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摘　要　基于 ANSYS编制的自动分析软件 ,用子结构方法自动建立实验模型的有限元分析模型 ,完成子结构间的

无缝连接 ,通过计算由 2个子结构组成的模型并扩展包含裂缝的子结构的解得到应力强度因子。应用算例计算结

果表明 ,子结构方法与整体模型方法的计算结果相同 ,而子结构方法占用机时少约 40 % ;计算结果与实验结果十分

接近。
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Automatic calculation of crack intensity factor of aircraft

fuselage te st model by sub2structure method
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Abstract　The s ub2s tructure method was us ed to simulate an aircraft cargo tes t model and calculate its s tres s intensity

factor (SIF) of cracks in the cargo fus elage . Software for automatic analysis bas ed on ANS YS was develop ed , which

could create a s ub2s tructure of FEM model for the tes t model and complete the connection of two s ub2s tructures . The

SIF was computed from the exp anded s olution of a s ub2s tructure with crack and a model with 2 s ubstructures . The

comp aris on of the res ults from the s ub2s tructure method and the whole model method showed that the two calculated re2
s ults are the similar and clos e to the exp erimental res ults , however , the s ubstructure method takes much less time than

that of the other.
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　　子结构生成过程是将 1组单元用矩阵凝聚为 1

个单元的过程 ,这个矩阵单元称为超单元。在有限

元分析中 ,超单元可以像其他类型单元一样使用 ,唯

一的区别就是其必须先经子结构生成过程生成。使

用子结构方法可以节省机时[1 ] ,并且可以利用有限

的计算机设备资源求解超大规模的问题。子结构分

析分为 3个步骤 ,即子结构的生成、使用和扩展。

1)生成。将普通的有限元单元凝聚为一个超单

元。凝聚通过定义一组主自由度来实现 ,主自由度

用于定义超单元与模型中其他单元的边界 ,提取模

型的力学特性。

2)使用。将超单元与模型整体相连进行分析 ,

整个模型可以是 1 个或几个超单元 ,也可以是超单

元与非超单元相连的。使用部分的计算只是包括超

单元和非超单元的整体模型的计算。

3)扩展。从凝聚计算结果开始 ,计算整个超单

元中所有的自由度。

目前对三维薄壁结构裂缝应力强度因子的计算

通常采用整体策略和阶段策略[2 4 ] ,尚未见使用子

结构方法的有关论述。本文中尝试使用该方法计算

飞机舱体实验模型裂缝的应力强度因子 ,把不包括

裂缝区域的整体模型作为子结构 1 ,把包含裂缝区

域的部分模型作为子结构 2 (图 1) ,这样就不需要在

每次分析时重新建立新的整体模型 ,只需改变包含

不同长度裂缝区域的子结构 2 的模型即可。在“缝

合”2个区域的边界后就可以计算由子结构构成的
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整体模型 ,进而通过扩展包含裂缝的子结构 2 的解

得到不同长度裂缝尖端的应力强度因子。这样既可

以避免采用整体策略时的重复建模 ,又可以避免采

用阶段策略时数据传递过程中可能出现的失误。

1　分析步骤与方法

111　子结构模型的建立

用壳单元模拟飞机的舱体、环形框架、纵梁和加

劲肋 ,用弹簧单元模拟铆钉。图 1 (a)示出机舱部分

模型 ,沿飞机纵向有 2个节间 ,沿弧度方向有 3个节

间 ,包括 2个环形框架和 3个纵梁 ;其中部空白部分

的单元见图 1 (b) ,裂缝就在该节间。

首先要生成子结构。由于裂缝尖端需要使用奇

异单元特殊处理[3 ] ,所以笔者将整个模型划分成 2

部分 ,即将含裂缝的节间部分模型 (图 1 ( b) )和剩余

部分模型 (图 1 (a) )分别凝聚成 2个超单元 ;将单元

6个自由度全部定义为主自由度 ,然后将 2 超单元

缝合。为保证这 2个区域公共边界的节点在使用阶

段无缝连接 ,要求其相邻边界处有相同的节点号和

节点坐标。

(a) 子结构 1的区域 (b) 子结构 2的区域 ( (a)中空白区域)

图 1　子结构区域示意图

Fig. 1　Schematic diagram of sub2structures
　

112　子结构的使用及结果的扩展

计算凝聚后的 2 个超单元 ,与普通单元的计算

相同 ;然后进行扩展部分的计算 ,从凝聚计算结果扩

展计算整个超单元中所有的自由度。应力强度因子

从子结构 2的扩展结果中得到。

113　计算过程的自动实现

虽然子结构可以提高计算效率 ,但带有奇异单

元的超单元模型的建立和超单元与模型其他部分的

连接是一个难点。尤其在复杂结构中 ,要把一个区

域外边界节点的位置和编号与另一区域内边界的完

全吻合是很困难的。笔者编制了一套程序 ,只需输

入模型的几何尺寸、材料、荷载、裂缝位置及长度等

参数[4 5 ] ,就可以自动完成子结构 1 的建模。程序

首先对子结构 1 中的内边界进行网格划分 ,划分规

则使其便于与子结构 2 连接 ;然后通过确定关键点

的方法找到子结构 2 的 4 个角点作为控制点 ,再按

照子结构 1内边界的节点规律排列子结构 2外边界

的节点位置 ,建立子结构 2 的模型。这样就保证了

共同边界的节点位置完全相同。最后通过压缩节点

号的方法将边界上对应位置的 2个节点压缩成同一

个节点 ,完成无缝连接过程。

C1～ C7、P1～ P10分别为沿舱体纵向分布的环形框架和

弧度方向纵梁轴线 ,图 5同 ;L 1为纵向裂缝

图 2　机舱结构实验模型

Fig. 2　Test model of fuselage structure

2　算　例

使用上述子结构方法对某机舱结构实验模型

(图 2)进行模拟。舱体半径 2 820 mm ,直边 3 498

mm ,弧边 2 010 mm ,壳体厚 118 mm。沿舱体纵向
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有 7个环形框架 ,每个框架截面面积 269 mm2 ;沿弧

度方向分布有 10 个纵梁 ,每个纵梁截面面积 96

mm2。材料弹性模量均为 701310 kN/ mm2 ,荷载为

01059 3 N/ mm2 的内压。舱体四边固定 ,裂缝长度

75～500 mm。

模型中有 1条沿纵向的裂缝 L1 ,位于环形框架

纵向轴线 C3、C4 和弧度方向纵梁轴线 P8、P9 围成

的节间中心 ,程序将该节间的单元凝聚成子结构 2 ,

模型中其余部分的单元凝聚成子结构 1。计算子结

构 2并扩展其解 ,可以得到裂缝的应力强度因子。

3　计算结果分析

使用有限元软件 ANSYS对该模型进行计算 ,

求解应力强度因子与裂缝长度的关系 ,结果见图 3 ,

解扩展后子结构 2 的变形见图 4。由图 3 可以看

图 3　应力强度因子计算结果

Fig. 3　Calculated result of SIR
　

图 4　解扩展后子结构 2的变形

Fig. 4　Deformation of sub2structure 2
　

出 ,子结构与整体结构计算结果[6 8 ]相同 ;这表明了

本文中提出的子结构方法及程序的正确性。另外 ,

由于单元凝聚使计算效率提高 ,子结构方法用时仅

为整体结构方法的 58 %。实验结果由经验公式[9 ]

d a/ d N =
C (1 +β) m (Δ K -Δ Kth) n

Kc - (1 -β)Δ K
(1)

计算得到。式中 : a 为裂缝半长 , mm ; N 为荷载循

环加载次数 ; C和Δ Kth为材料常数 ; Kc为材料断裂

韧性常数 ;β=
Kmax + Kmin

Kmax - Kmin
;Δ K = Kmax - Kmin ,为加

载循环中最大与最小应力强度因子之差。比较实验

结果和计算结果可以看到 ,二者符合得很好 ,尤其在

裂缝半长 200 mm时。

4　应用算例

将上述方法应用于更多的模型计算 (图 5) ,结

果见图 6。壳体厚度 2 mm ,几何特征和荷载与图 2

相同。从图 6 可以看到 ,裂缝 L1 和 L2 在扩展到接

L 1、L 2和 C1、C2分别为纵向和弧度方向裂缝 ,下图同

图 5　应用算例模型图

Fig. 5　Test model of applied calculation example
　

图 6　应用算例的应力强度因子计算结果

Fig. 6　SIFs of applied calculation example
　

近环形框架时 ,变形受到约束 ,所以应力强度因子曲

线的走向开始平缓 ;同理 ,裂缝 C1、C2由于纵梁的约

束 ,随着裂缝长度的增大 ,应力强度因子曲线也开始

平缓甚至下降。此例同样说明子结构方法的计算结
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果是合理的。

5　结　论

1)本文中所用子结构方法可以避免重复无裂缝

区域的建模工作 ,简化大型结构的计算 ;

2)子结构方法与整体模型的计算结果相同 ,而

用时少约 40 % ;

3)应力强度因子的计算结果与实验结果符合得

很好 ,且可以应用于类似的分析 ;

4)自编程序能够高效完成建模、缝合、计算和结

果扩展过程。
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