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摘要: 根据复合材料结构积木式验证方法ꎬ结合飞艇桁架式龙骨的结构特点ꎬ提出了飞艇桁架式复合材料龙骨的验证思

路和结构设计与强度验证的步骤ꎮ 以某飞艇的桁架式复合材料龙骨结构强度的验证为例ꎬ对上述方法进行了从元件级到部件

级的试验验证、数值验证及其结果的对比分析ꎮ 结果表明所建立的桁架式复合材料结构的 Ｎａｓｔｒａｎ 有限元分析模型满足工程

需要ꎬ飞艇桁架式复合材料龙骨可以采用积木式方法进行验证ꎮ
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１　 前　 言
飞艇是轻于空气的飞行器ꎬ龙骨结构为飞艇中

的重要结构ꎬ用于连接飞艇附属结构与气囊ꎬ并将集

中载荷扩散至气囊上ꎮ
在满足使用要求的前提下ꎬ实现大型浮空器龙

骨结构优化设计ꎬ可采取下列技术途径:采用高比强

度和比刚度的材料体系ꎻ选择高效的结构形式ꎻ合理

利用复合材料性能的各向异性ꎻ开发利用先进复合

材料整体成型技术[１]ꎮ 目前ꎬ轻质桁架式复合材料

龙骨已在飞艇产品有所应用ꎬ例如德国 Ｚｅｐｐｅｌｉｎ ＮＴ
飞艇中大量采用了轻质桁架式结构作为飞艇的骨架

结构[２]ꎮ
相比军用飞机的合格鉴定和民用飞机的适航取

证而言ꎬ飞艇作为一种特殊的飞行器ꎬ其复合材料结

构还没有一种确需执行的鉴定手段ꎮ 针对飞艇复合

材料桁架式龙骨结构的特点ꎬ参考飞机复合材料结

构的验证方法[３￣５]ꎬ提出了一套由分析过程支持ꎬ通
过积木式验证试验及全尺寸强度分析证实的保证结

构合格的方法ꎬ以某飞艇的桁架式复合材料龙骨结

构强度的验证为例ꎬ对上述方法进行了从元件级到

部件级的试验验证、数值验证及其结果的对比分析ꎬ
选取了其中一些典型试验和分析情况进行了介绍ꎮ
结果表明桁架式复合材料结构的 Ｎａｓｔｒａｎ 有限元模

拟验证分析方法合理ꎮ

２　 飞艇桁架式复合材料龙骨结构验证方法
基于复合材料结构积木式验证方法[３]ꎬ结合飞

艇桁架式龙骨的结构特点ꎬ飞艇桁架式复合材料龙

骨的验证可采取如下方法:逐级验证ꎬ总体分析采用

一维单元ꎬ局部分析采用二维单元ꎻ双线并举ꎬ开展

理论分析和结构试验ꎬ分析与试验相互印证ꎮ 因而

得出对于复合材料龙骨结构的设计与验证基本步

骤为:
(１)选用复合材料的材料体系ꎻ
(２)龙骨结构的初步设计ꎻ
(３)复合材料层合板铺层设计ꎻ
(４)层合板有限元分析和层合板试验ꎻ
(５)杆件的截面选形与设计ꎻ
(６)龙骨结构全尺寸有限元建模ꎻ
(７)杆件有限元分析和杆件有限元分析试验ꎻ
(８)部件有限元分析和部件试验ꎻ
(９)全尺寸有限元分析和全尺寸试验ꎻ
(１０)通过结果的比较和对有限元分析方法的

修正ꎬ获得与试验结果相符合的龙骨结构有限元模

型和经试验验证了的计算分析方法ꎻ
(１１)龙骨三维数字样机ꎮ

３　 某飞艇桁架式复合材料龙骨结构强度验证
某飞艇龙骨结构采用了复合材料桁架式结构的

形式ꎬ见图 １ꎮ

图 １　 某飞艇复合材料龙骨结构示意图
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３􀆰 １　 铺层材料及其力学性能
龙骨主要结构件选用材料由碳纤维增强环氧树

脂基体复合材料 Ｔ７００ / ＢＡ９９１３ 固化成型[５]ꎬ单层力

学性能如下:Ｅ１１ ＝ １２８０００ ＭＰａꎬＥ２２ ＝ ７５３０ ＭＰａꎬυ１２ ＝
０􀆰 ３０ꎬＧ１２ ＝Ｇ２３ ＝Ｇ１３ ＝ ４２５０ ＭＰａꎮ

Ｔ７００ / ＢＡ９９１３ 的单层为二维正交各向异性材

料ꎬ铺层主方向为梁的轴线方向ꎬ铺层顺序为[－４５ /
０２ / －４５ / ０２ / ９０ / ０] ｓꎮ
３􀆰 ２　 元件级复合材料静强度验证

元件级多项目试验内容包括:
(１)标准开孔层压板拉伸试验ꎻ
(２)标准无缺口层压板拉伸试验ꎻ
(３)标准开孔层压板压缩试验ꎻ
(４)单排螺栓搭接试验ꎻ
(５)双排螺栓搭接试验ꎻ
(６)Ｔ 型连接螺栓搭接试验ꎮ
选取标准无缺口层压板拉伸试验结果进行弹性

模量对比分析ꎬ选取 Ｔ 型连接螺栓搭接强度验证为

例进行有限元方法的验证分析ꎬ其余试验和分析方

法与此类似ꎮ
Ｔ 型连接螺栓搭接为 Ｔ 型截面型材与 Ｌ 型截面

型材垂直搭接而成ꎬ搭接处采用两个 Ｍ４ 的螺栓连接ꎮ
(１)标准无缺口层压板拉伸试验结果分析

根据铺层顺序及单层材料力学性能计算得到层

合板的等效主弹性模量[３]为:Ｅ１１ ＝ ８８３００ ＭＰａꎬＥ２２ ＝
２９７００ ＭＰａꎮ

标准无缺口层压板拉伸试验结果见表 １ꎮ 每个

试验件取 １０ 个点并取对应的载荷值ꎬ通过最小二乘

法拟合数据给出了表 １ 中的弹性模量ꎬ取试验结果

平均值 ９２２０７ ＭＰａꎬ相比于层合板主弹性模量计算

值 ８８３００ ＭＰａ 误差为 ５％ꎬ试验值相对于等效主弹性

模量理论值偏大ꎮ
表 １　 标准无缺口层压板拉伸试验结果

Ｔａｂｌｅ １　 Ｔｅｎｓｉｌｅ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｓｔａｎｄａｒｄ ｎｏｔｃｈｅｄ ｌａｍｉｎａｔｅｓ

编

号

试件宽度

/ ｍｍ
破坏载荷

/ Ｎ
应变仪数据

/ με
破坏应力

/ ＭＰａ
弹性模量

/ ＭＰａ

Ｗ１ １９.０２ ５５１１０ １０６４３ １０９６ １１０２５０

Ｗ２ １９.１２ ６６８３５ １６１２４ １３２４ ８７８２２

Ｗ３ １８.９４ ６２５１１ １４７７４ １２４７ ９２２０７

Ｗ４ １８.８２ ６４０８５ １６６１８ １２８６ ８２９９８

Ｗ５ １８.８０ ６４０１６ １５７１４ １２８５ ８７７５９

　 　 (２)Ｔ 型螺栓搭接拉伸试验验证

Ｌ 型材长度为 １５０ ｍｍꎬ有连接孔的底板尺寸示

意图见图 ２ꎬ连接孔直径为 ４ ｍｍꎬ底板和立板板厚为

２ ｍｍꎬ板宽为 ３０ ｍｍꎮ

图 ２　 Ｌ 型材带螺栓孔底板示意图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ ｏｆ Ｌ

ｓｅｃｔｉｏｎ ｐｌａｔｅ ｗｉｔｈ ｂｏｌｔ ｈｏｌｅ

　 　 Ｔ 型螺栓搭接拉伸试验的安装如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 Ｔ 型搭接拉伸试验示意图

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ Ｔ￣ｔｙｐｅ ｌａｐ ｔｅｎｓｉｏｎ ｔｅｓｔ

　 　 (３)Ｌ 型材 Ｔ 型连接螺栓搭接有限元分析

建立 Ｌ 型材 Ｔ 型连接螺栓搭接的 Ｎａｓｔｒａｎ 二维

壳元和一维梁元有限元模型ꎮ 依既定铺层顺序对材

料进行铺层建模ꎬ网格及约束见图 ４(ａ)ꎮ
建立 Ｌ 型材 Ｔ 型连接螺栓搭接的 Ｎａｓｔｒａｎ 一维

梁元有限元模型ꎮ ＢＥＡＭ 梁单元截面按实际截面尺

寸ꎬ材料属性按层合板等效主弹性模量 Ｅ１１ ＝ ８８３００
ＭＰａ 为弹性模量的各向同性材料输入ꎬ网格及约束

见图 ４(ｂ)ꎮ

(ａ)Ｓｈｅｌｌ
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(ｂ)Ｂｅａｍ

图 ４　 Ｌ 型材 Ｔ 型搭接网格

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｌ ｓｅｃｔｉｏｎ ｐｌａｔｅ Ｔ￣ｔｙｐｅ ｌａｐｐｅｄ ｇｒｉｄ

　 　 (４)Ｌ 型材 Ｔ 型连接螺栓搭接结果对比分析

由于应变片粘贴在 Ｌ 型材底部腹板中部ꎬ应变

片方向沿型材主轴方向ꎬ故有限元结果中也取此处

０°层的 ｘ 方向应变结果ꎮ Ｌ 型材 Ｔ 型连接螺栓搭接

拉伸试验结果与有限元模拟分析结果对比见表 ２ꎮ
表 ２　 试验结果与有限元分析结果对比

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｉｔｈ ｆｉｎｉｔｅ
ｅｌｅｍｅｎｔ ａｎａｌｙｓｉｓ ｒｅｓｕｌｔｓ

试件

编号

破坏载荷

/ Ｎ

试验应变

/ με

二维壳 ＦＥＭ

应变 / με

一维梁 ＦＥＭ

应变 / με

Ｌ１ １３１０９ ２０３１ ２３６５ ２７５０

Ｌ２ １３６８０ ２５１２ ２４２０ ２８７１

Ｌ３ １１６２０ ２３０５ ２０５２ ２４４２

Ｌ４ １０３６０ １９３４ １８３２ ２１７８

Ｌ５ １３９２８ ２７４２ ２４６４ ２９２６

均　 值 １２５３９ ２３０５ ２２２７ ２６３３

　 　 根据表 ２ 的结果对比可知:
(１)由于实际复合材料层合板力学性能具有分

散性ꎬ实测应变数据并没有呈线性分布ꎬ而有限元计

算由于模型的统一性ꎬ其计算结果呈线性分布ꎬ实测

应变数据在二维壳元有限元计算结果附近上下波

动ꎬ对于与试验中测得的应变值相比较的误差ꎬ二维

壳元有限元分析计算结果的误差比一维梁元有限元

结果的误差小ꎻ
(２)一维梁元有限元结果与试验值相比偏大ꎬ

因此采用一维梁元的有限元结果会使强度更保守ꎻ
(３)实践表明ꎬ一维梁元模拟方法所需单元远

远小于二维壳元的模拟方法ꎬ即采用一维梁元模拟

所需消耗的资源更少ꎻ
综上所述ꎬ采用等效弹性模量的均质各向同性

材料梁单元替代各向异性的复合材料壳元来模拟以

轴向受载为主的复合材料杆梁是合理的ꎬ精度在一

般范围内是足够的ꎬ所设计的结构会偏于安全ꎮ

３􀆰 ３　 龙骨发动机吊挂验证
对龙骨吊挂区域强度有较大影响的工况进行了

试验ꎬ试验项目为:向下 ３􀆰 ０ ｇ 极惯性载荷试验ꎻ侧
向 １􀆰 ０ ｇ 极惯性载荷试验ꎮ 飞艇发动机通过 ８ 个连

接接头吊挂在横向龙骨的两侧ꎬ接头布置在横向龙

骨底部桁条上ꎮ 试验件由横向龙骨和发动机架组

成ꎮ 龙骨发动机吊挂区域中间段的 ８ 个点约束其所

有平动转动自由度ꎮ 与龙骨发动机吊挂区域连接的

８ 根长杆端头采用单螺栓约束ꎮ 建立的龙骨发动机

吊挂试验有限元分析模型如图 ５ 所示ꎬ全部简化为

ＢＥＡＭ 单元ꎮ

图 ５　 龙骨发动机吊挂试验有限元模型示意图

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＦＥ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ
ｈａｎｇｉｎｇ ｔｅｓｔ ｏｆ ｋｅｅｌ ｅｎｇｉｎｅ

　 　 对八根斜撑杆及龙骨与气囊及吊挂发动机处进

行固支约束ꎮ 有限元模型上作用载荷与试验载荷相

同ꎬ发动机重力以节点力方式施加ꎬ发动机推力及力

矩同样采用节点力和节点力矩施加ꎮ 将施加载荷工

况后的数学力学模型运用 Ｎａｓｔｒａｎ 分析计算后ꎬ得到

各单元应变ꎮ
龙骨发动机吊挂段试验与有限元模拟分析结果

对比见表 ３、表 ４ꎮ
表 ３　 向下 ３􀆰 ０ ｇ 工况试验结果与有限元分析结果应变对比

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｎｄ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ
ａｎａｌｙｓｉｓ ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｏｒ ｄｏｗｎｗａｒｄ ３.０ ｇ ｌｏａｄ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

应变片编号 试验结果 / με 分析结果 / με 相对误差 / ％

１ ２６０.８８ ３０９.１０ １８.４９

２ ３３５.０９ ３７２.９０ １１.２８

３ １３２.８３ １５５.６９ １７.２２

４ ７９.７９ １００.２３ ２５.６１

５ ２８２.５６ ２５４.８２ ９.８２

６ ５.０９ ４.８２ ５.４０
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基于积木式的飞艇桁架式复合材料龙骨结构验证方法

表 ４　 侧向 １.０ ｇ 工况试验结果与有限元分析结果应变对比

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｎｄ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ
ａｎａｌｙｓｉｓ ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｏｒ １.０ ｇ ｌａｔｅｒａｌ ｌｏａｄ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

应变片编号 试验结果 / με 分析结果 / με 相对误差 / ％

１ ３７.７６ ３４.４３ ８.８３

２ －２８２.０６ －２５５.７５ ９.３３

３ １６０.０７ １７３.８０ ８.５８

４ －１７２.２７ －１９０.８５ １０.７９

５ １０７.８７ ９３.５０ １３.３２

６ １７６.７５ ２１０.６５ １９.１７

　 　 龙骨发动机吊挂静力试验结果与有限元分析计

算结果虽存在一定差异ꎬ但试验测得结果均在有限

元分析结果最大与最小值之间ꎮ 考虑到有限元分析

模型并不能完全与实际试验模型一致ꎬ应变片的粘

贴位置与理论计算时读取结果的位置存在一定的偏

差ꎬ且应变片在测量复合材料的局部应变时存在一

些不足之处ꎬ可以认为试验中测得的应变值与有限

元分析计算结果基本一致ꎮ
３􀆰 ４　 全尺寸龙骨静强度验证

选择全尺寸龙骨进行试验ꎬ试验项目为:设计机

动向下 １􀆰 ４１ ｇ 载荷工况试验ꎮ
飞艇发动机通过 ８ 个连接接头吊挂在横向龙骨

的两侧ꎬ接头布置在横向龙骨底部桁条上ꎬ为双叉耳

接头ꎮ
动力装置部分的载荷通过刚性梁单元传递ꎬ油

箱重力以 ＭＰＣ 单元的方式向龙骨传递ꎮ 龙骨骨架

全部简化为 ＢＥＡＭ 单元ꎬ吊挂张线简化为 ＲＯＤ 单

元ꎮ 龙骨计算整体简化模型见图 ６ꎮ

图 ６　 全尺寸龙骨限元模型示意图

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｕｌｌ￣ｓｉｚｅ ｋｅｅｌ ＦＥ ｍｏｄｅｌ

　 　 采用 Ｎａｓｔｒａｎ 对侧滑着陆限制载荷试验工况和

设计机动限制载荷试验工况的有限元模型进行计

算ꎬ并将计算结果分别与两种工况加载至 ６７％设计

载荷的试验结果进行对比ꎬ对比时剔除试验过程中

损坏的应变片测量的结果ꎮ 结果对比见表 ５ꎮ

表 ５　 试验结果与有限元分析结果应变对比

Ｔａｂｌｅ ５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｉｔｈ ＦＥ ａｎａｌｙｓｉｓ ｒｅｓｕｌｔｓ

编　 号 计算结果 / με 试验结果 / με 误差 / ％

０１ ５０.２ ４６.２ ８.７

０２ １３.０ ２０.８ －３７.４

０３ －２９.０ －３６.４ －２０.４

０４ １３７.５ １４２.２ －３.３

０５ －２７３.３ －２７８.２ －１.８

０６ １１１７.２ １０８８.１ ２.７

０７ ２９１.９ ４０９.７ －２８.７

０８ ２１２.１ １９７.７ ７.３

０９ －１９９.２ －１９３.０ ３.２

１０ ３２０.６ ３１５.７ １.５

１１ －１６５.４ －１６５.９ －０.３

１２ ５８.３ ７５.８ －２３.１

１３ －１３.６ －１２.８ ６.４

１４ ５８５.２ ９５２.６ －３８.６

１５ －８２５.２ －７０６.４ １６.８

１６ －３６０.３ －３２７.９ ９.９

１７ １９３.９ １９６.６ －１.４

１８ ３０７.６ ２９５.１ ４.２

１９ －３９７.４ －４０３.９ －１.６

２０ －４０１.７ －３８０.４ ５.６

２１ －３３２.７ －３２７.５ １.６

２２ ４３７.６ ４０９.１ ７.０

２３ －４６１.２ －６６１.４ －３０.３

２４ ２１９.３ ２０９.６ ４.７

　 　 从表 ５ 可以看出ꎬ设计机动工况试验应变与计

算应变在大部分位置比较接近ꎬ误差较小ꎬ部分位置

因应变较小导致相对误差较大ꎬ但绝对误差不大ꎬ计
算应变分布与试验应变分布一致ꎮ

４　 结　 论
本文根据复合材料结构积木式验证方法ꎬ结合

飞艇桁架式龙骨的结构特点ꎬ提出了飞艇桁架式复

合材料龙骨的验证思路和结构设计与强度验证的步

骤ꎬ提出了桁架式复合材料结构的 Ｎａｓｔｒａｎ 有限元模

拟验证方法ꎮ 以某飞艇的桁架式复合材料龙骨结构

强度的验证为例ꎬ对提出的上述方法进行了从元件

级到全尺寸龙骨的验证与对比分析ꎮ 结果表明:
(１)采用等效弹性模量的均质各向同性材料梁

单元替代各向异性的复合材料壳元来模拟以轴向受
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复合材料科学与工程

载为主的复合材料梁是合理的ꎬ且强度结论更趋于

保守ꎻ
(２)采用积木式方法得出的部件级龙骨发动机

吊挂试验与有限元分析、全尺寸龙骨有限元试验与

分析的结果误差在可接受范围之内ꎬ满足工程应用

需要ꎻ
(３)飞艇桁架式复合材料龙骨的验证采用积木

式方法可行ꎮ
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