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摘　 要:针对复杂飞行器在有限元建模中将不同结构连接的问题ꎬ对惯性释放计算方法进行验证ꎻ基于某无人飞行器的

整机结构平台ꎬ分别采取 １ｄ 单元、接触和共节点 ３ 种有限元连接方法实现对不同结构连接ꎬ比较每种方法的建模和计算

效率以及计算结果ꎮ 验证表明:在满足工程的要求下ꎬ１ｄ 单元连接方式效率最高ꎮ
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０　 引言

在航空航天领域中ꎬ有限元法已成为大型飞

行器结构强度的有效研究方法ꎮ 在复杂飞行器结

构的有限元建模中ꎬ单元间的连接是保证不同结

构间的装配与准确计算的关键ꎮ 航空结构中广泛

采用铆钉、螺栓、胶黏连接ꎬ波音机体上有超过

６０％的部件是通过胶黏剂连接ꎬ伊尔－８６ 客机上

有螺栓 １２ 万个ꎬ铆钉 １４８ 万个[１]ꎮ 在对具有如此

大量连接结构的飞行器进行全机有限元建模时ꎬ
对连接结构采用详细建模的方法不仅耗时耗力ꎬ
而且会因网格和节点数过多导致计算时间过长ꎮ
因此ꎬ在分析飞行器整体结构的力学性能时ꎬ对连

接结构进行简化十分必要ꎮ
常用的网格连接方法有 １ｄ 单元连接、接触连

接以及共节点连接 ３ 种方法ꎮ 王想生等[２]基于超

单元法ꎬ用弹簧单元来模拟螺接与铆接将机翼梁

缘条、肋板与蒙皮进行连接ꎬ从而完成对机翼整体

的应力计算ꎮ ＦＡＮＧ 和 ＰＡＬＭＯＮＥＬＬＡ 等[３－４] 用

ＣＷＥＬＤ 单元、ＡＣＭ 焊点单元对点焊连接进行模

拟ꎬ分别考察了不同工况下点焊连接的传力特性

与刚度特性和其动力学中的应用ꎮ 王启明[５]通过

Ｓｐｒｉｎｇ 单元与 ＲＢＥ３ 单元的组合使用得到了机翼

结构刚度变化对螺栓载荷分配的影响规律ꎮ 对于共

节点连接和接触连接的模拟ꎬ何丽等[６] 依托航天产

品中的梁壳结构ꎬ并基于 ＡＮＳＹＳ 开展了梁壳共节点

连接和 ＭＰＣ 绑定接触连接的模型简化ꎬ得到了简化

方式对模型计算结果的影响大小ꎮ 陈云等[７]探索了

薄层单元法对螺栓连接的模拟ꎬ并对机匣模态特性

进行分析ꎮ 陈文俊等[８]通过螺接连接和胶螺混合连

接两种接触方式研究了飞机桁条－蒙皮在载荷作用

下的应力分布与大小ꎮ 王丽[９] 比较了接触连接、梁
连接和刚性梁连接的计算结果差异ꎮ

本文采用 １ｄ 单元、接触和共节点 ３ 种连接方

式分别对某四旋翼飞行器结构进行有限元建模ꎬ
比较不同连接方式的建模效率以及计算结果ꎬ探
讨每种方法的优劣ꎬ为大型飞行器的全机建模提

供参考ꎮ

１　 计算方法及验证

１.１　 惯性释放计算原理

自由飞行的飞行器在空中并未受到约束ꎬ对
飞行工况下的飞行器引入固定约束会引起计算误
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差[１０]ꎮ 惯性释放的求解方法可以很好地解决存

在刚体位移的受力平衡系统的受力分析问题ꎬ不
引入额外的约束反力ꎮ

结构动力学的基本方程如下[１１－１３]ꎮ

Ｍ ｘ
􀅰􀅰＋Ｃｘ

􀅰＋Ｋｘ＝Ｆ (１)
式中:Ｆ 为外载荷ꎻＭ 为结构质量矩阵ꎻＣ 为结构

阻尼矩阵ꎻＫ 为结构刚度矩阵ꎻｘ 为结构节点的位

移ꎮ 不考虑结构的惯性力和阻尼力时ꎬ动力学方

程简化为静力学方程

Ｋｘ＝Ｆ (２)
惯性释放的求解基本原理是:将运动中的物

体假设为刚体ꎬ应用刚体运动学可得到刚体在外

力 Ｆ 作用下的节点加速度 ｘ
􀅰􀅰
ꎬ进而可以得到结构

所受惯性力－Ｍ ｘ
􀅰􀅰
ꎮ 将惯性力加载在受力系统上ꎬ

与外力 Ｆ 构成一对平衡的外力系ꎬ则静力学方程

可转化为

Ｋｘ＝Ｆ－Ｍ ｘ
􀅰􀅰

(３)
为了消除求解过程中的刚度矩阵奇异问题ꎬ

仍需对结构施加 ６ 个自由度的虚约束ꎬ但在虚约

束点处不会产生约束反力ꎬ从而实现刚体位移的

受力平衡系统的静力求解问题ꎮ

１.２　 惯性释放方法验证

对惯性释放计算方法进行数值验证以提高可

信度ꎮ 首先在某求解器中进行简单模型的惯性释

放计算ꎬ然后基于惯性释放理论ꎬ在另一有限元软

件中对该模型进行受力平衡的静力分析ꎬ比较二

者计算结果的差异ꎮ
验证模型为 ３００ ｍｍ×２００ ｍｍ×１００ ｍｍ 的长方

体ꎬ材料弹性模量 ７１ ＧＰａꎬ密度 ２ ７００ ｋｇ / ｍ３ꎬ泊松

比 ０.３ꎮ 模型划分为边长 １０ ｍｍ 的六面体网格ꎬ对
模型底面的每个节点施加 １ Ｎ 的力ꎬ通过添加控

制卡片激活惯性释放功能ꎮ 在两个软件中保证模

型的材料参数、网格划分与加载保持一致ꎬ并通过

输出文件可知产生惯性力的加速度大小为

４０.１８５ ｍ / ｓ２ꎬ并将此加速度加载到同一模型上ꎬ
形成平衡力系并打开弱弹簧功能进行求解ꎮ 有限

元模型如图 １ 所示ꎬ应力和应变计算结果分别如

图 ２ 和图 ３ 所示ꎮ

图 １　 两组有限元模型
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图 ２　 两组等效应力
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图 ３　 两组等效应变

由计算结果可知ꎬ两组求解器求得的等效应

力分别为 ０.０２５ ９ ＭＰａ 和 ０.０２５ ８９ ＭＰａꎻ等效应变

分别为 ３.９２×１０－７和 ３.７９×１０－７ꎬ结果基本一致ꎮ

２　 无人飞行器模型

本文的计算模型为某四旋翼无人飞行器

(图 ４)ꎬ主要结构由中心舱、机臂、机臂插座以及

电机座等结构组成ꎮ 该飞行器在实际组装时ꎬ不
同结构间通过螺栓及铆钉相连ꎬ除机臂为 Ｔ３００ 碳

纤维织物外ꎬ其余结构均为 ７０７５ 铝合金ꎮ 对模型

几何特征进行简化后ꎬ通过 １ｄ 单元、接触和共节

点 ３ 种连接方式模拟不同结构间的连接ꎬ并应用

惯性释放法计算飞行器在悬停工况下的受力特

性ꎬ比较 ３ 种方式的工作效率及计算结果ꎬ得到更

适于工程的有限元连接方法ꎮ

图 ４　 四旋翼无人飞行器结构模型

３　 有限元模型建立

由于飞行器所有部件均为薄壳结构ꎬ所以本

文采用壳单元进行建模ꎬ通过节点偏置功能使壳

单元赋予厚度属性后与几何模型一致ꎮ 在建模过

程中ꎬ对结构上不必要的斜角和圆角过渡区、铆钉

螺栓孔、中心舱散热孔等细小特征进行去除简化ꎬ
用质量点替代质量较大且非受力构件ꎬ如螺旋桨、
中心舱载荷等ꎬ复合材料铺层通过截面属性
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ＰＣＯＭＰ 方式进行赋予ꎬ全局网格尺寸定义为

５ ｍｍꎮ 悬停工况下ꎬ飞行器所受力主要来源于螺

旋桨的升力ꎬ每个电机座可安装上、下两个螺旋

桨ꎬ取 ７ｇ 过载和 １.５ 倍安全系数进行计算ꎬ则每

个机臂加载集中力的大小为 ２３８.５ Ｎꎮ

３.１　 １ｄ 单元方式连接

在有限元前处理软件中ꎬ１ｄ 单元类型十分丰

富ꎬ在工程连接中起到十分重要的作用ꎮ
利用 １ｄ 单元进行网格连接时ꎬ以 Ｒｂｅ２－Ｃｂａｒ－

Ｒｂｅ２ 的形式模拟螺栓连接ꎬ如电机座间的连接ꎻ
以 ＲｉｇｉｄＬｉｎｋ 的形式模拟夹紧处的连接ꎬ如机臂与

机臂插座的连接ꎻ以 Ｒｂｅ３－Ｃｏｎｍ２ 形式进行模拟

质量点与承重部位的连接ꎬ如螺旋桨质量点与电

机座的连接ꎬ集中载荷施加在螺旋桨的等效质量

点上ꎮ 全机结构有限元模型与本文所用的 １ｄ 单

元连接方式如图 ５ 所示ꎮ

3CF��$CBS�3CF�E�

3CF��$PON�E�

3JHJE-JOLE�

图 ５　 全机有限元模型及 １ｄ 单元连接方式

３.２　 接触方式连接

在有限元前处理软件中接触有绑定接触、滑
移接触和黏结接触 ３ 种类型ꎬ黏结接触为法向可

分离ꎬ但切向不可发生相对位移的接触ꎬ因此此种

接触类型不适用于本文模型ꎮ 对于本文的飞行器

模型的接触连接ꎬ是通过螺栓预紧力夹紧方式而

实现的连接ꎮ 采用摩擦接触类型ꎬ如机臂与机臂

插座、电机座的连接ꎬ应用此类接触会与实际情况

更相符合ꎬ但会引入状态非线性ꎬ在求解过程中产

生迭代计算ꎻ对其他通过螺栓螺母和铆钉连接的

位置ꎬ则简化为绑定接触连接ꎬ如图 ６ 所示ꎮ 全机

通过接触方式连接后的有限元模型如图 ７ 所示ꎮ
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图 ６　 摩擦接触和绑定接触连接

图 ７　 接触方式连接全机有限元模型

３.３　 共节点方式连接

几何模型的前处理工作对实现共节点连接至

关重要ꎮ 首先要选择合适的共节点面ꎬ并通过用

小面的边界线切割大面的方法ꎬ使共节点连接处

的几何具有相同的拓扑结构ꎬ然后用面的延伸等

命令使不同结构间的面实现共享拓扑关系ꎬ最后

在画完网格时需要将共节点处的单元进行复制ꎬ
通过壳单元节点偏置的功能实现显示壳单元厚度

后的有限元模型与实际结构在空间位置上的一

致ꎮ 图 ８—图 ９ 显示了机臂插座与中心舱在不同

连接方式下不同的几何处理方式以及机臂与插座

的有限元模型ꎬ图 １０ 为共节点连接的全机有限元

模型ꎮ

UBU���) UCU�K���

图 ８　 １ｄ 单元连接几何处理及机臂有限元模型

UBU���) UCU�K���

图 ９　 共节点连接几何处理及机臂有限元模型
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图 １０　 共节点连接全机有限元模型

４　 试验及结果对比分析

４.１　 前处理效率及质量对比

针对以上 ３ 种连接方法ꎬ统计了建模的工作

时长ꎬ如表 １ 所示ꎮ

表 １　 建模与求解工作时长

连接方法
几何

处理 / ｄ
划分

网格 / ｄ
结构

连接 / ｄ
求解

调试 / ｄ
求解

计算 / ｍｉｎ

１ｄ 单元 ３ ３ １.０ ０.５ ２

接触 ３ ３ ０.５ １.５ １５

共节点 ５ ４ — ０.５ ２

　 　 １ｄ 单元连接、接触连接两种连接方法建模

时ꎬ在几何处理和网格划分方面没有区别ꎬ而共节

点连接在此方面由于更关注共节点面处的拓扑结

构一致ꎬ并且在分割几何后会产生很多特征线影

响网格质量ꎬ所以会花费更多的时间ꎮ 在进行连

接处理时ꎬ由于有限元软件提供了自动创建接触

功能ꎬ因此接触连接耗时较短ꎬ而共节点连接在几

何处理和网格划分时就已经完成ꎮ 最后在求解方

面ꎬ接触连接中存在非线性接触ꎬ采用迭代求解的

方法ꎬ求解速度较慢ꎬ且存在不收敛的问题ꎮ 为了

完成计算ꎬ需要花费较长时间对非线性接触参数

调试ꎬ但另外两种方法为线性问题ꎬ故而求解调试

和计算时间较短ꎮ
统计 ３ 种建模方法的网格数量及网格质量ꎬ

分别如表 ２ 和图 １１ 所示ꎮ

表 ２　 单元数量统计

连接方法 三角形单元 四边形单元 １ｄ 单元 单元总数

１ｄ 单元 ９５２ ６８ ６２８ ２４１ ６９ ８２１

接触 ９５２ ６８ ６２８ — ６９ ５８０

共节点 １ ４３２ ６７ １９２ — ６８ ６２４

UDU�7%4�BFUCU�?E�4�BF
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图 １１　 ３ 种连接全机有限元模型

　 　 共节点连接在划分网格时ꎬ由于特征线比较

多ꎬ因此比另两种方法生成的三角形单元多了

５０％ꎬ并且会产生少量质量不合格的单元ꎬ冲击碰

撞等显示动力学工况的计算精度则对三角形单元

和质量不合格的单元十分敏感ꎬ而静力学分析则允

许少量三角形单元和质量不合格单元存在ꎮ

４.２　 计算结果对比

３ 种连接方式的变形计算结果如图 １２ 及表 ３
所示ꎮ 机臂变形方式为向上弯曲ꎬ最大变形均发

生在机臂端部的电机座前缘处ꎬ惯性释放分析的

０ 变形位置出现在距离机臂端部约 １ / ３ 处ꎮ 表 ３
提取了机臂端部与根部相对于 ０ 变形位置的相对

位移ꎬ３ 种连接方式求得的最大变形与机臂的相

对变形基本一致ꎮ

�6,�	�
�����NN

�6,�	�
�����NN

�6,�	�
�����NN

.BY�������NN

.BY�������NN�

.BY�������NN

UBU�E��E� UCU�?E�

UDU�7%E�

图 １２　 变形计算结果

表 ３　 计算结果

连接
方法

最大
变形 / ｍｍ

机臂前端
变形 / ｍｍ

机臂根部
变形 / ｍｍ

机臂相对
变形 / ｍｍ

最大
应力 / ＭＰａ

１ｄ 单元 ３.４５ ３.４５ １.６１ ５.０６ ６７.９５

接触 ３.２９ ３.２９ １.５３ ４.８２ ６１.８８

共节点 ３.４１ ３.４１ １.５２ ４.９３ ６１.３０
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　 　 应力计算结果如图 １３ 和表 ３ 所示ꎬ１ｄ 单元

连接计算得到的最大应力相对另两种方法有较明

显的偏大现象ꎬ主要是因为 ＲＢＥ２ 单元刚性较大ꎬ
刚性连接导致机臂插座处局部刚度较大ꎬ表现为

应力分布不均匀ꎬ应力相对集中ꎮ 但对工程而言ꎬ
整机分析并不会关注局部应力的分布ꎬ此类方法

对强度校核进行较为保守的估计ꎮ

.BY�������.1B

z zx
xy

zx
y

y .BY�������.1B

.BY�������.1B

UBU�E��E� UCU�?E�

UDU�7%E�

图 １３　 等效应力计算结果

４.３　 试验结果对比

通过静力试验对数值计算方法进行验证ꎮ 惯

性释放状态的飞行器机臂为悬臂结构ꎬ受力方向

向上ꎮ 实际试验中ꎬ对机臂加载方向向下的等大

作用力ꎬ二者机臂变形应近似相等ꎮ 试验中的飞

行器带有起落架结构ꎬ实物如图 １４ 所示ꎮ 试验过

程如下所述ꎮ

UBU UCU

图 １４　 某无人飞行器及配重载荷

将飞行器放置在水平地面上ꎬ并用重物对飞

行器进行固定ꎻ用测量尺测量机臂端部的电机座

前缘距地面高度ꎬ如图 １５ 所示ꎬ并记录 ３ 组测量

数据ꎻ用记号笔对机臂的测量点以及测量尺在地

面的测量位置做标记ꎻ通过悬挂配重的方式对机

臂进行加载ꎬ计算过程中ꎬ每个机臂加载 ２３８.５ Ｎꎬ
重力加速度取 ９.８ ｍ / ｓ２ꎬ故每个机臂需要 ２４ ｋｇ 的

配重ꎬ应用电子秤配置配重如图 １４ 所示ꎻ将配重

加载到电机座处ꎬ静止 ３ ｍｉｎ 后再次测量机臂端部

的电机座记号点距地面高度ꎬ如图 １６ 所示ꎬ记录 ３
组测量数据如表 ４ 所示ꎻ通过计算高度差ꎬ即可得

到机臂的变形和数值计算相对误差ꎬ如表 ５ 所示ꎮ

图 １５　 加载前测量

图 １６　 加载后测量

表 ４　 试验结果 单位:ｍｍ　

工况 数据 １ 数据 ２ 数据 ３ 平均值

加载前 ５４０ ５４２ ５３９ ５４０.３

加载后 ５３４ ５３７ ５３３ ５３４.７

表 ５　 机臂变形和计算相对误差

方法 变形量 / ｍｍ 相对误差 / ％

试验 ５.６ —

１ｄ 单元 ５.１ ８.９

接触 ４.８ １４.３

共节点 ４.９ １２.５

　 　 试验结果表明:１ｄ 单元连接计算结果的相对

误差较另两种连接方式更小ꎬ在 １０％以内ꎬ接触连

接与共节点连接相对误差较明显ꎬ但也在 ２０％以

内ꎮ 误差波动较明显的原因是机臂变形量较小ꎬ
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测量工具米尺的精度仅为 １ ｍｍꎬ对毫米级别的变

形量无法精确捕捉ꎬ以至于 １ ｍｍ 可以引起约 ２０％
的相对误差ꎮ 但实验结果基本可以反映本文的连

接方法具有一定的准确性ꎬ其中 １ｄ 单元连接方法

的便利性与准确性可以为大型复杂飞行器有限元

建模及计算提供支持ꎮ

５　 结语

１)共节点连接在对模型进行几何处理时花费

时间较长ꎬ过多的特征线导致网格质量的控制更

加困难ꎬ但结构细节处应力的计算结果分布较好ꎮ
２)接触连接为模型创建连接最容易ꎬ对网格

质量也有很好的把控ꎬ但由于存在状态非线性ꎬ因
此在求解调试和计算时间方面花费较长时间ꎬ结
构细节处应力的计算结果也分布较好ꎮ

３)１ｄ 单元连接不论在处理模型还是在求解

计算以及单元质量把控方面都是 ３ 种方法中最优

的ꎬ虽然会导致局部刚度过大ꎬ丢失结构细节处的

应力分布信息ꎬ但计算结果相对另外两种方法较

为保守ꎮ
４)通过试验对本文的计算内容进行了验证ꎬ

１ｄ 单元连接的相对误差最小为 ８.９％ꎬ另两种连

接方法相对误差在 ２０％以内ꎮ 过大的相对误差主

要由测量工具精度不足引起的ꎮ
对于整机计算的工程问题而言ꎬ建议在整机

分析的工程问题中ꎬ采用 １ｄ 单元连接方法完成

建模ꎮ
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