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机身壁板内压载荷试验研究
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摘暋要:内压载荷是一种非常重要的重复性载荷,对机身结构疲劳和损伤容限特性产生很大影响。承受内压

载荷机身壁板边界模拟困难,边界模拟的优劣决定试验件过渡区范围的大小,甚至影响试验区的应力分布和大

小。为了获得承受内压载荷机身壁板更加真实的应力响应,给出一种机身壁板内压载荷试验新方法,该方法采

用“D暠型夹具模拟机身筒段直边结构,采用“弓暠型夹具模拟机身筒段曲边结构,采用气密端板模拟机身筒段的

端部结构;按照边界模拟要求,设计制造试验装置和试验件,并完成内压载荷试验。结果表明:试验件试验区蒙

皮的周向应力、纵向应力明显高于过渡区蒙皮周向应力、纵向应力;试验区蒙皮周向应力、纵向应力和法向位移

与理论计算结果吻合,该试验方法满足工程精度要求;该研究可为民机机身壁板内压载荷结构选型试验提供

参考。

关键词:机身壁板;内压载荷;边界模拟;周向应力;纵向应力;剪切应力

中图分类号:V216.1+1暋暋暋暋文献标识码:A暋暋暋暋暋暋DOI:10.16615/j.cnki.1674灢8190.2018.01.009

TestResearchonFuselagePanelSubjectedtoInternalPressureLoad
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Abstract:Internalpressureisaseverecyclicloadforfuselagestructure,anditisimportanttoinvestigatethefa灢
tigueanddamagetolerancecharactersoffuselagepanelunderinternalpressure.Boundaryconditionsimulation

offuselagepanelsubjectedtointernalpressureloadischallenging,andthequalityofthesimulationinfluences

therangeoftransitionareaandeventhestressdistributionsizeinexaminingarea.Toinvestigatethestressdis灢
tributionoffuselagepanelsubjectedtointernalpressure,anewtestmethodisproposed.“D暠jigisutilizedto

simulatethelongitudinalboundaryconditionsoffuselagepanel,and“Arch暠connectorsareutilizedtosimulate

thecircumferentialboundaryconditions.Airtightend灢plateisutilizedtosimulatetheendofthefuselagebarrel.

Testfixtureandfuselagepanelspecimenaredesignedandmanufacturedaccordingtotheboundarysimulationre灢
quirements.Testsareconductedbasedontheproposedmethod.Thetestresultsshowthathoopstressandaxi灢
alstressintransitionareaaremuchmorelowerthaninthetestarea.Hoopstress,axialstressandnormaldis灢
placementinthetestareaareconsistentwiththeoreticresults.Theproposedtestmethodsettleforengineering

precisionrequirementsandprovidesreferenceforconfiguration灢selectiontestsoffuselagepanelsubjectedtoin灢
ternalpressureload.
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0暋引暋言

机身壁板是运输类飞机重要的承力结构,其力

学性能直接影响飞机的安全性和经济性。强度试

验是获取机身壁板力学性能最有效、最可靠的途

径,采用全尺寸机身段结构进行试验研究,费用昂

贵,而机身壁板较好地反映了机身段结构的载荷响

应,因此通常选用机身壁板结构替代机身段结构进

行试验研究[1灢3]。



内压载荷是一种非常重要的重复性载荷,对机

身结构疲劳和损伤容限特性产生很大影响,因此,
民机研发中规划了许多件的机身壁板内压载荷试

验,试验件包含典型机身壁板、蒙皮周向对接机身

壁板、蒙皮纵向对接机身壁板和含门含窗机身壁板

等。机身壁板内压载荷试验通常按照静力、疲劳、
损伤容限和剩余强度试验的顺序进行[4灢5]。

美国波音公司作为客机研发和制造公司,在客

机研发过程中,特别重视机身壁板内压载荷试验技

术研究,针对宽体机身壁板,开发了一系列宽体飞

机机身壁板试验装置;针对普通机身壁板,开发了

标准的机身壁板试验装置。波音公司一款宽体机

身壁板试验装置在施加59.3kPa内压疲劳载荷情

况下,加 载 速 度 达 25s 每 循 环,试 验 件 半 径

3225.8mm,试验装置还配置独立的300通道数

据采集系统[6]。
陈莉等[7]在机身壁板下方粘接了气囊,通过充

压台以充气的方式完成了内压载荷试验,成功解决

密封难题,且机身壁板两条直边通过均载器于承力

地面连接,成功模拟了机身壁板直边边界条件,但
机身壁板两条曲边保持自由状态,导致试验件蒙皮

的纵向应力较真实值偏小。陈安等[8]在机身壁板

复合加载损伤容限性能试验中采用陈莉等的内压

载荷密封方法和直边边界条件模拟方法,并且在机

身壁板的曲边通过杠杆系统成功施加了机身壁板

的拉伸载荷。伴随我国民用飞机专项科研“十三

五暠规划的实施,繁重的民机机身壁板结构选型试

验和验证试验迫切需要单独内压载荷试验技术的

支持[9]。
本文研究机身壁板内压载荷边界模拟方法和

试验加载方法,设计加工边界模拟夹具、试验装置

和机身壁板试验件,并完成内压载荷试验,以期为

民机机身壁板内压载荷选型试验提供参考。

1暋试验件边界模拟

1.1暋结构模拟

边界模拟是机身壁板内压载荷试验的关键技

术,试验夹具要求能够模拟机身壁板内压载荷边界

条件,保证与使用柱型壳加载具有相同应力场[10],
试验件边界模拟的优劣决定试验件过渡区范围的

大小,甚至影响试验区的应力分布和大小。本文给

出一种机身壁板内压载荷试验新方法,该方法采用

“D暠型夹具模拟承受内压载荷机身壁板直边的边

界条件,采用“弓暠型夹具模拟承受内压载荷机身壁

板曲边的边界条件,采用气密端板模拟机身段结构

的端部效应[11灢14],如图1所示。

(a)龙骨和顶杆

(b)“D暠型夹具

(c)结构模拟夹具

图1暋边界模拟

Fig.1暋Boundaryconditionsimulation

“D暠型夹具由龙骨、顶杆和橡胶垫装配而成。
龙骨为“H暠形截面的半圆形钢构件,用于模拟机身

柱形壳,龙骨腹板弦长与机身壁板弦长相等[15]。
顶杆为长度可调钢构件,装配于龙骨两端,用于加

强龙骨。橡胶板为20mm 厚的圆弧形橡胶制品,
形状与龙骨缘板相同,用于密封相邻的两个龙骨。
龙骨与龙骨间粘接橡胶板后依次通过螺栓连接装

配组成“D暠型夹具。“弓暠型夹具是横截面为直角

的圆弧形钢构件,内圆弧半径与机身壁板蒙皮外侧

07 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第9卷



半径相同。气密端板为方形钢板,上面布置充压孔

和测压孔。
机身壁板装配于“D暠型夹具上方,两直边与

“D暠型夹具两直边通过两列合页连接,承受内压载

荷机身壁板可以围绕合页轴向外侧鼓胀变形,“D暠
型夹具直边模拟柱形壳直边结构。机身壁板两曲

边通过“弓暠型夹具与气密端板连接,“弓暠型夹具模

拟柱形壳曲边结构。气密端板模拟机身桶段的端

部。“D暠型夹具、“弓暠型夹具、气密端板和机身壁

板组成一封闭空间,通过气密端板上的充压孔以充

气的方式施加内压载荷[16灢17]。

1.2暋试验件加强与连接

由于机身壁板试验件是通过螺栓与试验装置

相互连接的,因此试验件的连接区需进行加强。试

验件直边内侧和外侧均进行加强,直边内侧布置

“指暠形加强板,宽度为两个长桁间距,“指暠形部分

和条形部分均为一个长桁间距,“指暠形部分与隔框

端头连接;直边外侧布置条形加强板,宽度为一个

长桁间距。试验件曲边内侧由于布置有长桁,曲边

仅在外侧布置条形加强板,宽度与“弓暠夹具相同,
机身壁板试验件连接区加强如图2所示。

图2暋连接区加强

Fig.2暋Strengthenofjoinarea

试验装置的每个合页均采用三排五列螺栓与

试验件直边连接,而“弓暠型夹具与试验件曲边采用

三排十六列螺栓连接。

1.3暋试验件刚度模拟和过渡区设置

飞机结构静力/疲劳试验中的边界条件,是指

结构边界(或端部)的支持、连接和运动自由度的约

束,即建立试验件真实内力和外力之间的联系条

件。边界条件的模拟包括边界(或端部)对接(例如

连接形式、所用材料及尺寸大小)、载荷传递和刚度

模拟[18]。

机身壁板材料为铝合金,本文设计加工的机身

壁板试验件蒙皮厚度1.8mm,内外侧加强后,蒙
皮处的厚度为5.4mm。边界模拟夹具为钢构件,
厚度通常为2.5倍的试验件厚度,本文设计加工的

合页和“弓暠型夹具的厚度均为13.0mm。机身壁

板与边界模拟夹具装配后厚度达18.4mm,机身

壁板蒙皮厚度1.8mm,两者巨大的厚度和刚度差

异,导致内压载荷试验时机身壁板蒙皮的边界效应

较大。
飞机结构静力/疲劳试验中,当边界模拟夹具

不能模拟相应的飞行器结构,从而不能提供真实的

应力、应变分布时,应使用飞行器结构件作为边界

模拟结构[18]。试验实施中有两种作法可以实现试

验夹具和试验件的刚度模拟:一是设计飞行器结构

类型(包括材料和结构形式)的过渡段;二是扩大飞

行器试验件规模。这两种方法本质上没有区别。
考虑成本因素和制造周期,本文选择扩大试验件规

模的方法实现刚度模拟,因此在试验件试验区周围

设置过渡区。试验件从四周指向中心依次为试验

件的连接区、过渡区和试验区,如图3所示。通常

试验件连接区范围两直边分别设置为两个长桁间

距,两曲边分别设置为半个框距;过渡区范围两直

边分别设置为一个长桁间距,两曲边分别设置为一

个框距;试验区范围设置为不少于四个长桁间距和

两个框距。

图3暋试验件过渡区设置

Fig.3暋Transitionareaofthespecimen

2暋内压载荷试验

2.1暋试验装置

按照边界模拟要求,设计制造边界模拟夹具、
试验装置和试验件,并完成边界模拟夹具、试验件

和试验装置装配,试验装置如图4所示。
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图4暋试验装置

Fig.4暋Testfixture

2.2暋试验件

机身壁板试验件长2520mm,宽2000mm,
蒙皮半径2730mm,布置5个隔框,7根长桁,长
桁面积Ast=177mm2,隔框面积Afr=417mm2。
蒙皮 厚 度 1.8 mm,长 桁 间 距 200 mm,框 距

500mm,1框、5框至试验件曲边端头260mm,隔
框端头斜削并加强[19],如图5所示。

图5暋试验件

Fig.5暋Fuselagepanelspecimenl

2.3暋试验件应变花布置

试验件内侧和外侧各布置24个应变花,粘贴

在长桁和隔框之间蒙皮的中央,内侧和外侧应变花

方向相同,内侧应变片布置如图6(a)所示。在试

验件外侧(2~3)隔框和(3~5)长桁间的4块蒙皮

的中央布置4个位移测量点,如图6(b)所示。

(a)应变片布置

(b)位移测量点布置

图6暋应变片和位移测量点布置

Fig.6暋Strain灢foilsanddisplacementdotlayoutforskin

2.4暋试验情况

内压载荷试验时,试验载荷为57kPa。将内

压载荷57kPa设置为100%试验载荷,以5%试验

载荷为一级,逐级加载至100%试验载荷,保载三

秒,再以5%试验载荷为一级,逐级卸载至零,加载

和卸载过程中逐级进行应变和位移测量。

3暋试验数据分析

3.1暋应力分布

通常将机身壁板蒙皮的切线方向称为周向,长
桁方向称为纵向。试验数据分析重点集中在蒙皮

周向应力、纵向应力和剪切应力大小和分布,按照

二向应力状态下的胡克定律(式(1))[20]将应变花

测量的应变数据换算为蒙皮应力,取内外两侧应力

的均值作为应变花粘贴位置蒙皮的应力,如图7~
图9所示,其中位置编号(1~6)表示机身壁板(1~
2)框间六个应变花粘贴的位置,位置编号(7~12)
表示机身壁板(2~3)框间六个应变花粘贴的位置,
位置编号(13~18)表示机身壁板(3~4)框间六个

应变花粘贴的位置,位置编号(19~24)表示机身壁

板(4~5)框间六个应变花粘贴的位置。试验区和

过渡区蒙皮应力对比如表1所示。

氁周 = E
1-毺2(毰周 +毺毰纵 )

氁纵 = E
1-毺2(毰纵 +毺毰周 )

氂= E
2(1+毺)(毰轴 +毰环 -2毰45曘

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï )

(1)

其中:E 和毺 为蒙皮材料的弹性模量和泊松比,E
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=71GPa,毺=0.33,毰周 、毰45曘、毰纵 为应变花0曘、45曘、

90曘三个方向的应变测量值。

图7暋蒙皮周向应力分布

Fig.7暋Hoopstresslayoutsofskin

图8暋蒙皮纵向应力分布

Fig.8暋Axialstresslayoutsofskin

图9暋蒙皮剪切应力分布

Fig.9暋Shearstresslayoutsofskin

表1暋试验区与过渡区蒙皮应力对比

Table1暋Comparisonofstressesonskinbetween

testareaandtransitionarea

应力类型
应力/MPa

试验区 过渡区
试验区高于过渡区/%

周向应力 78.40 66.25 15.50

纵向应力 36.21 26.28 27.42

剪切应力 0.69 0.21 -

暋暋从图7和表1可以看出:试验区和过渡区周向

应力分布均匀,试验区周向应力高于过渡区周向应

力15.50%。从图8和表1可以看出:试验区和过渡

区纵向应力分布均匀,试验区纵向应力高于过渡区

纵向应力27.42%。因此,该边界模拟方法对过渡区

蒙皮纵向应力的影响大于其对周向应力的影响。
从图9可以看出:试验区剪切应力很小,最大

剪切应力仅为4.82 MPa,平均剪切应力为0.21
MPa,认为机身壁板蒙皮上不会产生剪切应力,与
薄壁圆筒在内压载荷作用下无剪切应力的结论吻

合;过渡区剪切应力较大,沿长桁和隔框呈反对称

三角分布,过渡区四个边角区域剪切应力最大,最
大值为21.94MPa,其中两对角呈现剪切正应力,
另两对角呈现剪切负应力。这是因为试验件过渡

区的四个边角区域受“弓暠型夹具、“D暠型夹具和气

密端板三重约束,在内压载荷作用下,机身壁板周

向变形与纵向变形相互叠加,在机身壁板四角产生

指向其中心位置的变形,因此四个边角区域呈现最

大剪切应力状态。机身壁板蒙皮的变形如图10所

示。整个机身壁板的应变花粘贴方向相同,而机身

壁板四角变形是由四个边角指向机身壁板的中心,
所以有两个变形与该位置粘贴的应变片的45曘一

致,此位置呈现剪切正应力,另外两个边角的变形

与该位置粘贴的应变片的45曘呈现最大夹角,因
此,该位置呈现剪切负应力。

(a)蒙皮变形方向与应变花粘贴方向

(b)蒙皮变形有限元分析结果

图10暋机身壁板蒙皮的变形

Fig.10暋Distortionoftheskinforfuselagepanel

37第1期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋臧伟锋等:机身壁板内压载荷试验研究



3.2暋应力分析

机身壁板承受内压载荷时,蒙皮连同长桁一起

向外膨胀,大部分内压载荷由蒙皮周向张力所承

受,其余部分则由长桁和蒙皮传给隔框,产生框的

周向张力,机身壁板蒙皮总的效应是周向拉伸和纵

向拉伸共同作用,如图11所示。

(a)周向拉伸

(b)纵向拉伸

图11暋蒙皮变形

Fig.11暋Distortionlayoutsoftheskin

承受内压载荷机身壁板蒙皮的周向应力与纵

向应力之比约为2暶1,且蒙皮周向应力和纵向应

力的分布与蒙皮的位置有关,蒙皮距离隔框(或长

桁)越近,其周向应力和纵向应力越小,蒙皮距离隔

框(或长桁)越远,其周向应力和纵向应力越大[21],
蒙皮和隔框的距离对蒙皮周向应力和纵向应力分

布的影响如图12所示,蒙皮和长桁的距离对蒙皮

周向应力和纵向应力分布的影响与图12类似。

图12暋蒙皮应力分布

Fig.12暋Stresslayoutsoftheskin

机身壁板为薄壁结构,按照薄壁圆柱型容器应

力公式(2)[22]计算其周向应力和纵向应力。由于

没有考虑长桁和隔框蒙皮的加强作用,按照公式

(2)计算的周向应力和纵向应力比真实应力偏大。

氁周 =PR
t

氁纵 =PR
2

ì

î

í

ï
ï

ï
ï t

(2)

式中:P 为内压载荷;t和R 为蒙皮厚度和半径。
对蒙皮采用另一种方式进行当量处理,采用沿

长桁方向的当量蒙皮厚度和沿框方向的当量蒙皮

厚度计 算 其 周 向 应 力 和 纵 向 应 力,如 式 (3)所

示[23]。但是应变片粘贴在隔框和长桁中央的蒙皮

处,隔框和长桁在该位置的加强作用最弱,因此按

照公式(3)计算的周向应力和纵向应力比真实应力

偏小。

氁周 = PR

t+Afr

L

氁纵 = PR

2t+Astæ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï b

(3)

式中:b和L 为长桁间距和隔框间距;Afr、Ast为隔

框和长桁面积。
取式(2)计算应力和式(3)计算应力的平均值

作为理论应力可以较好反映机身壁板的应力状态,
试验应力与理论应力对比如表2所示。周向应力

和纵向应力的试验应力与理论应力的误差分别为

1.52%和0.44%,均小于5%,满足工程要求。剪

切应力均值为0.69MPa,认为不受剪切应力,符合

薄壁结构受内压载荷不承受剪切应力的要求。

表2暋试验区蒙皮理论应力与试验应力对比

Table2暋Comparisonbetweenteststressand

theoreticresultsforskin

类暋暋别 周向应力/MPa 纵向应力/MPa

公式(2)计算结果 86.45 43.22

公式(3)计算结果 72.77 28.98

公式(2)和公式(3)均值 79.61 36.05

试验结果 78.40 36.21

3.3暋位移计算

应用式(4)[24]计算机身壁板在内压载荷作用

下蒙皮的法向位移,计算结果和位移测量结果吻
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合,如表3所示,因此式(4)可用于试验前估算承受

内压载荷机身壁板蒙皮的法向位移。

毮=R
E

PR
t -毺

PR
2

æ

è
ç

ö

ø
÷

t
(4)

式中:毮为机身壁板蒙皮法向位移。

表3暋试验区蒙皮位移对比

Table3暋Comparisonbetweentestdisplacementand

calculatedresultsforskin

位置编号 试验件位移/mm
蒙皮位移/mm

试验结果 计算结果

9 2.87 2.83 2.78

10 2.68 2.83 2.78

15 2.90 2.83 2.78

16 2.88 2.83 2.78

4暋结暋论

(1)采用“D暠型、“弓暠型夹具模拟机身壁板边

界条件进行内压载荷试验,通过扩大试验件规模,
在试验件试验区周围设置过渡段的方法实现刚度

过渡,试验表明试验件纵向过渡区为一个隔框间

距,周向过渡区为一个长桁间距,可以满足试验

要求。
(2)采用“D暠型、“弓暠型夹具模拟机身壁板边

界条件进行内压载荷试验,试验区蒙皮周向应力、
纵向应力和蒙皮法向位移的试验实测应力与理论

计算结果吻合较好,误差小于2%,满足试验精度

要求。该试验方法可用于民用飞机内压载荷机身

壁板结构选型试验和结构验证试验。
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