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摘 要：复合材料夹芯结构在受到冰雹冲击后会产生损伤，降低结构的承载能力。目前，针对冰雹冲击则主要针对层合板结

构，而对复合材料夹芯结构的冰雹冲击，尤其是多次冲击问题则研究较少。针对碳纤维复合材料蜂窝夹芯板，进行了冰雹冲

击及多次冲击数值研究。基于连续介质损伤力学，建立了三维精细有限元模型。考虑了碳纤维复合材料面板的层内和层间

损伤、蜂窝芯材胞壁六边形结构以及冰雹的应变率效应和损伤。模拟计算了夹芯板在冰雹冲击下的力学响应和材料破坏，

分析了面板和芯材在冲击过程中的损伤演化和相应的损伤机理。在此基础上，针对多次冲击工况，分析了不同冲击能量、冲

击角度以及冲击位置的多次冲击损伤，以及在冰雹多次冲击下的损伤累积和叠加。研究发现，在多次冲击下，冲击能量、角

度和位置对损伤累积存在明显影响。
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复合材料夹芯结构由于其高比强度、比刚度、抗疲劳、

抗腐蚀、吸能，以及设计的多样性而备受重视，被广泛应用

于航空航天、船舶、汽车、能源和医疗器材等各种工程领

域[1-6]。复合材料夹芯结构除了易受到低速冲击外[7-10]，在

恶劣的天气下，还易受到冰雹冲击[11]，从而产生冲击损

伤[12]。冰雹冲击容易造成夹芯结构内部损伤，并且降低材

料的剩余强度，导致结构发生失效[13-14]，对于结构的安全性

和完整性造成了严重的损害。因此，有必要研究复合材料

夹芯结构在冰雹冲击下的力学响应和材料损伤以及相应

机理。

冰雹与刚性物体冲击对复合材料结构造成的损伤并不

完全相同。Kim等[15]提到，更大的能量冰雹冲击可能会造

成部分纤维损伤以及更小的分层，但是对结构安全性的威

胁却比小能量更小。Asp等[16]发现相同尺寸和质量下，冰

雹造成的冲击损伤远小于刚性离散源冲击，因此不能用刚

性离散源撞击分析方法来估算复合材料板冰雹撞击损伤。

事实上，冰雹在冲击过程中很容易会出现断裂破碎[17]，从而

造成能量的耗散。都月明[18]认为，冰雹在冲击复合材料结

构时，会出现压溃并表现出类似水花四溅的现象，对结构的

冲击作用不同于刚性物体的冲击。Pernas-Sánchez等[19]的

试验研究表明，冰雹在冲击过程中的破碎减小了穿透能力。

针对复合材料夹芯结构的冰雹冲击问题研究较

少[20-22]。部分学者对冰雹冲击进行了试验研究，Kim 等[23]

通过冰雹冲击试验发现存在失效门槛值能量（failure

threshold energy，FTE），低于该能量复合材料层合板中不出

现损伤。Rhymer[17]同样通过试验确定了不同铺层和厚度

层合板的失效门槛值能量，并且认为FTE与冰雹直径也成

正比，而参考文献[15]则认为与冰雹直径的平方成正比。

戴磊[24]利用空气炮进行了冰雹冲击复合材料层合板试验，

发现随着冲击能量增大，复合材料中的损伤模式由目视不

可见损伤发展为目视可见损伤甚至穿透。冯成慧等[25]通过

泡沫结构的冰雹冲击试验，给出了扰流板结构冰雹冲击设

计准则。Luong[26]基于试验结果，认为不同冲击能量会造成

蜂窝胞壁轻微的褶皱、胞壁屈曲和断裂三种损伤模式。

通过试验研究冰雹冲击成本较高，并且冰雹本身也会

发生破碎，部分试验数据不易测量。因此，很多学者通过数
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值模拟研究冰雹的冲击过程和损伤。目前，采用Lagrange

有限元方法和光滑粒子流体动力学（Smoothed Particle

Hydrodynamics，SPH）无网格算法是冰雹主要的建模方式。

Tippmann[20,27]基于有限元方法建立了冰雹模型，并采用张

力损伤准则引入了冰雹在冲击过程中的损伤。Park等[28]在

试验的基础上，通过有限元方法模拟了冰雹冲击单搭接结

构。周逃林[29]采用Drucker-Prager（DP）屈服函数的冰雹本

构，基于有限元方法建立了冰雹模型来模拟层合板冲击，认

为主要的损伤模式为基体拉伸和分层损伤。Tang等[11]采用

SPH方法建立了冰雹的模型，研究了不同铺层方式和冲击

角度对冲击损伤的影响。方际澄[30]同样采用了SPH方法建

立冰雹模型，认为计算得到的接触载荷需要进行光滑处理。

张永康等[31]建立了双层泡沫铝夹芯板的冰雹冲击数值模

型，认为芯材吸收了大部分的冲击能量，同时中间层面板对

下层的芯材起到保护作用。杨旭[32]模拟了金字塔点阵夹芯

板的冰雹冲击，认为不考虑面板层间分层时，基体拉伸是主

要的损伤模式。姚小虎等[33]模拟了磁悬浮列车车身夹芯板

的冰雹冲击，认为模拟中冰雹的本构模型非常重要，在冲击

过程中，芯材主要吸收冲击能量。

综上所述，国内外学者通过试验和模拟对冰雹冲击复

合材料结构问题进行了研究。但现有的研究主要针对复合

材料层合板结构，而夹芯结构冰雹冲击问题研究较少。此

外，大部分研究针对单次冲击，而在实际情况中冰雹冲击为

多次冲击问题。本文针对复合材料蜂窝夹芯结构，建立了

精细有限元模型。考虑了面板的层内和层间损伤，冰雹的

应变率效应和损伤以及蜂窝芯材的细观结构，在上述条件

下，模拟了冰雹多次冲击下，夹芯结构的冲击响应以及损伤

累积和叠加。为夹芯结构冰雹多次冲击研究提供了一定的

参考价值。

1 材料本构模型
1.1 含失效的冰雹材料本构

冰雹在不同的应变率下性能差异很大，并且在冲击过

程中会出现断裂破碎。本文中，冰雹采用应变率相关的弹

塑性模型[20, 27]。弹性模量设置为 9.38GPa，泊松比 0.33，冰

球的密度为 900kg/m3，准静态加载下的屈服应力为

5.2MPa。冰雹材料参数见表1。

冰雹压缩强度随应变率升高而增大，表现出明显的率

效应，因此在材料模型中，需要考虑应变率与屈服强度的关

系。冰雹屈服强度比参数见表2。采用表格的方式输入不

同应变率下对应的屈服强度。其中，应变率指的是冰雹在

冲击变形过程中，各个粒子实时的应变率，而应力比则指在

当前应变率下，冰雹对应的屈服应力与静态屈服应力的比

值，即冰雹在不同应变率下的屈服应力等于静态屈服应力

乘以应力比。

1.2 层合板层内损伤模型

对于本文研究的纤维增强复合材料，损伤模式可以分

为面内损伤和层间损伤。复合材料面板的损伤共包含两

个过程：损伤起始和损伤演化，损伤起始表征着材料是否

出现损伤，而损伤演化则表示损伤后损伤程度的变化。复

合材料单层板可以认为是正交各向异性材料，当纤维和基

体出现损伤后，含损伤的复合材料单层板的本构方程表

示为：

ε = Sd∶ σ (1)

式中：σ和 ε分别为应力和应变张量；Sd为含损伤弹性柔度张

量，包含损伤变量以及工程常数。对柔度张量求逆，得到应

力应变关系表示为：

σ = (Sd) -1∶ ε = Cd∶ ε (2)

式中：Cd为含损伤的弹性模量张量。

对于复合材料单层板，很多研究表明存在剪切非线

性[34]，本文采用的非线性模型如下：

τij = Sij
é

ë

ê
ê1 - e

-Gijγij
Sij
ù

û

ú
ú (3)

式中：τij和 γij分别为切应力和切应变分量；Sij和Gij分别为相

表1 冰雹材料参数

Table 1 Material parameters for hail ice

材料参数

弹性模量/GPa

泊松比

密度/（kg/m3）

准静态屈服强度/MPa

张力失效压力/MPa

参数值

9.38

0.33

900

5.2

0.517

表2 冰雹屈服强度比参数

Table 2 Strain rate dependent yield strength for hail ice

应力比

1

1.01

1.50

1.71

2.20

2.42

2.91

3.13

应变率/（s-1）

0

0.1

0.5

1

5

10

50

100

应力比

3.60

3.84

4.33

4.55

5.04

5.25

5.75

5.96

应变率/（s-1）

500

1×103

5×103

1×104

5×104

1×105

5×105

1×106
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应的剪切强度和切变模量。

1.2.1 纤维损伤

对于复合材料单层板纤维方向的拉伸和压缩，采用最

大应变准则预测其损伤起始：

F t11 = ( ε11εt011 )
2
≥ 1 (ε11 ≥ 0) (4)

Fc11 = ( ε11εc011 )
2
≥ 1 (ε11 ≤ 0) (5)

式中：εt011 和 εc011分别为对应于纤维拉伸和压缩损伤起始的

应变值，可表示为：

εI011 = XI
E11

(I = t,c) (6)

双线性渐进损伤模型被用于表征纤维方向的损伤演化

过程。对于纤维拉伸和压缩的损伤变量可表示为：

dt11 = ε
If11 ( )ε11 - εI011
ε11 ( )εIf11 - εI011 ( )I = t,c (7)

式中：εIf11为最终失效应变，当 I取 t和c时分别对应于纤维拉

伸和压缩的最终失效应变。最终破坏应变由纤维方向的断

裂韧度所决定，可表示为：

εIf11 = 2G fIXIlc1
(8)

式中：lc1为单元的特征长度，可有效减少模拟过程中的网格

敏感性。

1.2.2 基体损伤

Puck等[35]准则认为，在复杂应力作用下，存在平行于纤

维方向的潜在的断裂面，断裂面上应力状态决定了材料是

否发生破坏。本质上，Puck准则在寻找最接近发生破坏的

断裂面。Puck准则可由如下表示为：

FE ( )θ = é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú( )1

Rt⊥
- p

t⊥ φ
RA⊥ φ

⋅σn ( )θ

2

+ ( )τnt ( )θ
RA⊥⊥

2
+ ( )τnl ( )θ

R⊥∥

2
+

pt⊥ φ
RA⊥ φ

σn ( )θ ≥ 1 (σn ( )θ ≥ 0)
(9)

FE ( )θ = ( )τnt ( )θ
RA⊥⊥

2
+ ( )τnl ( )θ

R⊥∥

2
+ ( )pc⊥ φ
RA⊥ φ

σn ( )θ
2
+

pc⊥ φ
RA⊥ φ

σn ( )θ ≥ 1 σn ( )θ ≤ 0
(10)

其中，

pt,c⊥ φ
RA⊥ φ

= pt,c⊥⊥
RA⊥⊥

⋅ cos2φ + p
t,c
⊥∥
RA⊥∥

⋅ sin2φ

RA⊥⊥ = Rc⊥
2 ( )1 + pc⊥⊥

cos2φ = τ2nt ( )θ
τ2nl ( )θ + τ2nt ( )θ

在作用面上的应力分量可由材料主方向上的应力分量

表示为：

σn (θ) = 12 (σ2 + σ3) +
1
2 (σ2 - σ3) ⋅ cos2θ + τ23 ⋅ sin2θ

τnt (θ) = - 12 (σ2 - σ3) ⋅ sin2θ + τ23 ⋅ cos2θ
τnl (θ) = τ12 ⋅ cosθ + τ13 ⋅ sinθ

式中：σn (θ)，τnt (θ)和 τnl (θ)为潜在断裂面上的应力分量；

Rt⊥，RA⊥⊥和RA⊥∥分别为断裂面上的基体横向拉伸强度以及两

个方向的剪切强度；pt⊥⊥，pc⊥⊥，pt⊥∥和 pc⊥∥为在拉伸和压缩法

向应力下的斜率参数。

采用选择区间的黄金搜索算法（SRGSS）[36]用于搜索断

裂角 θf以及应力危险系数FE(θ)的最大值，当最大值大于等

于 1时，则基体出现损伤，进入损伤演化阶段，材料损伤通

过双线性本构模型来计算：

d2 = ε
feq ( )εeq - ε0eq
εeq ( )εfeq - ε0eq

(11)

式中：ε0eq和εfeq分别为损伤起始和最终失效时的等效应变。

1.3 层合板层间损伤模型

采用内聚力单元来模拟面板层间分层损伤，在铺层方

向不同的层间嵌入内聚力单元。在本模型中，采用二次应

力准则判断界面单元的损伤起始，其起始判据表达式如下

所示：

{ tnN}
2
+ {tsS}

2
+ { t tT}

2
= 1 (12)

式中：tn，ts和 t t分别为法向和剪切方向的内聚力；N，S和T则

表示对应于三种损伤模式（I型、II型和 III型）的界面强度。

损伤起始后，基于层间断裂韧度和能量释放率来预测混合

模式下的损伤演化规律，本文采用Benzaggagh等[37]提出的

B-K[准则模拟层间分层损伤扩展，如下所示：

GC = GcI + (GcII - GcI ) (GShearGT )
η

(13)

式中：G cI、G cII为 I型、II型对应的界面断裂韧度；GShear = Gs +
Gs，GT = Gn + GShear；η为材料参数。

2 有限元模型
图1显示了冰雹冲击的复合材料蜂窝夹芯板有限元模

76



航空结构冲击技术 Aviation Structural Impact Technique

型。夹芯板由碳纤维复合材料层合板面板和芳纶纸蜂窝芯

材组成。面板材料选用T700/Epoxy单向复合材料，采用典

型的准各向同性铺层[0/45/90/-45]S，每个单层名义厚度为

0.125mm，总厚度为 1mm，材料参数见表 3。芯材为芳纶纸

蜂窝，六边形胞元边长为 2.75mm，单胞壁名义厚度为

0.1mm，试样芯材厚度为 16mm。夹芯板面内尺寸为

230mm×230mm。冰雹则认为是球形，直径为44.7mm。

在有限元软件ABAQUS／Explicit中建立有限元模型。

复合材料面板采用三维八节点实体单元C3D8R建模，并采

用减缩积分，可以减少计算成本和避免剪切闭锁。为了更

详细精确地表征复合材料面板的力学行为，层合板铺层[0/

45/90/-45]s中每一层单层板沿着厚度方向都采用一层单元

建模。同时，为了考虑分层损伤，内聚力单元（Cohesive

Element）被用于模拟面板层间分层损伤。

层合板中每一层单层板采用用户子程序VUMAT来实

现材料的含损伤本构，包括材料弹性阶段的正交各向异性

本构；纤维和基体的损伤。其中，基于复合材料损伤准则表

征损伤起始，通过刚度下降实现损伤演化，VUMAT的流程

图如图2所示。

建立了蜂窝细节模型，每个胞元的六边形结构都在模

型中被建立。由于厚度很薄，蜂窝胞壁采用 4节点传统壳

单元S4R建模，并采用减缩积分。胞壁材料采用理想弹塑

性模型，胞壁的弹性模量设置为E=4.5GPa，塑性屈服应力

为125MPa。胞壁参数的设置是参考相关文献，并根据对比

有限元和蜂窝平压试验进行验证和调整得到。采用延性损

伤准则（Ductile Damage Criterion）来预测胞壁的损伤。对

于冰雹模型，为了同时考虑计算精度和计算成本，冰雹采用

了SPH粒子进行建模。

多次冲击需要在前一次冲击得到的变形和损伤基础上

进行下一次冲击。采用初始场导入的方法进行多次冲击，

当完成前一次冰雹冲击后，将冲击的计算结果作为初始场

（包含应力、应变、位移、损伤等）导入到后一次冲击的模型

中，再进行下一次冲击过程的计算，如图3所示。本文共有

4种多次冲击工况，所有冲击速度均为100m/s，见表4。

3 结果与讨论
3.1 冰雹冲击过程

冰雹直径 44.7mm，冲击速度为 100m/s，冰雹冲击速度

方向与夹芯板垂直，冲击位置为板的中心位置。冰雹冲击

变形过程如图4所示。

从图4中可以看出，当冰雹与夹芯板面板接触后，很快

进入塑性流动阶段。随着冲击时间的增加，冰雹的变形越

来越大。当冲击时间为0.13ms时，冰雹开始发生明显的变

形。随着冲击过程的继续，冰雹出现损伤，破碎区域不断增

图1 冰雹冲击有限元模型

Fig.1 Finite element model of impact of hail ice

表3 T700/Epoxy单向复合材料参数［38-39］

Table 3 Material parameters for UD T700/Epoxy

composite［38-39］

层内材料属性

模量/GPa

泊松比

强度/MPa

断裂韧度/（kJ/m2）

层间材料属性

强度/MPa

断裂韧度/（kJ/m2）

系数

E11=130；E22=E33=7.7GPa；G12=G13=4.8；G23=3.8

υ12=υ13=0.3；υ23=0.35

Xt=2080；Xc=1250；Yt=60；Yc=290；S12=S13=S23=110

Gft=133；Gfc=40；Gmt=0.5；Gm12=Gm23=1.6

N=30；S=T=80

GIc=0.56；GIIc=GIIIc=0.92

η=1.45

	�
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�����	�
εn+1=εn+Δε

��	�
sn+1=Cn+1?εn+1
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tn+1=tn+Δt

图2 VUMAT流程图

Fig.2 Flow chart of subroutine VUMAT
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大。同时，冰雹与夹芯板面板的接触面积不断扩大。随着

冲击过程持续，冰雹彻底破碎，向四周飞溅。

在冲击过程中，板的变形也在增加，在冰雹冲击部位，

出现向下凹陷的圆形凹坑。在冲击时间达到0.57ms时，板

的中心位置变形达到最大，之后夹芯板出现反弹，夹芯板的

变形如图5所示。

图 6给出了复合材料蜂窝夹芯板冰雹冲击载荷随时

间变化曲线。从图中可以看出，在冲击的初始阶段，接触

力很快达到较高值，随后冲击载荷出现振荡，并在 0.01ms

左右达到最大值13.5kN左右，之后载荷迅速下降，并在很

图3 冰雹多次冲击模拟步骤

Fig.3 Procedure of simulation for repeated impact of hail ice

表4 冰雹冲击工况

Table 4 Simulation matrix for impact of hail ice

工况

A

B

C

D

E

冲击次数

1

3

3

3

3

冲击位置

中心

中心

中心

中心

偏移

冰雹直径/mm

44.7

44.7

44.7、38.1、51.8

44.7

44.7

说明

单次冲击

三次冲击，每次冲击能量相同

三次冲击，冰雹直径分别为44.7mm、38.1mm和51.8mm

三次冲击，冲击角度分别为90°、60°和30°

三次冲击，每次冲击位置不同

图4 冰雹冲击变形过程

Fig.4 Hail impact deformation process
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短的时间又重新上升，在0.15ms左右出现第二个峰值，之

后载荷开始下降，但位移还在持续上升，并且面板出现了

轻微的纤维损伤以及芯材压溃，同时面板出现了层间分层

损伤。此后载荷持续下降，直到冲击过程结束。

在冲击过程中，复合材料蜂窝夹芯板会出现材料的损

伤。图 7给出了在冲击过程中面板基体损伤扩展。从图

中可以看出，基体很快出现损伤。随着冲击过程的进行，

基体损伤面积不断扩大，当冲击时间超过0.11ms时，基体

损伤区域扩展缓慢。在冲击时间为 0.03ms时，上面板底

部出现部分纤维损伤，随着冲击过程进行，纤维损伤扩展

并不明显。整个冲击过程中，上面板表面没有出现纤维

损伤。

3.2 多次冲击损伤累积

3.2.1 同一位置三次冲击

对于工况B，同一位置三次冲击即同一位置相同能量

三次冲击，图 8给出了三次冲击的载荷时间曲线，冲击位

置均为板的中心位置。可以看出，三次冲击的曲线形状相

似，最大接触力没有明显差别。另外，对于三次冲击来说，

冲击时间也差异不大，均为 1ms左右。模拟结果表明，在

上述冰雹直径和冲击速度下，不同冲击次数对冲击响应影

响不大。

图 9给出了三次冲击下，上面板的损伤情况。可以看

出，在第一次和第二次冲击时，面板表面没有目视可见的纤

维损伤，基体损伤区域随着冲击次数增加而增大。而在第

三次冲击后，可以观察到上面板表面出现了纤维断裂，表明

夹芯板在前两次冲击后，结构的抗冲击能力明显减弱。

面板层间分层损伤也随着冲击次数的增大而明显增

大。尽管三次冲击的速度相同，但是第一次冲击造成的分

层投影面积较小；第二次冲击的分层损伤面积明显大于第

一次，而第三次冲击则造成了更大范围的分层损伤。

当三次冲击的能量不相同（工况C）或冲击的角度不

同时（工况D），造成的损伤也不相同，图10给出了三种工

况下上面板的分层面积，可以看出，对于工况C，第二次冲

击的能量小于第一次冲击，显然造成的损伤面积也小于工

图6 冰雹冲击载荷—时间曲线

Fig.6 Hail impact load-time curve

图7 冰雹冲击夹芯板损伤

Fig.7 Damage of sandwich panel

图5 冰雹冲击夹芯板上面板变形过程

Fig.5 Deformation of upper face sheet of sandwich panel during hail impact
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况B，但是第三次冲击造成的损伤总面积则大于三次能量

相同情况下的分层损伤。结果表明，即使总冲击能量相

同，由于工况C的最后一次冲击能量大于工况B，造成了

更大范围的分层损伤。

对于工况D，后两次冲击的角度均小于 90°，冰雹没有完

全与面板产生正面碰撞，相比较于90°冲击，更少的能量被吸

收，因此，造成的损伤小于三次均为正面冲击的工况B。

3.2.2 不同位置三次冲击

第一次冲击为板中心位置，后两次冲击点为板的中心

位置附近，如图11所示。

图12给出了三次冲击下面板的分层面积，可以看出，

不同位置的冰雹多次冲击，面板分层面积随着冲击次数的

增大而增大。与相同位置多次冲击对比发现，不同位置多

次冲击造成的分层损伤增加的程度明显更大。由于在相

同位置多次冲击时，在冲击位置会存在损伤区域重叠的情

况，所以当冲击位置出现偏移时，损伤面积的增大会明显

大于同一位置冲击。偏移位置冲击后，后面一次的冲击的

分层损伤，会在上次冲击产生的损伤面积的边缘扩展。

4 结论
本文针对复合材料蜂窝夹芯结构的冰雹冲击问题，建

图9 三次冲击夹芯结构损伤

Fig.9 Impact damage of sandwich panel for three impact

图11 不同位置冲击示意图

Fig.11 Schematic diagram of impact at different positions

图8 三次冲击载荷时间曲线

Fig.8 Impact force history for three impact

图10 相同位置三次冲击分层损伤对比

Fig.10 Comparison between delamination area for three

impacts at the same position

图12 三次冲击分层投影面积对比

Fig.12 Comparison between delamination area for three impact
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立了精细有限元模型，基于SPH方法模拟了冰雹在冲击过

程中的破碎现象，得到了冰雹冲击下复合材料面板和芯材

的损伤，研究得出以下结论：

（1）冰雹冲击夹芯板时，冲击载荷会迅速增大到峰值

载荷左右，然后载荷迅速下降，并随后再度上升，随着冰雹

持续破碎能量逐渐被耗散，载荷达到第二个峰值，之后持续

缓慢下降。在冲击过程中，SPH方法模拟出了冰雹破碎的

现象，夹芯板上面板首先出现基体损伤和层间分层，随后出

现纤维损伤。

（2）在冰雹的多次冲击过程中，每次冲击的载荷历程

没有明显区别，最大载荷以及冲击时间较为接近。但是多

次冲击会造成分层投影面积趋于迅速增大，分层损伤增量

随着冲击次数的增加而增大。

（3）在相同总冲击能量下，多次冲击造成的分层投影

面积与单次冲击的能量分配以及冲击角度相关。当三次冲

击的最后一次冲击能量较大时，造成的损伤大于三次相同

能量的冲击。当冲击角度减小时，造成的分层损伤更小。

（4）冰雹在同一位置与不同位置多次冲击造成的损伤

有明显区别。在相同位置多次冲击后，每一次冲击带来的

损伤增量小于不同位置多次冲击损伤。由于在相同位置

时，冲击位置会存在损伤位置重叠的情况，因此冲击位置出

现偏移时，最终损伤面积会明显大于同一位置冲击。
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Numerical Study on Single and Repeated Impact of Hail on Composite
Honeycomb Sandwich Panels

Zhang Xiaoyu1，Xu Fei1，Zhang Yulin1，Li Xiaocheng2

1. Northwestern Polytechnical University，Xi'an 710072，China

2. Aviation Key Laboratory of Science and Technology on Structures Impact Dynamics，Aircraft Strength Research

Institute of China，Xi’an 710065，China

Abstract: Composite sandwich structures are susceptible to hail impact damage which is resulted in reduction of load

capacity. At present, most studies on hail impact are related to composite laminates, while few work focuses on hail

impact on the composite sandwich structures, especially repeated impact events. This paper provides numerical

investigation on the low-velocity impact of hail ice on honeycomb sandwich panels with composite face sheets. A

refined three-dimensional finite element model combined with continuum damage mechanics (CDM) is developed with

consideration of intralaminar and interlaminar damage of face sheet, the hexagonal honeycomb cells as well as strain

rate effect and damage of hail ice. Dynamic response and material damage are obtained. The damage evolution and

mechanism of face sheet and honeycomb core are analyzed during impact process. On this basis, the influence of

impact energy, impact angle and impact positions on the damage accumulation for repeated impact are studied. It is

found that the impact energy, impact angle and impact positions can greatly affect impact damage.
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