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航空钛合金损伤构件 CFRP 单面贴补修复
界面 I 型断裂力学特性

方金荣, 胡俊山* , 陈培林, 范春浩, 张霖, 田威
 

( 南京航空航天大学　机电学院，南京 210016 )

摘    要 ：针对航空钛合金损伤贴补修复结构在 I 型受载条件下的力学响应与断裂特性，本文采用共固化成型

方法设计了碳纤维增强树脂基预浸料 (Carbon fiber reinforced polymer，CFRP) 单面贴补钛合金构件的修复试

样，通过双悬臂梁试验，系统地研究了补片厚度、铺层方向及表面处理方法 3 个典型因素对修复界面 I 型断

裂力学特性的影响规律，以峰值载荷和层间断裂韧性为指标评估整体修复效果。结合试样在宏观和微观尺度

下的失效模式与断面形貌分析，揭示了钛合金/CFRP 贴补修复试样 I 型静态分层扩展的破坏机制。研究结果

表明：随着补片厚度的增加，试样弯曲刚度和纤维桥联规模呈上升趋势，修复界面的 I 型断裂性能明显提高，

失效模式均表现为胶膜粘附失效与内聚破坏到 CFRP 界面破坏的演化过程；在复合铺层试样中，补片底部的

0°铺层表现出最强的分层路径约束作用，而 45°铺层能够诱发裂纹的层间迁移以提高增韧效果，二维编织型

补片则具有最佳的修复效果；胶膜内聚破坏为表面处理试样的主要失效模式，其中硫酸阳极化的增韧效果最

为显著，断裂韧性较石英喷砂和 400#砂纸打磨分别提高 3.8% 和 1.9%，相比无处理试样则提高了 19.2%。该

结论为 I 型受载条件下钛合金损伤复合材料贴补修复工艺的优化设计与应用实践提供参考。

关键词 ：复合材料；贴补修复；I 型断裂；断裂韧性；航空金属；双悬臂梁
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Mechanical characterization of mode I fracture at the interface of CFRP single-sided

patch repair of damaged aerospace titanium alloy components

FANG Jinrong , HU Junshan* , CHEN Peilin , FAN Chunhao , ZHANG Lin , TIAN Wei

(College of Mechanical and Electrical Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics,

Nanjing 210016, China)

Abstract：To investigate the mechanical response and fracture characteristics of adhesively bonded titanium alloy

structures under mode I loading conditions, this study employed a co-curing method to fabricate repair specimens

with single-sided carbon fiber reinforced polymer (CFRP) patches bonded to titanium alloy substrates. The effects

of patch thickness, ply orientation, and surface treatment on mode I interfacial fracture mechanics were systematic-

ally  examined  using  double  cantilever  beam  (DCB)  tests.  Peak  load  and  interlaminar  fracture  toughness  were

utilized as quantitative metrics to evaluate the overall repair performance. Furthermore, failure modes and fracture

surface  morphologies  at  both  macroscopic  and  microscopic  scales  were  analyzed  to  elucidate  the  underlying

failure  mechanisms  of  mode  I  static  delamination  in  the  titanium  alloy/CFRP  repaired  specimens.  The  results

reveal that increasing the thickness of the patch leads to a rising trend in both the bending stiffness of the specimen

and the extent of fiber bridging. The mode I fracture performance of the repair interface improves significantly, with 
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failure  modes  consistently  evolving  from  adhesive  failure  of  the  glue  film  and  cohesive  damage  to  failure  at  the

CRFP  interface.  For  multidirectional  laminates,  the  0°  ply  at  the  bottom  of  the  patch  exhibits  the  strongest

constraint  on  delamination  paths,  while  the  45°  ply  effectively  induces  inter-ply  crack  migration,  enhancing  the

toughening  effect.  Notably,  the  two-dimensional  woven  patch  demonstrates  the  best  repair  performance.  For

surface-treated  specimens,  cohesive  failure  of  the  adhesive  film  is  the  predominant  failure  mode.  Specifically,

sulfuric acid anodization provides the most significant toughening effect, increasing fracture toughness by 3.8% and

1.9%  compared  to  quartz  sandblasting  and  400#  sandpaper  abrasion,  respectively,  and  by  19.2%  compared  to

untreated  specimens.  These  conclusions  provide  references  for  the  optimized  design  and  practical  application  of

damage repair processes under mode I loading conditions for titanium alloy components.

Keywords：  composite materials；patch repair；mode I fracture；fracture toughness；aviation metal；double can-

tilever beam

钛合金因其比强度高、抗蚀性强、稳定性好

等优异的材料特性，在航空航天领域的关键构件

中占据着核心地位。然而在复杂的服役环境中，

金属结构长期受交变载荷、振动冲击等外部力作

用，容易诱发结构裂纹、孔洞和锈蚀等损伤而出

现性能退化，因此必须及时对损伤部位进行修复。

相较于传统机械修复方式，复合材料贴补修复技

术因具有工艺实施性强、密封性能好、无二次损

伤等诸多优点更受青睐 [1-5]。贴补结构通常情况下

被设计为剪切受载，以实现最高的修复强度和耐

久性，但对于增压舱、油箱等长期处于高压差环

境下的密封结构，修复部位不可避免的出现 I 型

受载情况，因此深入研究航空钛合金损伤构件碳

纤维增强树脂基预浸料 (CFRP) 单面贴补修复界

面 I 型断裂力学特性显得尤为重要。

近年来，国内外研究人员以胶接修补构件的

承载强度、疲劳性能、结构刚度等静动态力学性

能为修复评估指标，结合数值分析模型对不同贴

补修复工艺进行了大量的试验研究，结果表明，

胶接结构的修复质量与复合材料补片尺寸、铺层

方向、胶接形式等因素有关 [6-10]。Hu 等 [11] 通过参

数化实验系统分析了补片厚度、固化压力等多个

典型单面贴补修复因素对钛合金裂纹修复效率的

影响，并基于方差分析法进行参数寻优，验证了

参数研究在强度/刚度恢复方面的有效性。毛振刚

等 [12] 通过层合板胶接结构静态拉伸试验对胶接长

度和铺层方式进行优化设计，得到了不同搭接方

式的最优参数。Shah 等 [13] 则更关注于粘合层的材

料特性，通过实验和仿真阐明了胶粘剂厚度对应

变能释放速率及失效类型的影响。Tie 等 [14] 通过

比较低速冲击试验中试样的冲击力曲线和分层面

积，研究不同补片形状和尺寸大小对层合板修复

性能的影响，得出半径为 2.5 倍损伤孔半径的圆

形补片能够显著提高修补结构的抗冲击性能。

Jefferson Andrew 等 [15] 研究了玻纤/铝合金混合补

片修复结构在不同冲击能量下的损伤机制和准静

态拉伸响应，突出了补片混合化与铺层配置在构

件性能恢复水平方面的重要性。而对于被粘物，

Park 等 [16] 研究了高/低周循环加载下，机械打磨、

喷砂和剥离喷砂 3 种表面处理方式对胶接接头疲

劳强度和失效模式的影响机制。

上述研究工作从多个维度为航空金属损伤构

件的贴补修复和维护作出了巨大贡献，然而在承

载性能方面的研究大多只集中在较理想的剪切受

载，但实际服役环境下更复杂的受载形式也会干

扰整体修复效果。以飞行器上的密闭增压舱为例，

由于密封结构内外存在压力差，修复部位在法向

拉应力作用下主要表现为 I 型受载，造成修复界

面裂纹尖端的局部应力集中，一旦应力强度随着

损伤累积突破临界值，极易诱发细观裂纹的失稳

快速扩展，最终造成修复结构的完全失效。而目

前针对贴补修复结构 I 型断裂力学特性的研究尚

显匮乏，难以为实际修复工作提供足够的参考

价值。

本文以 CFRP 预浸料补片通过共固化成型

修补损伤钛合金构件，采用双悬臂梁 (Double

cantilever beam，DCB) 试验深入研究了补片厚度、

铺层方向、表面处理方式等典型因素对修复性能

及层间断裂韧性的影响规律，结合修复试样断面

特征与微观形貌分析，揭示了纤维桥联作用下钛

合金/CFRP 贴补修复结构 I 型静态分层扩展的内

在机制，为 I 型受载条件下钛合金构件损伤 CFRP

贴补修复工艺的优化设计与应用实践提供参考。 

1    试验材料及方法 

1. 1    试样规格与材料参数

采用钛合金/CFRP 共固化单面贴补修复试样，
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探究修复界面的 I 型断裂力学特性，试样规格如

图 1 所示，尺寸参数如表 1 所示。钛合金试片与

CFRP 预浸料补片通过结构胶膜进行部分粘接，

并在另一端嵌入厚度为 0.01 mm 的聚四氟乙烯薄

膜作为预埋的初始分层，薄膜嵌入的长度为

67 mm，包含分层前沿到加载中心线 50 mm 的初

始长度 a0 及铰链 17 mm 的附加长度 l0。钛合金试

片 (上海禄浩金属有限公司 ) 的材料为 Ti-6Al-4V，

几何尺寸为 150 mm×25 mm×1.5 mm。热固性碳纤

维预浸料补片 (上海晋飞碳纤科技股份有限公司)

有单向和平纹编织两种，均是以 725 环氧树脂为

基体浸渍 T700 连续纤维制成的，前者的树脂含量

约为 33%，单层厚度 0.19 mm，后者的树脂含量

约为 40%，单层厚度 0.2 mm。尽管平纹编织型补

片在相同铺层数量下具有更大的公称厚度，但高

树脂含量预浸料会在固化过程中增大流胶引起的

厚度缩减，两者的厚度差异进一步减小，因此在

本文研究过程中视为同一厚度。胶粘剂 (北航材

料研究院) 采用含支撑载体、中温 (120℃) 固化的

SY-24C 改性环氧树脂结构胶膜，单层厚度 0.12 mm。

上述材料的主要力学性能参数如表 2 所示。

 
 

表 2    结构胶膜、单向 (UD) 及平纹 (PW) 编织 CFRP
力学性能参数

Table 2    Mechanical properties of adhesive film,
unidirectional (UD) and plain weave (PW) CFRP

 

Adhesive
SY-24C

UD laminate
(T700/725)

PW laminate
(T700/725)

Property Value Property Value Property Value

E/MPa 5 750 E1/GPa 119 E1/GPa 66.28
G/MPa 1 920 E2/GPa 9 E2/GPa 61.8

σ/MPa 451.6 E3/GPa 9 E3/GPa 10
τ/MPa 36.5 ν12, ν13 0.309 ν12 0.057
GCn/(N·mm−1) 0.48 ν23 0.35 ν13, ν23 0.25
GCs/(N·mm−1) 0.64 G12, G13/GPa 4 G12/GPa 4.52
GCt/(N·mm−1) 0.64 G23/GPa 3.33 G13, G23/GPa 4

Notes: E, G−Elastic  modulus  in  tension  and  shear; σ, τ−
Failure  strengths  in  tension  and  shear; GCn−Toughness  in
tension; GCs, GCt−Toughness  in  shear; Ei (i =1,  2,  3)−Young's
modulus (i direction); Gij (i, j =1, 2, 3)−Shear modulus (i-j plane);
vij (i, j=1, 2, 3)−Poisson's ratio (i-j plane).

  

1. 2    试样制备流程与方法

钛合金试片与 CFRP 预浸料补片的制备工艺

对修复试样的力学性能有重要影响，其制备流程

包括贴补修复和固化成型两部分。

钛合金/CFRP 贴补修复试样的具体贴补流程

如图 2 所示。为了提高胶膜在金属构件表面的粘

接性能，试样制备前需要对钛合金试片进行乙醇

去污、超声清洗和中温干燥等处理。此外，贴补

所需的预浸料补片和结构胶膜均在下料机 (纳捷

DG2516L20) 中预先裁制完成，严格控制了二者的
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图 1    钛合金/碳纤维增强树脂基 (CFRP) 预浸料单面贴补

修复试样示意图

Fig. 1    Schematic illustration of titanium alloy/carbon fiber reinforced

polymer (CFRP) single-sided patch repaired specimen

 

表 1    钛合金/CFRP 单面贴补修复试样几何参数

Table 1    Geometric parameters of titanium alloy/CFRP
single-sided patch repaired specimen

 

Description Value/mm
Hinge additional length l0 17
Length of initial crack a0 50
Total length L 150
Specimen width b 25
Ti-alloy thickness t 1.5
Thickness of adhesive film t0 0.12

 

(c) Drying

(f) Specimens

(a) Prepreg cutting (b) Ti-alloy cleaning

Ti-alloy 0° 90°

UD PW

(0/90°)w+45° −45°
Adhesive

(d) Repair materials (e) Lay up

图 2    钛合金/CFRP 试样贴补修复过程：(a) 补片切割；(b) 超声清洗；

(c) 高温干燥；(d) 材料准备；(e) 铺贴/辊压；(f) 修复试样

Fig. 2    Repair process of titanium-CFRP specimen: (a) Prepreg cutting;

(b) Ti-alloy cleaning; (c) Drying; (d) Processed materials; (e) Lay up;

(f) Repaired specimen
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几何尺寸及纤维角度，使用前需提前 6 h 从低温

密封环境中取出进行回温。修复试样粘接时，首

先对钛合金试片进行均匀预热，再将胶膜铺贴至

待粘接区域，用金属滚轮来回辊压以迅速排出气

体，减少粘接界面的空隙率。然后根据表 1 中的

几何参数，在试样另一端平整地嵌入聚四氟乙烯

薄膜作为初始分层。最后，将 CFRP 预浸料补片

逐层对齐并覆盖在试样表面，期间需再次加以辊

压以提高层间浸润效果。

修复试样在高精度自动热压机 (ZG-3T，正工

机电设备科技有限公司，东莞 ) 中完成共固化，

全程固化压力设置为 (0.3±0.05) MPa，温度曲线如

图 3(c) 所示。SY-24C 胶膜和 CFRP 预浸料具有相

似的固化工艺流程，因此试样材料的选取具有合

理性。试样首先以 2℃/min 的速率从室温升至 80℃

并保温 0.5 h 完成初步固化，随后以 1.5℃/min 的

速率升温至 125℃ 并保温 2 h，最后自然冷却 1 h

以释放固化过程中产生的残余热应力。

固化试样在室温下静置 24 h 后，采用研磨机

(MP-1B，蔚仪试验器械制造有限公司 ) 对两侧溢

出的预浸料和胶膜进行打磨修整，并通过超声相

控阵 C 扫进行检测，确保嵌入物总长 (l0+a0) 符合

要求，且试样内部不含明显缺陷。

为实现钛合金 /CFRP 贴补修复试样的 I 型加

载，根据 ASTM D5528−13 标准 [17] 采用活动铰链

引入拉伸载荷。两者间的粘接区域通过砂纸打磨

以增强界面间的机械锚固效应，使用 502 胶水将

铰链对称固定在试样边缘的上下两端。粘接时应

保证两侧铰链夹持端位于同一竖直平面，避免在加

载过程中引入附加弯矩与剪切应力，导致铰链脱粘。
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Fig. 3    Curing process and temperature curves of repaired specimen: (a) Specimen to be cured and method of pressurization;

(b) High-precision automatic machine; (c) Curing temperature curve
 

航空金属损伤构件在实际贴补修复过程中，

需要同时兼顾轻量化与高承载性能恢复率的要求。

因此，本文详细研究了 CFRP 补片厚度、铺层方

向、钛合金表面处理方法 3 种典型因素对修复界

面 I 型断裂力学特性的影响规律，相关符号及具

体的参数设置如表 3 所示。金属表面处理主要针

对钛合金试片的粘接修复面，其中，机械打磨试

样采用粒度 37 μm 砂纸沿长度方向往复摩擦直至

具有均匀的金属光泽；喷砂试样采用粒径 400 μm

石英砂，在 0.6 MPa 的喷砂压力、180 mm 的喷砂

距离及 45°的喷砂角度下制备而成，相关研究中表

明 TC4 钛合金在该喷砂参数下具有最大的粘接强

度 [18]；硫酸阳极化处理工艺中氧化层的厚度设置

为 3 μm，以改善钛合金粘接面的浸润效果。需要

强调的是，补片厚度不包含固化过程中流胶引起

的缩减。 

1. 3    修复试样 DCB 测试及表征方法

采用双悬臂梁法 (DCB) 测试钛合金 /CFRP 贴

补修复试样的 I 型层间力学性能，试验标准参照

 

表 3    钛合金/CFRP 单面贴补修复试样影响因素及参数设置

Table 3    Influencing factors and parameter setting of
titanium alloy/CFRP single-sided patch repaired specimen

 

Repair factor Factor setting
Patch thickness TP/mm 1.14, 1.52, 1.90, 2.28, 2.66

Lay-up direction θP/(°)
[0]8, [±45]2s, [0/90]2s, [90/0]2s,
[(0/90)w]8, [0/±45/90]s, [±45/02]s

Surface treatment RT

Sandpapering, quartz-blasting,
sulphuric acid anodizing (SAA),
untreated
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ASTM D5528−13[17]，完整试验平台如图 4 所示。

试验开始前，使用水溶性修正液刷涂试样侧面以

提高裂纹与周边区域的对比度，待其干透后以

1 mm 的间隔划线。 DCB 测试采用载荷量程为

5 kN 的高精度拉伸试验机 (PT-1179OG，宝大仪器，

中 国 )， 测 力 准 确 度 和 位 移 -速 度 控 制 精 度 均

在±0.1% 以内。为了避免拉伸过程中因夹持面打

滑造成试样侧边载荷不对称，装载时要对试验件

位姿进行调整，确保试验件对齐居中，同时楔形

夹具的夹持长度应大于 1/3。

测试过程中，在室温环境 (25℃) 下以 2 mm/min

的恒定进给速率施加载荷，并实时采集载荷、位

移、时间等参量。同时，在加载过程中采用高光

学变焦工业相机 (MV-CA050-12UC，Hikrobot) 全程

动态监测试样分层裂纹的萌生与扩展，如图 4(c)

所示。以时间为关键参量，建立分层长度与载荷

位移的动态关系，并额外记录了裂纹起停扩展阶

段对应的载荷、位移及分层长度，作为分析裂纹

扩展机制的重要依据。当试样中的 CFRP 补片与

钛合金试片发生完全剥离时，试验机停止加载。

测试完成后，对试样分层扩展断面与横截面

进行超声清洗及喷金处理，通过高分辨率相机和

扫描电子显微镜 (SEM，Hitachi Regulus 8100，日

本) 识别宏观/微观尺度下的不同断口形貌和失效

模式。在此基础上，结合修复试样峰值载荷、断

裂韧性等力学响应，作为评估修复效果的主要指

标。每种不同修复工艺的试样至少重复实验 3 次，

当测试结果出现显著异常时需重新进行实验，控

制上述关键力学参数的变异系数 (CV) 均小于 10%，

以确保结论的可靠性及修复工艺的稳定性。需要

注意的是，由于试样分层前缘应变能释放率的分

布存在不均匀性 [19]，导致其呈现中间凸起状 [20]，

通过目视确定的分层长度存在一定误差，因此其

测量值仅为近似值。 

1. 4    断裂韧性分析方法

I 型裂纹作为最常见的断裂失效类型，通常采

用层间断裂韧性来表征其抗分层扩展的能力。在

断裂韧性的计算过程中，首先需要准确评定裂纹

的分层起始点。ASTM D5528−13[17] 中介绍了 3 种

常用评定标准，通常情况下， 非线性偏离点 (Non-

linear point，NL) 以较低的初始断裂韧性作为分层

失效标准，为材料修复性能评估提供了更安全的

边界条件，因此本文统一采用 NL 点作为裂纹的

分层起始点，并采用修正梁理论 (Modified beam

theory，MBT)[21]计算试样分层扩展过程中的 I 型

层间断裂韧性 GIC，其表达式如下：

GIC =
3Pδ

2b(a+ |∆|)
F
N′

(1)

∆

式中：P 为施加的外载荷；δ为加载点处的位移；

b 为试样宽度；a 为裂纹分层长度，即试样加载

中心线至分层前缘处的距离； 为分层长度的修

正值，即柔度立方根 (C1/3) 最小二乘拟合曲线与

裂纹长度对应线性图的横轴截距；F 和 N'为大挠

度及加载块法的修正因子，本文 F/N'取值为 1。 

2    实验结果与讨论 

2. 1    复合材料补片厚度对修复效果的影响

复合材料贴补修复是兼顾航空损伤构件气动

外形和综合力学性能的有效手段，但整体修复效

果与补片厚度并非呈现简单的正相关，过大的厚

度还会导致结构超重及气动性能下降。因此，研

究了补片厚度对修复界面 I 型断裂力学特性的影

响规律。

不同厚度补片修复试样的载荷 -位移曲线如

图 5 所示，钛合金表面无特殊处理，对应的铺层

类型分别为 TP=[0]k (k=6, 8, 10, 12, 14)。在曲线上升

初期，试样处于线弹性阶段，当分层裂纹抵达嵌

入物前沿时，曲线因试样产生的刚度退化出现非

线性扰动；随着开口位移的增加，当裂纹尖端应

力强度达到临界值时，分层损伤发生失稳扩展，

载荷迅速下降，随后再缓慢增长直至下一次失稳

扩展。载荷-位移曲线下降段整体呈现出显著的非
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图 4    双悬臂梁 (DCB) 试验装置：(a) 整体实验平台；(b) 试样与夹持
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Fig. 4    Test setups for double cantilever beam (DCB) specimens:

(a) Experimental platform; (b) Specimen and clamping device;

(c) Bridging fibers
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稳态锯齿形特征，表明裂纹扩展界面存在脆性破

坏。由于试样材料特性和几何形状具有相似性，

所有修复试样的载荷-位移曲线均表现出类似的演

变规律，但所能承受的峰值载荷随厚度的增加而

增大。此外，同一厚度试样线性段斜率的差异主

要是由于钛合金与碳纤维复合材料间热膨胀系数

不同，导致在其界面处产生残余热应力，进而造

成修复试样的热变形差异。

试样层间断裂韧性随裂纹扩展长度的变化曲

线，即 R 曲线，如图 6 所示。所有试样的分层裂

纹均出现明显的非稳定扩展 [22]，主要是由于结构

胶膜所带来的起裂韧性与扩展韧性之间的差异。

在分层裂纹扩展初期，修复试样的断裂韧性呈现

波动上升趋势，最终在分层长度 100~115 mm 的

区间内逐渐趋于平稳。这是由于，在 I 型静态拉伸

试验中，试样总能量释放率主要由基体及纤维桥

联断裂能组成 [23]。桥联纤维是层间裂纹扩展过程

中，在界面效应及粘附力和摩擦力作用下形成的

横跨分层断面的交错结构，其作用机制表现在能

够改善载荷传递机制以缓解裂纹尖端的应力集中

情况，并在纤维滑移、断裂过程耗散大量能量，

进而显著提高层间断裂韧性。当桥联纤维的生成

与失效断裂达到动态平衡时，即在裂纹分层扩展

的后半段中，断裂韧性值逐渐趋于稳定。但随着

补片厚度的增加，R 曲线的锯齿形波动特征愈发

显著，曲线形状表现出对补片厚度的高度依赖性。

不同厚度补片试样平均峰值载荷与稳定断裂

韧性的直观对比结果如图 7 所示。补片面内或轴

向弯曲刚度根据经典层合板理论和文献 [24] 中的

公式计算求得，相关表达式如下：

Ef
x =

12
D∗11t3 (2)

D∗11式中： 为补片等效弯曲刚度矩阵逆矩阵中的

第一行/第一列元素；t 为 CFRP 补片厚度；x 对应

于修复试样的长度方向。
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Fig. 7    Mode I fracture properties and bending stiffness of repaired

specimens with different patch thicknesses
 

随着补片厚度的增加，试样所能承受的峰值

载荷呈上升趋势，且峰值载荷对应的拉伸位移在

逐渐减小，说明补片厚度引起的试样轴向弯曲刚

度的变化与峰值载荷密切相关，具体表现为：当

补片厚度增加时，试样轴向抗弯刚度随试样截面

惯性矩和等效弹性模量的提高而显著增大，因此

达到临界应变能所需的载荷也相应增大。另外，
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Fig. 5    Load-displacement curves of repaired specimens

with different patch thicknesses
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Fig. 6    Fracture toughness curves (R-curves) of repaired specimens

with different patch thicknesses
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在 1.52~2.66 mm 的厚度区间内，试样的稳定断裂

韧性值也呈现类似的演变规律，而 1.14 mm 试样

由于厚度缩放至临界值引起的弱刚性响应，导致

其在静态拉伸过程中出现大幅弯曲变形，应变能

不断积聚，到达峰值 GIC=2 840.13 J/mm2 时发生裂

纹跳跃，断裂韧性迅速下降至 1 224.81 J/mm2，最

终在 1 503.13 J/mm2 上下波动。实验过程中发现，

大厚度试样 (2.28~2.66 mm) 在裂纹扩展过程中出

现明显的二次分层现象，即在预制裂纹的界面外

出现另一分层，这是由于试样在弯曲载荷作用下

发生互反弯曲效应 [25]，横截面产生拱形翘曲 [26]，

同时拐角刚性约束引起的应力集中较显著，超出

了树脂基体及纤维的承载能力。总体而言，补片

厚度的增加在一定程度上有助于提高钛合金构件

的修复效果，但过大的厚度会导致更多的粘滑

行为，实际应用效果需要通过进一步的研究进行

量化。

为了进一步阐明断裂机制及损伤演化规律，

使用高分辨率相机与扫描电子显微镜观察失效试

样分层断面的宏观/微观形貌，如图 8 所示。不同

厚度试样的失效模式具有相似性，主要可以归

纳为以下 3 种：胶膜粘附失效、胶膜内聚破坏及

CFRP 界面破坏。胶膜粘附失效是指胶膜与钛合

金结合面因粘附强度不足导致的直接分离破坏，

可以在金属侧观察到部分残留的粘接层碎块；胶

膜内聚破坏主要为图中白色区域，其损伤机制具

体表现为：结构胶膜中的高分子链在拉应力的持

续作用下被逐渐拉直，并产生不可逆变形，一旦

达到其极限抗拉强度立即发生断裂，并且当分子

链在特定方向取向一致时，胶膜会因光学改性而

变为白色；胶膜内聚破坏后，分层裂纹继续向断

裂韧性弱侧扩展，机械载荷通过桥联纤维有效转

移至分层表面 [27]，导致部分纤维从树脂基体中拔

出或断裂，并在基体表面形成空腔，最终引起 CFRP

层纤维与树脂间的界面破坏。

不同厚度补片修复试样的分层断面中均出现

了上述分类中的 3 种失效模式，如图 9 所示。可

以观察到，所有试样的初始损伤均为胶膜粘附失

效与内聚破坏的混合失效模式，说明分层起始点

处补片的层间强度大于钛合金/胶膜界面的粘接强

度及胶膜自身的内聚强度。这一现象主要归因于

胶膜性能及制备工艺，而补片厚度的影响相对有

限。随着试样的继续加载，应力会逐渐向补片内

部传递。当裂纹发生第一次失稳扩展时，载荷迅

速下降，主要失效模式逐渐演化为 CFRP 界面破
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Fig. 8    Failure mode classification of repair specimen peel interface:
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坏。为了进一步量化渐进损伤影响机制，分别计

算不同试样中各失效模式百分比，如图 9(f) 所示。

随着补片厚度的增加，界面破坏的失效占比增大，

纤维桥联作用区域的面积也随之增大，消耗更多

断裂能的同时也有利于界面应力的传递，进而提

升修复试样的层间断裂韧性。因此，纤维桥联作

用的强弱是影响不同厚度补片修复试样稳定断裂

韧性的主要原因。 

2. 2    复合材料铺层方向对修复效果的影响

多向补片因具有更加均衡的力学性能，在实

际修复工作中应用广泛，因此本节重点评估了铺

层方向对修复试样 I 型断裂力学特性的影响。考

虑到共固化修复试样内部的残余热应力容易引起

非对称铺层补片的弯曲变形及分层前缘的三维尺

寸效应，因此所有试样均采用对称均衡铺层 [28-29]。

不同铺层方向修复试样的载荷 -位移曲线如

图 10 所示。曲线整体呈先上升后下降趋势，下降

段同样呈现出显著的非稳态锯齿形特征。其中平

纹编织试样的锯齿状波动最为明显，且具有最大

的峰值载荷。 [±45]2s 因缺乏轴向纤维分布导致其

弯曲刚度低且弹性耦合作用明显，因此试样层间

剥离速度慢，曲线走势较平缓，峰值载荷仅为

58.64 N；在此基础上， [0/±45/90]s 中嵌入的 0°和

90°补片可以有效承受中间层两侧的拉压应力，整

体承载能力和弯曲刚度提升，曲线线弹性段斜率

增大，且峰值载荷约为前者的 1.3 倍，但稍弱于

[0]8 试样；而 [±45/02]s 中尽管增加了 0°铺层，但

并未改变其初始分层界面的铺层方向，导致两者

具有相似的初始损伤机制，峰值载荷没有得到有

效提升。 [0/90]2s 和 [90/0]2s 试样曲线的非线性特

征明显，说明初始裂纹扩展的时间早，阻裂能力

弱，但堆叠顺序的差异导致前者具有更大的弯曲

刚度和峰值载荷。
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图 10    不同铺层方向修复试样的载荷-位移曲线

Fig. 10    Load-displacement curves of repaired specimens

with different layup directions
 

不同铺层方向试样的断裂韧性曲线如图 11 所

示。除 [(0/90)w]8 外，其余修复试样的断裂韧性曲

线均呈现明显的 R 曲线行为，但其形状及稳定断

裂韧性值受铺层方向影响大。其中， [±45]2s 试样

具有最大的断裂韧性， [±45/02]s 次之，其相同点

在于，两者底部的 45°铺层在承受剪切和拉伸载荷
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图 11    (a) 不同铺层方向修复试样的断裂韧性曲线 (R 曲线)；(b) 不同铺层方向修复试样的 I 型断裂性能与弯曲刚度对比

Fig. 11    (a) Fracture toughness curves (R-curves) of repaired specimens with different layup directions;

(b) Comparison of mode I fracture properties and bending stiffness of repaired specimens with different layup directions
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时能有效传递和分散应力。而 [90/0]2s 和 [0/90]2s

试样的层间断裂韧性最小，说明 0/90 交错铺层的

阻裂能力较弱。但二维编织型铺层能够有效弥补

这个不足，其具有的均匀且密集的纤维网格能够

显著增强界面粘结强度，进而改善试样的层间力

学性能。与文献 [11] 报道的剪切受载相比，编织

型补片单面贴补修复结构在 I 型开裂载荷中的表

现更优异。

多向铺层修复试样的宏观失效模式如图 12 所

示，其类型相较于单向铺层试样更具复杂性。

[±45]2s 和 [±45/02]s 试样剥离过程中，剪切应力将

其底部的 45°铺层沿纤维方向从边缘处撕裂，使其

初始损伤特征同时包含图 8 中的 3 种失效模式，

并且随着裂纹的继续扩展，分层损伤开始在具有

不同方向的相邻铺层间迁移，导致裂纹扩展路径

长度增加，并呈现出阶梯状的立体传播模式 [30]，

有效分散了裂纹尖端的应力集中区域，进而降低

了裂纹在轴向上的扩展速度。同时裂纹迁移会引

起基体开裂等额外的能量耗散机制，大幅提高了

试样的层间断裂韧性。这是由于修复试样中碳纤

维复合材料补片与钛合金试片的刚度差异导致前

者出现了更大的弯曲程度，在弹性耦合效应与韧

性基体阻碍作用的综合影响下，分层裂纹逐渐向

更薄弱的层间界面扩展，即发生裂纹迁移。而

[0/±45/90]s、[0/90]2s 及图 9 中 [0]8 试样中均未出现

类似现象，主要是由于底部铺层与裂纹扩展方向

一致，纤维对分层路径的约束作用强，损伤始终

位于试样的中间层。这种相关性可以在 [90/0]2s

中得到验证，该试样具有和 [0/90]2s 同样的铺层方

向但不同的堆叠顺序，其底层的横向纤维近乎完

整的附着在胶膜表面，裂纹扩展主要发生在次相

邻铺层内。但两者还具有另一共同特征，即正交

铺层的堆叠会导致纤维间粘附力和摩擦力减弱，

进而减小纤维桥联规模，这使它们具有最低的断

裂韧性稳定值。[(0/90)w]8 平纹编织试样的分层断

面中没有出现显著的纤维桥联现象，其失效模式

表现为补片的层间脱粘。而其更高的断裂韧性可

以归因于织物的固有粗糙度，具体而言，更高的

粗糙度有效增加了分离面的面积，进而提升了试

样的断裂韧性。
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图 12    不同铺层方向修复试样的分层断面：(a) [±45]2s； (b) [0/90]2s； (c) [90/0]2s； (d) [0/±45/90]s； (e) [±45/02]s；(f) [(0/90)w]8

Fig. 12    Delamination sections of repaired specimens with different layup directions: (a) [±45]2s; (b) [0/90]2s; (c) [90/0]2s; (d) [0/±45/90]s;

(e) [±45/02]s; (f) [(0/90)w]8

 

不同铺层方向修复试样分层断面的 SEM 图像

如图 13 所示。其中，基体开裂、纤维/基体脱粘

和桥联纤维断裂是单向预浸料贴补试样的主要微

观破坏形式，其对应的断面特征共同表现为纤维/

基体脱粘产生的半圆柱形纤维压痕及在剪切载荷

作用下，基体材料局部区域形成的特征性锯齿状

断面。 [±45]2s 和 [±45/02]s 试样中可以观察到明显

的层间裂纹迁移现象，同时伴随着基体面内损伤

的形成。这些现象显著增加了裂纹的扩展阻力及

所需能量，进而提高了修复试样的层间断裂韧性。

[90/0]2s 试样也呈现出相似的损伤特征，但低阻抗

脱粘纤维留下的凹槽更清晰圆润，同时还具有最

低的层间断裂韧性，原因是裂纹路径增加带来增

益性能的同时，纤维桥联作用由于相邻正交铺层

纤维与树脂间渗透性不佳而大幅减弱，从而对

修复试样断裂韧性造成了超过增益影响的减损。
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[(0/90)w]8 试样的微观破坏形式主要表现为横向纤

维与纵向纤维的剥离断裂，其分层断面相比于单

向修复试样更粗糙，因此具有最高的层间断裂韧

性。有进一步的研究表明，编织型试样的界面脱

粘机制高度依赖于交织的纵向纤维对横向纤维的

约束程度 [31]。 

2. 3    不同金属表面处理方法对修复效果的影响

为了改善钛合金/CFRP 界面间的粘接强度和

整体修复效果，研究中评估了砂纸打磨、石英喷

砂及硫酸阳极化等不同表面处理方法对修复试样

层间断裂性能的影响，补片配置统一采用 [0]8。

不同表面处理修复试样的载荷 -位移曲线如

图 14 所示。整体上看，曲线随位移的增加均呈现

先上升后下降的趋势。但经过表面处理的修复试

样在载荷下降段表现出更加显著的锯齿形特征，

其完全剥离所需的位移也更大，说明试样的抗分

层扩展能力明显增强。此外，石英喷砂和硫酸阳

极化对修复试样峰值载荷的影响较小，相较于无

处理试样的变化分别为 2.4% 和−4.3%。而 400#砂

纸打磨试样的峰值载荷则降低了 11.4%，且非线

性扰动段对应的开口位移较小，说明手动打磨

的非均匀性容易导致初始裂纹的萌生时间大幅

提前。

不同表面处理方法对钛合金/CFRP 贴补修复

试样 I 型断裂韧性的影响如图 15 所示。可以看出，

经过表面处理后，试样的断裂韧性稳定值均显著

提高。这是由于处理过程中有效清除了钛合金试

片表层的灰尘、油脂等杂质，进而削弱了弱界面

层的不利影响，金属粘接修复面的润湿性和吸附

性能得到明显改善。其中，硫酸阳极化的增韧效

果最为显著，其平均值较石英喷砂和 400#砂纸打

磨分别提高 3.8% 和 1.9%，而相较于无处理试样更

是显著提升了 19.2%。
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图 13    不同铺层方向修复试样分层断面的微观形貌：(a) [±45]2s；(b) [0/90]2s；(c) [90/0]2s；(d) [0/±45/90]s；(e) [±45/02]s；(f) [(0/90)w]8

Fig. 13    Microscopic morphology of delamination sections of repaired specimens with different layup orientations:

(a) [±45]2s; (b) [0/90]2s; (c) [90/0]2s; (d) [0/±45/90]s; (e) [±45/02]s; (f) [(0/90)w]8
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图 14    不同表面处理工艺修复试样的载荷-位移曲线

Fig. 14    Load-displacement curves of repaired specimens

with different surface treatments
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不同表面处理工艺修复试样分层断面的宏观

形貌如图 16 所示。经过界面改性后，钛合金与胶

膜粘接界面的相互作用加强，有效改善了界面间

的应力分布和能量传递效率。得益于机械互锁与

化学键合的协同作用，分层裂纹的扩展路径被牢

牢锁定在胶层内部，从而避免了裂纹向钛合金基

体的进一步蔓延。因此在砂纸打磨、硫酸阳极化

及石英喷砂试样的分层断面中，胶膜内聚破坏的

占比显著提高，取代 CFRP 界面破坏成为 I 型裂纹

扩展的主要失效模式。由于胶层本身具有较强的

内聚力和韧性，能够有效地吸收和分散施加在试

样的能量，并在裂纹扩展过程中提供更大的阻力，

从而增大修复试样的层间断裂韧性。分层断面中

零星分布的撕裂纤维束，进一步直观表明了粘接

修复面表面处理在增强试样抗分层扩展性能方面

的显著效果。
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图 16    不同表面处理工艺修复试样的分层断面：(a) 400#砂纸打磨；(b) 硫酸阳极化；(c) 石英喷砂；(d) 无处理

Fig. 16    Delamination sections of repaired specimens with various surface treatments: (a) Sandpapering-400#; (b) Sulphuric acid anodizing;

(c) Quartz-blasting; (d) Untreated
 

通过 SEM 和 HIROX 超景深三维数字显微镜观

测 4 种不同表面处理工艺的钛合金基体粗糙度、

表面形貌及其结合界面的微观结构，如图 17 所示，

以进一步精确定征修复试样粘接界面的几何形态

并阐明结合机制。钛合金试片经 400#砂纸打磨后，

表面原有的氧化层及凹凸不平的金属碎块被尽数
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图 15    (a) 不同表面处理修复试样的断裂韧性曲线 (R 曲线)；(b) 不同表面处理修复试样的 I 型断裂性能与弯曲刚度

Fig. 15    (a) Fracture toughness curves (R-curves) of repaired specimens with different surface treatments;

(b) Comparison of mdoe I fracture properties and bending stiffness of repaired specimens with different surface treatments
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消除，表面平均粗糙度从 3.03 μm 降至 2.29 μm。

同时还出现了更加密集但不均匀的线型凹槽，形

成了相对较薄的粘接过渡层，有效改善了粘接界

面的耦合效果，进而提高试样的层间抗剥离能力。

硫酸阳极化试样在电离过程中，钛合金表面形成

了一层致密且均匀的蜂窝状氧化薄膜。尽管平均

表面粗糙度降至最低的 0.96 μm，但这种特殊的多

孔性特征为胶粘剂提供了理想的浸润和吸附条件，

使其能够有效渗透到微观孔隙中，通过化学键合

作用形成较厚的高活性复合粘接层，显著提升了

界面间的载荷传递效率，因此具有最大的层间断

裂韧性。与砂纸产生的单向划痕不同，喷砂试样

在石英砂砾的高速撞击下，金属表面呈现出形状

和大小不一的不规则凹陷。这种粗糙表面具有丰

富的机械锚固位点，胶粘剂在固化过程中部分置

换出基体孔隙中的空气，形成独特的倒钩结构，

钛合金基体与胶膜界面间的过渡带也呈现出不规

则的轮廓特征和微观形貌，显著增强了粘接界面

的机械锚固效应，从而提高了胶膜的附着力。3

种表面处理方法均能起到增韧效果，在航空钛合

金构件的实际修复过程中，需根据现场条件与难

易程度选择合适的表面处理方法。 

3    结 论
通过双悬臂梁 (DCB) 实验和参数化方法，研

究了补片厚度、铺层方向、表面处理方式对钛合

金单面贴补修复界面 I 型断裂力学特性的影响，

得到了如下主要结论：

(1) 不同补片厚度修复试样分层断面的失效破

坏特征具有相似性，共包含胶膜粘附失效、胶膜

内聚破坏及碳纤维增强树脂基预浸料 (CFRP) 界面

破坏 3 种类型。当补片铺层方向相同时，修复试

样的轴向弯曲刚度随补片厚度的增大而增大，所

能承受的峰值载荷呈上升趋势；同时纤维桥联作

用的规模也逐渐增大，R 曲线表现出更加剧烈的

锯齿状波动特征，层间断裂韧性总体稳步增长。
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图 17    经处理后的钛合金表面微观形貌：(a) 无处理；(b) 400#砂纸打磨；(c) 硫酸阳极化；(d) 石英喷砂；

修复试样粘接界面：(e) 无处理；(f) 400#砂纸打磨；(g) 硫酸阳极化；(h) 石英喷砂

Fig. 17    Microstructure of the Ti-alloy substrate surfaces treated by: (a) Untreated; (b) Sandpapering-400#; (c) Sulphuric acid anodizing; (d) Quartz-

blasting; Bonding interfaces in repaired specimens: (e) Untreated; (f) Sandpapering-400#; (g) Sulphuric acid anodizing; (h) Quartz-blasting
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但当补片的厚度缩放超过临界值，弱刚性的机械

响应会导致试样产生大幅弯曲变形，并在应变能

积聚至峰值时发生显著的裂纹跳跃行为；

(2) 碳纤维复合材料补片底部铺层的纤维取向

对修复试样分层断面的失效模式具有直接影响。

随着铺层角度的增大，裂纹的层间迁移行为愈发

显著，其复杂的阶梯状扩展路径容易引起基体开

裂等额外的能量耗散机制，进而增强修复结构的

断裂韧性。其中，0°铺层表现出最强的路径约束

作用，45°铺层的层间增韧效果最佳，但会缩短裂

纹的起裂时间。当补片具有相同的铺层角度但不

同的堆叠顺序时， I 型断裂力学性能与轴向弯曲

刚度呈正相关。此外，二维编织型补片因织物本

身较高的固有粗糙度及交织纤维的约束作用，相

较所有单向堆叠补片具有更好的修复效果；

(3) 钛合金表面处理能够显著增强粘接界面的

机械锚固效应和化学键合作用，有效改善了界面

间的应力分布和能量传递效率，使胶膜内聚破坏

成为 I 型裂纹扩展的主要失效模式，钛合金/CFRP

贴补修复试样的层间断裂韧性得到明显提升。其

中，喷砂和砂纸打磨的层间增韧机制主要归因于

粘接界面机械锚固作用的增强，而硫酸阳极化试

样独特的多孔氧化膜则有助于形成较厚的高活性

复合粘接层，其增韧效果最为显著，断裂韧性稳

定值较石英喷砂和 400#砂纸打磨分别提高 3.8%

和 1.9%，相比无处理试样则提高了 19.2%。但由

于相同配置补片的轴向弯曲刚度相同，修复试样

峰值载荷的波动幅度较小。
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