
飞机结构多钉连接有限元计算与分析
摘 要：多钉连接是飞机结构的疲劳细节，确定各紧固件所传递载荷是强度校核的关键。本文基于MSC.NASTRAN用4种简化模型计算分析了单搭接多排钉连接结构的钉载分配，并对其进行对比研究。结果表明采用CBAR/RBAR/CBUSH组合单元模拟紧固件可准确计算钉载，适于飞机结构连接强度分析。此外，紧固件组算例分析表明，与紧固件组钉载分配工程估算方法相比，采用该组合单元有限元方法可有效提高计算精度。
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文献标识码：A
Finite Element Analysis of Multi-Fastened Aircraft Structural Joints
Abstract: Pin load computation is crucial for strength analysis since joints with multi-rivets or multi-bolts are fatigue details of aircraft structures. In the paper, four finite element models based on MSC.Nastran are carried out to determine the load distribution of a lap joint with multi-bolts in rows. By comparison, the method modeling fastener with combination of CBAR, RBAR and CBUSH is presented to be convenient, effective and precise and is a better application in multi-fastened aircraft structure analysis. Additionally, an example of eccentrically loaded fastener group is presented and results show the above modeling method is more accurately for determining pin load distribution than the estimating one. 
Key words: aircraft structure, mechanical joint, fastener group, pin-load distribution, finite element method
0 引言
飞机结构由许多零部件组成，这些零部件必须能够拆卸以便于运输、检查、修理或更换，它们通常用螺栓或铆钉连接，而飞机结构的破坏多源于这些连接细节[1]。对含有多个紧固件的连接细节，准确确定板件的旁路载荷与钉传载荷是连接件强度校核的关键。
目前，国内外学者针对多钉连接结构的分析开展了大量研究工作，包括解析法研究、试验研究及有限元计算分析。Ekh等[2]利用了梁单元通过运动耦合约束建立了多钉连接结构细节模型，研究了孔边细节、紧固件扭转及摩擦等因素的影响，计算结果准确，但工程实用性有限，尤其对于紧固件数目较大的飞机部件结构。实际上，紧固件与孔边附近的变形和应力状态是相当复杂的，难以用数学表达式对其进行描述，有限元方法是目前该领域最为广泛的研究手段，但有限元模型的准确与否，关键在于如何模拟紧固件与钉孔的相互挤压关系[3-5]。针对该问题，国内研究者也开展了大量工作[6-9]。
飞机结构由成千上万个零部件组成，连接关系复杂，工程上通常采用板杆单元进行建模分析。在紧固件连接二维建模技术上，Wronicz等[10]分别比较计算4种有限元简化方法，认为用两板一梁加GAP/MPC单元的方法计算多钉连接是准确可行的。Rutman等[11]采用组合单元的方法模拟紧固件与钉孔的相互关系，并将该方法程序化。本文研究了目前工程上常用的几种飞机结构钉载计算方法，采用MSC.PATRAN/NASTRAN软件对多钉连接结构的钉载进行计算分析，确定准确便捷的钉载计算方法。
1 多钉连接分析方法
紧固件主要是用来在结构件之间传递剪力或拉力，校核多紧固件连接强度的关键在于确定各紧固件所传递的载荷，目前的主要计算方法包括工程分析法与有限元方法。
1.1 工程分析法
基于力的平衡条件和变形协调，可推导出单剪和双剪两种情况（图1）的钉载递推方程[12]：
对单剪连接件：
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对双剪连接件（上、下板相同时），
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式中，
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为紧固件排数；
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为紧固件柔度系数；
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为上板柔度系数；
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为下板柔度系数；
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F

为中板柔度系数；
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F

为侧板柔度系数；
[image: image11.wmf]P

为连接件外载；
[image: image12.wmf]R

为钉载。
紧固件柔度系数
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式中，
[image: image14.wmf]D

为紧固件直径；
[image: image15.wmf]1

t

为较薄板的厚度；
[image: image16.wmf]2

t

为较厚板的厚度；
[image: image17.wmf]E

为板弹性模量；
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为紧固件材料修正系数，对于钛钉，取0.77。

被连接板柔度系数
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式中，
[image: image20.wmf]S

为紧固件间距（载荷方向）；
[image: image21.wmf]W

为板宽度；
[image: image22.wmf]t

为板厚度。
工程分析法的基本假设包括：a）结构均处在弹性范围内；b）忽略摩擦力和装配间隙的影响；c）应力沿板横截面均匀分布；d）板处于平面应力状态；e）紧固件只承受剪力。实际上，工程分析法仅适用于简单、规则连接件的计算，当紧固件数目较多时，用该方法计算较为繁琐。

[image: image23]
图1  单面搭接件（上图）与双剪搭接件（下图）
Fig. 1 Schematic diagram of lap joint (top) and butt joint (bottom)
1.2 CBAR法
采用NASTRAN中的CBAR单元模拟紧固件，以CQUAD4单元模拟板，在钉元与板元交叉处（即钉孔位置）共用一个节点，如图2所示。CBAR单元赋紧固件材料属性或经修正[9]的材料属性。由于该方法使用便捷，因此广泛应用于飞机结构有限元建模分析。
[image: image24.jpg]



图2  CBAR法示意图

Fig. 2 Schematic diagram of CBAR method
1.3 RBE2法

类似CBAR法，该方法采用刚性单元（RBE2）模拟紧固件，忽略了紧固件的变形。使用该方法同样可快速在模型中建立连接关系，因而广泛应用于飞机结构有限元分析。

1.4 CBAR/GAP/RBE2法[10]
在CBAR法基础上，增加GAP单元模拟紧固件与被连接件的接触挤压，同时采用RBE2单元模拟铆钉头或螺帽与板的相互关系。该方法考虑了紧固件与板的接触关系，建立紧固件钉杆节点与孔边节点一一对应关系，因而对模型的网格细化有较高要求。如图3（左）所示为紧固件单元，上、下圆面（板单元）直径即紧固件直径。图3（右）所示，中间区域为紧固件单元，四周为被连接板单元，为说明问题，图中对紧固件单元与被连接件单元交界处进行放大。一方面，紧固件单元四周节点与被连接件对应节点建立RBE2单元（关联自由度包括图3所示柱坐标系下的UT、UZ、RR和RT）；另一方面，紧固件单元四周节点与被连接件对应节点建立GAP单元（接触/挤压自由度为图3所示柱坐标系下的UR，即径向）。

[image: image25]
图3  CBAR/GAP/RBE2法示意图

Fig. 3 Schematic diagram of CBAR/GAP/RBE2 method
1.5 CBAR/RBAR/CBUSH法[11]
该方法同样采用组合单元的方法模拟紧固件，用CBAR模拟钉杆，RBAR（刚性元）模拟铆钉头或螺帽与板的相互关系，CBUSH（弹簧元）模拟紧固件与板的挤压，如图4所示。被连接件用板元模拟，紧固件用梁单元模拟，在板单元与梁单元交叉处，板单元节点与梁单元节点共位置不共节点。紧固件单元与被连接件单元之间通过刚性单元（RBAR）和弹簧单元（CBUSH）相互作用。
如图4所示，一方面，共位置不共节点两个节点之间建有CBUSH单元；另一方面，通过RBAR单元保证受载过程中铆钉头或螺帽平面始终与板中面平行。
模型基于以下3个假设：a）板在厚度方向不受压；b）受载时各连接板中面始终保持平行；c）受载时，铆钉头或螺帽平面始终与板中面平行。
CBUSH单元的刚度根据紧固件与孔边挤压刚度确定，紧固件挤压刚度由平动挤压刚度Sbt和弯曲挤压刚度Sbr两部分组成[11]：
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式中，
[image: image28.wmf]cp

E

为被连接件压缩模量；
[image: image29.wmf]cf

E

为紧固件压缩模量；
[image: image30.wmf]p

t

为板厚度。
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图4  CBAR/RBAR/CBUSH法示意图

Fig. 4 Schematic diagram of CBAR/RBAR/CBUSH method

2 计算与分析
飞机结构存在大量的紧固件连接，载荷工况也较为复杂，工程分析法的应用十分有限。针对上文所述的4种有限元方法，本节通过单搭接多钉连接算例对其进行对比分析，试图找出准确便捷的方法，用于飞机结构强度分析；在此基础上，通过紧固件组算例，比较分析有限元方法与工程估算方法。
2.1 单搭接多钉连接
图5为单剪4排螺栓连接件，上、下板材料均为2024T42铝合金（E= 73776.5MPa，ν =0.33）；螺栓直径5mm，材料为Ti-6Al-4V（E= 116526MPa，G= 44817.5MPa，ν =0.31）。连接件参数见图示。连接件受10kN拉伸载荷。采用上文4种有限元方法，分别建模计算各紧固件钉载，并与工程分析法计算结果进行对比分析。为保证有限元计算模型与工程分析法假设一致，被连接件采用膜元（平面应力单元[13]）模拟，考虑到实际模型存在偏心力矩，约束被连接件位于紧固件位置处节点的3个转动自由度及法向平动自由度。计算时，约束下板模型左端节点，载荷均布施加在上板模型右端节点上，模型及结果见图6。
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图5  单搭接4排螺栓连接件
Fig. 5 Lap joints with 8 bolts in 4 rows

经对比，4种模型的变形图（放大100倍）基本一致，第4种有限元模型变形最大，主要是考虑了紧固件的弯曲变形与挤压变形。因使用工程分析法计算两排紧固件的连接结构，需将两排钉合并成一排。钉载分配的结果对比列于表1，误差均相对工程分析法结果计算得出。
比较发现，CBAR/RBAR/CBUSH法所得钉载分配与工程分析法结果较为吻合，该方法考虑了紧固件与孔边的挤压，说明其较为准确地反映了紧固件与钉孔的受力特性。CBAR/GAP/RBE2法与CBAR法次之，而RBE2法的误差最大。实际上，因CBAR/GAP/RBE2法对连接细节建模要求较高，这限制了它在飞机结构多钉连接有限元分析的应用。相比较，CBAR/RBAR/CBUSH法不失为计算钉载的准确有效方法。

[image: image33]
图6  4种方法的有限元模型及对应变形图
Fig. 6 Different FE models and corresponding deformation diagrams

表1  钉载分配对比
Table 1 Comparison of load distribution between FE analysis and analytical method
	方法
	R1（N）/误差
	R2（N）/误差
	R3（N）/误差
	R4（N）/误差

	工程分析法
	2643
	2357
	2357
	2643

	CBAR法
	2972/13.8%
	2026/-15.2%
	2026/-15.2%
	2972/13.8%

	RBE2法
	3850/47.4%
	1148/-51.9%
	1148/-51.9%
	3852/47.5%

	CBAR/GAP/RBE2法
	2888/9.3%
	2110/-10.5%
	2096/-11.1%
	2902/9.8%

	CBAR/RBAR/CBUSH法
	2710/2.5%
	2288/-2.9%
	2288/-2.9%
	2710/2.5%

	注：Ri表示第i排钉，R1即①和②螺栓钉载。


2.2 紧固件组
本例采用CBAR/RBAR/CBUSH法进行紧固件组计算，并与工程估算方法[14]进行对比。图9所示，一铝合金（2024T42）接头通过4颗螺栓（Ti-6Al-4V）连接到支持结构（2024T42）上，螺栓编号为a、b、c和d，直径为5.0mm。接头在O处承受外载，Fx=-1000N，Fy=-200N。
因工程估算方法假设：1）忽略被连接件的变形；2）平动载荷按挤压刚度或剪切刚度分配；3）力矩引起的紧固件载荷与紧固件到紧固件组形心距离成正比。为此，采用两种有限元计算模型，模型A将接头属性赋为刚体，模型B赋予接头真实材料属性，两种模型均采用CBAR/RBAR/CBUSH法模拟紧固件。有限元与工程估算结果列于表2中。经对比分析，模型A计算结果与估算结果基本吻合，这是因为模型A忽略被连接件变形的缘故，与工程估算的假设一致。实际上接头是可变形的，更接近真实情况的模型B的计算结果与工程估算结果的差异主要源自工程估算方法的假设。从钉载分配看，最大剪力发生在螺栓a上，其工程估算结果较模型B结果低9.8%。这说明，紧固件组工程估算所得到的严重钉载低于真实钉载。从工程角度，使用CBAR/RBAR/CBUSH法建模方法无须工程估算的3点假设，可有效降低误差，提高准确性。
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图9  紧固件组连接示意图
Fig. 9 Schematic diagram of a fastener group

表2  紧固件组钉载分配对比
Table 2 Comparison of load distribution of a fastener group

	螺栓

编号
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	工程
估算
	模型A
	模型B
	工程
估算
	模型A
	模型B
	工程
估算
	模型A
	模型B

	a
	-268.8
	-268.8
	-291.4
	-68.8
	-68.9
	-127.6
	277.4
	277.5
	318.1

	b
	-268.8
	-268.8
	-225.3
	-31.3
	-31.6
	-35.2
	270.6
	270.6
	228.0

	c
	-231.3
	-231.4
	-285.4
	-68.8
	-68.9
	-30.6
	241.3
	241.4
	287.0

	d
	-231.3
	-231.4
	-197.8
	-31.3
	-31.6
	-6.6
	233.4
	233.5
	197.9

	注：F为Fx与Fy合力。


3 结论

本文分析研究了多钉连接结构的4种有限元分析方法，并将钉载分配结果与工程分析解及工程估算结果进行对比，结论如下：
（1） CBAR法与RBE2法因忽略紧固件与钉孔的挤压关系，计算结果与真实钉载分配偏差较大；
（2） CBAR/GAP/RBE2法通过网格细化方法考虑孔边挤压关系，计算结果较CBAR法有所改善，因其对连接细节建模要求较高，不适用于工程分析；
（3） CBAR/RBAR/CBUSH法同时考虑了孔边挤压以及紧固件与被连接件变形关系，计算结果准确，因此更适用于飞机结构连接强度计算；
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�		被连接件节点


�		紧固件节点


� 	CBAR


�	CBUSH


UY和UZ刚度由（4）式确定；RY和RZ刚度由（5）式确定。


�	RBAR


箭头指向非独立节点，自由度为ijk。








连接结构示意图





有限元模型示意图





紧固件单元坐标系X轴
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a) CBAR法FEM及其变形图





b) RBE2法FEM及其变形图





c) CBAR/GAP/RBE2法FEM及其变形图





d) CBAR/RBAR/CBUSH法FEM及其变形图
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紧固件单元





被连接件单元





共位置不共节点
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