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现代高科技战争对军用飞机性能指标的要求不断提

高，使得飞机传统材料已经渐渐显现出弊端。随着高性

能复合材料研发与应用的逐渐扩展，多种新型复合材料

的优异性能已得到验证与普遍认可，并在航空航天领域

发挥起越来越重要的作用。由于复合材料具有比强度高、

可设计性强，以及耐高温、耐腐蚀、抗疲劳等优良的性能，

大批军用飞机零部件相继采用复合材料 [1-2]。由于复合

材料具有层间强度低的特性，一旦复合材料内部出现损

伤，可能会影响其力学性能和结构安全性。因此，业内众

多专家长期在研究损伤对复合材料性能的影响 [3-7]。

飞机在飞行过程中，经常会遇到雷雨天气，不可避

免地会受到雷电袭击，从而造成雷击损伤，雷击损伤主

要有直接损伤与间接损伤两类。直接损伤包括金属表
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面灼烧、熔化或变色以及复合材料表面灼烧、穿刺或脱

层；间接损伤主要是对电子电器设备、电网或电网终端

的损伤。在复合材料的众多损伤中，雷击损伤受到高度

关注 [8]，其严重时会影响到飞机的飞行安全，不少学者

开展了针对复合材料雷击损伤的无损检测技术研究 [9]。

本文针对碳纤维增强复合材料层压板试样开展雷

击模拟试验，对受到雷击冲击形成损伤的试样进行检

测，基于红外热辐射理论，采用具有一定脉冲宽度的长

脉冲热源对试样表面进行热激励，利用主动式红外热成

像检测方法检测复合材料内部受到雷击后的分层损伤。

1  瞬态红外热成像

1.1  主动红外热成像技术

主动式红外热成像无损检测技术是近年来发展较* 基金项目：国防科技工业技术基础项目（JSZL2016205C006）。
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快的非接触式无损检测技术。针对被检物的材质、结构

和损伤类型等设计不同的热激励源。被检测物内部由

于损伤的存在导致损伤区域与无损伤区域对应的表面

产生温差，利用红外辐射学、辐射测量学、材料学等知识

研究热激励源与材料的作用，研究被检测物材料表面及

表面下的物理特性以及边界条件影响热的传导规律，分

析被检测物表面温度场分布与损伤之间的内在联系，通

过被检测物表面温度场的分布情况来确定被检测物的

内部信息 [10-11]。

主动式红外热成像无损检测技术最主要的激励方式

为热激励，最早的热激励源为脉冲闪光灯热激励。脉冲

闪光灯激励检测速度快，多适用于热传导系数较大的金

属及部分非金属材料，而对于热传导系数较小或材料厚

度较大的试件，闪光灯脉冲法由于能量较小等原因难以

满足检测需求，因此产生了大功率持续加热的激励方法，

即瞬态红外热成像检测方法。瞬态热成像方法又可称为

长脉冲激励红外热成型检测方法，欧洲多家航空航天制

造企业利用长脉冲激励红外热成像方法对飞机复合材料

壁板、蜂窝夹层结构、火箭整流罩的碳化硅复合材料部分

进行检测，能够有效检测出复合材料的内部缺陷 [12-14]。

1.2  瞬态热激励方式

瞬态热激励方式采用有一定时间长度的矩形波进

行热激励，其功率较大、能量高，能使热量被热传导系数

较小的材料充分吸收并以热波的形式在试件内部传播，

其热波形式如图 1 所示，检测示意图如图 2 所示。

1.3  数据分析方法

瞬态红外检测技术利用长脉冲热源在检测试样表

面施加激励能量，从而打破被检测物所处的热平衡状

态，使能量在被检测物内部传导，物体存在温度梯度时

能量从高温区向低温区传导。当热波遇到物体内部缺

陷或物体下边界时其传输形式发生改变，热波返回激励

表面，在表面形成随时间变化的温度分布。试样内部存

在缺陷时，缺陷区域与完好区域对应的表面温度场分布

将产生热差异，检测结果显现为辐射亮度分布或变化方

式的差异，即认为是疑似缺陷，通过分析辐射亮度差异

研究被检测材料和结构内部缺陷的类型、深度等特性。

缺陷类型分析：采用红外热波成像检测方法进行检

测时得到的检测原始图像为原始热图，若检测件内部存

在缺陷，将会从某时刻开始一直影响热的传播，在热图

中就会以不同于正常无缺陷处的灰度反映出来。缺陷

热特性为热传导性比无缺陷区域差时，热波在材料内部

传导至材料底部时热量减小，表面呈现的热量较无缺陷

区域高，辐射亮度较高，图像中以白色显示，例如空气。

反之，缺陷热特性为热传导性比无缺陷区域高时，表面

辐射亮度较低，图像中以黑色显示，例如热传导较高的

金属。对得到的原始热图可进行一阶微分计算，减少了

噪声的影响，在一阶热图序列中，曲线的斜率发生正负

变换，相应地在热图序列中看到图像的灰度发生翻转。

因此，可通过分析原始热图或微分热图的灰度及变化对

缺陷类型进行界定。

缺陷深度分析：以包含不同深度、不同大小已知平

底孔缺陷的检测结果为例，检测深度随时间的变化关系

可以在热图序列中看出，热图中缺陷深度不同，其在不同

时刻显现。图 3 所示为 5 类缺陷，其埋深依次为 0.5mm、

1.0mm、1.5mm、2.5mm 及 3.5mm，显现时间依次延长。可

见，随着检测时间的延长所能检测的缺陷深度逐渐增加，

因此可通过分析缺陷显现的时间对缺陷深度进行确定。

2  试样及雷击试验

试样为复合材料层压板。试样 1 雷击试验尺寸

为 700mm×700mm×1mm，试 样 2 雷 击 试 验 尺 寸 为

300mm×300mm×1mm。材料为 T300 碳纤维，铺层为
 图1  瞬态热激励波形

Fig.1  Transient wave

T

t

 图2  检测示意图

Fig.2  Diagram of thermography testing

控制与
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热像仪
激励热源

被测物体缺陷

图3  不同埋深平底孔缺陷检测结果

Fig.3  Test result of different depth of flat-bottom hole

（a）t=0.300s  

（d）t=7.191s （e）t=13.13s

（b）t=0.901s （c）t=2.936s
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[45°/-45°/0°/90°]S，采用热压罐成型工艺将碳纤维预

浸料与铝网共固化而成，铝网表面涂防护漆层。

按照 SAE ARP5412-2005《飞机雷电环境及相关试

验波形》进行雷电的直接效应试验。对两块试样按标准

规定要求施加不同的电流组合，以模拟不同雷击区域的

放电过程，用来确定雷击对层合板的损伤程度。施加不

同组合的电流分量后将会对试样表面及内部产生一定

的影响，形成可见或内部损伤。

用于试验有的 4 个电流分量 A、B、C、D，分别模拟

自然雷击放电过程的不同电流特性。分量 A 峰值为初

始高峰电流，分量 B 为中间电流，分量 C 为持续电流，

分量 D 为重复放电电流，各分量的具体参数根据 SAE 

ARP5412-2005 确定。

试样 1 电流按 A → B → C 施加。雷击试验后，试

样施加电流表面出现损坏，背面区域无变化，雷击试验

后的试样 1 如图 4 所示。试样 1 雷击区域正面可观察

到一圆形表面灼烧及中心区域的线状损伤，试样背面表

面完整，没有可直接观察的缺陷与损伤。正面可目视

观测的灼烧区域为近椭圆形，其长轴约 67.5mm、短轴约

42mm，中心区域线状损伤长约 15mm、宽约 6mm。

试样 2 电流按 A → B → C → D 施加。雷击试验后

试样施加电流表面损伤严重，背面区域出现可见损伤，

雷击试验后的试样 2 如图 5 所示。试样 2 雷击区域正

面可观察到较大面积破损，雷击区域背面可观测到较小

的圆形损伤。正面可目视观测的破损为类似圆形，直径

约为 70mm，背面能观测到的损伤为近似椭圆形，长边约

42mm、短边约 35mm。

3  检测试验

3.1  试验设备

试验选用德国 AT 公司生产的 IRNDT 红外热成像

检测系统，该系统由热像仪、热激励装置、数据处理系统

组成。热激励装置对试样表面进行热加载，热像仪采集

加载过程及降温过程中的表面热辐射量变化，数据处理

系统对采集到的热辐射量数据进行分析计算，可以得到

表面的热辐射量差异，从而实现对雷击后试样内部损伤

的检测。设备组成如图 6 所示。

3.2  试验过程

为保证待检试样整体在检测视野范围内，根据试样

尺寸择适当的检测距离。

由于碳纤维复合材料热扩散系数较小、厚度较薄，

试验采用卤素灯热激励方式进行热加载，热加载类型为

长脉冲持续加载，根据待检材料类型选择加载能量与加

载时间，利用红外热像仪对试样表面进行热辐射量采

集。具体试验参数如表 1 所示。

对试样进行热激励加载后，利用热像仪采集加载过

程中与加载结束后试件表面的温度场变化状况，对采集

到的数据序列进行处理，选择能够反映内部损伤的热

图，并对图像进行分析，得到内部损伤显示。

3.3  试验结果

对试样 1 进行检测时，选择正面为红外检测面，利

用瞬态红外热成像方法进行检测，并对检测结果数据进

行一阶微分计算，检测得到不同时刻一阶微分显示图

像，如图 7 所示。 

图 7 为不同时刻损伤的一阶微分显示结果，损伤区

域以黑色显示，说明在原始热图中辐射亮度较高的区

表1  检测试验参数

热像仪  
采集

频率 /Hz
加载

能量 /kJ
加载

时间 /s
采集

时间 /s
加载

距离 /m

SC7000 60 12 5 30 0.5

图4  试样1图片

Fig.4  Photo of sample 1

（a）雷击区域正面 （b）雷击区域背面

图5  试样2图片

Fig.5   Photo of sample 2

（a） 雷击区域正面 （b）雷击区域背面

图6  试验设备

Fig.6  Test equipment
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域，对应缺陷的热传导性能较差，为空气隙类缺陷。激

励加载后，试样中间区域先是出现一个较为明显的椭圆

形损伤显示（图 7（a））；随着时间延长，中间的“十”字

形损伤逐渐显现（图 7（b）），损伤外延范围也开始出现；

随着时间继续增加，中间的“十”字形损伤依然存在（图

7（c）），而外延损伤区域的对比度逐渐降低。边缘为向

外延伸的大面积损伤显示，其形状轮廓基本保持一致，

但对比度较小。

随着时间增加，所检测到的损伤深度逐渐增加，中

间椭圆形损伤为雷击试验的接触点，其最先显现。该位

置损伤距离上表面最近，且损伤最为严重，中间“十”字

形区域损伤较为严重，周围的外延损伤随着深度的增加

程度逐渐减小。

对已知长度进行标定后对损伤区域的尺寸进行测

量（图 8），整体损伤区域的长边测量值为 84.14mm，短边

测量值为 74.38mm。将检测结果尺寸与目视可见尺寸

进行比较，发现检测出的损伤面积大于目视可见损伤面

积，说明在试件表面以下存在内部损伤。

可见，无论是否对碳纤维复合材料表面进行防护，

是否改变雷击试验模式与参数，均会对试样产生损伤，

利用瞬态红外热成像方法能够有效对损伤进行检测。

对试样 2 进行检测时，选择背面为红外检测面。在

不同时刻的显示结果，如图 9 所示。

图 5 所示的试样 2 背面外观图中仅能观测到一个近

椭圆形小空洞，而在图 9 所示的检测结果中红线所包围

的区域为内部损伤区域，其长边长度约为 102.53mm，短

边长度约为 88.06mm，中心区域有一颜色较深的近圆形

损伤显示，可以看出内部损伤的面积远大于目视可见的

损伤尺寸，且中心区域的损伤程度较边缘区域更为严重。

4  结论

本文采用瞬态红外热成像方法对经雷击直接效应

试验的碳纤维复合材料层压板进行了无损检测试验，研

究结果表明：

（1）瞬态红外热成像方法能够实现对雷击后碳纤

维层压结构内部脱粘损伤的有效检测。

（2）通过对检测结果时间序列进行分析，不同时刻点

损伤显示存在差异，表明不同深度内损伤程度存在差异。

（3）在不同时刻损伤区域中，中心位置的损伤程度

最为严重，损伤的形状与面积在不同深度有所不同。向

外延伸的损伤，其损伤程度较小，且面积不会随着深度

的不同而发生明显改变。
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图7  试样1检测结果

Fig.7  Test result of sample 1

（c） 1.436s 时（a） 0.167s 时 （b） 0.375s 时

图8  试样1定量测量结果

Fig.8  Measure result of sample 1

图9  试样2检测结果图

Fig.9  Test result of sample 2

（b） 1.038s 时检测结果（a） 0.233s 时检测结果
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