
第10卷 第2期

2019年4月
航空工程进展

ADVANCESINAERONAUTICALSCIENCEANDENGINEERING
Vol灡10 No灡2
Apr.2019

收稿日期:2018灢04灢27;暋修回日期:2018灢07灢17
通信作者:马骏,buaa_majun@163.com
引用格式:马骏.金属机身飞机框间距及截面参数分析[J].航空工程进展,2019,10(2):206灢211.

MaJun.Metallicfuselageframepitchandcrosssectionparametersanalysis[J].AdvancesinAeronauticalScienceandEngineer灢
ing,2019,10(2):206灢211.(inChinese)

文章编号:1674灢8190(2019)02灢206灢06

金属机身飞机框间距及截面参数分析

马骏
(上海飞机设计研究院 飞机结构强度工程技术所,上海暋201210)

摘暋要:目前,大部分设计参考书目中对于机身隔框间距都是以经验值20in作为说明,对于框距值的确定原

因以及影响因素未作详细的分析。通过以隔框间距参数为设计变量,以机身强度和机身局部稳定性为设计约

束,并以机身重量为目标函数对隔框间距值的确定进行研究,给出一种隔框框距值的确定方法,并通过实例计

算验证150座级飞机框间距20in的经验值;同时利用有限元分析(FEA)和试验设计(DOE)方法对飞机普通隔

框的截面形式进行结构参数分析,分析隔框各个设计参数对蒙皮应力水平的影响大小,给出150座级飞机隔框

截面参数可行域。结果表明:本文分析计算值与一般150座级飞机的隔框间距设计经验值20in(508mm)相

比,结果吻合很好;采用有限元分析,腹板高度设计为80~95mm,内缘条宽度和外缘宽度条设计为15mm;采

用 DOE分析,隔框外缘条宽度应大于内缘条宽度。
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AnalysisofMetallicFuselageFramePitchandCrossSectionParameters

MaJun
(AircraftStructure&StrengthEngineeringInstitute,ShanghaiAircraftDesignand

ResearchInstitute,Shanghai201210,China)

Abstract:Atpresent,mostofthereferencesjustgiveaframepitchof20inasanempiricalvalue,butnomore

otheranalysisaboutthereasonofthepitchandtheinfluencefactorsoftheframepitch.Theframepitchistaken

asaparameter,thefuselagestrengthandstabilityasconstraintsandthefuselageweightasobjectivefunctionto

makeananalysisoftheframepitch,andgiveamethodthathowtheframepitchcanbedesigned.Andwiththat

methodthe20inframepitchisverifiedforaircraftof150seats.Meanwhile,thesectionparameteroftheframe

anditsinfluenceontheskinstressareanalyzedbyfiniteelementanalysis(FEA)anddesignofexperiment
(DOE),andafeasibleregionforthesectionparameteroftheframeisgiven.Theresultshowsthatthevalue

calculatedbythismethodisingoodagreementwiththeempiricalvalue(20in)fortheaircraftof150seats.By
usingFEA,theheightofframeshouldbe80~95mm,thewidthofinnerflangeandouterflangeshouldbe15

mm.ByDOEanalysis,thewidthofframeouterflangeshouldbebiggerthantheinnerflange.
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0暋引暋言

隔框的间距对机身受压蒙皮壁板的设计有非

常大的影响。同时隔框的间距对壁板的重量也有

较大影响,随着隔框间距的增大,固定在隔框上的

地板梁的跨度也会增大,必然导致地板结构重量的

变化。
目前国内外资料基本没有对于框距初步确定

的设计分析,都是以经验值 20in[1]作 为 说 明,

Hans灢J湽rgenSchmidt[2]研究了典型金属隔框的设

计原则并分析了隔框截面形式的选择;邓扬晨

等[3灢4]研究了军用飞机加强框的拓扑优化设计以及

小型飞机普通隔框的设计优化方法;陈振兴等[5]研

究了民用飞机隔框与蒙皮壁板的连接结构;姜晓

伟[6]研究了隔框的逆向设计和数字化加工。但以

上研究都偏向于研究单一隔框,并未对隔框间距做

过多分析。
本文从稳定性、强度、重量三方面分析框距初

步设计值的确定方法,同时对飞机普通隔框的截面

形式进行结构参数分析,以期为后期的详细设计阶

段提供参考。

1暋框间距初步设计分析

1.1暋结构稳定性约束

对于飞机机身结构,机身隔框的间距需要保证

在设计载荷下,隔框间的壁板不发生失稳。一般民

用飞机的机身中间等直段为横截面近似圆形的薄

壁加筋结构。在分析圆柱筒壳的弹性稳定问题时,
可以取单位周长的一条壳壁,将其看作是两端受轴

向压力作用而沿长度支承在弹性基体上的细长板

条,当压力增大到一定数值时,此板条在直线形态

下平衡,就丧失了稳定性,而可能在波纹状的微弯

状态下维持平衡。因此可以选取一段单位周长壁

板作为分析模型,如图1所示。

图1暋机身段简化模型截面示意图

Fig.1暋Fuselagesimplifiedmodelgraph

上述模型的稳定问题可以利用欧拉公式(式
(1))进行计算分析。

毿2ELz

L2
fr·A > MR

I
(1)

式中:Lfr为隔框间距;I为机身截面的惯性矩,机身

为薄壁圆筒,I可由I=毿R3毮计算得出,毮为筒壁厚

度,由于机身蒙皮是加筋薄壁结构,毮应为等效厚

度,毮可由毮=A
l

计算得出,A 为分析模型截面面

积,l为分析模型截面蒙皮壁板长度。

Iz 为所取模型截面惯性矩,其计算过程如下

所示。
首先,计算形心位置,得到中性轴位置。
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然后,计算截面惯性矩
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将以上各式代入欧拉公式,有

毿2ELz

L2
fr

> Ml
毿R2 (13)

计算采用Lskin=10m 等直段机身简化模型,
不考虑窗框等开口以及地板等部件的影响,参考
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150座级飞机数据,设计h1=28mm,蒙皮厚度根

据气密压差计算(设计载荷下,考虑急速气动引起

的压差变化以及安全系数,取2倍压差载荷),根据

计算分析,本文取蒙皮厚度t2=1.2mm,取飞机极

限弯矩 M =6.5暳109 N·mm,机身半径 R=
2000mm。长桁数量设为86根,计算模型的简化

蒙皮段长度l=145mm,各部件材料为2024灢T3铝

合金。代入式 (13),得到含有框距的一个约束

函数。

Iz

L2
fr

>0.10496 (14)

1.2暋结构强度约束

在强度方面,在机身最上端,弯曲正应力最大,
因此根据强度条件有

MR
I < [氁] (15)

式中:[氁]=271.94MPa
代入数据得到t1 和b1 的约束函数:

28t1+2(b1-t1)t1 >97.90 (16)

1.3暋质量计算

飞机结构设计以重量最轻为目标,因此隔框间

距以及长桁截面参数的确定要在满足约束函数的

情况下,使得结构重量最轻。
机身质量计算如下:

M=Mskin+Mstringer+Mframe (17)

Mskin=2毿R·Lskin·氀=0.35t (18)

Mstringer=nstringer·A1·Lskin·氀 (19)

Mframe=
Lskin

Lfr
·Aframe·2毿R·氀 (20)

式中:Aframe为隔框的横截面积。

Aframe的变化并不影响本节所分析的内容,因
此,根据某型民用飞机将Aframe设为定值,令Aframe

=220mm2,由此得到

M=0.35+2.30暳10-3暳

[28t1+(2b1-t1)t1]+76.58
Lfr

(21)

1.4暋结果分析

根据式(14)、式(16)、式(21)绘制隔框间距与

机身段重量的关系图,如图2所示,可以看出:机身

段与隔框间距呈现一定的关系,左侧为以拉伸强度

为约束条件的曲线,此时由于拉伸静强度的限制,
面积A 最小值不会有变化,则蒙皮加筋板的重量

不会变化,图中的重量变化是由于隔框间距增大,
导致隔框数量减少从而引起整体重量的降低;隔框

间距继续增大后,约束条件转变为失稳条件,此处

长桁的翻边宽度,长桁厚度,隔框间距均在变化,综
合作用导致重量的变化。在约束条件切换的地方

出现机身重量的最小值,因此,在这个地方附近取

设计 值 接 近 最 优 设 计 值,其 设 计 参 数 为 Lfr =
516mm。

图2暋机身段质量与隔框关系图

Fig.2暋Fuselagemassandframepitchgraph

图2是经过合理简化得出的,没有考虑地板组

件对失稳的有利影响,因此根据图2得到的设计点

是偏于保守的设计点。上述设计点可以作为初始

设计点,在综合考虑其他各方面因素以及机身结构

的具体情况进行调整,例如:内部各种设备的安装,
维护维修的开口,系统管路的要求等。

一般150座级飞机设计经验值为20in(508
mm),与本文分析计算值相符。对于其他构型尺

寸的飞机,初始设计值应根据具体情况具体对待,
仍可按照本文的设计方法定出初始设计值。

2暋隔框结构尺寸分析

座舱普通框和加强框在机身的径向对座舱壳

体的膨胀有很大的约束作用。普通框的主要作用

是保持机身的外形,防止蒙皮壁板在纵向压缩载荷

作用下发生弹性失稳[7]。

2.1暋隔框尺寸初步分析

上文分析了隔框的间距使得机身筒体不发生

框间的局部失稳,即使如此,机身筒体仍有可能发

生跨框的总体失稳,普通框的结构剖面尺寸主要取
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决于框的结构刚度不会引起机身的总体失稳,即最

小机身框面内弯曲刚度要求。为了防止机身壳体

在承受弯曲时出现总体失稳,所需要的隔框刚度为

(EI)f 曒CfMD2

L
(22)

通过对已有试验数据的研究发现Cf 的值为

1/16000[4],则有

(EI)f 曒 MD2

16000L
(23)

代入数据计算,得

If 曒1.74暳105 mm4 (24)
为了方便分析,本文分析简化的隔框直接与蒙

皮壁板相连的结构形式,不讨论“浮框式暠结构,普
通隔框示意图如图3所示。

图3暋隔框截面示意图

Fig.3暋Framesectiongraph

计算可得

If =1
12T2H3+ 1

12B1T3
1 + 1

12B3T3
3 +

1
12H- 1

12T
æ

è
ç

ö

ø
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2
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1
12H- 1

12T
æ

è
ç

ö

ø
÷3

2

·T3·(B3-T2) (25)

Af =H·T2+(B1-T2)·T1+(B3-T2)·T3

(26)
对于隔框截面来说,从获得高截面惯性矩的角

度,腹板应该越薄越高,缘条应越厚越短,但是腹板

太薄以及缘条宽度太小容易造成侧向失稳,同时腹

板太高会造成内部空间的减少,这会极大地降低乘

坐空间舒适性。
初步设计时,假定T1=T2=T3=1.6mm,且

令B1=B3,由此得到:

If =0.133H3+0.683B1+3.2(0.5H-0.8)2暳

(B1-1.6) (27)
将式(27)代入式(24)得到一个可行域,如图4

所示。

图4暋隔框参数可行域

Fig.4暋Thefeasibleregionofframeparameters

在可行域内边界选取若干组合数据,计算截面

面积Af 以及侧向弯曲截面系数Iy,如图5所示。

图5暋隔框腹板高度影响曲线

Fig.5暋Framewebheightinfluencegraph

在确定隔框截面初步参数时,根据以上分析,
参数选取应该使Af 尽量小从而重量小,且Iy 又不

能太小以防止侧向失稳,可初步确定 H=80~95
mm,从而B1=B3=15mm。

2.2暋格框尺寸参数DOE分析

上文分析了150座级民用飞机隔框间距取值

的初步分析方法以及机身普通隔框截面尺寸值初

步确定方法。本节通过有限元分析机身普通隔框

各个参数对隔框约束条件的重要性,进一步确定隔

框的截面参数。使用Isight[8灢9]试验设计(Design
ofExperiment,简称 DOE)模块进行设计分析,自
动循环计算隔框结构各尺寸因子对约束的影响。
计算模型选取长10m,半径2m 的等直段筒段模

型,载荷工况为2倍气密载荷的极限工况,约束条

件为蒙皮壁板应力水平。以隔框内缘条厚度、内缘
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条宽度、外缘条厚度、外缘条宽度、腹板厚度以及腹

板宽度6个参数作为变量因子,如表1所示。

表1暋参数提取汇总表

Table1暋Frameparameterssummary
ResultofDOEanalysis

序号 提取方式 变量因子 数值域/mm

1 内缘条厚度 1~4

2 Abaqus 腹板厚度 1~4

3 外缘条厚度 1~4

4 内缘条宽度 10~50

5 Catia 外缘条宽度 10~50

6 腹板宽度 70~110

暋暋对Isight的DOE模块进行相应设置,采用最

优拉丁超立方设计方法进行 DOE分析计算,计算

结果如图6所示。图中颜色表示变量因子与目标

约束呈负相关的关系,隔框各项参数的增大皆会导

致蒙皮应力的降低。定量分析各参数对蒙皮应力

S的相对影响,如表2所示。

图6暋DOE分析结果示意图

Fig.6暋ResultofDOEanalysis

表2暋参数对蒙皮应力S的相对影响

Table2暋Theinfluencecoefficientof

parameterstoskinstress

参暋暋数 对S的相对系数

隔框内缘条厚度 -0.17

隔框外缘条厚度 -0.06

隔框腹板厚度 -0.88

隔框高度 -0.40

隔框内缘条厚度 -0.15

隔框外缘条厚度 -0.17

暋暋从图6和表2可以看出:隔框腹板厚度对蒙皮

应力的影响最大,其次是隔框高度,隔框内缘条宽

度影响最小。由此可得,在2倍气密设计载荷工况

下,隔框腹板的厚度对蒙皮应力的影响占主导地

位。但是腹板厚度的增加容易造成隔框整体重量

的增加,而隔框抗弯截面系数对于腹板厚度值并不

敏感,因此一般通过调整隔框的高度,隔框高度对

蒙皮应力水平影响较大,同时隔框高度对隔框抗弯

截面系数影响也较大。另外 DOE 分析结果显示

隔框外缘条宽度的影响大于内缘条宽度,且外缘条

还需要与蒙皮壁板进行连接,因此设计时隔框外缘

条宽度应大于内缘条宽度。

DOE分析结果可为后期详细设计优化阶段作

参考,影响大的参数作为优化变量,影响小的参数

选取常量,以节省优化资源[10]。

3暋结暋论

(1)提出了一种简化计算模型,即选取蒙皮壁

板单位周长壁板截面,以静强度和局部稳定性为约

束条件,计算出隔框间距初步设计值,并与现有民

用飞机隔框间距设计经验值20in(508mm)比较,
结果吻合很好。

(2)分析了普通隔框截面参数初步设计方法,
对150座级飞机给出了隔框截面参数可行域,初步

确定 H=80~95mm,从而B1=B3=15mm。
(3)分析了隔框各个参数对于蒙皮应力的影

响大小,初步确定隔框外缘条宽度的影响大于内缘

条宽度,且外缘条还需要与蒙皮壁板进行连接,因
此设计时隔框外缘条宽度应大于内缘条宽度。
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