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复合材料泡沫夹芯板胶接修理的压缩性能

刘国春 魏桂明 杨文锋 孙 婷
（中国民用航空飞行学院，广汉 618307）

文 摘 针对复合材料泡沫夹芯结构在维修结构性能研究方面的缺失，在完成了复合材料泡沫夹芯板的

维修与压缩性能测试之后，建立了结构有限元分析模型，结合夹芯结构的稳定性理论解析模型，并对复合材料

泡沫夹芯结构的胶接修理压缩性能进行验证。结果表明：通过试验结果简化了有限元分析模型中的胶层设

置；应用复合材料夹芯结构的稳定性理论解析模型，能够快速获得复合材料夹芯维修结构的侧压极限载荷上

限值；复合材料泡沫夹芯修理结构的主要侧压破坏模式为面板一阶与二阶屈曲失效，该结果说明复合材料泡

沫夹芯修补结构的有限元模型与解析稳定性理论模型的计算精度较高，具有较强的工程实用性。
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Compression Performance of Adhesively Repaired Foam Core

Sandwich Composite
LIU Guochun WEI Guiming YANG Wenfeng SUN Ting

（Civil Aviation Flight University of China，Guanghan 618037）
Abstract Due to lack of researches on the structural performance of adhesively repaired foam core sandwich

composite，both a finite element model and a stability analytical model were built after repairing the sandwich compos⁃
ite and compressive experiment.The two models were validated by comparing them with the experiment.The adhesive
was simplified in the finite element model.The results show that the critical compressive load can be obtained effi⁃
ciently by using the stability analytical model for sandwich structures.The main failure modes of the adhesively re⁃
paired foam sandwich composite under compressive load are the first-order and second-order buckling.The finite ele⁃
ment analysis model and the stability analytical model of adhesively repaired sandwich composite are accurate enough
and have good potentials in engineering fields.
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0 引言

复合材料夹芯板结构由上下两块复合材料层合

面板与中间的夹芯结构组成，相较于复合材料层板

结构增大了惯性矩，在增重不大的情况下较大幅度

地提升了结构的弯曲与屈曲性能，再加上其吸音、隔

热等多方面优点，已经广泛地应用于飞机蒙皮、舵

面、地板等次承力区域。聚合物泡沫作为一种优异

的夹芯填充材料，相较于传统的蜂窝结构，夹芯板结

构有着密封性更好、整体成型工艺更容易实现等优

点，国内外学者针对复合材料泡沫夹芯结构的压缩

力学性能进行了许多的研究，FLECK等人［1-2］通过改

变不同面板和芯体的组合形式与夹芯结构的几何形

状，研究平纹编织夹芯结构的侧压力学性能，绘制了

夹芯结构的破坏模式。WANG等人［3］研究了面内压

缩载荷作用下的夹芯结构的压缩刚度和强度；LEI等
人［4］分析了玻璃纤维泡沫夹芯结构的侧压失效情形，

从理论与试验上讨论了一阶与二阶屈曲模态在坍塌

破坏中的作用。谢宗蕻等人［5］建立了复合材料泡沫
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夹芯结构在准静态压痕下的有限元模型与阻抗预测

方法。孙春芳等人［6］研究了复合材料泡沫夹层的刚

度、强度及弯曲等性能的试验方法以及破坏模式。

郑锡涛等人［7］对新型缝合复合材料泡沫夹芯结构进

行了弯曲、拉伸、侧压等多项力学性能测试试验。

国内外大量研究主要是集中在完好泡沫夹芯板的

力学性能表征上，而飞机作为一个长寿命使用件，结构

损伤在使用过程中不可避免，必然会涉及到损伤结构

件的维修性能校验。针对复合材料夹芯结构维修的研

究较少，华洲［8］针对复合材料蜂窝夹芯板挖补修理的压

缩性能进行研究，建立了三维渐进损伤分析模型，发现

在未修理区域的芯体由于屈曲形成结构初始损伤，进

而在蜂窝和面板出现损伤扩展发展成为结构失效，并

与试验进行了比对，模型计算精度较高，但泡沫夹芯与

蜂窝夹芯存在较大的差异，需要有更详细的泡沫夹芯

板研究进行维修支持。刘峰等人［9-10］对玻璃纤维泡沫

夹芯维修结构的纯剪切及拉伸性能进行了一些分析，

但是缺乏试验验证。本文通过理论计算、试验验证与

有限元模拟三个方面分析飞机复合材料泡沫夹芯维修

结构的压缩等力学特性，拟对增加国内复合材料飞机

结构维修的技术储备，具有较强的工程实用意义。

1 实验

1. 1 试件制备

选用我校西锐 SR20飞机的行李舱地板结构进

行维修性能分析，试验件的几何尺寸为 90 mm×60
mm×10. 541 mm，母板铺层形式为［0°/0°/core/0°/0°］，

层 板 材 料 为 Tencate7781/BT250E-1， 其 中

Tencate7781为玻璃纤维平纹布，BT250E-1为中温环

氧树脂，泡沫夹芯结构为Diab Divinycell HT61。结构

损伤为非穿透性损伤，采用阶梯型挖补修理，增加 1
层0°附加铺层，结构尺寸如图1所示。

补片与母板材料、铺层均相同，粘胶为 3M-AF-
163，各部分材料的力学性能见表 1~表 3。采用

Heatcon热补仪进行维修，升温速率 5 ℉/min，保温温

度 250 ℉，保温时间 60 min，降温速率 5 ℉/min，降至

100 ℉后停止温度控制。如图 2所示，完成 5件修补

板进行侧压力学性能测试，其中红色为粘胶颜色，可

以等同为修补区域。

1. 2 压缩性能测试

压缩性能测试在 Instron 8801-4电液伺服材料试

验机上进行，参考 GB/T 1454—2005《夹层结构侧向

压缩性能试验方法》，设置如图 3所示，加载过程为位

移控制，压头的速度为 0. 5 mm/min，过程中观察试验

件破坏过程，完成后记录试件的破坏模式。为通过

应变监控区分侧压过程的试件破坏方式，在靠近试

验件修补区域的正反两面和左右两侧各粘贴了应变

片，应变片粘贴位置如图 1所示，应变片上的数字为

试验件对应的应变片编号。

表1 Tencate7781/BT250E-1材料性能参数

Tab. 1 The material properties of Tencate7781/BT250E-1

E11/
GPa
24.5

E22/
GPa
24.5

G12/
GPa
4.5

ν12

0.115

Xt/
MPa
502

Xc/
MPa
485

S/
MPa
62.3

图2 维修后试样

Fig. 2 Repaired specimens
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图1 结构维修尺寸示意图

Fig. 1 The sketch map of repaired composite

表2 HT61材料性能参数

Tab. 2 The material properties of HT61

E/MPa
75

ν

0.4

拉伸强度

/MPa
1.8

压缩强度

/MPa
1.0

剪切强度

/MPa
0.9

表3 AF-163材料性能参数

Tab. 3 The material properties of AF-163

E/GPa
1.11

ν

0.34
剪切强度/MPa

34.3
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1. 3 结果与分析

试验中随着压头位移的增加，接触载荷也逐渐

增大，当载荷达到 9 kN左右时出现声响，当试验继续

加载，面板与泡沫出现较大屈曲变形，当接触力急剧

下降，结束加载，试验中记录的压头载荷-位移曲线

如图4所示。

由图4可知，夹芯结构压缩试验可以分为三个阶段：

（1）预载段，压缩位移从0~0. 6 mm，接触载荷增长缓慢；

（2）增载段，压缩位移从0. 6 mm至接触力极值区间，接

触载荷随着压缩位移的变化趋势接近于线性增长，修

补件的接触力极大值为10. 26 kN，均值为9. 18 kN，离
散系数为7. 89%，由于手工维修在表面处理、补片铺设

方面存在一定的工艺偏差，试验偏差处于正常范围；（3）
屈曲段，从接触力极值段到面板发生失稳，载荷急剧降

低，夹芯结构失去承载能力，结构破坏位置如图5所示。

由图5可知，5块试件的面板屈曲部位均发生在未修补

面，表明试件的修补质量较好。对比面板的破损位置，

发现3块试件损伤位置出现在面板中部，2块试件破损

在面板靠近端头1/4处，说明试件可能存在不同的屈曲

模式。

2 理论分析

由试验结论可知，维修结构的主要破坏区域发

生在未修补面，说明修补面板基本上恢复了完好面

板的强度，因此尝试应用复合材料夹芯结构完好板

的计算公式对修补板进行极限载荷预测。此外，由

于试验中观察到的破坏模式为面板屈曲，因此根据

复合材料泡沫夹芯结构的欧拉失稳公式得临界失稳

载荷［1，11-12］：

PE = k
2π2 ( )EI eq
H 2 (1)

式中，（EI）eq为夹芯结构的等效弯曲刚度，当夹芯结

构为矩形体时：

(EI) eq = E fbt
3

6 + Ecbtc
3

12 + E fbt (c + t )
2

2 (2)
式中，Ef为复合材料面板弹性模量，Ec为芯体弹性模

量，b为夹芯结构宽度，t为复合材料面板厚度，c为芯

体厚度。

公式（1）中H为夹芯结构非加持段的长度，长度

因子 k在压缩试验中取值为 2［13-14］。上述所有尺寸参

数在图1中都有标识。

复合材料夹芯结构的失稳通常存在两种模式：

一种是以上讨论的面板受压弯曲失稳；另外一种就

是芯体剪切失稳。芯体发生剪切失稳的临界载荷由

芯体的剪切刚度确定：

PS = S ≡ GCbc (3)
式中，Gc为芯体的剪切模量。

综合考虑面板的屈曲失稳与芯体的剪切变形效

应，最终得到复合材料夹芯结构的失稳临界载荷表

达式如下：
1
Pcr
= 1
PE
+ 1
PS

(4)
将公式（1）~（3）代入到公式（4）中，得到复合材

图3 维修结构的侧向压缩试验

Fig. 3 Compression test on repaired composite

图4 试验件的接触力-位移曲线

Fig. 4 Load vs displacement curves of test panels

图5 维修结构面板破损位置图

Fig. 5 The damage area of test panels

料夹芯结构的临界失稳应力表达式：

Pcr =
2π2 é

ë
êê

ù

û
úú

E fbt3

3 + Ecbtc
3

6 + E fbt (c + t )2 GCbc

H 2Gcc + 2π2 é

ë
êê

ù

û
úú

E fbt3

3 + Ecbtc
3

6 + E fbt (c + t )2
(5)

该复合材料夹芯结构临界失稳载荷公式考虑的

是粘接良好的理想情况，因此该理论计算值较实际

情况偏高，可以认为是复合材料泡沫夹芯维修结构

侧压作用下的极限载荷上限值。通过该稳定性解析

分析模型能够快速确定复合材料夹芯结构在良好修

补情况下的极限载荷与载荷量级，或在缺乏试验验

证情况下应用理论分析的数据与有限元计算结果进

行比对验证。

3 有限元模拟

3. 1 有限元模型建立

在 ANSYS WORKBENCH中建立结构的完整有

限元分析模型，复合材料面采用单层实体建模，泡沫

夹芯结构应用实体单元模拟，建模完成的修理结构

有限元网格模型如图 6所示，采用 SOLID186六面体

单元，划分网格78 840个，共有344 083个节点。

由于试验中试件破坏部位主要以面板屈曲与芯

体变形为主，通过面板上下表面的应变数据与破坏

模式显示，修补面母体与补片之间的胶层未出现明

显脱胶失效，因此，在有限元分析模型中胶层结构采

用零厚度的接触分析，应用了线性 bonded接触分析

进行模拟，不考虑胶层失效，重点关注面板与泡沫芯

体的失效情况。

3. 2 加载方式与边界条件

模型端部施加位移载荷，另一端固定约束，并在

试验夹具夹持位置增加端面约束。根据试验加载情

况，将位移载荷选取在压缩试验的线性增载段，施加

位移载荷设置为0. 6 mm。
3. 3 计算工况

（1） 静力分析

静力分析中主要考虑材料的强度失效。

泡沫芯体结构为各向同性材料，泡沫芯体的侧

压破坏模式主要为压缩塌陷，通过判断泡沫芯体的

压应力是否达到破坏值来判断芯体结构是否破坏，

即当满足下列条件时发生压缩破坏：

|σ11c |max ≥ S11c (6)
式中，σ11c为芯体加载方向压应力，S11c为芯体压缩

强度。

复合材料面板由于其拉压强度接近，采用蔡-希
尔强度准则进行判断。

σ21
X 2 - σ1σ2

X 2 + σ22
Y 2
+ τ212
S2
= 1 (7)

其中认为复合材料平纹布的 1方向的强度 X与 2方
向的强度Y相同。

（2） 稳定性分析

在静力分析的基础上对结构进行稳定性分析，

计算临界屈曲特征值，并分析修补结构的屈曲模态。

4 理论分析、有限元模拟与试验结果对比

4. 1 极限载荷比对

将理论分析、有限元模拟的强度极限载荷与临

界屈曲载荷、试验件极限载荷平均值与最大值整理

如表4所示。

由表 4可知，有限元模拟的强度分析极限载荷值

为稳定性分析的 147. 63%，因此本文的复合材料夹

芯修补结构失效模式为屈曲失效，主要分析夹芯结

构的稳定性。

将理论分析数据作为完好板的强度参考基准，

有限元模拟获得的强度恢复率为 81. 33%，试验均值

的强度恢复率为 61. 00%，属于复合材料结构维修合

格的许可范围［15］，说明试件维修效果良好。

有限元模拟与试验极值偏差为 16. 18%，与试验

均值偏差 25. 01%，偏差主要是由于ANSYS的稳定性

计算为线性屈曲分析，试验屈曲情况近似于线性分

布，再加上维修的多种因素影响，偏差值处于许可范

围，说明本文的维修有限元模型精度较高，能够指导

实际维修。

4. 2 夹芯结构稳定性比对

图6 维修结构有限元网格图

Fig. 6 The finite element analysis model of repaired composite

表4 维修结构的极限载荷比对

Tab. 4 Comparison of experimental，theoretical and
FEA results
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料夹芯结构的临界失稳应力表达式：
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该复合材料夹芯结构临界失稳载荷公式考虑的

是粘接良好的理想情况，因此该理论计算值较实际

情况偏高，可以认为是复合材料泡沫夹芯维修结构

侧压作用下的极限载荷上限值。通过该稳定性解析

分析模型能够快速确定复合材料夹芯结构在良好修

补情况下的极限载荷与载荷量级，或在缺乏试验验

证情况下应用理论分析的数据与有限元计算结果进

行比对验证。

3 有限元模拟

3. 1 有限元模型建立

在 ANSYS WORKBENCH中建立结构的完整有

限元分析模型，复合材料面采用单层实体建模，泡沫

夹芯结构应用实体单元模拟，建模完成的修理结构

有限元网格模型如图 6所示，采用 SOLID186六面体

单元，划分网格78 840个，共有344 083个节点。

由于试验中试件破坏部位主要以面板屈曲与芯

体变形为主，通过面板上下表面的应变数据与破坏

模式显示，修补面母体与补片之间的胶层未出现明

显脱胶失效，因此，在有限元分析模型中胶层结构采

用零厚度的接触分析，应用了线性 bonded接触分析

进行模拟，不考虑胶层失效，重点关注面板与泡沫芯

体的失效情况。

3. 2 加载方式与边界条件

模型端部施加位移载荷，另一端固定约束，并在

试验夹具夹持位置增加端面约束。根据试验加载情

况，将位移载荷选取在压缩试验的线性增载段，施加

位移载荷设置为0. 6 mm。
3. 3 计算工况

（1） 静力分析

静力分析中主要考虑材料的强度失效。

泡沫芯体结构为各向同性材料，泡沫芯体的侧

压破坏模式主要为压缩塌陷，通过判断泡沫芯体的

压应力是否达到破坏值来判断芯体结构是否破坏，

即当满足下列条件时发生压缩破坏：

|σ11c |max ≥ S11c (6)
式中，σ11c为芯体加载方向压应力，S11c为芯体压缩

强度。

复合材料面板由于其拉压强度接近，采用蔡-希
尔强度准则进行判断。

σ21
X 2 - σ1σ2

X 2 + σ22
Y 2
+ τ212
S2
= 1 (7)

其中认为复合材料平纹布的 1方向的强度 X与 2方
向的强度Y相同。

（2） 稳定性分析

在静力分析的基础上对结构进行稳定性分析，

计算临界屈曲特征值，并分析修补结构的屈曲模态。

4 理论分析、有限元模拟与试验结果对比

4. 1 极限载荷比对

将理论分析、有限元模拟的强度极限载荷与临

界屈曲载荷、试验件极限载荷平均值与最大值整理

如表4所示。

由表 4可知，有限元模拟的强度分析极限载荷值

为稳定性分析的 147. 63%，因此本文的复合材料夹

芯修补结构失效模式为屈曲失效，主要分析夹芯结

构的稳定性。

将理论分析数据作为完好板的强度参考基准，

有限元模拟获得的强度恢复率为 81. 33%，试验均值

的强度恢复率为 61. 00%，属于复合材料结构维修合

格的许可范围［15］，说明试件维修效果良好。

有限元模拟与试验极值偏差为 16. 18%，与试验

均值偏差 25. 01%，偏差主要是由于ANSYS的稳定性

计算为线性屈曲分析，试验屈曲情况近似于线性分

布，再加上维修的多种因素影响，偏差值处于许可范

围，说明本文的维修有限元模型精度较高，能够指导

实际维修。

4. 2 夹芯结构稳定性比对

图6 维修结构有限元网格图

Fig. 6 The finite element analysis model of repaired composite

表4 维修结构的极限载荷比对

Tab. 4 Comparison of experimental，theoretical and
FEA results

分析方式

理论分析

有限元模拟

有限元模拟

压缩试验

压缩试验

数据类别

-
强度分析

稳定性分析

极大值

平均值

极限载荷/kN
15.05
18.07
12.24
10.26
9.18

与理论分析比较/%
-

120.07
81.33
68.17
61.00
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有限元模型计算得到复合材料夹芯维修结构的

前四阶特征值与形态如图 7所示。由特征值计算可

知一阶与二阶、三阶、四阶的临界失稳载荷分别相差

9. 28%、14. 55%、14. 86%。

结合试验中出现的两种屈曲形态（图 8）分析，得

到结论如下：在试件中部失稳的形态与有限元模拟

的一阶模态相似，在受压过程中，试件中部向修补面

发生弯曲，未修补面出现较大变形后出现破坏。在

试件端部 1/4处失稳的形态与有限元模拟的二阶模

态类似，最大变形位置出现在两端 1/4处，未修补面

出现较大变形发生破坏。

考虑到试件在制备过程中可能由于工艺、试验

等多方面原因，导致实际试件的一阶与二阶屈曲特

征值差异较小，所以本文中的复合材料夹芯维修结

构在受压情况下需要重点关注稳定性分析的一阶与

二阶屈曲模态。同时也说明了本文建立的有限元计

算模型在稳定性分析中有较高的精度，与试验情况

相符合，具有较强的工程应用价值。

5 结论

通过完成了复合材料夹芯结构挖补修理压缩性

能的理论分析、试验与有限元模拟，得到以下结论：

（1）根据试验结果判断复合材料夹芯维修结构

没有发生胶层破坏，有限元分析模型对于胶层的模

拟采用线性接触设置，通过试验与理论分析验证了

该简化模型具有较好的计算精度，能够提高分析

效率；

（2）结合复合材料结构维修的强度恢复特性，通

过完整夹芯结构的解析分析模型能够快速判定复合

材料夹芯维修结构的侧压极限载荷上限值，该理论

分析数据也可以用于校验无试验结果比对的有限元

分析结果；

（3）通过有限元分析、理论解析模型与试验数据

对比，得到复合材料夹芯修理结构的主要侧压破坏

模式为面板一阶与二阶屈曲失效。有限元分析模型

与理论解析方法分析精度较高，能够快速、准确地应

用于复合材料夹芯结构的维修指导工作。
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