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摘#要!针对机翼结构动力学建模中复合材料离散性引起的精度问题%以及求解速度对机翼气动弹性计算速率的影响%提出了
结合模态试验和模态法建立动力学模型的方法& 为了提高求解速度%基于模态贡献对机翼模态进行了截断’随后进行了全模态
和模态截断的静载数值计算与试验验证& 缩减模型的求解结果与全模态求解结果相比误差仅为 ":%@!左右%其相对于试验结
果最大误差仅为 ?:"!%说明试验D数值建模方法能够准确描述复合材料机翼的动力学响应%并且基于模态贡献的模态截断能够
缩减模型$大幅提高求解速度而不会影响求解精度’对机翼进行静$动气动弹性分析%结果表明气动弹性对机翼的动力学响应具
有不可忽略的影响&
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气动弹性现象是由气动力$惯性力和弹性力相互耦
合引起的($) & ;O4O的研究表明%气动弹性对机翼的结
构动力学响应具有明显的影响(%) %使得气动弹性问题成

为机翼的重点研究方向(K) & S1X01等(!)通过优化机翼外
形尺寸来改善气动弹性现象%;P/Y+* 等(@)和 S1P()P(16
等(?)进行了气动弹性控制方面的研究工作%肖宇等(E)和
孙海等(L)开展了旋翼颤振的预测工作&

复合材料由于其能在保证结构强度的前提下大量减
少结构的质量%被广泛应用于各个领域(&D$$) & 但随之而
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来的是结构刚度的大幅降低%使得气动弹性现象更加明
显& 由于工艺的特点%复合材料构件在制备的过程中不
可避免地出现分层$基体分布不均匀等现象($%D$@) %使得同
一设计的构件性能有较高的离散性%而目前并没有适合
的理论来解决这个问题&

现阶段气动弹性的研究广泛采用的是计算流体动力
学"5.8V/616).*1232/)H HY*18)5,%’_>#A计算结构动力学
"5.8V/616).*12,60/56/012HY*18)5,%’4>#耦合方法($?D$E) &
在使用这个方法对复合材料机翼进行气动弹性的研究过
程中存在以下两个问题&

$#复合材料的离散性使得传统的建模方法不能体现
机翼的真实性能’

%#在’_>A’4>耦合迭代求解过程中%结构模型的求
解速度会影响气动弹性计算的效率&

为了获得准确的动力学模型%本文采用试验D数值建
模方法对复合材料机翼进行建模%并基于模态贡献对结
构模型进行缩减来提高模型的求解速度&

=<试验5数值建模方法

与复合材料力学性能理论相比%试验能够更准确地
表现复合材料构件的真实性能& 模态法作为数值建模方
法的一种%不仅具有足够的求解精度%并且由于其方程组
具有解耦的性质%使得模态法在计算速度上具有很大的
优势& 频率响应特性是动力学系统的一个重要性能%不
仅能在试验中准确地提取%并且能够在模态法中充分发
挥其优势& 试验D数值建模方法既保留了试验的准确性%
又结合了数值快速计算的特性&

=>=<模态试验

模态试验是描述结构频率$阻尼和阵型等固有特性
的方法& 在时域内%( 自由度系统的结构动力学方程一
般可表示为($L) !

39
,,
",# >ST9",# >O9",#=S",# "$#

式中!3$S和 O分别是质量$阻尼和刚度矩阵’9",#和
1",#分别是位移和载荷向量&

将式"$#转换为频域内的表达式如式"%#所示&
"O>)"S?"%3#5""#=1""# "%#

式中!"是外部载荷的频率’5""#是动力学系统的频率
响应向量&

5""#=#
>�

?�

9",#+k)",H, "K#

其中%1""#是外部载荷的频响向量&

1""#=#
>�

?�

1",#+k)",H, "!#

式"%#可转化为!

5""#="O>)";?"%3# ?$1""# "@#
定义!""#为式"%#中系统的传递函数%则!
!""#="O>)"S?"%3# ?$ "?#
!""#可由动力学系统输出A输入获得!

!""#=
5""#
1""#

"E#

=>?<模态法

式"$#中动力学方程的特征值和特征向量矩阵为 /
和0%则!

/=H)1P""$%"%%0%"(# "L#
0=H)1P(1$%1%%0%1() "&#

式中!"-和1-分别是动力学方程的第-个特征值和特征
向量&

系统的位移向量可由特征向量的线性组合方式表示&
9",#=0P",# "$"#
其中%P",#称为系统在时域内的模态坐标%P",#可表

示为!
P",#=(L$",#%L%",#%0%L(",#) "$$#
由于特征向量矩阵具有以下性质!
1M-31[=" "$%#
1M-O1[=" "$K#
所以%动力学方程式"$#可以被转换成 ( 个具有解

耦性质的方程!

P
,,
",# >%2/TP",# >/%P",#=0(1",# "$!#

式中!6为系统的阻尼比&

?<复合材料机翼动力学建模

?>=<复合材料机翼

本文所研究的复合材料机翼如图 $所示&

图 $#复合材料机翼
_)P=$#M(+5.8V.,)6+816+0)12T)*P

机翼由 K种复合材料制成%分别是平纹碳纤维方格
布$平纹玻璃纤维方格布和泡沫夹心材料&
?>?<复合材料机翼模态试验

复合材料机翼的固有频率$模态阵型等数据由模态
试验获得%试验过程如图 %所示&

在模态试验中%为了尽量模拟机翼的使用情况%机翼
的根部固定在试验支架上%传感器均匀分布在机翼上表
面机翼的传感器布局位置如图 K所示&



#第 $"期 徐#伟 等!复合材料机翼试验D数值建模方法及气弹分析 %K&##

图 %#机翼模态试验
_)P=%#M(+T)*P8.H126+,6

图 K#模态试验传感器布局
_)P=K#M(+,+*,.021Y./6)* 6(+8.H126+,6

模态试验所使用的数据采集仪是东方所7;9K"%" 型
%!位动态采集仪%传感器为 7;9&L%$ 型传感器%激励设
备为N4’DK型中弹性力锤&

模态试验采用单输入多输出方法%第 ! 点的频率响
应函数"30+[/+*5Y0+,V.*,+3/*56).*%_F_#的计算结果如
图 !所示&

图 !#第 !点的_F_计算结果
_)P=!#M(+_F_5125/216).* 0+,/2616V.)*6!

经过数据处理的振动信号中获得复合材料机翼的固
有频率和固有阵型等数据%试验所获得的复合材料机翼
前 %"阶模态的固有频率如表 $ 所示& 复合材料机翼前
%"阶模态的阵型如图 @所示&

将模态试验的结果带入第 $ 节公式中%完成复合材
料机翼动力学模型的建立&

@<模态贡献

复合材料机翼具有无限个模态%但是大多数模态对
机翼的动力学分析没有太大的意义%从众多模态中选

#### 表 =<前 ?;阶模态的固有频率
J+,-)=<J()’+"#1+-31)S#)’2.)*3&1"()3.1*"?; /&$+-*

模态 频率ASX 模态 频率ASX

$ K%:"" $$ K?$:E%

% $"$:E! $% KE@:$"

K $$!:"" $K KL":?K

! $%E:L$ $! !"!:%$

@ %"$:!L $@ !$@:LK

? %@?:EK $? !%@:?L

E %&%:$& $E !K?:!E

L %&&:L& $L !?!:E!

& KK?:?? $& !L":!!

$" K!%:@" %" !&?:L%

图 @#复合材料机翼模态的阵型
_)P=@#M(+8.H12,(1V+,.36(+5.8V.,)6+816+0)12T)*P

取最有用的一部分模态进行模型缩减%能在保证足够计
算精度的基础上%大量减少模型的求解时间&

目前%模型缩减的主要方法是截断高频模态%但没有
合理的证据表明高频模态对动力学分析的意义一定比低
频模态小%冒然截断可能会给计算结果带来最大的误差%
降低求解精度&

针对这个问题%N)5(1+2($&)和 ’(.V01(%")提出了模态
贡献的概念%他们指出可以通过一定方法衡量不同模态
对动力学分析的意义&

在数值计算中%载荷向量1",#可以分解成一个常数
矩阵和一个时域函数的乘积&

1",#=U&",# "$@#
式中!U是常数矩阵’V",#是时域函数&

那么式"$!#就可以转换成!
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P
,,
",# >%6"TP",# >/%P",#=0(U&",# "$?#
其中%第-个动力学方程可表示为!

L
,,

-",# >%6-"-L
,

-",# >"
%
-
L-",#=1

M
-U&",# "$E#

定义!
L-",#=1

M
-U.-",# "$L#

则式"$E#转换为!

1M-U".
,,

-",# >%6-"-o.-",# >"
%
-.-",##=1

M
-U&",# "$&#

简化式"$&#%

.
,,

-",# >%6-"-o.-",# >"
%
-.-",#=&",# "%"#

在式"%"#中%由刚度产生的载荷&5",#为!
&5",#="

%
-
.-",# "%$#

位移向量 9",#和常数矩阵U是由 (阶模态分量组合
而成!

9",#=9%? >9
%
W >0 >9%6 "%%#

U=U%? >U
%
W >0 >U%6 "%K#

位移向量 9",#中第-阶模态分量为!
9%-=1-L-=1-1

M
-U.-",# "%!#

第-阶模态中刚度产生的载荷为!
O9%-=U

%
-&5",# "%@#

将式"%$#和"%!#代入到式"%@#中%得到!
O1-1

M
-U.-",#=U

%
-"

%
-.-",# "%?#

即!
U%-=1

M
-U31- "%E#

则由第-阶模态产生的位移分量为!
U5-=O

?$U%- "%L#
由式"%E#和"%L#可以得到第-阶模态的贡献为!

J$/+%;$(,)-DK,$(-=
1M-U1-
"%

-

"%&#

A<复合材料机翼静载分析

为了验证所建立的复合材料机翼动力学模型的准确
性与模态贡献理论的有效性%分别进行全模态静载分析
与基于模态贡献的静载分析%并采用试验手段对分析结
果进行验证&

A>=<全模态静载分析

在复合材料机翼的结构动力学模型的基础上%分别
以 %"组不同载荷进行数值计算&

在第 $" 组载荷下%机翼翼尖位移在时域内的结果
如图 ? 所示& 从图 ? 可以看出%虽然机翼载荷为静载%
但数值计算是以动力学方式进行的& 通过计算机翼上
不同节点的位移%可以获取机翼的变形曲线%如图 E
所示&

在 %"组不同载荷下%机翼翼尖的位移结果如表 %
所示&

图 ?#翼尖位移曲线
_)P=?#M(+H),V215+8+*65/0G+.36(+T)*P6)V

图 E#机翼变形曲线
_)P=E#M(+H+3.0816).* 5/0G+.36(+T)*P

表 ?<不同载荷下翼尖位移结果
J+,-)?<[.’4".0$.*0-+2)/)’"1)*#-"*#’$)1$.33)1)’"-&+$*

载荷序号 位移A88 载荷序号 位移A88

$ ":"@! % $$ ?:@@K E

% ":%$? ? $% E:EE& !

K ":!LE ! $K &:$@K @

! ":L?? ? $! $":?$? "

@ $:K@! " $@ $%:$LE "

? $:&!& L $? $K:L?? "

E %:?@K & $E $@:?@K "

L K:!?? ! $L $E:@!& "

& !:KLE $ $& $&:@@% "

$" @:!$? % %" %$:??@ "

##在 %"组不同的载荷下%机翼变形曲线如图 L所示&
A>?<基于模态贡献的静载分析

根据式"%&#求取复合材料机翼不同模态的贡献值%
前 %"阶模态的贡献值如图 &所示&
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图 L#不同载荷下机翼变形曲线
_)P=L#])*PH+3.0816).* 5/0G+,/*H+0H)33+0+*62.1H,

图 &#机翼模态贡献D模态阶数曲线
_)P=&#N.H125.*60)Z/6).*D*/8Z+0.38.H12.0H+0,

5/0G+.36(+T)*P

从图 &可以看出%模态贡献的大小并不是按照模态
频率从小到大的顺序排列的& 以模态贡献大小对模态进
行排序%排序结果为! $D!D%DKD@DLD$?DLD&D%"DED$"D$ED$$D
$&D$!D$LD$@D$KD$%&

以式"K"#分别计算第 $$!$%阶和 $$%$K阶模态贡献
比重&

F+,-$=
-
)

$
J$/+%;$(,)-DK,$(-

-
(

$
J$/+%;$(,)-DK,$(-

"K"#

经计算%F+,-$$%!%%为 &&:!$!%说明只需 $$!$%阶模态
就能很精确地计算出复合材料机翼的动力学响应& 而
F+,-$$%%%K仅为 &E:K&!%说明不经过模态贡献筛选而进行
模态截断很容易造成较大误差&

选取 $$!$%阶模态对复合材料机翼模型进行缩减并
进行静载分析%在 %" 组不同的载荷下%机翼翼尖的位移
结果如表 K所示&

A>@<复合材料机翼静载试验

为了验证试验D数值建模方法的准确%以及模态贡献
理论的有效性%进行复合材料机翼的静载试验来对比

### 表 @<缩减模型的翼尖位移
J+,-)@<J()$.*0-+2)/)’"&3"():.’4".03&1"()

1)$#2)$/&$)-

载荷序号 位移A88 载荷序号 位移A88

$ ":"@! K $$ ?:@E" "

% ":%$E % $% E%L $L&

K ":!LL E $K &:$E? K

! ":L?L E $! $":?!% "

@ $:K@E ! $@ $%:%$E "

? $:&@! E $? $K:&"" "

E %:??" ? $E $@:?&% "

L K:!E@ " $L $E:@&% "

& !:K&L $ $& $&:?"$ "

$" @:!%& L %" %$:E$& "

数值计算结果& 在试验中%机翼的约束条件和载荷情况
与数值计算相同%试验过程如图 $"所示&

图 $"#机翼静载试验
_)P=$"#M(+,616)52.1H 6+,6.36(+T)*P

在静力学试验中机翼根部被固定%载荷逐级施加在
复合材料机翼的上表面& 施加于复合材料机翼的载荷从
@! ;逐级增加至 $ "L" ;%机翼被分为 ? 个区域%每个区
域的载荷由气动分析确定%机翼载荷施加区域如图 $$
所示&

图 $$#载荷施加区域
_)P=$$#Q.1HD+W+06)*P10+1
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机翼的变形结果通过位移传感器测量获得%在 %" 组
不同的载荷下%机翼翼尖的位移结果如表 !所示&

表 A<翼尖的位移结果
J+,-)A<J()$.*0-+2)/)’"1)*#-"&3"():.’4".0

载荷序号 位移A88 载荷序号 位移A88

$ ":"@ $$ ?:?$

% ":%" $% E:E?

K ":@$ $K &:%K

! ":L@ $! $$:%"

@ $:K% $@ $$:@K

? $:&% $? $!:@$

E %:?K $E $!:L&

L K:@$ $L $L:"%

& !:K" $& $&:$@

$" @:@" %" %%:!"

A>A<结果对比

将第 $"组载荷下机翼上各节点位移的全模态分析
结果$基于模态贡献理论的分析结果与试验结果进行对
比%机翼变形结果对比如图 $%所示&

图 $%#机翼变形结果对比
_)P=$%#M(+5.8V10),.* .36(+T)*PH+3.0816).* 0+,/26,

从图 $%可以看出%缩减模型求解结果与全模态求解
结果并无明显区别%并且和试验结果的吻合度都很高&

将两种方法的 %"组不同载荷下的机翼翼尖位移的计
算结果与试验结果进行对比%位移结果对比如表 @所示&

在表 @中%前几组位移值非常小%测量仪器的最小分
度值已经不能准确地对结果进行测量%导致对比误差结
果出现异常%所以将前几组误差结果忽略& 处理后%缩减
模型的求解结果与全模态求解结果几乎没有区别%误差
只有 ":%@!左右& 缩减模型的求解结果相对于试验结果
最大的误差仅为 ?:"!%说明试验D数值建模方法能够准
确地描述复合材料机翼的动力学响应& 基于模态贡献的
模态截断即使对模型进行大量缩减%大幅提高模型的求
解速度%却不会影响模型求解精度&

表 B<翼尖位移结果对比
J+,-)B<J()2&/0+1.*&’&3"():.’4".0$.*0-+2)/)’"1)*#-"*

序号 模态贡献A88 全模态A88 误差A! 试验A88 误差A!

$ ":"@! K ":"@! % ":$L ":"@ L:?

% ":%$E % ":%$? ? ":%L ":%" L:?

K ":!LL E ":!LE ! ":%E ":@$ !:%

! ":L?L E ":L?? ? ":%! ":L@ %:%

@ $:K@E ! $:K@! " ":%@ $:K% %:L

? $:&@! E $:&!& L ":%@ $:&% $:L

E %:??" ? %:?@K & ":%@ %:?K $:$

L K:!E@ " K:!?? ! ":%@ K:@$ $:"

& !:K&L $ !:KLE $ ":%@ !:K" %:K

$" @:!%& L @:!$? % ":%@ @:@" $:K

$$ ?:@E" " ?:@@K E ":%@ ?:?$ ":?

$% E%L $L& E:EE& ! ":%@ E:E? ":K

$K &:$E? K &:$@K @ ":%@ &:%K ":?

$! $":?!% $":?$? ":%@ $$:%" @:"

$@ $%:%$E $%:$LE ":%@ $$:@K ?:"

$? $K:&"" $K:L?? ":%@ $!:@$ !:%

$E $@:?&% $@:?@K ":%@ $!:L& @:!

$L $E:@&% $E:@!& ":%@ $L:"% %:!

$& $&:?"$ $&:@@% ":%@ $&:$@ %:!

%" %$:E$& %$:??@ ":%@ %%:!" K:"

B<复合材料机翼气动弹性分析

基于试验D数值建模方法建立复合材料机翼的动力
学模型%并采用模态贡献理论对模型进行缩减%将其应用
于某一飞行过程的复合材料机翼的气动弹性分析&

B>=<数值计算方法

复合材料机翼的数值模型为二阶微分方程%系统理
论表明通过将高阶微分方程转换成状态空间方程%可以
将高阶微分方程进行降阶%大幅降低数值计算的求解难
度%并明显提高数值计算的求解速度&

令!

+",#=
P",#
TP",#{ }

%=
"
0({ }

#=
" ’
?/% ?%6/[ ]















"K$#

则机翼的数值模型可以转换成状态空间的形式!
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T+",#=#+",# >%1",# "K%#
’155).21等(%$)在研究中给出了状态空间形式的微分

方程的一种有效解法& 由于 +",#是时间 ,的函数%将时
间 ,以 !,间隔等分%即 ,"% ,$%0%,X% ,Cr$%0& 则方
程"K%#的解为!

+X>$ =&""!(#+X>!""!,#%1X>!$"!,#%1X>$ "KK#
+X=+",X#

1X=1",X#{ "K!#

&"",# 是非线性刚度矩阵#的指数函数%具体为!

&"",#=+
a!,=’>!,#>

!,%

%-
#% >0 =

-
�

X="

$
X-
!,X#X "K@#

且!
0"!,#=(&""!,# ?’)#

?$

!""!,#= &""!,# ?
$
!,
0"!,#[ ] #?$

!$"!,#=
$
!,
0"!,# ?’[ ] #?$













"K?#

通过式"K?#就可以对复合材料机翼进行气动弹性
分析&

B>?<复合材料机翼气动参数

本文所研究的复合材料机翼气动参数可以分为两
种!只考虑机翼刚性的参数和考虑机翼柔性的参数& 只
考虑机翼刚性的气动参数如图 $K 所示& 考虑机翼柔性
的气动参数如图 $!所示&

图 $K#只考虑机翼刚性的气动参数
_)P=$K#M(+1+0.HY*18)5V1018+6+0,.*2Y5.*,)H+0)*P

6(+,6)33*+,,.36(+T)*P

B>@<静气动弹性分析

采用试验D数值建模方法建立复合材料机翼的动力
学模型%并基于模态贡献对模型进行缩减& 分别以两种
气动参数计算机翼在某一速度和迎角下的变形结果%机
翼变形结果对比如图 $@所示&

从图 $@可以看出%两种气动参数数值计算的结果区
别明显%气动弹性现象对机翼的结构响应有不可忽略的
影响&

图 $!#考虑机翼柔性的气动参数
_)P=$!#M(+1+0.HY*18)5V1018+6+0,5.*,)H+0)*P6(+

32+W)Z)2)6Y.36(+T)*P

图 $@#机翼变形结果对比
_)P=$@#M(+5.8V10),.* .36(+T)*PH+3.0816).* 0+,/26,

B>A<飞行过程中的气动弹性分析

某一次飞行任务的规划如图 $?所示&

图 $?#飞行任务示意图
_)P=$?#_2)P(68),,).* ,5(+816)5H)1P018

图 $?所示无人机的飞行任务流程如下&
$#无人机以 Ea俯仰角进行弹射起飞’
%#无人机以 $$a俯仰角爬升到 $ """ 8’
K#保持 $ """ 8高度%以 !" 8A,的速度定速巡航’
!#无人机以k?a俯仰角下降到 @"" 8’
@#保持 @"" 8高度%以 @@ 8A,的速度定速巡航&



%!!## 仪#器#仪#表#学#报 第 ! " 卷

?#无人机以 $$a俯仰角爬升到 E@" 8’
E#保持 E@" 8高度%以 !" 8A,的速度定速巡航’
L#无人机以k?a俯仰角下降%准备着陆’
&#着陆&
计算整个飞行过程中机翼翼尖的位移变化情况%位

移结果对比如图 $E所示&

图 $E#翼尖位移结果对比
_)P=$E#M(+5.8V10),.* .36(+T)*P6)V H),V215+8+*60+,/26,

从图 $E可以看出%在低速时气动弹性对机翼动力学
响应的影响并不明显%随着速度的增大%影响逐渐变大&

在相平面内%封闭的相轨迹定性描述系统的周期运
动& 在稳定中心奇点周围%密集的闭轨迹对应系统的自由
振动%孤立的闭轨迹对应系统的自激振动%称为极限环&
当时间趋于无穷时%如果所有相邻的轨迹都趋近于极限
环%则此系统是稳定的%反之系统就不稳定& 通过极限环
判定机翼振动的稳定性%就可以判别颤振现象是否发生&

当飞行中的无人机的迎角,l%h%速度达到最大速度
]l@@ 8A,时%机翼的弯扭动力学响应和相位图如图 $L
所示&

图 $L#机翼的弯曲$扭转动力学响应和相位图
_)P=$L#>Y*18)50+,V.*,+1*H V(1,+H)1P018,.36(+

T)*P)* Z+*H)*P1*H 6.0,).*

从图 $L可以看出%在最大飞行速度时机翼振动响应

逐渐收敛%说明整个飞行过程中机翼没有发生颤振现象&

N<结<<论

气动弹性分析在机翼结构分析中的重要性越来越

高%作为’_>A’4>耦合中的重要一环%结构模型的准确

性和求解速度对机翼的气动弹性分析具有很大影响& 由

于复合材料机翼制造工艺的原因%传统建模方法很难准

确地建立机翼结构动力学模型%导致机翼动力学分析的

准确性不足&

针对上述问题%本文提出了复合材料机翼的试验D数

值建模方法%充分利用了试验的精确性和数值计算快速

性的特点& 为了进一步提高结构模型的求解速度%基于

模态贡献对复合材料机翼动力学模型进行了缩减&

为了对试验D数值建模方法的准确性和模态贡献理

论的有效性进行验证%分别进行了全模态$基于模态贡

献理论的机翼静载数值计算和试验测试%并将数值计

算的结果和试验的结果进行对比分析%误差均较小%与

全模态求解结果的误差仅为 ":%@!左右%与静载试验

结果最大的误差仅为 ?:"!%验证了本文提出的方法准

确$有效&

随后%进行了复合材料机翼的气动弹性分析& 在机

翼的静气动弹性分析中%是否考虑机翼柔性的两种分析

结果差异很大& 在机翼的动气动弹性分析中%低速时气

动弹性对机翼结构响应的影响并不明显%随着速度的增

大%影响逐渐变大’在动气动弹性分析中%机翼在最大飞

行速度时的振动响应逐渐收敛& 上述结果表明%气动弹

性现象对机翼的结构响应有不可忽略的影响%同时试验D

数值建模方法能够有效地进行复合材料机翼的气动弹性

分析&
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M\;RRI% Ŝ<ei-% IO;R’SQ% +612=e2601,.*)5

H+6+56).* 8+6(.H .38)50. H+3+56,)* 6()5CD,+56).*

’_Fg(-)=<V6)5,1*H g0+5),).* \*P)*++0)*P% %"$L%

%?"$%#!K$"LDK$$E=

($")#刘光%郭亮%胡日查%等=空间相机碳纤维桁架导热增强

设计(-)=光学精密工程%%"$E%%@"&#!%!"@D%!$%=

Q7eR% Re<Q% SeF’S% +612=M(+08125.*H/56)G)6Y

+*(1*5+8+*6H+,)P* 3.0510Z.*D3)Z+060/,,.3,V15+

518+01(-)=<V6)5,1*H g0+5),).* \*P)*++0)*P% %"$E%

%@"&#!%!"@D%!$%=

($$)#杨帅%沙巍%陈长征%等=空间相机碳纤维框架的设计与

优化(-)=光学精密工程%%"$E%%@"K#!?&EDE"@=

IO;R4S% 4SO]% ’S\;’S Ŝ% +612% >+,)P* 1*H
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Ŝ<eU%Ie_O7% ŜO;RI;%+612=46/HY.* +*+0PY

0+2+1,+8+5(1*),8.3*16)G+H+3+56,601*,)6).* 3.0T)*H

6/0Z)*+ Z21H+( -)=’()*+,+ -./0*12.3 45)+*6)3)5

7*,60/8+*6% %"$E%KL"$%#!K"@KDK"?"=

($@)#’<\QS<ONR=_)*)6++2+8+*6P/)H+2)*+,3.0,)8/216).*

.3H+218)*16).* H.8)*16+H 31)2/0+,)* 5.8V.,)6+816+0)12,

G12)H16+H ZY51,+,6/H)+,(-)=O05()G+,.3’.8V/616).*12

N+6(.H,)* \*P)*++0)*P% %"$?%%K"%#! K?KDKLL=

($?)#王征%吴虎%史亚锋%等=基于 ’_>A’4>技术的压气机

叶片流固耦合及颤振分析(-)=航空动力学报%%"$$%

%?"@#! $"EED$"L!=
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