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●—1．I【·——1—_． 1刖 吾 

在飞机结构强度打样设计阶段，强度工程人员最关心的就 

是全机结构总体应力分布是否合理、关键件或者某些框段内力 

分布情况如何。所以此时特别需要全机有限元模型。但是恰恰相 

反，这时候一方面由于结构尺寸未完全最终确定，再加上飞机型 

号研制周期节点的限制，强度工程师往往要提前对结构进行强 

度初步估算，显然工程梁理论工作量太大不能满足型号研制周 

期的需要。针对这一具体情况，充分利用静力等效原则及圣维南 

原理，提出一种合理、快捷、高效的有限元力学建模方法，达到快 

速校核强度的目的。算例及大量工程实际应用表明：该方法效率 

高、实用性广，可以大大缩减型号设计周期。 

2工程梁理论 
飞行器结构是一个复杂的薄壁结构，它是由结构骨架 (如 

梁、肋、桁条等)与受力的金属蒙皮等组合而成的一个受力整体。 

如图1所示机翼，在已知外载荷作用下各剖面的总内力(弯矩、 

扭矩、轴力和剪力)是静定的。但要进一步求出各元件(桁条、蒙皮 

等)的内力，必须进行必要的工程假设，使其形成工程计算模型_1】。 

2．1有集中面积的薄壁结构的正应力计算 

实际中的薄壁结构一般是由梁、长桁及受力蒙皮所组成的， 

各个元件实际上既承受正应力也同时承受切应力。为了简化计 

算，可以将蒙皮承受正应力的能力折算到梁、长桁等的集中面积 

中去，组成新的仅承受正应力的集中面积的元件，而认为蒙皮不 
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再承受正应力 ，只承受切应力。如图 2(a)为结构实际剖面，图2 

(b)为简化后的剖面。 

图 l某机翼受力示意图 

3 

7 

(a)结构实际剖面 (b)筒化后的剖面 

图 2具有集中面积的薄壁结构计算模型 
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这里的剖面形心是指剖面上所有能够承受正应力的面积的 

彤心。 ， 和厶分别表示剖面上所有能够承受正应力的面积的 

形心坐标轴 ，'，惯性矩和形心坐标轴xy的惯性积，A。则表示剖 

面上所有能够承受正应力的面积的总和。 

正应力计算公式： 一了 + + 

= + = +砖 
2．2自由弯曲时单闭室剖面切应力计算 

g：孚 +gll 
式中： 和 S 分别表示从 s=O边算起，一直到所求剪流处 ，所有 

承受正应力的面积对形心轴 轴和 ，，轴的静矩。 为由轴力差 

引起的弯曲剪流，它相当于在 oz处切开时的开剖面结构的剪 

流。积分常数q。为计算始点 处的剪流值。 

计算步骤：先选择一适当的切E1，将单闭室剖面切开为开剖 

面，计算开剖面剪流 。然后利用剖面的力矩平衡方程，求出切 

口处的剪流q。。最后，将 和q。两部分剪流叠加，便得到剖面的 

总剪流。其中 的方向完全按照开剖面剪流方向的决定方法去 

确定，而 q。的方向则由力矩平衡方程的解确定的[21。 

单闭室剖面的剪流q等于将单闭室剖面切开后的开剖面剪 

流 与切开处剪流 q。之和。 

切开处剪流qo为q。= ( 一i qpds) I， J s 

Q=}pds，等于闭合周边所围面积的两倍。 

3有限元分析 
3．1力学模型 

将模型划分为过渡段、考核段、参与段及加载段4段区域。 

如图3所示。 

过渡段 考核段 参与段 加载段 

f ／ | ／ | ／ J ， 

l 2 厶 

图3有限元力学计算模型 

3．2各段长度选取 

假设考核段横截面直径为 d，长度为 ：。当然考核段可以是 

某一框端面，也可以是飞机机身或机翼一段结构。根据圣维南原 

理，如果把物体一小部分边界上的外力，变换为分布不同但静力 

等效的外力(主矢量相同，对于同一点的主矩也应相同)，那么，距 

离作用点充分远处所受的影响，可以忽略不计。为了尽量减少根 

部约束对考核段的影响，再此特别增加过渡段，而且过渡段长度 

一 般取 L 1．5L ；同理，为了尽量减少加载区域对考核段的影 

响，再此也特别增加参与段，参与段长度一般也取 L3≥1．5L：。加 

载段长度一般取Ll=L。( 为一个框距)。各段长度的选取在考 

虑了上述因素后，为了真正达到高效率建模需要，各段的长度均 

以框距的整数倍为最佳。 

3．3载荷处理 

为了尽量方便建模，在处理考核段端面上承受的弯矩、扭矩 

及剪力时，充分利用静力等效，采取在加载段的两端进行加载的 

方式。假设考核段端面上弯矩为 、扭矩为 ，剪力为 Q 。加载 

段静力等效见图4。 

由静力平衡得 

IO = + (1) 

{M =一【 ×三 + ×Lb J (2) 

l =4 (3) 

由式(2)和式(3)得到 

I Q +M 
一  ‘4) 

1 Q 6+M 
(5) 
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图 4加载段静力等效示意图 

(3)式中，Q用来静力等效扭矩 ，为了建模方便，假设 Q只 

作用在图2所示的点 1、点 3、点 5、点 7处。 

这样，载荷 ， 分别由自身框平面内的节点分担。即 

=  

：  

(6) 

(7) 

3．4有限元模型 

考核段就是要进行研究的对象，所以需要按照真实结构进 

行合理简化来建立有限元模型。过渡段是为了消除有限元模型 

端部约束对考核段的影响而增加的。参与段是为了消除有限元 

模型加载端对考核段的影响而增加的。加载段纯粹是为了施加 

载荷的需要。所以，过渡段、参与段及加载段的模型可以直接利 

用有限元软件中的命令来COPY考核段的真实模型，这样既满 

足工程实际应用，有能达到高效、快速建立有限元分析模型的目 

的。 
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1弓I言 格比，因而近年来受到了国内外学者的广泛重视和研究㈣。 
指尖密封是用于航空发动机气流流路密封及主轴承腔密封 迟滞问题是影响指尖密封工作性能的关键因素之一，也是 

的一种新型密封技术，由于其具有优良的封严性能和较高的价 挚肘其尚难以广泛应用的一个原因。所谓迟滞是指当转子 (或 
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4算例及分析 
以某飞机机身中段为例。为简单起见，假设机身某框上均匀 

分布8根长桁，长桁面积A=200ram ，蒙皮厚度t=1．5ram，机身直 

径d=4000mm。框上弯矩为 =1．5x10 Nmm，剪力为Qy=2x10 N， 

扭矩 =5xl03Nmm。用工程梁理论及有限元力学模型进行计算 ， 

计算结果表明，长桁正应力及蒙皮剪应力误差均在 5％以内，这 

主要是由于框上长桁数量布置较少，使得蒙皮闭合周边所围面 

积减少所导致。而飞机实际结构长桁数量是它的 lO倍左右，这 

样可以减少一些误差。当然这点误差完全满足飞机强度初步打 

佯设计阶段的需要。 

结  

(1)给出了飞机结构打样设计阶段的强度计算模型，算例分 

析及大量工程实际应用表明，该方法合理、快捷、高效，满足工程 

计算要求。 

(2)该方法实用性广，适用于几何截面尺寸均匀变化的结构 

或者构件，尤其适用于大展弦比直机翼或者直机身。 

(3)该力学模型对于飞机结构试验件夹具的设计及计算或 

者类似的结构设计及强度计算都有一定的指导意义。 

(4)飞机结构几何尺寸最终确定后，必须建立全机有限元模 

型，以便得到更为准确的计算结果。 
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