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摘要: 复合材料是 60年代出现的一种性能优异的新型材料,目前复合材料在航空航天结构领域里已得到了

一些的应用。本文利用线性板壳理论和线性屈曲模型,针对某航空发动机树脂基复合材料外涵道机匣构件及

此材料层合板进行结构有限元建模与屈曲特性的有限元分析,以期为航空发动机的结构设计提供参考依据。
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1　引　言

　　先进复合材料是 60 年代出现的一种性能优

异的新型材料,目前一些先进复合材料在航空航

天结构中已获得了一些应用,已成为航空航天四

大结构材料之一。

复合材料具有比强度和比刚度高、可设计性

强等许多优异特性,用其制成航空发动机结构部

件可使部件的重量下降 20%～ 30%左右,对改善

结构综合技术性能具有重要意义。某发动机复合

材料机匣采用对半部分变厚度薄壁、连接处有

T iC24 金属板加强的混合结构、带有前后安装边

的圆锥体结构。机匣承受多种载荷如轴向力、扭

矩、弯矩以及内压等。机匣的屈曲将破坏发动机的

进气流场的流动特性,并使发动机产生振动,严重

时会使整个飞机发生抖动以及结构屈曲破坏。然

从最近的科研成果来看,国内外研究复合材料层

合板集中在矩形板的前后屈曲及分层屈曲的进一

步深化研究[1, 2 ]。对于壳体结构的研究一般集中在

圆柱壳体及加筋圆柱壳的的屈曲方面[3, 4 ] ,对于树

脂基的复合材料发动机机匣结构研究的还比较

少,因此研究树脂基复合材料机匣的屈曲特性对

实际工程设计是很有意义的。

2　复合材料层合板壳的有限元建模

　　针对复合材料机匣结构和承受载荷的特点,

用弹性力学的精确解法求得解析解是非常困难

的,应用有限元数值方法对发动机机匣进行屈曲

分析是一个有效的工具。本文采用的是用薄板壳

单元即由平面应力单元和平板弯曲单元的组合得

到的四节点薄板壳单元解决屈曲问题[5 ]。

薄板壳单元的刚度矩阵可由平面应力状态和

弯曲应力状态的两种刚度矩阵组合而得到。对于

平面应力状态推导出单元刚度矩阵:
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其中“m”表示薄膜应力状态。在平板弯曲状态的

情况,可得单元刚度矩阵:
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其中“b”表示弯曲状态。组合上述的两种状态之

后,就可以得到薄板壳单元刚度的表达式。需要指

出的是在局部坐标系中,节点位移参数不包含 Ηz

项。但为将局部坐标转化到总体坐标系中,并进行

集成,需要将 Ηz 包括在节点位移的参数中。这样



节点的位移向量表示为:

a i = [u i　v i　w i　Ηx　Ηy　Ηz ]T (3)

则薄板壳单元的刚度矩阵表示如式 (4) :

K ij =

K
(m )
ij 0 0

0 K
(b)
ij 0

0 0 0

(4)

其中: [k
m
ij ], [k

b
ij ]分别为平面应力问题和薄板弯曲

问题的相应子矩阵。

在一般的情况下,组成层合板的正交各向异

性铺层单层厚度很薄,层数较多。研究表明通常只

要铺层组数大于 8,其耦合项的影响就变得很小

了,耦合项对屈曲载荷的影响已处在工程允许的

误差范围内,可以将其看成正交各向异性层合板。

在工程应用中,通常采用线性屈曲控制方程求解

临界载荷,然后再根据实验结果修正。应用有限单

元法进行屈曲临界载荷的求解,实质是求特征值

问题。求出的最小特征值对应的载荷称为屈曲临

界载荷[5 ]。

3　复合材料机匣屈曲的有限元分析

　　本文针对 T 300öBM P2316 复合材料进行屈

曲分析,其单向层合板的基本力学性能 (室温) :纵

向拉伸模量 E 1t为 12818 GPa; 横向拉伸模量 E 2t

为 813 GPa;纵向压缩模量E 1c为 12419 GPa;横向

压缩模量 E 2c为 1011 GPa; 纵横剪切模量 G 12为

411 GPa;主泊松比Μ1 为 01355。层合板的铺层方

式[ - 45°ö45°ö0°ö45°ö90°ö0°ö45°ö0°ö90°ö0°] s。为

了解该层合板屈曲的基本特性及了解有限元建模

与进行复合材料结构屈曲分析的有效性,在进行

复合材料机匣建模与屈曲分析之前,先进行层合

板的屈曲分析研究。

3. 1　复合材料层合板屈曲分析

　　计算采用的层合板为矩形板,几何尺寸如表

1。分析采用两种边界条件,第一种为四边固支的

情况,采用C 1 类位移边界条件。而第二种为三边

简支、一边自由的情况,采用 S 1 位移边界条件[5 ]。

施加第一种边界条件时,对层合板进行结构离散

共划分 450单元, 496节点, 2342个自由度。施加

表 1　T 300öBM P2316层合板的几何尺寸

边界条件 宽厚比 长度ömm 宽度ömm

四边固支

三边简支一边自由

40

40

400

180

100

100

第二种边界条件时,对层合板进行结构离散 800

个单元, 861个节点 , 4122个自由度。

表 2　复合材料层合板的计算结果

边界条件 数值结果 理论结果 相对误差

四边固支

三边简支一边自由

41117 kN

3135 kN

3917 kN

3134 kN

315 %

0129%

运用NA STRAN 有限元程序计算复合材料

层合板的屈曲临界载荷。计算的结果列于表 2。可

以看出用有限元数值计算方法求得的层合板屈曲

强度与理论值相比,最大相对误差为 315% ,最小

的只有 0129% ,表明应用线性有限元数值计算复

合材料层合板的屈曲临界载荷是可以满足工程要

求的。同时从计算结果还可看出边界条件对屈曲

临界载荷是影响很大的,固支与三边简支、一边自

由之值相差达到 87%之多。

3. 2　复合材料机匣屈曲的有限元分析

　　从板壳理论知, 线性板壳理论是建立在

K irchhoff2L ove 假设基础上的应用弹性力学理

论。运用线性板壳理论分析薄壳结构的应力和屈

曲是可以满足工程需要的。

本文中提及的复合材料机匣结构的 höR m in值

在 1ö173< höR m in< 1ö50范围内,满足 höR m in≤1ö
20的薄壳结构要求。

本文运用建立在线性薄壳理论基础上的有限

元理论对机匣进行应力和屈曲分析是能满足工程

设计要求。

3. 2. 1　发动机机匣结构

　　复合材料机匣的结构简图如 1所示。为了绘

制方便,仅画出复合材料机匣结构的上半部分。复

合材料机匣总长度为 S 的圆锥形薄壳体。其中A

部为前安装边,此边由 T iC24金属材料制成; B , C

部是为 32 层复合材料和一层为 T iC24 金属层组

成的广义层合板; D 部分包含复合材料铺层层数

从 32层过渡到 20层的变厚度的区段 (即L , K 部

分)和复合材料铺层层数为 20 层复合材料 (主铺

层)段,从图 1中看出机匣在此段为有一定锥角的

锥体; 其中的 E 部分为后安装边, 由 T iC24 金属

制造而成; F 和 G 部分分别为上、下机匣体的

T iC24金属板 (其中 F 为内金属板, G 为内部金属

板) ,此上、下机匣是靠 T iC24 金属板及螺栓和铆

钉相联在一起的。在处理机匣的这部分时,采用把

内外层金属视为层合板的二个 0°铺层,只不过这
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图 1　机匣的结构简图

一层的性质是各向同性,进而得到各向异性的层

合板。但此层合板不是真正意义上的层合板,用有

限元计算这种层合板的整体应力和应变是准确

的,而层间应力是不准确的。金属机匣较多地采用

钣焊结构,为增大其刚度常常用加强筋和加强环

等[6 ]。

复合材料机匣利用复合材料的可设计性,采

用变厚度和 T iC24夹层结构形式增大刚度。如图

1中C,L , F 和G 部分。板壳单元是以结构中面进

行划分的,由于厚度的不同会产生单元节点不能

联接。本文采用以图 1中D 部分的中面为基准,

由D 部分向机匣两端外推,如果由于变厚度造成

节点不能连接,则把不能连接的部分沿径向平移,

使节点连续。这样造成结构尺寸误差最大的地方

只有 01375 mm ,最小为 010625 mm 可以满足工

程要求。计算金属机匣时,一般用两种或两种以上

的单元的进行结构离散,如板壳元和直梁单元等,

这样必然给计算带来误差。而复合材料机匣由于

结构的特点,只需要采用一种单元进行结构的离

散即可。机匣的前后安装边采用板壳单元,如A

部分与B 部分的联接是靠结构中的圆角来过渡

的,此处划分的网格很密。另一端也雷同。在机匣

屈曲状态的分析中,将单元的长宽比控制在 315

图 2　机匣结构的有限元网格图

以内,用四节点薄板壳单元共划分 11242个单元,

14789个节点和 55272个自由度。在 PË 500,内存

128 M 的计算机上共运行 1小时 30分钟。本文仅

对机匣受轴向压力、外压、扭矩单独作用的屈曲进

行分析。另本文屈曲分析仅限于线性、无初始缺

陷、无损伤的情况下,不考虑层间应力和横向剪切

应力对结构的影响。机匣的有限元网格划分如图

2 示,取圆柱坐标为局部坐标系。其中“1, 2”为机

匣壳体的上下顶部,与图 2中R 的坐标方向的延

长线相交。图 2中的“3, 4”为连接上下机匣的金属

夹层部分,与 T 为 0°时的延长线相交。

3. 2. 2　机匣结构的位移和力的边界条件

　　复合材料机匣结构的后安装边 (如图 1 中的

“E”部分)位移边界条件在圆柱坐标系中,是固支

的位移条件,即约束了 3 个平动和 3 个转动位移

分量。机匣的前安装边的位移边界条件为 1个平

动 (沿机匣的轴向平动)和 2个转动 (绕R , Η轴的
转动)等 3个位移分量受到约束。机匣结构共受 3

种载荷的作用,第一种载荷为机匣前安装边端部

面上的轴向力,此处将其转换成端部的均匀面力。

第二种载荷为机匣前安装边端部受扭矩和第三种

载荷机匣前安装边端部受内压。

3. 2. 3　机匣受轴向端部压力时的屈曲分析

　　从图 3的屈曲变形的情况可知,金属夹层板

处没有发生屈曲变形,说明金属夹层板起到对机

匣增强抗屈曲的作用。对于整个机匣来讲,由于屈

曲的部位并没有发生在金属夹层板处,因此机匣

受端部轴向压力作用时的屈曲是属局部屈曲。

从图 3 中的屈曲变形情况可知,机匣的轴向

屈曲的半波数为 6。经线性屈曲分析,得复合材料

机匣端部受轴向压力作用的屈曲临界载荷为

137214 kN。
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图 3　机匣受轴向压力屈曲变形

3. 2. 4　机匣受扭矩时的屈曲分析

　　从图 4屈曲变形的情况可知,发生屈曲变形

图 4　机匣受扭矩的屈曲变形

最大的部位是在机匣的上下壳体的顶部。金属夹

层板 (图 1 中的“F, G”部分)的屈曲变形比较小,

说明金属板起到抗屈曲作用。从图 4看出屈曲未

发生在金属夹层板处,因此机匣的扭矩作用下的

屈曲变形也是局部屈曲,且沿机匣圆周方向的屈

曲半波数为 14。经过线性屈曲分析,机匣在正负

两种载荷作用时的临界载荷分别为- 412019 Nm

和 412117 Nm。所得的正负扭矩的临界载荷略有

偏差,二者相差不到 0102% ,满足工程要求。

3. 2. 5　机匣受内压时的屈曲分析

　　在工程实际当中,机匣受载荷是内压。由对机

匣结构的受力特点可知,内压不易使机匣发生屈

曲失稳。内压作用将有利于机匣抗屈曲特性的改

善。运用线性有限元计算受内压机匣屈曲临界载

荷为负值,这说明机匣只有受外压的情况才能产

生屈曲。计算后得到复合材料机匣的屈曲变形结

果如图 5所示。

从图 5 受外压作用下屈曲变形的情况可知,

发生屈曲变形最大的部位是机匣的上下壳体的顶

部 (图 2中的“3, 4”) ,而金属夹层板处 (图 2 中的

“1, 2”)并没有发生屈曲。故机匣发生的屈曲还是

图 5　机匣受外压屈曲变形

属于局部屈曲现象。从图 5可以看出机匣的屈曲

变形沿着圆周方向的半波数为 14。经过线性有限

元屈曲计算得到的屈曲临界载荷- 010678 M Pa,

是负值。说明只有外压才能够使机匣发生屈曲,而

内压不会导致屈曲现象。

4　结　论

　　 (1) 从对层合板的屈曲分析看出边界条件对

屈曲临界载荷大小影响是很大的, T 300öBM P2
316 层合板在两种固支与三边简支、一边自由的

边界条件下的屈曲临界载荷相差达到 87%之多。

( 2) 由机匣的屈曲分析知,无论是轴向压力

还是扭矩和外压等,机匣的屈曲部位均发生在机

匣的上下壳体的顶端,而金属夹层板没有发生屈

曲。说明金属夹层板可起到提高机匣屈曲临界载

荷的作用。因本文采用的是线性有限元分析方法,

尽管能够描述机匣屈曲的规律,但是要获得更精

确的屈曲临界载荷值还要通过实验进行适当的修

正。

( 3) 从轴压作用的屈曲变形知,屈曲的半波

数为 6,且沿机匣轴向方向发生屈曲。而扭矩、外

压作用下的屈曲半波数均为 14,且沿机匣的圆周

方向上发生屈曲。
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Key words: compo site m ateria l; aero2engine case; f in ite elem en t analysis; buck ling

(T he Ch inese tex t of the fo llow ing ab st ract is p rin ted in PP331- 334)

A Study of Probabil ity D istr ibution

of M ultiparam eter L oad Spectrum Com bination
SON G Y ing2dong1, W EN W ei2dong1, GAO D e2p ing1, ZHAN G Yong2

1. Co llege of Energy and Pow er,N an jing U n iversity of A eronau t ics and A stronau t ics,

　N an jing 210016, Ch ina;

2. Shenyang A eroengine R esearch In st itu te, Shenyang 110015, Ch ina

Abstract: A m ethod of m u lt iparam eter load spectrum fo rm u la t ion fo r aeroengine is p rovides.

F irst ly, acco rd ing to the loading condit ion of the engine componen t, a param eter is selected as the

no rm. Secondly, the b iparam eter tab les from the in it ia l m u lt iparam eter load2t im e h isto ries are m ade.

T h ird ly, by perfo rm ing a sta t ist ica l analysis of b iparam eter tab le data, the dependency rela t ion sh ip s

and in terval spaces among the param eters can be ob ta ined, and the p seudo2param eters are determ ined.

Fou rth ly, the p seudo2b iparam eter tab les are deduced from the in it ia l m u lt iparam eter load2t im e

h isto ries, and the m arginal and condit ional p robab ility d ist ribu t ion s of the concerned param eters can

then be est im ated. F inally, based on p robab ility theo ry the jo in t p robab ilit ies of any param eter

com b inat ion s are calcu la ted. U sing th is m ethod, the paper deals w ith the m u lt iparam eter load spectrum

of a figh ter engine, and p rovides the jo in t p robab ilit ies of the com b inat ion betw een th ree direct ional

overload coeff icien ts and the engine ro ta t ional speed.

Key words: load spectrum ; p robab ility d ist ribu t ion; m u lt iparam eter system ; sta t ist ics
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