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航空复合材料结构分层损伤机器人自动钻铆
修复技术与装备*

胡俊山，弥世青，张胜平，康瑞浩，田 威
（南京航空航天大学，南京 210016）

[ 摘要 ]　在复合材料广泛应用于高性能飞机结构制造的新形势下，随着我国新一代战机服役范围和服役时长的不断

提高，提升机体复合材料部件可靠性和服役寿命的需求日益迫切。本文以自动钻铆技术在军用航空维修保养领域的

独特应用为背景，研究了分层损伤构件钻削特性，构建并开发了钻削力曲线预测模型和损伤界面识别算法，实现了损

伤构件变参数制孔加工，并对损伤修复前后分层试件的静 / 动态性能进行了细致表征，阐明钻铆修复工艺的补强原

理和损伤修理容限，同时研发了针对复杂分层损伤工况的复合材料壁板的钻铆工艺和高精度机器人原位钻铆修复装

备，形成了一整套复合材料壁板结构分层损伤钻铆修复技术体系和智能装备。
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   副教授，博士生导师，研究方向为

飞行器先进装配 / 修复技术与装备、智

能制造工艺与装备数字孪生技术。

同，极易形成分层缺陷 [2–3]。同时，

材料的不完全固化、外来颗粒物的

进入、设备的加热不均，也会造成层

间脱粘等现象 [4–5]，导致复合材料壁

板在服役之初就存在层间损伤或裂

纹根源 [6]。此外，军用飞机作战时除

了平飞加 / 减速常规动作之外，还经

常进行俯冲、跃升、筋斗等高机动性

动作，并处于高温、低温、高湿度环

境中，原有的层间缺陷和损伤在极

端工况下会进一步扩展，过载还会

诱发新的分层损伤。这些分层损伤

导致结构的整体强度和刚度显著降

低，严重削弱了军机的作战性能，同

时也给服役带来巨大的安全隐患 [7]。

若将带有缺陷 / 损伤的复合材料构

件直接报废更换，不仅会增加复合材

料的维修成本，还会增加军机的修理

纤维增强复合材料 （Carbon fiber 
reinforced plastics，CFRP）具有比强

度高、比刚度高、抗疲劳、可设计性好

等优点，被逐渐应用于现代飞行器结

构材料，应用部位也逐渐从次承力部

件过渡到主承力构件，如机翼、机身

壁板等 [1]。以美国 F–22、F–35 为例，

复合材料壁板不仅满足气动高承载、

减重、隐身等需求，还大幅提升了结

构的断裂强度和防弹性能。我国已

经服役和正在研制的主力军用机型

也在提高复合材料用量比例，以期获

得更好的使役性能。然而，复合材料

在提升军机产品性能的同时，也给保

养维修带来了新问题和新挑战。

复合材料壁板在制备过程中，由

于铺设质量的分散性，容易形成富

树脂区，造成固化时层间收缩程度不
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/ 维护难度和周期，难以满足战时维

修快速响应、修理方法简单操作、可

靠性要求高的需求，严重削弱了战机

在战时情况下的编队战斗能力和战

场存活率。前期，经过技术人员的探

索和实践，通过在复合材料壁板分层

损伤部位及其包络线内制孔和铆接，

使用紧固件的预紧力能够抑制层间

裂纹的起始和扩展，恢复壁板和装配

结构强度和刚度，从而延长结构服役

寿命 [8–9]。

由于复合材料具有相异的物理

力学性能和切削加工性，钻铆修复时

损伤结构在钻削力作用下极易产生

严重的制孔缺陷 （界面分层、层间毛

刺、层间间隙）。为了明晰复合材料

板件结构钻削加工损伤形成机理，研

究人员通过对刀具几何结构、钻削转

速、进给速度、叠层顺序、制孔新技术

等方面的分析发现，轴向钻削力是影

响复合材料分层的主要因素，通过控

制轴向钻削力可以有效减少分层缺

陷，且钻削力对进给速度的敏感性比

钻削转速更强 [10–11]。此外，Hou 等 [12]

提出，可以将复杂钻削过程简化为不

同纤维方向的复合材料正交切削过

程，通过分析切削速度、切削深度、材

料温度等因素对切削力、切屑形成过

程、加工表面粗糙度、亚表面损伤深

度、切削比能的影响，发现以 0°、45°、
90°、135° 为代表的 4 种典型纤维角

度的切屑形成过程均伴随着脱粘现

象，失效机理分别为脱粘弯曲、断裂

滑移、剪切断裂、弯曲断裂。复合材

料切屑形成是树脂基体破坏、纤维断

裂及界面脱粘耦合作用的过程，切削

深度对加工质量的影响比切削速度

显著 [13]。基于完整复合材料结构所

形成的钻削加工规律无法完全描述

刀具连续进给下分层区域应力状态

分布、损伤扩展路径，亟需研究具有

初始分层缺陷复合材料动态载荷作

用下的损伤扩展与抑制机理，优化钻

削工艺参数，减少钻铆修复中的二次

损伤，探明最优的钻削工艺参数。

复合材料分层损伤通常使用补

片和胶黏剂进行维修，具体可分为挖

补胶接修补工艺和树脂注射修补工

艺。挖补胶接修复需要将基板受损

部位挖去一部分形成阶梯型或斜面

型切口，然后使用多个补片黏合挖孔

区域 [14–15]，这种方法可以提高连接效

率并减轻应力分布。然而，挖补胶接

修补工艺要求修复区域的长度与厚

度比应达到 20∶1 或更高，损伤维修

部位受到限制 [16]。树脂注射修补将

流动的树脂通过开孔注入受损复合

材料结构的分层部位，这种方法需要

专用的注射和抽真空装置，施工工艺

繁琐 [17]。最快捷有效的修补方式是

紧固件修理，即通过在分层区域打孔

添加紧固件来抑制层间裂纹的起始

和扩展。Park[18] 和 Kang[19] 等使用

直径为 0.6 mm 的黄铜螺栓修补预制

分层的复合材料，研究表明施加螺栓

提高了复合材料结构弯曲承载能力，

修复效率可达 90%。但上述研究为

了便于损伤量化，假设分层位于单一

平面，而在真实环境中，复合材料壁

板层间初始缺陷裂纹和服役载荷诱

发的层间损伤部位具有极强的随机

性，其形成的层间分层区域位置和深

度不定，大小不一、性状各异，增加了

分层复合材料壁板的钻铆维修难度。

本文针对复合材料构件分层损

伤原位钻铆修复技术开展系统性研

究，重点探索分层缺陷区域复杂应力

状态钻削损伤扩展机理与演化规律，

探明铆接修复前后分层损伤构件的

静 / 动态力学特征和铆接修复工艺

的分层损伤修理容限，形成与构件损

伤缺陷几何物理特性相匹配的钻铆

修复工艺。同时设计高精度机器人

原位钻铆修复装备，形成复合材料壁

板分层损伤修补技术体系与装备，恢

复壁板的承载能力，保障军用飞机结

构的完整性和服役安全性，提升我国

军用飞机维修和保障能力。

1 复合材料分层损伤钻铆
  修复工艺

机翼、水平和垂直尾翼等复合材

料部件在服役过程中，长时间受到过

载交变应力载荷和高 / 低湿热环境

载荷的耦合作用，增加了分层损伤萌

生和传播的可能性。分层损伤已被

证实会破坏复合材料构件的结构完

整性和承载性能，严重威胁了飞行器

的服役安全。为了确保飞行器长寿

命稳定可靠地运行，并最大限度地减

少计划外停机成本，本文使用机器人

自动钻铆修复工艺对分层损伤进行

原位修复，如图 1 所示。针对复合材

料构件内的大面积分层损伤，钻铆修

复工艺要求根据分层损伤形状设计

钻铆点位分布，随后在分层损伤部位

进行制孔和铆接，使用铆钉的预紧力

图 1 复合材料分层损伤钻铆修复示意图

Fig.1 Schematic diagram of rivet repair method for composite delamination damage
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将分层重新连接。对此，本文重点研

究有效抑制分层壁板修理过程二次

损伤的自适应钻削工艺方法，形成考

虑分层损伤区域特性的点位布局策

略，设计用于复合材料壁板分层损伤

原位修复的机器人自动钻铆装备。

2 分层损伤区域制孔特性与
  损伤扩展抑制方法

2.1 分层损伤区域钻削特性分析

对航空复合材料结构分层损伤

进行机器人自动钻铆修复时，在损伤

区域进行制孔极易产生二次损伤，甚

至使构件报废，因此探究分层损伤构

件钻削特性，进行二次损伤抑制尤其

重要。本节通过设计含分层损伤复

合材料构件钻削试验，分析完好区域

和损伤区域钻削力特征，从钻削力特

征角度提出了融合损伤位置识别算

法的变参数损伤抑制方法。

含分层损伤复合材料构件钻削

试验采用新浙数控机床设备，刀具为

直径 4 mm、顶角 118°、螺旋角 23.119°
的硬质合金麻花钻。采用设计专用

夹具对 CFRP 试件进行夹紧，搭建钻

削试验平台如图 2 所示。CFRP 尺寸

为 150 mm×150 mm×3.2 mm，16 层

铺层的顺序为 [– 45/90/45/0]2s。CFRP
由 T300 碳纤维作为增强相，7901 不

饱和聚酯树脂作为基体经热压罐固

化而成。为得到分层缺陷来模拟含

分层损伤的复合材料构件，复合材料

成型时在靠近底面第 4 层与第 5 层

之间埋入两层尺寸为 150 mm×10 
mm×0.01 mm 的聚四氟乙烯薄膜。

预埋缺陷的试件首先在 0.5 h 内从室

温加热到 80 ℃，在该温度维持 1 h
进行初始固化，然后在 1.5 h 内将温

度升至 125 ℃，并在此温度下保持 3 
h 以彻底固化。CFRP 层合板的力

学性能如表 1 所示。试验时，转速

n 为 3500 r/min，进给速度 f 为 500 
mm/min，分别在损伤区域、完好区域

进行钻削，通过 9129AA 测力仪采集

了 Z 方向的钻削轴向力信号，采样频

率设置为 10 kHz。试验后对采集的

切削力信号进行分析。

完好区域钻削力时程曲线如图

3 所示，呈现出明显的先增大后稳定

最后减小的3阶段趋势。在第1阶段，

钻头开始与层合板接触，随着主切削

刃逐渐钻入层合板，切削力逐渐增

大。切削力的快速增加是由于钻头

的主切削刃与材料的接触面积逐渐

增大，参与切削材料的体积增多。当

整个主切削刃完全进入层合板时，切

削力达到最大值。在第 2 阶段，随着

钻削过程的进行，切削力基本不变，

切削过程稳定。在第 3 阶段，切削力

迅速下降，这是因为刀具到达最后一

层材料，主切削刃逐渐钻出。

损伤区域的钻削力时程曲线如

图 4 所示，曲线表现为 3 个阶段，与

完好区域切削力曲线的显著差异体

现在钻头穿过分层损伤时切削力曲

线出现一个下凹。这主要是因为在

横刃的作用下，分层损伤形成的间隙

增大，单位时间内切削刃去除的材料

体积减小，导致切削力降低。钻头穿

过间隙后，主切削刃继续去除剩余的

材料，此时可以观察到刀具切削材料

产生的推力略有增加。

2.2 钻削力曲线预测模型

从图 4 可以看出，含缺陷层合板

的钻削轴向力时域曲线具有 4 个特征

拐点 A、B、C、D，通过多元线性回归

模型对 4 个特征点进行预测，再加上

钻削开始和结束时轴向力为 0 的两

个特征点，就可以预测不同加工参数

下的轴向力时域曲线。本文设计了 9
组不同参数的钻削试验，如表 2 所示。

选取 6000 r/min、500 mm/min 工

况下的轴向力数据用来验证，对其

余 8 组数据进行多元线性回归拟合。

以转速和进给速度作为输入，以钻削

轴向力为输出，通过多元线性回归法

分别求得含缺陷层合板钻削轴向力

时域曲线 4 个特征拐点的切削力为

FA = 42.2867 – 0.0055n + 0.0712 f
 （1）

表 1 CFRP 层合板力学性能参数

Table 1 Mechanical parameters of CFRP laminates

密度 ρ/
（g/m3）

玻璃化转化
温度 Tg/℃

纵向弹性
模量

E1/GPa

横向弹性
模量

E2/GPa

纵向剪切
模量

G2/GPa

面内
泊松比

v12

纵向拉伸
强度

Xt/MPa

纵向压缩强
度

Xc/MPa

横向拉伸
强度

Yt/MPa

横向压缩
强度

Yc/MPa

面内剪切强
度

S12/MPa

1.6 110 120 8 4.5 0.25 1800 1200 55 200 100

图 2 完好层合板与含分层损伤层合板钻削试验

Fig.2 Drilling test on intact and delaminated laminates

底层分层

损伤区域制孔
完好区域制孔

（a）完好区域与损伤区域制孔示意图 （b）试验平台

钻头

测力仪
夹具

复合材料
层合板
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图 3 完好区域钻削力时程曲线（f =500 mm/min、n=3500 r/min）

Fig.3 Time history curve of drilling force in intact area ( f =500 mm/min, n=3500 r/min)

时间t/s
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切
削
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F z
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第1
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第3
阶段

FB = 65.8088 – 0.0056n + 0.0758 f
 （2）
FC = 46.7004 – 0.0039n + 0.0690 f
 （3）
FD = 52.0535 – 0.004n + 0.0601 f
 （4）
根据上述经验公式，对 6000 

r/min、500 mm/min 的轴向力进行预

测，预测结果如图 5 所示。各特征点

的预测值大致可以描绘出轴向力时

域曲线的趋势，其预测值与真实值误

差如表 3 所示，预测误差在 8.52% 以

内。A、B、C、D 4 点线性回归模型

的拟合度 R2 分别为 0.9252、0.9191、
0.9342、0.9181 ；P 值分别为 0.0015、
0.0019、0.0011、0.0019，P 值 < 0.01，
说明预测模型拟合的线性关系显著，

预测结果比较准确。

含缺陷层合板钻削时最大轴向

力和钻削到缺陷处的轴向力 （特征点

B 和 C）预测结果如表 4 所示。可知，

特征点 B 和 C 的预测误差均不超过

14.6%。总体来说，线性回归模型可以

有效预测钻削轴向力时域曲线特征点

数值，进而预测轴向力时域曲线趋势。

2.3 损伤界面识别算法

当钻头到达损伤所在位置时，由

于切削刃的挤压作用，极易发生二次

损伤甚至使构件报废。针对此问题，

本文提出了一种变参数策略，旨在降

低分层损伤位置的轴向力，从而实现

二次损伤抑制。变参数策略的关键

在于损伤位置的识别。

通过对比完好区域和缺陷区域

切削力曲线发现，含缺陷层合板切削

力曲线在钻头到达缺陷位置处会出

现明显的下凹，可根据切削力的这种

变化特征来判断损伤所在位置。但

加工过程中，切削力的变化极易受到

外界干扰，如刀具磨损，因此，考虑采

用切削力对时间的积分作为判断指

标。即，对 Δt 时间内的切削力值做

积分处理，将现阶段 Δt 时间内的切

削力积分值与前阶段 Δt 时间内的切

削力积分值进行比较，如果差值的绝

表 2 钻削试验参数

Table 2 Drilling test parameters

序号 主轴转速n/（r/min） 进给速度 f /（mm/min）

1 3500 500

2 4500 500

3 6000 500

4 8000 500

5 10000 500

6 6000 100

7 6000 300

8 6000 700

9 6000 900

图 4 分层损伤区域钻削力时程曲线（f =500 mm/min、n=3500 r/min）

Fig.4 Time history curve of drilling force in delamination damage area 
( f =500 mm/min, n=3500 r/min)
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对值超出设定的阈值，即可判断该点

为损伤位置，并在该位置进行参数变

换。其中，阈值通过上述预测模型预

测的轴向力时域曲线来确定。损伤

位置在线识别算法流程如图 6 所示，

具体过程如下。

（1）在刀具还未开始切削材料

时，将刀具位置标记为 Position = 0。

（2）以当前时间 Ti 作为 0 点，对

Δt 时间内的切削力值做积分处理，

得到 Ti + Δt 时刻的积分值 Fi + Δt，再经

过 Δt 时间到达 Ti + 2Δt 时刻，计算切削

力的积分值为 Fi + 2Δt，计算积分差值

ΔF = Fi + 2Δt – Fi + Δt，其中，Fi 为 i 时刻的

切削力。

（3）当 Position=0 且 ΔF >阈值 1
时，可判定刀具开始接触材料上表面

并进行钻削，此时，将刀具位置标记

为 Position=1 ；继续进行步骤 2 的积

分算法，当 Position=1 且 ΔF >阈值 2
时，可判定刀具到达损伤位置，将刀

具位置标记为 Position=2 ；继续进行

步骤 2 的积分算法，当 Position=2 且

ΔF <阈值 3 时，可判定刀具钻出层合

板最后一层材料，将刀具位置标记为

Position=3。
（4）当 Position=3，则算法成功

识别出钻削的 3 个过程：刀具到达层

合板上表面开始钻削、刀具到达损伤

位置以及刀具钻出层合板。

2.4 损伤界面识别准确性验证试验

为了验证损伤界面在线识别算

法的准确性，通过监测损伤界面变参

数试验中的切削力曲线，将其与固定

参数下的切削力曲线进行对比，并分

析试验结果。固定参数与变参数制

孔方式的钻削参数如表 5 所示。固

表 4 含缺陷层合板钻削最大轴向力和钻削到缺陷处的轴向力预测结果 （特征点 B 和 C）

Table 4 Prediction results of maximum axial force drilled into defective laminates and axial force drilled to the defect (feature points B and C)

主轴转速
n/（r/min）

进给速度
f/（mm/min）

B 点 C 点

预测值/N 试验值/N 误差/% 预测值/N 试验值/N 误差/%

3500 500 84.109 91.700 –9.03 67.550 71.397 –5.70

4500 500 78.509 78.747 –0.30 63.650 62.017 2.57

6000 500 70.109 64.133 8.52 57.800 53.017 8.28

8000 500 58.909 54.623 7.28 50.000 45.847 8.31

10000 500 47.709 54.650 –14.55 42.200 45.860 –8.67

6000 100 39.789 34.033 14.47 30.200 25.867 14.35

6000 300 54.949 53.613 2.43 44.000 45.697 –3.86

6000 700 85.269 91.117 –6.86 71.600 78.487 –9.62

6000 900 100.429 91.120 9.27 85.400 78.500 8.08

表 3 含缺陷层合板轴向力时域曲线特征点预测结果 （n=6000 r/min、f=500 mm/min）

Table 3 Prediction results of characteristic points of time-domain curve of axial force curve in 
delaminated laminates (n=6000 r/min, f=500 mm/min)

特征点 拟合度 R2 P 值 预测值/N 试验值/N 误差/%

A 0.9252 0.0015 44.887 42.993 4.22

B 0.9191 0.0019 70.109 64.133 8.52

C 0.9342 0.0011 57.8 53.017 8.28

D 0.9181 0.0019 58.104 54.22 6.68

图 5 含缺陷层合板轴向力时域曲线预测结果 （n=6000 r/min、f=500 mm/min）

Fig.5 Prediction results of time-domain curve of axial force in delaminated laminates 
(n=6000 r/min, f=500 mm/min)
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图 6 损伤位置在线识别算法流程图

Fig.6 Flow chart of online identification algorithm for damage location

Y

NNN

N
Y

ΔF<阈值3

Position=2

Position=3

YΔF>阈值2

Position=1

Position=2

YΔF>阈值1

Position=3

Position=0

Position=1

结束

开始
Position=0

第1个Δt时间内切削力对时间的积分值：Fi+Δt；
第2个Δt时间内切削力对时间的积分值：Fi+2Δt；

计算积分差值：ΔF = Fi+2Δt - Fi+Δt

定参数与变参数制孔切削力曲线对

比如图 7 所示。可以看出，3 种变参

数策略下，损伤界面处的切削力均比

固定参数制孔的切削力要低，说明变

参数策略有效降低了损伤位置处的

切削力，实现了二次损伤抑制，也证

明了识别算法对损伤界面的识别比

较准确。

3 复合材料分层损伤铆接
  修复工艺研究

3.1 维修紧固件与分层修复试样

飞机复合材料结构中分层缺陷

的统计数据表明，厚度方向上的 1/2
位置和 1/4 位置是关键损伤区域，

且 90% 分层损伤的等效尺寸小于

60 mm[20]。在分层损伤铆接修复试

验中，以 16 层碳纤维增强环氧树脂

基复合材料试样为研究对象，几何尺

寸为 200 mm×30 mm×3.2 mm，堆

叠顺序为 [45/0/– 45/90]2s，同时设计

了 3 种预制分层的复合材料试样来

模拟实际损伤，如图 8 所示。在制备

预制分层复合材料试样时，分别在层

压板厚度方向的 1/2（中间）、1/4（底

层）和 3/4（顶层）处插入贯穿形聚

四氟乙烯薄膜模拟分层损伤。预制

分层长度为 10 mm、20 mm、30 mm、

40 mm、50 mm 和 60 mm。预制分层

损伤复合材料试样的详细信息如表 6
所示。在对分层损伤试样进行维修

时，铆钉安装在分层区域的中心，其

标称直径为 4.2 mm，杆长为 4 mm，沉

头角为 100°，沉头深度为 1.8 mm，夹

持厚度为 2.5~3.5 mm。盲铆钉紧固

件由螺母 （Ti–6Al–4V）、螺钉（A286
不锈钢）、可变形衬套 （304 不锈钢）

和拧紧螺母 （软钢）组成。在铆钉紧

固件安装过程中，使用冲击扳手以

表 5 固定参数与变参数的钻削参数设置

Table 5 Drilling parameter settings of fixed and variable parameters

制孔方式 主轴转速n/（r/min） 进给速度 f/（mm/min）

固定参数制孔 4500 500

变转速制孔 4500，6000 500

变进给制孔 6000 500，300

变转速和进给参数制孔 4500，6000 500，300

图 7 固定参数与变参数制孔方式的切削力曲线

Fig.7 Cutting force curves for fixed parameter and variable parameter drilling methods

（a）变主轴转速
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f=500 mm/min）
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变进给速度（n=6000 r/min，
f=500 mm/min，300 mm/min）

固定参数（n=4500 r/min，
f=500 mm/min）
变进给速度和主轴转速（n=4500 r/min，
6000 r/min，f=500 mm/min，300 mm/min）
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500 r/min 的速度驱动拧紧螺母。衬

套发生膨胀和塑性变形，抵靠表面形

成镦头。当驱动螺母的拧紧力矩达到

预定值时，螺钉杆和驱动螺母就会断

裂，完成铆钉紧固件的安装。

3.2 铆接修复结构动态性能分析

紧固件的安装和修复过程中，分

层的闭合会改变原始分层损伤构件

的结构特征，并影响其机械性能。因

此，对维修前后的分层损伤试样进行

了模态试验和压缩屈曲试验，以评估

分层对复合材料结构的影响以及钻

铆修复工艺的有效性。在本研究中，

使用锤击脉冲响应法评估了分层试

样和铆接修复试样的固有频率。分

层长度对分层损伤试样和铆接修复

试样前 3 个固有频率的影响如图 9
所示 [21]，分层损伤试样的前三阶固

有频率都随着分层长度的增加而单

调下降，当分层长度超过 40 mm 时，

曲线急剧下降。当分层长度从 0 增

大到 60 mm 时，一阶频率从 81.7 Hz
降至 79.65 Hz，降低了约 2.5%；而三

阶频率从 1411.7 Hz 降至 1187.3 Hz，
降低了约 15.9%。因此，高阶固有频

率对层间分层更敏感。根据经典结

构动力学理论，固有频率是质量和刚

度矩阵的函数，与结构刚度成正比，

而与其质量成反比。分层复合材料

构件的损伤局部可以视为两个独立

的薄层合板，由于两个独立子层合板

的等效刚度低于相同厚度的完整层

表 6 预制分层损伤试样的配置参数

Table 6 Configuration parameters of prefabricated layered damaged specimens

分层层间位置 分层长度/mm 分层厚度位置

45/0/– 45/90/45/0/– 45/90/D/90/– 45/0/45/90/– 45/0/45

10 1/2

20 1/2

30 1/2

40 1/2

50 1/2

60 1/2

45/0/– 45/90/D/45/0/– 45/90/90/– 45/0/45/90/– 45/0/45 20 1/4

45/0/– 45/90/45/0/– 45/90/90/– 45/0/45/D/90/– 45/0/45 20 3/4

  注：D 表示嵌入分层的位置。

图 8 预制分层的复合材料试样及铆钉紧固件

Fig.8 Prefabricated laminated composite specimens and riveted fasteners
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图 9 分层长度对固有频率的影响 [21]

Fig.9 Influence of delamination length on the natural frequencies[21]
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合板刚度，这导致分层试样的固有频

率降低。而对于铆接修复试样，尽

管固有频率的曲线都表现出与分层

试样相似的下降趋势，但这种趋势

更为平缓。特别是当分层长度超过

20 mm 时，铆接修复试样和分层试样

固有频率之间的差异变得明显。在

分层长度为 60 mm 的情况下，铆接

修复试样的前 3 个频率分别为 81.12 
Hz、499.69 Hz 和 1340.3 Hz。与分层

试样相比，增量分别为 1.8%、3.6% 和

12.9%。这是因为当铆钉紧固件预紧

载荷施加到分层区域时，分离的子层

压板被重新连接形成一个完整的结

构，铆接修复试样的刚度和固有频率

显著提高。

根据完整复合材料试样以及预

制损伤试样的固有频率，通过式 （5）
计算维修效率，评估铆接修复工艺对

结构动态性能的维修有效性。

E
F F
F FR

repaired delam

intact delam

�
�

�
�100% （5）

式中，ER 是维修效率；Frepaired、Fdelam

和 Fintact 分别是修复、分层和完整试

样的固有频率。

随着分层长度的增加，前 3 阶固

有频率的维修效率迅速上升，在分

层长度为 40 mm 时到峰值，分别为

75.4%、70.8% 和 73%，然后逐渐下降

并趋于平稳，呈现出明显的两阶段趋

势。在维修效率增长阶段，铆接修

复试件的固有频率与完整试件的固

有频率基本相同，并保持相对恒定，

铆接修复工艺的修复效果逐渐突出。

就固有频率而言，单个铆钉紧固件的

最佳修复区域的直径为 40 mm。而

随着分层长度超过单个铆钉紧固件

的预紧作用范围，维修效率开始降

低，但维修效率仍保持在 65% 以上。

分层位置对分层损伤试样和铆

接修复试样前三阶固有频率的影响

如图 10 所示 [21]，随着分层沿厚度方

向从下向上移动，分层试样的固有频

率逐渐降低，当分层位于中间平面

时，固有频率达到最小，然后按照对

称模式上升。分层复合材料试样的

等效刚度主要由子层合板中较厚的

一个决定，当分层位于试件的中间平

面时，两个子层压板的厚度相同，结

构的等效刚度最低。铆接修复后复

合材料试样的固有频率随分层位置

变化的曲线趋势与分层试样相似，而

铆接修复试样的固有频率比分层损

伤试样高得多。对于不同位置的分

层损伤，铆接修复方法的维修效率均

超过 50%。值得注意的是，铆接修

复试样的固有频率相对于分层位置

并不对称。当分层损伤位于 3/4 厚

度位置时，铆接修复试样固有频率的

维修效率高于分层损伤位于 1/4 位

置时，前 3 个固有频率的维修率高

达 85.7%、93% 和 79%。这主要是由

于维修所使用的铆钉是沉头紧固件，

当分层处于 1/4 位置时，沉头孔穿透

厚的子层压板，降低该子层压板的刚

度，导致其固有频率的维修效率较

低。因此，在使用盲铆钉紧固件修复

复合材料层压板分层时，应考虑沉头

深度对结构性能的影响。

3.3 铆接修复结构静态压曲性能分析

除固有频率分析外，对分层和铆

接修复试件进行准静态压曲试验测

试。铆接修复前后具有不同损伤长

度分层损伤试样的压缩载荷 – 位移

曲线如图 11 所示 [21]。其中，复合材

料试样的压缩载荷 – 位移曲线可以

分为 3 个不同的阶段：线弹性阶段、

弯曲变形阶段、损伤扩展阶段。在初

始线弹性阶段，压缩载荷随位移线性

增加，在达到临界屈曲载荷后，试样

发生屈曲，曲线进入第 2 阶段；屈曲

失稳后试件仍保持其承载力，但曲线

斜率随着位移的增加而逐渐减小，直

到达到极限荷载；在峰值点之后，曲

线连续下降表明复合材料试样内萌

生损伤并扩展。分层试样的曲线与

完整试样一样，呈现 3 个典型阶段，

但在失效阶段，曲线骤降。这是由于

材料和界面的不连续性，在压缩屈曲

过程中，损伤试样内分层尖端出现拉

伸和滑动剪切应力，促进了层间分层

损伤的扩展，并最终导致结构承载能

力的损失。线性阶段和屈曲阶段之

间的载荷 – 位移路径的差异是分层

扩展能量的来源。此外，当分层长度

在 10~30 mm 之间时，随着分层长度

的增加，分层试样的极限失效位移

从 3.24 mm 逐渐减小到 1.83 mm，这

表明分层损伤试样承载能力和抗分

图 10 分层位置对固有频率的影响 [21]

Fig.10 Influence of delamination position on the natural frequencies[21]
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层传播能力下降。然而，所有铆接修

复试样大约在压缩 1.5 mm 时突然失

效，铆接修复降低了分层试样的最终

失效位移。这是由于铆钉紧固件位

于弯曲变形的焦点处，当试样弯曲变

形超过特定阈值时，沉头孔周围的复

合材料会被沉头压溃。当分层长度

大于 40 mm 时，分层试样的极限强

度逐渐降低，但极限失效位移保持相

对稳定，保持在 1 mm 左右，这表明

分层试样在屈曲过程中几乎丧失了

抵抗分层传播的能力。虽然铆接修

复可以恢复试件的承载能力，但由于

其预紧力作用范围不能完全覆盖分

层裂纹尖端，铆接修复试样的内部分

层也在屈曲变形的影响下迅速传播，

所以铆接修复试样的极限破坏位移

与分层试件基本一致。

修复前后具有不同损伤长度的

分层复合材料试件的极限强度和维

修效率如表 7 所示，其中极限强度的

维修效率由式 （5）计算得出。随着

分层长度的增加，分层试样的关键屈

曲载荷逐渐减小。对于铆接修复试

样，分层区域的铆接紧固件增强了子

层压板之间的滑动剪切阻力，从而恢

复了结构的压缩性能。然而，当分层

长度为 10 mm 时，铆接修复导致结

构抗压强度的二次下降，铆接修复试

样的极限强度低于分层损伤试样，维

表 7 铆接前后不同损伤长度的试件极限强度

Table 7 Ultimate load of specimens with different delamination lengths before and after riveting

分层长度/
mm

分层损伤试样的极限强度/N 铆接修复试样的极限强度/N
维修效率/%

试样 1 试样 2 试样 3 平均值 试样 1 试样 2 试样 3 平均值

0 6205.9 6562.4 6120.4 6296.2 — — — — —

10 6345.9 5968.9 6253.5 6189.4 6177.2 5814.9 6123.6 6038.6 –141.2

20 5697.8 6110.5 5796.8 5868.4 6290.6 5823.1 6024.1 6045.9 41.5

30 5703.4 5647.9 5377.2 5576.2 5885.5 6039.9 6194.5 6040.0 64.4

40 5155.3 5146.7 5356.1 5219.4 5972.1 5678.6 5982.3 5877.7 61.1

50 5170.8 4821.1 5205.7 5065.9 5604.7 5250.5 5577.8 5477.7 33.5

60 5133.1 4943.4 4829.5 4968.5 4831.2 5071.9 5090.2 4997.8 2.2

图 11 铆接前后不同损伤长度的试件压缩载荷 – 位移曲线 [21]

Fig.11 Compression load–displacement curves of specimens with varying delamination lengths before and after riveting
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修效率为 – 141.2%。这是因为紧固

件孔的制备客观上会对修复试样的

结构完整性造成二次退化，铆接修复

试样的修复效果主要由分层损伤、接

头孔和铆钉预紧力的相互作用决定。

对于分层长度为 10 mm 的损伤，铆

接修复带来的益处不足以抵消钻孔

对结构的负面影响。因此，铆接修复

方法不适用于尺寸较小的分层损伤。

铆接修复前后具有不同损伤位

置分层损伤试样的压缩载荷 – 位移

曲线如图 12 所示 [21]。随着分层位

置的变化，分层试样压缩曲线的变化

趋势相似。然而，当分层损伤位于

3/4 时，铆接修复试样的曲线呈现两

阶段下降趋势。当分层位于沉头孔

区域时，由于铆钉沉头在屈曲过程中

的挤压，较薄的子层压板过早失效，

然后整个结构断裂。修复前后具有

不同损伤位置的分层复合材料试件

的极限强度和维修效率如表 8 所示。

当分层在中间平面时，分层试样的抗

压强度最低，与固有频率一致。铆钉

修复后，修复试件的承载性能提高，

维修效率保持在 30%~50%，分层位

置主要影响铆接修复结构的失效模

式，而不是承载性能。

3.4 铆接修复工艺损伤修理容限分析

为了更好地评估铆接修复工艺

的损伤修理容限，对修复前后分层试

件的极限强度进行三维数据拟合，如

图 13 所示 [21]。可以很容易地观察

到，数据拟合曲面随着分层长度的增

加而逐步减小，并且随着位置的变化

呈现对称趋势，其中分层长度的影响

更为显著。分层试件和修复试件的

数据拟合曲面在分层长度为 15 mm
时相交。分界线将铆接修复工艺的

修复效果分为弱化范围和强化范围。

对于较小的分层损伤尺寸，铆钉修复

试样的极限强度低于分层损伤试样，

钻铆修复对复合材料分层损伤结构

的强度恢复有负面影响，维修效率的

等值云图如图 13（b）所示。当分层

尺寸超过 15 mm 后，钻铆修复工艺

对复合材料分层试样产生了积极影

响。当分层长度约为 35 mm 时，单

个铆钉的维修效率达到最高。随着

分层尺寸继续增加到 60 mm 后，铆

接修复试样的极限强度与分层损伤

试样基本相同，维修效率接近于 0。
因此，单个铆钉的分层尺寸修复范围

在 20~60 mm，其中 35 mm 是单个铆

钉的最佳分层修复尺寸。

4 复合材料分层损伤机器人
  自动钻铆原位修复系统

4.1 自动钻铆系统硬件组成

针对军机复材壁板体积大、型面

复杂、原位修复无装配型架支撑，钻铆

点位需要根据损伤区域特性实施规划

调整的特点，构建以机器人为载体的

自动钻铆系统，如图 14 所示。该系统

的硬件由工业机器人及其控制柜、钻

铆多功能末端执行器等设备组成。

工业机器人作为整套系统中最

主要的运动组成部分，负责将钻铆多

功能末端执行器移动至待加工位置，

实现大范围、高精度的运动。根据钻

铆多功能末端执行器的质量以及加

工过程中所受到的加工反作用力，确

定采用 500 kg 级 ER500–2800 型工

表 8 铆接前后不同损伤位置的试件极限强度

Table 8 Ultimate load of specimens with different delamination locations before and after riveting

分层位置
分层损伤试样的极限强度/N 铆接修复试样的极限强度/N

维修效率/%
试样 1 试样 2 试样 3 平均值 试样 1 试样 2 试样 3 平均值

1/4 6267.3 6054.7 5842.3 6054.8 5994.1 6013.3 6402.6 6136.7 34

1/2 5697.8 6110.5 5796.8 5868.4 6290.6 5823.1 6024.1 6045.9 41.5

3/4 5889.7 6024.1 6158.7 6024.2 6065.9 6027.6 6364.5 6152.7 47.2

图 12 铆接前后具有不同损伤位置的分层损伤试件压缩载荷 – 位移曲线 [21]

Fig.12 Compression load–displacement curves of specimens with varying delamination positions before and after riveting

完整试样
分层损伤试样
铆接维修试样

完整试样
分层损伤试样
铆接维修试样

完整试样
分层损伤试样
铆接维修试样

0

1400

2800

4200

5600

7000

压
缩

载
荷

/N

压
缩

载
荷

/N

1 2 3 4 5 6
位移/mm

（a）损伤位于1/4

1 2 3 4 5 6
位移/mm

（b）损伤位于1/2

0

1400

2800

4200

5600

7000

压
缩

载
荷

/N

1 2 3 4 5 6
位移/mm

（c）损伤位于3/4

0

1400

2800

4200

5600

7000



54 航空制造技术·2024年第67卷第20期

FORUM论坛

图 13 分层损伤试样和铆接修复试样极限强度的拟合曲面 [21]

Fig.13 Fitting surfaces of ultimate load for delaminated specimens and riveted specimens[21]
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图 14 工业机器人自动钻铆修复系统及各模块

Fig.14 Industrial robot automatic drilling and riveting repair system and modules
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业机器人，该机器人重复定位精度为

±0.1 mm。钻铆多功能末端执行器

是整套系统中的加工核心部件，制孔

模块能够保证稳定进给，并且电主轴

作为关键部件能满足加工精度要求；

压紧模块可以在制孔加工前实现稳

定压紧；铆接模块可以实现可靠插

钉并完成铆接任务；检测模块能够

实现加工中所有检测任务。各模块

功能测试结果如表 9 所示。

4.2 自动钻铆修复系统组态

系统组态是将复合材料机器人

自动钻铆修复系统的硬件、软件有机

结合起来，进而保证系统精准完成自

动钻铆修复工作，主要由上、下位机

组成。上位机 PC 工作站是整个系统

的大脑，集成整个系统的控制软件，

负责各个设备工作指令的下达；下位

机 PLC 将整个系统的各个设备连接

起来，作为上位机工作指令的中转

站。出于将整体系统高度集成化的

目的，将采用现场总线的方式将各

个部件联系成一个整体，以上位机

作为控制中心对各个子系统进行调

控。在本系统中主要以现场总线系

统 EtherCAT 及工业以太网 Ethernet
两种方式构建通信网络，其中工业以

太网 Ethernet 主要实现上位机对机

器人发送运动点位信息以及上位机

接收机器人的位姿反馈、末端执行器

电机控制、测量装置的检测控制及数

表 9 工业机器人各模块功能测试

Table 9 Functional testing of industrial robot modules

模块 功能 测试结果

制孔模块

电主轴启停 平稳，无明显振动

电主轴圆跳动 轴向 0.003 mm，径向 0.004 mm

通信测试 可通过上位机对电主轴与电机进行控制

电机启停振动 平稳，无明显振动

压紧模块
气缸 200 kPa 自由滑动测试 气缸运行平稳，无冲击\振动\爬行

输出压力 2.5~1000 N

铆接模块
气缸 200 kPa 自由滑动测试 气缸运行平稳，无冲击\振动\爬行

铆接机构测试 可实现 Φ4 mm 和 Φ5 mm 铆钉的插钉铆接

检测模块
双目视觉系统 拍摄图像满足要求

各项传感器 数据采集正常，各项指标均正常
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据传输。现场总线 EtherCAT 基于工

业以太网技术的自动化总线标准，不

仅可以降低现场总线的使用成本，还

具有运动控制、分布式自动化及网络

安全等特点，而且该总线可以完全兼

容工业以太网。复合材料工业机器

人自动钻铆修复系统硬件组态如图

15 所示。

系统的控制软件以分层化设计

划分整体控制系统，根据不同的功能

需求将整体软件框架划分为不同的

层次，这种做法可以使软件系统更高

效地运行。本文将系统软件分为 3
层。 （1） 交互层，包括人机交互、损

伤缺陷加载、修复点位生成、NC 指

令生成等功能。（2）规划层，主要有

机器人运动任务规划、传感器数据接

收与处理等功能。（3）传输层，主要

功能是作为通信信息传输的中间过渡

层，遵循相应的通信协议及逻辑顺序

将软件与硬件设备的信息进行交互。

4.3 原位钻铆修复工艺方法与流程

在完成对末端执行器与机器人

的功能集成后，进行了分层损伤原位

钻铆修复试验，修复加工对象为带有

预制分层损伤的厚度 6 mm 的复合

材料板，修复孔径为 Φ4 mm。机器

人复合材料修复系统使用超声相控

阵传感器对航空复合材料构件内部

分层损伤的深度、位置及形状进行检

测。损伤数据传输给复合材料智能

修复软件进行处理 [22]，软件界面如

图 16 所示。

在软件中对采集到的损伤图像

进行灰度化处理，并使用高斯滤波器

进行平滑处理去除噪声，即

G x y x y
( , ) exp� �

��
�
�

�
�
�

1

2 2
2

2 2

2�� �
 （6）
式中，G（x，y）为高斯滤波器的值；

σ为标准差；x、y 为像素的横、纵坐标。

然后，计算图像的梯度幅值和方

向，并通过非极大值抑制方法保留局

部极大值，应用双阈值方法来区分强

边缘和弱边缘。最后，通过滞后阈值

法连接边缘，形成连续的损伤轮廓。

根据连续的损伤轮廓求解最小

外接椭圆。首先，初始化椭圆参数，

以轮廓的重心为初始中心。接着，迭

代计算每个点到椭圆的归一化距离

uk =（Pk – c）TA（Pk – c），找到距离最

大的点 Pmax，并据此更新椭圆的形状

矩阵 A 和中心 c。

A A A c c A

c c A c

t

t

d
d d

P P

d
P

�
�

� � �

� � �

�

�
��

�
�
�

2

2 2

2

1 1

1

( )( )

( )

max max

max

T

 （7）
式中，d 为维度 （对于二维平面，d = 2）。
重复这一过程，直到归一化距离的

变化小于设定的阈值，完成收敛；k
为损伤轮廓上任意一点；t 为迭代次

数。最终，输出椭圆的中心 c 和形状

矩阵 A，得到最小外接椭圆的方程： 
（Pk – c）TA（Pk – c）=1。该最小外接

椭圆可以被等效为损伤区域，方便后

续钻铆点位的布置。

根据 3.4 节给出的航空复合材

料损伤修复工艺要求，以单个铆钉的

最佳分层修复尺寸 35 mm 为初始阈

值，阈值的上下限为单个铆钉的分层

尺寸修复范围，即 20~60 mm。为获

得最优的钻铆修复点位，随机在椭圆

图 15 工业机器人自动钻铆系统硬件组态

Fig.15 Hardware configuration of industrial robot automatic drilling and riveting system

上
位
机

 

 

EtherCAT

进给轴电机 铆接电机 主轴电机

…

… … …

……

力传感器 传感器

示教器

Ethernet

伺服
驱动器

伺服
驱动器

伺服
驱动器

伺服
驱动器

伺服
驱动器

伺服
驱动器

关节1电机 关节2电机 关节6电机

 

下位机

EtherCAT

Ethernet

IO
模块

IO
模块

传
输
层

规
划
层

交
互
层

• TCP/IP通信
• ADS通信

• 机器人运动任务规划
• 传感器数据接收与处理

• 人机交互界面
• 损伤缺陷加载

• 修复点位生成
• NC指令生成



56 航空制造技术·2024年第67卷第20期

FORUM论坛

内生成一组钻铆点，并将这组点作为

优化的初始点。计算当前点集合的

覆盖半径，即能够覆盖所有点的最小

半径。使用最小边界矩形的对角线

来估计覆盖半径，通过遗传算法不断

调整点的位置，以最小化覆盖半径，

同时确保任意两点之间的距离不超

过预设的阈值，直到满足覆盖半径不

再显著变化则停止迭代。每对点之

间的距离都满足阈值范围则说明规

划的钻铆点集合满足航空复合材料

损伤修复工艺的需求，并将钻铆点集

合转化为驱动机器人运动的 NC 文

件，其中还包含机器人运行速度、末

端压力脚压力值以及用于变参数的

两组加工参数等。

机器人按照 NC 文件运动到相

应的钻铆点位，进行末端执行器姿态

调整确保制孔法向准确；机器人各

轴锁定，末端执行器开始进行制孔任

务，首先末端压力脚以设定好的压力

推出并压紧在复合材料表面，主轴旋

转及主轴进给电机快进，切削力采

集、滤波以及叠层界面识别算法程序

开始运行，实时对制孔切削力进行处

理。当进给到 Position=1 时刀具刚

接触复合材料，此时制孔参数采用第

1 组加工参数；当监测 Position=2 时

可判定刀具到达损伤位置，此时采

用第 2 组加工参数制孔，直至到达

Position=3 结束制孔。根据孔径信息

给送钉箱发送铆钉型号信息，实现送

钉 – 插钉 – 铆接一系列操作。机器

人依次移动到规划的钻铆点位进行

制孔铆接，最后完成复合材料分层损

伤钻铆原位修复。

加工试验结果如图 17 所示，对

复合材料板件修复的制孔误差范围

在 8~15 μm 内，制孔精度可以达到

H8，超过制孔精度 H9 要求。制孔频

率可达到3 s/个，单个拉铆时长为3.6 
s，试验过程中未出现制孔拉铆安全

故障，且铆接质量良好。

5 结论

本文开展了含分层损伤缺陷复

合材料壁板自动钻铆修复机理与工

艺研究，揭示了含分层损伤复合材料

钻削加工二次损伤扩展机理，探究了

铆接修复工艺的补强机理以及损伤

修理容限，研制了钻铆维修任务智能

规划的机器人原位钻铆修复装备，主

要研究结果如下。

（1）设计了含分层损伤复合材

料构件钻削试验，研究了分层损伤构

件钻削特性。通过对比完好区域和

损伤区域钻削力曲线特征，发现损伤

区域钻削力曲线在缺陷位置表现出

明显的下凹。根据下凹特征，建立了

钻削力曲线预测模型，设计了切削力

关于时间积分的差值判定损伤界面

识别算法，结合变参数策略实现了损

伤界面参数调控，有效降低了损伤界

面的轴向力，可避免初始分层损伤的

扩展。

（2）通过评估静态和动态特性，对

损伤修复前后分层试件的固有频率、

振型、承载响应和失效机理进行了细

图 16 复合材料智能修复软件界面 [22]

Fig.16 Interface of intelligent repair software for composite materials[22]
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致的表征。对于含分层损伤复合材料

构件的抗压承载力，存在一个分层尺

寸阈值，分层尺寸阈值决定了钻铆修

复工艺的有效性。如果分层尺寸小于

20 mm，钻孔对结构完整性造成的损害

超过了铆钉维修带来的益处，从而对

修复试样的强度产生不利影响。如果

分层尺寸大于 60 mm，单个铆钉预紧

力的作用无法覆盖整个分层区域，需

要在分层区域增加铆钉数量。单个铆

钉的最佳维修尺寸是 35 mm。

（3）分层损伤机器人原位钻铆

修复系统具备灵活、数字化和模块化

的特性，该系统不仅能够进行待修复

工件的检测、修复工艺的制定与钻铆

点的规划，还能够实现自适应制孔和

铆接修复，同时保证了制孔铆接质量

和加工节拍，完全符合军机复材壁板

修复技术的要求。

为了进一步提高机器人钻铆系

统在修复领域的可靠性和稳定性，后

续应通过大量工艺试验进行系统的

优化，实现该系统在军机复材壁板修

复中的工程应用。
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Study on Impact of Self-Healing Agent Addition Methods on Interlayer 
Toughness of CFRP Composites

TIE Ying, FAN Congjie, ZHANG Zhenzhen
(Zhengzhou University, Zhengzhou 450000, China)

[ABSTRACT]  The effect of the addition method of thermoplastic poly ethylene-co-meth acrylic acid (EMAA) on 
the interlayer toughness of carbon fiber reinforced polymer (CFRP) composites was studied using a combination of 
experimental and simulation methods. Firstly, EMAA was made into thin filaments with diameters of 1.2 mm and 50–75 
µm, and then added to CFRP composite materials by sewing and layering, respectively. The effects of EMAA addition 
method and content on the type I interlayer fracture toughness and self-healing efficiency of CFRP composite materials 
were studied by adjusting the suture spacing and layering density. The results show that the addition of EMAA significantly 
increased the type I interlayer fracture toughness of CFRP composite materials, with improvements of 110% and 402% 
achieved through stitching and layering, respectively. In addition, numerical analysis using the cohesive zone model (CZM) 
further demonstrated that EMAA can enhance the type I interlayer fracture toughness of CFRP composite materials. After 
thermal healing, double cantilever beam (DCB) tests were conducted again, and it was found that the interlayer toughness 
of CFRP composite materials toughened by suture and layup was effectively restored, with repair efficiencies reaching 85% 
and 105%.
Keywords: Carbon fiber reinforced polymer (CFRP); Poly ethylene-co-meth acrylic acid (EMAA); Mode I interlayer fracture 
      toughness; Toughening; Self-healing
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Robot Automatic Drilling and Riveting Repair Technology and Equipment 
for Aviation Delaminated Composite Structure

HU Junshan, MI Shiqing, ZHANG Shengping, KANG Ruihao, TIAN Wei
(Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]  In the new situation, composites are widely used in the manufacture of high-performance aircraft 
structures, with the continuous improvement of the service range and service time of China’s new generation fighter aircraft, 
it is increasingly urgent to improve the reliability and service life of the body composite components. With the background 
of the unique application of automatic drilling and riveting technology in the field of military aviation maintenance, this 
paper studied the drilling characteristics of the layered damaged component, built and developed the drilling force curve 
prediction model and the damage interface recognition algorithm, realized the variable parameter drilling of the damaged 
component, and detailed characterization of the static/dynamic performance of the layered specimen before and after the 
damage repair. The reinforcement principle and damage repair tolerance of the drilling and riveting repair process are 
expounded. At the same time, the drilling and riveting process and high-precision robot in-situ drilling and riveting repair 
equipment for complex layered damage conditions of composite panels are developed, and a complete technical system and 
intelligent equipment for lamination damage drilling and riveting repair of composite panels are formed.
Keywords: Composites; Delamination; Industrial robot; Automatic drilling and riveting; Integrated control
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