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CFRP蜂窝夹层结构板埋件集群区域的热应力失效模
式分析及补强设计
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文 摘 航天结构中，蜂窝板常采用在内部镶嵌埋件的方式使其与其他部件连接。为了分析CFRP蜂窝

夹层结构板埋件集群区域面板在温度应力作用下失效的原因，进行了失稳破坏应力理论计算和数值分析，由

分析结果发现是面板失稳导致了结构破坏。提出了加厚面板和局部加强两种补强方法并分析了其可行性和

效率，通过对比发现局部补强的方法更加可行和高效。最后通过热真空试验，验证了局部补强方法可以提高

面板稳定性，防止失稳破坏。
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Thermal Stress Failure Mode Analysis and Reinforcement Design of CFRP

Honeycomb Sandwich Panel Embedded With Clustered Inserts
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Abstract In aerospace structures，honeycomb panels were often connected with other components by clustered
inserts. In order to analyze the reason for the failure of CFRP honeycomb sandwich panel under the effect of
temperature stress，the theoretical calculation and finite element analysis of the failure stress were carried out. It was
found that the instability of the panel caused the structural damage. To solve this problem，the feasibility and
efficiency of two improvement measures of increasing the thickness of face sheet and local strengthening are analyzed.
Through comparison experiment，it is found that the local reinforcement method is more feasible and efficient.
Finally，through the thermal vacuum test，it is verified that the local reinforcement method can improve the stability of
the panel and prevent the instability damage.
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0 引言

碳纤维蜂窝板通常由上、下碳纤维面板和蜂窝

芯构成，具有较高的比刚度。这种结构较金属结构

质量更轻，且碳纤维具有良好的导电性，因此广泛应

用于具有较高基频要求的卫星天线反射器和支撑结

构。当蜂窝夹层板需要与其他部件连接时，由于面

板很薄，芯层强度也很低，且面板与蜂窝之间的胶接

强度不高，因此不能在板上直接打孔连接，而需要依

靠预埋在板中的金属件作为连接件。图 1为预埋了

金属件的蜂窝板，埋件起到连接蜂窝板与其他部件

的作用；图 2中采用了金属埋件加连接角片的方式连

接了两块不同方向的蜂窝板。埋件在结构中起到连

接结构的不同部分且承受并传递荷载的作用。当蜂

窝板需要与较大质量的部件连接时，会采用多个埋

件连接的方式。当多个埋件距离较近，埋件周围的

泡沫胶都连成一片时，就叫作集群式埋件。

埋件群所在的区域是结构板上需要重点关注的

部分，当该区域由于强度不足发生破坏或是发生失
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稳破坏时，将会导致整个结构失效。对于卫星天线

产品，除了保证发射及工作状态下的强度和刚度外，

还要校核在轨高低温环境下的热应力。由于每个埋

件的固定都需要填充泡沫胶，所以埋件集群区域处

于整体完全充胶状态下，而泡沫胶的热膨胀系数明

显大于面板。在高温下泡沫胶的膨胀量大于面板，

使面板在平面内受拉；在低温下泡沫胶的收缩量大

于面板，使面板在平面内受压，从而导致面板产生褶

皱，发生失稳破坏［1］。因此对温度荷载作用下的面板

的受拉强度、受压强度及稳定性进行校核是很有必

要的。图 3为一块在热真空试验中由于面板在温度

应力作用下发生失稳而破坏的碳纤维蜂窝板。从图

3可以看到，面板的起皱都发生在埋件周围区域，因

此有必要对含有埋件或埋件群的蜂窝板进行热应力

失效模式的分析。

1 面板起皱应力计算理论

层压板在面内压应力作用下表面起皱的问题实

际上是表面两个弹性支承板的稳定性问题［2-6］。在

这类问题的数学处理中，通常考虑其不稳定类型为

正弦波形。起皱应力取所考虑的不稳定波形的最小

应力。

规定参考坐标轴的方向如图 4所示，其中 x轴与

面板所受的压力载荷的方向平行。c代表芯层的厚

度，f代表面板的厚度。

假定在 y = ± c2处，面板在 x向压力荷载作用下

失稳，形状呈正弦波形，同时在 x方向没有平动位移

发生，如图5所示。

此时可以得到 y = ± c2处面板位移的表达式：
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u1 = u2 = 0
v1 = a sin πL x
v2 = -a sin πL x

(1)

式中，下标1代表 y = + c2，下标2代表 y = - c2。
假定芯层在 xy平面内为正交各向异性，材料正

交各向异性的坐标轴与参考轴重合。芯层的本构关

系如下：

图1 蜂窝板埋件结构图

Fig. 1 Structure of honeycomb panel with insert

图3 在热真空试验下的失效的含埋件蜂窝板

Fig. 3 Failure of honeycomb panels with clustered inserts after
thermal vacuum test

图4 参考坐标轴

Fig. 4 Reference coordinate system

图2 蜂窝板通过埋件连接示意图

Fig. 2 Diagram of honeycomb panels connected by inserts

图5 起皱类型

Fig. 5 Pattern of wrinkling
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μyz
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μzx
Zx

(2)

式中，Ex，Ey和Ez分别为芯层在 x，y和 z轴方向的弹性

模量。泊松比σxy是芯层在 x轴方向受拉伸长时，y轴

方向的压缩量与 x轴方向的伸长量的比值。μxy为芯

层 xy平面内的剪切刚度。

根据弹性力学理论，xy平面内的应变相容性要

求三个应变分量满足以下关系式：

∂2exx
∂y2 +

∂2eyy
∂x2 -

∂2exy
∂x∂y = 0 (3)

用积分表示单位宽度芯层的应变能，其表达式为：

Wc = 12 ∫0L(vYy) y = c2 dx - 12 ∫0L(vYy) y = - c2 dx (4)
单位宽度面板的弯曲应变能表示为：

WB = E f f
3

24λ f ∫0L( d2 v1dx2 )
2
dx + E f f

3

24λ f ∫0L( )d2 v2
dx2

2
dx (5)

式中，λ f = 1 - σxzfσzxf，σxzf和σzxf是面板的泊松比。

同样单位宽度上压缩荷载P做的功可由下式来表达：

WP = P2 ∫0L( dv1dx ) 2dx + P2 ∫0L( )dv2
dx

2
dx (6)

在压缩载荷 P的作用下，面板处于不稳定平衡

状态的条件是压缩荷载所做的功等于面板弯曲应变

能以及芯层应变能的和，即：

WP = WB + WC (7)
代 入 式 （4） ~ （6） ， 引 入 变 量

Q、R、p、x、r、-E、E、σ、β［2-5］并作简化后得：

Q = ξ2

12q2 β +
2qR
ξ

(8)
式中，

ξ = ϵπc
L
, q = rx, r = c

f
, p = P

f
= Q-E

-E = E f
λ f

μxy
ρ22

3
, E = 1

ρ11α22
, ϵ = ρ22

ρ11

4

σ = ρ12E, β = μxyE , G = 1 + (1 - σ2), H = 1 - (1 - σ2)
ρ11 = 1

Ex

, ρ12 = σxy

Ex

, ρ22 = 1
Ey

R = ( )1 + η
2
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从式（8）可以发现，当Q取得最小值Qf时，所对

应的 p就是面板的起皱应力。

根据蜂窝夹层板模型设计，将 70 mm高的夹层

板分为对称的两个部分，每个部分总高度为 35 mm，
上下面板厚度同为 0. 34 mm。两个部分的尺寸和材

料参数完全相同，取其中任一部分，根据以上起皱应

力的计算理论和表 1中的材料参数进行计算，得到该

夹层板的理论起皱应力为218 MPa。
2 局部有限元模型的热应力分析

2. 1 材料参数

CFRP铝蜂窝芯夹层板如图 6所示，其中包含 4
个埋件群。各类材料的性能参数如表1所示。

面板采用M40J碳纤维环氧单向带预浸料铺制

而成，埋件周围填充国产的环氧泡沫胶，埋件材质为

铝合金（牌号 2A12-H112，GB/T3880—1997），铝蜂窝

芯边长为 4 mm，壁厚 0. 04 mm（牌号 BC1. 8-3/16P-
0. 04-5052-HB5443）。夹层板的上面板为单向带总

数为 4层的层压板，铺层角度为［0°/45°/-45°/90°］，下

面板也是总层数为 4层的层压板，铺层角度为［90°/-

图6 铝蜂窝芯夹层板

Fig. 6 Sandwich panel with aluminum honeycomb
表1 各类材料参数表 1）

Tab. 1 Material properties

材料名称

泡沫胶

铝合金

铝蜂窝

M40J单向带

材料参数

E = 2.5GPa ν = 0.30 ρ = 1.6 g/cm3
α = 5.0 × 10-5 /K

E = 70 GPa ν = 0.30 ρ = 2.7 g/cm3
α = 2.3 × 10-5 /K

E11 = 1MPa E22 = 1MPa ν = 0.3 G12 = 111MPa
G23 = 111MPa G13 = 111MPa α11 = α22 = 2.3 × 10-5 /K

E11 = 190 GPa E22 = 6.8 GPa ν = 0.28
α11 = -4.0 × 10-7 /K α22 = 2.3 × 10-5 /K

注：1）其中1代表纤维方向；2代表单向带平面内垂直纤维方向。
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45°/45°/0°］，中面板的单向带总数为 8层，铺层角度

为［90°/-45°/45°/0°］2s，埋件半径外扩 7. 6 mm范围内

充满泡沫胶。M40J单向带厚度为 0. 085 mm，夹层板

总厚度为70 mm，埋件高度为70 mm。
2. 2 建立有限元模型

采用MSC/PATRAN软件建立夹层板埋件集群区域

的局部有限元模型［7］。首先将在Pro/E中建好的三维几

何模型导入到MSC/PATRAN，随后在进行有限元网格

划分时，如果直接对几何模型进行网格划分，充胶区域

和埋件需要采用体单元，而面板需要采用壳单元。在

这种情况下，在划分有限元网格前播撒网格种子作为

一个常规的控制有限元单元节点位置的方法，只能保

证在模型的不同材料的交界面位置，沿交界面的外边

缘和内边缘处体单元和壳单元的节点一一重合，而交

界面内部的其余体单元和壳单元的节点无法重合，所

以不能采用直接对几何模型进行有限元网格划分的这

种简便方法。因此采用另一种方法建立有限元模型，

同时在建模过程中，将泡沫胶和铝蜂窝芯等效为一种

各向同性材料，可以使原本复杂的建模过程得到简化。

在建模过程中主要用到了网格的拉伸和提取功能。在

MSC/PATRAN软件中，当网格拉伸的作用对象是2D网

格单元时，通过对基准网格进行拉伸、滑动，可由2D网

格生成3D网格；当网格提取的作用对象是3D网格单元

时，可以从3D网格单元的表面提取出2D网格单元，这

两个功能生成的新网格单元都可以做到与原网格单元

节点一一对应。

具体实施步骤为：第一步将上面板和充胶区域

的界面划分为壳单元，作为第一组壳单元，同时将该

界面上的埋件横截面也划分为壳单元，作为第二组

壳单元，并移动两组壳单元交接处的节点，使所有壳

单元连接在一起，将这个壳单元组成的平面作为有

限元网格形状的基准；第二步，将第一组壳单元向上

提取出一层新的壳单元，作为上面板的有限元模型，

用网格拉伸功能将第二组壳单元向上拉伸0. 34 mm，
向下拉伸 69. 66 mm，得到由体单元构成的埋件有限

元模型；第三步，用网格拉伸功能将第一组壳单元向

下拉伸 34. 32 mm，得到由体单元组成的上半段泡沫

胶和铝蜂窝复合区域的有限元模型；第四步，从上半

段泡沫胶和铝蜂窝复合区域的有限元模型的下表面

提取出一层壳单元，作为中面板的有限元模型。继

续重复利用网格提取和拉伸的功能得到下半段区域

和下面板的有限元模型，从而得到一个面板、泡沫胶

和铝蜂窝复合区域以及埋件三者中任意两种材料交

界处节点都一一重合的有限元模型，如图7所示。

上、中、下面板的材料为层压板，包含了M40 J单
向带层和胶膜层，各层铺设的顺序和角度以及各层

编号如表 2所示。1至 5层为上面板，6至 14层为中

面板，15至19层为下面板。

2. 3 热应力计算

对夹层板埋件集群区域的局部有限元模型进行

高温和低温两种工况下的热应力计算，参考温度为

20 ℃，高温荷载为 120 ℃，低温荷载为-80 ℃。面板

各层应力结果如表3所示。

由表 3可以看出在高温和低温作用下，最大平面

内拉应力和压应力都出现在第七层单向带。在高温

工况下面板受拉，最大拉应力为 731. 5 MPa，小于面

板的抗拉强度 770 MPa；在低温工况下面板受压，最

大压应力为-731. 5 MPa，大于面板的失稳应力强度

218 MPa，面板将会发生失稳破坏。可见在结构满足

表2 单向带铺层

Tab. 2 Lay-up of unidirectional laminate

层编

号

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10

材料

M40J单向带

M40J单向带

M40J单向带

M40J单向带

胶膜

胶膜

M40J单向带

M40J单向带

M40J单向带

M40J单向带

铺层角度

/(°)
0
45
-45
90

各向同性

各向同性

90
-45
45
0

层编

号

11
12
13
14
15
16
17
18
19

材料

M40J单向带

M40J单向带

M40J单向带

胶膜

胶膜

M40J单向带

M40J单向带

M40J单向带

M40J单向带

铺层角度

/(°)

45
-45
90

各向同性

各向同性

90
-45
45
0

图7 有限元模型

Fig. 7 Finite element model

表3 高温及低温工况下面板热应力数据

Tab. 3 Thermal stress of the face sheets under highest and
lowest temperature

层编号

1
2
3
4
7
8
9
10

σH/MPa
710.3
602.0
569.9
535.4
731.5
600.5
699.0
591.7

σL/MPa
-710.3
-602.0
-569.9
-535.4
-731.5
-600.5
-699.0
-591.7

层编号

11
12
13
14
17
18
19
20

σH//MPa
573.0
635.1
580.9
591.7
627.8
639.0
656.1
541.6

σL/MPa
-573.0
-635.1
-580.9
-591.7
-627.8
-639.0
-656.1
-541.6
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动力和静力荷载作用下的强度要求时，仍然可能因

为热应力而发生破坏。

3 补强设计

从有限元模型热应力分析的结果可以看到，为了

保证结构不在温度应力作用下失效，需要对模型进行

补强，以保证埋件集群区域面板的稳定性［8］。分别采用

加厚面板和局部加强的方式对埋件集群区域进行补强。

其中局部加强是指在埋件周围的面板处铺贴T300碳纤

维环氧织物。首先相比于高模量的M40J碳纤维，T300
碳纤维属于高强度碳纤维，其韧性更好，在承受压缩荷

载时更不容易发生脆性断裂；其次T300碳纤维与M40J
碳纤维的热膨胀系数相反，在温度荷载作用下，当两者

粘结牢固时可以实现减小面板横向变形量的目的；并

且面板局部铺贴T300碳纤维环氧织物后，面板局部厚

度增加，稳定性有一定程度的提高。

根据这两种补强措施对有限元模型进行修改和重

新计算。其中，面板的厚度由最初的0. 34增加至最厚

0. 9 mm，每增加0. 08 mm计算一次热应力结果；随后，

在每个埋件周围的面板处呈45°夹角铺设两层0. 36 mm
厚的T300碳纤维环氧织物，计算补强后的热应力结果。

有限元分析的结果显示，随着面板厚度增加，面

板的热应力有所降低，为了考查加厚面板这种补强

方式的有效程度，将不同面板厚度下的面板应力降

低率绘制成曲线图，如图8所示。

由图8可知，当面板加厚至0. 66 mm（面板质量增

加94. 1%）时，应力降低了15. 3%，当面板加厚至0. 9 mm
（面板质量增加164. 7%），应力也只降低了25. 8%，由

此可见，随着面板厚度的增加应力降低率增长非常缓

慢。而采用局部T300碳纤维环氧织物补强后，应力降

低了23. 5%。比较这两种优化面板热应力的方式，显

然采用局部加强的方式能够在质量增加较少的情况下，

获得较好的优化效果。而通过加厚面板来降低热应力

的这种方法，由于需要加厚整个蜂窝面板的厚度，会使

结构质量明显增加，不适合卫星产品。

考虑到铺贴T300碳纤维环氧织物的这种补强方

式，不仅可以减小面板在温度荷载作用下的收缩量，

降低面板的热应力，还提高了面板的韧性和局部稳

定性，因此热应力的降低不能完全体现出局部加强

的最终效果。为此根据前述设计好的 CFRP蜂窝夹

层板加工了试验模型，并进行了热真空试验。

热真空试验的结果显示，蜂窝夹层板在高温和

低温荷载作用下都没有发生强度破坏或失稳破坏。

可见使用T300碳纤维环氧织物进行局部加强的实际

效果非常明显，远大于根据有限元分析得出的结果。

4 结论

（1）针对本文设计的 CFRP铝蜂窝芯夹层板，其

在低温工况下面板最大压应力达到-731. 5 MPa，远
大于面板的失稳应力 218 MPa。因此在设计使用

CFRP蜂窝夹层结构板的卫星天线结构时，需要考虑

夹层板埋件集群区域的泡沫胶在低温下收缩引起的

面板稳定性问题，应当采取必要措施来防止失稳破

坏问题；

（2）在不更换面板和芯层材料的情况下，由热真

空试验发现局部加强后的夹层板面板稳定性能够满

足不发生失稳破坏的要求。因此使用T300碳纤维环

氧织物进行局部加强能够起到提高面板韧性和局部

稳定性的作用，这是一个简便有效的解决面板失稳

问题的措施。
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图8 面板加厚时的应力降低率

Fig. 8 Stress reduction rate when the panel is thickened
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