际上也出现了自动修复复合材料的新技

术，如采用激光技术自动修复复合材料结构 [32]。使用

激光清除损坏的材料，用激光将每层复合材料的树脂融

化，剩下松动的纤维用刷子刷掉，处理下一层，而损伤区

外的纤维和树脂完好无损。该技术对复合材料结构不

会产生力量或振动，对整体强度或完整性没有不利影

响。损坏区域很干净，使用现场就可固化的加热毡作为

替换的补丁来修补。

2.6   修理方法对比分析

不同修理方法适用范围不同，在选择修理方法时需

要综合考虑结构承载要求、受载情况、气动外形要求、损

伤严重程度和修理技术水平和经济性限制等因素。各

种方法也有各自优缺点。表 2 对上述复合材料结构修

理方法进行了简要对比。

3   修理效果评估标准

近些年，国外对复合材料构件修理效果的评估逐渐

形成了完整的体系 [33-34]，主要评估内容可以归纳如下：

（1）修理后结构强度恢复到设计强度；（2）修理时保持

结构刚度的完整性，并且充分考虑飞行表面和操纵面的

弯曲极限，不能改变飞机的飞行特性；（3）从耐久性的

角度考察结构性能，包括疲劳加载对螺栓或胶结接头的

影响、损伤的增长，不相似材料导致的腐蚀作用和树脂

材料在湿热环境中的降解作用；（4）结构质量增加最小；

（5）保持飞机外形的气动平滑度；（6）修理过程可操纵

性好，修理成本低。

4   存在问题与发展方向

虽然国际上对复合材料的修理的研究已经日趋成

熟，但国内技术的研究起步较晚。从 20 世纪 80 年代开

始针对缺陷影响、无损探伤的修理方法和修理工艺开展

探索性研究。20 世纪 90 年代开始跟踪国外复合材料修

理方法，完成了主要修理方法的验证工作，也针对碳纤

维层合板 T300/5405、T300/QY8911，胶黏剂 J116、J159

等具体修理材料进行了初步评定；尝试着对一些机型的

复合材料结构进行维修，如服役中歼击机的雷达罩、直

升机涵道垂尾、客机的升降舵等复合材料构件，积累了

一定的修理经验，但是在很多方面与国外相比还有很大

差距。

修理容限的范围界定尚未成熟，尤其是处于复杂应

力状态下的结构，在受到损伤后的剩余强度的确定需要

试验验证，而国内仍缺少这方面研究的试验仪器和设

图4   树脂注射修理

Fig.4  Repair with injected resin
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修理方法 适用范围 优点 缺点 主要修理设备及材料

填充灌注修理
装饰性结构或受载较小的

蜂窝夹层；
钻错孔或孔尺寸过大

能够迅速恢复表面平整
修复非永久性，损伤可

能发生扩展
双组份环氧类糊状胶黏剂、烘

箱、打磨工具

机械连接修理
传递较大载荷结构；

损伤严重结构；
厚度较厚结构

能够恢复较大损伤的传力路径，
抗剥离性能好，受环境影响小，

允许拆卸再装配

结构增重大，开孔形成
应力集中，抗疲劳性能

差，气动特性不佳

钻头、钻孔限制器、层合板补片
/ 金属补片、铆钉、螺栓

胶
结
修
理

贴
补
修
理

暂时性修理；不严重损伤；
平面或曲率较小，板厚度

薄，承载小，气动外形要求
不高结构

结构增重小；
可设计性强；能提高损伤区的刚

度、静强度

对胶层要求高；胶结固
化会产生残余应力

预浸料 / 预固化补片、真空袋、
烘箱、热补仪、热压罐、胶黏剂、

密封剂、补强层合板

挖
补
修
理

结构修理较佳选择，修理条
件满足时均可采用

气动性能好，可以较大限度恢复
结构强度，效率高

操作复杂，需要较好的
技术和设备

预浸料 / 预固化补片、真空袋、
烘箱、热补仪、热压罐、切割工

具、胶黏剂、密封剂

树脂注射修理 孔边或结构边缘脱胶分层 方法简单，容易实现
对内部分层修理效果

不佳
钻孔工具、红外灯、注射器、针

头、树脂胶黏剂、固化工具

快
速
修
理

微波
修复

外场修理结构
迅速有效，选择性加热，热惯性

小，穿透性强
修复工艺尚未成熟

微波修复机、微波施加器、微波
吸收剂

电子束固
化修理

外场修理结构
常温固化速度快、工艺简便、对

环境污染小、固化应力对周围区
域影响小

材料层间剪切强度低、
耐湿热性能差

电子加速器

光固化修
理

结构复杂，需要快速抢修结
构，尤其适用于航空设备战

伤抢修

设备体积小、重量轻，适用于外
场修复；通用性好；适用于狭窄

空间修理；增重少

不能达到永久修复的
目的

紫外灯、光固化补片

激光自动
化修理

外场修理结构
不会产生力量或振动，对整体强

度或完整性没有不利影响
技术尚未成熟，使用成

本高
激光发生器、加热毡

表2  复合材料结构修理方法对比

备。国内积累的复合材料修理经验主要对象为次承力

结构，多为外场应急修理，对主承力构件基本没有进行

修理适用性研究。修理材料方面，国内尚不能生产用于

复合材料修理的原材料（预浸料），复合材料修理手册中

提及的胶黏剂缺乏试验测试数据，可供选择经过试验验

证的修理材料种类很少。对于最广泛采用的胶结修理

方法，仍有很多工作需要开展。如对大曲率层合板结构

的修理，对胶黏剂受力特性的在复合材料厚度方向上表

现出的非线性特征对修理效果的影响，固化温度对修理

效率的影响，疲劳作用对修理结构性能的影响都亟需进

一步研究。在修理验证方面，经修理后结构是否恢复强

度要求并满足适航条例规定仍需要理论分析做基础，并

伴随大量试验支持，试验研究可从试样级到元件级再到

部件级，从简单结构到复杂结构逐步进行。

复合材料修理技术需要不断汲取新技术，向优质、

高效和低成本方向发展，成熟健全的修理技术是复合材

料在航空结构上的广泛使用的有力保障。
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纹理清晰；经过磁力研磨光整加工后，叶盘叶片表面较

为光亮，加工纹理得到明显去除。

4   结论

本文针对航空发动机整体叶盘叶片表面的研磨抛

光这一加工难题，提出利用非传统的磁力研磨加工方法

进行研磨加工。采用径向圆柱形磁极吸附磁性磨粒形

成磁粒刷压附在工件表面上，同时磁极高速旋转并与工

件产生相对运动，达到抛光去除叶片表面加工纹理等缺

陷的目的，并以试验结果为依据加以分析，得到如下结

论：

（1）六自由度机械手与磁力研磨抛光装置相结合

可有效实现对整体叶盘复杂曲面的光整加工；

（2）磁力研磨加工方法可有效去除整体叶盘叶片

表面的缺陷，如加工纹理、微裂纹等，加工效率较高；

（3）经 30min 磁力研磨后，有效地将整体叶盘叶片

表面的粗糙度值由 0.82μm 降低到 0.25μm。
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