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民用飞机复合材料层压板
铺层设计方法研究

Study of Composite Laminates Layup
Design Method for Civil Aircraft

方 芳 / Fang Fang
(上海飞机设计研究院,上海 201210)

(Shanghai Aircraft Design and Research Institute,Shanghai 201210,China)

摘摇 要:
在民用飞机复合材料应用中,关键技术领域包括选材、结构设计、强度分析、制件成型及装配工艺、结构修

理、适航等。 针对民用飞机复合材料层压板铺层设计方法展开研究,在结构初步设计阶段运用工程方法完

成结构铺层设计和尺寸设计。
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[Abstract] The key technologies of composite material application for civil aircraft include material choosing,
structure design, stress analysis, processing & assembling, structure repair, and airworthiness etc. Based on the
study of civil aircraft composite laminates layup design method, the engineering method is used to complete the
layup and sizing design at the primary design stage.
[Key words] Composite Laminate;Structure Design;Stability

0摇 引言

结构设计是指根据结构设计的原始条件,按照

结构设计的基本要求,提出合理的设计方案以及进

行具体的细节考虑,绘制出结构图纸,在需要时还

须写出相应的技术文件,以使生产单位能根据这些

数模 /图纸和技术文件进行生产。
总体设计阶段时,已确定了理论外形,各部件

的相对位置以及相互连接交点位置在进行结构设

计时应保持它们的协调关系。 结构所受到的载荷、
设计方法是结构布局与结构元件尺寸设计的基本

依据,飞机结构必须保证足够的强度、刚度、疲劳寿

命和损伤容限设计要求。
目前,民用飞机金属结构分析方法已成体系,

设计、制造技术成熟,复合材料结构相对而言各方

面技术储备不足,对方法的研究更为谨慎,需有条

件、有前提地采用。 因此针对特定的结构确定合适

的分析方法将缩减设计周期甚至大大降低设计反

复的风险。

在进行民用飞机复合材料层压板结构铺层设

计时,主要按复合材料加筋壁板稳定性分析方法开

展。 飞机结构中没有绝对的纯剪板,也没有单向的

承拉 /压板,对于复合受载的结构,设计师在对结构

功能和传载路经进行分析后,根据工程经验忽略小

载荷,结合成熟经典的设计理论和方法,布置结构

并设计出具体的截面形式。 下面将阐述复合材料

层压板铺层设计的方法及试验验证结果,将工程假

设和经验汇总成文以供全机的相似结构参考设计

使用。

1摇 层压板屈曲分析

复合材料层压板结构设计复杂,方法多样,限
制条件也各异,既有工程算法也可以应用有限元计

算分析方法考核其稳定性,本文总结了常用的工程

算法为结构元件设计提供支持。
另外通过编制程序将经典的复合材料层压板

稳定性理论实际应用于工程设计当中。 层压板刚

度矩阵计算公式见参考文献[1]第 2 章。
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1. 1摇 铺层设计参数

目前,机体结构复合材料层压板的常用设计方

法是采用对称均衡铺层,主要采用 0毅、依45毅、90毅的
标准铺层角。 这四个铺层角一般可以满足载荷设

计要求,同时也能简化分析和制造。 只有在必须采

用任意角以减小结构重量和 /或特殊设计情况下,
才使用有限数目的非标准铺层角。

基本铺层设计准则有:
(1)要有足够多的铺层,其纤维轴线与内力拉

压方向一致,以最大限度利用纤维的高强度、高刚

度特性。
(2)应避免相同取向的铺层叠置。 如难以满足

此要求,则不能将 4 层以上取向相同的铺层叠置,以
减小边缘分层现象发生。

(3)对于较厚的(一般 6 ~ 16 层)层压板,相邻

的铺层角度变化一般不要超过 60毅,也就是说不要

用 0毅和 90毅,或 45毅和-45毅的相邻铺层,以避免固化

应力产生的微观裂纹和有利于层间剪切应力的

传递。
(4)0毅、依45毅、90毅四种铺层中每一种至少要占

10% ,以防止任何方向的基体直接受载。
(5)避免采用 90毅的层组(载荷为 0毅方向时),

而用 0毅或依45毅的层将它隔开,以减小层间的剪切与

法向应力。
1. 2摇 四边简支正交各向异性矩形层压平板复合受

载屈曲分析

摇 摇 (1)单向受压

大多数情况下机体壁板分析时主要考虑某一

方向的主载荷,当另一垂直方向的线载荷小于主载

荷的 1 / 5(参考)时可以忽略其影响仅考虑单向受

载。 这种简化可以简化强度分析工作量且不影响

结构安全性。
四边简支板单向受压图如图 1 所示,其屈曲载

荷的计算公式为:
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式中:Nx 为沿 x 方向单位长度上的压力;Dij为层压

板弯曲刚度系数;m 为沿板的方向屈曲半波数;a 为

板的长度;b 为板的宽度。
计算时,可取 m=1,2,3…,计算相应的一组 Nx,

其中最小的 Nx 即为板的屈曲载荷 Nxcr。

图 1摇 四边简支单向压缩

摇 摇 (2)双向受压

在 Nx、Ny 作用下,Ny / Nx 比值保持不变时,可用

下式计算屈曲载荷,受载情况如图 2 所示。

Nx =
仔2D22
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式中:Ny 为沿 y 方向单位长度上的压力。
对于已知的比值 Ny / Nx,取 m= 1,2,3…,及 n =

1,2,3,…,由上式可计算一系列的 Nx,其中最小的

Nx 即为屈曲载荷 Nxcr。

图 2摇 双向受压

(3)纯剪

正交各向异性矩形层压平板的剪切屈曲分析,
图 3 中四边简支和四边固支情况下,剪切屈曲载荷

计算公式均为:

Nxycr =Ks
仔2 4

D11D3
22

b2 (3)

公式中 Ks 通过查图 4 获得。

琢= D11D22 / D3,

茁=(b / a) 4 D11 / D22 ,D3 =D12+2D66 (4)
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图 3摇 矩形板受剪图示

图 4摇 四边简支板剪切屈曲系数

摇 摇 (4)压剪复合

图 5 为单压+剪切复合受载情况,压剪复合屈

曲载荷一般按下式计算:
Rx+R2

xy =1 (5)
式中,Rx =Nx / N0

xcr,Rxy =Nxy / N0
xycr,N0

xcr、N0
xycr分别为单

轴压和纯剪切情况的屈曲载荷。 当作用载荷 Nx、
Nxy给定后,现求出 Rx、Rxy,可得图 6 中 M 点,连接

OM,得与相关曲线的交点 N,则屈曲安全裕度为:

MS= ON
OM

-1 (6)

也可用通过公式获得安全裕度,计算如下:

令 A=
Rxy

Rx
,B= 1+4A2 -1

2A (7)

则 MS= (1-B2) 2+B2

R2
x+R2

xy

-1 (8)

对于平板双向拉(压)+剪切的强度校核可采用

以下计算方程获得裕度:

MS= 1
R2

x+R2
y+R2

s -RxRy

-1 (9)

其中:

Rx =
Nx

Nxcr
,Ry =

Ny

Nycr
,Rs =

Nxy

Nxycr
(10)

图 5摇 压剪复合载荷作用下矩形平板

图 6摇 压剪屈曲相关曲线

2摇 加强支柱刚度设计

对于高腹板梁结构为提高腹板屈曲强度,需在

中间增加加强支柱,支柱是否可以起到应有的结构

功能就需要具体的工程分析和计算。 下面以 T 型

支柱为例阐述过程。 令支柱间距 d=270. 5mm,初步

设计为“T冶形剖面,如图 7 所示。

图 7摇 展向支柱剖面特性
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(1)支柱的最小惯性矩

加强支柱应有足够的刚度。 首先按金属件设

计,参考文献[2]第 394 页公式计算:

Iu =
0. 021 7dt3

( d
he ks

) 8 / 3
=

0. 021 7伊270. 5伊3. 043

( 270. 5
25 5. 35+4 / (15 / 402. 1) 2

) 8 / 3
=2 076. 4mm4

7075-T6 包铝材料则 EI = 71 000 伊2 076. 4 =
1郾 474伊108

(2)加强支柱剖面面积大于腹板剖面积( dt)
的 30%

0. 3dt =0. 3伊270. 5伊3. 8 =308. 37mm2

(3)腹板厚度

t = 3. 8<4mm,加强支柱的厚度按参考文献[2]
表 14 - 3 最小厚度为 2. 3mm,图 3 - 1 取等厚度

3郾 04mm 。
铺层顺序 [依45 / 02 / -45 / 90 / 45 / 0]s (单层厚度

0. 19mm)
层压板铺层比 4 ︰ 5 ︰ 1,共 16 层,按照参考文

献[1]的公式获得加筋板等效刚度系数和等效弹性

模量。
(4)金属与复材刚度比较

7075-T6 包铝材料则 EI = 71 000 伊2 076. 4 =
1郾 474伊108

本铺层方案的 EI = 8. 138 伊 108 ( Ex = 83 199
MPa,I =9 782 mm4),满足刚度要求。

0郾 3dt = 0郾 3 伊 270郾 5 伊 3郾 8 = 308郾 37mm2 <
404郾 32mm2(A= 25伊3郾 04+48伊6. 84 = 404郾 32mm,支
柱与蒙皮共固化,该面积含部分蒙皮面积),满足面

积限制条件。

3摇 试验验证

上述的计算分析设计方法将通过梁腹板参数

选型试验加以验证。 运用该方法设计试验件,通过

分析试验结果获得结构参数和铺层设计经验。
试验件如图 8 所示,图 9 为试验件加载示意图,

试验件夹持如图 10 所示。
按照前述屈曲分析方法,对四边简支梁腹板的

稳定性进行工程分析,研究铺层顺序的影响,可得

以下结论:为提高屈曲载荷,应将依45毅层放于蒙皮

最外层,此时均比 0毅和 90毅置于最外层效果好;0毅和
90毅层相比,90毅层置于外层效果更好,0毅层更适合于

置于中面附近。

图 8摇 试验件内侧

图 9摇 试验件加载示意图

图 10摇 试件及总体加载与固定工装整体示意图

4摇 结论

应用电子表格编制分析图表,通过改变蒙皮铺
层顺序和铺层比例的方法,研究铺层对加筋板初始
屈曲能力的影响。 经典理论计算分析与试验结果
都能得到以下结论:

(1)蒙皮铺层顺序不同,加筋板的屈曲模态形
状会受到影响。

(2)为提高屈曲载荷,应将依45毅层放于蒙皮最
外层,对刚阵中[D]矩阵影响最大。

(3)0毅和 90毅层相比,0毅层置于外层效果更好,
90毅层更适合于置于中面附近,但实际上载荷提高并
不是很大。

(4)提高依45毅铺层比例,初始屈曲载荷会有很
大的提高。

(5)0毅和 90毅层相比,提高 90毅比例有利于提高
初始屈曲载荷。

(6)需控制蒙皮与长桁(腹板和支柱)等效刚
度、柏松比的差异,避免出现层间破坏失效模式。

(7)板的几何尺寸、边界条件和载荷类型等因
素对铺层顺序和稳定性之间的关系有影响。

总之,对于层压板的稳定性而言,不存在确定
最佳铺层顺序的通用法则,只能针对特定的结构和
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载荷情况建立铺层顺序与稳定性之间的关系。
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5摇 模拟器工作准备

所有参与最小离地速度(VMU)试飞的机组人员

必须在模拟器上进行飞行技术演练。
模拟器试验必须考虑由于加速度和抬头姿态

引起的油箱里燃油运动,这种运动可以导致重心向
后移动 2% ~ 4% 。 因此必须在模拟器模型里对该
运动进行修正,从而在重心的选择和飞行员训练方
面能有更好的结果。 模拟器试验内容如表 1 所示。

表 1摇 模拟器试验内容

阶段 试验内容
第一阶段 重心和水平安定面配平量的选择

第二阶段
建立合适的飞机抬头技巧以保证平滑的尾部
触地,感受以正确的俯仰姿态升空直到脱离
地面效应所需要的杆位移。

第三阶段 训练异常情况(如:发动机失效)的处置。

6摇 试飞技术

飞行员 2 负责对准跑道,如果跑道中心线上没

有指引灯,那么可以对准跑道中心线,否则对准沿

偏离跑道中心线大约 5m 的地方。 在试验过程中尽

量避免尾撬接触到跑道中心线上的指引灯。 如果

有小的侧风,飞机应偏向上风侧的跑道对准。
观察员缓慢地设定到所需推力,同时飞行员 2

负责保持飞机沿跑道轴线。 观察员喊“推力设定冶,
飞行员 2 左手靠近油门杆,准备接管操纵。

飞机速度在大约 80 节时,飞行员 1 拉杆到底,
开始抬前轮动作。 当前轮开始离地,在目标离地速

度到达之前(提前 5 节 ~ 10 节)松点杆以调整抬头

速率,从而使尾部平滑触地。 初始的抬头速率必须

对应相应的加速度:对于小推重比(T / W),抬前轮

动作可以缓慢和靠后一点开始。 对于大推重比(T /
W),抬前轮动作应尽早进行,因为飞机在很短时间

内加速到离地速度。
试飞工程师(FTE)向驾驶舱通报“主起落架离

地冶信息。 离地后,飞行员 1 将俯仰角保持在比离地

时的俯仰角稍微大一点的值上(通常大 0. 5毅)。 同时

他还需小心地避免俯仰角过大,因为在地面效应中可

能存在非线性的气动特性,会产生突然的抬头。

摇 摇 飞行员 2 可以修正航向或滚转姿态(扰流板不

打开),以保持飞机沿跑道轴线飞行且倾斜角接近

于 0毅。
当飞机脱离地面效应后,最小离地速度试飞结

束,典型地在 1 倍翼展无线电高度以上。 同时飞行

员 2 可以缓慢地增加推力,并接管操纵,然后可以收

起起落架正常爬升。

7摇 数据处理方法

最小离地速度( VMU)试飞数据处理包括四个

步骤:首先,根据地速,风速 /风向和场温 /场压得

到当量空速时间历程曲线;其次,根据尾撬离地高

度,俯仰姿态,主起轮载或起落架减震支柱行程和

当量空速时间历程曲线,按照第 1 节中(1)、(2)、
(4)、(5)条准则判断试验点是否合格,如果合格,
可以判断得到离地点的当量空速值,即为当前构

型条件下的最小离地速度(VMU);再次,根据使用

和失速速度相同的修正公式换算到最前重心上;
最后,将一个起飞构型下的所有最小离地速度

(VMU)数据以 VMU / VS1g对应 T / W 的形式进行线性

拟合,如图 1 所示。

8摇 结论

综上所述,最小离地速度(VMU)试飞是一项高

风险,操作技巧要求严的试飞科目,需要参试人员

在前期做好充分的准备,并且机组人员之间需要协

调一致。 机组人员的定义也不局限于驾驶舱内,同
时还需探索一条充分发挥试飞工程师角色和作用

的道路。
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