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摘　 要：复合材料蜂窝结构越来越广泛地应用于飞机承力结构件，其受冲击等损伤后的损伤评估与修

理方案成为民机复材结构研究中最关切的问题之一。 针对复合材料蜂窝结构渐进损伤评估及阶梯式

胶接挖补修理问题，基于蜂窝芯子等效模型和 Ｃ３Ｄ８Ｒ 三维体单元及 ０ 厚度三维粘聚力单元 ＣＯＨ３Ｄ８
建立蜂窝结构渐进损伤分析和挖补修理参数研究的三维有限元模型；基于三维 Ｈａｓｈｉｎ 准则、Ｂｅｓａｎｔ 准

则和 Ｂ⁃Ｋ 准则开发 ＵＳＤＦＬＤ 程序实现复合材料层合板、蜂窝芯子和胶层的损伤模拟与失效；针对蜂窝

结构穿孔损伤仿真研究补片挖补角度、额外层铺层角及厚度等参数对修理后结构强度恢复效果的影

响规律。 结果表明：补片挖补角度减小带来搭接处胶层内部剪应力升高，补片额外层铺层方向与外载

荷夹角增大，以及额外层厚度增加导致搭接边缘出现应力集中而更易提前失稳，都会明显降低蜂窝结

构挖补修理后的强度恢复效果。 仿真分析结果表明挖补补片选取 １ 层 ０°铺层的额外层和 １ ∶ １０ 的挖

补斜率时，蜂窝结构穿孔损伤修理件的强度恢复效果最佳，达到无损件的 ９５．７２％。
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　 　 近年来，复合材料因其比强度高、质量轻的优越

性能在民机结构中的占比越来越高，被广泛应用于

飞机的主、次承力结构，但结构损伤后的评估与修理

技术也成为复合材料研究中急需解决的问题。 复材

结构在民机中通常是大尺寸部件，结构受损后直接

更换的成本高昂。 为了提高复材结构在飞机服役期

间的功能完整和安全可靠，研究民机复材结构损伤

评估技术和修理方案尤有必要，特别是在 ＡＲＪ２１、
ＭＡ７００、Ｃ９１９ 等国产民机陆续推向国内和国际市场

之际，更需具备民机结构修理方案制定能力和超手

册修理技术。
复合材料蜂窝夹芯板较普通复合材料层合板的

静力性能更好，但由于蜂窝夹芯板的面板较薄，更容

易在受到外物冲击时造成面板凹陷、分层、面芯脱胶

甚至穿孔损伤。 复合材料蜂窝结构损伤后抗弯刚度

和结构强度大幅下降，需对受损部位进行合理的修

理，最为常用的修理方式为胶接挖补修理。

结构修理后的强度恢复效果等力学性能是校核

飞机复合材料结构能否满足适航要求的重要参

考［１］。 复合材料蜂窝结构因其结构形式复杂、力学

性能离散性较大、损伤模式多样等特点给强度校核

和修理方案设计工作带来诸多困难。 ＦＡＡ 的研究

表明［２］，除损伤类型、修理工艺外，挖补修理的开孔

尺寸、挖补角度、补片附加层铺层角及其厚度等修理

参数也影响了复合材料修理结构的修理效果。 近年

来，国内外不少学者［３⁃６］ 研究了复合材料蜂窝结构

侧压性能。 Ａｖｅｒｙ 等［７］和 Ｈａｎｓｅｎ［８］通过建模仿真和

实验研究了脱胶损伤蜂窝结构的侧压力学性能。
Ｔｚｅｔｚｉｓ 等［９］采用光栅影像技术研究了复合材料层合

板挖补修理后的屈曲特性。 Ｔｏｍｂｌｉｎ 等［１０］ 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和

修理方案。 Ｃａｍｐｉｌｈｏ 等［１１］ 研究了复合材料蜂窝结

构贴补修理后的压缩屈曲特性。 Ｒａｍａｎｔａｎｉ 等［１２］ 建

立了胶层界面 Ｉ＋ＩＩ 型混合损伤的 ＣＺＭ（粘聚力）模
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型，用于仿真计算挖补修理结构在弯曲载荷作用下

的损伤特征。 贾宝惠等［１３］ 和郭彦江等［１４］ 分别在

Ｐａｔｒａｎ ／ Ｎａｔｒａｎ 中建模仿真研究了贴补修理和挖补修

理复合材料层合板的稳定性。 关志东等［１５］ 试验研

究了半穿透损伤层合板挖补修理后的拉伸性能。 华

洲［１６］研究了复合材料蜂窝夹芯板损伤结构胶接修

理的影响因素。
综上所述，民机复合材料蜂窝结构强度和损伤

分析及修理技术是复合材料研究领域的重点和难

点。 本文基于上述研究背景并针对民机维护和修理

时的实际工程需求，以复合材料蜂窝结构及其典型

胶接挖补修理结构为研究对象，采用三明治夹芯板

理论和分离式实体建模方法，利用 ＡＢＡＱＵＳ 软件建

立其有限元模型，并基于各向异性材料最大应力准

则，利用 ＵＳＤＦＬＤ 程序实现蜂窝结构中复合材料层

合板、蜂窝芯子、粘接胶层的损伤失效准则，仿真研

究了复合材料蜂窝结构渐进损伤评估方法和挖补修

理效果影响因素，以此为民机满足持续适航要求的

复合材料蜂窝结构损伤修理方案提供理论依据和技

术参考。

１　 蜂窝结构挖补修理有限元模型

１．１　 复合材料蜂窝结构修理方法

复合材料蜂窝结构在受到偶然、环境、疲劳等损

伤时易发生面板穿孔和面芯脱胶等损伤，导致结构

“工字梁”式承载能力急剧降低。 对应单侧损伤和

穿透损伤的蜂窝结构需分别采用不同的方式进行挖

补修理，如图 １ 和图 ２ 所示。

图 １　 单面损伤挖补修理

图 ２　 穿透损伤双面挖补修理

蜂窝结构挖补修理模型主要由复合材料面板和

修理补片、蜂窝芯子和替换芯子、粘接胶层等部分组

成。 其中复合材料面板部分采用与普通层合板相同

的胶接挖补修理，修理补片采用与面板相同的铺层

顺序，补片半径从内向外逐层增加，铺层厚度与层间

半径差的比值定义为挖补角，并适当增加额外层以

提高修理效果；蜂窝芯子受损部分在切除后粘接替

换芯子并以胶体进行部分或完全灌封。
１．２　 蜂窝芯子等效模型

复合材料蜂窝结构中蜂窝芯子较为复杂，一般

蜂窝多为六角形结构。 关于如何建立蜂窝芯子模

型，国内外有不同的看法，常用的等效模型建模方法

有 Ｒｅｉｓｓｎｅｒ 理论、Ｈｏｆｆ 等刚度理论、三明治夹芯板理

论等。 本文采用三明治夹芯板理论进行蜂窝芯子等

效建模，得出蜂窝芯子等效弹性参数如表 １ 所示。
表 １　 蜂窝芯子等效材料参数［１６］

Ｅ１ ／ ＭＰａ Ｅ２ ／ ＭＰａ Ｅ３ ／ ＭＰａ ν１２

０．１３１ ４ ０．１３１ ４ １２４ ０．９４

ν１３ ＝ ν２３ Ｇ１２ ／ ＭＰａ Ｇ１３ ／ ＭＰａ Ｇ２３ ／ ＭＰａ

０．０００ ３ ０．１１３ ４３ ２３

ＸＴＴ ／ ＭＰａ ＳＬＴ ／ ＭＰａ ＳＷＴ ／ ＭＰａ

２．１０ １．４８ ０．８５

１．３　 蜂窝结构有限元模型

以 ３８０ ｍｍ×１５０ ｍｍ 的平板复合材料蜂窝结构

为例，采用双面挖补修理方案进行蜂窝结构无损件、
损伤件和修理件有限元建模分析。 上下复合材料层

合板各厚 １ｍｍ，铺层顺序为［＋４５ ／ ０ ／ －４５ ／ ９０］ ｓ；蜂窝

芯子厚 ８ ｍｍ。
在 ＡＢＡＱＵＳ 中分别建立上下面板、修理补片和

蜂窝芯子的三维实体模型。 其中，上、下复合材料层

合板采用 Ｃ３Ｄ８Ｒ 单元建模，沿其厚度方向划分 ４ 个

单元，即每个单元包含 ２ 层纤维铺层，厚度方向的尺

寸为 ０．２５ ｍｍ；修理补片采用与面板相同的建模方

法，补片的附加层也采用 Ｃ３Ｄ８Ｒ 单元建模；蜂窝芯

子采用三明治等效理论处理为各项异性三维实体结

构，采用 Ｃ３Ｄ８ 单元建模；上下面板、修理补片和芯

子之间的胶粘剂采用 ０ 厚度三维粘聚力单元

ＣＯＨ３Ｄ８ 建模。 加载表 １ 和表 ２ 中的材料属性，建
立蜂窝结构无损件和修理件有限元模型，如图 ３ 所

示。 蜂窝结构损伤件通过 ＵＳＤＦＬＤ 子程序实现复材

面板和蜂窝芯子的渐进损伤和刚度退化。

·８４０１·
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表 ２　 复合材料层合板属性参数

Ｅ１１ ／ ＧＰａ Ｅ２２ ／ ＧＰａ Ｅ３３ ／ ＧＰａ Ｇ１２ ／ ＧＰａ Ｇ１３ ／ ＧＰａ Ｇ２３ ／ ＧＰａ ν ρ ／ （ｋｇ·ｍ－３）
１２８ ８．４６ ８．４６ ３．８９ ３．８９ ３．８９ ０．３２２ １ ５６０

ＸＴ ／ ＭＰａ ＸＣ ／ ＭＰａ ＹＴ ／ ＭＰａ ＹＣ ／ ＭＰａ ＺＴ ／ ＭＰａ ＺＣ ／ ＭＰａ Ｓ１２ ／ ＭＰａ Ｓ１３ ＝Ｓ２３ ／ ＭＰａ
２ ３７２ １ ２３４ ５０ １７８ ５０ １７８ １０７ ８０．７

表 ３　 胶粘剂属性参数

Ｅ ／ ＧＰａ Ｇ ／ ＧＰａ ν ｔ０ｎ ／ ＭＰａ ｔ０ｓ ＝ ｔ０ｔ ／ ＭＰａ Ｇｃ
ｎ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｇｃ

ｓ ＝Ｇｃ
ｔ ／ （Ｎ·ｍｍ－１）

３．１ １．２５ ０．３ ３７．４ ４６．１ ０．９ １．８

图 ３　 蜂窝结构挖补修理件有限元模型

２　 复合材料蜂窝结构失效准则

２．１　 复合材料层合板失效准则

复合材料结构存在多种损伤模式时大多采用

Ｐｕｃｋ 准则、ＬａＲＣ０４ 准则或 Ｈａｓｈｉｎ 准则判断结构失

效。 相较于 Ｐｕｃｋ 准则和 ＬａＲＣ０４ 准则，Ｈａｓｈｉｎ 准则

的参数比较简单，在各种损伤情况下与实验结果更

为接近。 本文选取基于应力的三维 Ｈａｓｈｉｎ 准则作

为复合材料层合板失效准则［７］，其公式如下：
１） 纤维拉伸失效

σ１１ ＞ ０，ｅｆ ＝
σ１１

ＸＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１３

Ｓ１３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １

（１）
　 　 ２） 纤维压缩失效

σ１１ ＜ ０，ｅｆ ＝
σ１１

ＸＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １ （２）

　 　 ３） 基体拉伸断裂

σ２２ ＞ ０，ｅｍ ＝
σ２２

ＹＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ２３

Ｓ２３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １

（３）
　 　 ４） 基体压缩断裂

σ２２ ＜ ０，ｅｍ ＝
σ２２

ＹＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ２３

Ｓ２３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １

（４）
　 　 ５） 拉伸分层

σ１１ ＞ ０，ｅｄ ＝
σ３３

ＺＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１３

Ｓ１３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ２３

Ｓ２３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １

（５）
　 　 ６） 压缩分层

σ１１ ＜ ０，ｅｄ ＝
σ３３

ＺＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ１３

Ｓ１３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σ２３

Ｓ２３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

≥ １

（６）
式中： ｅｆ，ｅｍ，ｅｄ 分别为纤维损伤系数、基体损伤系数

和分层损伤系数，当其值大于 １ 时，表明对应的方向

上出现了损伤；σｉｊ（ ｉ，ｊ ＝ １，２，３） 为复合材料各个方

向上的正应力和剪应力；ＸＫ，ＹＫ，ＺＫ，Ｓｉｊ（ ｉ，ｊ ＝ １，２，
３），为各个方向的极限强度，拉伸时Ｋ取 Ｔ，压缩时Ｋ
取 Ｃ。

当复合材料层合板发生损伤时，取其刚度退化

系数 λ 为 ０．００１，则材料各项参数分别按下述损伤进

行退化［１６］。
１） 纤维损伤时

（Ｅ′１１，Ｇ′１２，Ｇ′１３，ν′１２，ν′１３） Ｔ ＝ λ（Ｅ１１，Ｇ１２，Ｇ１３，ν１２，ν１３） Ｔ

（７）
　 　 ２） 基体损伤时

（Ｅ′２２，Ｇ′１２，Ｇ′２３，ν′１２，ν′２３） Ｔ ＝ λ（Ｅ２２，Ｇ１２，Ｇ２３，ν１２，ν２３） Ｔ

（８）
　 　 ３） 分层损伤时

（Ｅ′３３，Ｇ′１３，Ｇ′２３，ν′１３，ν′２３） Ｔ ＝ λ（Ｅ３３，Ｇ１３，Ｇ２３，ν１３，ν２３） Ｔ

（９）
　 　 退化过程由 ｅｆ，ｅｍ，ｅｄ 三者决定。 当 ｅｆ，ｅｍ，ｅｄ 均

为 ０ 时，表示材料还没有损伤；当三者中任意一个达

到 １ 时，代表出现对应模式失效，则进行相应材料属

性的退化。

·９４０１·
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２．２　 蜂窝芯子失效准则

蜂窝芯子与上、下层合板通过胶层粘结为整体

蜂窝夹芯结构，同时承受压缩、弯矩和剪切载荷，损
伤模式相互耦合。 蜂窝结构任意方向的损伤都会导

致其他方向上材料性能的下降。
在蜂窝芯子等效模型中，蜂窝结构承受压缩和

剪切载荷时的损伤可以看作一类，在压剪耦合受力

情况下的失效准则为

Ｆ２
ｃｏｒｅ ＝

σ３３

ＸＴＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ

＋
σ１３

ＳＬＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ

＋
σ２３

ＳＷＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ

（１０）

式中： σ３３ 为厚度 Ｔ 方向的正应力；σ１３ 为 ＳＬ 方向上

的剪切应力；σ２３ 为 ＷＴ 方向上的剪切应力；ＸＴＴ 为蜂

窝芯子在厚度方向上的压缩强度；ＳＬＴ 为 ＬＴ 方向上

的剪切强度；ＳＷＴ 为 ＷＴ 方向上的剪切强度。 指数 ｎ
一般取值为 １．５ 或 ２，此处取 ２。

使用（１０） 式作为蜂窝芯子等效模型的损伤判

据，其中材料强度 ＸＴＴ，ＳＬＴ，ＳＷＴ 可以通过压缩和剪切

试验获得。 当蜂窝芯子受到压缩 － 剪切复合载荷

作用时，若 Ｆｃｏｒｅ ≥ １，即判断蜂窝芯子出现损伤，此
时材料弹性常数等性能需做退化处理。

当蜂窝芯子达到失效时，取刚度退化系数 λ 为

０．０１，则蜂窝芯子各项参数分别按下式进行退化。
（Ｅ′１，Ｅ′２，Ｅ′３） Ｔ ＝ λ（Ｅ１，Ｅ２，Ｅ３） Ｔ

（Ｇ′１２，Ｇ′１３，Ｇ′２３） Ｔ ＝ λ（Ｇ１２，Ｇ１３，Ｇ２３） Ｔ{ （１１）

２．３　 胶粘剂失效准则

目前胶粘剂破坏主要分为以应力或应变为基准

的失效准则，以二次名义、最大名义进行分类区分。
胶粘剂在受单一的Ⅰ型、Ⅱ型和Ⅲ型载荷作用

下失效的临界强度分别为 ｔｎ，ｔｓ 和 ｔｔ。 但是，实际情

况下胶粘剂不会只受到一种类型的载荷。 ２ 种或 ３
种载荷混合作用下，结构损伤时的临界强度会低于

一种载荷作用下的强度。 因此，本文以二次名义应

力准则为胶粘剂失效准则，其公式为

〈 ｔｎ〉
ｔ０ｎ

{ }
２

＋
〈 ｔｓ〉
ｔ０ｓ

{ }
２

＋
〈 ｔｔ〉
ｔ０ｔ

{ }
２

＝ １ （１２）

式中： ｔ０ｉ（ ｉ ＝ ｎ，ｓ，ｔ） 为界面强度参数；〈 ｔ〉 表示如下：

〈 ｔｎ〉 ＝
ｔｎ，（ ｔｎ ＞ ０）
０，（ ｔｎ ＜ ０）{ （１３）

　 　 针对胶粘剂损伤演化形式，主要有 Ｐｏｗｅｒ 准则、
Ｂ⁃Ｋ 准则和二次能量释放率准则，本文经过比较分

析后采用基于能量的 Ｂ⁃Ｋ 准则，其表述式为

ＧＣ
ｎ ＋ （ＧＣ

ｓ － ＧＣ
ｎ ）

Ｇｓｈａｒｅ

ＧＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

η

＝ ＧＣ
Ｔ （１４）

式中： ＧＣ
ｎ ，ＧＣ

ｓ ，ＧＣ
ｔ 为胶粘剂临界应变能释放率；

Ｇｓｈａｒｅ ＝ Ｇｓ ＋ Ｇ ｔ，ＧＴ ＝ Ｇｎ ＋ Ｇｓｈａｒｅ，η 为材料参数，一般

取 ２。
胶粘剂在满足上式条件时即认为失效，胶粘剂

损伤开始进行扩展。 在胶粘剂的刚度退化模型中引

入损伤变量 Ｄ 来进行退化处理，其刚度折减式为

Ｋｎｎ ＝ （１ － Ｄ）Ｋ０
ｎｎ

Ｋｓｓ ＝ （１ － Ｄ）Ｋ０
ｓｓ

Ｋ ｔｔ ＝ （１ － Ｄ）Ｋ０
ｔｔ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１５）

Ｄ ＝

０ （δ ＜ δ０）
δｍａｘ（δ － δ０）
δ（δｍａｘ － δ０）

（δ０ ≤ δ ≤ δｍａｘ）

１ （δｍａｘ ＜ δ）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１６）

式中： Ｋ ｉｉ（ ｉ ＝ ｎ，ｓ，ｔ） 表示３个方向上的刚度参数；δ０，
δｍａｘ 为胶粘剂位移参数。

由图 ４ 所示的胶粘剂本构模型可知，δ０，δｍａｘ 可

以由材料自身参数得到，再以此计算得到损伤变量

Ｄ。 Ｄ 随位移 δ 的不断变化得到不同的值，据此对胶

粘剂的刚度参数做相应的退化折减。

图 ４　 胶粘剂双线本构模型

３　 基于 ＵＳＤＦＬＤ 程序的刚度折减

目前，ＡＢＡＱＵＳ 自带的复合材料失效准则只包

含二维 Ｈａｓｈｉｎ 失效准则。 为了在本文建立的蜂窝

结构三维模型中引入三维失效准则，通过用户定义

场变量程序 ＵＳＤＦＬＤ 进行二次开发，完成材料刚度

参数变化及其在计算中的调用，以实现刚度退化的

目的。
本文通过 Ｆｏｒｔｒａｎ 语言编写了 ＵＳＤＦＬＤ 子程序，

引入复材层合板、蜂窝芯子、胶粘剂的失效准则，以
实现复合材料蜂窝结构的本构关系。 具体程序流程

如图 ５ 所示：程序从 ＡＢＡＱＵＳ 主程序中调取静力分

析结果，用于蜂窝结构中 ３ 种物质失效准则的判断，
若满足条件则材料出现损伤，材料刚度进行折减。
随着蜂窝结构损伤程度加剧，材料刚度进一步折减，

·０５０１·
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直至达到结构完全破坏为止。

图 ５　 蜂窝结构等效模型 ＵＳＤＦＬＤ 程序流程图

基于 ＵＳＤＦＬＤ 子程序将 ＡＢＡＱＵＳ 中所需材料

属性定义为表格模式。 场变量 ＦＩＥＬＤ（ｋ）＝ ０（ｋ ＝ １，
２，３ 分别对应复材层合板、蜂窝芯子和胶粘剂） 时，
ＳＴＡＴＥＶ（ｋ） ＝ ０，表明材料没有损伤，对应选择 ３ 种

材料无损伤时的属性值；场变量 ＦＩＥＬＤ（ｋ） ＝ １ 时，
ＳＴＡＴＥＶ ＝ １，根据 ｋ值确定相应材料出现损伤，根据

其刚度折减系数确定相应的退化刚度。 以新的材料

属性重新赋值后再次进行蜂窝结构静力分析。

４　 算例分析

以剩余强度比表征结构损伤件与无损件的极限

载荷比值，则蜂窝结构穿孔损伤件的极限载荷和剩

余强度比随穿孔半径变化趋势如图 ６ 所示。 从图中

可知，当穿孔半径为 ２０ ｍｍ 时，蜂窝结构损伤件剩

余强度比为 ５８．４４％，低于结构限制载荷（通常为 ２ ／
３ 极限载荷），必须进行挖补修理。 下面以 ２０ ｍｍ 半

径穿孔损伤件挖补修理为例，研究不同挖补参数对

修理效果的影响规律。

图 ６　 蜂窝结构损伤件剩余强度随损伤半径变化趋势

挖补修理方案中的可调参数包括挖补角度、补
片额外层铺层角及其厚度（表现为层数）。

首先，保持 ２ 层额外层及其 ４５°铺层角不变，改
变挖补角，选择 ３ 种角度（１ ∶ １０，１ ∶ １５ 和 １ ∶ ２０）进
行蜂窝结构 ２０ ｍｍ 穿孔损伤挖补修理强度分析，结
果如表 ４ 所示。 从中可知，挖补角为 １ ∶ １０ 时挖补

修理效果最好。 随着挖补角的减小，补片与复合材

料层合板的接触面积增大，胶层中的剪应力增大，胶
接附近结构屈曲失稳强度降低，进而减弱修理效果。

在确定 １ ∶ １０ 的挖补角后，保持 ２ 层额外层不

变，改变额外层铺层角，选择 ３ 种情况（０°，４５°和
９０°）进行蜂窝结构挖补修理强度分析，结果如表 ４
所示。 从中可知，当额外铺层角度为 ０°时，修理效

果最好，主要是由于在 ０°方向时额外铺层承受压缩

载荷能力最强，４５°方向次之，９０°方向效果最差。
最后，保持 １ ∶ １０ 的挖补角和额外层 ０°铺层角

不变，改变补片额外层厚度（１，２，３ 层）进行挖补修

理强度分析，结果如表 ４ 所示。 从中可知，修补件极

限载荷随额外层厚度增加而下降，主要是由于厚度

增加使得补片中额外层与蜂窝面板接缝处局部强度

增大并带来应力集中，从而削弱整体强度。
表 ４　 不同挖补参数对修理效果的影响

影响因素 参数值 极限载荷 ／ ｋＮ 剩余强度比 ／ ％

挖补角

１ ∶ １０ １１１．９１７ ９４．１４

１ ∶ １５ １０７．９３４ ９０．７９

１ ∶ ２０ ９７．４９０ ８２．００

额外层

铺层角

０° １１３．８００ ９５．７２

４５° １１１．９１７ ９４．１４

９０° ９８．５５７ ８２．９０

额外铺层层数

１ １１３．８００ ９５．７２

２ １０７．１４２ ８７．１３

３ ９７．８９９ ８２．３４

５　 结　 论

１） 在 ＡＢＡＱＵＳ 中分别采用三明治夹芯板理论

等效蜂窝芯子、采用 Ｓｕｒｆａｃｅ⁃ｂａｓｅｄ ｃｏｈｅｓｉｖｅ ｂｅｈａｖｉｏｒ
定义 ０ 厚度胶层，结合复合材料层合板和蜂窝芯子

的渐进损伤特性，分别建立了蜂窝结构无损件、穿孔

损伤件和挖补修理件的渐进损伤分析三维有限元模

型，模拟方式简单且有限元模型能较准确仿真得到

·１５０１·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

结构极限载荷；
２） 针对蜂窝结构特点分别研究了复合材料层

合板、蜂窝芯子、胶层的失效准则与退化方式，并基

于三维 Ｈａｓｈｉｎ 准则和 Ｂｅｓａｎｔ 准则开发了 ＵＳＤＦＬＤ
用户子程序进行有限元模型的三维渐进损伤分析；

３） 以 ２０ ｍｍ 穿孔损伤为例进行了蜂窝结构挖

补修理参数的强度恢复效果分析。 发现随着挖补角

度减小，因胶层内部剪应力升高而更易在搭接边缘

或阶梯连接处出现损伤；补片额外层铺层方向平行

外载荷时结构承载能力最强；随着额外层厚度增加，
结构更易因提前失稳而降低其极限载荷。

４） 针对本文蜂窝结构穿孔损伤挖补修理时，建
议补片选取 １ 层 ０°铺层的额外层，挖补斜率 １ ∶ １０，
此时修理件强度恢复效果最佳，达到无损件的

９５．７２％。
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