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摘要：　 目前复合材料蜂窝夹芯板的修理方式主要采用挖补修理，但仍存在工艺复杂、设备要求高等局限性．针对设

备短缺和时间紧迫的应急场景，迫切需要开发蜂窝夹芯板的快速临时修理方法．提出了内部补片增强的贴补修理方

案，兼具操作简便和可设计性的优势．通过开展落锤冲击试验，建立复合材料蜂窝夹芯板修理结构的低速冲击有限

元模型，结合力学响应曲线和试件破坏形貌特征，对比分析了不同增强方案对修理结构冲击响应与损伤机理的影

响规律．结果表明，传统贴补修理方法中补片与芯层界面存在空隙，影响了修理结构的冲击承载能力；增加内部补片

后，延缓了修理胶层的失效，增大了冲击过程中的接触面积．修理结构抗冲击性能得到大幅提升，并限制了补片在冲

击载荷作用下的变形，为快速修理技术研发提供了理论依据．
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０　 引　 　 言

典型复合材料夹芯结构由高强度复合材料面板（如碳纤维 ／玻璃纤维增强复合材料）与轻质芯层（蜂窝、
泡沫等）构成，相较于均质结构，复合材料夹芯结构通过面板⁃芯层的功能梯度设计，在实现轻量化的同时可

以显著提升结构承载效率与多功能特性［１⁃２］ ．
随着复合材料夹芯结构在高精度微波雷达、先进飞行器等重要装备的广泛应用［３］，其面临的冲击威胁

日益凸显［４⁃５］，如外来物冲击引发的分层、芯层压溃等损伤将导致结构承载性能急剧退化［６⁃７］，严重威胁结构

使用安全．Ｈａｇｈｇｏｏ 等［８］通过冰雹冲击试验结合冰雹冲击有限元模型，研究了单次、同一位置重复、不同位置

多次冰雹冲击下复合材料蜂窝夹芯板的失效机理．贾登豪等［９］ 通过建立复合材料蜂窝夹芯板明胶鸟弹冲击

有限元模型，研究了蜂窝材料、面板材料及蜂窝芯胞元壁厚对夹芯结构抗冲击性能的影响，实现了考虑飞鸟

撞击下复合材料蜂窝夹芯结构的轻量化设计．落锤冲击试验方法为结构抗低速冲击性能评估提供了可靠的

数据基础［１０⁃１２］ ．陈然等［１３］通过低速冲击和冲击后压缩试验，研究了不同复合材料面板 Ｎｏｍｅｘ 蜂窝夹芯结构

在不同能量冲击后的压缩承载行为、失效模式及失效机理．鉴于目前复合材料构件高昂的更换成本，发展高

效可靠的损伤修复技术已成为保障结构全寿命周期安全性的重要课题．当前，主流修理方法为挖补修理，能
有效恢复结构静态强度［１４⁃１５］，且修理表面平整．华洲［１６］ 对复合材料蜂窝夹芯板及其典型的胶接挖补修理结

构开展了渐进损伤分析和强度预测研究．郭轩等［１７］ 对蜂窝夹芯挖补修理结构的弯曲性能进行了试验研究．
Ｘｉａｏ 等［１８］对挖补修理后的蜂窝夹芯板进行了压缩试验，并结合有限元模型分析了挖补修理结构在压缩载荷

作用下的力学行为与破坏机理．Ｂａｌｃı 等［１９］对壁板蜂窝夹芯板贴补修理后的单次、多次冲击性能进行了研究．
由于挖补修理工艺复杂度高、耗时长，一些学者采用其他修理方法进行研究．李俊等［２０］ 采用阶梯式搭接修理

复合材料蜂窝夹芯板穿孔损伤，通过面内压缩试验验证了该修理方案的可行性．Ｊｏｏｓｔｅｎ 等［２１］ 采用塞子与贴

补片进行了贴补修理，与主要应用于面板结构的传统贴补修理相比，该方法可应用于夹芯结构并可以较好地

恢复结构强度；与挖补修理相比，其修理周期短．
本文采用与面板相同铺层的内补片，进一步简化修理工艺，降低修理设备需求，通过对完好结构、传统贴

补修理结构与内补片贴补修理结构进行落锤冲击试验，并建立相关冲击有限元模型，分析了其力学响应和破

坏形貌特征，对比分析了内补片优化方案对结构冲击响应与损伤机理的影响，研究了贴补修理作为临时修理

方法的可行性与改进空间．

１　 试验材料及方法

本研究中，芯层采用芳纶纸蜂窝 （Ｎｏｍｅｘ 􀅹 Ｈｏｎｅｙｃｏｍｂ），单胞边长 ｌ＝ ２．３ ｍｍ，芯层高度 ｈ＝ ２０ ｍｍ，蜂窝

５１８第 ６ 期　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 庞健康，等： 含内补片复合材料蜂窝夹芯板贴补修理后的结构抗冲击性能



壁厚 ｔ＝ ０．０８ ｍｍ ．面板材料选用了 Ｔ３００ 级高强度碳纤维织物复合材料，型号为 ＣＦ３０５２．采用机械切割工艺

将碳纤维面板与芳纶纸蜂窝芯切割至 １００ ｍｍ×１５０ ｍｍ，碳纤维面板与芳纶纸蜂窝夹芯之间采用中温固化结

构胶膜 Ｊ⁃２７２Ａ 作为粘接层．为了制备蜂窝夹芯结构的修理试验件，在其一侧面板的中心挖去直径 ２５ ｍｍ 的

孔，以模拟面板上的预制损伤．修理过程中选用直径 ５０ ｍｍ 的补片，其材料与铺层设计均与原面板一致，以确

保修理区域的力学性能与整体结构相匹配．
添加内补片以增强结构性能，即修理时在预制损伤区域添加同等尺寸的内补片以增强面板的整体稳定

性，再使用胶黏剂将外部补片粘贴至损伤区域．为了深入探究内补片对修理结构的影响，添加一组传统贴补

修理试验件进行对比，以探讨增强方案的修理效果和适用性．修理方案示意如图 １ 所示．

（ａ） 传统贴补修理 （ｂ） 内补片贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ （ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ
图 １　 修理方法示意图

Ｆｉｇ． １　 Ｔｈｅ ｒｅｐａｉｒ ｍｅｔｈｏｄ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ

根据试验标准 ＡＳＴＭ Ｄ ７１３６ ／ Ｄ ７１３６Ｍ⁃１２，对采用两种修理方式的蜂窝夹芯结构试验件进行冲击试验，
基于 Ｉｎｓｔｒｏｎ ＣＥＡＳＴ ９３５０ 落锤式冲击试验系统开展，采用半球形冲头，冲头直径为 １６ ｍｍ，冲击能量设置为

２０ Ｊ，每个试验组将进行三次冲击试验，以确保试验结果的可靠性．此外，添加一组未施加预制损伤的试验件

作为对照．试验件的编号规则为 ＬＣ⁃ＸＸ⁃＃，其中“ＬＣ”表示冲击后试验件，“ＸＸ”为修理方法代码（ＳＰ 表示传统

贴补修理，ＩＰ 表示内补片贴补修理，ＣＧ 表示对照组），“＃”为组内序号．

２　 落锤冲击有限元模型建立

２．１　 几何模型及边界条件

蜂窝夹芯板贴补修理结构的落锤冲击有限元模型包含五个组成部分：冲头、补片、上面板、下面板和蜂窝

芯层，如图 ２ 所示．模型中的冲头建模为半球形离散刚体， 仅保留 ｚ 轴方向平动自由度， 用以施加冲击速度，
其他五个自由度的平动、 转动分量均施加约束．对上面板的四周约束三个方向的平动， 下面板参考试验夹

具， 从边缘向内 １５ ｍｍ 进行六个自由度的完全约束．在 ＡＢＡＱＵＳ 中建立通用接触来实现有限元模型中的接

触行为， 主要考虑冲头与夹芯结构的接触以及蜂窝夹芯结构在冲击过程中的自接触， 使用罚函数和“硬”接
触方式．

图 ２　 复合材料蜂窝夹芯结构冲击响应分析有限元模型

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｉｍｐａｃｔ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｈｏｎｅｙｃｏｍｂ ｓａｎｄｗｉｃｈ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
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２．２　 面板材料本构模型

复合材料面板为四铺层织物增强层合板，铺层顺序为［（４５ ／ －４５）］ ４，每层厚度 ０．３ ｍｍ ．根据面板损伤模

型及材料属性特征，采用八节点减缩积分的实体单元（Ｃ３Ｄ８Ｒ），由四层堆叠后得到完整的面板模型；补片的

材料与铺层方向均与面板保持一致．本模型中面板材料来自基础性能测试试验、动态试验及相关参考文

献［２２］，性能参数见表 １．
表 １　 ＣＦ３０５２ 复合材料力学性能参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ＣＦ３０５２ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｎａｍｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅ

ｄｅｎｓｉｔｙ ρ ／ （ｋｇ ／ ｍ３） １ ４５０

ｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｍｏｄｕｌｕｓ Ｅ１ ／ ＧＰａ， Ｅ２ ／ ＧＰａ， Ｅ３ ／ ＧＰａ ５８．１４２， ５８．１４２， ５．２２

Ｐｏｉｓｓｏｎ’ｓ ｒａｔｉｏ ν１２ ０．０９

ｓｈｅａｒ ｍｏｄｕｌｕｓ Ｇ１２ ／ ＧＰａ， Ｇ１３ ／ ＧＰａ， Ｇ２３ ／ ＧＰａ ２．１， ５．２２， ５．２２

ｓｔｒｅｎｇｔｈ ｏｆ ｔｅｎｓｉｌｅ ｆａｉｌｕｒｅ ＸＴ ／ ＭＰａ， ＹＴ ／ ＭＰａ， ＺＴ ／ ＭＰａ ７１４， ７１４， ５４１．６

ｓｔｒｅｎｇｔｈ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｆａｉｌｕｒｅ ＸＣ ／ ＭＰａ， ＹＣ ／ ＭＰａ， ＺＣ ／ ＭＰａ ５１１， ５１１， ４１７．６

ｓｔｒｅｎｇｔｈ ｏｆ ｓｈｅａｒ Ｓ１ ２ ／ ＭＰａ， Ｓ１３ ／ ＭＰａ， Ｓ２３ ／ ＭＰａ １３１， ７３．５， ７３．５

　 　 采用 Ｈａｓｈｉｎ 失效准则描述面板材料的失效行为，主要考虑纤维和基体的失效机制，包括纤维拉伸、纤维

压缩、基体拉伸以及基体压缩等，如下式所示：
① 对于纤维拉伸失效 （σ１１ ＞ ０）， 有

　 　
σ１１

ＸＴ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τ３１

Ｓ３１

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １； （１）

② 对于纤维压缩失效 （σ１１ ＜ ０）， 有

　 　
σ１１

ＸＣ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １； （２）

③ 对于基体拉伸失效 （σ２２ ＋ σ３３ ＞ ０）， 有

　 　
σ２２ ＋ σ３３

ＹＴ
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è
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ö

ø
÷

２

＋
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２３ － σ２２ σ３３
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２

＋
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è
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ø
÷

２

＝ １； （３）

④ 对于基体压缩失效 （σ２２ ＋ σ３３ ＜ ０）， 有

　 　
σ２２ ＋ σ３３

ＹＣ

ＹＣ

２Ｓ２３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

－ １é
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ê
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ù

û
ú
ú
＋

σ２２ ＋ σ３３

２Ｓ２３

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τ２
２３ － σ２２ σ３３

Ｓ２
２３

＋
τ１２

Ｓ１２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
τ３１

Ｓ３１

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １． （４）

２．３　 黏聚区模型本构与失效准则

面板层间失效及胶层界面失效在 ＡＢＡＱＵＳ 内使用 ｃｏｈｅｓｉｖｅ 单元进行描述，采用了 ｔｒａｃｔｉｏｎ⁃ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ 定

义其损伤行为．损伤起始判据采用二次应力准则：

　 　
〈 ｔ１〉
Ｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｔ２
Ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
ｔ３
Ｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＝ １， （５）

式中， ｔ１，ｔ２，ｔ３ 为不同方向的切向应力； Ｎ 为Ⅰ型裂纹断裂最大名义应力； Ｓ 和 Ｔ 分别为Ⅱ型、Ⅲ型裂纹断裂

最大名义应力．
损伤发生后，进入损伤演化阶段，本文模型采用基于能量建立的线性软化损伤模型，结合 Ｂ⁃Ｋ 断裂准则

的混合模式，计算形式为

　 　 ＧⅠｃ ＋ （ＧⅡｃ － ＧⅠｃ）
Ｇｓｈｅａｒ

Ｇ ｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

η

＝ Ｇ ｔｃ， （６）

其中 ＧⅠｃ，ＧⅡｃ，ＧⅢｃ 分别为Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ型裂纹的临界应变能释放率， Ｇｓｈｅａｒ ＝ ＧⅡｃ ＋ ＧⅢｃ，Ｇ ｔ ＝ Ｇｓｈｅａｒ ＋ ＧⅠ，Ｇ ｔ 为总

能量释放率， Ｇ ｔｃ 为复合断裂韧性．本模型界面单元的层间界面强度为 Ｎ ＝ ２０ ＭＰａ， Ｓ ＝ Ｔ ＝ ３４ ＭＰａ，其裂纹应

变能释放率为 ＧⅡｃ ＝ ０．３２ ｍＪ ／ ｍｍ３， ＧⅡｃ ＝ ＧⅢｃ ＝ ２．０１ ｍＪ ／ ｍｍ３ ．
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２．４　 芳纶纸蜂窝芯建模

采用 Ｓ４Ｒ 壳单元对蜂窝芯进行网格划分，为了减少计算时间且保证计算结果准确性，对于蜂窝芯的冲

击部位及其周围进行网格细化，采用近似尺寸 １ ｍｍ 的网格单元，其余部位网格近似尺寸为 ２ ｍｍ ．本模型中

将蜂窝材料描述为树脂⁃芳纶纸⁃树脂的三层复合材料，芳纶纸材料与酚醛树脂均定义为各向同性弹塑性材

料，拥有相同的抗拉强度与抗压强度［２３］ ．对芳纶纸材料与酚醛树脂在 ＡＢＡＱＵＳ 中添加 Ｔｅｎｓｉｌｅ Ｆａｉｌｕｒｅ 模型，
用于模拟其在拉伸应力下的失效行为；酚醛树脂通常表现出脆性行为，当断裂应变达到时失效，因此在

ＡＢＡＱＵＳ 中采用 Ｄｕｃｔｉｌｅ Ｄａｍａｇｅ 模型描述酚醛树脂的脆性行为，在其破坏时具有非常低的塑性应变．蜂窝材

料属性如表 ２ 所示．
表 ２　 蜂窝芯材料属性［２４］

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｈｏｎｅｙｃｏｍｂ ｃｏｒｅ ｍａｔｅｒｉａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ［２４］

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｎａｍｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ａｒａｍｉｄ ｐａｐｅｒ ｐｈｅｎｏｌｉｃ ｒｅｓｉｎ
ｄｅｎｓｉｔｙ ρ ／ （ｋｇ ／ ｍ３） ６４ １ ３５０
ｍｏｄｕｌｕｓ Ｅ ／ ＭＰａ １ ８７８ ３ ０００

Ｐｏｉｓｓｏｎ’ｓ ｒａｔｉｏ ν ０．３ ０．３８９
ｐｌａｓｔｉｃ ｙｉｅｌｄ ｓｔｒｅｓｓ σｙ ／ ＭＰａ ２７．２１ ５．５
ｔｅｎｓｉｌｅ ｓｔｒｅｎｇｔｈ σｂ ／ ＭＰａ ３０ ６

３　 冲击响应与损伤机理分析

３．１　 冲击响应分析

图 ３ 为不同贴补修理试验件在落锤冲击试验中的载荷⁃位移曲线，并添加一件完好试验件作为对照．对
比发现，完好蜂窝夹芯板的冲击载荷峰值为 ２ ９３６．３５ Ｎ，贴补修理试验件的冲击载荷峰值平均为 ２ ０４８．１２ Ｎ，
载荷峰值下降了 ３０．２５％；完好蜂窝夹芯板的最大冲击位移为 １０．４１ ｍｍ，贴补修理试验件的最大冲击位移平

均为 ２５．１５ ｍｍ，最大冲击位移增大 １４１．５９％．从冲击载荷峰值及最大冲击位移来看，贴补修理结构的抗冲击

性能低于完好结构．
鉴于外补片与蜂窝芯层之间空隙带来的影响， 本文提出在修补过程中增加内补片， 以对上面板进行填

充， 从而实现外补片与下方蜂窝芯的间接连接． 结果表明， 内补片贴补修理试验件的冲击载荷峰值平均为

３ ４４０．１９ Ｎ，最大冲击位移平均为 ８．９４ ｍｍ；相比于对照组试验件载荷峰值提升了 １７．１６％，最大冲击位移减

小了 １４．１２％；相对于传统贴补修理试验件，载荷峰值提升 ６７．９６％，最大冲击位移减小 ６４．４５％．贴补修理试验

件相对于对照组试验件平均增重 ３．１６％，而内补片贴补修理试验件比对照组试验件平均增重 ３．６６％．内补片

贴补修理相比于贴补修理质量增加 ０．４８％，但抗冲击性能得到了较为明显的增强．

（ａ） 传统贴补修理 （ｂ） 内补片贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ （ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ
图 ３　 落锤冲击试验载荷⁃位移曲线

Ｆｉｇ． ３　 Ｌｏａｄ⁃ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｄｒｏｐ⁃ｗｅｉｇｈｔ ｉｍｐａｃｔ ｔｅｓｔｓ

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．
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图 ４ 为不同贴补修理试验件在落锤冲击试验后得到的冲击速度⁃位移曲线，并增加完好试验件作为对

照．传统贴补修理结构的冲击速度变化趋势明显慢于对照组，完好蜂窝夹芯板冲击后剩余速度为 ０．３７７ ｍ ／ ｓ，
传统贴补修理结构的冲击后剩余速度为 ０．１７４ ｍ ／ ｓ，内补片贴补修理结构的冲击速度降低比对照组较快，冲
击后剩余速度为 ０．４９０ ｍ ／ ｓ，这表明添加内补片后修理结构的刚度较高，冲击过程中弹性变形吸能提升，导致

反弹速度较大．

（ａ） 传统贴补修理 （ｂ） 内补片贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ （ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ
图 ４　 落锤冲击试验速度⁃位移曲线

Ｆｉｇ． ４　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ⁃ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｄｒｏｐ⁃ｗｅｉｇｈｔ ｉｍｐａｃｔ ｔｅｓｔｓ

对试验后的贴补修理试验件损伤情况进行观察，整体损伤情况如图 ５（ａ）所示．上面板外的补片在落锤

冲击过程中发生了脱落，冲击部位下方的蜂窝芯层表现出由中心向四周的挤压形变，补片的上表面在冲击的

作用下表现出方形的损伤区域，下表面为圆形花瓣开裂，并表现出明显的分层行为．如图 ５（ｂ）所示为落锤试

验后的内补片贴补修理试验件．上面板的外补片并未完全脱离，仍有部分胶层连接在补片与上面板之间．取
下的外补片与贴补修理试验件的补片表现出同样的损伤形式，但损伤程度较小，而内补片表现出轻微的冲击

损伤．在落锤冲头的作用下，内补片向下压缩蜂窝芯层，导致修理部位的蜂窝结构出现撕裂与挤压现象．这些

损伤特征表明，在改进的修理方法下，内补片的加入有效地增强了外补片与蜂窝芯层之间的联系，从而减缓

了修理结构在冲击载荷作用下的损伤程度与范围．

（ａ） 传统贴补修理 （ｂ） 内补片贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ （ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ
图 ５　 冲击后的试验件损伤

Ｆｉｇ． ５　 Ｐｏｓｔ⁃ｉｍｐａｃｔ ｄａｍａｇｅｓ ｏｆ ｔｅｓｔ ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

贴补修理试验件的补片与对照度试验件上面板表现出了不同的破坏模式，如图 ６ 所示．对照组试验件在
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上表面表现为与冲头尺寸相近的圆形损伤区域，区域内呈现出纤维方向的裂纹．对照组试验件上面板与蜂窝

芯层通过胶层连接，在冲击载荷的作用下，面板下的蜂窝芯均匀承担冲击载荷，上面板的载荷集中在冲头处，
最终表现出圆形损伤区域．对于贴补修理试验件，补片与蜂窝芯层之间存在空隙，补片承受冲击载荷时无法

直接将冲击载荷传递至蜂窝芯层，补片上下表面载荷分布区域的差异使得其发生分层破坏，补片下表面的损

伤限制于夹芯板的圆形预制损伤区域，上表面的损伤沿着纤维方向延伸最终表现为方形损伤．

（ａ） ＬＣ⁃ＳＰ 补片 （ｂ） ＬＣ⁃ＣＧ 上表面

（ａ） Ｔｈｅ ＬＣ⁃ＳＰ ｐａｔｃｈ （ｂ） Ｔｈｅ ＬＣ⁃ＣＧ ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ

图 ６　 试验件上表面破坏模式对比

Ｆｉｇ． ６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆａｉｌｕｒｅ ｍｏｄｅｓ ｏｎ ｔｈｅ ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ ｔｅｓｔ ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

３．２　 损伤机理分析

基于上述试验结果和数值分析模型，对比了贴补修理结构受低速冲击过程主要响应特征，如表 ３ 所示，
其中峰值载荷及其相应的位移误差均在 １０％之内，验证了本文数值分析模型的有效性，为进一步的材料失

效行为和损伤机理分析提供依据．
表 ３　 冲击载荷峰值和位移的误差对比

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｍｐａｃｔ ｌｏａｄ ｐｅａｋｓ ａｎｄ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒｓ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ／ ％

ｔｈｅ １ｓｔ ｐｅａｋ ｌｏａｄ ／ Ｎ ２ ０５４．８ １ ９３５．４４ ５．８１

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ １ｓｔ ｐｅａｋ ｌｏａｄ ／ ｍｍ ４．７８ ４．３３ ９．４１

ｔｈｅ ２ｎｄ ｐｅａｋ ｌｏａｄ ／ Ｎ １ ５７５．１１ １ ６７７．２５ ６．４８

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ２ｎｄ ｐｅａｋ ｌｏａｄ ／ ｍｍ ２４．６９ ２６．１５ ５．９１

　 　 如图 ７ 所示为不同修理结构的冲击有限元模型损伤演化过程，在 ｔ ＝ ０．００２ ２５ ｓ 时传统贴补修理结构补

片表现出了明显的冲击变形，添加内补片后修理结构的冲击变形减小．整体修理结构的冲击损伤演化趋势相

似，传统修理结构冲头穿透上面板、蜂窝芯后对下面板进行冲击，添加内补片后冲头未能继续冲击至下面板．
图 ８（ａ）为补片与面板之间的胶层损伤演化过程．在 ｔ ＝ ０．００１ ２５ ｓ 时，胶层大部分失效， ｔ ＝ ０．００２ ２５ ｓ 载

荷达到峰值时补片脱离．由于补片与蜂窝芯层的空隙使得补片下方的蜂窝芯层无法承载，补片在冲击作用下

出现弯曲变形，进而引起了补片搭接区域的切向位移，导致胶层失效．图 ８（ｂ）为内补片贴补修理结构胶层损

伤演化过程．与图 ８（ａ）相比，内补片贴补修理结构的胶层损伤减缓，在冲击后仍有部分胶层未失效，这是在

添加内补片后，内补片限制了补片向下弯曲变形的空间，且内补片连接了蜂窝芯层与外补片一起承担冲击载

荷，延缓了外补片在冲击载荷作用下的快速破坏变形．
由于贴补修理补片置于面板外侧，在预制损伤区域补片与蜂窝芯层存在空隙．在冲击过程中，冲击载荷

通过补片及补片搭接处的面板进行传递，预制损伤区域的蜂窝芯无法直接承担冲击载荷．如图 ９（ａ）所示：
在冲头穿透补片前，蜂窝芯层应力呈圆形分布，在中心的损伤区域应力较小；随着冲头穿透补片，面板承担的

冲击载荷降低，进而使蜂窝芯层承载减小；与冲头接触的蜂窝芯破坏，吸收冲击能量．对内补片贴补修理结构

的蜂窝芯层损伤演化进行分析，如图 ９（ｂ）所示．在冲击的初始阶段蜂窝芯层应力呈椭圆形分布，与图 ９（ａ）
相比，中心区域应力分布均匀，冲击载荷通过内补片与上面板传递至蜂窝芯层．在冲头穿透补片后，内补片在
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冲头的作用下，向下挤压蜂窝芯层，蜂窝芯层在内补片下方及其周围区域呈现出不同程度的压溃行为．实验

中内补片向下挤压的位移较小，而仿真中内补片在冲头的作用下接近至下面板，这是由于有限元模型中蜂窝

网格在材料失效后进行删除，导致有限元模型与试验结果表现出差异．

（ａ） 传统贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ

（ｂ） 内补片贴补修理

（ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ

图 ７　 冲击有限元模型损伤演化过程

Ｆｉｇ． ７　 Ｄａｍａｇｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ

（ａ） 传统贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ

（ｂ） 内补片贴补修理

（ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ

图 ８　 胶层损伤演化过程

Ｆｉｇ． ８　 Ｄａｍａｇｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ａｄｈｅｓｉｖｅ ｌａｙｅｒ

图 １０（ａ）为贴补修理结构冲头穿透芯层时的局部损伤，与冲头直接接触的蜂窝芯层表现出向四周的挤

压撕裂破坏，未接触冲头的蜂窝区域则在芯层上方表现出压溃行为．添加内补片后的蜂窝芯层局部损伤如图
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１０（ｂ）所示，内补片的加入使得修理结构的载荷传递方式及破坏模式发生改变，内补片在冲头作用下向下挤

压蜂窝芯，蜂窝芯层的破坏模式转变为向下挤压堆积．这一过程表明，内补片的加入不仅提高了结构的承载

能力，还改变了冲击载荷传递的方式，从而使得整体结构在遭受冲击时表现出更好的韧性和抗损伤能力．

（ａ） 传统贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ

（ｂ） 内补片贴补修理

（ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ

图 ９　 有限元模型蜂窝芯层损伤演化过程

Ｆｉｇ． ９　 Ｄａｍａｇｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｈｏｎｅｙｃｏｍｂ ｃｏｒｅ ｌａｙｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ

（ａ） 传统贴补修理 （ｂ） 内补片贴补修理

（ａ） Ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ （ｂ） Ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｐａｔｃｈ ｒｅｐａｉｒ

图 １０　 冲头穿透蜂窝芯层局部损伤

Ｆｉｇ． １０　 Ｌｏｃａｌｉｚｅｄ ｄａｍａｇｅｓ ｄｕｒｉｎｇ ｐｕｎｃｈ ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ ｉｎｔｏ ｈｏｎｅｙｃｏｍｂ ｃｏｒｅ ｌａｙｅｒｓ

４　 结　 　 论

本文提出了通过添加内部补片增强的新型贴补修理方案，对贴补修理及含内补片改进修理结构进行了

落锤低速试验和数值模拟，综合分析了不同修理方法修理后的结构冲击响应和损伤行为，讨论了内补片贴补

修理作为临时修理方法的可行性，提升了修理结构的抗冲击性能，主要结论如下：
１） 传统贴补修理的补片与蜂窝夹芯板之间存在明显的空隙，这一设计缺陷显著影响了修理结构的抗冲

击性能，导致载荷传递困难，降低了整体结构的强度；
２） 增加内补片可以使冲击载荷可以更快、更均匀地传递至蜂窝芯层，同时限制了补片在冲击载荷作用

下的变形与位移，延缓了修理胶层的失效；
３） 含内补片贴补修理结构通过增大冲击过程中的接触面积提升修理结构的抗冲击性能，相对于传统贴

补修理结构，最大冲击位移减小 ６４．４５％．
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