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文　摘　采用碳纤维复合材料对中心裂纹铝合金板进行了单面胶接修复 ,测试了修复结构的疲劳性能 ,

包括铝合金板的裂纹扩展速率、补片与铝合金板之间的界面脱粘和修复结构的疲劳剩余强度。结果表明 :复合

材料胶接修复能有效地降低铝合金板的裂纹扩展速率 ,提高其疲劳寿命 ;胶接的补片使铝合金板的疲劳裂纹扩

展纹线线型发生变化 ,且线型变化集中在裂纹扩展初始阶段 ;疲劳导致修复结构出现界面脱粘 ,脱粘区域近似

椭圆形 ,且界面脱粘面积随疲劳周次的增加而增加。
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Fatigue Characteristics of Center2Cracked Aluminum Plate
One2Side2Bonded Repaired W ith Composite
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Abstract　 The center2cracked alum inum alloys p lates were one2sided bonded by carbon fiber/epoxy composite

materials by vacuum2bagging p rocedure. The tension2tension fatigue characteristics of the bonded p late, including the

crack p ropagation rate, the debond between the p late and the composite materials interface and the fatigue residual

strength were measured. It is shown that when the center2cracked p lates are bonded with composite patches, The

crack p ropagation rate of the alum inum p late is slow down while the fatigue life of the bonded p late is p rolonged. An

ellip tical debond area between the composite patches and cracked p late is found during the tension2tension fatigue tes2
ting. The debond area increases with the fatigue cyclic number and the magnitude of the increase is related with the

fatigue cyclic number.
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1　前言

复合材料胶接修复是指将已固化的、半固化的或

者未固化的复合材料预浸料补片 ,用胶接的方法贴补

到构件的损伤区 ,进行局部补强 ,以达到延长结构使

用寿命的一种有效方法。与传统的机械修理方法相

比 ,复合材料胶接修复具有结构增重小 ,抗疲劳性能

和耐腐蚀性能好 ,修理时间、成本低等优点 ,是一种优
质、高效、低成本的结构修理方法 [ 1～2 ]。

国外对复合材料胶接修复技术高度重视 ,其研究

成果广泛应用于航空和国民经济领域 ,如机翼蒙皮、

机翼壁板、腹鳍蒙皮、起落架轮毂和舱门框等飞机损

伤构件的胶接修复 [ 3～4 ]。我国也对该技术进行了较

深入研究 ,并已应用于飞机复合材料雷达罩、铝合金

水平尾翼和机翼前梁的修复 [ 5～9 ]
,同时利用该方法对

混凝土结构进行了加固与维修 [ 10 ]。
胶接修复结构的疲劳特性研究是补片胶接修复
技术研究的重点和难点 [ 11 ]。本文采用碳纤维复合材
料对中心裂纹铝合金板进行了胶接修复 ,测试和分析

了复合材料胶接修复板的疲劳特性 ,包括疲劳过程中

的裂纹扩展、界面脱粘以及结构的疲劳剩余强度。

2　实验

2. 1　原材料

所用 LY12CZ铝合金厚度为 2 mm,其基本力学性
能为 : E = 65. 4 GPa、σ0. 2 = 322 MPa、σb = 443 MPa、εb =
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21. 7%。胶黏剂为黑龙江石油化学研究院提供的双组

份聚氨酯改性的环氧胶黏剂 ,其主要性能为 : E = 72. 79

MPa、σb = 65. 54 MPa、τs = 10. 96 MPa。修复用补片为

碳纤维 /环氧复合材料 ,其主要性能为 : E = 108 MPa、
σb = 1 224 MPa。真空袋膜、吸胶材料等市购。

2. 2　试样制备

主要包括铝合金板中心裂纹的预制、补片的制备

和复合材料胶接修复等过程。

在尺寸为 280 mm ×60 mm ×2. 0 mm的 LY12CZ

铝合金板的几何中心钻一Φ2 mm的孔 ,然后用钨丝

对称切割出一条长为 10 mm、宽为 0. 20 mm的缺口 ,

最后用 PLG - 100C高频疲劳实验机在上述铝合金板

上预制疲劳裂纹。含预制切口的铝合金板在σmax =

100 MPa、R = 0. 1的试验条件下经过 10
4周次的疲劳

试验后便可得到长度为 12. 5 mm的疲劳裂纹。对胶

接修补区域进行必要的表面处理即得到待修复的含

中心裂纹的铝合金板。

胶接修复所用的补片采用模压成型工艺制备。

首先采用湿法缠绕工艺、利用滚筒排布机制备碳纤

维 /环氧无纬布预浸料 ,晾干待用 ;然后根据补片的铺

层和厚度要求模压制备复合材料 ,最后根据补片的尺

寸要求裁剪复合材料。对补片粘接表面进行打磨处

理 ,即可得到胶接修复用补片。

采用真空袋压工艺对含中心裂纹的铝合金板
(以下统称铝板 )进行胶接修复。首先在补片和铝板

的粘接表面均匀涂覆胶黏剂 ,静置片刻后将补片胶接

到铝板上 ;然后用胶带将补片与铝板固定 ,防止固化

过程中补片与铝板之间发生相互滑动 ;最后将粘接板

放入真空袋中 ,经过加热、加压、固化、脱模和修整等

过程 ,便可得到含中心裂纹的铝合金复合材料修复

板 ,然后进行性能测试。补片袋压修复铝板的固化制

度如图 1所示。

图 1　铝板的复合材料修复固化制度

Fig. 1　Curing p rocess of center2cracked alum inum p late

bonded with composite materials

2. 3　性能测试
试样的静态破坏强度按照 GB1447—83在微机

控制的 WDW - 100万能实验机上进行 ,逐步加载直
至试件断裂 ,加载速率为 2 mm /m in。

按照 GB3075—82测试试样的疲劳性能。测试

在 PLG - 100C高频疲劳实验机上进行 ,试验时的最

大应力水平根据实验要求确定 ,载荷比 R = 0. 1,正弦

波加载 ,记录试样的裂纹长度和疲劳寿命。

采用染色技术观察和测试补片和铝板之间的界

面脱粘。首先配制一定浓度的 AuCl2 /CH3 CH2 OH溶

液 ,然后用注射器将该溶液注射到经过一定疲劳周次

的铝合金修复板的裂纹里 ,使其透过裂纹向脱粘处扩

展 ,待溶液完全挥发后重复注射几次 ;最后利用万能

试验机将试样拉断 ,记录试样的破坏强度 ;收集铝板

的破坏断口并测试铝板的疲劳裂纹长度 ;将补片从铝

合金修补板上完整剥离 ,然后将剥离的补片在温度为

280℃马沸炉中烘烤 10 m in,由于 AuCl2受热分解 ,通

过补片的表面颜色变化表征补片与铝板之间的疲劳

脱粘情况。

3　结果与讨论

3. 1　复合材料修复铝板的疲劳裂纹扩展

铝板在静态载荷和疲劳载荷作用下的裂纹扩展

模式不同 ,其破坏断口的微观形貌存在较大的差别 ,

如图 2所示。疲劳断裂面由于发生挤压作用 ,其破坏

断口表面光滑 ,而静态破坏断口表面粗糙 ,因而宏观

上可以将两种破坏断口区分开来。

将铝合金修复板经过一定疲劳周次的疲劳试验

后停止试验 ,然后将试样从疲劳试验机上取下并在万

能试验机拉断 ,分析试样的断口形貌便可跟踪修复结

构的疲劳裂纹扩展过程。

铝板在拉—拉疲劳载荷作用下的疲劳裂纹扩展

是自相似扩展 ,裂纹扩展纹线基本上为一直线 ;而铝

板经过补片胶接修补后 ,补片的存在可以有效地降低

铝板的裂纹尖端应力集中因子及其变化幅值 ,因而可

以有效降低胶接修补结构的裂纹扩展速率 ,提高结构

的疲劳寿命 ;补片的存在同时也改变了胶接修复结构

的疲劳裂纹扩展纹线。单面胶接修复结构中 ,由于补

片对铝板在厚度方向上的应力强度因子及其变化幅

值的影响不一样 ,因而铝板厚度方向上的裂纹扩展速

率降低程度也不同 ,其疲劳裂纹扩展纹线发生变化 ,

由直线变成了斜线 ,如图 3为复合材料单面胶接修复

铝板在不同周次疲劳载荷作用下的疲劳裂纹纹线扩

展情况。在疲劳载荷作用下 ,由于补片的架桥作用 ,

导致与补片接触的一面的裂纹扩展速率较小 ,因此裂

纹长度较短 ;而未胶接一面的裂纹扩展速率较大 ,因

而裂纹长度较长。

将含中心裂纹铝合金沿厚度方向上分成 6等分 ,

分别测试不同疲劳周次作用下修复结构中铝板厚度

方向上各等分点 [如图 4 ( a) 的 A、B⋯⋯G等 ]的疲

劳裂纹长度 ,测试结果如图 4 ( b) 所示 ;然后经过求

导即可得到修复结构中铝板厚度方向上各等分点的

疲劳裂纹扩展速率 ,如图 5所示。
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( a) 　疲劳断口 ( b)　拉伸断口

图 2　铝板破坏断口 SEM照片

Fig. 2　SEM photos of fracture surface of cracked alum inum p late

图 3　含中心裂纹铝合金复合材料

修复后的疲劳裂纹扩展情况

Fig. 3　Photos of fracture surface of cracked p lates bonded

with composite materials

　　从图 5可知 ,胶接的补片可以有效降低修复结构

中铝板的疲劳裂纹扩展速率 ,且疲劳裂纹扩展速率的

降低程度在不同的疲劳试验期不同。疲劳实验初期 ,

修复结构中铝板未修复面裂纹率先扩展 ,裂纹扩展速

率较大 ;修复面裂纹扩展速率较小 ,裂纹缓慢扩展 ;如

疲劳初期 ,与补片贴近的 A点裂纹扩展速率为 1. 02

×10
- 4

mm /周 , G点的裂纹扩展速率为 1. 50 ×10
- 4

mm /周 , G点的裂纹扩展速率高于 A点的裂纹扩展速

率 ;疲劳试验中后期 ,铝板上各等分点的疲劳裂纹扩

展速率基本相同 ,裂纹相似扩展 ,如疲劳周次为 6 ×

104时 , A点和 G点的疲劳裂纹扩展速率分别为 2. 86

×10
- 4

mm /周和 2. 90 ×10
- 4

mm /周。

图 4　修复结构中铝板厚度方向上的疲劳裂纹长度

Fig. 4　Fatigue crack length of cracked alum inum p lates bonded with composite materials after fatigue

图 5　修复结构中铝板厚度方向上的

疲劳裂纹扩展速率

Fig. 5　Crack p ropagation rate of cracked alum inum

p lates bonded with composite materials after fatigue

　　修复结构中铝板的疲劳裂纹扩展速率不同导致

其疲劳裂纹扩展纹线的改变 ,且线型变化主要在疲劳

实验初期 ,在中后期 ,由于各点的裂纹扩展速率基本

相同 ,裂纹扩展纹线线型基本保持不变。

3. 2　补片与基板之间的界面脱粘

由于 AuCl2 /CH3 CH2 OH溶液具有较好的渗透

性 ,能够透过铝板的裂纹而充分进入修复结构的界面

脱粘部分 ; AuCl2受热分解 ,从而使浸润到该溶液的补

片的表面颜色发生变化 ,这样就可以对补片上颜色发

生变化的部位和面积测试和分析两种之间的界面脱

粘部位和面积。

　　从热处理后的补片的颜色变化可知 ,单面胶接修

复的铝板在疲劳载荷作用下 ,补片与铝板之间会出现

界面脱粘 ,且脱粘以裂纹为中心 ,沿裂纹方向对称 ,形

状近似椭圆形 ,其长轴沿裂纹方向 [ 12～15 ] ;界面脱粘面

积随疲劳周次的增加而增加 ,增加幅度与疲劳周次密
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切相关。疲劳周次较小时 ,脱粘面积随疲劳周次的增

加而缓慢增加 ,疲劳周次较高时 ,其脱粘面积随疲劳

周次的增加而快速增长 ,如图 6所示。

图 6　修复结构中补片与铝板之间的界面脱粘面积

Fig. 6　Debond area between cracked alum inum p late

and composite materials after fatigue

3. 3　疲劳剩余强度

修复结构中的补片主要通过胶层剪切传递作用

承担结构的部分载荷 ,从而降低了修复结构中裂纹尖

端的应力强度因子 ,结构的抗疲劳性能提高 [ 1～2, 10 ]。

修复结构在疲劳载荷作用下的主要失效模式为裂纹

扩展、补片与铝板之间界面脱粘、补片性能的降低等 ,

所有这些因素都会导致修复结构的疲劳剩余强度降

低。修复结构的剩余强度是修复结构中各组成部分

的抗疲劳性能综合作用的结果。

疲劳载荷作用下 ,修复结构中铝板的裂纹长度随

疲劳周次的增加而变长 ,本体的承载能力降低 ;同时补

片与铝板之间的粘接界面脱粘面积也随疲劳周次的增

加而变大 ,从而导致铝板承担的载荷不能有效地传递

到补片上 ,补片承载效率降低 ;疲劳还会导致补片性能

降低。疲劳周次较低时 ,铝板上裂纹长度、铝板和补片

之间界面脱粘面积随疲劳周次的增加而缓慢增加 ,修

复结构的剩余强度缓慢降低 ;当疲劳周次达到一定程

度后 ,板的裂纹快速扩展 ,脱粘面积急剧增加 ,修复结

构的剩余强度急剧降低。

复合材料胶接修复铝板在不同周次疲劳作用下的

破坏强度 ,即结构的疲劳剩余强度 ,结果如图 7所示。

图 7　铝合金胶接修复结构的疲劳剩余强度

Fig. 7　Residual tensile strength of cracked alum inum p lates

bonded with composite materials

　　结果表明 ,试样尺寸为 280 mm ×60 mm ×2. 0

mm的铝板 ,其中心裂纹长度为 12. 5 mm,其原始破

坏强度和疲劳寿命分别为 311. 48 MPa和 32 217周

次 ,采用补片单面胶接修复 ,其破坏强度和疲劳寿命

分别提高到 364. 74 MPa和 76 863次。

4　结论
(1)补片单面胶接修复能有效提高铝板的破坏

强度和疲劳寿命。尺寸为 280 mm ×60 mm ×2. 0

mm、裂纹长度为 12. 5 mm的铝板经过 80 mm ×60

mm ×1. 32 mm的碳 /环氧补片单面胶接修复后 ,其破

坏强度和疲劳寿命分别从 311. 48 MPa和 32 217周

次提高到 364. 74 MPa和 76 863次。
(2)胶接的补片使铝板的疲劳裂纹速率降低 ,导

致其疲劳裂纹扩展纹线线型发生变化 ,且纹线线型变

化主要发生在疲劳实验的初始阶段。
(3)疲劳引起修复结构出现粘接界面脱粘 ,且脱

粘以裂纹为中心 ,形状近似椭圆形 ,其脱粘面积随疲

劳周次的增加而增加 ,增加幅度与疲劳周次密切相

关。
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