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[ 摘要 ] 针对某型飞机腹板构件较早的发生筋条疲劳破坏，运用仿真分析和试验的手段进行结构改进。首先建立腹

板构件有限元模型，对腹板构件应力分布和疲劳寿命进行计算，分析筋条疲劳破坏的原因；其次依据刚度分配原则

对结构进行改进，有限元计算结果表明改进设计降低了筋条应力水平，提高了腹板构件的疲劳寿命；最后对原结构

试件和改进后结构试件进行疲劳对比试验，试验结果验证了有限元模型的准确性和结构改进的有效性。
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生手段对飞机承力构件的结构进行

设计，提高了结构的强度和刚度。但

在很多情况下，结构整体布局不能有

较大改动，需要对结构在可调整范围

内进行优化设计提高性能。

本文针对某型飞机腹板构件的

铝合金筋条疲劳寿命较低的问题，建

立了腹板构件的三维结构模型，利用

有限元分析软件对腹板构件受力后

的应力分布和疲劳寿命进行计算，并

依据计算结果对腹板构件结构进行

改进设计。

原腹板构件结构及 
有限元分析

1 原腹板构件结构

原腹板构件结构如图 l 所示，腹

板构件主要由接头构件、侧板和加筋

板通过螺栓连接组成。其中加筋板

部分整体通过数控铣削加工成形，材

料为铝合金。接头构件和侧板的材

料为高强度钢。飞机飞行过程中载
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铝合金具有密度低、强度高、耐

腐蚀强和塑性好的优良特性，目前在

民用和军用飞机上大量使用铝合金

作为承力构件的主要材料。飞机在

飞行过程中会不断受到空气产生的

疲劳载荷，铝合金承力构件长时间在

这种不断变化的载荷作用下会产生

疲劳损伤，损伤的积累会导致构件连

接部位产生裂纹并发生破坏。作为

主要的支撑和承力结构，铝合金构

件的疲劳性能直接关系到飞机的安

全飞行寿命，因此在设计过程中进行

疲劳寿命分析 [1–4] 非常重要，Molent
等 [5] 对大黄蜂飞机铝合金机身结构

疲劳性能进行了研究，Ghorbani 等 [6]

对由螺栓连接的 2024–T3 铝合金板

的疲劳寿命进行研究。近年来对飞

机承力构件的设计在优化整体布局

方面研究较多，邓扬晨等 [7] 采用拓

扑优化的方法对飞机加强框材料的

最优分布进行计算，得到了加强框筋

条的最佳布局。马建峰等 [8] 运用仿
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荷由接头构件连接销承受并传递给

加筋板，在飞机检修过程中发现加筋

板筋条 1 较早出现疲劳破坏。

2 有限元分析

由于腹板构件由多个不同材质

组件通过螺栓连接构成，结构复杂，

传力路线较难分析，常规分析方法

很难摸清各部分实际应力分布，因

此，采用通用有限元软件对腹板构件

进行分析。本文利用三维制图软件

CATIA建立腹板构件各部分的模型。

腹板构件各部分通过螺栓连接并装

配，所用螺栓的拧紧力矩 T 主要用于

克服螺纹间的螺纹阻力矩 T1 和腹板

支撑面与螺母间的摩擦力矩 T2，计

算公式如式（1）所示：

                                （1）

式中，ρ为螺纹当量摩擦角，d2 为螺

栓螺纹中径，T 为拧紧力矩，F 为预

紧力，μ为螺母与支撑面间摩擦因

数，φ为螺纹升角，D 为与支撑平面

接触的螺母或者垫圈的直径，d0 为

螺纹外径。依据式（1）和装配拧紧

力矩 T 计算得螺栓所受轴向预紧力

F 为 11000N。

有限元分析采用通用有限元分

析软件 ANSYS Workbench 进行计

算 [9–10]。将 CATIA 模型导入有限元

分析软件，在有限元软件中装配构件

各部分并在螺栓杆上添加螺栓预紧

力。静力计算选取加载 50% P（P
为设计最大载荷）的工况进行静力

学模拟。通过有限元仿真软件对腹

板构件有限元模型四周添加固定约

束，在接头构件连接销上施加 50%P
的载荷。构件考核部位铝合金加筋

板部分应力云图如图 2 所示，可以

看出，加筋板应力最大值出现在筋

条 1 与接头构件相连接的最外侧螺

栓孔边，由螺栓对螺栓孔边的挤压

产生，最大应力位置应力水平达到

236MPa。静力学分析完成后，添加

Fatigue 模块并输入疲劳载荷谱，基

于 Goodman 修正理论进行计算，计

算求解得到疲劳寿命云图如图 3 所

示，加筋板疲劳寿命最低处也位于

筋条 1 与接头构件相连接的最外侧

螺栓孔边，最小寿命为 1.98×105 次

循环。由图 2 和图 3 可以看出加筋

板过早的发生疲劳破坏的原因是筋

条 1 与接头构件相连接的螺栓孔边

的应力水平过高。

结构改进设计

1 超静定结构的载荷传递特点

工程上用来承受或传递载荷的

几何不变系统在结构力学领域分为

两种结构：静定结构和超静定结构。

在静定结构中，载荷的传递与各元件

及作用载荷的相对位置有关，利用静

平衡方程即可确定各元件内力，静定

结构各部分元件的载荷分配比例是

确定的。而在超静定结构中，除去静

力平衡方程以外，还必须同时依据变

形协调条件，才能求出各部分元件所

受的载荷，即力的分配还与各元件本

身的刚度和支撑条件有关。在一定

条件下，超静定结构中的各部分元件

可直接按照本身刚度的大小比例来

分配它们共同承担的载荷，称这种正

比关系为“刚度分配原则”。目前在

定性分析中，通常采用刚度分配原则

来研究超静定结构中载荷的传递和

分配规律 [11]。

2 结构改进方法

由原结构腹板构件整体应力分

布得出施加在接头构件上的载荷主

要由侧板和筋条 1 两部分共同承担，

疲劳破坏主要因为铝合金筋条 1 螺

栓孔附近局部应力水平过高。腹板

构件中，接头构件与侧板的连接和接

头构件与加筋板的连接构成了一个

图1 原腹板构件结构示意图

Fig.1 Diagram of original web plate

图3 原结构寿命云图及寿命最小位置

Fig.3 Life contour map and low life region 
of original web plate

图2 原结构应力分布及应力最大位置

（MPa）

Fig.2 Stress distribution and high stress 
region of original web plate (MPa)
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超静定结构，因此加载在接头构件上

的载荷在这两部分间的传递满足刚

度分配原则，即按各部分的刚度比例

进行分配。改进设计要求对原结构

尽量做小的改动，最实用的方法是去

掉筋条 1 一侧的筋条 2[12]。减少了

筋条 2 的支撑后，筋条 1 这条传力路

线上的刚度水平降低，依据超静定结

构内力按刚度分配的原理，筋条 1 刚

度下降后载荷会更多地分配到侧板

上，从而降低筋条 1 与接头构件连接

处的应力水平。同时，由于侧板的材

料是强度更高的合金钢，增加的载荷

不会对侧板的疲劳寿命产生较大的

影响。综上，改进方法为去掉加筋板

筋条 1 一侧的筋条 2，改进后腹板构

件结构如图 4 所示。

改进后构件有限元分析

对改进后腹板构件进行建模，

采用与原结构相同的载荷工况和边

界条件进行静力分析和疲劳寿命计

算。改进结构铝合金加筋板部分应

力分布云图如图 5 所示，可以看出

加筋板应力值最大的部位仍在筋条

1 与接头构件相连螺栓孔处，但最大

应力水平降低至 218MPa。改进后

结构疲劳寿命云图如图 6 所示，疲

劳寿命最低处位于筋条 1 与接头构

件相连接的最外侧螺栓孔边，疲劳

寿命为 3.13×105 次循环。对比改

进前后疲劳寿命有限元计算结果，

经过改进构件寿命较原结构提高了

36.8%，达到了提高腹板构件疲劳寿

命的目的。

对原结构和改进后结构的整体

应力云图进行对比发现，改进后腹板

构件侧板部分应力水平较原结构有

所增加，改进后加筋板筋条 1 应力水

平较原结构降低，改进后加筋板筋条

3 应力水平与原结构相同。对比结

果表明第 3 节结构改进的方法是合

理的，通过降低传力路线筋条 1 的刚

度，使载荷更多的分配到强度更高的

侧板上，从而降低了筋条 1 栓孔处的

应力水平。

疲劳对比试验

为检验改进后腹板构件的疲劳

性能，取原结构腹板构件和改进后腹

板构件各 4 件进行疲劳试验。试验

中试件安装在特制的固定夹具内，板

四周通过螺栓连接进行固定，由疲劳

试验机对试件接头构件内连接销进

行加载，试验方案简图如图 7 所示。

试验采取在试件表面粘贴应变

片的方法对腹板构件各测点的应变

进行监测。应变片采用 45° 直角应

变花，各测点的主应力大小的计算依

据《飞机设计手册》第九册相关规定

进行计算 [13]，计算公式如式（2）和式

（3）所示：

                 （2）

                 （3）

图4 改进后腹板构件结构示意图

Fig.4 Diagram of improved web plate

图7 试验方案简图

Fig.7 Schematic diagram of test

图5 改进后结构应力分布及应力最大位置

（MPa）

Fig.5 Stress distribution and high stress 
region of improved web plate (MPa)

图6 改进后结构寿命云图及寿命最小位置

Fig.6 Life contour map of improved web plate
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式中，σ i 为最大主应力，τmax 为最大

切应力，E 为弹性模量，μ为泊松比，

εa、εb、εc 分别为应变花 90°、45°、0° 3
个方向的应变，对比各试件试验前预

加载 50%P 的测点主应力平均值和

模拟结果，如表 1 所示。

试样试验过程中各测点的主应

力值与有限元计算得到的应力值误

差都在 10% 以下，同时有限元模型

各部分受载后的变形情况也均与试

验结果相一致，因此腹板构件有限元

模型具有较好的准确性。

图 8 为原结构试件和新结构试

件进行件疲劳试验后筋条 1 发生破

坏处的位置照片和局部放大照片，两

种结构裂纹形式一致，同时裂纹出现

位置与有限元模型应力水平最大位

置及疲劳寿命最低处相吻合。

各试件的疲劳寿命如表 2 所示，

原结构筋条 1 出现裂纹的平均循环

数为 216200 循环，改进后结构筋条 1
出现裂纹的平均循环数为 320784 循

环，改进后腹板构件寿命较原结构提

高了 48%。有限元求解的寿命与试

验寿命对比结果如表 3 所示，原结构

和改进后结构的实际试验疲劳寿命

均高于有限元计算值。由于试验过

程中不允许拆卸结构件，螺栓头部的

遮挡导致观测到螺栓孔处裂纹出现

的循环数会稍大于实际裂纹萌生的

循环数，故有限元求解的疲劳寿命较

试验过程中实际观测结果偏小。综

上，对比试验验证了结构改进提高了

腹板构件的疲劳寿命，有限元软件的

模拟计算结果具有一定的参考价值。

结论

针对某型飞机腹板构件筋条过

早出现疲劳破坏，运用有限元手段分

析原因，依据刚度分配原则对结构进

行改进设计，得出以下结论：

（1）改进后腹板构件寿命较原

结构提高了 48%，改进达到了提高腹

板构件疲劳寿命的目的。

（2）ANSYS Workbench 软件的

表1 各测点主应力试验结果和模拟结果对比

Table 1 Comparison of principal stress between experimental values and finite element results

原结构试件 改进结构试件

测点 试验 /MPa 模拟 /MPa 误差 /% 试验 /MPa 模拟 /MPa 误差 /%

1 14.4 14.4 0 3.6 3.5 2.7

2 10.08 10.1 0.2 4.68 4.7 0.4

3 9 9 0 16.56 16.6 0.2

4 7.56 7.5 0.7 7.92 8 1

5 8.64 8.7 0.7 7.92 8.6 8.6

6 10.08 10 0.8 23.76 24 1

7 6.48 6.5 0.3 18.72 19 1.5

8 5.04 5 0.8 46.8 47 0.4

9 52.2 52 0.4 46.8 46.5 0.6

10 37.44 37.5 0.2 93.6 94 0.4

11 97.2 97 0.2 100.8 100 0.8

12 44.64 44.7 0.1 14.4 15.5 7.6

13 18.72 20.5 9.5 — — —

14 10.8 11.5 6.5 — — —

图8 原结构和改进后试件筋条1破坏位置及裂纹照片

Fig.8 Stiffener crack on original and improved web plates

表2 试件疲劳试验结果

Table 2 Experimental data of fatigue life

改进前后
试件

平均值
1 2 3 4

原结构 195000 234800 210000 225000 216200

改进结构 339840 322500 294833 325963 320784

表3 试件疲劳试验结果与有限元模拟结果对比

Table 3 Comparison of fatigue life between experimental values and finite element results

试件类型 试验平均寿命（循环） 仿真寿命（循环） 误差 /%

原结构试件 216200 197700 8.5

改进结构试件 320784 312930 2.5

（a）原结构试件 （b）改进后试件
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Structure Improvement and Experimental Validation of Aircraft Web Plate

WANG Lei1, 2, LI He1, 2, XU Liang1, 2, HUI Li1, 2

(1. Key Laboratory of Fundamental Science for Natural Defense of Aeronautical Digital Manufacturing Process, 
Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China; 

2. College of Electromechanical Engineering, Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China)

[ABSTRACT]  For fatigue failure occurring in a stiffener of an aircraft web plate earlier, the structure of the web plate is 
improved by means of simulation analysis and experimental validation. Firstly, the web plate dynamic model is set up, the 
causes of fatigue failure are analyzed by calculating the stress distribution and fatigue life of the web plate. Secondly, an 
improvement design is conducted on the original structure of the web plate based on principle of stiffness distribution. The 
finite element calculation result shows that improved design decreases the maximum stress of the stiffener and improves the 
fatigue life of the web plate. Finally, by comparing the fatigue tests of original structure and improved structure, the results 
verify the accuracy of finite element model and the effectiveness of the improvement.
Keywords:  Web plate; Stiffener; Static analysis; Fatigue life; Finite element method
� （责编　古京）

计算结果与试验数据相吻合，有限

元模型能够正确模拟构件实际力学

特性。
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