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摘 要:运用 CAD/CAE 集成设计技术对某飞机承力密封框进行了设计:建立了 CAD 模型和 CAE

模型;根据承力密封框的使用环境和设计要求，确定了对其进行刚度和强度分析时所需的各种主要

参数;应用 CAE 系统软件计算承力密封框的刚度和强度，并分析了计算结果。
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1 数字化建模

1. 1 CAD 模型

利用通用 CAD/CAM 系统(UG II )对试验机机头部分的结构进行三维数字化设计，其结果见图 1 。在模

型中，包括机头天线罩、气密安装板、 l 框、连接 1 框与 2 框的 4 根大梁、飞机蒙皮及纵墙等。承力密封框为

重点分析对象，气密安装板及 1 框构成的承力密封框采用了三维实体造型，天线罩及承力框后的过渡结构采

用了简单的壳结构。

1. 2 CAE 模型

将整个机头结构的 CAD 模型转换成 Parasolid 模型数据，并通过有限元前、后处理软件 PATRAN 对该模

型进行有限元建模。采用二步模拟的方案，即:首先，建立天线罩的有限元模型，施加气功载荷、罩内气密载

荷及相关的边界条件，计算出天线罩与承力框连接处的 8 个螺栓的约束反力;然后，将计算出的约束反力施

加到承力框上。

天线罩的有限元模型将用于分析天线罩上所受载荷如何传递到承力框上，因此，划分单元时，采用了较

稀疏的 Qllad4 壳单元，其中单元个数为 792 ，节点个数为 818 ，与承力框连接的 8 个节点进行简支处理。天线

罩承受的载荷包括气密载荷、气动载荷、天线罩'质性载荷和空速管载荷，其中气密载荷是面载荷，气功载荷经

过等效计算直接加到节点上。天线罩的惯性载荷及空速管的载荷可用多点约束 MPC ( Mlllti - pomt Con

straint) 的形式加到天线罩上各个相应位置。 MPC 通常用来对一些难以用单元来模拟的物理现象进行建模，

如刚性连接、钱接和滑动，也可用来在不同的单元节点间传递力的作用。在上述模型中，选用多点约束将各

个惯性载荷分配到各受载节点上。由于已知各惯性载荷的作用位置，将处于作用位置的节点作为独立节点，

对应受载节点为非独立节点。天线罩有限元模型见图 2 。

承力框的局部细节强度及刚度是模拟分析的重点。对于该承力框，选用 TET4 实体四面体单元，这种类

型的单元是一种线应变单元，作为线性静力的强度及刚度计算是合理的。气密安装板与 l 框的 8 个螺栓连

接，采用 8 个 MPC 来模拟。

为了模拟承力框的弹性支持，引入了一段"过渡结构" [1]一一1 框至 2 框的支持结构，将人为的边界约束
所带来的影响限制在"过技结构"中(见图 1) . "过渡结构"包括连接 1 框与 2 框间的 4 根大梁、飞机蒙皮和

纵墙。整个过渡结构的形式主要是薄壁加筋结构，采用 Qllad4 壳单元进行划分，其中有些次要筋、和条、口
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盖等进行等效的处理，也用 Quad4 壳单元。这种划分的弹性支持模拟比较真实。整个有限元模型的单元个

数为 97 315 ，节点个数为 34568 ，其中与 2 框连接的过渡节点进行了固支处理，而这些节点的支反力结果不

作为分析对象。由于体单元与壳单元的节点数及自由度均不相同，为了保证实体单元与壳单元的连接和节

点位移之间的协调，采用了 MPC。承力框计算模型见图 3 0
承力密封框

图 1.某试验飞机头部的 CAD 模型 图 2、天线罩的有限元模型 图 3. 承力密封框有限元模型

1. 3 材料

天线罩有限元模型采用了等效材料，强度极限不予考虑。承力框及过渡结构都以铸铝为计算材料。

2 载荷工况选择与受力分析

2.1 气动载荷

雷达天线罩的气动载荷，在飞机各种飞行姿态下按照吹风压力测点分布逐点给出。气动载荷根据飞机

飞行高度、马赫数、迎角和侧滑角不同而分为 11 种状态，经分析选取了 3 种对试验机试飞时载荷较大的工况

进行计算。在承力框之后，由于雷达设备舱不是气密舱，在某些飞行状态下应有附加的负压载荷情况，负压

约为 0.024 MPa。气功载荷的安全系数取1. 5 。

2.2 气密鼓荷

气密载荷是改进设计需要满足的重要指标，其在天线罩与承力密封框形成的气密舱在试验飞行时保持

余压为 0.026 MPa，这就保证了气密舱内的压力在飞行时始终大于或等于 0.05 MPa。该气密载荷可迭加在

各种状态的计算中，安全系数取1. 50 

2.3 天线罩及罩内设备的惯性载荷

天线罩及罩内设备的惯性载荷均施加在各自的重心上，天线罩及内部设备取法向过载为 7 计算。此载

荷迭加在各种状态的计算中，安全系数取1. 50 

2.4 空速管载荷

空速管安装在天线罩的端部，其所承受的气功载荷及惯性载荷可简化为静力集中载荷，作用点在天线罩

理论尖点，包括向下的剪力、低头弯矩、轴向压力，迭加在各种状态的计算中。由于在简化过程中过载值取得

较大，不必再乘安全系数。
表 1 工况 1 螺栓节点处的约束反力

3 计算结果分析 节点号 X Y Z 

3120 -0.019 658 155.0258 -740.7123 

天线罩的计算结果分析
3123 -209.2874 401. 4520 -715.3∞ 3 

3.1 3126 1. 783 1 469.6152 -83.6362 

天线罩有限元分析目的是为了求解天线 3129 112.541 9 222.741 6 333.7985 

罩与承力框连接处 8 个螺栓的约束反力。表 3132 -112.5375 222.7383 333.802 8 
3138 -1. 771 4 469.5835 -83.5899 

l 给出了工况 1 螺栓处约束反力的计算结 3141 209.2837 401. 4697 -715.3764 

果。其余工况与此相似。

3.2 承力框的计算结果分析

承力框强度及刚度的计算较为复杂。图 4 给出了工况 1 的 Von - Mises 应力分布及大小。图 5 是工况 l

的位移云图。工况 2 及工况 3 的应力和位移云图与工况 1 相似。表 2 列出了 3 种工况下的最大应力、最大
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位移和分布位置。
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图 4 工况 1 的 Von - Mises 应力云图

" 曲'缸飞f.布"
陆"， 18HC!O@tld围内
崎 n 俗嗣~~r1~

图 5 工况 1 的位移云图
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从表 2 列出的 3 种工况应力计算结果可见，3 种工况的最大应力都在承力框与上、下大梁连接处，与理

论定性分析相符，且最大应力值远小于强度极限值 294 N/mm2
o 3 种工况的最大位移都小于 2.5 mm，满足

设备安装的变形要求。因此，改进设计后的试验飞机 l 框与气密安装板所形成的承力密封框满足强度及刚

度设计要求。

项目

最大应力值/(N/mm2 )

最大应力位置

最大位移值/mm

最大位移位置

4 结束语

表 2 三种工况承力框最大应力、位移值及分布位置

工况 1

157.76 

承力框与下大梁接合部

1. 83 

气密安装板的中心

工况 2

1∞.94 

承力框与上大梁接合部

1. 76 

气密安装板的中心

工况 3

148.96 

承力框与下大梁接合部

2.19 

气密安装板的右边缘

通过某试验机承力密封框的设计、分析，阐述先进 CAD/CAE 集成设计在飞机结构设计中的应用，包括

结构的三维设计和有限元模型的建立、计算和分析等。直接进行飞机结构的三维设计，不仅可以及时发现和

避免设计上存在的一些问题，如结构和尺寸间的干涉和不协调等，而且还可以为有限元分析提供更精确的数

据模型，保证在此基础上的分析结果更加准确和可靠。因此，在飞机结构设计中推广应用 CAD/CAE 集成设

计，不仅可以缩短改型研制周期，降低研制费用，而且能够明显提高研制质量。
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Abstract : This paper discusses the application of CAD / CAE integrated design to the fuselage airproof main frame , 

builds up a CAD structure model and a FEA model. Simultaneously a11 the main parameters are determined accord

ing to the environment of fuselage airproof main frame and the design requirements in analyzing the rigidity and 

strength. The structural strength and flexural rigidity of the fuselage main frame are computed and verified by CAE 

system software and the results are analyzed. 
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