轴压加筋壁板承载能力计算方法探讨
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摘要

目前飞机设计中主要采用工程方法计算加筋壁板的承载能力。本文对常用的三种工程方法作了简短介绍并进行了评述。为了探讨哪种方法能更加满足工程需要，采用这三种方法分别对某型飞机中央翼加筋壁板及其试验件进行了计算，表明其中极限载荷法的计算结果偏于安全，与试验结果吻合较好，并采用此法确定了中央翼加筋壁板的承载能力。最后采用极限载荷法对该型飞机机身十一种构型加筋壁板轴压试验件做了进一步的计算，破坏载荷计算值与试验结果相当吻合，从而证实了极限载荷法是一种计算轴压加筋壁板承载能力更准确、实用的工程方法。
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Investigation of the Computing Methods to Calculate Load-carrying Capacity of Stiffened Panels under Compression

Wang Haiyan  Tong Xianxin   
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Currently, engineering method is usually used to compute the load-carrying capacity of the panels in a design process. In this paper, three major engineering methods are briefly described and investigated. These methods are evaluated through the comparison of caculated results and test data, for the stiffed panels of the central wing and fuselage of an aircraft. It is shown that the results from ‘ultimate load method’ are safer and more consistent with the experimental data. The reasonable allowable stress for central wing of the aircraft is specified according to the previous comparisons and analysis. It is shown that this method can meet the requirement of an engineering design.
Keywords: axial compression, stiffened panels, load-carrying capacity, computing method，ultimate load method
一、引言

加筋壁板是机翼和尾翼翼面上普遍采用的典型结构形式。当机/尾翼受弯矩时，使其受压缩，会发生屈曲甚至破坏。为充分发挥结构的承载能力，允许按后屈曲进行设计。因此，需要计算这类壁板在屈曲之后继续承载的能力，即破坏载荷(应力)[1]-[4]。

工程上，通常取两翼肋间、带多根加筋桁条的一段蒙皮壁板进行分析计算[5]。分析时，忽略蒙皮的微小曲度，并把它理想化为具有多根相同的加筋条，等间距、相互平行排列的“加筋平板”，其边界受均匀分布的压缩载荷作用。如图1所示。
有三种计算这类加筋板压缩破坏强度的工程方法[6]-[10]：分段处理法、约翰逊（Johnson）法和极限载荷法。这三种方法，均被工程采用，但哪种方法更加准确、实用，没有定论。为此，采用这三种方法，对某型飞机中央翼壁板及其试验件进行了对比计算，并与试验结果进行了比较，对这三种方法进行了评估。根据分析，得出采用极限载荷法计算的结果偏于安全，与相应的验证试验结果比较吻合。
为验证极限载荷法的适用范围，又对该型飞机机身壁板的轴压承载能力进行了计算，按极限载荷法的计算结果与试验结果相当吻合，证实了对极限载荷法的评估。

二、现存的工程计算方法简介及其评述
2.1  分段处理法
它是最早出现的工程方法，被各种设计手册和专著引用，沿用至今。根据破坏类型按壁板的有效长细比
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将加筋板划分成三个区段，分别进行计算。如图2所示，D-E区段的短加筋板呈局部屈曲后的压损破坏；A-B区段的长加筋板呈欧拉柱总体失稳破坏；B-D区段的中长加筋板呈蒙皮屈曲后加筋条歪扭和弯曲的总体弯扭破坏。实际结构中的机/尾翼壁板大都是中长加筋板。
工程上采用抛物线拟合公式，估算中长加筋板的平均破坏应力
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式中：

[image: image4.wmf]co
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——加筋板的平均破坏应力；
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——加筋短板的压损破坏应力；

[image: image6.wmf]cr
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——蒙皮或桁条的局部屈曲应力；
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——加筋板的欧拉柱失稳应力；
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——加筋板有效柱长，
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[image: image11.wmf]L

——加筋板长度；
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——加筋板受压端部支持系数；
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——加筋板剖面回转半径； 
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分别为加筋板剖面积和对形心轴的惯性矩。

飞机设计分析中，常近似地取
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按此公式，只需求出此类加筋板短板的压损应力
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，即可求得加筋板的平均压缩破坏应力
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。
中央翼壁板及其试验件为带弯制Z形型材铆接加筋板，其压损应力
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的经验计算公式为

[image: image22.wmf]1

,

85

.

0

2

1

£

ú

ú

ú

û

ù

ê

ê

ê

ë

é

÷

÷

ø

ö

ç

ç

è

æ

=

cy

f

cy

s

w

c

cy

f

E

A

t

Ct

s

s

s

h

b

s

s

                                 (3)

式中，
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为广义压损系数，取1.26；C为角数，C=3。
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为型材凸缘厚度；
[image: image25.wmf]s
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为蒙皮厚度；A为型材的剖面面积；
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为包覆层修正系数，取为1；
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为材料的屈服极限。

使用这种方法的关键是：短加筋板的压损应力
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的计算和加筋板端部支持系数
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的选定。资料[1]和[2][4]搜集整理了各种形式加筋短板的
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的经验公式。支持系数
[image: image31.wmf]c

与壁板端部支持结构的刚度有关，选择范围较大，是一个待进一步解决的问题。
此外，对于文中计算的中央翼加筋壁板，由于各桁条尺寸形式不相同，蒙皮不是等厚度的，这种方法就不适用。
2.2  约翰逊（Johnson）法
此法基于分段处理法中抛物线拟合公式的简化形式（2），将其改进为
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式中：
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——加筋板的平均破坏应力；
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——单个桁条的压损应力；


[image: image35.wmf]o

r

——“典型单元”回转半径；
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分别为“典型单元”的剖面积和对形心轴的惯性矩。
对于飞机结构中大多数的中长加筋板可采用这种方法计算。使用此法时，需确定单个桁条的压损应力
[image: image39.wmf]0
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s

。计算单个桁条的压损应力有两种方法：“板条元公式”和“经验公式”。 “典型单元”为单个桁条与有效宽蒙皮的组合剖面。

由于计算是针对加筋板“典型单元”的，故可适用于加筋桁条不相同，蒙皮不等厚的壁板的计算。但在计算
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中仍需要确定壁板受压端部的支持系数。

2.3  极限载荷法
此法按蒙皮和加筋桁条能承受的极限载荷估算壁板的承载能力——破坏载荷。
壁板承受的压缩载荷由两部分组成：
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式中：

[image: image43.wmf]co
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——加筋板的平均破坏应力，即许用值；
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——壁板所承受的极限载荷；
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——蒙皮所承受的载荷，
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——桁条所承受的载荷，
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  —— 蒙皮的厚度；
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 —— 桁条间蒙皮的宽度；
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—— 单个桁条的压损应力；
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—— 桁条剖面积。

蒙皮破坏的平均应力
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应取
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中的最小者，
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为蒙皮的皱曲应力。
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按如下经验公式计算
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为破坏时板边界（桁条处）的应力，取
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中较小者，
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为钉间屈曲应力。简化计算时，可取
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，只要铆钉设计合理。
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为蒙皮板的压缩屈服极限，
[image: image66.wmf]E

为蒙皮材料的弹性模量。

这个方法直接反映了加筋板的受力情况，在蒙皮和桁条承载能力的分别计算中，考虑了它们间相互支持的影响。计算结果表明对于实际中常用的中长加筋板比较适用。
但是没有考虑壁板端部支持情况（即支持系数
[image: image67.wmf]c

）的影响，对于接近于长板区的壁板需要进行如下修正：

若板侧边支持桁条的欧拉失稳应力
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时，板的平均破坏应力
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按下式计算。
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为经验系数，见参考资料[1]中表8-2。
若
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，桁条的压损应力应取为欧拉失稳应力。
中央翼壁板及其试验件中单个桁条的压损应力
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按双角型经验公式计算
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三、对中央翼壁板及其试验件的对比计算和分析
3.1 中央翼壁板的计算与对比分析

为了满足设计需要，对中央翼壁板的承载能力进行评估计。一般采用上述的三种方法来计算设计许用值。
图3所示为中央翼上沿展向受轴压的加筋壁板，它沿展向侧边有前梁、后梁上缘条、中间有15根桁条，桁条为Z型、T型、L型等挤压型材。弦向有3个肋和5根地板梁。针对受力最严重的4～5号地板梁间的加筋板进行了计算。
表1中列出了加筋壁板的平均破坏应力
[image: image75.wmf]co
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。
由于桁条间蒙皮尺寸不相同，没法用分段处理法计算，故无此法计算结果。而极限载荷法与Johnson法的计算结果相差较大，为了判定究竟哪种方法更实用可靠，针对某型飞机中央翼壁板的典型结构进行了试验研究。为了对比的需要，试验件的蒙皮为等厚度，长桁均相同。
3.2 中央翼壁板的典型试验件的计算与分析

中央翼壁板典型件的分两类，其中1#类试验件模拟前梁处的壁板，2#试验件模拟后梁处的壁板。图4和图5分别为1#类和2#类试验壁板的剖面示意图。
表2中列出了按上述三种方法计算的1#类和2#类试验壁板的平均破坏应力
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和试验结果。

由表2可见，按极限载荷法计算的
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与试验结果符合较好，偏差为 －1.2％和5.3％。而按Johnson法计算的
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高于试验值较多，偏差达23.3％，偏于危险。

3.3 中央翼壁板的设计许用值选取
根据前述典型试验件的计算和与试验结果比较分析，极限载荷法计算的
[image: image79.wmf]co
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与试验结果符合较好，偏差较小，故选择极限载荷法对中央翼壁板的承载能力进行了计算，确定了其设计许用值，即
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 MPa（见表1）。
四、对极限载荷法的进一步验证
为了验证对极限载荷法的评估，又对参考资料[10]中已有试验结果的某型飞机机身加筋壁板试验件做了进一步的计算。

图6所示为该机身加筋壁板试验件简图，共有11种构型，11种构型中共有5类桁条，其中I~III类为弯制Z型材，Ⅳ~Ⅴ类为挤压Z型材，其剖面形状和尺寸如图7所示。蒙皮和桁条的材料牌号和性能如表3所示。

由于机身壁板曲率半径很大，计算中忽略其微小曲度，当成加筋平板处理，故可按公式（5）~（8）计算。表4中给出了按极限载荷法计算的机身加筋壁板试验件的轴压破坏载荷和试验结果。

表4中首列为试验件的构型编号，各种构型的试验件均为3件，试验结果为3件破坏轴压载荷的平均值。

由表4可见，采用极限载荷法的计算值与试验结果符合得较好，除个别试件外，各试验件的计算值相对于试验结果的偏差均小于10%，表明采用极限载荷法计算加筋壁板的轴压承载能力可以较好满足工程实用要求。
五、结论
本文对目前工程中常用的三种计算轴压加筋壁板承载能力的方法作了简短介绍并进行了评述。为了探讨哪种方法能更好地满足工程需要，采用这三种方法分别对某型飞机中央翼加筋壁板典型试验件进行了计算，表明其中极限载荷法的计算结果偏于安全，与试验结果吻合较好，误差在6%以内，并以此法给出了该型飞机中央翼壁板的设计许用值，满足了设计需要。
为了验证极限载荷法的适用范围，又对该型飞机机身十一种构型加筋壁板轴压试验件做了进一步的计算，轴压破坏载荷计算值与试验结果相当吻合，误差均小于10%，进一步验证了极限载荷法是一种计算轴压加筋壁板承载能力更准确、实用的工程方法。
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图1    理想化了的加筋平板分析模型           图2  加筋平板压缩破坏的分段曲线
Fig.1. Analysis model of idealized stiffened panel    Fig.2. Piece-wise curve of compression failure for stiffened panel
[image: image83.png]



图3  中央翼上壁板结构简图

Fig.3.  Structure diagram of the central wing 
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图4  中央翼上壁板1#试验件示意图       图5  中央翼上壁板2#试验件示意图
Fig.4. Diagram of 1# specimen, upper-skin in central wing    Fig.5. Diagram of 2# specimen, upper-skin in central wing  
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    图6  机身加筋壁板试验件简图               图7 Ⅰ~Ⅴ类桁条剖面形状和尺寸

Fig.6.  Sketch of the fuselage panel                     Stringers detail of the Ⅰ~Ⅴpanels
表1   中央翼壁板的平均破坏应力
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Table 1  Average failure stress of the central wing panel
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表2   中央翼壁板的典型试验件的计算结果和试验结果比较（MPa）

Table 2. The comparision between the test data and caculated results
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表3  机身加筋壁板试验件的材料及其性能

Table 3  Mechanical Properties 
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表4   机身加筋壁板试验件轴压破坏载荷的计算结果和试验结果比较

Table 4  The comparison of failure load for the fuselage panels between test data and caculated results
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1 10 190 53.05 65.22 444 780 80.3 29%
2 10 190 53.05 65.22 444 780 83.3 6.3%
2 10 190 4872 65.22 444 756 810 6.7%
3 127 190 65.0 80.25 444 94.9 95.7 0.8%
4 10 190 53.05 80.25 290.7 1002 93.8 -6.8%
5 127 190 65.0 99.52 290.7 1.1 108 0.6%
6 10 130 55.54 99.52 340.3 1344 19.7 -12.3%
7 127 130 68.05 99.52 340.3 1511 1373 -0.0%
8 10 130 55.54 189 4275 1825 1910 4%
9 12 130 64.85 189 4275 1945 2163 10%
10 12 130 64.85 1343 397.8 2029 200.3 -1.3%
1 20 130 100.12 1343 397.8 269 280.3 4.2%





表中：
[image: image92.wmf]ult

P

 为加筋板所承受的极限（破坏）载荷计算值；
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为加筋壁板试验件的轴压破坏载荷试验值。
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表示计算值相对于试验值的偏差，即
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