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变刚度复合材料夹芯板设计及模态分析

刘禹华 1 高 峰 2 盛 聪 2 韩振宇 1
（1 哈尔滨工业大学机电工程学院，哈尔滨 150001）

（2 中国空间技术研究院总体部，北京 100094）

文 摘 为提高卫星主承力结构刚度，本文基于定曲率圆弧曲线及平移法对变刚度夹芯板蒙皮进行设

计，利用ABAQUS二次开发方法及响应面法对不同起始角/终止角组合的夹芯板进行等效建模、模态分析和模

态基频优化。数值计算结果表明，变刚度设计的夹芯板由于曲线铺放提升夹芯板模态基频，蜂窝板的模态基

频随起始角先增大后减小，随终止角增大而增大，基频最大提升 12. 33%，可以减小蜂窝基本承力结构与设备

的动态耦合效应。
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Design and Modal Analysis of Sandwich Plates With Variable Stiffness
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Abstract In order to improve the stiffness of satellite main load-bearing structure，the variable stiffness
sandwich panel skin is designed based on the constant curvature arc curve and translation method. The equivalent
modeling，modal analysis and modal fundamental frequency optimization of sandwich panel with different initial /
ending angle combinations are carried out by using ABAQUS secondary development method and response surface
method. The numerical results show that the modal fundamental frequency of the sandwich panel with variable
stiffness design increases first and then decreases with the increase of the initial angle and then decreases，and
increases with the increase of the ending angle. The maximum lifting percentage of the fundamental frequency is
12. 33%，which can reduce the dynamic coupling effect between the honeycomb basic bearing structure and the
equipment.
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0 引言

复合材料由基体材料与增强材料组成，由于其

高比强度、高比模量以及设计性自由等优点广泛应

用于航天领域［1］。当航天器与结构板的基频接近时，

二者由于动态耦合导致航天器结构失效，为使航天

器主/次级结构的一阶固有频率满足设计要求，减轻

航天器/运载系统、航天器设备/航天器系统之间的动

态耦合效应，需提升结构件的一阶基频，故对结构进

行刚度设计。另外，尽量减小结构质量，提高结构刚

度，是航天器结构设计的重要任务［2］。航天器蜂窝板

蒙皮主要使用直线铺层结构，限制了纤维的灵活性，

而自动纤维铺放技术使得纤维角度连续变化，这种

铺 放 角 度 连 续 变 化 的 铺 层 也 叫 变 刚 度 铺 层

（Variable-Stiffness ply）。通过丝束变角度改变层合

结构刚度，从而改变夹芯板刚度。连续蒙皮蜂窝板

模型如图1所示，由四层上蒙皮+蜂窝芯子+四层下蒙

皮组成，本文主要对其进行变角度设计，以提高其

刚度。

HYER［3］、GÜRDAL［4］以及WALDHART［5］等人提

出了纤维变角度思想、变角度理论以及平行法/平移

法建立铺层的方法，并得到结构的屈曲载荷提高的

结论。ALHAJAHMAD［6］、PARNAS［7］等人分别运用

Lobatto-Legendre多项式、NURBS曲线以及 Bezier曲
线构建层合板参考路径。PAALBERENDS［8］通过线
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性变角度方法对复合夹芯板结构进行了设计并提升

了太阳能电池基板的模态基频。LEGRAND［9］对带螺

栓孔的矩形层合板进行遗传算法优化。ARIAN［10］采

用基于代理模型的遗传算法优化了变刚度层合板的

面内刚度和屈曲载荷。

国内也有部分学者对变刚度层合板进行研究，

杜宇［11］以线性变角度曲线对变刚度层合板的弯曲和

压缩失效两种力学进行讨论；张荣荣［12］使用线性变

角度提升开口层合板的屈曲载荷；曹忠亮［13］使用

Bezier曲线提升了变刚度层合板屈曲性能。以上研

究说明应用多样化的纤维变角度曲线可提高结构刚

度和强度，并且大多数研究基于层合板强度及屈曲

进行分析讨论，对变刚度夹芯板的模态分析和优化

非常少。

本文以定曲率圆弧曲线作为夹芯板参考路径。

以ABAQUS二次开发方法对连续蒙皮蜂窝板进行有

限元等效建模及模态分析。以一阶模态基频为目

标，对不同起始角/终止角组合进行优化，以研究曲线

变量对模态基频的影响。

1 夹芯板设计

1. 1 曲线参考路径定义

在夹芯板设计中主要是蒙皮层合板的设计，层

合板铺层设计最主要的是路径设计。由于圆弧的曲

线隐性表达式，参数方程较复杂。根据几何对称性，

本文采用几何法对圆弧曲线进行定义。如图 2所示，

O为圆弧曲线起点，O′为圆弧的圆心，H为圆心在参

考方向上的映射，a为圆弧曲线上任意一点，R为圆

弧曲线的曲率半径。设曲线的初始角度为任意角度

T0，若圆弧曲线遍布范围为层合板中心到板边缘，

则有：

x0 = R sin T0 = A2 = |OH | (1)
式中，A为待加工层合板板的宽度；R为参考路径曲

率半径。

对于曲线上任意一点a，有：

x = R sin Ta = x0 ± xa (2)

当 x0+xa时，定曲率圆弧曲线下凹；当 x0-xa时，圆

弧曲线上凸如图 2所示，通过几何法可以简单地改变

曲线的凹凸性。将式（1）与式（2）联立，利用圆弧曲

线圆心角与切向角相等的性质，圆心角如式（3）所

示，θ为铺放纤维角度。则 a点相对应的纵坐标值如

式（4）所示。

Ta = θ = dyadxa = arcsin ( xR ) = arcsin ( x0 ± xaR ) (3)
ya = R (cos Ta - cos T0) (4)

则由铺层中心对称性，参考路径另一半曲线需

要与图 1曲线相切，则由圆弧几何对称性，则另一半

曲线坐标为：

{xa ′ = -xaya ′ = -R ( )cos Ta - cos T0 (5)
为满足更一般的情况，在任意角度下曲线形状

布置纤维路径，需要将定曲率圆弧曲线推广到更普

遍的通式。采用相对坐标变换公式对已经得到的曲

线进行坐标变换得：

ì

í

î

ïï
ïï

x′ = x cosϕ + ysinϕ
y′ = -x sinϕ + y cosϕ
θ′( x′,y′) = θ ( x,y ) - ϕ

(6)

式中，θ，θ′分别为坐标旋转前后的纤维角度；ϕ为坐

标旋转角度，规定逆时针为负，顺时针为正。

1. 2 夹芯板铺层设计及表达

铺层结构设计主要是对已知参考路径进行平移

或平行及层间相对角度的设计，以得到曲线铺放的

层合结构。平移法相对平行法纤维曲率半径可控，

计算简单，故作为已知参考路径铺层设计的主要方

法。两种方法原理如图3所示。

影响参考路径的曲线参数主要为圆弧曲线的起

始角 T0、圆弧曲率半径 R及相对坐标旋转角ϕ，由于

图1变刚度连续蒙皮蜂窝板

Fig. 1 Continuous skin honeycomb panel with variable stiffness

图2 定曲率圆弧曲线几何示意图

Fig. 2 Geometric diagram of arc curve with constant curvature
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曲线相对平板中心相切，所以曲线在层合板中心线

处的角度是相等的。当层合板长宽一定时，指定的

起始角与曲率半径可以唯一确定一个曲线的终止角

度 T1，即曲线在层合板边界的纤维角度，所以最终采

用式（7）对变刚度夹芯板进行定义。

[ ϕ0 < T0|T1|⋯|Ti| > /.../C20 ] 2s/s (7)
式中，“|”左右分别代表一段曲线的起始角度与终止

角度，ϕi则代表一层的坐标相对旋转角，“/”为层合板

每单层板的分隔标志，下角 s代表夹芯板关于中性面

对称，2s中 s意义同上，2则代表夹芯板除夹芯 C20
外，基础铺层重复一次，C20则代表夹芯板中夹芯厚

度为 20 mm。图 4为［0<65|20|65>/0<-65|-20|-65>］
的铺层示意图。

2 仿真分析与讨论

2. 1 变刚度夹芯板有限元等效模型

由于 ABAQUS GUI对变角度纤维建模难度较

大，本文采用MATLAB的ABAQUS二次开发方式对

夹芯板进行有限元参数化建模，由于层合板蒙皮及

蜂窝芯子在力学上都是正交各向异性的薄板，所以

将二者组成的夹芯板统一建模成薄板。根据

ABAQUS各向异性材料的各向工程常数定义，需选

择适用各向工程常数的蒙皮和蜂窝芯子单元类型，

即选择蒙皮材料采用 Lamina单元，蜂窝芯子为

Engineering Constants单元。将等效后的连续蒙皮蜂

窝板经过编程后导入到ABAQUS中。［0<65|20|65>/0
<-65|-20|-65>/C24］2s蜂窝板单元如图 5所示。单元

中间 24 mm的部分为等效后的蜂窝芯子，上下厚度

为 0. 125 mm的为连续蒙皮层合板，其角度变化及单

元格内离散角度变化符合设计要求。

图4 ［0<65|20|65>/0<-65|-20|-65>］铺层示意图

Fig. 4 ［0<65|20|65>/0<-65|-20|-65>］schematic
diagram of laminated plate图3 平行法与平移法

Fig. 3 Parallel method and translation method

图5 ABAQUS变刚度蜂窝板模型

Fig. 5 Honeycomb plate model with variable stiffness in ABAQUS
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图 6为蜂窝板四边固支的边界条件设定图，为了

保证模态分析过程中接近结构的真实频率，选定某

平台卫星上承载大设备的蜂窝板的尺寸为 2 400
mm×2 400 mm，蜂窝芯子高度为 24 mm，以其为研究

对象开展优化设计。为了得到夹芯板的固有频率，

本文主要在四边固支的自由振动下测得两种夹芯板

的固有频率。层合板蒙皮使用T300环氧树脂基复合

材料，树脂类型为 6511，厚度 0. 1 mm左右，树脂率

33%左右，蜂窝芯子采用Alcore5×0. 03型铝蜂窝，在

ABAQUS材料设定参数如表1、表2所示。

2. 2 变刚度蜂窝板模态分析及优化

恒刚度夹芯板蒙皮 0°/90°/±45°三种角度排列组

合中，［90/0/±45/C24］s的模态基频最大为 54. 6 Hz。
变刚度蜂窝板角度为 20°/65°的［0<65|20|65>/0<-
65|-20|-65>/C24］ss，与恒刚度蜂窝板六阶模态振型

对比及频率见图7。
采用基于多项式的响应面优化方法。由于定曲

率圆弧曲线的起始角及半径决定唯一的终止角，故

以曲线起始角和终止角为优化变量，模态基频为优

化目标。起始角的范围为-10°~35°，终止角范围为

45°~90°，先以 5°为一步长，进行样品点采集，将 10×
10组数据进行样品点拟合，拟合精度为 0. 01°，变刚

度蜂窝板二阶响应面如图8所示。

从图 7图 8可知，由于变角度曲线铺放改变了蒙

皮层合板的纤维排布，从而提升了层合板刚度，提升

夹芯板模态基频；变刚度蜂窝板对于高阶频率提升

效果并不明显；变刚度蜂窝板使用曲线改变了层合

图7 恒刚度与变刚度蜂窝板前六阶模态对比图

Fig. 7 Comparison of the first six modes of constant
stiffness and variable stiffness honeycomb panels图6 蜂窝板四边固支示意图

Fig. 6 Schematic of fixed support on four sides of
honeycomb plate

图8 变刚度蜂窝板的优化响应面

Fig. 8 Optimized response surface of
honeycomb panel with variable stiffness

表2 Alcore5×0. 03铝蜂窝材料参数

Tab. 2 Alcore5×0. 03 aluminum honeycomb
material parameters

E1/MPa
0.1

G23/GPa
62.4

E2/MPa
0.1
μ12

0.3

E3/GPa
332

μ23/10-4
1

G12/MPa
0.1

μ13/10-4
1

G13/GPa
43

ρ/kg·m-3
27

表1 T300复合材料仿真铺层参数

Tab. 1 T300 simulation parameters of composite layer

E1/GPa
121

E2/GPa
8.6

μ12

0.3
G12/GPa
5.1

G13/GPa
5.1

G23/GPa
3.1
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板中内力传递的方向，改变了模态振型，其中心最大

振幅区域由“圆形”变为“椭圆形”，平板横向挠度减

小，相当于使用变角度纤维对平板的横向进行加固，

提升了该方向的模态刚度；相比恒刚度夹芯板，变刚

度夹芯板的二阶三阶模态频率大小改变，发生了模

态振型“互换”的现象；蜂窝板的模态基频随起始角

先增大后减小，随终止角增大而增大；变刚度夹芯板

由于曲线铺放提升了层合板刚度进而可提高夹芯板

模态基频，基频最大提升 12. 33%，进而可以减小蜂

窝基本承力结构与设备的动态耦合效应。

3 结论

（1）变刚度蜂窝板可提升模态基频，从而达到在

质量一定情况下提高模态刚度，对于2 400 mm×2 400
mm的蜂窝板，基频提升可以达到12%~13%。

（2）变角度铺放改变了夹芯板中层合板的纤维

排布方式，进而改变层合板及夹芯板刚度，提升了夹

芯板一阶固有频率及发生了夹芯板二三阶模态振型

互换的现象。

（3）基频随着起始角先增大后减小，随终止角增

大单调增大。结果表明，选择起始角大于终止角形

式的圆弧曲线纤维蒙皮可提升夹芯板模态基频，可

减小夹芯承力结构与其他结构的动态耦合，提升结

构的动态特性。
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