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基于损伤容限优化的机身开口结构研究

詹福宇 1，杨  伟 2，王生楠 1，王  雯 1 
(1. 西北工业大学航空学院，陕西，西安 710072；2. 成都飞机设计研究所，四川，成都 610041) 

摘  要：将飞机结构设计的尽可能理想，如重量轻、强度高、耐久性好等，一直是飞机结构设计师的愿望。应用

子模型分析技术，从全局模型中提取感兴趣部位进行细节分析，然后加入损伤容限约束条件，对结构细节进行多

目标优化设计。讨论了机身开口结构几何参数对结构寿命的影响，结果显示加强结构附近剩余强度可能发生不减

反增的现象，裂纹扩展寿命对开口倒角半径并不很敏感，增加带板厚度在一定范围内能够提高结构寿命。该文方

法具有较好的精度和准确性，同时为开口结构设计、优化和检修提供参考及指导。 
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STUDY OF FUSELAGE OPENING STRUCTURE BASED ON DAMAGE 
TOLERANCE OPTIMIZATION 

ZHAN Fu-yu1 , YANG Wei2 , WANG Sheng-nan1 , WANG Wen1 
(1. School of Aeronautics, Northwestern Polytechnical University, Xi’an, Shaanxi 710072, China;  

2. AVIC Chengdu Aircraft Design & Research Institute, Chengdu, Sichuan 610041, China) 

Abstract:  It has been the desire of aircraft designers that the structures were devised as ideal as possible, such 
as lighter weight, higher strength and better durability. The sub-model analysis technology is applied to extract the 
region of interest from global model for detail analysis. Introducing the damage tolerance constraint conditions, 
muti-objective optimization for the detail design is completed. The relationships between structure life and 
geometrical parameters of fuselage opening are discussed. The results reveal that residual strength near the 
reinforcement structure may rise rather than decrease; crack life is not sensitive to fillet radius of opening; 
increasing the thickness of skin in a certain range can improve structure life. The solutions of proposed method 
have better accuracy, which provides reference and guidance for the designing, optimization and maintenance of 
opening structures. 
Key words:  damage tolerance; fuselage opening; multi-objective optimization; residual strength; sub-model 

technology 
 
近年来损伤容限设计[1]思想广泛运用于飞机结

构设计中，同时开口结构在航空领域中具有广阔的

应用背景。Jones R等提出一种基于损伤容限形状优
化设计[2]的方法，主要对孔进行基于应力强度因子

或剩余强度的优化设计；国内基于损伤容限的优化

设计主要集中在壁板和翼梁[3―5]等方面，对大开口

的研究较少。 

目前工程上进行结构损伤容限评估时，主要是

通过将非标准构件简化为标准结构，然后提取边界

条件施加到简化构件上。该方法过程繁琐，有些构

件很难简化为标准结构，边界条件描述不准确，相

应的计算精度也较差。 
为了在结构整体优化过程中加入损伤容限约

束，通常将局部结构的边界条件、结构尺寸、载荷
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谱等作为输入量，然后对局部结构进行损伤容限分

析，得到剩余强度和使用寿命，再将这些值作为新的

设计约束，纳入现有的优化过程，将局部结构的疲劳

要求和整体结构的优化设计联系起来。本文基于损伤

容限设计思想，利用子模型技术建模分析，讨论了结

构几何参数对机身开口结构剩余强度和寿命的影

响，最后调用遗传算法完成机身开口结构寻优。 

1  机身开口简介 

机身结构需要承受由飞行条件而引起的机身

剪力和弯矩，以及由座舱压力而引起的环向张力和

纵向张力等，所以通常开口区域[6](如图 1 所示)除
了垫于蒙皮内外侧的铝合金加强板之外，还在开口

上下分别布置两个主槛梁和两个辅槛梁，开口左右

分别布置一个加强框。此外，还在开口周边布置了

若干传递气密载荷和支撑接头的组合短梁、加强

肋、加强带和蒙皮加强板等。这样的加强形式结构

简单，传力路线清晰，体现了同一构件上避免复合

受力的原则，也体现了耐久性设计原则。 

 

 
图 1  机身开口局部结构外/内侧图 

Fig.1  Local structure outside/inside layout of aircraft opening 

2  子模型分析技术 
子模型(submodel)分析技术[7―8]，是在全局模型

分析结果的基础上，对感兴趣的局部结构，进行网

格细化，并作下一步分析，从而以较小的计算代价

获得更精确的结果。子结构(substructure)分析技术，
是将模型的局部作为一个整理来处理，缩聚其内部

自由度，只保留与外部有连接关系的自由度，从而

减小刚度矩阵和质量矩阵的规模和计算量，它往往

用于具有相同特征和性质的重复局部结构。虽然两

者在名称上很相似，但是含义却完全不同，从某种

意义上来说，二者代表着相反的过程。 
子模型分析技术具有以下优点：1) 避免结构网

格由粗单元向细单元过渡；2) 能够改变局部结构，
如不同倒角、不同孔径、不同厚度，不需要对整体

模型重新计算，可以快速地使局部达到最合理设

计；3) 检验模型是否已足够细化，通过子模型的计
算检验全局模型的精度。 
子模型分析方法主要步骤为：1) 建立全局模

型。划分粗略的网格，对其进行计算分析，确定感

兴趣的部位；2) 提取子模型。从全局模型中切割出
感兴趣的部位，然后适当调整局部结构并进行网格划

分；3) 施加驱动载荷。把全局模型在切割边界的位
移等作为初始条件加载到局部模型的切割边界上；

4) 重新分析计算。获得局部区域上更加精确的结果。 

3  机身开口分析 

针对某型运输机机身开口结构进行优化设计。

首先在ABAQUS中建立机身开口全局有限元模型，
其中有些部件可以进行适当简化，如蒙皮和腹板使用

壳单元模拟，长桁和立柱使用杆单元模拟，机身框和

地板梁使用梁单元模拟。机身和开口几何数据见表 1
和表 2，选用材料为 2024-T3，其性能参数见表 3。 

表 1  机身段剖面尺寸数据 
Table 1  The section size of fuselage 

上机身半径 下机身半径 机身框距 

1500mm 1940mm 508mm 

蒙皮厚度 上机身长桁 下机身长桁 

1.5mm 49根 25根 

表 2  机身开口结构尺寸数据 
Table 2  The structure size of fuselage opening 

开口宽度 开口高度 带板厚度 带板倒角 

1016mm 1100mm 1.5mm 152mm 

伴边厚度 伴边倒角 伴边缺口宽度 伴边缺口高度 

1.5mm 102mm 250mm 260mm 

加强肋 

加强带板 

下主槛梁 

上主槛梁 

加强框 

普通框 

加强伴边 

加强肋 

普通框 
加强框 

下主槛梁 

上主槛梁 

普通长桁 
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表 3  2024-T3材料性能参数 
Table 3  Material properties of 2024-T3 

弹性模量 E 泊松比 μ 断裂韧度 Kc 屈服应力 σy 

73084MPa 0.33 50.547MPa· m  365MPa 

扩展常数 C 扩展常数 n 扩展常数 p 扩展常数 q 

1.55×10−10 3.181 0.5 1 

机身内表面作用有 0.1MPa 的增压载荷；机身
右侧边框施加线性载荷；在机身左侧边框固定轴向

位移；为了防止机身发生轴向刚体位移，在左边框

上布置 49个接地弱弹簧。从静力分析应力云图(图 2)
中可以看出，最大应力出现在开口右下角圆角处，

相应的应力值为 100.7MPa。 

 

图 2  机身开口全局有限元模型 
Fig.2  Global model of fuselage opening 

按照第 2节中介绍的步骤，从全局模型中提取
子模型结构，进行细节应力分析，其应力分布如图 3
所示。比较全局模型和子模型应力云图，可以看出

子模型应力分布和全局模型基本吻合，这个正好应

正子模型技术的可行性，同样应力最大点发生在开

口右下角圆角处，最大应力为 104.4MPa，主应力方
向为 44.26°。 

 

图 3  子模型静力分析应力云图 
Fig.3  Static stress cloud of submodel 

选取最大应力点为损伤容限分析危险部位；为

了方便预置一条倾角−45.74°、长度 10mm的初始裂
纹；采用Walker[9]扩展模型计算裂纹扩展速率；并

根据最大周向应力[9]准则预测扩展方向。裂纹扩展

轨迹如图 4所示，其中起始阶段的直线部分是预置
裂纹；裂纹起始部分，由于预置裂纹和裂纹扩展方

向不完全一致，故出现一个较大的裂纹转角；在末

尾阶段，由于加强结构的止裂作用，导致传力路径

发生改变，载荷进行重新分配，从而使裂纹扩展方

向也出现较大转折。 

 
图 4  裂纹扩展轨迹 

Fig.4  Crack propagating trajectory 

沿裂纹轨迹上的应力强度因子如图 5所示，KI

初始阶段基本随着裂纹的增长而增大；KI 在 a= 
70mm左右达到最大值 859MPa· mm，之后，KI

开始缓慢下降。KII本维持在 0~40MPa· mm，但
当 a=110mm之后，有明显增加。 

 
图 5  I型和 II型应力强度因子曲线 

Fig.5  Stress intensity factor of type I and II 

结构剩余强度曲线如图 6 所示，按照
CCAR25.571 的规定本文剩余强度要求值为
52.5MPa(图 6中粗虚线)，此时剩余强度许用值和要
求值两条曲线没有交点，说明整个裂纹扩展过程中

结构能满足剩余强度要求。另外在裂纹长度 80mm
之后，剩余强度出现不减反增现象。 
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图 6  结构剩余强度和裂纹扩展寿命曲线 

Fig.6  The curves of residual strength and crack life 

从图 6的寿命曲线可知，经过 36410次循环，
裂纹扩展 120mm 到达加强框边缘。在 1 次~2000
次循环载荷，裂纹缓慢稳定扩展，裂纹长度约为

15mm，剩余强度约 100MPa；在 2000 次~3200 次
循环载荷期间裂纹进入加速扩展期，此时裂纹长度

约 80mm，剩余强度约 80MPa；3200次循环载荷后，
裂纹扩展速度开始逐渐减慢，结构剩余强度一定程

度的增 大。 

4  结构参数对寿命的影响 

由于实际结构已经设计完毕，另外过多参数的

同步寻优，成本很高难度很大，根据实际需求，本

文仅对机身开口最重要的两几何参数进行分析，带

板厚度 t∈[1mm, 5mm]和开口倒角半径 r∈[100mm, 
200mm]。 
首先考虑带板厚度对寿命的影响，将开口倒角

半径固定为 125mm，分别计算带板厚度为 1.5mm、
2.5mm、3.5mm和 4.5mm时相应的应力强度因子和
结构剩余强度。 
随着带板厚度增大，结构承载能力增强，在相

同裂纹长度下应力强度因子降低。但剩余强度的变

化似乎不是很明显，如图 7所示，带板增厚了 3mm，
剩余强度仅仅降低了 20MPa左右。 
根据图 8显示，裂纹扩展寿命却基本成线性增

长。不过，寿命比质量并没有同步线性增长，而是

在厚度 2.32mm 的时候有最大值，这是因为虽然带
板厚度增加会提高结构的抗疲劳断裂特性，但是与

此同时会增大结构的质量，从经济角度上高寿命质

量比才是最佳选择。 

 
图 7  结构剩余强度随带板厚度变化 

Fig.7  Residual strength at different thickness 

 
图 8  裂纹扩展寿命随带板厚度变化 
Fig.8  Crack life at different thickness 

使用同样的方法分析开口倒角半径对寿命的

影响，将带板厚度固定为 2.0mm，分别计算倒角半
径 100mm、125mm、150mm、175mm和 200mm时
相应的寿命。 
随着倒角半径的增大，应力集中效应减缓，同

时裂纹可扩展区域变大，按常理结构寿命应该有较

明显的增大。但是图 9表明，裂纹扩展寿命似乎对
倒角半径并不是很敏感。其实由于应力集中，倒角

半径只对裂纹初始萌生有较大的影响，但是一旦形

成可检裂纹以后倒角半径对裂纹扩展影响相对较

小。损伤容限评估不考虑裂纹萌生的过程，因此倒

角半径对结构寿命影响不是很大。从寿命比质量曲

线知道，倒角半径约 153.7mm时具有最高的寿命质
量比。 
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图 9  裂纹扩展寿命随倒角半径变化 

Fig.9  Crack life at different radius 

综合考虑带板厚度和倒角半径，应用遗传算法

进行多目标优化[10]，得到如图 10 所示的寿命比质
量曲面，从图形中可以看出，带板厚度 t=2.46mm，
倒角半径 r=157.6mm，结构具有最高的效率，此时
加强结构止裂效果比较明显。如图 11，相比原始设
计(t=1.5mm 和 r=152mm)，裂纹扩展寿命由原来
36410 次载荷循环增加到 46880 次，对应的检查间
隔是 23440次载荷循环，寿命提高了 28.75%。 

 
图 10  寿命比质量影响曲面 

Fig.10  The ratio surface of lift to mass 

 
图 11  最优参数下的剩余强度和扩展寿命曲线 

Fig.11  Residual strength and crack life under best parameters 

5  结论 
本文采用子模型分析技术，并纳入损伤容限约

束条件进行多目标优化，使机身开口分析过程更加

方便、高效和准确，同时为开口结构设计、优化和

检修提供参考及指导。 
(1) 机身开口的加强结构具有较好的止裂效

果，在加强结构附近，载荷进行重新分配，传力路

径发生变化，裂纹扩展速率减缓、方向发生转变，

剩余强度可能发生不减反增的现象，此时一个剩余

强度值会对应两个不同的裂纹长度。 
(2) 随着带板厚度增大，结构质量增加，裂纹

扩展速率较大幅度减缓，结构寿命基本成线性增

长，但对最后的剩余强度作用不明显。 
(3) 倒角半径仅影响裂纹初始萌生，在假定初

始裂纹长度的情况下，开口倒角半径的变化对裂纹

扩展寿命的影响并不显著。 
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