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摘要:光固化复合材料修理补片是一种用于飞机结构快速修理的新材料。运用光敏树脂浸渍纤维增强材料制

成了预浸料修理补片,采用正交设计方法确定了制备补片的最佳工艺条件,进而对补片的相关特性进行了分析

与实验;最终通过模拟某歼击机机翼下蒙皮应力水平最高处的试验;得出结论:使用该材料对飞机结构进行修

理所需设备少、结构增重小、修补强度高、通用性强,可适用于多种材质、多种损伤模式下复杂结构的快速修理。
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Abstract:Light灢curedcomplexmaterialrepairpatchisakindofnewfastrepairmaterialforaircraftstructure.

Areinforcing materialoflight灢sensitiveresinimpregnatedfiberwasusedto makeaflexiblepreparerepair

patch.Orthogonaldesignwasappliedindeterminingthebesttechnicalconditiontofabricatethepatch,andthe

characteristicofthepatchwasanalyzed.Theexperimentofaircraftunderwingcoveringstresswiththepatch

showedthatthepatchforaircraftstructurerepairhasthefeaturesoffewertypesofequipmentneeded,light

structuralweight,highrepairstrength,andstronguniversalproperty,whichissuitableforcomplexstructure

fastrepairwithvariousmaterialandmultipledamagemodels.
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暋暋飞机结构战伤快速抢修是迅速恢复飞机完好、保
证装备数量优势的重要途径[1] 。 现代飞机设计先进、

结构材料种类繁多,传统修理手段工艺复杂,对操作

人员要求高,修复时间长。 笔者旨在研究一种能够适

用多机种、不同结构材料、通用性强、方便快捷的战场

快速抢修新材料———光固化复合材料预浸料修理补

片,该补片适用于多种材质、不同损伤形式、复杂结构

件的快速抢修,通用性强、操作方便快捷。 修理补片

由于存储期长,可预先制备作为战时储备,以减少对

备件的依赖性。

1暋光固化复合材料修理补片的技术特点

预浸料修理补片就是利用光敏胶固化速度快的

特点,以光敏胶作基体树脂,用玻璃纤维作为增强材

料,根据修复对象的需求,在紫外光的辐照下迅速固

化,以达到对裂纹、孔洞、腐蚀、灼伤等损伤形式进行

快速修复,该方法的技术特点如下[2] 。

1) 快速性。 修理工艺简单,操作方便,从准备、

实施修理到装备投入使用的时间短。

2) 可靠性。 修理不使用螺钉或铆钉,毋需钻孔,

修理后不会形成新的应力集中源且承载面积大,修理

强度高。

3) 易成形。 修理补片在固化前呈柔性,粘贴时

可根据需要任意改变其形状,适用于各种复杂形状机

件的损伤修理。

4) 可达性好。 粘接修理所用工具少,可在小工

作空间内操作,也适用于空间狭窄的机体内部损伤修

理。

5) 自成体系。 不需要或需要很少外部资源,操
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作中使用的工具、设备少,便于野外抢修。

6) 通用性好。 适用于金属和复合材料等材质的

修理。

7) 增重少。 修理补片属高分子有机材料,自身

重量轻,又省去了螺钉、铆钉等金属连接件,因而,修
理后重量增加少。

2暋光固化复合材料修理补片的设计

光固化复合材料预浸料补片是由光敏胶做基体、
以玻璃纤维做增强材料,由特定工艺复合而成[3-4] 。
在研究不同型号玻璃纤维材料和基体树脂界面的粘

接对复合材料力学性能影响的基础上,运用复合材料

结构设计理论,对复合材料补片强度和刚度的计算与

分析,以及对铺层尺寸、铺层方式及补强等进行优化,
为补片的设计与制备提供理论上的参考依据。 采用

拉丁方设计方法,对补片复合制备的压力、温度和保

温时间等工艺因素进行了合理确定。 补片结构以便

于制备、贮存和使用为原则,采用层叠式结构,整个补

片由7~10层材料组成,即中间4~7层玻璃纤维织

片并由树脂充分浸渍,上下表面各敷一层保护膜,最
上部敷一层滤光膜。 滤光膜的作用是滤除紫外光,防
止在补片尚未粘贴到位的情况下固化;待补片粘贴到

位,并用手挤除贴合缝处的空气后,撕下滤光膜进行

固化。

3暋运用正交设计方法确定制备补片的最佳工

艺条件

暋暋在补片的复合过程中,反应温度、压力、树脂含

量、加压时间对其性能均有影响,是涉及多因素、多水

平影响试验结果问题。 用排列法或因素交换法进行

试验,复杂繁琐且不易区别各因素影响试验结果的主

次关系以及每个因素各水平影响试验结果的趋势。
为取得最佳工艺,采用正交设计又称拉丁方设计

(LatinSquareDesign)进行试验优化设计[5] ,以较少

的试验次数找到好的试验结果。

3.1暋正交试验的因素与水平的选取

根据补片制备过程中各影响因素及水平条件,拟
定了系统正交法试验L9(34)正交表,见表1。

3.2暋正交试验及试验结果数据分析

按照正交试验的要求进行了一组试验,测试结果

及数据分析见表2。

表1暋正交试验的因素与水平表

Tab.1Orthogonalexperimentalfactorsandlevels

因 素
水 平

1 2 3
树脂含量(A)/% 35 45 55

温 度(B)/曟 40 50 60

压 力(C)/MPa 0.1 0.2 0.3

加压时间(D)/h 0.5 1 1.5

表2暋试验结果数据分析

Tab.2Experimentaldataanalysis

试验号
树脂含量

A
温 度

B
压 力

C
加压时间

D
拉剪强度

/MPa

1 A1 B1 C1 D1 17.5

2 A1 B2 C2 D2 16.3

3 A1 B3 C3 D3 17.2

4 A2 B1 C2 D3 14.5

5 A2 B2 C3 D1 15.3

6 A2 B3 C1 D2 16.6

7 A3 B1 C3 D2 15.4

8 A3 B2 C1 D3 14.3

9 A3 B3 C2 D1 12.0

K1 51.0 47.4 48.4 44.8

K2 46.4 45.9 45.8 48.3

K3 41.7 43.3 47.9 46.0
极差值R 9.3 4.1 2.2 3.5

由表2可知,各因素对反应影响次序为 A>B>
D>C ,即树脂含量对补片制备的影响最大,温度和加

压时间次之,压力影响最小。 极差越大,表示该因素

水平变化使试验结果变化越大;在 K1,K2,K3 数值

中,哪个值大说明该水平可以使试验结果(剪切强度)
高,因此,补片复合制备的最佳工艺组合为 A1,B1,

D2,C1,即树脂质量分数为35%,温度为40 曟,加压

时间为1h,压力为0.1MPa。
为了验证上述最佳工艺组合的可靠性,按照上述

最佳工艺条件进行了一组平行试验,测得剪切强度的

平均值为17.3MPa,且数据波动小,因此,通过正交

试验所确定的最佳工艺条件组合是可靠的。

4暋光固化复合材料修理补片相关特性的分析

与实验

4.1暋应力灢应变特性分析

为了进一步了解补片受温度的影响情况,对固化
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胶膜进行了应力灢应变测试,见图1。 通过对不同温度

图1暋应力灢应变曲线

Fig.1Stress灢straincurve

下应力灢应变曲线的分析,可以看出在-50~100曟范

围内,具有较高的剪切应变能,低温下刚而不脆,高温

下韧而不弱,这样,既可保证较高的连接静强度,同时

也具有一定的耐疲劳性。

4.2暋引发剂质量分数对透光率的影响

由于引发剂主要起引发聚合的作用,其含量过大

不仅会影响强度的提高,对补片的透光率也有较大影

响。 通过对不同比例下补片的透光率进行测试,结果

表明,在3%~4%时,出现峰值,超过6%,透光率急

剧下降。 并综合考虑到对强度和固化厚度的影响,确
定了引发剂在组分中的合适比例,引发剂质量分数对

透光率的影响情况见图2。

图2暋引发剂质量分数量对透光率的影响

Fig.2Effectofinitiatorcontenttotransparence

4.3暋铝合金板表面处理对粘接效果的影响

金属表面的处理方式对胶粘剂的粘接效果影响

很大[6] 。 金属件在胶接前,其加工的表面不可避免地

会被油脂沾污,所有这些金属表面污染物,在胶接前

均应用化学溶剂或其它方法清洗干净,不同表面处理

方法对拉剪强度有较大的影响,见表3。

表3暋不同表面处理方法对强度的影响

Tab.3Effectofdifferentsurfacetreatmentmethodstostrength

方法
机械

打磨
偶联剂处理 处理液

时间

/min

强度

/MPa

1 220# 5~8 16.3~16.9

2 220# 2% KH灢560 10 17.3

3 220# 2% KH灢570 10 17.6

4 220# 5% KH灢560 10 16.5

5 220# 5% KH灢570 10 16.7

6 220# 2% KH灢570 FPL灢RT 15 18.6

5暋修复效果评价

为检验补片的修复效果,进行了与铝合金构件粘

接的静力和疲劳试验,由测试结果可以看出,补片性能

达到了规定指标,可以满足飞机结构快速抢修的要求。

5.1暋修补时间

在500W 紫外灯照射下,8~10min完全固化。

5.2暋静力测试

1)按 GB7124-86的技术要求,测试了补片与

LY灢12铝合金板的剪切强度。 常温下为 16.76~
18.49MPa;-50曟下为10.63~12.76MPa;100曟
下为10.5MPa。

2)对含有孔洞的铝合金板进行修复前后的静强

度对比试验。
将含有孔洞 (孔洞直径分别为:2,5,8,12 mm

等)的铝合金板采用光固化复合材料粘接修补,可以

恢复到原强度的80%以上。

5.3暋疲劳试验

5.3.1暋等幅高频疲劳试验

对中心穿透裂纹(2a=20mm)铝合金板进行铝

合金铆接、复合材料补片胶接后的疲劳试验[7-8] ,对
比检验修复效果,试验结果见表4。

表4暋等幅高频疲劳对比试验结果

Tab.4Experimentalresultsofequal灢amplitude
high灢frequencyloadspectrum

裂纹扩展时的
疲劳寿命

构件失效时的
疲劳寿命

寿命延长率
/%

未修补试件 19300 28300

铆接修补试件 34600 45800 61.83

光固化修补试件 50500 62000 119.08

试验条件
1.平均载荷为12kN;2.载荷副值为10kN;
3.试验频率为121.5Hz
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5.3.2暋随机载荷谱下的疲劳试验

该试验是采用某歼击机机翼疲劳载荷谱,选择该

机翼下壁板蒙皮上应力水平最高部位的应变值来确

定本次实验所用的应力谱,以评定修补对实际结构中

疲劳裂纹扩展速率和寿命的影响,见表5-6。
表5暋未修补试样的疲劳裂纹扩展数据(殼a,mm)

Tab.5Fatiguecrackpropagationdataof
theunrepairedsamples(殼a,mm)

载荷循环数

循环
块数

加载
次数

1#试样

前

左 右

后

左 右

平均
值

2#试样

前

左 右

后

左 右

平均
值

1 9373 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
2 18746 0 0 0 0 0 1.0 1.2 1.2 1.2 1.2
3 28119 1.5 0 0 0 0.4 2.0 1.8 2.0 2.0 2.0
4 37492 2.5 3.0 0 3.0 2.1 2.5 2.4 2.5 3.0 2.6
5 46865 4.0 4.0 4.0 5.0 4.2 3.5 4.0 3.8 4.8 4.0
6 56238 6.0 5.0 5.0 6.0 5.5 4.8 5.0 4.0 5.5 4.8
7 65611 7.5 7.0 7.0 8.0 7.4 6.0 6.5 5.5 7.0 6.2
8 74984 9.0 8.5 8.5 9.0 8.8 8.0 8.9 7.5 9.1 8.4

8.8 82794 16.015.016.016.0 15.8
9 84357 10.511.510.012.5 11.1

9.25 86700 19.018.518.520.0 19.0
9.9 92933 破坏

10 93730 15.017.014.817.5 16.1
10.6 99572 破坏

表6暋修补后试样的疲劳裂纹扩展数据(殼a,mm)
Tab.6Fatiguecrackpropagationdataof

therepairedsamples(殼a,mm)

载荷循环数

循环
块数

加载
次数

4# 试样

前面

左 右
平均值

5# 试样

前面

左 右
平均值

3 28119 0 0 0 0 0 0
4 37492 1.2 2.0 1.6 0.5 0 0.2
5 46865 2.5 2.5 2.5 1.1 1.0 1.0
6 56238 2.5 2.6 2.5 1.5 2.0 1.8
7 65611 3.0 3.1 3.0 2.5 3.0 2.8
8 74984 3.2 4.0 3.6 3.0 4.0 3.5
9 84357 4.2 4.5 4.3 3.5 5.0 4.2
10 92730 5.0 5.0 5.0 5.0 5.5 5.2
11 103103 6.5 6.0 6.2 5.5 6.0 5.8
12 112476 8.0 7.0 7.5 6.5 6.2 6.4
13 121849 8.5 7.7 8.0 7.8 7.5 7.7
14 131222 9.0 8.0 8.5 8.5 8.0 8.2
15 140595 10.5 10.0 10.2 11.0 10.0 10.5
16 149968 11.0 10.5 10.8 12.0 10.5 11.2
17 159341 12.5 12.0 12.2 13.0 12.0 12.5
18 168714 14.5 14.0 14.2 15.0 15.0 15.0
19 178087 16.0 16.0 16.0 17.0 17.0 17.0
20 187460 19.0 18.5 18.8 20.5 20.5 20.5

20.6 193453 破坏(补片上端脱胶)

21 196858 破坏(补片在中央断开)

5.4暋结论与分析

通过模拟某歼击机机翼下蒙皮应力水平最高处

的试验研究可以得到以下结论。

1) 光固化复合材料补片的修理方法可以明显地

延缓疲劳裂纹的起始扩展,未修补试样的起始扩展于

大约0.3倍寿命时,而修补试样则起始于大约0.6倍

使用寿命时。

2) 通过修理可以增加试样的疲劳寿命,未修理

试样的疲劳寿命约为1.7倍使用寿命.经过修理后可

延长到3.5倍使用寿命,即疲劳寿命增加了1倍。

3) 该修补方法大大降低了裂纹扩展速率,承受

使用期限内的疲劳载荷而不发生胶接破坏。
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