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与金属结构相比，复合材料结构具有质量轻、强度

和刚度可按照需要进行设计等特点 [1]，得以广泛应用于

航空航天领域。但对于复合材料飞机，其结构柔性效应

显著，翼面的刚度、刚心分布在气动弹性、动响应等分析

中起着重要作用。复合材料飞机设计时必须考虑刚度

要求，并依靠可靠的刚度数据进行动力学建模及分析。

一般动力学分析时，主要着眼于结构刚度的宏观特

性，应对结构形式进行合理简化。但利用有限元软件进

行复合材料动力分析时，由于没有对应于复合材料截面

的一维线单元，只能采用板壳单元建模；而利用板壳模

型分析，不仅工作量大，且不易获得对工程设计有指导

意义的分析结果 [2-5]。因此，对于复合材料飞机，需要一

种适合工程应用的动力学建模方法。

本文针对全复合材料飞机气动弹性、动响应等问题

的分析需要，基于经典层合板理论将复合材料层合板等

效为二维各向异性单层板，然后结合结构力学闭剖面理

论进行全机剖面弯曲、扭转刚度及刚心的等效计算，根
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据刚度分布建立全复合材料飞机的动力学单梁模型，并

利用地面共振试验结果检查建模方法的有效性，为复合

材料飞机结构设计提供指导。

1   基本假设

飞机结构的基本作用是承担、传递外载荷，保持必

要的外形和容纳机上设备及有效载荷。从受力的观点

出发，飞机的机身和大展弦比的机翼、尾翼都可以看成

是一根变剖面梁。因此，工程上一般将大展弦比飞机简

化为单梁模型 [6]。

对于复合材料飞机，根据工程经验，模型简化时假

设 [7]：

（1）层合板是连续的，且单向层合板是均匀、正交

各向异性的。

（2）层合板是理想线弹性体，即应力 - 应变服从线

性关系。

（3）结构横剖面变形前为一平面，变形后仍为一平
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Q̄11 = Q11cos4θ + 2 (Q12 + 2Q66) sin2θ · cos2θ + Q22sin4θ
Q̄22 = Q11sin4

θ + 2 (Q12 + 2Q66) sin2
θ · cos2θ + Q22cos4θ

Q̄12 = (Q11 + Q22 − 4Q66) sin2θ · cos2θ + Q12

(
sin4θ + cos4θ

)

Q̄16 = (Q11 − Q12 − 2Q66) sin θ · cos3θ+
(Q12 − Q22 + 2Q66) sin3θ · cos θ

Q̄26 = (Q11 − Q22 − 2Q66) sin3
θ · cos θ+

(Q12 − Q22 + 2Q66) sin θ · cos3θ
Q̄66 = (Q11 + Q22 − 2Q12 − 2Q66) sin2θ · cos2θ+

Q66

(
sin4
θ + cos4θ

)

� （2）

（3）利用铺层的偏轴模量 Q̄ij计算层合板的面内刚

度矩阵 Aij：

AAi j =
∑(

Q̄i j

)

n
(zn − zn−1)，� （3）

式中，（Qij）n 为第 n 层的偏轴模量；zn、zn-1 分别为第 n
层、n-1 层的 z 坐标，如图 2 所示。

（4）利用面内刚度矩阵 Aij 计算对称层合板的等效

弹性模量：     

Ex =
1
t

(

A11 −
A2

12

A2
22

)

Ey =
1
t

(

A22 −
A2

12

A2
11

)

Gxy =
1
t

A66 ，� （4）

其中，Ex、Ey 为单层板的纵向、横向等效弹性模量，Gxy

为等效面内剪切模量，t 为层合板厚度。

确定等效单层板的弹性模量后，根据结构力学剖面

理论 [9] 计算复合材料剖面的抗弯刚度 EI、抗扭刚度 GJ
及刚心位置 X、Y：

EIx = Exi
·



∮

y2tids +
∑

i

Aiy2
i


，� （5）

EIy = Eyi
·



∮

x2tids +
∑

i

Ai x2
i




，� （6）

面，即垂直于横剖面方向的正应变服从平面规律。

（4）结构横剖面承载过程中在剖面自身平面内不

发生变形，但剖面可以自由翘曲。

在此基础上，采用结构力学闭剖面理论进行飞机结

构剖面的刚度计算，根据刚度分布建立动力学单梁模

型，即可完成复合材料飞机的结构动力学建模及分析。

2   基本理论、方法

复合材料铺层的属性各异，铺层纤维的方向不同，

铺层刚度也就不同，这样层合板的刚度才具有可设计

性。飞机结构刚度设计时，主要关心抗弯和抗扭的刚度

特性，因此可将复合材料层合板等效为二维各向异性单

层板，然后利用经典结构力学方法计算复合材料的剖面

刚度。

复合材料层合板等效为二维各向异性单层板的基

本理论、方法包括 [8]：

（1）设层合板的结构坐标轴为 x、y，铺层主方向坐

标轴为 1、2，如图 1 所示。

首先，利用铺层材料计算铺层主方向的正轴模量

Qij（i，j =1，2，6）：

Q11 =
E11

1 − υ12υ21

Q22 =
E22

1 − υ12υ21

Q12 =
υ12E22

1 − υ12υ21

Q66 = G12

Q16 = G26 = 0

Q11 =
E11

1 − υ12υ21

Q22 =
E22

1 − υ12υ21

Q12 =
υ12E22

1 − υ12υ21

Q66 = G12

Q16 = G26 = 0
          ，� （1）

式中，E11、E22 分别为铺层 1、2 方向的弹性模量，G12 为

铺层的剪切模量，υ12、υ21 分别为铺层的纵向、横向泊松

比。

（2） 根据纤维的铺层角 θ 计算铺层的偏轴模量 Q̄ijij：
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图1   层合板坐标系

Fig.1   Reference frame of laminate
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图2   层合板的几何性质

Fig.2   Geometry property of laminate
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GJ = 4Ω2

∮ ds
Gxyi

ti

，� （7）

X = 1
Jx
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·
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∫
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∮ ds
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其中，Jx、Jy 为剖面惯性矩，Sx、Sy 为剖面静矩，ti 为蒙皮

厚度，ds 为剖面周线微元，Ω 为闭室面积，
∮

表示对剖

面闭合周线部分积分。得到剖面刚度、刚心后，即可结

合质量分布进行复合材料飞机的结构动力学建模及分

析 [10]。

3   计算分析

图 3 为国内第一款按照 CCAR-23 部规范自主研发

的全碳纤维复合材料单发涡桨飞机，采用下单翼、低平

尾、单垂尾的常规布局。

根据全复合材料飞机的结构形式，本文对其结构剖

面进行了简化，典型的剖面如图 4 所示。然后，利用本

文方法计算了其剖面的弯曲、扭转刚度的分布，典型的

计算结果如图 5 所示。

根据刚度分布特性，本文建立了全复合材料飞机的

动力学单梁模型，如图 6 所示。其中，为了更好地分辨

弯、扭振型，将机翼和平、垂尾模型的每个梁结点分别向
前、后缘方向延伸，从而形成图示的“鱼刺型”结构且机

身模型的梁节点分别向周向扩展。为了不影响全机的

质量和刚度特性，翼面前、后缘节点和机身周向节点没

有质量属性，且与梁节点刚性连接。

固有特性是动力学分析的基础，因此本文利用单梁

模型分析了全复合材料飞机的固有特性，并将分析结果

与地面共振试验（如图 7 所示）结果进行了对比，如表 1

所示。结果表明，分析结果与试验结果基本一致。但由

于结构形式简化、材料分散性等影响，单梁模型固有频

率分析结果与共振试验结果还有 10% 左右的偏差。

此外，为了比较单梁模型与板壳模型的差异，本文

还建立了全复合材料飞机的动力学板壳模型，如图 8 所

示，并分析了板壳模型的固有特性。表 1 给出了动力学

单梁模型与板壳模型比较结果。可见，除机身外，单梁

模型固有频率计算结果均略小于板壳模型，这主要是因

为单梁模型剖面刚度计算时，未考虑翼剖面的前后缘部

分。而且，动力学单梁模型固有特性分析结果比板壳模

型更接近试验结果。

综上，本文的全复合材料飞机结构动力学建模方法

是可靠的。此外，对于模型固有特性分析结果与共振试
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图4   典型剖面示意图

Fig.4   Sketch map of typical section

图6  复合材料飞机动力学单梁模型

Fig.6   Dynamic single-beam model of composites aircraft
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图5   复合材料飞机机翼剖面刚度分布

Fig.5   Stiffness distributing of composites wing

图3   复合材料飞机总体布局

Fig.3   Synthetic layout of composites aircraft
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验结果的偏差，目前主要依靠试验结果对模型进行修

正；而利用共振试验结果进行模型修正时，相对于板壳

模型，动力学单梁模型具有明显的优越性，能有效提高

分析效率。

4   结论

当前，复合材料由于其独特优势在飞机结构设计中

的应用越来越广泛。但由于复合材料的各向异性，传统

的金属结构剖面刚度计算方法对复合材料结构已不适

用，需要研究一种适于复合材料飞机的高效的动力学建

模方法。

本文针对气动弹性、动响应等动力问题的分析需

要，基于经典层合板理论提出了一种复合材料飞机结构

刚度的等效计算方法，并进行了全复合材料飞机动力学

建模的研究。与地面共振试验结果的对比表明，本文建

立的动力学单梁模型是有效的。而且，动力学单梁模型

固有特性分析结果比板壳模型更接近试验结果，有利于

提高分析效率。本文的建模方法能很好地应用于工程

实际，对复合材料飞机结构设计具有重要的指导意义。
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图7   复合材料飞机地面共振试验

Fig.7   Ground vibration test of composites aircraft

图8   复合材料飞机动力学板壳模型

Fig.8   Dynamic shell model of composites aircraft

表1  分析结果与试验值对比

名称 本文模型 板壳模型 试验值

机翼对称一弯 8.29 8.83 7.68

机翼对称一扭 32.61 38.79 35.32

机翼反对称一弯 11.24 11.93 9.94

机翼反对称一扭 32.78 37.47 34.19

平尾对称一弯 17.04 18.22 15.13

平尾对称一扭 68.93 73.48 62.69

平尾反对称一弯 15.29 17.15 13.76

平尾反对称一扭 65.37 70.31 57.79

垂尾一弯 20.58 22.26 18.25

垂尾一扭 59.32 68.62 62.97

机身水平一弯 27.56 25.35 30.14

机身垂直一弯 22.75 20.94 25.71

Hz


