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温度制度对纤维增强复合材料
挖补修复过程的温度场影响

曹 正 李树健 龙习坤
（湖南科技大学机电工程学院，湘潭 411201）

文 摘 借助有限元模拟仿真的方法，开展纤维增强复合材料结构在挖补修复过程的补丁固化行为研

究。基于材料的温变特性，建立了复合材料结构挖补修复的补丁固化模型，探讨了升温速率和保温时间对挖

补修复过程的温度场影响。结果表明，相比于保温时间，升温速率对补丁的固化行为影响更大；在升温速率增

大一倍后，补丁固化中心点的温度峰值增加 1. 1%；温度变化速率和固化反应速率均随升温速率的提高而增

加，固化区域产生明显的温度梯度；在本研究中，修复区域的最大温差高达8℃。
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Effect of Cure Cycle on Temperature Field of Fiber Reinforced

Composites During Scarf Repair
CAO Zheng LI Shujian LONG Xikun

（School of Mechanical Engineering，Hunan University of Science and Technology，Xiangtan 411201）

Abstract The patch curing behavior of fiber reinforced composite structures during scarf repair was studied via
finite element simulation. A patch curing model of scarf repaired composite structures was established based on the
temperature-dependent material parameters. The effect of heating rate and hold time on the temperature field in scarf
repair was discussed. The results show that the influence of heating rate on the curing behavior of scarf repair is
greater than that of hold time. When the heating rate increased one time，the curing temperature peak of the center
increases by 1. 1%. Moreover，the temperature change rate and curing reaction rate increase as the heating rate
increases with an obvious temperature gradient generated in the curing area. In this work，the maximum temperature
difference in the repaired area is up to 8℃.
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0 引言

纤维增强复合材料具有轻质、高强度、耐腐蚀、

可设计性强等优点，被广泛应用于航空航天、汽车和

风力发电等领域［1］。相较于传统的金属材料，纤维增

强复合材料具有明显的各向异性，在复杂交变载荷

或冲击的作用下易产生裂纹、分层等损伤［2-3］，严重

的甚至导致整个承载结构的直接失效。

为避免损伤扩展，有必要及时对损伤区域进行

修复处理。目前，复合材料构件的修复常采用挖补

法［4-5］，该方法首先采用机械切削去除损伤区域材

料，在对挖补槽边缘进行切削打磨后，填入与母体材

料一致或相近的胶膜和补丁，最后通过胶接共固化

实现对原损伤结构的修复处理。在挖补修复过程

中，补丁的固化常采用真空升温加压的方式［6］，其中，

温度制度和压力制度是主要的工艺参量，对胶膜和

补丁的固化质量以及复合材料构件最终的修复效果
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具有直接影响［7-8］。在实际修复中，压力制度主要是

指真空袋提供的一个定值标准大气压，而温度制度

则包含了固化温度及其直接相关的升/降温速率和保

温时间等［9-11］多工艺因素在内的耦合参量，对补丁固

化区域的温度场、固化度场以及固化应力场等均存

在重要影响。因此，研究温度制度对复合材料结构

挖补修复过程的固化行为影响，对开展挖补修复工

艺的制定和优化具有指导意义。

针对复合材料固化温度制度的研究，在工程实

践中常采用“搭积木”式的试凑法。通过大量的工程

实验来研究各固化参量的影响并确定适当的工艺参

量，成本高且效率低，难以满足实际工程需求。计算

机数值模拟仿真方法具有成本低、效率高等优势，对

于探究复合材料挖补修复过程的固化行为简洁有

效。目前，对于复合材料固化行为的仿真研究，相关

学者主要从结果预测和参数优化两个方面开展了工

作。在结果预测方面，主要通过耦合固化过程的各

类影响因素，来预测复合材料的固化温度和固化度。

庞杰［12］在忽略材料热物性参数的变化的前提下，建

立了复合材料补片固化过程的三维仿真模型，发现

在固化周期中间时段的固化温度和升温速率对补片

固化行为影响较大。BEHZAD等［13］考虑了复合材料

固化过程中热物性参数的变化，结合混合率公式建

立了复合材料结构的三维固化模型，有效预测了该

部 件 固 化 过 程 中 的 温 度 分 布 和 固 化 度 分 布 。

ABDELAL等［14］在忽略树脂流动性的前提下，通过对

L型截面复合材料制件的固化过程进行仿真分析，获

得了该制件固化过程中温度和固化度分布。研究发

现，通过降低复合材料制件和模具之间的传热系数

可降低树脂固化放热的外散，并有效降低制件厚度

方向的温度梯度。在参数优化方面，主要结合相关

算法对固化过程中的工艺参量进行优化，以确定合

适的工艺参量。MATSUZAKI等［15］借助数据同化的

方式对碳纤维增强复合材料的热固化状态进行了仿

真分析，并通过局部加热方法进行多目标优化，有效

地缩短了固化时间，降低了固化度分布的不均匀性。

VAFAYAN等［16］借助一种耦合有限元/遗传算法对复

杂复合材料构件的固化温度曲线进行了优化，仿真

结果表明，在优化后的固化周期下得到的复合材料

部件的温度和固化度梯度较小。元振毅等［17］针对厚

截面的复合材料结构固化过程建立了多场耦合的多

目标优化模型，通过对固化工艺参数进行最佳组合

匹配，降低了厚截面复合材料结构的温度峰值和固

化时间。

然而，对于复合材料挖补修复的固化过程，其热

传导方式及路径都与传统复合材料固化过程的热传

导存在较大差异。如图 1所示，一方面，挖补修复中

的待修母板相当于一个传热模具，其传热性能、结构

尺寸、线胀系数都与传统的复合材料固化所用的模

具不同；另一方面，挖补修复中部分热量的传导并非

直接作用于待固化补丁和胶黏剂上，而是通过待修

母板和待固化区域的接触槽面传递热量，进而导致

固化温度场更加不均匀。目前，关于复合材料固化

过程的相关研究主要集中在构件的固化成型阶段，

而在构件损伤后的挖补修复中的补丁固化行为方

面，还缺乏足够的重视和研究。本文借助有限元模

拟仿真的方法，主要从影响补丁固化过程的温度制

度方面出发，对复合材料结构挖补修复过程的补丁

固化行为开展研究。基于材料温变特性并考虑了温

度和固化度对热物性参数影响的基础上，建立复合

材料结构挖补修复的补丁固化模型，重点探讨了升

温速率和保温时间对挖补修复中温度场的影响。

1 理论模型

1. 1 热-化学模型

复合材料挖补修复过程的材料热传导和补丁固

化放热，会形成复杂温度梯度，其温度场可利用含内

热源的傅里叶热传导方程表示：

ρC ∂T∂t = kxx
∂2T
∂x2 + kyy

∂2T
∂y2 + kzz

∂2T
∂z2 + Q (1)

式中，ρ为复合材料补丁的密度；C为复合材料补丁的

比热容；kxx，kyy和 kzz为分别复合材料补丁在不同方向

上的热传导系数；t为固化时间；T为温度。内热源Q

可以表示为：

Q = ρ rV rHu
dα
dt (2)

式中，ρ r为树脂密度，V r为树脂体积分数，Hu为树脂的

总反应热，α为树脂的固化度。

1. 2 固化动力学模型

复合材料补丁中的树脂基体的固化过程常采用

唯相模型描述，其一般形式可以表示为：
dα
dt = K (T ) f (α ) (3)

式中，dα/dt为树脂的固化反应速率，K (T )为随温度

图1 挖补修复过程的传热示意图

Fig. 1 Schematic diagram of heat transfer during scarf repair
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变化的固化反应速率常数，f (α )为机理函数。依据

f (α )的不同，唯相模型可分为 n级动力学模型和自催

化模型，本文采用自催化模型：

dα
dt = K1 (T )αm (1 - α ) n (4)

或

dα
dt = [K2 (T ) + K3 (T )αm ] (1 - α ) n (5)

式中，m和n均为反应级数。

不同树脂体系的固化动力学模型存在较大差

异，为保证仿真结果的可靠性，本文采用材料参数较

完善的AS4/3501-6材料体系进行研究。其固化动力

学模型满足自催化模型，可表示为[18]：

dα
dt =

ì
í
î

(K1 + K2α ) (1 - α ) (0.47 - α ) (α ≤ 0.3)
K3 (1 - α ) (α > 0.3) (6)

Ki = Ai exp (-ΔEi /RT )( i = 1,2,3) (7)
式中，Ki为自催化模型的反应速率常数，Ai为频率因

子，ΔEi为活化能，R为理想气体常数。

1. 3 热物性参数模型

随着固化时间的推进，复合材料补丁固化区域

的温度和固化度随之发生改变，补丁中的树脂基体

和纤维的热物性参数会随温度和固化度的改变而改

变。由于复合材料基体与增强相在热物性参数上存

在较大差异，为提升计算效率，需得到复合材料在各

方向上的等效参数。在忽略树脂流动条件下，可认

为树脂基体和纤维增强相局部处于热平衡状态。借

助混合率公式，由树脂和纤维的热物性参数推导复

合材料关于温度和固化度变化的热物性参数。其

中，复合材料补丁的密度可表示为：

ρ (α ) = V f ρ f + V r ρ r (α ) (8)
式中，V f为纤维体积分数，ρ f为纤维密度，为树脂密度

ρ r (α )。复合材料补丁的比热容可表示为：

C (T,α ) = V f ρ fC f (T ) + V r ρ r (α )C r (T,α )
ρ (α ) (9)

式中，C f (T )为纤维比热容，C r (T，α )为树脂比热容。

沿纤维方向的复合材料补丁的热传导系数为：

kL (T,α ) = kLf (T ) v f + k r (T,α )V r (10)
式中，kLf (T )为纤维纵向的热传导系数，k r (T，α )为树

脂的热传导系数。

垂直于纤维方向的复合材料补丁的热传导系数

可表示为［19］：

kT (T,α ) = k r (T,α ) é
ë

ê
êê
ê
ê
ê( )1 - 2 V fπ + 1

D (T,α ) (π
ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úö

ø

÷

÷

÷

÷

÷
÷÷
÷
÷

÷

÷

÷

- 4
1 - D (T,α ) 2V fπ

tan-1 1 - D (T,α ) 2V fπ
1 + D (T,α ) V fπ

(11)

D (T,α ) = 2 ( k r (T,α )kTf (T ) - 1) (12)
式中，kTf (T )为纤维横向的热传导系数。

在挖补修复过程中，由于补丁固化区域所占待

修件的比重较小，为节省计算量，本文不再考虑复合

材料结构在固化过程中的体积变化和纤维体积分数

的变化以及树脂的流动性的影响。

2 模型验证

本文通过建立验证仿真模型并与文献［20］中的

实验结果进行对比，来验证理论模型的可靠性。验

证仿真几何模型采用三维复合材料层合板，其几何

尺寸为 10. 16 cm×10. 16 cm×2. 54 cm。材料选用

AS4/3501-6，纤维体积分数 40. 383%，固化动力学参

数和材料参数如表 1和表 2所示。验证仿真模型的

网格划分和边界条件如图 2所示，采用六面体网格单

元，划分单元数为 6 728。忽略固化过程的辅材和模

具所导致的传热滞后影响，在层合板上下表面添加

固化工艺温度，同时设定层合板上表面与加热环境

存在自然对流换热，其余面为热绝缘状态。

验证仿真模型将热-化学模型、固化动力学模型

和热物性参数模型相耦合，如图 3所示。其中，热-化
学模型主要控制补丁固化区域的温度（T），而固化动

力学模型主要控制补丁固化区域的固化度（α），两个

表2 AS4/3501-6的材料参数［21］

Tab. 2 Material parameters of AS4/3501-6［21］

密度 / kg ⋅ m-3
ρr = ì

í
î

(90α + 1232) (α ≤ 0.45)
1272 (α > 0.45)

ρ f = 1790

比热容 / J ⋅ (kg ⋅ K)-1
4184 [ 0.468 + 5.975 × 10-4T - 0.141α ]

750 + 2.05T

热传导系数 / W ⋅ (m ⋅ K)-1
0.04184 [ 3.85 + (0.035T - 0.141)α ]

kLf = 7.69 + 0.0156T
kTf = 2.4 + 0.00507T

表1 3501-6的固化动力学参数［21］

Tab. 1 Curing kinetic parameters of 3501-6［21］

A1 /109 min-1
2.101

A2 /109 min-1
-2.014

A3 /105 min-1
1.960

ΔE1 /104J ⋅ mol-1
8.07

ΔE2 /104J ⋅ mol-1
7.78

ΔE3 /104J ⋅ mol-1
5.66

Hu /kJ ⋅ kg-1
473.6
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模型借助温度和固化度来实现耦合。同时，热物性

参数模型对固化区域复合材料的密度、比热容和传

热系数进行控制，并受到热-化学模型和固化动力学

模型中温度和固化度的影响。最终，热物性参数模

型所控制的变量值反馈到热-化学模型，从而实现三

个模型的强耦合。

采用图 4（a）所示的固化工艺曲线，采用二级升

温 ，第 一 级 升 温 速 率 为 2. 40 ℃/min，第 二 级 为

3. 05 ℃/min，在 116 ℃下保温 60 min，在 177 ℃下保温

120 min。选取层合板的中心点作为验证模型的参考

点，提取固化温度与固化度的仿真结果与实验测量

值进行对比，由图 4（b）可见，验证模型的计算结果与

文献［20］中的实验结果基本一致，从而验证了理论

模型的可靠性。

3 挖补修复仿真算例的建立

为研究温度制度对挖补修复中补丁固化的影

响，本文采用验证的数学模型，来创建挖补修复仿真

算例并进行分析。仿真中所创建的待修母板为厚度

2 cm、直径 22 cm的圆台体，挖补槽深度为 1 cm，挖补

角度为 10°，修复补丁的几何尺寸如图 5（a）所示。为

节省计算资源和提高计算效率，本文从母板中提取

1/16的扇面结构来进行仿真分析，如图 5（b）所示。

对于其边界条件，忽略模具和辅材对传热的阻隔影

响，忽略真空袋压对树脂的流动压实作用，模型上表

面和下表面的温度和固化工艺温度相同。同时，将

模型上表面与环境之间的热交换设定为自然对流换

热，侧面设置为绝热状态，扇形结构的剖面设置为对

称条件。几何模型的网格划分主要采用四面体单

元，并对胶接面附近的网格进行细化，分析单元数为

44 042。模型的边界条件和网格划分的具体情况如

图 5（c）所示。待修母板的材料选用碳纤维增强复合

材料，铺层顺序为［0/90］2，其材料属性如表 3所示。

实际修复中常采用环氧树脂体系的补丁和胶膜，验

证模型使用的AS4/3501-6体系同为环氧树脂体系，

且材料参数较完善，故仿真算例补丁和胶膜依旧选

择此体系。补丁采用 0°和 90°复合材料交替铺设的

正交铺层方式，单层厚度设置为 0. 125 mm，共 78层，

胶粘剂厚度设置为0. 25 mm。
对于AS4/3501-6材料体系的固化，目前主要采

用两级升温的加热方式。即，先进行一级升温和保

温，在达到一定温度后进行二级升温直至达到设定

的固化温度，再进行二级保温。最后，进行自然冷却

图2 验证模型的网格划分和边界条件
Fig. 2 Mesh generation and boundary conditions of

the verification model

图3 数值仿真程序流程图

Fig. 3 Flow chart of the numerical simulation program

（a） 固化工艺曲线 （b） 中心点的温度和固化度

图4 AS4/3501-6层合板的固化工艺曲线设定与仿真结果验证

Fig. 4 Curing curve of AS4/3501-6 laminate and verification of simulation results
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降温。以供应商推荐的AS4/3501-6固化温度曲线作

为参考基准［23］，设为F3，选取温度制度中升温速率和

保温时间两个主要工艺参量为研究对象，通过改变

固化周期中的两级升温速率、第一级保温时间和第

二级保温时间来探究温度制度对挖补修复中补丁固

化的影响。升温速率按 F1、F2、F3、F4、F5逐次递增

方式设定，第一级保温时间按F6、F7、F3、F8、F9逐次

递增方式设定，第二级保温时间按F10、F11、F3、F12、
F13逐次递增方式设定。固化初始温度均设为 20℃，

具体温度制度设置情况如表4所示。

4 结果和分析

4. 1 升温速率的影响

图 6展示的是不同升温速率下复合材料补丁固

化中心点的固化情况。可以看出，不同升温速率下，

固化中心点的温度和固化度的变化存在明显差异。

随升温速率增大，固化中心点的温升增大，不同升温

速率条件下的温度峰值呈现递增趋势，最大增幅为

1. 1%，如图 6（a）所示。同时，固化度同步增加补丁

完成固化所需的时间减少，时间最长可节省 22. 7%
［图 6（b）］。这是因为补丁固化中心点的温度变化速

率和固化反应速率均随升温速率的提高而增加［图 6
（c）（d）］。其中，固化工艺曲线由F1增至F5后，在第

一级升温阶段，温度变化速率最大增幅为 112. 4%，

固化度变化速率最大增幅为 29. 5%；在第二级升温

阶段，升温速率由 F1增至 F5后，温度变化速率最大

增 幅 为 118. 2%，固 化 度 变 化 速 率 最 大 增 幅 为

63. 9%。温度变化速率与固化度变化速率的增加，导

致补丁的固化反应放热量增加，进而使完成固化所

需的时间缩短。此外，受限于挖补修复过程中的材

料损伤容限要求，补丁固化区域占待修母板的比例相

对较小，且挖补修复区域的固化热传导存在阻滞现象，造

成固化反应过程滞后，补丁的固化温度峰值普遍低于传

统的复合材料固化温度峰值。

图 7为第二级升温结束时刻不同升温速率下的

修复区域温度仿真云图。可见，在较低升温速率下，

高温区域主要集中在修复补丁的中心附近［图 7
（a）］，这表明此时固化反应热对温度峰值产生较大

影响。随着升温速率的增加，高温区域逐渐向上表

面转移［图 7（b）~（e）］，表明此时外部热场对固化区

域的影响逐渐超过树脂的固化反应热的影响。

表3 母板材料属性［22］

Tab. 3 Material properties of parent laminate［22］

密度
/kg ⋅ m-3
1578

比热容
/J ⋅ (kg ⋅ K)-1

862

传热系数 /W ⋅ (m ⋅ K)-1
纵向

12.83
横向

0.4135

图5 挖补修复固化仿真有限元模型条件

Fig. 5 Finite element model for curing simulation of scarf repair

表4 温度制度设置

Tab. 4 Setting of the curing system

温度

制度

F1
F2
F3
F4
F5
F6
F7
F8
F9
F10
F11
F12
F13

第一级

升温速率

/℃·min-1
1.4
1.8
2.2
2.6
3.0
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2

116℃保温时间

/min
60
60
60
60
60
30
45
75
90
60
60
60
60

第二级

升温速率

/℃·min-1
1.4
1.8
2.2
2.6
3.0
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2
2.2

177℃保温时间

/min
120
120
120
120
120
120
120
120
120
90
105
135
150

冷却

方式

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

自然冷却

—— 23



宇航材料工艺 http：//www.yhclgy.com 2022年 第6期

图8所示为不同温度制度下整个修复区域温度

的最大值和最小值，可以看出，随着升温速率的增

加，温度最大值和最小值都出现下降的趋势，但温差

呈现增大的趋势。在升温速率由 1. 4 ℃/min增加到

3. 0 ℃/min后，相应达到设定固化温度所需的升温时

间缩短了 34. 88%，导致固化区域外部的热量不能及

时传递到固化区域中心，从而产生明显的温度梯度。

在本研究中，修复区域的最大温差高达8℃。

4. 2 保温时间的影响

图 9展示的是第一级保温时间对复合材料补丁

固化区域的影响。可以看出，随着第一级保温时间

的增大，固化中心点的温升并无明显差异，各温度制

度下的固化峰值温度接近，为（179. 4~180. 2℃），如

图6 不同升温速率下固化中心点的固化情况

Fig. 6 Curing condition of curing center point at different heating rates

图7 第二级升温结束后的修复区域的温度云图

Fig. 7 Temperature nephogram of the repair area after the
second stage heating up

图8 不同温度制度下修复区域的最大温差

Fig. 8 Maximum temperature difference in repair area under
different curing systems
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图 9（a）所示。但随第一级保温时间增加，会使补丁

完成固化所需的时间增加，相对于F6时的保温时间，

F9时到达完全固化所需的时间实际增加了 35. 7%，

如图 9（b）。另外，第一级保温时间由 30 min增至 90
min后，第二级升温阶段的温度变化速率峰值降低

8. 6%，固化度变化速率降低 22. 8%，分别如图 9（c）
（d）所示。这表明，修复区域的固化反应随第一级保

温时间的增大而放缓，有利于提高固化区域的固化

温度分布的均匀性。

在经过第二级保温后，补丁固化基本完成，相比

于第一级保温时间对固化温度场影响显然会降低。

为分析第二级保温时间对固化区域温度场的影响，

本文对各温度制度下固化区域的平均温度和固化度

进行分析，如图 10所示。可以看出，在第二级保温阶

段结束时，各温度制度下的固化区域温度均已达到

177℃，固化度值均已超过 0. 98，表明第二级保温时

间对补丁固化的影响相对较小。因此本文主要对第

一级保温时间对固化区域的影响展开分析。

图 11所示为不同第一级保温时间下仿真模型的

最大温差，温差均在 5~6℃波动，但整体上受第一级

保温时间的影响相对较小。这是由于第一级保温阶

段结束后进行了第二级升温，使得第一级保温时间

图9 不同第一级保温时间下固化中心点的固化情况

Fig. 9 Curing condition of curing center point at different first stage holding time

图11 不同温度制度下修复区域的最大温差

Fig. 11 Maximum temperature difference in repair area under
the different curing systems

图10 不同温度制度下固化区域的平均温度和固化度

Fig. 10 Average temperature and curing degree of curing area
under different curing systems
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对修复区域的温度场造成的影响基本消除。图 12所
示为不同第一级保温时间下修复区域在第二级升温

结束时的温度云图。可以看出，各温度云图中的温

度分布相近，待修母板中心温度低于上下表面，修复

区域的固化温度高于周围区域。

5 结论

本文建立了复合材料挖补修复的三维实体固化

模型，基于该模型分析了升温速率和保温时间对挖

补修复中温度场的影响情况。可以得到以下结论：

（1）挖补修复过程中，待修母板对补丁固化的传

热存在较大的阻滞作用；

（2）升温速率增大一倍，固化中心点的温度峰值

增加 1. 1%，补丁固化中心温度变化速率和固化反应

速率均随升温速率的提高而增加，固化区域产生明

显的温度梯度；

（3）保温时间对挖补修复温度场的影响较小，在

保证固化质量的前提下可适当缩减供应商推荐的保

温时间。
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