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文　 摘　 建立了复合材料泡沫夹层结构含穿透损伤挖补维修的三维有限元模型ꎬ对其在单、双向拉伸载荷

作用下进行了有限元分析ꎬ根据各铺层的材料主方向的应力分布ꎬ采用最大应力强度准则计算了挖补维修前后

结构的单、双向拉伸强度ꎮ 结果表明:单向拉伸载荷状态下ꎬ维修后结构强度恢复系数为 ８８.１％ꎬ初始损伤为面

内剪切失效ꎻ双向拉伸载荷状态下ꎬ维修后结构强度恢复系数为 ９７.６％ꎬ初始损伤为纤维拉伸断裂ꎮ 最佳表面

额外贴补层数量为 １ 至 ２ 层ꎬ过多贴补层会导致局部应力集中ꎬ使维修后结构强度下降ꎮ
关键词　 挖补维修ꎬ复合材料ꎬ泡沫芯体ꎬ夹层结构ꎬ有限元分析
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０　 引言

复合材料具有高比强度、高比模量、良好的抗疲

劳性等优点ꎬ已被广泛应用于航空航天领域[１]ꎮ 复

合材料夹层结构通过充分利用各个组成部分的性能

特点可达到更好的结构效能[２]ꎮ 复合材料蜂窝夹芯

板在航空航天领域中得到了广泛应用ꎬ但面板与芯材

的粘接性能较弱导致结构抗剪、抗压、抗剥离、抗疲劳

等性能较低[３－４]ꎮ 目前高性能的聚合物泡沫芯材(如
ＰＭＩ 泡沫)应用越来越广泛ꎬ泡沫与蜂窝相比机械加

工及生产更为简单ꎬ闭孔的泡沫结构相比开孔的蜂窝

结构具有更低的吸水率ꎬ能减小维修成本[５]ꎮ
由于外部飞行环境的不断变化以及各种不可预

测的突发事件ꎬ使得复合材料构件在运行过程中难免

发生损伤ꎬ因此复合材料构件的修理问题成为了当前

制约复合材料构件在航空航天领域上进一步扩大应

用范围的主要因素之一[６]ꎮ 挖补维修法因其有强度

恢复率高、修理表面光顺等优点ꎬ被广泛应用于复合

材料夹层结构修理中[７－９]ꎮ 本文以 ＰＭＩ 泡沫夹层复
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合材料构件为原型ꎬ建立了完好结构及含穿透损伤挖

补维修结构的有限元模型ꎬ给出了两种结构在拉伸载

荷下的结构强度ꎬ分析了表面额外贴补片数量对结构

强度的影响ꎬ提出了具有工程参考价值的结论ꎮ
１ 　 含穿透损伤的泡沫夹层结构

１.１　 材料及性能参数

面板为 ７５９ / ３２３３ 复合材料层压板[１０]ꎬ其单层厚

度约为 ０.１１ ｍｍꎮ 芯体采用 ＰＭＩ 闭孔刚性泡沫ꎮ 泡

沫夹层结构各材料力学性能参数见表 １ꎮ
表 １　 泡沫夹层结构各材料力学性能参数

Ｔａｂ.１　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｆｏａｍ ｃｏｒｅ ｓａｎｄｗｉｃｈ ｐａｎｅｌ

材料 Ｅ１ｔ / ＭＰａ Ｘ１ｔ / ＭＰａ Ｘ１ｃ / ＭＰａ ν１２ Ｇ１２ / ＭＰａ Ｓ / ＭＰａ
面板 ２２４００ ４０３.４ ３８５.５ ０.１６ ３５００ ８２.４
芯材 ２.９４ １.５６ １.０５ ０.３３ － １.０

１.２　 穿透损伤模式及维修方式

选取外表面 １.２４ ｍ×１.２４ ｍꎬ内表面 １ ｍ×１ ｍꎬ搭
接宽度 ０.１ ｍꎬ厚 １０ ｍｍ 的成封闭结构的复合材料泡

沫夹层板作为研究对象ꎬ完好结构的两侧面板均为±
４５°两层ꎬ采用阶梯式挖补维修法[１１－１２]ꎬ损伤区直径

参照文献[１３]ꎬ最大损伤尺寸为 ６０ ｍｍꎬ维修补片与

母板搭接宽度 ５ ｍｍꎬ补片的铺层参数与母板一致ꎮ
表面贴补片最小直径 ９０ ｍｍꎬ其他表面贴补片直径按

每 １０ ｍｍ 递增ꎬ其损伤模式及维修方式见图 １ꎮ

(ａ)　 挖补前

(ｂ)　 挖补后

图 １　 穿透损伤模式及维修方式

Ｆｉｇ.１　 Ｐｅｎｅｔｒａｔｉｎｇ ｄａｍａｇｅ ｍｏｄｅ ａｎｄ ｒｅｐａｉｒｅｄ ｌａｙ￣ｕｐ

２　 有限元建模

２.１　 有限元网格划分

将泡沫夹层结构分为三部分:复合材料母板、维
修补片、泡沫芯体ꎮ 根据有限元网格划分要求确定各

部分网格单元类型如下:(１)母板:主区域选用“ｑｕａｄ
４”单元ꎬ斜面棱边区域选用“ ｔｒｉａ ３”单元ꎻ(２)维修补

片:均采用“ｑｕａｄ ４”单元ꎻ(３)芯体:主区域采用“ｈｅｘ
８”单元ꎬ斜面棱角区域采用“ ｔｅｔ ４”单元ꎮ 有限元模

型计算的收敛性受网格密度大小的影响ꎬ当单元宽度

与板边长的比值 Ｗ / Ｌ<０.０１５ 时ꎬ中心点位移最大值

相对差值<５％ꎬ此时有限元模型计算结果收敛[１４]ꎮ
为提高计算效率和精度ꎬ泡沫夹层结构网格布局采用

四周稀疏、中间区域逐渐加密的方式(图 ２)ꎮ

图 ２　 泡沫夹层结构有限元网格

Ｆｉｇ.２　 Ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｅｓｈ ｏｆ ｆｏａｍ ｃｏｒｅ ｓａｎｄｗｉｃｈ ｐａｎｅｌ

２.２　 约束与载荷分布

根据该泡沫夹层结构的受力特点ꎬ确定在拉伸载

荷作用下有限元模型的边界条件ꎮ 单向拉伸载荷下ꎬ
外侧壁板左边界中间节点约束 ｘ、ｙ、ｚ 方向平动自由

度ꎬ其余节点约束 ｘ、ｚ 方向平动自由度ꎻ右边界两端

节点约束 ｚ 方向平动自由度ꎻ同时外侧壁板右边界施

加 ｘ 方向均布总拉力 Ｆ１构成单向拉伸载荷ꎮ 双向拉

升载荷下ꎬ外侧壁板左边界约束 ｘ、ｚ 两个方向平动自

由度ꎻ外侧壁板下边界约束 ｙ、ｚ 两个方向平动自由

度ꎮ 同时外侧壁板上边界施加 ｙ 方向均布总拉力

Ｆ２ꎬ外侧壁板右边界施加 ｘ 方向均布总拉力 Ｆ２使其

构成双向拉伸载荷状态ꎬ其边界条件见图 ３ꎮ

(ａ)　 单向拉伸
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(ｂ)　 双向拉伸

图 ３　 拉伸载荷下有限元模型边界条件

Ｆｉｇ.３　 Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ
ｍｏｄｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｅｎｓｉｌｅ ｌｏａｄｉｎｇ

３　 结构应力与强度分析

假设补片搭接区域处于理想状态即无层间效应ꎬ
在单向和双向拉伸载荷状态下分别对完好结构、穿透

损伤挖补维修结构进行有限元分析ꎮ 由于面板部分

承担了复合材料夹层结构的绝大部分面内载荷ꎬ因此

复合材料面板的强度决定了复合材料夹层结构的强

度ꎬ运用最大应力强度准则对面板结构进行强度分

析ꎬ安全因数取 ２.０[１５]ꎮ
３.１　 穿透损伤挖补维修结构强度分析

建立好穿透损伤的有限元模型后ꎬ采用双面贴补

法分别在壁板外侧和内侧的维修区域贴补维修铺层

０５、０６ 层和 ０７、０８ 层ꎬ形成挖补维修结构有限元模

型ꎬ并进行有限元计算ꎮ 图 ４ 为单、双向拉伸状态下

穿透损伤挖补维修后结构第 ０２ 铺层正应力及剪应力

云图ꎮ

(ａ)　 单向拉伸

(ｂ)　 双向拉伸

图 ４　 拉伸载荷下维修板 ０２ 层正应力及剪应力云图

Ｆｉｇ.４　 Ｔｈｅ σ１ ａｎｄ τ１２ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｐａｉｒｅｄ ｐａｎｅｌ ｕｎｄｅｒ ｔｅｎｓｉｌｅ ｌｏａｄｉｎｇ ｏｆ ＮＯ.０２ ｌａｙ￣ｕｐ

　 　 由图可知ꎬ维修后结构在单向拉伸状态下母板上

挖补维修区域边界处应力水平处于最大值ꎻ双向拉伸

状态下ꎬ最大正应力区位于母板上挖补维修区域边界

处与 ｘ 轴约成 ４５°位置ꎬ最大剪应力区位于母板上挖

补维修区域边界处与 ｘ 轴成 ９０°位置ꎮ
计算结果表明ꎬ单向拉伸载荷作用下ꎬ复合材料泡

沫夹层板挖补前后的极限载荷分别为 ２３.１４６ 和 ２０.３９６
ｋＮꎬ二者初始损伤均位于第 ０２ 铺层ꎬ损伤模式同为面

板剪切失效ꎮ 与完好结构相比ꎬ单向拉伸载荷下穿透

损伤挖补维修后结构强度恢复系数为 ８８.１％ꎮ
双向拉伸载荷作用下ꎬ复合材料泡沫夹层板挖补

前后的极限载荷分别 ５４.９５９ 和 ５３.６４９ ｋＮꎬ二者初始

损伤均位于第 ０２ 铺层ꎬ损伤模式同为纤维受拉断裂ꎮ
与完好结构相比ꎬ双向拉伸载荷下穿透损伤挖补维修

后结构强度恢复系数为 ９７.６％ꎮ
由此可见拉伸载荷作用下ꎬ采用挖补维修双面贴

补法可以恢复穿透损伤泡沫夹层结构绝大部分的承

载能力ꎮ
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３.２　 表面额外贴补量对结构强度的影响

实际维修过程中在维修补片贴补结束后ꎬ常在其

表面额外贴补一定数量的与维修补片具有相同材质、
相同铺层方式的表面补片ꎬ以防止维修搭接区域产生

层间失效并为后期打磨提供补偿铺层ꎮ 图 ５ 为维修

后结构强度随表面额外贴补片数量变化曲线ꎮ

图 ５　 表面额外贴补片数量对结构强度影响曲线

Ｆｉｇ.５　 Ｅｆｆｅｃｔ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ｗｉｔｈ ｔｈｅ
ｉｎｃｒｅａｓｅ ｏｆ ｓｕｒｆａｃｅ ｐａｔｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

由图可知ꎬ随着表面额外贴补片数量的增加维修

后泡沫夹层结构强度在单向及双向拉伸载荷下均逐

渐降低ꎮ 主要原因是结构局部刚度随着表面贴补片

数量增加而逐渐增大ꎬ最终导致应力集中使得结构强

度下降ꎮ 其最佳表面额外贴补片数量为 １ 至 ２ 层ꎬ具
体情况视维修要求不同而变化ꎮ
３.３　 单向与双向拉伸载荷下结构强度对比分析

由前面分析数据可知ꎬ完好泡沫夹层结构和挖补

维修后泡沫夹层结构双向拉伸载荷下结构强度分别

是单向拉伸载荷下结构强度的 ２.３７ 倍和 ２.６３ 倍ꎮ 这

是由于面板材料的抗拉压性能远优越与抗剪切性能

造成的ꎬ面板上玻璃纤维平纹布的铺层角度为±４５°ꎬ
单向拉伸时材料主方向与作用力方向成 ４５°夹角ꎬ面
板受剪切ꎬ玻璃纤维材料抗拉性能未能充分发挥ꎬ结
构强度取决于面板的剪切强度ꎮ 双向拉伸时面板玻

璃纤维抗拉性能充分发挥ꎬ结构强度得到明显提高ꎮ
因此无论是完好结构还是维修后结构ꎬ双向拉伸载荷

下的结构强度明显高于单向拉伸载荷下的结构强度ꎮ
４　 结论

(１)含穿透损伤的复合材料泡沫夹层结构在采

用挖补维修法维修后ꎬ在单向与双向拉伸载荷作用下

结构强度依次恢复到完好结构的 ８８.１％和 ９７.６％ꎬ与
实验数据吻合ꎮ

(２)含穿透损伤的泡沫夹层复合材料挖补维修

结构ꎬ在单向与双向拉伸载荷作用下初始损伤均位于

０２ 铺层ꎬ损伤模式依次为面板剪切失效和纤维拉伸

断裂ꎮ

(３)表面额外贴补片数量的增加会导致局部刚

度增大ꎬ引起应力集中ꎬ使得维修后结构强度逐渐降

低ꎮ 最佳表面贴补片数量为 １ 至 ２ 层ꎬ具体情况视维

修要求不同而变化ꎮ
(４)由于玻璃纤维复合材料的各向异性特性ꎬ使

得泡沫夹层复合材料结构在双向拉伸下的结构强度

远大于单向拉伸下的结构强度ꎮ
(５)维修后结构应力水平最高的区域位于维修

补片和母板的搭接区ꎬ这些区域容易出现二次损伤ꎬ
是后期检查的重点ꎮ
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