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摘暋要:蜂窝夹芯板在航空航天领域的应用越来越广泛,其应用过程中出现的疲劳问题也日渐突出,目前关于

其疲劳问题的研究还很少,研究采用的试验方法也各不相同,且不同试验方法下,蜂窝夹芯板的疲劳过程具有

较大差异。本文回顾了蜂窝夹芯板的疲劳研究进展,通过对比不同试验方法下蜂窝夹芯板的疲劳损伤过程,总

结出其疲劳性能的异同点;通过介绍蜂窝夹芯板的疲劳试验方法、疲劳损伤过程、疲劳寿命预测方法以及疲劳

寿命曲线,指出了蜂窝夹芯板疲劳寿命领域值得研究的问题以及需要进一步关注的方向。

关键词:蜂窝夹芯板;疲劳寿命;损伤;失效模式

中图分类号:V258暋暋暋暋暋文献标识码:A暋暋暋暋暋暋暋DOI:10.16615/j.cnki.1674灢8190.2019.02.002

ResearchProgressinFatigueofHoneycombSandwichPanels

MaMingze1,YaoWeixing2,ChenYan1,3

(1.StateKeyLaboratoryofMechanicsandControlofMechanicalStructures,NanjingUniversityof

AeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China)

(2.KeyLaboratoryofFundamentalScienceforNationalDefense灢advancedDesignTechnologyof

FlightVehicle,NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China)

(3.StrengthDepartment,ChengduAircraftDesignandResearchInstitute,Chengdu610092,China)

Abstract:Honeycombsandwichpanelshavebecomemoreandmorewidelyusedintheaerospacefield,andthe

fatigueproblemsthatoccurduringtheirapplicationhavebecomeincreasinglyprominent.Atpresent,thereis

littleresearchonthefatigueofhoneycombsandwichpanels,andthetestmethodsusedinthestudyarealsovery
different.Underdifferenttestmethods,thefatigueprocessofNomexhoneycombsandwichpanelsvariesgreat灢
ly.Thisarticlemainlyreviewstheresearchprogressofthefatigueofhoneycombsandwichpanels.Thepurpose

istocomparethefatiguedamageprocessofhoneycombsandwichpanelsunderdifferenttestmethodsandsum灢
marizethesimilaritiesanddifferencesofthefatigueperformanceofhoneycombsandwichpanels.Byintroducing
thefatiguetestmethod,fatiguedamageprocess,fatiguelifepredictionmethodandfatiguelifecurveofhoney灢
combsandwichpanel,theresearchdirectionofthefatigueofhoneycombsandwichpanelisproposed.
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0暋引暋言

蜂窝夹芯板由上下面板、蜂窝芯和胶膜组成。

其中,上下面板主要承受拉压载荷,是主要的承力

部分;蜂窝芯起支撑面板的作用,同时还承担剪切

载荷;胶膜的作用则是保证载荷在面板和芯子之间

传递的连续性。蜂窝夹芯板具有比强度高、比刚度

大、耐久性和加工成型性能好等优点,在航空航天、

船舶、汽车等领域都具有广泛应用。在航空领域,

按照浸润面积计算,波音747客机中夹芯结构的使

用率达到了36%,最新的波音787客机上夹芯结

构的使用率则超过了80%;我国自主研发的直九

直升机中也使用了大量蜂窝夹芯结构。在航天领

域,火箭整流罩、仪器仓、卫星主体结构、太阳能电

池板等部位也都应用了蜂窝夹芯结构。

航空飞行器在使用过程中由于承受振动载荷、

突风载荷及地-空-地循环载荷等而产生疲劳问

题,且疲劳问题已经成为航空飞行器所面临的严重

问题。蜂窝夹芯板作为飞行器的重要结构,不可避

免地也会受到疲劳载荷的影响。目前,针对蜂窝夹

芯板的研究主要集中于其静力学性能和动力学性

能。由于蜂窝夹芯板的组成成分多样以及疲劳试

验周期长、成本高等缺点,目前国内外对蜂窝夹芯

板的疲劳问题研究很少。已有的关于蜂窝夹芯板

疲劳性能的研究主要以特定材料为主,研究结果缺

乏广泛的适用性。

本文主要回顾国内外对蜂窝夹芯板疲劳的研

究进展,并指出该领域仍需深入研究的问题。

1暋蜂窝夹芯板疲劳试验方法

按照试验目的可将蜂窝夹芯板疲劳试验方法

分为两大类:一类是针对蜂窝芯子的疲劳试验,另
一类是针对胶膜的疲劳试验。针对蜂窝芯子的疲

劳试验,按照加载方式的不同可以分为三类:弯曲

试验、面外拉压试验和面内剪切试验。针对胶膜的

疲劳试验主要为双悬臂梁试验。

1.1暋弯曲试验

在测试蜂窝夹芯板的疲劳性能时,弯曲试验方

法应用最为广泛。按照夹芯板有效试验段载荷形

式的不同可以将弯曲试验分为两类:一类是三点弯

曲试验[1灢3],另一类是四点弯曲试验[4灢8]。李家驹

等[9]讨论了两者的优劣,相比三点弯曲,四点弯曲

试验在试验段上只有弯矩作用而没有剪切力,因此

四点弯曲试验是测试夹芯板弯曲性能的理想方法。

在标准四点弯曲试验[10]的基础上,K.Ols灢
son[11]设计了四点弯曲试验装置(如图1所示),并
且有效地测试了夹芯板的疲劳性能。与传统四点

弯曲试验相比,如图1所示的试验装置具有两个优

点[12]:(1)不会出现局部应力集中的现象;(2)可

以实现双向加载。

图1暋改进的四点弯曲试验装置

Fig.1暋Modifiedfour灢pointbendingtestdevice

三种弯曲试验方法的优缺点对比如表1所示。

表1暋弯曲试验装置对比

Table1暋Comparisionsbetweendifferentbendingtestmethods

加载类型 示意图 优暋点 缺暋点

三点弯曲 试验简单 局部压溃、剪力干扰

四点弯曲 没有剪力干扰 试验较复杂、局部压溃

改进的四点弯曲 没有剪力干扰、不会出现局部压溃、支持双向加载 试验装置复杂
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1.2暋面外拉压试验

尽管夹芯板最常承受的是弯曲载荷,但是在实

际工程应用中,夹芯板或多或少会承受面外拉压载

荷。柴子龙[13]研究了蜂窝夹芯板在面外压-压载

荷作用下的疲劳性能。ASTM 给出了蜂窝夹芯板

面外拉伸和压缩试验的试验标准[14灢15],具体试验

装置如图2所示[14]。

图2暋面外拉压试验示意图

Fig.2暋Outofplanetensileandcompressivetestmethod

1.3暋面内剪切试验

面内剪切试验方法主要有两种,包括单侧加载

试验和双侧加载试验,如图3所示[16]。

暋暋暋暋暋(a)单侧加载暋暋暋暋暋(b)双侧加载

图3暋面内剪切试验示意图

Fig.3暋Inplanesheartestmethod

S.Kelsey等[17]讨论了两种加载方式的优缺

点,发现单侧加载试验的试验值更加准确,但是试

验结果会受到面板弯曲的影响;双侧加载试验在理

论上不受面板弯曲的影响,但在实际试验中试验结

果存在较大误差。G.Bianchi等[18]研究了单侧加

载情况下蜂窝夹芯板的疲劳行为。ASTM C394/

C394M灢16给出了单侧加载情况下夹芯板面内剪

切疲劳试验的试验标准[19]。

1.4暋双悬臂梁试验

C.K.Berkowitz等[20]通过双悬臂梁试验研究

了疲劳裂纹增长与循环数之间的关系,具体试验装

置如图4所示[21]。

图4暋双悬臂梁试验示意图

Fig.4暋Doublecantileverbeamtestingmethod

蜂窝夹芯板疲劳试验方法较为多样,弯曲试验

方法在实际使用中最为广泛。在三种弯曲试验方

法中,三点弯试验最为简便,容易实现;但是三点弯

试验中,试验段同时受到弯剪载荷,试件容易受到

横向剪切载荷的影响而得不到正确的破坏模式。
与三点弯试验相比,四点弯试验中试验段不会受到

剪切载荷的影响,可以得到更加准确的试验结果。

K.Olsson等设计的改进的四点弯试验装置降低了

局部应力集中现象,同时实现了试件的双向加载,
具有更为广泛的应用前景。其他试验方法,包括面

外拉压试验、面内剪切试验和双悬臂梁试验,由于

目前针对这些试验方法的研究较少,它们的有效性

和实用性还有待商榷。

2暋蜂窝夹芯板的失效模式和疲劳损
伤发展过程

蜂窝夹芯板的失效模式多样,在静载荷作用

下,按照失效部位不同可将蜂窝夹芯板的失效模式

分为三类[22灢23]:面板失效、面芯脱胶、芯子失效。
在疲劳载荷作用下,蜂窝夹芯板主要是芯子剪切失

效和芯子压缩失稳失效。

2.1暋蜂窝芯剪切失效

当蜂窝夹芯板的疲劳失效模式表现为芯子剪
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切失效时,疲劳损伤过程一般可以分为三个阶段:

损伤萌生、损伤扩展和最终破坏。现有研究表明,

在弯曲疲劳载荷的作用下,损伤萌生的时间占夹芯

板疲劳寿命的大约80%,在损伤萌生后,损伤会迅

速扩展,最终导致夹芯板破坏[24灢25]。

M.Burman等[26]利用改进的四点弯试验研究

了W 向和L 向 Nomex蜂窝夹芯板的疲劳性能。
试验中,通过目视检测的方式观察了自由边蜂窝壁

上的损伤变化过程,如图5所示。

图5暋弯曲疲劳载荷下的损伤演化图

Fig.5暋Damageevolutiondiagramunder

bendingfatigueload

在第一个加载循环,内外夹头之间的蜂窝壁就

出现了明显的剪切失稳现象,但是失稳并没有导致

夹芯板的刚度出现明显的变化;直到大约疲劳寿命

80%的循环次数时,蜂窝壁上才开始出现目视可见

的细小裂纹,这些细小裂纹在蜂窝壁上聚集在一

起,如图6所示。当相邻蜂窝壁上的裂纹连接到一

起之后,裂纹会迅速穿透夹芯板的厚度方向,导致

试件失效。试件最终的失效模式表现为芯子剪切

失效。

暋暋暋(a)微裂纹示意图暋暋暋暋(b)试验中观察到的裂纹

图6暋蜂窝壁上的剪切疲劳裂纹

Fig.6暋Shearfatiguecracksonhoneycombcorewalls

W 向试件和L 向试件具有类似的失效模式,

但是与W 向试件相比,L 向试件会更早出现微裂

纹,并且破坏会更加突然。

柴子龙[13]研究了三点弯试验中 Nomex蜂窝

夹芯板的疲劳行为。试验采用标准的半圆柱压头

施加疲劳载荷。通过对试件侧壁板的观察发现,在
经历多次循环载荷后,蜂窝侧壁板开始出现褶皱,

然后褶皱会迅速向两侧扩展,导致试件最终失效。

试件的破坏位置位于压头和支座之间,失效模式同

样表现为蜂窝芯子的剪切破坏。除此之外,在达到

疲劳寿命时,上面板还出现了一定程度的分层

现象。

2.2暋蜂窝芯压缩失稳失效

柴子龙[13]还研究了 Nomex蜂窝夹芯板在压

-压载荷下的疲劳性能。通过对蜂窝侧壁的观测,

可以将压-压疲劳载荷下的疲劳失效过程分为四

个阶段,如图7所示。

图7暋压-压疲劳载荷下的损伤演化图

Fig.7暋Damageevolutiondiagramunder

compressivefatigueload

从图7可以看出:第一个加载循环,蜂窝壁就

萌生了初始损伤,部分壁板出现褶皱现象;随着循

环数的进一步增加,褶皱在横向迅速扩展,并且在

壁板边缘停滞;第三阶段主要发生在褶皱的蜂窝壁

附近,新的蜂窝壁开始出现褶皱;第四阶段,大量的

褶皱连接到一起,芯子迅速失效,最终导致整体

失效。

总之,在疲劳载荷作用下,蜂窝夹芯板的失效
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位置较为单一,主要集中于蜂窝芯。蜂窝夹芯板的

疲劳失效模式如表2所示,其疲劳损伤过程与最终

的失效模式密切相关。当蜂窝夹芯板出现芯子剪

切失效时,疲劳损伤过程可以分为三个阶段;当出

现芯子压缩失稳失效时,疲劳损伤过程可以分为四

个阶段。在疲劳损伤的各个阶段之间都能观测到

明显的特征状态。损伤一般都是从单个芯格开始

萌生,由于蜂窝壁之间的不连续性,损伤会离散分

布于各个蜂窝壁中,当不同芯格的损伤连接到一起

后,试件会迅速失效。

表2暋蜂窝夹芯板疲劳失效模式和失效准则

Table2暋Fatiguefailuremodeandfailurecriterionsofhoneycombsandwichpanels

失效模式 示意图 失效现象 失效准则[27]

剪切失效 蜂窝芯子出现贯穿性裂纹 氂L = 2毮c

3a
[氂c],氂w =2毮c

3a
[氂c]

压缩失稳 蜂窝壁出现大量褶皱 氁cr = 4
3

毮c( )a
2
k Ec氁c

3暋蜂窝夹芯板疲劳寿命预测方法

累积损伤理论是疲劳寿命预测的基础。任何

一种累积损伤模型都包括三个要素[28]:损伤定义、

损伤累积方式和损伤临界值。文献[29灢30]对复合

材料的疲劳累积损伤模型进行了总结。但关于蜂

窝夹芯板的疲劳累积损伤理论的研究仍鲜见报道。

K.Boualem[31]提出了三种夹芯板疲劳损伤的

表征方法。式(1)定义的损伤与 Miner线性累积

损伤理论中对损伤的定义类似,损伤表示为循环次

数与疲劳寿命的比值;式(2)选取夹芯板的剩余刚

度作为损伤参量,将损伤定义为刚度降和初始刚度

的比值;式(3)定义了一个非线性损伤,选取的损伤

参量和式(1)相同。

D(n)= n-nif

Nf -nif
(1)

式中:nif为损伤萌生后的循环数;Nf 为疲劳寿命。

D(n)= G0-Gf(n)
G0-Gf(NR) (2)

式中:G0 为初始模量;Gf(n)为当前模量;Gf(NR)

为失效时模量;NR 为疲劳寿命。

D(n)=e(n-nif)C

e(NR-nif)C (3)

S.D.Clark等[32]在研究两步载荷下夹芯板的

疲劳寿命时,认为疲劳损伤是线性累积的并且损伤

临界值为1。

D=0 (n=0)

D=暺
m

i=1
殼Di=1 (n=Nf

ì

î

í

ï
ï

ïï
)

(4)

式中:D 为总损伤;n为循环数;殼Di 为第i级载荷

下的损伤。

目前关于蜂窝夹芯板的疲劳累积损伤模型发

展并不完善,损伤定义、损伤累积及损伤临界值主

要参照了 Miner线性损伤理论。模型中并未考虑

到各级载荷谱之间的相互影响和载荷加载顺序的

影响,因此关于蜂窝夹芯板的疲劳累积损伤模型仍

然需要进一步研究。

4暋蜂窝夹芯板疲劳曲线的变化规律

疲劳寿命、剩余刚度等都可以用来表征蜂窝夹

芯板的疲劳损伤,S灢N 曲线和剩余刚度曲线等是

研究夹芯板疲劳的必备要素。

4.1暋S灢N 曲线

S灢N 曲线描述了疲劳强度和疲劳寿命之间的

关系。A.Abbadi等[33]通过四点弯曲试验获得了

蜂窝夹芯板的S灢N 曲线,如图8所示,应力S定义

为四点弯曲试验中施加的载荷。在半对数坐标系

中,蜂窝夹芯板的疲劳寿命与应力呈线性关系。
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图8暋弯曲载荷作用下蜂窝夹芯板的S灢N 曲线

Fig.8暋S灢Ncurvesofhoneycombsandwich

panelsunderbendingfatigueload

图8中的区域可以划分为两个部分,区域栺为

高应力水平区,区域栻为低应力水平区。从图8可

以看出:当试件承受的应力水平位于区域栺时,L
向试件的疲劳寿命高于相同应力水平下W 向试件

的疲劳寿命;当试件承受的应力水平位于区域栻
时,L向试件的疲劳寿命低于W 向试件。

不同芯子密度试件的S灢N 曲线如图9所示,

可以看出:在相同的应力水平下,蜂窝芯子的密度

越高,蜂窝夹芯板的疲劳寿命越长;同时,随着芯子

密度的提高,密度对疲劳寿命的影响逐渐减弱。

图9暋不同芯子密度下的S灢N 曲线

Fig.9暋S灢Ncurvesofhoneycombsandwich

panelswithdifferentcoredensity

G.Bianchi等[18]研究了面内剪切载荷作用下

蜂窝夹芯板的疲劳行为,并获得了夹芯板的S灢N
曲线,如图10所示,应力S定义为试件中的剪应力

氂。

氂=P
lt

(5)

图10暋剪切载荷作用下蜂窝夹芯板的S灢N 曲线

Fig.10暋S灢Ncurvesofhoneycombsandwich

panelsundershearfatigueload

从图10可以看出:在剪切载荷的作用下,蜂窝

夹芯板的对数疲劳寿命与应力呈线性关系;蜂窝芯

子方向对疲劳寿命的影响与四点弯曲试验类似,L
向试件的疲劳寿命高于同等应力下其他方向芯子

的疲劳寿命;45曘向试件与W 向试件的S灢N 曲线基

本重合。

M.Burman等[26]采用双参数 Weibull函数来

描述四 点 弯 曲 载 荷 作 用 下 蜂 窝 夹 芯 板 的 S灢N
曲线。

氂(N)=氂th+(氂̂-氂th)e-log(N/a)b (6)
式中:氂为疲劳加载过程中的剪应力;氂th为疲劳极

限对应的剪应力;氂̂为静强度;N 为循环数;a和b
为拟合参数。

试验中氂th取经历5暳106 次循环仍未出现损

伤时对应的剪应力。
试验表明,式(6)可以较好地描述四点弯曲载

荷下 Nomex蜂窝夹芯板的疲劳寿命,如图11所

示,但该公式对其他几何形式或破坏模式的夹芯板

的适用性还未得到证明。

图11暋Nomex蜂窝夹芯板的S灢N 曲线

Fig.11暋S灢NcurvesofNomexhoneycombsandwichpanels
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4.2暋剩余刚度曲线

根据夹芯板不同的失效模式,可以将剩余刚度

曲线分为两类:剪切失效主导下的剩余刚度曲线和

压缩失稳主导下的剩余刚度曲线。蜂窝夹芯板在

承受弯曲载荷或面内剪切载荷时,芯子通常出现剪

切失效主导的破坏模式;承受面外压-压载荷时,
出现芯子压缩失稳主导的失效模式。

当 Nomex蜂窝夹芯板受弯曲载荷的作用时,

典型的剩余刚度曲线如图 12所示[34灢35]。剩余刚

度Q 一般定义为蜂窝夹芯板的弯曲剩余刚度或剪

切剩余模量。对应 Nomex蜂窝夹芯板的疲劳损

伤过程,可以将剩余刚度曲线分为三个阶段:AB
段为损伤萌生阶段,在这一阶段,蜂窝芯子没有出

现目视可见的疲劳损伤,蜂窝夹芯板的刚度基本保

持不变;B 点蜂窝壁上开始出现目视可见的微裂

纹;从B 点开始,蜂窝芯子上的疲劳损伤进入快速

增长阶段。从蜂窝芯子上出现目视可见的疲劳损

伤到 夹 芯 板 的 最 终 失 效 一 般 只 占 疲 劳 寿 命

的20%。

图12暋弯曲疲劳试验中典型的剩余刚度曲线

Fig.12暋TypicalresidualstiffnesscurveofNomex

honeycombsandwichpanelsunderbendingfatigueload

在研究夹芯板的剩余刚度时,K.Boualem[31]

利用分段函数来描述剩余刚度和循环数之间的

关系。

Gf(n)=
G0 n曑nif

G0-Ae(n-nif)C n >ni
{

f

(7)

式中:A 和C 为拟合参数。
蜂窝夹芯板承受面外压-压疲劳载荷时,剩余

刚度曲线如图13所示,剩余刚度Q 定义为蜂窝芯

子的面外压缩模量。

图13暋压-压疲劳载荷下的剩余刚度曲线

Fig.13暋TypicalresidualstiffnesscurveofNomex
honeycombsandwichpanelsundercompressivefatigueload

在压-压疲劳载荷的作用下,Nomex蜂窝夹

芯板的剩余刚度曲线可以分为三个阶段[13]:AB 段

为初始损伤的横向扩展阶段,在这一阶段,试件的

刚度会迅速下降,在7%的寿命中刚度下降到约

70%;BC段为损伤的缓慢扩展阶段,试件的刚度

呈现线性下降的规律,这个阶段刚度下降较少;第
三阶段是试件的破坏阶段,从C 点开始,试件刚度

呈现指数衰减的规律。
此外,研究表明,压-压疲劳载荷存在一个阈

值,当载荷水平低于阈值时,夹芯板的刚度不会随

着循环次数的增加而下降;当载荷水平高于该阈值

时,夹芯板剩余刚度的衰减并不受载荷水平的影

响[13]。导致这一现象出现的原因目前尚不清楚,
仍需要进一步研究。

4.3暋小暋结

在中高周区蜂窝夹芯板的对数疲劳寿命与应

力呈线性关系。蜂窝芯子的方向和密度都会影响

夹芯板的疲劳寿命,通常L 向夹芯板的疲劳寿命

高于W 向夹芯板的疲劳寿命;夹芯板的疲劳寿命

随着芯子密度的增加逐渐提高并趋于稳定。
蜂窝夹芯板的剩余刚度曲线可以分为两类:一

是面内剪切失效主导下的剩余刚度曲线,二是压缩

失稳主导下的剩余刚度曲线。两类剩余刚度曲线

都包括三个阶段:损伤萌生、损伤扩展和最终失效。
但是两类剩余刚度曲线各阶段占据的时间分数差

异较大。当夹芯板出现剪切主导的失效模式时,剩
余刚度曲线的绝大部分为损伤萌生阶段,在这一阶

段试件的剩余刚度基本不变,损伤萌生后剩余刚度

会迅速下降直至破坏。当夹芯板出现压缩失稳主

导的失效模式时,损伤萌生和横向扩展阶段只占很
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短的时间,但是这一阶段试件刚度会出现明显下

降,之后试件的刚度基本不变直至试件最终破坏。

5暋结束语

本文回顾了蜂窝夹芯板的疲劳研究进展。尽

管目前关于蜂窝夹芯板疲劳问题的研究仍较少,但
是国内外已经提出了多种测试蜂窝夹芯板疲劳性

能的试验方法。同时已有研究比较详细地描述了

蜂窝夹芯板中疲劳损伤的发展规律,具有参考意

义。蜂窝夹芯板的S灢N 曲线和剩余刚度曲线也是

目前研究中较受关注的问题,已有研究通过试验给

出了一定数量的试验数据,为以后的研究提供了参

考。但仍然有许多问题没有明晰,包括:(1)疲劳

失效模式的判别方法;(2)内部疲劳损伤的发展过

程;(3)预测疲劳寿命的累积损伤方法。
下一步的研究工作可以主要关注以下三个

方面:
(1)目前关于蜂窝夹芯板疲劳的试验都是以

整个夹芯板作为研究对象,而试验表明试件的破坏

部位主要是蜂窝芯子。因此有必要对蜂窝纸的疲

劳行为进行深入研究,并找到蜂窝纸的疲劳性能与

夹芯板疲劳性能之间的联系。
(2)蜂窝夹芯板的疲劳损伤过程一般是通过

自由边的蜂窝壁进行观察,但是蜂窝芯内部的损伤

情况目前还不太明晰。在以后的研究中可以通过

无损检测等方式来确定疲劳过程中蜂窝芯内部损

伤的发展过程。
(3)目前预测蜂窝夹芯结构疲劳寿命的累积

损伤的方法还不是很完善,需要进一步考虑各级载

荷谱之间的相互影响和载荷加载顺序的影响。
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