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平纹编织面板泡沫夹芯结构修补后
侧向压缩有限元渐进失效分析
王轩，冮庆庸，张世秋
中国民航大学，天津 300300

摘 要：为研究修补对平纹编织面板泡沫夹芯结构侧向压缩性能的影响，通过USDFLD材料子程序，设置Tsai-Wu准则面板

材料的失效判据，将线性屈曲模态考虑为初始缺陷，建立平纹编织面板泡沫夹芯结构修补后侧向压缩渐进损伤失效分析模

型。结果表明，所建立模型的有效性通过试验得到了验证；面板挖补倾角在1∶10~1∶22范围内修补质量较好，且侧向压缩强

度随面板挖补倾角比例的减小而增大；附加层重叠宽度在5~15mm范围内修补质量较好，且侧向压缩强度随附加层重叠宽

度的增大而减小，但变化幅度不大；对完好泡沫夹芯结构或者母板损伤小的修补件，纯屈曲分析方法对其最大侧向压缩载荷

的预测更加准确；夹芯结构侧向压缩的失效机理为芯材首先发生失效，然后面板发生局部屈曲，当载荷达到试件侧向压缩强

度后，面板最终失效。
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民用飞机机载雷达罩常以玻璃纤维平纹编织材料为面

板，以聚甲基丙烯酰亚胺泡沫（PMI泡沫）为芯材，与传统的

蜂窝夹芯结构相比，泡沫夹芯结构具有密封性好、整体成形

工艺易实现等优点[1]。由于复合材料面板较薄，夹芯结构

在使用过程中易受到面外冲击而损坏，需要修补来恢复其

性能。由于雷达罩结构常处于侧向受压状态[2]，故研究平

纹编织面板泡沫夹芯结构修补后侧向压缩性能具有重要的

工程价值。

国内外很多学者都对复合材料修补结构进行了仿真分

析研究。张铁纯等[3]总结了挖补修理复合材料夹芯结构侧

向压缩性能的研究现状，分析了材料、工艺、构型及环境等

影响因素，指出最新的修补建模方法和力学试验结果分析

思路。李剑峰等[4]在对蜂窝夹芯结构单面贴补弯曲性能研

究中，建立了修补结构的三维有限元模型，分析结果表明，

随着补片的直径和厚度的增加，修补结构的承载能力呈现

出先增加后减小的趋势。刘国春等[1]建立了泡沫夹芯修补

结构有限元分析模型，结合夹芯结构的稳定性理论，认为复

合材料夹芯修补结构的主要侧压破坏模式为面板一阶与二

阶屈曲失效。T. Zhang等[5]对蜂窝复合材料的开孔损伤与

修补后侧向压缩进行了准静态模拟，考虑了层内损伤、层间

分层和蜂窝状损伤，研究了不同挖补倾角比例、不同铺层顺

序和不同附加层数量对挖补夹芯板的极限强度和应力分布

的影响。王跃全等[6]建立了复合材料层合板贴补结构的渐

进损伤三维有限元模型，发现相同的补片搭接宽度，损伤面

积越大的层合板修补强度越低。R.D.S.G.Campilho等[7]利

用ABAQUS中的cohesive单元模拟胶层的力学行为建立了

有限元模型，对斜接修补的胶结接头进行纯压缩屈曲验证

研究，试验结果证明模型是有效的。邓健等[8]基于非线性

有限元方法，研究了双面贴补复合材料层合板的压缩屈曲

强度和损伤演化过程，发现补片尺寸较大时，胶结修补区域

的外部产生局部屈曲现象。白瑞祥等[9]利用有限元软件

ANSYS建立有限元模型，对受载裂纹损伤结构的复合材料

胶结修补效果进行了断裂力学分析，发现增加补片的刚度

和增加胶层的弹性模量均会降低裂纹尖端的应力强度因

子。程起有等[10]开展了复合材料层合板胶结修补参数优化

研究，采用改进的BP神经网络建立参数优化预测模型，试
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验结果表明模型有较高准确性。吕胜利等[11]对复合材料单

面胶结修补结构建立了分析模型，利用该模型研究补片参

数对胶结修补效果的影响，得到优化后的补片参数。

在夹芯结构的压缩性能仿真研究方面，王宝芹等[12]基于

改进通用单胞模型预测蜂窝夹芯结构的压缩失稳载荷和损伤

破坏载荷，并发现蜂窝夹芯结构破坏模式为先发生屈曲失稳，

然后迅速破坏。刘智良等[13]对含有分层缺陷的蜂窝夹芯结构

建立了子层局部屈曲模型，结果表明当分层形状及其大小不

同时，夹芯板表现出不同的破坏机制。万玉敏等[14]通过有限

元方法对蜂窝夹层复合材料结构的面内压缩整体屈曲开展研

究，分析了典型薄壁夹层结构的承载能力和破坏模式。陈悦

等[15]基于非线性屈曲理论，利用三维内聚力单元模拟面芯分

层并引入初始预变形及材料损伤判据，发现结构首先出现的

破坏模式为面芯脱胶分层破坏，与试验现象吻合，轴压极限承

载的试验和仿真结果最大误差为 9.04%，证明了该方法预报

极限承载的可靠性。L. Fagerberg 等[16]在对夹芯结构的压缩

研究中，发现由于由初始缺陷引起的变形会产生较大的局部

应变，引发材料失效，这是强度问题，而不是稳定性问题，所以

建议在夹芯结构的压缩强度计算中考虑初始缺陷。曹景斌

等[17]研究了湿热条件对于层压结构压缩强度和蜂窝夹层结构

侧压强度的影响，发现湿热环境是造成结构承载能力下降的

重要因素。综合上述文献发现复合材料层合板修补的仿真研

究方面已经有了许多成果，蜂窝夹芯结构较早用于航空航天

领域，其力学性能研究成果也有不少。但关于泡沫夹芯结构

的压缩性能研究尚少，因此本文通过建立修补后的平纹编织

面板泡沫夹芯结构的渐进损伤失效分析模型，对其侧向压缩

性能进行研究。

首先建立了基于Tsai-Wu失效准则的平纹编织面板泡

沫夹芯结构渐进损伤有限元分析模型，该模型通过芯材与

面板共节点建模的方法，实现结构的连续损伤，通过屈曲分

析引入模型线性屈曲模态的位移，乘以一个比例因子（夹芯

板厚度1%）作为模型的初始缺陷，再利用ABAQUS隐式求

解器中的静态Riks方法进行侧向压缩强度分析，研究修补

参数对平纹编织面板泡沫夹芯结构侧向压缩强度和破坏模

式的影响，并与试验结果对比，验证模型有效性。

1 试验
侧向压缩试验件面板的材料是平纹编织玻璃纤维

3218/SW280A，材料参数见表1，表中的E11、E22和E33为弹性

模量，G12、G13和G23为切变模量，ν12、ν13和 ν23为泊松比，S12、

S13和S23为剪切强度，XT为1方向拉伸强度，XC为1方向压缩

强度，YT为2方向拉伸强度，YC为2方向压缩强度，ZT为3方

向拉伸强度，ZC为 3方向压缩强度。面板为三层平纹编织

预浸料固化制成，厚度 0.75mm。芯材的材料为 PMI 泡沫

Cascell®WH，厚度为 5mm，厂家提供的材料参数见表 2。

表2中，ρ为泡沫密度，E为泡沫弹性模量，XPC为泡沫压缩强

度。平纹编织面板泡沫夹芯完好试验件的长宽高分别为

150mm、100mm 和 6.5mm，面板由三层单板组成，每层

0.25mm，尺寸如图1所示，单侧面板修补后试验件的尺寸如

图 2所示，附加层厚度为 0.25mm，图中的 ϕd1，ϕd2，ϕd3分别

为第1~3层圆形补片的直径，ϕd0为圆形附加层的直径。

表1 面板材料参数

Table 1 Material parameters of panels

E11/GPa

23500

XT/MPa

600

E22/GPa

22000

XC/MPa

450

E33/GPa

9600

YT/MPa

500

G12/GPa

3.5

YC/MPa

420

G13/GPa

1.7

ZT/MPa

50

G23/GPa

1.7

ZC/MPa

175

ν12

0.18

S12/MPa

120

ν13=ν23

0.18

S13=S23/MPa

70

表2 Cascell®WH PMI泡沫材料参数

Table 2 Parameters of Cascell®WH PMI foam materials

ρ/（kg/m3）

75

E/MPa

108

XPC/MPa

1.75

图1 完好试验件尺寸示意图（单位：mm）

Fig.1 Schematic diagram of the size of the intact test piece

图2 单侧面板修补试验件尺寸示意图（单位：mm）

Fig.2 Schematic diagram of the size of the repaired

test piece
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为了清楚地显示修补参数和修补结构，以单侧面板加

芯材修补试验件为例，在中部横截面处绘制修补示意图，如

图3所示。图中，d为附加层重叠宽度，h为泡沫夹芯结构单

侧面板厚度，也是挖补的厚度，α为面板挖补倾角，本文中的

挖补倾角比例的值为 h/L。双侧面板加芯材修补试验件中

部横截面修补示意图如图4所示。各组试验件编号对应的

修补方式及修补参数见表3，每个组有6个试验件。

根据美国材料与试验协会（ASTM）D7137标准进行侧

向压缩试验，压缩试验在 Instron 5892型万能材料试验机上

进行，试验机压头加载速度为 1.25mm/min，具体试验条件

如图 5所示。万能材料试验机内置计算记录软件，试验结

束后可以获得压头在压缩过程中所受力与位移曲线、压缩

强度和应力应变曲线等相关记录。

2 渐进损伤失效模型
对试验现象观察可发现，在泡沫夹芯结构修补后侧向

压缩过程中，结构会出现面板损伤和芯材损伤。故选取连

续介质损伤力学模型和可压碎泡沫（crushable foam）模型分

别模拟复合材料面板和芯材的损伤。

2.1 面板损伤模型

林国伟等[18]在复合材料后屈曲分析失效准则适应性研

究中，发现不区分失效模式的Tsai-Wu失效准则在计算结果

精度上比区分失效模式的Hashin准则、Puck准则和Chang-

Chang准则要稍高，侧向压缩仿真的主要目的是预测较为

精确的侧向压缩强度，故采用Tsai-Wu失效准则作为面板材

料的失效准则，Tsai-Wu失效准则具体形式如式(1)和式(2)

所示[19]。复合材料面板性能退化具体参数见表4[20]。

在Tsai-Wu判断准则中，对于空间应力状态，应力在主

方向的分量有6个，分别为σ1，σ2，σ3，τ23，τ31和 τ12，约定σ4=τ23，

σ5=τ31，σ6=τ12。12个强度张量系数由式(1)和式(2)确定

F1=
1
XC

-
1
XT

；F2=
1
YC

-
1
YT

；F3=
1
ZC

-
1
ZT

；

图3 单侧面板加芯材修补试验件的修补示意图

Fig.3 Repair schematic diagram of single-sided panel

repair test piece

图4 双侧面板加芯材修补试验件的修补示意图

Fig.4 Repair schematic diagram of double-sided panel

repair test piece

表3 试验件类别

Table 3 Classification of the test pieces

试验件类别

xb00

xb11

xb12

xb13

xb21

xb22

xb23

xb31

xb32

xb33

修补方式

—

单侧面板修补

单侧面板加芯子修补

双侧面板加芯子修补

单侧面板修补

单侧面板修补

单侧面板修补

单侧面板修补

单侧面板修补

单侧面板修补

面板挖补倾角

比例

—

1∶22

1∶22

1∶22

1∶10

1∶20

1∶30

1∶22

1∶22

1∶22

附加层重叠

宽度/mm

—

15

15

15

15

15

15

15

20

25

图5 侧向压缩试验

Fig.5 Edgewise compression test
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F11=
1

XTXC
；F22=

1
YTYC

；F33=
1

ZTZC
；

F44=
1
S223

；F55=
1
S231

；F56=S212；

F12=
-1

2 XTXCYTYC
；F23=

-1
2 YTYCZTZC

；

F31=
-1

2 ZTZCXTXC
F1σ1+F2σ2+F3σ3+F11σ

21+F22σ
22+F33σ

23+F66σ
26+2F12σ1σ2+

2F23σ2 σ3+2F31σ3σ1+F44σ
24+F55σ

25+F66σ
26=1 (2)

2.2 芯材损伤模型

设置 PMI 泡沫材料属性为各向同性硬化的可压碎泡

沫[21]，屈服压应力比为0.76，塑性泊松比为0.4，根据厂家提

供的单轴压缩应力应变数据可以设置泡沫的塑性属性，

ABAQUS中定义塑性材料参数时需要输入真实应力和塑

性应变，因此要将数据中的名义应变转化为塑性应变，名义

应力转化为真实应力。转化关系式如式(3)~式(5)所示[22]

σ=σnom（1+εnom） （3)

ε=ln（1+εnom） （4）

ε pl=ε l-ε el=ε t-σ/E （5）

式中：σ为真实应力；σnom为名义应力；εnom为名义应变；ε为

真实应变；ε pl是真实塑性应变；ε t是总体真实应变；ε el是真

实弹性应变。

3 有限元建模
对试验件边界条件与加载方式进行简化处理，模型右

侧面约束所有6个自由度方向，设置为固支，对模型上下两

个侧面约束Z方向的面外位移，在模型左侧面选取中部一

个节点作为参考点，将参考点与左侧面上的所有节点的相

互作用设置为梁类型的多点约束，便于在参考点施加集中

力或位移载荷，约束参考点除X方向外所有 5个自由度方

向，有限元的模型边界条件示意图如图6所示。

根据前期已发表论文试验结果发现[23]，不论是完好试件还

是修补试件，在侧向压缩试验过程中均没有发现补片脱黏、面

芯脱胶、面板分层等胶层破坏的现象，说明胶层在此模型中并

没有被破坏。徐绯等[24]在蜂窝夹芯结构侧向压缩行为研究中，

发现胶膜的强度、刚度改变后，不改变蜂窝夹层结构的破坏位

置和破坏形式，结构承载能力的变化最大不超过5%，认为胶层

参数对结构压缩载荷的承载能力影响很小。因此，选用抛弃

胶层Cohesive单元建模的方法，将胶层对各组分的良好黏结作

用，以各实体单元层之间的共节点方法来实现，这既实现了胶

层的黏结作用，保证了泡沫夹芯结构损伤的连续性，也免去了

引入胶层Cohesive单元带来的模型复杂化。

将面板和PMI芯材的单元类型设置为实体，三维 8节

点缩减积分单元（C3D8R）。采用这种单元时，单元形状对

缩减积分单元的计算精度影响不大，在积分点上的应力结

果相对准确，这对于维修区域不规则单元形状的有限元计

算十分有利。完好试验件的有限元模型如图7所示。根据

实际修补方式和修补参数建好的典型修补试件的有限元模

型如图8所示。

复合材料层合板的强度计算常采用单纯静强度渐进损伤

分析方法，但泡沫夹芯复合材料有其独特结构，若采用单纯静

强度渐进损伤分析会与真实情况差距很大。为了解决这一问

题，本文通过引入线性屈曲模态来考虑初始缺陷，即利用弧长

法，将夹芯结构的初始缺陷考虑为线性屈曲模态，用后屈曲强

度分析Riks算法的结果来代表模型的侧向压缩强度。

图6 有限元模型边界条件及加载方式

Fig.6 Boundary conditions and loading methods of the test piece

表4 复合材料面板性能退化参数

Table 4 Degradation parameters of composite panels

破坏模式

材料性能退化方法

1方向拉伸和压缩

E11= E22=E33=0

G12=G13=G23=0

ν12=ν13=ν23=0

2方向拉伸和压缩

E22=0.01 E22

G12=0.2 G12

G13=0.2 G13

3方向拉伸和压缩

E33=0.01 E33

G12=0.2 G12

G13=0.2 G13

1-2面内剪切

E22=0.01 E22

G12=0.01 G12

1-3面内剪切

E33=0.01 E33

G13=0.01 G13

2-3面内剪切

E22=0.01 E22

E33=0.01 E33

G12=0.01 G12

G13=0.01 G13

G23=0.01 G23

(1)

84



王轩 等：平纹编织面板泡沫夹芯结构修补后侧向压缩有限元渐进失效分析

根据上述模型，利用ABAQUS有限元商用软件的脚本

接口，编写关于面板的材料参数刚度退化脚本程序，以实现

面板材料的刚度退化。用ABAQUS软件USDFLD子程序

格 式 ，将 含 有 渐 进 损 伤 分 析 的 Tsai-Wu 失 效 准 则 用

FORTRAN语言编写出来，以实现复合材料面板在Tsai-Wu

失效准则下的渐进损伤过程。

有限元渐进失效分析流程如图9所示。建立有限元模

型并进行线性屈曲分析，得到泡沫夹芯结构的各阶屈曲模

态，引入泡沫夹芯结构的前 5阶屈曲模态作为结构的初始

状态，取初始缺陷破坏因子为夹芯厚度1%，即0.065mm，采

用线性逐步加载的方式对结构进行强度分析，求解每个增

量步中结构的应力应变。由Tsai-Wu损伤准则判断面板材

料是否失效，并对失效后单元的材料参数进行刚度退化处

理，在下一增量步中对刚度退化后的结构再进行应力应变

分析，并对单元的材料失效进行判断和刚度退化处理，循环

往复，直至结构完全失效无法迭代计算并停止加载。

4 结果分析与讨论
4.1 侧向压缩强度

4.1.1 考虑初始缺陷

在正式开始分析前，先对比引入线性屈曲模态和不引

入屈曲模态方法对强度计算的不同，并分析其与实际试验

结果的吻合度。以完好试件组为例，分别利用这两种计算

方法，得出计算结果和与试验时的误差见表5。可见引入线

性屈曲模态的计算方法在夹芯结构的侧向压缩强度计算上

与实际试验结果更加符合。

分别对试验件建立有限元模型并进行分析，将侧向压

缩试验的试验结果与有限元模型的仿真结果进行对比。完

好及各修补方式和修补参数下有限元模型与对应的试验件

侧向压缩强度数值见表6。

从表 6中可以看出，除 xb13组和 xb33组外，有限元仿

真计算结果在各组上的计算是相当准确的，其他修补模型

有限元仿真值与试验均值误差绝对值不超过9%，可见有限

元仿真模型的有效性。然而xb13组，也就是双侧面板加芯

材修补试验件的仿真计算结果与试验均值相差 27.10%。

图8 修补试验件有限元模型

Fig.8 Finite element model of repaired test piece

图9 有限元渐进失效分析流程图

Fig.9 Flow chart of finite element progressive

failure analysis

图7 完好试验件有限元模型

Fig.7 Finite element model of Intact test piece

表5 完好试件组引入屈曲模态与纯静强度方法侧向

压缩强度对比

Table 5 Comparison of edgewise compression strength of

intact test piece group using riks method and

pure static strength method

强度获得方法

试验

屈曲模态

纯静强度方法

强度/MPa

42.13

44.27

85.05

误差/%

—

5.07

101.88
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研究认为，该组试验件有两个面板要修补，采用了二次固化

的方式，且修补为手工操作，修补涉及到易碎裂的低密度

PMI泡沫芯材的替换，存在较多的内部缺陷引入可能，因此

导致其该组试验件均值偏低，与仿真值偏离较远。xb33组

模型的仿真值与试验值相比误差较大，分析后认为附加层

重叠宽度为 25mm时，附加层的直径已经达到 98mm，尺寸

接近试件的宽度，附加层容易受到压缩夹具的影响。而在

仿真计算条件下，对模型边界条件做了简化处理，不会影响

附加层的受力状况，附加层直径尺寸过大也增加了引入胶

结缺陷的可能性，而在仿真分析中，用共节点方法设置胶结

的质量良好，不会因为胶结缺陷导致试验件侧向压缩强度

降低，正是这些原因使得附加层重叠宽度为 25mm试验件

（xb33）侧向压缩强度与仿真值偏差较大。

从表 6的数据中也可以看到，无论是仿真计算数值还

是试验结果数值，均显示单侧面板修补泡沫夹芯结构的侧

向压缩强度高于单侧面板加芯材修补的形式，随面板挖补

倾角的比例减小，修补试验件侧向压缩强度也减小，当附加

层重叠宽度过大时，修补试验件侧向压缩强度减小。

4.1.2 载荷位移曲线

通过对试验件建立仿真模型，利用模型左侧面上参考

点得到夹芯结构压缩方向位移载荷曲线。由于试验件修补

前后采用的泡沫夹芯结构的材料与组成完全相同，因此修

补后试验件侧向压缩过程的位移载荷曲线形式基本相同，

这里取修补类 xb11中的一个典型试验件与有限元模型侧

向压缩位移载荷曲线进行对比，如图10所示。

有限元模型与试验件的位移载荷曲线形式基本相同，

在未达到侧向压缩强度前，两者的位移与载荷基本上呈线

性变化，达到侧向压缩强度后载荷值突然下降，试件失效。

在位移加载初始阶段，试验件的侧向压缩载荷相比仿真模

型增加较慢，这是由于试验件与夹具之间存在微小缝隙，随

位移增加到0.32mm附近时，试验件与夹具间的缝隙完全消

失，试验件侧向压缩载荷随位移的增加也近似呈线性，与仿

真模型的载荷变化形式相同，且最终达到基本相等的侧向

压缩强度。为此，将仿真的位移载荷曲线向右沿位移坐标

轴平移0.32mm，如图10中所示，平移后两者在侧向压缩载

荷和失效位移上数值基本相同，这验证了上文的说法。

图10中试验件侧向压缩载荷突变后稳定在5kN左右，

而有限元模型侧向压缩载荷突变后稳定在10kN左右，这是

因为试验中PMI泡沫在达到压缩强度后就会碎裂，几乎不

再给面板提供任何支撑，而仿真模型中泡沫在达到强度极

限后，会保持它达到侧向压缩强度时能提供的支撑力，这个

特性是由ABAQUS中可压碎泡沫模型决定的。

4.1.3 面板挖补倾角比例的影响

在上文对有限元模型验证时已经有三个不同面板挖补

倾角1∶10、1∶20、1∶30，因此仅在有限元模型中增加了1∶5、

1∶15、1∶22、1∶25这 4种面板挖补倾角比例模型进行分析。

因为1∶22这种挖补倾角比例在本次挖补修补试验中使用，

故也将其纳入为有限元分析模型的一个参数值。

分析时又加入对各阶屈曲模态下侧向压缩强度的研

究，因为在仿真研究中以模型各阶屈曲模态节点的位移，乘

以一个为试验件厚度 1/100的缺陷因子来作为模型的初始

状态，通过这个初始状态来模拟试验件存在的各种微小形

变和侧向压缩试验初期试验件的形变，每一阶屈曲模态的

表6 侧向压缩强度试验均值与仿真值比较

Table 6 Comparison between mean value of edgewise

compression strength test and simulation value

试验件类别

xb00

xb11

xb12

xb13

xb21

xb22

xb23

xb31

xb32

xb33

试验均值/MPa

42.13

36.76

32.67

30.24

40.49

36.46

32.79

37.98

35.72

27.30

仿真值/MPa

44.27

34.65

32.37

38.43

37.79

35.88

34.53

34.65

34.46

32.91

误差/%

5.07

-5.76

-0.92

27.10

-6.68

-1.60

5.31

-8.79

-3.51

20.57

图10 xb11组试验件及有限元模型侧向压缩位移载荷曲线

Fig.10 Edgewise compression displacement load curve of

xb11 series test piece and finite element model
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位移变形都代表了试验件可能发生的一种微小形变缺陷。

通过比较同一模型各阶屈曲模态下侧向压缩强度差异，就

能知道修补后的结构在稍有不同的初始状态下侧向压缩强

度的变化范围，对修补后强度变化范围大小进行分析，变化

范围越小，说明结构在各种微小缺陷的情况下都处于稳定

的状态，修补质量较好。

不同面板挖补倾角模型各阶屈曲模态下侧向压缩强度

的数据如图11所示，图中的多阶仿真组所取初始缺陷破坏

因子为夹芯厚度 1%，即 0.065mm，因为和前三阶屈曲模态

下侧向压缩强度进行对比，混合模态模型节点位移变形仅

取前三阶。

从图 11中对仿真（多阶）组侧向压缩强度载荷的变化

看，模型侧向压缩强度随面板挖补倾角比例的减小，呈现出

先增大后减小，而后再增大并最终减小的趋势。面板挖补

倾角比例为1∶10的模型侧向压缩强度较大，为先出现的峰

值位置，面板挖补倾角为 1∶25 的模型侧向压缩强度也较

大，为出现的第二个峰值位置。

在图11中，从模型各阶屈曲模态下的侧向压缩强度变

化范围大小来看，面板挖补倾角比例大于1:22时，模型的各

阶模态下侧向压缩强度变化范围较小，修补质量较好；而面

板挖补倾角比例小于1∶22，在图11中即为1∶25和1∶30时，

模型的各阶模量下侧向压缩强度变化范围较大，修补后质

量不佳。

综合试验结果与上述有限元仿真分析计算认为，泡沫

夹芯结构在单侧面板修补时，试验件面板挖补倾角比例为

1∶10~1∶22时，修补质量较好，推荐使用。在这个范围内修

补后试验件侧向压缩强度随面板挖补倾角比例的减小而

减小。

4.1.4 附加层重叠宽度的影响

刘国春等[25]认为在修补平纹编织复合材料拉伸试件

时，存在使得试验件强度取得最大值的附加层重叠宽度。

Beylergil等[26]在对阶梯状接头的轴压研究中，发现随附加

层重叠宽度增加，试验件破坏载荷会变大。为进一步分析

附加层重叠宽度对侧向压缩强度的影响，将附加层重叠宽

度修补参数的范围由原模型中的15mm、20mm、25mm这三

个进行扩充，增加附加层重叠宽度参数为 0mm、2.5mm、

5mm、7.5mm、10mm、12.5mm、17.5mm、22.5mm 的模型，对

各修补模型进行侧向压缩有限元仿真，计算结果如图12所

示，仿真多阶组模型的混合模态节点位移仅取前三阶。

从图 12中仿真（多阶）有限元模型侧向压缩强度的变

化可以看出，随着附加层重叠宽度的增加，修补模型的侧向

压缩强度呈现出波浪形的变化趋势，附加层重叠宽度为

2.5mm处为一个波形底部，附加层重叠宽度为17.5mm处为

一个波形顶部，在它们之间附加层重叠宽度为 5~15mm的

区域内侧向压缩强度值变化较平缓，而附加层重叠宽度为

17.5mm 模型的侧向压缩强度为 0~25mm 附加层重叠范围

中出现的最大峰值。

在图12中，从模型各阶屈曲模态下的侧向压缩强度变

化范围大小来看，单侧面板修补中，附加层重叠宽度为2.5~

15mm时，各阶屈曲模态下压缩强度差异较小，修补质量较

好。附加层重叠宽度为0mm在实际修补中无意义，仅作对

图12 不同附加层重叠宽度模型各阶屈曲模态下侧向

压缩强度载荷

Fig.12 Edgewise compressive strength load of models

under different buckling modes with different

overlap width of over-ply

图11 不同面板挖补倾角模型各阶屈曲模态下侧向压缩强度

Fig.11 Edgewise compressive strength of scarf repair finite
element models with different slope ratio considering
four different order buckling modes
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照。附加层重叠宽度为2.5mm模型的各阶模态下侧向压缩

强度变化很小，但其侧向压缩强度在所有模型中最低，不推

荐采用。附加层重叠宽度为 17.5~22.5mm时，模型各阶模

态下的侧向压缩强度差异很大，修补质量不佳。附加层重

叠宽度为 25mm时，模型各阶模态下侧向压缩强度变化范

围小，其侧向压缩强度同附加层重叠宽度为 5~15mm时基

本相同，却增加修补的材料和修补质量，这得不偿失。

综合试验结果和上述有限元仿真分析计算，认为在泡

沫夹芯结构单侧面板修补时，附加层重叠宽度为 5~15mm

时修补质量较好，推荐使用。在附加层重叠宽度为 5~

10mm 和 12.5~15mm 范围中，修补后试验件侧向压缩强度

分别随附加层重叠宽度的增大而减小，但变化幅度不大。

虽然模型附加层重叠宽度在5~15mm范围内5mm处的侧向

压缩强度取得最大值，但考虑到实际修补时可能会有误差，

从能够获得可靠的修补效果考虑，推荐尽可能采用附加层

重叠宽度为12.5mm的修补方案。

4.2 损伤模式

试验后各组面板的典型损伤形式如图13所示，试验件

面板损伤处用矩形框进行示意。修补件的损伤主要在附加

层区域的外围边界，如图 13所示，完好试件的损伤在面板

的左右两侧和中部均有出现。图 13中展示了完好试件类

别（xb00）中的一个损伤在中部偏左侧的试件与其他修补件

进行对比，修补件的中部区域因附加层的加强作用，没有出

现中部损伤的情况，这说明修补的有效性。有限元模型侧

向压缩仿真模拟后的面板的损伤情况如图14所示，图中失

效单元通过颜色标记高亮展示，仿真结果中面板的失效位

置与试验中基本一致。

4.3 失效机理分析

为了分析试验件达到侧向压缩强度时的失效原因，注

意到在位移载荷曲线图 10上有转折点A、B两点，A点是有

限元模型发生结构失效的起点，B点是有限元模型的受力

达到了新的平衡的起点，弄清楚了从A点到B点有限元模

型各部分应力应变是如何变化，有哪些部分发生了损伤或

损伤扩展，也就知道了泡沫夹芯结构的失效机理。

在第一个转折点A处，通过对有限元模型整体变形应

力云图观察，发现此时平纹编织复合材料面板远远未达到

其应力强度极限，面板未损伤，应力云图如图 15所示。但

通过观察PMI泡沫芯材有限元模型变形应力云图，发现芯

材模型一部分的应力已经达到材料压缩强度，芯材发生了

损伤，芯材模型的变形应力云图如图 16所示。因此，认为

泡沫夹芯结构达到其侧向压缩强度，不是由于面板的破坏，

而是强度较弱芯材破坏导致的。

图13 侧向压缩后不同组试验件面板失效位置图

Fig.13 Failure position of the faceplates of different series of test piece after edgewise compression

图14 侧向压缩后不同组模型面板失效位置标记图

Fig.14 Marking diagram of the failure position of different series of model faceplates after edgewise compression

88



王轩 等：平纹编织面板泡沫夹芯结构修补后侧向压缩有限元渐进失效分析

继续对图10曲线中转折点B处模型的变形应力状态进

行研究，观察此时有限元模型的整体变形应力云图，如图17

所示。从图10中知夹芯结构由A状态到B状态压缩方向位

移几乎没有增加，但芯材破坏处面板的应力急剧增加，从泡

沫芯材模型的变形应力云图18与图16的对比中能看出，芯

材应力达到其压缩强度的部分变多，芯材损伤面积扩大，这

一点则说明了面板的应力突变与芯材损伤扩展有关。PMI

泡沫芯材的弹性模量与平纹编织面板相比很小，结构的承

载主要靠面板材料，而从此时的图 17来看，面板并未达到

材料强度极限，也就是说此时面板材料并没有失效，但其承

载载荷的能力却随着芯材失效面积的扩大而急剧降低，这

印证了上文所说的泡沫夹芯结构达到侧向压缩强度极限是

泡沫芯材的破坏导致的。

侧向压缩试验结束后，试验件面板确实出现了损伤，而

在有限元模型侧向压缩过程中，直至侧向压缩载荷突降后达

到B点，有限元模型再次受力平衡，模型面板也未出现损伤。

推测模型面板的损伤发生在后续的侧向压缩过程，注意到图

10中仿真的位移载荷曲线B点后还有一个转折点C，观察该

处有限元模型面板变形应力云图情况，发现有限元模型面板

确实在此时出现损伤，将损伤处面板的失效单元标记出来，

并在面板上下两侧边将破坏处框选放大，如图19所示。

在侧向压缩过程的最后，面板发生了失效，根据上文知

泡沫夹芯结构的侧向压缩强度的降低与芯材的损伤有关，

然而芯材的损伤如何影响夹芯结构的面板，进而使整个泡

沫夹芯结构的侧向承载能力下降，并最终使得面板损伤，这

一点可以通过观察模型位移载荷曲线A点、B点和C点处模

型变形的侧向视图来研究，有限元模型在各点处的变形侧

向视图如图20所示，从左到右依次为A点、B点和C点处模

型变形的侧向视图。

A点处面板未出现明显面外位移变形，但泡沫芯材开

始出现损伤，B点处面板面外位移变形明显，泡沫芯材损伤

面积扩大，同时从图17中可知面板应力相对于A点有了突

增，C点处面板的面外位移变形加大，此时面板材料出现损

伤。可以看出，芯材损伤导致面板局部无支撑，在侧向压缩

载荷的作用下面板发生了局部屈曲，并使得泡沫夹芯结构

失效，整个结构的侧向压缩承载能力突降，随着位移加载的

图15 A点处xb11模型整体变形应力云图

Fig.15 Overall deformation stress distribution

graph of xb11 model at point A

图16 A点处xb11泡沫芯材模型变形应力云图

Fig.16 Deformation stress distribution graph of xb11 foam

core material model at point A

图18 B点处xb11泡沫芯材模型变形应力云图

Fig.18 Deformation stress distribution graph of xb11

foam core material model at point B

图17 B点处xb11模型整体变形应力云图

Fig.17 Overall deformation stress distribution graph of xb11

model at point B
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继续，面板变形过大，最终发生材料的损伤。

4.4 纯屈曲分析

在3.3节失效机理分析中可知，试验件达到侧向压缩强

度时面板发生了局部屈曲，那么是否可以利用单纯的屈曲

分析来预测试验件的最大侧向压缩载荷，为进一步探究夹

芯结构达到其侧向压缩强度的机理，将试验时夹芯结构侧

向压缩最大的载荷值，与模型前五阶屈曲载荷进行对比。

由于后 4阶屈曲载荷值都大于一阶屈曲载荷值，所以只比

较一阶屈曲载荷值，见表7。式（6）为屈曲载荷的计算公式，

其中，Pcr为临界屈曲载荷，λ为屈曲特征值，P为屈曲分析时

加载在有限元模型上的初始预紧力。

Pcr=λ•P (6)

从表7中看到试验件侧向压缩时能够承受的最大载荷

值均小于仿真模型一阶屈曲载荷，这说明试验件未达到屈

曲状态就已经失效，通过上文分析可知，试验件未达到屈曲

状态的原因是泡沫芯材先达到了压缩强度，发生了失效。

根据试验件应变计的记录结果显示，试验件在侧向压缩过

程中没有发生整体屈曲破坏，但观察到了面板在芯材失效

后，发生局部屈曲的试验现象。因此认为试验件失效机理

为芯材失效后，面板局部无支撑，发生了局部屈曲。

表7中多数模型的一阶屈曲载荷值与试验中真实的最

大侧向压缩载荷有很大差距，但也观察到xb00组和xb21组

的试验承载能力与一阶屈曲载荷值比较接近，xb00组是完

好试件，xb11组是修补时对母板去除最小的试件，这都说明

一阶屈曲载荷对完好试验件或接近完好试验件的最大侧向

压缩载荷能提供一个预测值，这个预测值稍微偏大，但误差

分别仅为3.14%和6.15%，准确率很高。

通过上文分析可知，试验件到达屈曲前泡沫芯材就已

经失效，而屈曲特征值分析得到的屈曲载荷值只考虑材料

的弹性模量和边界条件，不考虑材料的失效，因此与试验得

到的最大侧向压缩载荷存在误差。若芯材的强度变大，足

以支撑试验件达到屈曲状态，用仿真模型进行一阶屈曲载

荷值计算，来预测试验件的侧向压缩强度会更加准确，这一

点有助于优化泡沫夹芯结构的强度设计。A.G.Mamalis

等[27]也认为泡沫夹芯结构中芯材的性能和强度非常重要，

是决定泡沫夹芯结构侧向压缩失效模式的重要因素。

5 结论
通过对平纹编织面板泡沫夹芯结构修补试验件建立渐

进损伤的有限元模型，进行侧向压缩数值仿真，与试验结果

进行对比分析。

（1）从泡沫夹芯结构修补后的侧向压缩强度、失效过

程、面板损伤位置、失效机理等多方面验证了模型的有

效性。

（2）根据有限元仿真结合试验结果分析，认为泡沫夹

芯结构的侧向压缩失效机理为芯材损伤导致面板局部无支

撑，在侧向压缩载荷的作用下面板发生了局部屈曲，并使得

泡沫夹芯结构失效，达到侧向压缩强度。

（3）分析面板挖补倾角比例对模型侧向压缩强度的影

图20 A点、B点和C点处模型变形的侧向视图

Fig.20 Side view of model deformation at point A,

point B and point C

表7 试验件侧向压缩最大载荷与仿真模型一阶屈曲载荷对比

Table 7 Comparison of the maximum edgewise compression load of the test piece and the first-order

buckling load of the simulation model

试验件类别

试验压缩载荷/N

仿真模型的一阶屈曲载荷/N

xb00

27386

28245

xb11

23897

28647

xb12

21238

28842

xb13

19653

28917

xb21

26321

27939

xb22

23699

28602

xb23

21311

28929

xb31

24689

28647

xb32

23217

28869

xb33

17744

29421

图19 面板失效位置标记图

Fig.19 Panel failure location marking map
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响，得出面板挖补倾角为1∶10到1∶22时，修补质量较好，在

这个范围内修补后，试验件侧向压缩强度随面板挖补倾角

比例的减小而增大。分析面板附加层重叠宽度对模型侧向

压缩强度的影响，为了获得可靠的修补效果，推荐尽可能采

用附加层重叠宽度为12.5mm的修补方案。

（4）通过纯屈曲分析与试验结果对比，认为对完好泡

沫夹芯结构或者母板损伤小的修补件，纯屈曲分析预测其

最大侧向压缩载荷准确率高。
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Progressive Failure Analysis of Repaired Foam Sandwich Structure with Plain
Weave Faceplate Under Edgewise Compression

Wang Xuan，Gang Qingyong，Zhang Shiqiu

Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China

Abstract: In order to study the influence of the scarf repair on the edgewise compression performance of the foam

sandwich structure with plain weave faceplate, by the use of USDFLD material subroutine, Tsai-Wu criterion was set

up for material failure of the faceplates. The linear buckling mode is considered as the initial defect, and the

progressive failure analysis model for the repaired foam sandwich structure with plain woven faceplates is

established. The analysis results show that the validity of the model is verified by experiments. The repair quality of

the sandwich structure is better when the slope ratio of scarf repair is 1:10 to 1:22, and the edgewise compression

strength increases with the decrease of the slope ratio of scarf repair. When the overlap width of the additional layer is

in the range of 5mm to 15mm, the repair quality is better. The edgewise compression strength decreases with the

increase of the overlap width of the additional layer, but the change range is not great. The analytical methodology

involving the pure buckling analysis is more accurate to predict the maximum edgewise compression load for the

intact test pieces and the repaired test pieces with little damage. The failure mechanism of the sandwich structure

under edgewise compression is that after the failure of the core material, the faceplate buckles locally, and then the

faceplate fails when the test piece reaches its edgewise compression strength.

Key Words: plain weave; composite; repair; foam sandwich; edgewise compression; progressive failure analysis

Received: 2022-01-11； Revised: 2022-02-18； Accepted: 2022-03-15

Foundation item: Aeronautical Science Foundation of China (2018ZF67011)

93


