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碳纤维／双马来酰亚胺复合材料修复性能

肖加余，肖中，杨金水，邢素丽，文思维
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：为了得到碳纤维／双马来酰亚胺复合材料最佳修复效果，采用碳纤维／环氧复合材料和环氧胶膜
作为修复材料，对带Φ１５ｍｍ和Φ５ｍｍ预制孔碳纤维／双马来酰亚胺复合材料进行单面贴补、双面贴补和单
面阶梯挖补修复。研究了补片长度、厚度和铺层顺序对修复效果的影响，并结合修复试样的拉伸断裂模式，

优化了修复参数。结果表明：补片边缘母板中存在的应力集中和厚度方向拉伸应力是导致母板断裂的关键

原因；双面贴补修复试样拉伸强度能恢复到完好试样的９０％以上，单面贴补和阶梯挖补修复试样拉伸强度能
恢复到完好试样的８０％以上。
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　　碳纤维增强复合材料因其高比强度和高比模
量等优点，在航空航天、汽车和船舶等领域获得了

广泛应用。从１９８０年 Ｆ－１８战机开始使用复合
材料到现在，经历３０多年的发展，战机中使用的
复合材料结构重量系数已达到２５％ ～５０％，被广
泛应用于战机蒙皮、机身、主翼、垂尾翼等部位。

数据显示，采用复合材料结构的前机身段，可比采

用金属结构的减轻质量 ３１５％，减少零件
６１５％，减少紧固件６１３％；复合材料垂直安定
面可减轻质量３２２４％［１－３］。

复合材料容易在冲击、环境腐蚀等作用下产

生分层或纤维断裂，从而严重降低结构强度和刚

度。随着复合材料结构的广泛使用，复合材料损

伤结构的处理问题得到重视。为了保证飞机的安

全服役和延长飞机寿命，必须修复或更换受损复

合材料结构件。复合材料结构件一般采用整体成

型工艺，直接更换费用高，而修复损伤复合材料结

构件是一种经济且快速的方法。

复合材料的传统修复方法为螺接或铆接外补

强片，但在螺孔边缘容易产生应力集中，且螺孔本

身就是修复过程造成的不可避免的新损伤，除此

以外，使用这种修复方法对结构的气动性能和隐

形性也有不利影响。贴补修复则克服了机械连接

的缺陷，但在修补结构中易产生剥离应力和应力

集中，目前主要用于对薄板的修复［４］。挖补修复

能够获得很好的气动性能和接头效率，降低甚至
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消除接头的应力集中，得到比贴补修复更好的修

复效果，这种优势在厚板的修复中更加明显；但挖

补修复操作困难，限制了其在快速修复中的

应用［５－７］。

目前，飞机结构常用的先进复合材料主要有

碳纤维／环氧（ＣａｒｂｏｎＦｉｂｅｒ／Ｅｐｏｘｙ，Ｃ／ＥＰ）复合材
料和碳纤维／双 马 来 酰 亚 胺 （ＣａｒｂｏｎＦｉｂｅｒ／
Ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｓ，Ｃ／ＢＭＩ）复合材料，这两种材料体
系都具有较好的综合性能。相比之下，Ｃ／ＢＭＩ体
系的耐热性能更优，但固化温度和压力较高，一般

只能采用热压罐成型工艺；然而飞机结构的损伤

修复，特别是战时抢修，为了节约时间，通常采用

快速修复的方法进行原位修复，原位修复的条件

往往难以满足热压罐成型固化温度和压力的要

求，因此原位快速修复时难以采用同种材料进行

同质修复［８］。Ｍｏｕｔｉｅｒ等［９］的研究结果表明，

Ｃ／ＥＰ体系和 Ｃ／ＢＭＩ体系具有良好的相容性，且
Ｃ／ＥＰ复合材料可以采用真空袋压成型工艺，固
化温度可控制在 １７７℃以下，满足快速修复的
要求。

国内外对于复合材料修复工作的研究主要采

用实验和有限元方法［１０－１６］。实验发现，修复后试

样的静态拉伸强度有明显提高，但其疲劳强度明

显低于完好板；修复结构的强度决定于接头内应

力的分布，然而应力的分布又与补片性能、几何形

状和胶黏剂性能直接相关。补片边缘母板存在应

力集中和厚度方向的拉应力，使母板容易出现破

坏。接头设计时可以通过改变接头形状来降低剥

离应力，如补片的几何形状、胶黏剂溢出后形状。

有限元分析时发现，小的补片厚度和与母板相近

的刚度系数能有效降低修复结构的应力集中和剥

离应力。对于不同质复合材料，其性能各异，先前

的研究虽然可以提供一定的参考意义，但对于特

定复合材料的修复，其补片参数还是有待进一步

研究。

１　实验材料及方法

１．１　原材料

采用的母板材料为Ｔ３００／ＱＹ８９１１预浸料（中
航复材生产，树脂质量分数 ４０１％），胶黏剂为
Ｊ－３３１－１环氧胶膜（哈尔滨石油化工厂生产），
补片材料为Ｔ７００／Ｅ５１预浸料（自制，树脂体积分
数为４０％）。

１．２　试样制备

１．２．１　母板试样的制备
Ｔ３００／ＱＹ８９１１预浸料经热压罐成型得到 Ｃ／

ＢＭＩ复合材料层合板，铺层方式为［０／４５／９０／
－４５］２ｓ，经水射流切割技术制备成分别带
Φ０ｍｍ，Φ５ｍｍ和Φ１５ｍｍ预制孔（Φ０ｍｍ代表
未开孔）的尺寸为３５０ｍｍ×６０ｍｍ的母板试样。
１．２．２　修复试样的制备

在修复前首先要用１５０＃砂纸和丙酮对母板
试样表面进行打磨和清洗；再用烘箱干燥；在贴胶

膜和补片预浸料进行修复前再次用丙酮清洗试样

表面；最后采用真空袋压的方法，经烘箱加热使补

片和胶黏剂在试样表面共固化，制备得到修复

试样。

１．３　修复方案

对带Φ５ｍｍ预制孔的Ｃ／ＢＭＩ复合材料试样
进行了单面贴补和双面贴补修复，对带Φ１５ｍｍ
预制孔的Ｃ／ＢＭＩ复合材料试样进行了单面贴补、
双面贴补和单面阶梯挖补修复。具体的修复方法

和补片参数见表１和表２，修复方法及修复后试
样如图１所示。图１中 ａ为试样长度，ｂ为试样
宽度，ｄ为预制孔直径，ｔＡ为胶黏剂层厚度，ｔＨ为
单层补片厚度，ａ１为补片长度。在阶梯挖补修复
中，将９０°铺层和 －４５°铺层作为一个台阶，其他
台阶都为一个铺层，最终在阶梯挖补修复中，各个

阶梯上的纤维方向如图１（ｄ）所示。

表１　带Φ１５ｍｍ预制孔试样单面贴补、
双面贴补和阶梯挖补修复补片参数

Ｔａｂ．１　Ｌａｐｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｉｎｇｌｅｌａｐ，
ｄｏｕｂｌｅｌａｐａｎｄｓｔｅｐｌａｐｒｅｐａｉｒｏｆ

ｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｔｈｅｐｒｅｄｒｉｌｌｅｄｈｏｌｅｏｆΦ１５ｍｍ

试样

编号

修复

方式

补片长度／
ｍｍ

铺层角／
（°）

补片

层数

ＰＤ ＰＤ

ＳＬ３ ＳＬ ［１２０，９０，６０］ ［０／０／０］ ３

ＳＬ４ ＳＬ ［１２０，９０，６０，４５］ ［０／０／０／０］ ４

ＤＬ４５ ＤＬ ［４５］ ［０］ １

ＤＬ６０ ＤＬ ［６０］ ［０］ １

ＤＬ９０ ＤＬ ［９０］ ［０］ １

ＤＬ１２０ ＤＬ ［１２０］ ［０］ １

Ｓ１ Ｓ ［６０，９０，１２０，１５０］ ［０／０／０／０］ ４

Ｓ２ Ｓ ［６０，９０，１２０，１５０］ ［０／－４５／＋４５／０］ ４

Ｓ３ Ｓ ［６０，９０，１２０，１５０］ ［０／９０／９０／０］ ４

注：ＰＤ为带预制孔试样，ＳＬ为单面贴补修复，ＤＬ为双面贴补修

复，Ｓ为阶梯挖补修复；［１２０，９０，６０］表示第一层补片长度为

１２０ｍｍ，第二层补片长度为９０ｍｍ，第三层补片长度为６０ｍｍ；

［０／－４５／＋４５／０］表示第一层补片铺层角为０°，第二层补片铺层角

为－４５°，第三层补片铺层角为＋４５°，第四层补片铺层角为０°。

·２·
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（ａ）单面修复
（ａ）Ｓｉｎｇｌｅｌａｐｒｅｐａｉｒ

（ｂ）双面修复
（ｂ）Ｄｏｕｂｌｅｌａｐｒｅｐａｉｒ

（ｃ）阶梯挖补修复
（ｃ）Ｓｔｅｐｌａｐｒｅｐａｉｒ

（ｄ）阶梯挖补修复台阶
（ｄ）Ｓｔｅｐｏｆｓｔｅｐｌａｐｒｅｐａｉｒ

图１　修复方法示意图及修复后试样
Ｆｉｇ．１　Ｒｅｐａｉｒｓｋｅｔｃｈｍａｐａｎｄｒｅｐａｉｒｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

·３·
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表２　带Φ５ｍｍ预制孔试样单面贴补修复
和双面贴补修复补片参数

Ｔａｂ．２　Ｌａｐｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｉｎｇｌｅｌａｐｒｅｐａｉｒａｎｄｄｏｕｂｌｅｌａｐ
ｒｅｐａｉｒｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｔｈｅｐｒｅｄｒｉｌｌｅｄｈｏｌｅｏｆΦ５ｍｍ

试样

编号

修复

方式

补片长度／
ｍｍ

铺层角／
（°）

补片

层数

ＰＤ ＰＤ

ＳＬ１－４５ ＳＬ ［４５］ ［０］ １

ＳＬ１－６０ ＳＬ ［６０］ ［０］ １

ＳＬ２ ＳＬ ［６０，４５］ ［０／０］ ２

ＳＬ３ ＳＬ ［６０，４５，３０］ ［０／０／０］ ３

ＤＬ３０ ＤＬ ［３０］ ［０］ １

ＤＬ４５ ＤＬ ［４５］ ［０］ １

ＤＬ６０ ＤＬ ［６０］ ［０］ １

１．４　未修复试样和修复试样性能测试

采用静态拉伸性能来衡量修复对试样性能的

影响。在 ＷＤＷ －１００／５电子万能试验机上以
２ｍｍ／ｍｉｎ的速度对未修复试样和修复试样进行
拉伸试验，记录载荷、位移曲线和断口形貌，再按

式（１）～（４）计算拉伸强度、拉伸模量及其恢复
系数。

σｔ＝
Ｆ
ｂ·ｄ （１）

Ｅｔ＝
σ″－σ′
ε″－ε′

（２）

其中：σｔ为拉伸强度（完好板、带孔试样与修复试
样的拉伸强度），ＭＰａ；Ｆ为最大拉伸载荷，Ｎ；ｂ为
试样宽度，ｍｍ；ｄ为试样厚度，ｍｍ；Ｅｔ为拉伸弹性
模量（完好板、带孔试样与修复试样的拉伸模

量），ＭＰａ；σ′为应变ε′＝０．０００５时测得的拉伸应
力值，ＭＰａ；σ″为应变 ε″＝０．００２５时测得的拉伸
应力值，ＭＰａ。

ησ＝
σｒｔ
σｉｔ
·１００％ （３）

ηＥ＝
Ｅｒｔ
Ｅｉｔ
·１００％ （４）

其中：ησ为修复试样的拉伸强度恢复系数；σ
ｒ
ｔ为

修复试样的拉伸强度，ＭＰａ；σｉｔ为完好试样的拉伸
强度，ＭＰａ；ηＥ为修复试样的拉伸模量恢复系数；
Ｅｒｔ为修复试样的拉伸模量，ＭＰａ；Ｅ

ｉ
ｔ为完好试样

的拉伸模量，ＭＰａ。

２　实验结果与分析

２．１　单面贴补修复对拉伸性能的影响

单面贴补修复试样的拉伸强度恢复率 ησ和

拉伸模量恢复率 ηＥ随补片层数的变化如图 ２
所示。

（ａ）拉伸强度恢复率与补片层数的关系
（ａ）Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎησａｎｄｐａｔｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

（ｂ）拉伸模量恢复率与补片层数的关系
（ｂ）ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎηＥａｎｄｐａｔｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

图２　单面贴补修复后拉伸性能与补片层数的关系
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔｅｎｓｉｌｅｐｒｏｐｅｒｔｙａｎｄ

ｐａｔｃｈｎｕｍｂｅｒｓｉｎｓｉｎｇｌｅｌａｐｒｅｐａｉｒ

图２（ａ）中两种带预制孔试样单面修复后，修
复试样的拉伸强度恢复率随层数的增多反而降

低，主要是补片层数越多，修复后的结构的不对称

程度越大，这种不对称结构在拉伸作用下在搭接

位置会产生拉弯耦合，从而增强补片边缘和孔处

的剥离应力应力集中［１４］。图２（ｂ）中带Φ１５ｍｍ
预制孔试样的拉伸模量恢复率随补片层数增加而

增大，符合一般规律；而带Φ５ｍｍ预制孔试样的
拉伸模量恢复率则随补片层数增多而降低，暂时

还未能解释，需进一步验证。

带Φ５ｍｍ预制孔试样修复后拉伸破坏照片
如图３（ａ）所示，破坏发生在母板表层，在补片边
缘母板表层存在撕裂与断裂；带 Φ１５ｍｍ预制孔
试样修复后拉伸破坏照片如图３（ｂ）所示，失效模
式为补片脱黏，且母板在孔边缘存在撕裂现象，方

向从孔处向补片边缘延伸，说明带 Φ１５ｍｍ预制
孔试样单面修复后拉伸破坏先在孔处发生，然后

·４·
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向补片边缘扩展，最终导致补片脱黏。

（ａ）２层补片
（ａ）Ｐａｔｃｈｎｕｍｂｅｒｓｏｆ２

（ｂ）３层补片
（ｂ）Ｐａｔｃｈｎｕｍｂｅｒｓｏｆ３

图３　单面修复试样拉伸断裂照片
Ｆｉｇ．３　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｔｅｎｓｉｌｅｆｒａｃｔｕｒｅｏｆ

ｓｉｎｇｌｅｌａｐｒｅｐａｉｒｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

２．２　双面贴补修复对拉伸性能的影响

完好试样的平均拉伸强度约为５１６９ＭＰａ，离
散系数为１２０１％。双面贴补修复中修复试样的拉
伸强度恢复率ησ与补片长度的关系如图４所示。
由图４可见，两种孔径修复试样的拉伸强度恢复率
都在９０％以上，基本恢复到完好试样的水平。

图４　双面贴补修复中ησ与补片长度的关系

Ｆｉｇ４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎησａｎｄ

ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｓｉｎｄｏｕｂｌｅｌａｐｒｅｐａｉｒ

　　带Φ５ｍｍ预制孔试样双面贴补修复后断裂
模式如图５（ａ）～（ｃ）所示。图５（ａ）中试样在补
片边缘断裂，母板表层存在纤维撕裂现象；

图５（ｂ）和图５（ｃ）中试样从补片与夹持端中间断
裂，但均未发生补片脱黏。带 Φ１５ｍｍ预制孔试
样双面贴补修复后断裂模式如图５（ｄ）～（ｇ）所
示。其中图５（ｅ）中试样断裂模式与图５（ａ）中的
相似，以此种模式断裂的试样，其补片厚度在

０８７ｍｍ～０９３ｍｍ之间；图５（ｆ）中试样断裂模
式与图５（ｂ）、图５（ｃ）中的相似，以此种模式断裂
的试样，补片厚度在０７２ｍｍ～０８１ｍｍ之间，表
明补片厚度的增加会增强补片边缘的应力集

中［４］。这与 Ｃｈｅｎｇ在碳纤维增强层合板的贴补
修复性能研究中得到的结果相似［１１］。在长度方

向拉应力的作用下，补片与母板发生微弯曲变

形，会使长度方向拉应力向厚度方向拉应力转

变。复合材料层合板在厚度方向强度较低，而

胶膜强度高，厚度方向拉应力最终导致母板表

层剥离失效。减小补片厚度有利于降低补片边

缘剥离应力集中［１６］。

虽然带 Φ５ｍｍ预制孔试样的强度恢复系数
随补片长度增长而有所下降（如图４所示），但从
其断裂方式来看均属于母板断裂（如图５所示），
补片处完好，又考虑到完好试样的强度离散系数

也较大，故可认定采用这三种补片长度进行的双

面贴补修复，其效果都能达到完好水平。故对于

带 Φ５ｍｍ预制孔试样的补片临界长度约为
３０ｍｍ。

带Φ１５ｍｍ预制孔试样的强度恢复系数随补
片长度增长变化平缓（如图 ４所示），但从
Φ１５ｍｍ预制孔试样的断裂方式来看（如图５所
示），当补片长为４５ｍｍ时，补片一端脱黏，并且
其强度恢复率最小，只有９２３％；当补片长度大
于６０ｍｍ（包括６０ｍｍ）时，其断裂方式为母板断
裂、母板表层失效和补片断裂，但均未出现补片脱

黏，且其强度恢复率均大于９７６％，可以判断补
片的临界长度约为６０ｍｍ；随着补片的增长，补片
未发生脱黏，但在孔处能观察到补片有明显损伤，

甚至在孔处断裂。

２．３　阶梯挖补修复对拉伸性能的影响

阶梯挖补修复试样的ησ和ηＥ如图６所示。图６

中，Ｓ１，Ｓ２，Ｓ３的补片铺层角分别为［０／０／０／０］、
［０／－４５／＋４５／０］、［０／９０／９０／０］。

·５·
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（ａ）６０ｍｍ长补片　　　　（ｂ）４５ｍｍ长补片　　　　（ｃ）３０ｍｍ长补片
（ａ）Ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｏｆ６０ｍｍ　（ｂ）Ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｏｆ４５ｍｍ　（ｃ）Ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｏｆ３０ｍｍ

（ｄ）１２０ｍｍ长补片　　 （ｅ）９０ｍｍ长补片　　　　（ｆ）６０ｍｍ长补片　　 （ｇ）４５ｍｍ长补片
（ｄ）Ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｏｆ１２０ｍｍ　（ｅ）Ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｏｆ９０ｍｍ　（ｆ）Ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｏｆ６０ｍｍ　（ｇ）Ｐａｔｃｈｌｅｎｇｔｈｏｆ４５ｍｍ

图５　双面贴补修复试样拉伸断裂照片
Ｆｉｇ．５　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｔｅｎｓｉｌｅｆｒａｃｔｕｒｅｏｆｄｏｕｂｌｅｌａｐｒｅｐａｉｒｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

图６　带Φ１５ｍｍ预制孔试样不同
阶梯挖补修复的ησ与ηＥ

Ｆｉｇ．６　ησａｎｄηＥｏｆｐｒｅｄｒｉｌｌｅｄΦ１５ｍｍｄｉａｍｅｔｅｒ

ｈｏｌｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓｒｅｐａｉｒｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｅｐｌａｐｒｅｐａｉｒｓ

　　由图６可见，经阶梯挖补修复后，其强度较损
伤件明显提高，阶梯的制备将损伤区域大幅扩大，

严重影响了修复的效果，最终的强度恢复率最高

为８１．０％。由图６可以看出，Ｓ１，Ｓ２，Ｓ３三种修复

方式修复带孔试样的强度恢复率依次提高，模量

恢复率依次降低，且经修复方式Ｓ３修复后试样模
量恢复到未开孔板的 １０５７％。阶梯挖补修复
中，中间两层补片分别与母板中 ±４５°铺层胶接，
而上下两层０°铺层补片与母板中０°铺层胶接，补
片与母板载荷的传递，主要由上下两个０°铺层补
片来完成，而中间两层补片主要影响补片模

量［６］。由图６可以得出，阶梯挖补修复中，补片铺
层与母板铺层顺序接近时，修复结构的模量将与

完好试样的模量接近，修复结构中的不对称性将

受到最大程度的削弱，得到更好的修复效果。

阶梯挖补修复试样拉伸破坏情况如图 ７所
示，修复试样补片边缘母板撕裂，与补片胶接的母

板铺层断裂。这表明在搭接处存在应力集中和剥

离应力。

２．４　修复方式对修复性能的影响

不同方法修复的带预制孔试样的强度恢复系

数如图８所示。

·６·
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图７　阶梯挖补修复后试样拉伸破坏照片
Ｆｉｇ．７　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｔｅｎｓｉｌｅｆｒａｃｔｕｒｅｏｆ

ｓｔｅｐｌａｐｒｅｐａｉｒｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

由图８可见，修复后，带 Φ１５ｍｍ和 Φ５ｍｍ
预制孔试样拉伸强度明显提高。在三种修复方法

中，双面贴补修复具有最佳修复效果，甚至使修复

后拉伸强度恢复到完好试样的水平；单面贴补修

复的修复效果次之，相比于带大孔径预制孔试样，

单面贴补修复对带小孔径预制孔试样具有更好的

图８　不同修复方法修复带预制孔试样的ησ
Ｆｉｇ．８　ησｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｓｒｅｐａｉｒｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

修复效果；带Φ１５ｍｍ预制孔试样的阶梯挖补修
复和单面贴补修复的修复效果相差不大。

带预制孔试样修复后拉伸性能如表 ３、表 ４
所示。

表３　带Φ１５ｍｍ预制孔试样修补后拉伸性能
Ｔａｂ．３　ＴｅｎｓｉｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｏｆｔｈｅｒｅｐａｉｒｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｔｈｅｐｒｅｄｒｉｌｌｅｄｈｏｌｅｏｆΦ１５ｍｍ

试样编号 σｔ／ＭＰａ ησ／％ ＣＶ／％ Ｅｔ／ＧＰａ ηＥ／％ ＣＶ／％

ＳＬ１－４５ ４９２．８ ９５．３ ５７．６ １１１．２
ＳＬ１－６０ ４９６．４ ９６．０ ５８．２ １１２．４
ＳＬ２ ４７２．２ ９１．４ ５１．０ ９８．５
ＳＬ３ ４３３．８ ８３．９ ４９．８ ９６．１
ＤＬ３０ ５４５．４ １０５．５ ６７．２ １２９．７
ＤＬ４５ ５３１．６ １０２．９ ３．０７ ７４．８ １４４．４ ８．３８
ＤＬ６０ ４９２．７ ９５．３ ６．８３ ６６．１ １２７．６ ３．８５
Φ５ ３５２．４ ６８．２ ２．０７ ５０．２ ９７．０ ２．８１
Φ０ ５１６．９ １００．０ １２．０１ ５１．８ １００．０ ４．０７

表４　Φ５ｍｍ预制孔试样修补后拉伸性能
Ｔａｂ．４　ＴｅｎｓｉｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｏｆｔｈｅｒｅｐａｉｒｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｔｈｅｐｒｅｄｒｉｌｌｅｄｈｏｌｅｏｆΦ５ｍｍ

试样编号 σｔ／ＭＰａ ησ／％ ＣＶ／％ Ｅｔ／ＧＰａ ηＥ／％ ＣＶ／％

ＳＬ３ ４２３．８ ８２．０ ６５．１ １２５．７
ＳＬ４ ４０５．６ ７８．５ ２．０５ ５６．１ １０８．３ ０．９５
ＤＬ４５ ４７７．３ ９２．３ ６８．３ １３２．０
ＤＬ６０ ５１９．７ １００．５ ３．１５ ７２．３ １３９．６ ３．５９
ＤＬ９０ ５０４．６ ９７．６ ２．１７ ６５．８ １２７．１
ＤＬ１２０ ５３６．６ １０３．８ ６２．１ １１２．０
Ｓ１ ３５５．０ ６８．７ ２．３１ ７２．３ １３９．７ ０．３３
Ｓ２ ４０２．０ ７７．８ ３．８３ ５５．１ １０６．５ １．７０
Ｓ３ ４１８．６ ８１．０ ３．０９ ５４．７ １０５．７ ４．８８
Φ１５ ２５６．０ ４９．５ ３．９５ ３８．９ ７５．２ １．６４
Φ０ ５１６．９ １００．０ １２．０１ ５１．８ １００．０ ４．０７

　　注：ＣＶ值为空白处表示平行试样数为１，其余平行试样数为３。

３　结论

１）单面贴补修复结构的不对称性在拉伸过
程中产生拉弯耦合效应，随补片层数的增加，拉弯

耦合效应更明显，修复结构中的剥离应力更大，使

得修复效果降低；单面贴补修复对小孔径损伤试

样的修复效果明显优于对大孔径损伤试样的修复

效果；带Φ５ｍｍ预制孔试样单层单面修复的最佳
补片参数约为 ６０ｍｍ，修复后强度恢复率达到
９６０％，拉伸模量恢复率为１１２４％。
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２）带Φ５ｍｍ预制孔和带Φ１５ｍｍ预制孔试样
的双面贴补修复效果最佳，其最佳补片长度分别约

为３０ｍｍ和６０ｍｍ，修复后，试样的强度恢复率约
为１０００％，拉伸模量恢复率约为１３００％，强度基
本恢复到完好试样的水平；对于相同补片，成型后

小的补片厚度具有更好的修复效果。

３）阶梯挖补修复中，补片铺层与母板铺层顺
序接近时，修复结构的模量将与完好试样的模量

接近，修复结构中的不对称性将受到最大程度的

削弱，得到更好的修复效果；最佳的铺层方式为

［０，９０，９０，０］，修复后，其拉伸强度恢复率约为
８１０％，拉伸模量恢复率约为１０５７％。
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