
第 27卷 第 2期 

2008年 3月 

航 空 学 报 
ACTA AERONAUTICA ET ASTRONAUTICA SINICA 

VoI．27 No．2 

Mar． 2006 

文章编号：1000—6893(2006)02—0232—04 

复合材料飞机结构低速风洞颤振模型的设计 

曾 东 ，燕 瑛 ，刘兵山 ，钱 卫 

(1．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 100083) 

(2．沈阳飞机设计研究所 ，辽宁 沈阳 110035) 

Design of Low—Velocity W ing Tunnel Flutter Model of Aircraft Composite Structure 

ZENG Dong ，YAN Ying ，LIU Bing—shan ，QIAN Wei。 

(1．School of Aeronautical Science and Engineering，Beij ing University of Aeronautics and 

Astronautics，Beijing 1 00083，China) 

(2．Shenyang Aircraft Design Research Institute，Shenyang 1 10035，China) 

摘 要：金属飞机结构到复合材料结构的颤振模型设计，要求采用刚度等代法来完成，然而一般的设计方法 

通常需要消耗大量时I'B】。为此 ，针对飞机结构有限元模型，提出一种基于设计元素的设计方法，对有限元模型 

进一步离散，以刚度为主要等代依据、工程设计和制造要求等为约束条件，完成金属结构到复合材料结构的等 

代设计。结合实验结果，验证了该设计方法的可行性与合理性。 
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Abstract：Design of flutter model from aircraft metal structure tO composite strueture can be achieved by equa— 

tion of stiffness，yet it may cost much time for general design method．A design method based on design ele— 

ment for finite element model of aircraft structure is proposed in this paper．First the finite element model is 

disereted further，then the design process can be finished based on equation of stiffness and with engineer de— 

sign-produce as constrain condition．Combining experiment results，the feasibility and rationality of the design 

method are validated． 
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大型飞机结构与全机风洞实验通常需要耗费 

大量人力物力，由于实际条件所限，往往不能进行 
一 比一的真实模型实验，因此，需要对模型按相似 

原理进行一定倍数的缩比，才能在现有条件下通 

过实验得到比较准确的实验数据。而在缩比之 

后，结构刚度相应降低，这时，采用金属材料制造 

已不能满足要求，需要设计和采用低模量的复合 

材料才能满足结构的刚度相似条件u]，目前完成 

这样的模型设计工作比较多的是敏度优化【 l方 

法，最近又出现了遗传／敏度混合优化法[3 ]，在 

层合板结构模型设计时这些方法比较有效。本文 

主要采用混杂纤维复合材料，其性能接近各向同 

性材料，采用刚度等代设计法将大大节省设计时 

间与难度，设计模型的试验结果表明了其合理性。 

对于基于刚度的设计方法，由于没有一个标 

准的设计过程，因而需要一些经验性的设计手段 

来满足刚度的等代，为了避免这种经验性方法的 

缺陷，本文针对金属飞机结构板杆结构有限元模 

型，提出了一种基于设计元素的等代设计方法，该 
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方法按以下几步完成一比一金属结构件到缩比复 

合材料结构件的模型设计，最终的设计模型各阶 

固有频率及其振型要满足结构相似原理 

首先 ，根据结构相似基本原理对模型进行缩 

比，内容包括结构的几何缩比和质量缩比；其次， 

依照本文提出的等代设计方法对整个结构划分设 

计元素；最后，对所有设计元素进行刚度分析计 

算，得到完整的复合材料梁架结构有限元模型，并 

可提交给 MSC／NASTRAN有限元分析软件进 

行模态分析。 

1 结构相似低速风洞颤振模型的设计方法 

利用 Hamilton原理，可得到结构离散后的 

运动微分方程 

+ + = Q (1) 

式中：M，c，K分别为系统的质量、阻尼、刚度矩 

阵； ， ， 分别为广义位移、速度、加速度矢量；Q 

为广义载荷矢量。 

对于阻尼的自由振动系统，式(1)化为 

+ = Q (2) 

令 一西e ，式中西为与时间无关的振幅矢 
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量， 为圆频率。于是方程变为 

(K 60。M) = Q (3) 

其特征方程为 

deh(K 一 ∞。M )一 0 (4) 

求解式(4)得特征值，即得离散振动系统的固 

有频率，记特征值为 2 (i一1，2，⋯，”)。由每个 

特征值 ： 得相应的特征向量 ，即离散振动系 

统的固有振型。在振动系统中，称 为第 i阶固 

有频率， 为第i阶固有振型。 

从上述可见，一般动力学系统，涉及质量、长 

度、时间等 3个基本物理量，因此根据量纲理论，要 

对原有系统进行动力学相似模拟，只需 3个独立相 

似参数。针对低速风洞模型的设计特点，主要的设 

计约束为模型尺寸 L、临界风速 及风洞大气密度 

lD。因此取长度比 k 、速度比k 和密度比k 作为 

基本相似比，其他的物理量的相似比例均通过这 3 

个基本参数导出。对于金属梁架有限元结构，涉及 

到的相似物理量包括模型质量 M、弯曲刚度 E1、扭 

转刚度GI 、拉压刚度EA、振动频率 。用下标 d 

表示物理量的量纲，长度、时间、速度、密度和质量 

量纲分别记为 L，T，V，p和M。 

Ld— L， — T，Pd— lD (5) 

Vd— V — L／T (6) 

Md— M 一 正  (7) 

相似物理量的量纲 

一 f 1L ： zL (8) 、 ／ 

Gd 一f 一 zL (9) 、 一 ， 

A 一f ＼Lz一 zLz (1 O) 
、 ／ 

60d— T- 一 VL一 (11) 

根据基本物理量的相似比可导出其它物理量 

的相似比如下 

kⅡ一k k ；kM—k k；kEA—k ki 

k 一 k 弓k ；k 一 kv (12) 

按上述相似原理进行缩比之后，全尺寸金属 

模型与缩比模型各阶固有振动频率比值等于速度 

比例因子与缩比因子比值、振型相等、模型的颤振 

速度与真机的颤振速度比为 K 。 

2 复合材料结构等代设计 

模型缩比后，进入复合材料结构的设计阶段， 

根据模型的设计要求，将金属材料结构设计成复 

合材料结构可采用刚度等代设计方法，设计后结 

构刚度分布应与设计前一致。 

设计元素的概念：给定离散的板杆有限元结 

构，通过板单元和杆单元的一定组合形成有限类 

型的基本结构，而整个有限元模型由这些基本结 

构组合得到，我们称这些基本结构为设计元素。 

针对典型的飞机有限元板杆结构，可总结出 

如图 1所示的4种类型的设计元素。 

(a1 I型 (b1L型 

(c)丌型 (d1T型 

图 1 有限元模型中的4种金属设计元素 

Fig．1 Four kinds of metal design elements in finite element 

model 

在图 1的 4种典型设计元素的截面图中，线 

代表板，小圆代表杆，原板杆结构基本可以用这些 

代表单元组合而生成，如果出现特殊的结构形式， 

可以添加新的设计元素类型。 

刚度等代后要求原结构的4种设计元素变成 

如图2所示的复合材料结构形式。图中给出的是 

设计后的元素截面，其中，细实线表示板，粗实线 

则是由板构成的梁结构，如实际结构中的工字梁、 

桁条等。即新结构为板 一桁梁结构，其材料需 

采用低模量复合材料，本文中采用4 GPa左右的混 

(a1 I型 

(c)丌型 

(b1L型 

(d1T型 

图 2 等代后的4种复合材料设计元素 

Fig．2 Four kinds of composite design elements 

after stiffness equation design 
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杂纤维复合材料。 

等代设计过程中主要考虑刚度等代，这4种基 

本设计元素所考虑的刚度主要有 3种：弯曲刚度、 

拉压刚度和扭转刚度。因为飞机模型结构都为簿 

壁闭室结构，所以，扭转刚度都按闭室来计算。代 

表单元的弯曲刚度由EJ来表征，拉压刚度由 EA 
7 

来表征，而扭转刚度则而扭转刚度则表示为 ／ 
， 

r ，| 

I 。其中：E为材料的弹性模量； 为轴惯性矩；A 
J k．1ri 

为截面积；n为闭室的截面积的 2倍；G为材料的 

剪切模量；t为板的厚度。因在代换前后截面的几 

何形状不变 ，所 以n不变，从而在计算时只考虑 
r J．． 

I ，在等代计算时，I型设计元素须考虑弯、扭刚 
J u L 

度，I 型设计元素须考虑拉、扭刚度，Ⅱ型设计元素 

须考虑弯、扭刚度，T型设计元素须考虑弯、扭刚度。 

如果模型比较复杂且规模较大，比如全机模 

型或者机翼机身模型，那么对模型进行分析元素 

的建立将非常复杂，而且会产生很多非常难以发 

现的错误，导致最终的错误设计结果。因此，如何 

建立合理的分析元素是获取正确设计结果的关 

键。为此，作者采用计算机辅助设计的方式，建立 

了一个交互式等代设计前处理器，该前处理器主 

要处理以下问题：空间三维模型的渲染及拾取；设 

计元素拓扑结构验证；根据有限元模型刚度分布， 

支持区域元素设计；设计过程的可持续性；设计过 

程的可分布并行。 

三维模型 的渲染及拾取 可通过跨平 台的 

OpenGL图形引擎以及相关 的图形学技术来实 

现I- ，对于大规模有限元，分区技术是提高拾取速 

度的一种有效方法_5]。 

在构造设计元素期间，不同类型的设计元素 
一 般均包含数量不等的板单元和杆或者梁单元， 

根据不同类型的设计元素需求，板、杆和梁单元之 

间必须符合正确的拓扑关系(图 1)。 

理论上，对于计算所得到的结果，无论是材料 

还是几何结构，都可能是连续变化的，但在实际制 

造过程中，这是不现实的，因此，对于某一局部结 

构，要求具有相同的蒙皮形式和梁结构，区域元素 

设计的概念因此而来，在该区域，最终的设计结果 

必须保证相同的蒙皮、桁条和腹板形式，也即材料、 

厚度等均相同。 

对于全机这样的大规模有限元模型，设计过 

程往往较长，而且工作量比较大。因此，需要一种 

机制以提供对可间断设计的支持，并且可以进行 

分布式的并行设计以减小设计的重复性和设计时 

间。现设 A为机器M 上某次建立的设计元素集 

合，而 B为M 上某次建立的设计元素集合，如果 

就集合 A和 B进行等待计算的话，将取 A与 B 

的合集，AUJB即进行计算。这样就可以同时解 

决设计过程的可持续性和可分布并行问题，但仍 

需要合理分配在各个机器上的设计任务才能提高 

设计效率。 

3 进气道小型盒段的设计 

(1)含 6个加强框的小型盒段。有 6个加强 

框的小型盒段经过金属结构到复合材料结构设计 

完成后，有限元模型如图 3所示。模型中共有 

479个 4节点薄板单元，1个杆单元。边界条件为 
一 端固定，一端自由。有两个集中质量元，1个质 

量元为490 g，另 1个质量元为429 g，材料密度为 

1．34 g／cm。，模量为4 GPa，泊松比为0．3，结构总 

质量为 1．764 kg。 

图 3 6个加强框 盒段的有 限兀模 型 

Fig．3 Finite element model of box with six stiffen frames 

(2)含 3个加强框的小型盒段。有 3个加强 

框的小型盒段经过金属结构到复合材料结构设计 

完成后，有限元模型如图 4所示。在模型中有 

204个 4节点薄板单元，1个杆单元。其它条件和 

6个加强框的小型盒段有限元模型一样，只是蒙 

皮为 0．15 mlTl厚。 

以上2个模型边界条件均为根部固支 ，频率 

图4 3个加强框盒段的有限元模型 

Fig．4 Finite element model of box with three stiffen frames 

罄 ；_ }  尊  ．．  ̈。 ；  嚣 鑫  暂  警  ̈ I ≯  鼯  嚣  t 。磐  {  r ，蓦 扩磐 l l } } } } 爱  f  辩  { f t  } A； } }； }  瓠  鼻  豁 _势 照 慧 《 } ： 
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试验及计算结果如表 1所示，可以看到试验值与 

计算值极为接近，最大误差不超过 7 。试验中 

要尽量消除局部模态的出现。 

表 1 小型盒段试验值与计算值比较 

Table 1 Comparison of results between experiment and 

computation for minitype box 

4 某机机翼设计 

对于相对复杂的机翼模型，设计之后的固有 

频率误差依然较小，可见，本文所采用的设计方法 

是合理的。 
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