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摘 要：蜂窝夹芯结构在现代航空航天领域的应用越来越广泛，面对其在制造和飞机服役过程中会产生各类损伤的问题，亟

须采取合理的修理技术进行修复并对修理后结构的承载能力进行评估。本文首先采用自主设计的拉伸夹具，对玻璃纤维蜂

窝结构挖补修理后承载能力进行了试验研究，结果表明，其挖补修理后结构的强度恢复率可达100%，验证了挖补修理技术

应用于复合材料结构的有效性；随后建立了玻璃纤维蜂窝夹芯结构拉伸载荷下的渐进损伤分析模型，仿真结果与试验结果

高度一致，从而验证了有限元模型和针对编织复合材料编写的VUMAT子程序的准确性。
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近年来，由于复合材料蜂窝夹芯结构具有比刚度大、比

强度高等优越性能，因而越来越多地受到飞机制造公司的

青睐，在飞机的机身、机翼、整流罩等构件上均已采用这种

结构[1]。但是在其制造、运输、装配等过程中容易受到损

伤，如较薄的面板会出现划伤、凹坑，蜂窝塌陷及板芯脱胶

等，需要及时对损伤部位进行修理，以确保飞行器的可靠性

和安全性[2-3]。

目前复合材料受损结构常用的修理方法分为胶接连接

修理和机械式连接修理。胶接修理方法主要分为贴补和挖

补两种形式，胶接修理是利用黏合剂将待修理件与补片连

接在一起，从而恢复受损复合材料结构承载能力的修补方

法。与机械修理相比，胶接修补后的复合材料结构中的应

力分布较为均匀，应力集中现象会比机械连接修理好很多，

该方法还具有恢复强度高、恢复效果好和增重小等多方面

的优势[4-5]。因此，胶接修理已经成为复合材料结构常用的

修补方法。

从1970年以来，国内外对复合材料蜂窝夹层结构修理

后的力学性能进行了大量的试验、理论和数值研究。

Tomblin 等[6]采用数值分析和有限元模型研究了蜂窝结构

损伤容限特性的修理方案。Campilho等[7]研究了复合材料

蜂窝结构贴补修理后的压缩特性。Springer等[8]对复合材

料层合板的修理方法进行试验研究，讨论了不同修理参数

对结构性能的影响，贴补修理时补片的厚度和直径是影响

极限载荷的主要因素，而挖补修理的斜度和额外铺层则是

影响极限载荷的主要因素。张铁纯等[9]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。李剑锋等[10]对复合材料蜂窝夹芯结

构单面贴补结构性能进行了试验研究和仿真分析，得出，修

补结构的承载能力随着补片直径与厚度的增加呈现出先增

加后减小的趋势。刘遂等[11]对不同修理方法后的蜂窝夹芯

板结构性能进行试验研究，结果表明，试件的强度恢复率均

在79%以上。王轩等[12]研究了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
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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则向

压缩所进摘损伤失效分析模型。

本文以玻璃纤维复合材料蜂窝夹芯斜接挖补修理结构

为研究对象，进行单向拉伸力学性能试验，研究其在单向拉

伸载荷作用下的力学性能，并与无损蜂窝结构的拉伸强度

进行对比，从失效模式、极限载荷及应变分布等方面确定挖

补修理对其静强度的影响，获得其强度恢复率。在试验的

基础上，利用有限元软件建立仿真模型，对修理后蜂窝夹芯

板的拉伸强度及破坏过程进行模拟，计算结果与试验结果

吻合较好，为蜂窝夹芯结构修理方案的制定提供了参考。

1 试验分析
1.1 试验件材料

试验件由上下面板和蜂窝芯构成，上下面板和蜂窝芯

通过环氧黏结剂黏结而成，修理材料与结构原材料相同。

蜂窝夹芯结构如图 1 所示，试件为 400mm×150mm 的矩形

板，外面板厚 0.449mm，内面板厚 0.312mm，各铺层顺序为

[(±45)/(0,90)/(±45)]，[(±45)/(0,90)/(±45)]，上下面板之间为

12.7mm厚的蜂窝芯子，材料为芳香族聚酰胺纸，试验件须

在夹持端进行蜂窝灌封处理并粘贴加强片，加强片采用

CMS-AD-3011型胶黏剂粘贴。修理工艺如图2所示。

斜接挖补修理蜂窝夹芯结构拉伸性能研究包含无损试

验件、单侧面板挖补修理试验件和单侧面板/蜂窝芯挖补修

理试验件各6件，共计18件。

1.2 试验过程

斜接挖补修理结构的单向拉伸试验参考《聚合物基复

合材料拉伸性能标准试验方法》（ASTM D3039）进行，试验

件应变测量点如图3所示，靠近试验件加载端粘贴4组对称

的应变片以验证传载均匀性，其余应变片按L形正反对应

粘贴。

试验加载方式如图 4所示。装夹时，通过一套由双耳

耳片、插销、夹板及夹条组成的夹具与试验机连接，并将施

加的载荷传递给试件。试验正式加载时，按照 1.0mm/min

图1　玻璃纤维蜂窝结构无损伤和修理后试验件

Fig.1　Glass fiber honeycomb structure repair test piece

图3　玻璃纤维蜂窝结构试验件应变片粘贴位置

Fig.3　Glass fiber honeycomb structure test piece, strain

patch paste position                                  

图2　玻璃纤维蜂窝结构单面损伤胶接修理示意图

Fig.2　Schematic diagram of single-sided damage adhesive

repair of glass fiber honeycomb structure    
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的速率从归零载荷加载至最大载荷，当载荷骤降40%时试

验停止。过程中记录载荷-位移曲线、失效载荷以及失效

模式。

1.3 试验结果与分析

试验结果见表1，其中无损的平均极限载荷为16.8kN，

面板损伤的平均极限载荷为17.1kN，面板/蜂窝损伤的平均

极限载荷为17.0kN，以无损件的极限载荷为标准，计算修理

件的强度恢复率，分别为101.8%和101.2%。

试验件的载荷-位移曲线和载荷-应变曲线如图 5~图

10所示，载荷-应变曲线选取其中一件试验件。

通过三组试验的载荷-位移曲线可以得出试验具有良

好的重复性，通过载荷-应变曲线可以看出，母面板上的应

变大于修理区应变，说明补片有较好的补强效果，减弱了损

伤区域的应力集中情况。

试验结果离散性较小，与无损试验件相比，单侧面板损

伤和面板/蜂窝损伤结构挖补修理效果都很好，修理后试样

的平均极限强度超过了无损试验件，强度恢复率可以达到

100%，失效模式均为端部（灌封端与蜂窝夹层交界面处）横

断，如图11所示。虽然实际工艺生产中无法完全保证胶接

区没有胶接质量问题，且试验件的实际尺寸与名义尺寸存

在偏差，但是各组别试验结果的离散系数均在10%以内，结

果具有较好的分散性和可靠性。

2 有限元仿真研究
2.1 有限元模型建立

本文使用某有限元软件进行玻璃蜂窝夹芯结构的无损

图5　无损试验件载荷-位移曲线

Fig.5　Load-displacement curve of the nondestructive test piece

图4　玻璃纤维蜂窝结构拉伸试验加载示意图

Fig.4　Schematic diagram of loading of glass fiber

honeycomb structure                       

图7　单侧面板损伤修理试验件载荷-位移曲线

Fig.7　Load-displacement curve of one panel

表 1 试验结果汇总

Table 1 Summary of experimental results

损伤类型

无损

面板损伤

面板/蜂窝损伤

平均极限载荷/kN

16.8

17.1

17.0

离散系数/%

2.8

5.2

7.1

强度恢复率/%

—

101.8

101.2

图6　无损试验件载荷-应变曲线

Fig.6　Load-strain curve of the nondestructive test piece
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件、修理件拉伸试验的有限元仿真分析，损伤分析方法编写

为VUMAT用户子程序代入软件中对修理结构进行渐进损

伤分析。对于复合材料面板、补片、附加修理层等采用

C3D8R 实体单元进行离散，对修理所用的胶膜使用

Cohesive黏结单元，玻璃蜂窝芯则参考Sandwich夹芯板理

论[13]等效为正交各向异性的弹性实体，使用C3D8R实体单

元进行离散。模型如图12所示，其中棕色部分为附加修理

层，橙色部分为复合材料补片，红色部分为胶层，绿色部分

为修理芯子，蓝色部分为面板，白色部分为蜂窝芯层，整体

轮廓尺寸为 400mm×150mm，蜂窝芯层高度为 12.7mm，在

面板上以 1∶30的斜度挖出直径为 50.4mm的圆孔，铺设厚

度为0.1mm的胶膜，最后覆盖相同直径的补片，并且模型各

个部件之间均通过Tie约束建立接触。

2.2 材料属性与损伤准则

面板和补片由玻璃纤维制成，A#铺层面板材料属性见

表 2，B#铺层面板材料属性见表 3，补片及附加修理层材料

见表 4。其中，E1、E2、E3 和G12、G23、G31 分别为拉压弹性模

量和剪切弹性模量，ν12、ν23、ν13 和 ν21、ν31、ν32 分别为主泊松

比和副泊松比。

本文参考了Sokolinsky等[14]对平纹编织复合材料提出

的失效判据和相应的材料退化方案，充分考虑了单层织物

图8　单侧面板损伤修理试验件载荷-应变曲线

Fig.8　Load-strain curve of unilateral panel

图11　三组试验件典型失效模式

Fig.11　Typical failure mode of the three sets of test units

图9　面板/蜂窝损伤修理试验件载荷-位移曲线

Fig.9　Panel/Cellular damage repair test piece 

load-displacement curve          

图10　面板/蜂窝损伤修理试验件载荷-应变曲线

Fig.10　Panel/Cellular damage repair test piece load-strain curve
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在拉伸、压缩和平面剪切应力状态下的渐进损伤行为。

在修理结构中，胶层用于黏结面板和补片以及蜂窝芯

拼接，胶层为环氧胶黏剂，其性能参数见表5。本文采用粘

聚区模型（CZM）模拟此界面元的损伤。此模型理论认为

界面元应力与相对位移的损伤本构关系如下
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式中，ti(i = nst )分别为界面元的法向正应力、垂直于裂纹

方向的切向剪应力和平行于裂纹方向的切向剪应力；δ i(i =

nst )分别为界面元上下表面之间法向和两个切向的相对

位移；Kii(i = nst )分别为界面元的法向刚度和两个切向刚

度；D为损伤状态变量，由损伤模型确定。

本文采用基于能量线性退化的 B-K 准则来预测胶层

界面元的损伤演化，B-K准则的表达式如下

GC =GC
n + (GC

s -GC
n ){ Gs +G t

Gn +Gs +G t
}
η

（2）

式中，Gi(i = nst )分别为胶层界面元沿法向、垂直裂纹方

向和平行裂纹方向的应变能释放率；GC
i (i = ns)分别为裂

纹模式 I型和 II型的临界应变能释放率；对于玻璃纤维环

氧树脂复合材料，一般有 η = 2~3，本文取 η = 2；GC 为由B-

K准则计算出的胶层界面元在混合模式下的总临界应变

能释放率。

在有限元分析时，采用三明治等效理论对蜂窝夹芯结

构进行等效，材料属性见表6。根据文献[15]～[17]可以确

定等效之后的材料参数，计算各等效参数的表达式为

Exx =Eyy =
4

3 ( t
l ) 3

Es

Ezz =
2

3

t
l

Es

Gxy =
3 γ
2 ( t

l ) 3

Gs

Gxz =
γ

3

t
l

Gs

Gyz =
3 γ
2

t
l

Gs

（3）

式中，Es、Gs、ρs、μs 为等效前蜂窝芯的弹性模量、剪切模量、

密度和泊松比；Eii(i = xyz ),Gxy、Gxz、Gyz、ρ、υ分别为等效后

蜂窝芯各方向的弹性模量、面内剪切模量、密度和泊松比；t,

l分别为芯子的壁厚和六边形蜂窝芯外接圆半径；γ为修正

系数，理论取值为1，根据经验一般取0.4~0.6。

当蜂窝夹芯结构承受平面拉伸载荷时，结构发生破坏，

芯子也随之发生破坏，因此，需要对这种载荷形式下的蜂窝

芯失效判据进行研究。根据王旭彤[18]和何梦临[19]的研究内

容，并结合工程实践经验，对于拉伸断裂选取第三强度理论

（最大切应力准则）作为蜂窝芯材的失效判据。

表 5 胶层性能参数

Table 5 Performance parameters of rubber layer

Knn /Kss /Ktt /MPa

100000

t 0
s /t 0

t /MPa

40

t 0
n /MPa

35

Gs /Gt / (N/mm)
1.5

表 2 面板材料（A#）

Table 2 Panel material （A#）

参数

数值

参数

数值

E1 /E2 /MPa

20700

G13 /G23 /MPa

4500

E3 /MPa

8000

G12 /MPa

5000

ρ/ (kg/m3 )
1800

ν13 /ν23

0.24

—

—

ν12

0.16

图12　修理模型拆分图

Fig.12　Repair model split diagram

表 4 补片及附加修理层材料

Table 4 Materials of patches and additional repair layers

参数

数值

参数

数值

E1 /E2 /MPa

20000

G13 /G23 /MPa

4500

E3 /MPa

7000

G12 /MPa

5000

ρ/ (kg/m3 )
1800

ν13 /ν23

0.24

—

—

ν12

0.16

表 3 面板材料（B#）

Table 3 Panel material （B#）

参数

数值

参数

数值

E1 /E2 /MPa

19300

G13 /G23 /MPa

4500

E3 /MPa

6000

G12 /MPa

5000

ρ/ (kg/m3 )
1800

ν13 /ν23

0.24

—

—

ν12

0.16
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2.3 仿真结果与分析

针对已经建立好的有限元模型，通过仿真分析后，得

到了相应的损伤失效云图和载荷-位移曲线，如图 13~图

18所示。无损蜂窝夹芯板应力主要集中在面板和灌封加

强端（模型中省略）相连的 4个角上，并在此处产生损伤，

其极限载荷为 16kN，与试验平均极限载荷误差为-4.9%；

对于单侧面板损伤和单侧面板/蜂窝损伤模型，其失效模

式均为端部（灌封端与蜂窝夹层交界面处）横断。其极限

载荷分别为 16.3kN和 16.2kN，与试验平均极限载荷的误

差仅为-5.5%和-4.9%；仿真效果与试验结果吻合较好，具

有较强的工程实用价值。

3 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）由试验结果表明，本文的贴补修理工艺可以有效地

恢复损伤后玻璃纤维蜂窝夹芯结构的拉伸性能，损伤修理

后的强度恢复率可以达到100%。

（2）本文建立的有限元模型能够较为准确地预测玻璃

纤维蜂窝夹芯结构修理后的拉伸性能，从应力分布、失效模

式及失效载荷等方面验证了三维有限元模型建模的有效性

以及编写的VUMAT子程序的正确性。

表 6 Nomex蜂窝芯等效力学性能

Table 6 Equivalent mechanical properties of Nomex

honeycomb core                            

参数

数值

参数

数值

E1 /E2 /MPa

0.24

G23 /MPa

23

E3 /MPa

1

ν12

0.94

G12 /MPa

0.113

ν13 /ν23

0.003

G13 /MPa

43

图13　无损蜂窝夹芯模型损伤失效云图

Fig.13　Injury failure diagram of the nondestructive

honeycomb core model                 

图15　单侧面板损伤挖补修理模型失效图

Fig.15　Failure diagram of damage excavation and repair

model of one side panel                         

图14　无损试验件与仿真模型的载荷-位移对比

Fig.14　Load-displacement comparison between nondestructive

 test parts and simulation models                         

图17　面板/蜂窝损伤模型失效云图

Fig.17　Panel/Cellular damage model failure plot

图16　单侧面板损伤试验件与仿真模型的载荷-位移对比

Fig.16　Load-displacement comparison between a single

            panel damage test piece and a simulation model
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Research on the Excavation and Repair Performance of Glass Fiber 
Honeycomb Sandwich Structure

Wang　Fangli1，2， Xie　Hao2， Zhu　Qiang3， Yang　Le4， Tong　Mingbo2

1. Jinling University of Science and Technology， Nanjing 211169， China
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3. China Special Aircraft Research Institute， Jingmen 448000， China

4. AVIC Jincheng Nanjing Engineering Institute of Aircraft System， Nanjing 210016， China

Abstract: The cellular sandwich structure is more and more widely used in the field of modern aviation and 

aerospace. It is urgent to adopt reasonable repair technology to repair and evaluate the bearing capacity of the 

repaired structure in the face of various kinds of damage caused in the process of manufacturing and aircraft service. 

In this paper, the load-bearing capacity of glass fiber honeycomb structure after repair is tested by using self-designed 

tensile fixture. The results show that the strength recovery rate of the structure after repair can reach 100%, which 

verifies the effectiveness of the repair technology applied to the composite structure. Then, the progressive damage 

analysis model of the glass fiber honeycomb sandwich structure under tensile load is established. The simulation 

results are in good agreement with the experimental results, which verifies the accuracy of the finite element model 

and the VUMAT subroutine written for the braided composite.
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