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铺层顺序对复合材料平尾缘条的强度影响研究*

刘 嘉，陈靖方，吴道明，张利娟
（1. 重庆航天职业技术学院，重庆 400021；

2. 重庆大学，重庆 400021）

[ 摘要 ] 为了研究 VARI 真空辅助成型工艺树脂基复合材料水平尾翼的铺层顺序设计方法，获得最佳铺层方案，建

立了复合材料水平尾翼强度分析数值模型，得到了水平尾翼铺层的初步方案。设计制造了平尾的试验件和试验夹具，

根据 CCAR—23 部第 23.423 条机动载荷条款要求施加临界载荷完成试验验证，试验测量值与相应位置的计算值吻

合度较高，说明所建立的数值模型是有效的。基于位移和应力、应变结果对翼梁缘条开展了铺层顺序讨论，结果表明，

在各个角度铺层占比相同的情况下，铺层顺序对缘条全部铺层的整体应力分布影响不大，但对最大应力值有影响，通

过铺层顺序优化研究得到了 3 层 1 组铺层最佳方案，该方案可用于水平尾翼梁缘条的铺层设计。
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Research on Effect of Stacking Sequence on Strength of Composite Horizontal Tail Spar Cap
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[ABSTRACT] In order to research the stacking sequence design method of resin based composite material horizontal tail 
in VARI molding process and obtain the optimal laminate scheme, a numerical model for strength analysis of composite 
material horizontal tail was established, and a preliminary plan for layering of horizontal tail was obtained. We designed 
and manufactured test pieces and test fixtures for the horizontal tail wing, and applied critical loads according to the 
requirements of article 23.423 of CCAR—23 for maneuvering loads to complete the test verification. The measured values 
of the test are in good agreement with the calculated values at the corresponding positions, indicating that the established 
numerical model is effective. Based on the displacement and stress-strain results, the optimization design of the paving 
sequence for the spar cap was carried out. The optimization results show that, under the same proportion of paving layers 
at different angles, the paving sequence had little effect on the overall stress distribution of all paving layers of the 
edge strip, but had an impact on the maximum stress value. The optimal plan of 3 layers and 1 group of laminating 
layers obtained through the sequence optimization research can be used for the paving design of the horizontal tail 
spar cap.
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复合材料自出现以来，就因其高比强度、高比刚度、

良好的成型加工性和材料的可设计性而受到航空航天

行业的关注。经过多年的发展，复合材料的应用也从最

初的次承力结构拓展到现在的主承力结构。由于复合

材料层压板良好的可设计性，复合材料结构的优化设计

不再仅局限于层压板铺层厚度等几何尺寸，还包括铺层

方向和铺层顺序的优化设计 [1–3]。水平尾翼作为飞机的

主要承载部件，承受飞机定常巡航与机动飞行中的各种

气动载荷，其性能直接影响飞机的飞行安全和纵向稳定

性。水平尾翼不仅要有足够的强度和刚度，还要保证飞

机平衡所需的安定性和操纵性 [4]。复合材料水平尾翼

由水平安定面和升降舵两部分构成，主要功能为控制

飞机的俯仰角度，确保飞机处于最佳飞行姿态。它可

以看作是一个倒置的小机翼，在飞行时能产生向下的

升力，为飞机提供一个反向的力矩，使飞机能够保持水

平飞行。水平安定面的构造与机翼基本相同，包括上

下蒙皮、前后梁、后缘纵墙、翼肋等元件，全部为复合材

料结构。

国内外学者对复合材料飞机结构优化设计进行了

大量研究，桂天才等 [5] 基于 HyperMesh 二次开发对复

合材料飞机机翼结构进行了优化设计，完成了对使用

HyperMesh 二次开发语言分析复合材料飞机机翼结构

优化实用性的验证，该研究可对翼面类结构模型的快速

建立提供一定参考；Jin 等 [6] 提出了一种大型复合材料

结构的优化设计方法，这种优化方法可以使铺层顺序和

厚度同时优化，并将所提出的方法用于复合材料翼盒的

优化，以证明其高效性；张明明等 [7] 依据三明治夹心层

合板理论建立了全高度机翼蜂窝状结构的近似模型，通

过有限元仿真计算细致研究重点关注区域，采用基于真

实模型的网格细化有限元法对关注的局部区域建模，然

后对子模型进行详细分析，结合提出的分析方法对全高

度蜂窝机翼结构进行仿真计算，并分析了全高度蜂窝结

构的几何参数与机翼失稳破坏载荷的关系。目前国内

外对飞机复合材料结构的研究主要集中在机翼、机身和

中央翼等结构，对水平尾翼铺层设计与静力试验的研究

相对较少。

本文针对复合材料水平尾翼结构的铺层顺序优化

设计问题，首先采用 Patran 软件建立了平尾有限元数值

模型，并利用 Nastran 分析软件计算了结构应力。为了

验证有限元模型的准确性，设计制造了水平尾翼主承

力结构试验件和试验夹具，完成试验验证，有限元结果

和试验结果吻合良好。在此基础上对不同铺层顺序的

水平尾翼缘条进行了内应力和层间应力分析，从静强

度角度对复合材料水平尾翼缘条的铺层顺序问题进行

了研究。

1 数值仿真

1.1 复合材料水平尾翼数值模型建立

复合材料水平尾翼主要由上下蒙皮、前后翼梁、后

缘纵墙和 4 组加强肋等组成。

有限元数值模型的建立包括水平尾翼几何外形创

建、网格划分、网格分组、赋予材料属性、约束边界条件

和载荷施加 5 部分 [8–12]。首先对模型进行简化处理，

消除圆角、倒角等细微几何特征，保留影响平尾刚度的

主要结构。上下蒙皮及翼梁等壳体采用二维四边形单

元 QUADS 和三角形单元 TRIAS，共计 50107 个网格，

平尾与机身连接支架采用三维六面体单元 HEX，共计

30208 个网格，半边平尾的有限元模型如图 1 所示。

为了方便在 Patran 中赋予网格材料属性，利用

Hypermesh 的 Set 工具将水平尾翼的网格划分为上蒙

皮、下蒙皮、前梁、后梁、纵墙、肋板等 9 个组。水平尾翼

支架与机身尾段通过螺栓连接，因此，将支架上的约束简

化为固支。在进行有限元网格划分时以壳体的外表面为

基准，而 Nastran 在计算时是以单元中心为基准，因此，在

填写蒙皮、翼梁和纵墙等铺层的材料属性卡时，使其中面

向下偏移 1/2 的铺层厚度。在填写 Patran 的材料选项卡

时依次建立单个纤维、树脂、嵌件等材料性能，纤维层、

树脂层和嵌件层建立在同一结构网格上，以外表面为基

础进行铺层设计，在 Laminated Composite 中分别选择纤

维、树脂和嵌件的材料属性，以单元法线为参考进行纤维

布堆叠，按照实际铺层设置每一层的厚度与角度。为了

能够全面考虑水平尾翼可能遇到的各种飞行情况，给有

限元模型施加平尾最严酷的载荷工况，即速度 V = 125.2 
km/h，攻角 α = –2.65°，然后提交 Nastran 进行求解。

1.2 铺层方案初步设计

飞机的水平尾翼在巡航时承受较大的气动载荷，导

致作用在平尾上的气动负升力使平尾向下弯曲。平尾

可视为悬臂梁、蒙皮和前后梁组成的封闭盒段在承受气

图 1 水平尾翼有限元数值模型

Fig.1 Finite element numerical model of horizontal tail
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动力时产生的弯矩和扭矩，其中翼身的应力分布特点是

从翼根到翼尖应力值逐渐减小。因此，根据其受力特点，

在进行复合材料水平尾翼设计时，蒙皮采用±45°铺层，

翼梁缘条应 0°/90° 铺层居多，同时铺放 ±45° 铺层，梁

腹板采用 ±45° 铺层，肋板设计为 ±45° 铺层，以确保

复合材料平尾在其主要受力方向具有足够的刚度和强

度。水平尾翼主要结构件的初步铺层设计见表 1。
对于梁缘条区域，由于梁缘条承受主要的弯矩，根

据复合材料通航飞机研制经验和铺层设计一般原则，

综合考虑 0°/90° 和 ±45° 铺层比例的合理分配，分析

0°/90° 铺层比例分别为 50%、66%、80% 对水平尾翼强

度的影响，设置铺层失效满足条件为

F1σ1 + F2σ2 + F2σ3 + F11σ1
2 + F44τ 

2
23+ F22(σ 

2
2 + σ 23) + 

(2F22– F44) σ2σ3+ 2F12σ1(σ2 + σ3) + F66τ 
2
13 + F66τ 

2
12 = 1 

（1）

式中，σ1、σ2、σ3 为材料 3 个方向的主应力；τ12、τ13、τ23 分

别为面内与层间剪切应力；F 为张量系数，一般由层合

板强度值确定，应力与变形计算结果见图 2。
由图 2 对比结果可知，3 种铺层比例下，平尾最大

应力值均发生在翼梁缘条靠近根肋附近处，最大变形均

发生在翼尖，应力分布云图保持一致。其中，0°/90° 铺

层占比 50% 时最大应力值为 174.96 MPa； 0°/90° 铺层

占比 66% 时最大应力值为 159.16 MPa； 0°/90° 铺层占

比 80% 时最大应力值为 157.72 MPa。0°/90° 铺层比例

为 50% ~ 80% 的 3 种方案最大应力值均在许用应力范

围内，0°/90° 铺层越多，平尾的安全系数也越高，满足使

用要求。当 0°/90° 铺层比例超过 66% 以上后，再增加

该角度铺层，应力减小变化不明显。根据计算结果，确

立了平尾翼梁缘条铺放 0°/90° 和 ±45° 铺层比例的初

步方案。

为了验证数值仿真的准确性，还需要进行静强度试

验，通过比对测量数据与计算数据修正模型的边界约束

条件和载荷施加方式，对结构的变形和应力进行测量。

2 复合材料水平尾翼静强度试验

2.1 试验材料

水平尾翼盒段上下蒙皮为玻璃纤维泡沫夹芯结构，

夹芯层上下面板采用 GF01 玻璃纤维织物与 GFUS1 玻

璃纤维单向带混合铺层，泡沫为 PVC 聚氯乙烯发泡板。

前后翼梁缘条为 GFUS1 玻璃纤维单向带与 GF03 玻璃

纤维织物混合，腹板为 GF02 玻璃纤维泡沫夹芯结构，

泡沫为 PVC 聚氯乙烯发泡板。在水平尾翼翼梁与垂尾

翼梁连接处，平尾翼梁腹板采用玻璃纤维嵌件进行加

强，增加局部挤压强度。翼肋为 GF03 玻璃纤维织物层

合板结构，后缘纵墙为 GF02 玻璃纤维织物层合板结构。

平尾翼尖上下蒙皮为玻璃纤维泡沫夹芯结构，夹芯层上

下面板采用 GF01 与 GF02 玻璃纤维织物混合铺层。平

尾所使用的单向带、纤维和树脂材料的力学性能见表 2。
2.2 试验设备

试验所采用的液压作动筒为 WSNF1A084CT（西

安法威普精密机械有限公司），位移传感器为 WPS–M– 
4000（艾斯欧匹精密智造科技有限公司），应力测试采

用 DH3816 静态应变测量系统，该系统由江苏东华测试

技术股份有限公司开发生产。

2.3 试验方法

水平尾翼静力试验采用工字形卡板组合加载的方

式进行，卡板共 6 个，从左翼尖到右翼尖将平尾划分为

6 个区域，每个区域的边界位于两个相邻的卡板中间。

按照剪力与弯矩等效的原则确认每个加载卡板在弦向

的位置，每处卡板的加载载荷通过合并该区域内的气动

力和惯性力确定 [13–14]。加载方式见图 3。
试验时，左、右平尾采用非校准机动载荷加载，根据

CCAR–23 部第 23.423 条机动载荷条款要求，对于正常

类、实用类和通勤类飞机，需要进行 a 情况 （在速度为 VA

时，将驾驶杆突然向前或向后移动到最大，直至驾驶员限

制作用力或止动点，取二者中最临界情况）的机动载荷试

验，其剪力 Q、弯矩 M、扭矩 T 计算公式为

Q y y y

M y Q y y

T y T

y

b
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式中，qHT( y)为平尾升力沿翼面展向的分布；bHT为平尾

的翼展长；THT.max为平尾最大低头力矩；SHT 为平尾的面

积；lSchrenk.HT(y)为平尾 Schrenk 弦长，计算公式为
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表 1 平尾主要部件的铺层方式

Table 1 Laying methods of main parts of horizontal tail

结构件 铺层数 铺层角度

蒙皮 13 [+453/– 453/F/– 453/+453]s

翼梁腹板 15 [+453/– 453/03/– 453/+453]s

普通肋板 4 [+452/– 452]s

端部肋 7 [453/F/– 453]s

纵墙 12 [453/– 453/453/– 453]s

  注： 45表示玻璃纤维布±45°方向铺层； 0表示玻璃纤维布0°/90°
方向铺层；数字下标表示铺层层数；s 表示玻璃纤维编织布；F 表示
嵌件。
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图 2 水平尾翼应力分布与变形分布

Fig.2 Stress and deformation distribution of horizontal tail

 

（a）0°/90°铺层占比50%时平尾应力分布 （b）0°/90°铺层占比50%时平尾变形分布
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（c）0°/90°铺层占比66%时平尾应力分布 （d）0°/90°铺层占比66%时平尾变形分布
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（e）0°/90°铺层占比80%时平尾应力分布 （f）0°/90°铺层占比80%时平尾变形分布
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应力/MPa 变形/mm

应力/MPa 变形/mm

应力/MPa 变形/mm

表 2 单向带、纤维和树脂材料性能参数

Table 2 Material property parameters of unidirectional tapes, fibers, and resins

材料牌号 单层厚度/mm 拉伸模量/MPa 拉伸强度/MPa 剪切模量/MPa 剪切强度/MPa 泊松比 密度/（g/cm3）

单向带 0.4 31100 240 4800 40 0.32 1.58

纤维 0.3 17700 180 3800 30 0.31 1.58

树脂 — 3500 24 1800 10 0.27 1.16
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式中，lHT(y) 为平尾弦长，其值为
l y x y x y

x y

HT HT.TE HT.LE

HT.TE linterp

( ) ( ) ( )

( )

� �

�
�

�

�
�
�

�0

1460

1748��

�
�
�

�

�

�
�
�

�

�

�
�
�

�

�
�

�
�

�

�
�

�
�

�

, ,

( )

6957

7323

7816

0

y

x yHT.LE linterp 4470

1748

7979

7913

7816

�

�

�
�
�

�

�

�
�
�

�

�

�
�
�

�

�

�
�
�

�

�
�

�
�

�

�
�

�
�

, , y

 （4）

式中，xHT.TE(y) 为平尾前缘外形插值函数；xHT.LE(y) 为平

尾后缘外形插值函数。

水平尾翼静力试验测量数据主要有翼尖变形量和

关键位置应力 – 应变值，通过在翼尖安装位移传感器来

记录变形量。应力 – 应变测量通过在卡板中间区域粘

贴应变花，之后再经应力合成计算出 Von Mises 应力，

如式 （5）所示。
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 （5）
式中，λ和 E 分别为复合材料的泊松比和弹性模量；ε0°、

ε45°、ε90° 分别为应变花中应变片所在位置沿水平方向、

45°方向和竖直方向的应变值。试验时使用三向应变花，

可以同时测量多个方向的应力 – 应变，粘贴时按图 4 所

示要求对应编号，贴片 0° 方向沿主要载荷方向，梁腹板

贴片位于上下缘条之间 [15]。

2.4 试验载荷施加

水平尾翼上的载荷为均布载荷，为了便于加载，在

保证压心不变的情况下，总载荷以集中力的方式进行加

载，并通过 6 个卡板将其分布在水平尾翼蒙皮的表面。

试验采用 6 个液压作动筒对水平尾翼试验件施加载荷，

并通过数据采集系统记录载荷和应变数据如图 5 所示。

试验步骤如下：

（1）平尾加载前，测量设备调零；

（2）使用胶带将加载装备安装到平尾下蒙皮；

（3）检查所有加载设备的拉索是否拉紧，调整液压

作动筒，直到测力计为 0 时停止；

（4）在平尾末端安装位移传感器；

（5）接通测量设备，记录载荷、时间、位移；

（6）通过液压作动筒缓慢逐级加载，并记录位移和

应变数据；

（7）缓慢卸载，直到载荷装置的拉索松弛为止；

（8）关闭记录仪，关闭数采设备；

（9）检查试验件是否发生了损坏或变形。

将试验加载到目标载荷保持 30 s，水平尾翼未出现

异响和损坏；卸载后，与初始状态相比，左翼尖变形 – 8 
mm，右翼尖变形 15 mm，初步判断是由各结构件的装配

间隙引起，变形量相对较小，平尾未发生塑性变形。同

时，卸载后对平尾进行了目视检查，左右蒙皮均未发现

损坏情况。根据有限元分析结果和图 5 的试验测试结

果，平尾翼尖变形计算值为 369 mm，试验值为 332 mm，

相差较小；对于平尾应变测试结果，上蒙皮有限元分析

最大值和试验测量值分别为 2980 με和 2804 με，下蒙皮

限元分析最大值和试验测量值分别为 1855 με和 1720 
με，最大值都出现在梁缘条靠近根部肋板附近。各个应

变测量处的测量值与相应位置的计算值吻合度也较高，

说明有限元分析所建立的模型、边界约束条件和载荷工

况是合理的。具体对比结果见图 6。

3 水平尾翼缘条的铺层顺序讨论

根据水平尾翼静强度计算结果，梁缘条最大应力值

均在安全范围内，考虑对缘条各子铺层的铺层顺序进行

图 3 水平尾翼加载方式

Fig.3 Loading method of horizontal tail 

位移
传感器

作动筒

卡板 应变片 水平尾翼
平尾夹具

图 4 水平尾翼应变花粘贴位置

Fig.4 Sticking position of strain pattern on horizontal tail

图 5 水平尾翼静力试验

Fig.5 Static test of horizontal tail
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优化 , 使得结构安全性能更高。复合材料缘条的性能

不仅受到不同角度铺层比例的影响，还受到铺层顺序的

影响。各铺层的角度占比和排列顺序对层内与层间应

力均有一定的影响。面内正应力会影响纤维的法向承

载能力，而过大的层间应力会导致纤维分层撕裂。通过

铺层顺序方案讨论，选择最优的铺层顺序和角度，可以

充分利用复材力学性能可设计的优势 [16–18]。

由于梁缘条铺层层数较多，在进行铺层顺序优化

时，考虑优化后铺层操作的可实现性，铺层方式采用缘

条表面为 0°/90° 铺层，中间由 ±45° 分开的铺层形式，

为了尽量避免同角度连续铺层，选取 0°/90° 铺层比例为

80% 的铺层组，在整个缘条中进行循环铺放。为了提高

计算效率，将缘条铺层简化为 18 层与整个缘条外形具

有相同尺寸形状的铺层，开展铺层顺序优化研究。根据

以上原则，确定了 10 种铺层方案，如表 3 所示。

按照表 3 中 10 种方案对水平尾翼重新进行强度计

算，得到水平尾翼的正应力与剪应力对比，如图 7 所示。

前 4 种铺层方案中同一铺敷角度的最大连续层数

为 3 层，0° 与 90° 铺层交替铺敷，这样做是为了避免相

同角度连续铺敷出现应力集中和内部微裂纹，缘条表面

都是 0° 铺层，45° 铺层按照由前到后的顺序设计。可以

看出，45° 铺层铺设越早，水平尾翼的正应力和剪应力水

平也越高，4 种方案的应力值相差较小，方案 4 各向应

力值最小。

后 6 种铺层方案中同一铺敷角度的最大连续层数

为 2 层，0° 与 90° 铺层交替铺敷，同样采用表面 0° 铺

层，而 45° 铺层按照由后到前的顺序设计。该 6 种铺层

方案的正应力和剪应力水平差异不大，最大应力值均在

160 MPa 左右，说明采用连续层数为 2 层的铺层形式设

计对水平尾翼应力水平的优化效果不明显。

方案 4 的正应力与剪应力水平均低于其他铺层

方案，从静强度应力角度分析认为 10 组铺层设计中，

[03/903/03/903/453/03]s 为最佳方案。这是因为缘条主要

承受沿翼展方向的单向压缩或拉伸载荷，纤维方向按照

受载方向进行 0°、90° 交替铺敷，可以确保纤维的轴向

与内力的拉压方向保持一致，对抵抗翼梁弯矩施加给缘

条的拉压力具有较好的效果，能最大限度利用纤维较高

的轴向性能。同时，增加 45° 铺层方向，可以改善层合

板的剪切强度。

4 结论

以复合材料水平尾翼为研究对象，采用有限元法建

立了树脂基复合材料水平尾翼的强度分析数值模型，获

得了铺层比例的初步方案，同时利用电测法对水平尾翼

的静强度进行试验验证。在强度计算的基础上，对复合

材料梁缘条进行了铺层顺序设计，得到了铺层顺序最佳

方案，主要结论如下。

（1）通过对复合材料水平尾翼进行静强度计算与

表 3 铺层组方案

Table 3 Layering schemes

方案 铺层顺序

1 [03/453/903/03/903/03/]s

2 [03/903/453/03/903/03/]s

3 [03/903/03/453/903/03/]s

4 [03/903/03/903/453/03/]s

5 [02/902/02/902/02/902/– 452/452/02]s

6 [02/902/02/902/02/– 452/452/902/02]s

7 [02/902/02/902/– 452/452/02/902/02]s

8 [02/902/02/– 452/452/902/02/902/02]s

9 [02/902/– 452/452/02/902/02/902/02]s

10 [02/– 452/452/902/02/902/02/902/02]s

图 6 应变计算值与测量值对比

Fig.6 Comparison between calculated and measurement strain
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试验，得到平尾的最大应变值发生在梁缘条靠近根部肋

板处，各个应变测量处的测量值与相应位置的计算值吻

合度也较高，说明有限元所建立的数值模型、边界约束

条件和载荷工况是合理的。

（2）通过增加 0°/90° 铺层比例，可以提高水平尾翼

梁缘条整体承载能力和刚度，采用 0°/90° 方向铺层交替

铺敷，可提高梁缘条抵抗分层的能力。

（3）在 0°/90° 角度铺层占比相同的情况下，铺层顺

序对梁缘条全部铺层整体应力分布影响较小，但对最大

应力值影响较大。
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