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加筋板破坏载荷计算中的蒙皮有效宽度计算
方法适应性验证

吴存利,聂小华
(中国飞机强度研究所 计算结构技术与仿真中心,西安710065)

摘暋要:飞机机身和机翼结构多采用中长加筋板,中长加筋板在轴压载荷作用下的破坏载荷一直是工程中研

究的热点;目前中长加筋板破坏载荷计算多采用Johnson灢Euler方程,涉及到蒙皮有效宽度计算。对国内外常

用的有效宽度计算方法进行分析,说明其产生的根源,并通过机身加筋板试验结果对其适应性进行验证。结果

表明:对于薄蒙皮铆接Z型机身加筋板破坏载荷计算,本文介绍的有效宽度计算方法都能使计算误差控制在

10%,可为飞机设计人员对轴压加筋板设计提供帮助。
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Abstract:Itiswellknownthatthefuselageandwingmainlyconsistofthin灢skinstiffenedpanelsandthefailure

loadofstiffenedpanelsishottopicinaircraftengineering.Johnson灢Eulerequationisusedtoevaluatethefailure

loads,thustheeffectivewidthcomputationofskinneedstobedetermined.Severalkindsofmethodstocalcu灢
latetheeffectivewidthofskinareanalyzedtoquestforitsorigin,andtheirapplicabilityisverifiedwithtestre灢
sultsofthin灢skinstiffenedpanel.Theresultsshowthat,thecalculationerrorsoftheeffectivewidthcalculation

methodsarelessthan10%forthecalculationofrivetingZ灢typedfuselagestiffenedpanelfailureload,andthe

methodscanbehelpfultoengineerswhodesignthin灢skinstiffenedpanelsincompression.
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0暋引暋言

结构稳定性是飞机结构设计中最为关心的问

题之一,飞机薄壁静强度失效中很大一部分是因为

丧失稳定性引起的,由于结构稳定性约束的限制,
飞机结构设计应力远远小于结构材料的许用应力。
因此,保持稳定性是不同薄壁结构形式的选择和设



计的主要依据。
对于金属结构的稳定性分析,已经形成了一系

列分析方法,并形成了各种手册。如美国最早的

HandbookofStructuralStability,PartI灢VI[1灢5],该
手册全面讨论了平板的屈曲,组合元件的屈曲,曲
板和壳体的屈曲,板和组合元件的破坏,加筋平板

的破坏。该手册是结构稳定性分析的鼻祖,后来国

内外出版的书、手册和指南提供的关于稳定性分析

方法都来自于该手册。
我国1965年8月出版的《飞机设计员手册(第

四册)》和1983年4月出版的《飞机设计手册(下
册)》中均介绍了金属飞机结构的稳定性计算方法。
在1996年6月出版的《结构稳定性设计手册》中,
较全面地总结了我国飞机设计部门多年的设计经

验和大量试验研究数据,给出了金属飞机结构稳定

性分析的较完整的计算公式、设计曲线和实用分析

软件[6]。
金属加筋板的受压破坏形式,根据有效长度大

小可分为三种。在长柱范围内,即长加筋板,其破

坏形式呈弹性弯曲失稳破坏(又称柱失稳),在这一

区间,采用欧拉公式计算。在短柱范围内,属于塑

性压缩破坏,即压损破坏。在中长柱范围,属于塑

性失稳破坏,工程中一般采用两种方法,第一种方

法为抛物线近似法;第二种为Johnson灢Euler方

程。目前国内外飞机设计公司如空客、庞巴迪、中
国商飞多采用第二种方法[7灢9]。

采用Johnson灢Euler方程,必须计算蒙皮的有

效宽度。目前关于有效宽度的计算存在着多种方

法,但未见有公开的文献对计算方法的来源和适应

性进行说明。鉴于此,本文针对国内外飞机设计人

员常用的有效宽度计算方法进行讨论研究,探讨其

来源,并针对Z型加筋板,说明其适应性。

1暋Johnson灢Euler方程

Johnson灢Euler方程在抛物线近似法[10灢13]基础

上简化而来,抛物线近似法为

氁co
氁f

=1- 1-氁cr
氁( )f

氁cr

氁e
(1)

式中:氁co为加筋平板的破坏应力;氁f 为加筋短板的

压损破坏应力;氁e 为加筋板的欧拉柱失稳应力;氁cr

蒙皮或筋条的局部屈曲应力。

在工程中,常近似地取氁cr=氁f/2,代入式(1),

而氁e=毿2E(氀/L曚)2,则式(1)简化为
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式中:氁f 为柱在L曚/氀=0时的压损应力,一般取加

筋的压损应力;氀= I/A为柱的回转半径,其中,A
和I分别为柱的剖面面积和对剖面形心轴的惯性

矩;L曚=L/c,其中,L 为加筋板长度,c为端部支

持系数。
采用Johnson灢Euler方程计算加筋与蒙皮有

效宽度组成柱的破坏应力,涉及柱的面积和惯性矩

的计算,而其中的关键就是确定蒙皮的有效宽度,
一旦蒙皮的有效宽度已知,则采用式(2)能较为容

易的得到加筋板的许用应力。

2暋有效宽度概念和计算方法

有效宽度示意图如图1所示。假设加筋板受

到如图1(a)所示的轴压载荷,随着加载的继续,加
筋板截面上载荷分布变化情况如图1(b)所示。

在达到板的初始失稳应力之前,整个截面应力

分布比较一致。当应力超过板的初始失稳应力后,
加筋之间的薄板发生屈曲,不再承受大于临界屈曲

载荷的载荷,但是与加筋连接的这部分薄板,由于

与加筋相连仍有继续承载的能力,工程中把与加筋

相连的薄板的宽度称作有效宽度,如图1(c)所示。
在加筋之间的薄板屈曲后,加筋板截面应力分布变

得不再均匀,筋条根部应力较大,离筋条越远应力

基本保持为常值(如图1(b)所示)。工程上为了计

算方便,用一致的应力分布来代替不一致的应力分

布,取中间板的初始失稳应力和板边最大应力代替

不一致应力分布,如图1(d)所示。由以上分析可

知,当载荷继续增加,有效宽度会越来越窄,如图1
(b)所示。因此确定加筋薄板的有效宽度成为计

算加筋板破坏载荷的关键因素。

(a)结构示意图
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(b)有效宽度的取法

(c)理论有效宽度

(d)应力的近似处理

图1暋有效宽度示意图

Fig.1暋Sketchofeffectivewidthofskin

目前国内外对有效宽度计算有下列8方法。

2.1暋VonKarman有效宽度

在刚开始加载到筋条间板发生局部屈曲之前,
应力分布是均匀的,当筋条间板失稳后,应力开始

变得不再均匀,随着压缩载荷的增加,失稳的区域

越来越多,内力越来越向筋条附近转移,使其有效

宽度变窄(如图1(b)所示)。由板局部屈曲理论分

析可知,加筋板的初始屈曲应力即为两筋间板的局

部失稳应力,即

氁cr = kcE毿2

12(1-毻2)
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2

(3)

式中:b为两筋条之间蒙皮宽度;t为蒙皮厚度;E
为蒙皮弹性模量;毻为材料泊松比;kc 为压缩临界

应力系数,与板的边界支持条件及长宽比(a/b)
有关。

VonKarman认为,加筋板结构的最终失稳应

力可用筋条附近的一块有效宽板的临界失稳应力

来表征[14],于是,当b为有效宽度be 时,氁cr应为筋

条的最终失稳应力氁st即,如式(4)所示。

氁st= kcE毿2
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由式(3)和式(4)得出:

be

b = 氁cr

氁st
(5)

2.2暋Winter有效宽度

Winter对式(5)作了修正,给出的有效宽度表

达式[15]:

be

b =毼
氁cr

氁st
(6)

式中:毼为修正项,其表达式为

毼=1.0-0.25 氁cr

氁st
(7)

2.3暋牛春匀书中的有效宽度

牛春匀在《实用飞机结构应力分析及尺寸设

计》中推荐采用如下的有效宽度计算公式[16]:

be=tKceffE
氁

æ
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ç

ö

ø
÷

st

1/2
(8)

式中:Kceff为蒙皮屈曲系数,与边界条件和蒙皮几

何尺寸相关,其表达式为

Kceff= kc毿2

12(1-毻2) (9)

对于b
t

较大的宽板,筋条的扭转刚度相对较

大,筋条对板起到固支作用,kc=6.98,因此Kceff=
6.32(毻=0.3);对于较厚的窄板,由于板的屈曲引

起筋条的局部扭转,筋条对板起到简支的作用,因
此,kc=4.0,Kceff=3.62(毻=0.3)。

2.4暋Bruhn书中的有效宽度

针对不同类型的加筋板,Bruhn在《Analysis
andDesignofFlightVehicleStructures》中采用如

下有效宽度计算方法[11]。
(a)Z和J形剖面铆接加筋板

有效宽度计算方法为

be=1.90t E
氁st

(10)

式中:t为蒙皮厚度;E 为弹性模量;氁st为筋条应力

(对于短板,氁st=氁cc)。
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(b)L、栺形剖面铆接连接

对每个凸缘用双排铆接线与蒙皮连接在一起

的L、栺形剖面铆接加筋板如图2所示。在工程计

算中,一般仍按一排铆接线计算,即be 仍用式(10)
计算,如图3(a)所示。但在计算筋条压损应力时,
与蒙皮相连的缘条厚度取缘条厚度与蒙皮板厚度

之和的3/4,如图3(b)所示。

暋暋暋暋(a)L形剖面暋暋暋暋暋暋 暋暋(b)栺形剖面

图2暋L和栺形剖面

Fig.2暋SectionsofLand栺

(a)情况1

(b)情况2

图3暋整体加筋

Fig.3暋Integrallystiffenedpanel

对于情况1,筋条的压损应力按 T 形截面计

算,T形截面的垂直部分视为两头简支,即be 仍用

式(10)计算,但蒙皮厚度取为t=(ts+tf)/2。
对于情况2,筋条压损应力按栺形来计算,有

效宽度be 仍用式(10)计算。
(c)蒙皮一端自由

蒙皮一端自由的有效宽度b1=0.62t E/氁st ,

或等于b曚,取两者中较小者。蒙皮总的有效宽度为

b1+be/2,如图4所示。

图4暋蒙皮一端自由

Fig.4暋Skinwithoneedgefree

如果蒙皮与筋条的材料不同,be 可用式(11)

计算。

be=1.90t(氁sh/氁st) Est/氁st (11)

式中:氁st为筋条应力;氁sh与筋条有同样应变时蒙皮

的应力;Est筋条的弹性模量。

2.5暋“民机指南暠中有效宽度

由航空工业出版社出版,孙侠生主编的《民用

飞机结构强度刚度设计与验证指南》,有效宽度计

算方法[12]为

be=br+1.9ts E/氁st 暋 (ts 曒3.15)

be=br+2.15ts E/氁st 暋(2.54曑ts <3.15)

be=br+2.4ts E/氁st 暋 (ts <2.54

ì

î

í

ï
ï

ï
ï )

(12)

式中:ts 为蒙皮的宽度;br 为铆钉间距,单位:mm。

2.6暋工程有效宽度简便计算方法

工程 中 采 用 如 下 简 便 的 计 算 方 法 (简 称

30t)[12],对于2024系列材料,蒙皮有效宽度为

be=br+30ts (13)

对于7075系列材料,蒙皮有效宽度为

be=br+25ts (14)

式中:ts 为蒙皮的厚度;br 为铆钉间距。

2.7暋《飞机设计手册》中有效宽度

航空工业在1998年组织相关专业技术专家编

写了《飞机设计手册》。在手册中蒙皮有效宽度选

取方法[10]如下。
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对于长桁和蒙皮材料相同的情况下,相邻蒙皮

的有效宽度为

be=0.95t E
氁st

(15)

如果蒙皮和筋条材料不同,则有

be=0.95t(氁s/氁st) Est

氁st
(16)

式中:氁s 为筋条有同样应变时蒙皮的应力;Est为筋

条的弹性模量。

2.8暋国外民机设计公司蒙皮有效宽度

空客公司在对中长加筋板强度设计时,也采用

Johnson灢Euler方程计算。需要值得注意的是,空
客手册中有效宽度计算方法,是建立在对Johnson灢
Euler方程修正的基础上,因此不具有通用性。

加拿大庞巴迪公司在中长加筋板极限强度计

算中,蒙皮的有效宽度计算方法与牛春匀介绍的一

致,因此这里不再介绍。

3暋有效宽度计算方法评述

上面介绍了蒙皮有效宽度各种计算方法。下

面将对这些计算方法进行简述。

VonKarman的有效宽度计算方法是从板的

临界屈曲应力公式推导而来的,是最基础的,后面

其他计算方法都是从该方法演变而来的。

Winter在 VonKarman有效宽度计算方法的

基础上增加修正项,由于修正系数小于1,用 Win灢
ter方法计算得到有效宽度小于 VonKarman的。

牛春匀采用的有效宽度计算方法与 VonKar灢
man的一致。如果将平板临界屈曲应力计算公式

氁cr=KceffE(t/b)2 代入 VonKarman计算公式,即
得到牛春匀的计算方法。

Bruhn介绍的有效宽度计算方法,是牛春匀方

法Kceff=3.62一种特殊情况,即认为筋条对蒙皮

的支持为简支,是牛春匀方法一种特例。
“民机指南暠中有效宽度在 VonKarman公式

的基础上按蒙皮的厚度进行了分类:当蒙皮厚大于

3.15 mm,屈 曲 系 数 取 简 支;当 蒙 皮 厚 小 于

2.54mm,屈曲系数取固支;当蒙皮厚在2.54mm
到3.15mm,取简支和固支的平均值。

《飞机设计手册》第9分册给出的有效宽度计

算方法与Bruhn给出的公式一致。
庞巴迪公司在《应力和疲劳手册》中的蒙皮有

效宽度计算方法与牛春匀介绍的一致。
从上述分析可知,无论是国外民机设计手册,

还是教材或科技书籍,所采用的有效宽度根源都来

自 VonKarman,不同之处是他们在 VonKarman
有效宽度的基础上增加了修正项,或是 VonKar灢
man的方法一种特例。

4暋有效宽度计算方法适应性验证

鉴于上述的分析结果,本文利用机身加筋板试

验数据,对有效宽度的 VonKarman、Winter、Bru灢
hn、“民机指南暠、工程简便计算方法适应性进行验

证,说明其计算效果。

4.1暋试验件

机身壁板的轴压试验件共有12种构型,蒙皮

曲率半径为1560.9mm。采用的材料为2524灢T3
和2524灢T4,框和筋条所用的材料为7075灢T62和

7075灢T6。
轴压壁板结构总长有542mm 和610mm 两

种,总宽有580mm 和540mm 两种,试验段分别

为492mm 和560mm,夹持高度均取25mm,长
桁间距为190mm 和180mm,蒙皮壁板为整体化

洗,最厚处为1.6mm,最薄处为1.0mm。筋条为

Z型剖面,按厚度以及形状分为5种类型。试验件

详细构型和边界条件详见参考文献[17]。轴压试

验件示意图如图5所示。

图5暋机身壁板轴压试验件尺寸

Fig.5暋Dimensionsofstiffenedpanel
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4.2加筋板破坏载荷分析

采用Johnson灢Euler方程计算加筋板破坏载

荷,需要先计算加筋条的压损应力,然后通过迭代

获得加筋板的有效宽度,最后计算加筋板破坏

载荷。

4.2.1暋筋条压损应力

筋条的压损应力计算采用板元法[10灢13],依次

计算各个板元的压损应力,然后计算筋条的压损应

力。试验件5类筋条的压损应力计算值如表 1
所示。

表1暋筋条的压损应力

Table1暋CripplingstressofZsection

筋条 面积/mm2 弹性模量/MPa屈服强度/MPa压损应力/MPa

1 59.30 72400 468 355.9

2 72.67 72400 468 380.1

3 89.60 72400 468 394.3

4 146.50 72400 468 429.5

5 140.90 72400 468 421.0

4.2.2暋蒙皮有效宽度

对12种试验件构型,采用5种方法(VonKar灢
man,Winter,Bruhn,“民机指南暠,工程30t蒙皮厚

度)计算了蒙皮的有效宽度,计算结果如图6所示。

图6暋蒙皮有效宽度

Fig.6暋Efficientwidthofskin

从图6可以看出:采用 Winter方法得到的有

效宽度值最小,其次是 VonKarman方法,而采用

民机指南得到的有效宽度最大;除了民机指南方法

外,无论是 VonKarman还是 Winter或Bruhn方

法,计算得到的有效宽度差异性不大,其值大小基

本等同于30t的蒙皮厚度。

4.2.3暋壁板破坏载荷

在得到蒙皮的有效宽度后,利用Johnson灢Eul灢
er方程计算加筋板的破坏载荷。在计算中,端部

支持系数取1.6(由试验确定)。

加筋壁板的破坏载荷如图7所示。

(a)蒙皮厚度t=1.0mm

(b)蒙皮厚度t=1.3mm

图7暋破坏载荷与筋条面积关系

Fig.7暋Relationshipbetweenfailureloadand

sectionareaofstringer

从图7可以看出:除了民机指南外,采用其他

方法计算蒙皮有效宽度,然后利用Johnson灢Euler
方程得到的破坏载荷基本相同。如果采用民机指

南,计算得到破坏载荷比其他方法大约大10%。

也可以看出,在蒙皮厚度一定的情况下,加筋板的

破坏载荷随筋条面积的增加而增大。

计算值相对于试验值的误差曲线如图8所示,

试验值取自文献[17]。
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(a)蒙皮厚度t=1.0mm

(a)蒙皮厚度t=1.3mm

图8暋加筋板破坏载荷计算误差

Fig.8暋Computationalerrorsoffailure

loadforstiffenedpanel

从图8可以看出:无论采用何种有效宽度计算

方法,除了少数几个值外,其他值都在暲10%之内,

这说明采用Johnson灢Euler方程计算得到的破坏

载荷误差大约在10%之间;对于Z字型加筋板,在

蒙皮厚度一定的情况下,计算误差随筋条的面积增

大由正变为负,这说明筋条面积越大,计算值越

保守。

5暋结暋论

(1)对于薄蒙皮铆接Z型机身加筋板,基于目

前的有效宽度计算方法,采用Johnson灢Euler方程

计算得到的破坏载荷与试验值基本吻合,误差大约

在10%之内。
(2)与试验值对比表明,采用Johnson灢Euler

方程计算破坏载荷,为了方便,蒙皮有效宽度也可

取30ts(材料2024类)。
(3)几种有效宽度计算方法中,“民机指南暠给

出的有效宽度最大,计算得到的破坏载荷也最大。

这是因为对于薄蒙皮,民机指南中蒙皮有效宽度推

导是基于筋条对蒙皮支持为固支,从而导致有效宽

度计算公式中的系数从1.9上升为2.4。
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