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复合材料由两种或两种以上性质不同的材料组成，

主要组分是增强材料和基体材料 [1]。相较于传统材料，

复材具有材料与结构同一性、可设计性强等显著特点，

具有较高的比强度与比模量、较好的抗疲劳性能、耐腐

蚀性 [2]。由于复合材料优异的力学性能，飞机结构中已

经开始尽可能多地采用复合材料，以达到飞机结构减重

的目的 [2]。复合材料最初应用在飞机上的舱门、安定面、

整流罩等次承力结构，目前国外已将复合材料广泛应用

于机翼、机身等部位，实现由次承力构件向主承力结构

的过渡 [3]。

复合材料的大量使用必定会需要使复材与其他类

型材料进行连接，这包括复材与复材、复材与金属材料

等 [4]。由于螺栓连接具有容易装配，允许拆卸、检修，并

且对环境影响不敏感等优势，是复合材料构件中最常用

的连接方式 [5]。

由于连接处复合材料层合板开孔、应力集中等因
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素，机械拧紧接头通常是一个危险源。螺栓连接接头中，

螺栓通常是金属材料，因此如何控制螺栓孔的应力对保

证接头的承载能力具有十分重要的意义，国内外许多学

者也对此进行了深入的研究。

1  研究方法

1.1  试验研究

单向静拉伸试验是工业和材料科学研究中最通用、

最广泛的测试材料力学性能的试验方法。通过试验机

对复材层合板机械连接结构进行准静态拉伸试验，试验

过程中观察试验件的变形和损伤现象，并记录孔周的应

力 - 应变曲线和接头破坏强度，这是研究复合材料螺栓

连接接头性能的常用方法。

对于普通螺栓连接，研究双搭状态下的螺栓连接接

头单向拉伸试验形式较为简单，试验形式如图 1 所示 [6]。

试验中通常辅以应变计、引伸计或照相测量等技术来获

得相关的试验数据。

双搭连接结构的力学性能较为简单，然而实际的* 基金项目：国家自然科学基金项目（51205014）。
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法测量的。除此之外，还可以改变复材层合板机械连接

接头的相关参数，分析不同参数对连接结构的影响，为

高效连接结构的设计和制造提供参考。

早期的数值模拟研究一般是借助有限元计算软件

（如 ABAQUS、ANSYS 等），建立复合材料层合板螺栓连

接接头的二维有限元模型。Dano 等 [10] 基于 ABAQUS

软件中的 USFLD 编写子程序对接头二维模型进行了有

限元模拟，并通过计算比较了不同的刚度退化模型以及

失效准则，发现选取不同的失效准则和刚度退化模型对

仿真结果影响较大。姜云鹏等 [11] 基于 2D 模型，通过降

低模型的刚度来模拟层合板的损伤，基于 ABAQUS 软

件开发损伤子程序，研究不同配合间隙下的损伤扩展

和接头的连接强度。此外 York[12]、Rosner[13]、Tan[14-15]、

Gray[7] 等主要采用二维有限元模型，对螺栓连接接头进

飞行器结构连接最常用的机械连接形式是单搭连接。

由于在单搭连接中，夹头对复合材料层合板的拉力与

受螺栓的反力作用线在竖直方向上不重合，作用在不

同的作用面上，导致接头搭接区域发生倾斜和弯曲，导

致面外变形和附加弯矩，即“次弯曲”，影响连接结构的

强度。图 2 为凸头螺栓和沉头螺栓发生“次弯曲”示意

图 [7]。层合板的“次弯曲”效应会改变层合板孔周应力

应变场，加剧应力集中。单搭连接接头的结构力学行

为要复杂于双搭连接，对其进行研究更具有工程实际

意义。

此外，对于复材多钉连接中要考虑载荷分配问题。

试验研究时主要有两种方法可以采用。

（1）智能螺栓测试，如图 3 （a）中所示。McCarthy 等 [8]

基于智能螺栓测试法研究了复材单列三钉单搭连接接

头中钉孔间隙对载荷分配的影响。智能螺栓测试法利

用应变片的变形量检测输出的电信号，所以第一步要确

立层合板单个孔的载荷 - 电信号关系。在多钉连接中，

可以依据不同孔电信号数值的不同，来确定与之相对应

的载荷。

（2）表面应变片测试法，以层合板三钉双搭连接为

例，如图 3（b）中所示。Lawlor 等 [9] 采用表面应变测试

法研究了复材单列三钉双搭连接接头中，钉孔间隙对接

头载荷分配的影响。此方法要在两孔中间线上贴应变

片，测层合板受载时轴向应变，通过数值积分来确定横

截面应力，然后乘上横截面积得到相应载荷。

试验研究通常是对复合材料层合板机械连接结构

进行单拉试验，借助照相测量技术或显微照相技术等观

察层合板的损伤、变形情况，并在试验过程中记录接头

的载荷 - 位移曲线和破坏强度。层合板试验件沿厚度

方向上的应变分布通常是不均匀的，而当前的测量手段

往往只能测量出层合板表面的应变场，这给试验造成一

个难点，并且通过试验很难准确计算出每个螺栓所承受

和传递的载荷。此外，试验研究对试验件的加工精度等

要求较高、耗时长、成本高，并且很难同时分析众多因素

对接头钉载分配的影响。综合以上原因，大多数研究者

是用试验数据验证模型准确性，然后基于有限元方法研

究接头性能。

1.2  数值模拟研究

对复合材料层合板机械连接接头的有限元模拟研

究，通常是首先建立接头的有限元模型。通过模拟单向

拉伸试验得到接头结构的载荷 - 位移曲线以及层合板

表层应力应变分布等数据，并将之与试验数据相对比，

检验仿真模型的可靠性。然后，基于仿真可以研究符合

材料层合板内部各铺层的应力、应变分布以及孔边损伤

情况，这些层合板和接头的数据或力学性能都是试验无

图1  双搭单拉试验配置

Fig.1  Configuration of double-lap uniaxial tension experiment

安装力矩
螺栓

垫片

复合材料

图3  载荷分配测试方法

Fig.3  Test methods of load distribution

（a）智能螺栓测试

轴向应变片

±45°应变片

 （b）表面应变片测试

应变片

图2  螺栓连接试验件附加弯矩引起的次弯曲

Fig.2   Schematic diagram of secondary bending caused by the 

additional moment of the bolt connection

（a）凸头螺栓                                          （b）沉头螺栓

未接触

—沿厚度方向高挤压应力区域—高径向应力区域 ；
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理使用不对称求解器和稳定节点等方法来提高模型计

算收敛性能 [17]。Egan [19] 等还利用 ABAQUS/Explicit 模

块基于显示算法建立了复合材料层合板单钉、单搭沉

头螺栓连接的三维有限元模型，并与隐式算法计算结果

进行比较。二者使用的求解器、接触算法以及施加预紧

力的方法均不相同，两种方法所得结果都与试验结果极

为相似，说明动态显示算法在复合材料层合板沉头螺栓

连接结构建模的可行性。由于动态显示算法在处理大

型非线性复杂问题的优越性，可以将其应用在损伤研究

中。

2  接头性能

2.1  接头失效形式

复合材料接头的失效形式通常分为以下 4 种：挤

压破坏、纯拉伸破坏、剪切破坏、劈裂破坏，如图 5 所示。

在这些失效形式中，挤压失效通常被认为是最“理想”

的失效方式，因为通常接头以挤压形式失效时的承载能

力最高，并且材料的破裂较小。设计者应当设计合理的

几何尺寸，选择合适的材料参数避免其他几种“过早的”

失效形式。由于复合材料层合板孔周应力状态比较复

杂，多种失效形式可能同时发生，尤其是承压失效经常

率先发生在钉孔接触区域 [20]。

基于失效时的平均应力，Collings[21] 提出了针对几

种失效形式的极限应力：

最终挤压强度，  σb =
P
dt           ；�       （1）

最终纯拉伸强度， σT =
P

(w − d)t       � ；               （2） 

最终剪切强度，   τs =
P

2et           � 。               （3）

式（1）、（2）、（3）中各参数的几何意义如图 6 所示。

2.2  疲劳性能

复合材料机械连接件在飞机等结构上会承受大量

的疲劳载荷，机械连接接头的疲劳性能很大程度上影响

飞机的安全性和使用寿命。与普通的金属材料不同，纤

行了相关的研究。

由于无法获取横向应力、应变，使用壳单元进行有

限元建模具有许多局限性，因此，国内外学者普遍采用

三维有限元建模对复合材料层合板螺栓连接接头进行

仿真。

McCarthy 等 [16] 早期利用 MSC.Marc 软件建立了单

钉和多钉凸头螺栓连接的有限元模型，此后，McCarthy

同 Egan 等 [17] 在 ABAQUS/Standard 模块基于隐式算法

建立了复合材料层合板单搭单钉沉头螺栓连接模型，如

图 4 所示。

由于二次单元在接触建模时的不准确性，建模中

使用线性三维连续六面体单元。然而，弯曲时，边缘的

线性单元不能反映弯曲，形成“剪切自锁”，导致虚假

的剪切应力。剪切自锁还会使所建模型刚度过大 [18]，

而减缩积分线性单元（C3D8R）能很好处理这些问题，

但 C3D8R 单元会出现“沙漏”，导致有限元计算不收

敛 [18]。因此，模型的所有区域均使用全积分线性单元

（C3D8I）。

边界条件如图 4 所示，层合板的一端固定，在另一

端施加相应的位移载荷。由于受铺层方向等因素的影

响，孔周应力分布并不对称，因此不能采用对称方法减

小模型尺寸和计算时间。

接触条件是通过一对相互作用的面 - 面接触来定

义的。在模拟过程中，接触方向总是主面的切线方向，

从面的节点不会穿越主面，主面上的节点可以穿越从

面，因此比点 - 面接触更加准确 [17]。为了防止主面和从

面间互相侵入，需要将强度较高、网格稀疏的接触面定

义为主面，而把强度较低、网格较密的接触面定义为从

面。主从面的设置如图 4 所示。

为使模型计算收敛需要解决的主要问题是接触颤

振，它是由若干从面节点的接触状态从“开”和“闭”反

复变化导致的计算严重不连续迭代所引起的。针对模

型的收敛问题，首先是考虑设置自动侵入容限；其次，合

图5  接头的失效形式

Fig.5  Failure modes of joint

    （a）挤压                  （b）拉伸                   （c）剪切                （d）劈裂

图4  有限元模型

Fig.4  Finite element model

复合材料层合板位移：Ux=Uy=Uz=0

垫圈

Z
Y
X

沉头螺栓
主面
从面

位移：Ux= 所施加位移
Uy=Uz=0
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维增强复合材料在内部构造等方面具有不均匀性，这导

致复材在强度和刚度诸多方面有一定的各向异性。这

些不同使得复合材料的疲劳损伤过程较金属材料更加

复杂。当承受疲劳载荷时，复合材料内部会发生微观损

伤，随着损伤的不断累积和扩展最终造成复合材料的疲

劳破坏。纤维增强复合材料的损伤扩展无明显规律并

且不会发生明显的快速扩展，同时复材具有不同微观损

伤形式。复合材料机械连接疲劳破坏的机理较为复杂、

形式较为多样，这些特点将为复合材料连接研究尤其是

针对复合材料机械连接的研究更为复杂。与受静载作

用时复材机械连接类似，承受疲劳载荷时，复材机械连

接也呈现出极其复杂的破坏机理，复合材料疲劳损伤形

式分为纤维断裂、基体开裂、基体分层、纤维 - 基体剪切

等 [22]。

3  影响因素

3.1  接头连接形式

Fu 等 [23] 研究了 SRIM 复合材料胶接、螺栓连接以

及二者混合连接接头的静态和疲劳性能，发现混合接头

的静强度和疲劳寿命都要高于胶接接头，但是混合接头

的性能受垫片影响很大，垫片承受完整横向压力时，接

头性能较好。有限元分析表明横向夹紧压力能显著减

小接触面峰值的最大值，从而提高接头性能。

Benchechou 等 [24] 通过建立静态有限元模型分别模

拟了凸头和沉头螺栓 3 孔、不同铺层、不同夹紧力下接

头的应力分布以及其对接头初始失效的影响，并结合试

验对比发现沉头螺栓比凸头螺栓更易失效，这是因为：

（1）沉头孔使复合材料层合板发生初始破坏的疲

劳循环次数减少；

（2）和凸头孔相比，沉头孔符合材料层合板的法向

应力和剪切应力更大。

McCarthy 等 [25] 的研究也证明沉头螺栓接头初始失

效载荷要明显低于凸头螺栓。

3.2  接头几何尺寸

复合材料螺栓连接接头的设计绝大多数是根据试

验数据以及分析模型的经验进行的。选择合适的或者

最优的几何参数对保持复合材料接头结构的完整性和

可靠性至关重要。诸如孔的直径 D、层合板厚度 t、宽度

w、底边距 e 等对螺接和销接等机械拧紧接头的强度和

失效形式具有显著影响。工程应用中需要设计最佳的

w/D 和 e/D 以使接头有最佳的失效方式（承压失效），从

而接头能够获得更高的强度 [26]。

Esendemir[27] 通过试验研究了几何尺寸 D、t、w、e （图

6）对接头承压强度的影响。通过对比 w/D=2、3、4、5, e/

D=1、2、3、4、5 时的试验结果发现增大，w/D 和 e/D, 都

能增加接头的承载强度；试验中当 e/D=1 时接头性能最

差，此时接头发生劈裂或纯拉伸失效。Sen 等 [28] 也选取

了 e/D=2、3、4、5, e/D=1、2、3、4、5 进行试验研究，发现当

e/D=1 时，几何结构最弱，这与 Esendemir[27] 的试验结论

一致。

Alaattin[29] 结合试验和数值模拟方法，得到了一致

的结论：当 e/D ≥ 4 或 w/D ≥ 4 时，失效形式为挤压失

效，接头强度最高。

3.3  层合板铺层角度与顺序

Okutan 等 [30] 对复合材料纤维增强层合板拧紧接

头进行了数值模拟和试验研究，选取了 [0°/90°/0°]s 和 

[90°/0°/90°]s 铺层的层合板单钉连接接头进行了试验。

Icten 和 Sayman[31] 通过试验研究了铝 - 玻璃 - 环氧树脂

三明治夹心结构带圆孔层板的销连接。Aktas 等 [32] 通过

试验研究了碳纤维环氧树脂复材层合板销连接的不同铺

层顺序（[90°/45°/45°/0°]s 和 [0°/45°/45°/90°]s）对其安全

性和最大承载强度的影响。

Kishore 等 [33] 结合试验和有限元分析研究了玻璃纤

维环氧树脂 [45°/-45°/0°]s 和 [0°/90°/0°]s 两种不同的铺

层顺序层合板三钉和四钉连接接头，试验和仿真结果一

致。

Sen 等 [28] 试验研究了 4 种铺层角度 [30°]4、[45°]4、

[60°]4、[90°]4，发现 [30°]4 铺层复材板性能要好于其他铺

层角度，[90°]4 铺层的性能最差。

Sen 等 [34] 还研究了 [0°/0°/45°/-45°]s、[0°/0°/45°/45°]s

和 [0°/0°/30°/30°]s，这 3 种不同的铺层顺序对接头性能

的影响。试验发现接头失效形式和挤压强度受铺层顺

序的影响很大，挤压强度的最大值出现在第二组铺层

顺序的接头中，因此第二组的铺层顺序要优于其他组。

3.4  螺栓预紧力

Mustafa[35] 结合试验和仿真研究了复合材料层合板

双钉单搭连接的失效载荷，研究中选取拧紧力矩分别为

0N·m、3N·m、6N·m。研究发现，增加预紧力能增大失

效载荷；当拧紧力矩为 0N·m 时，破坏形式为挤压失效

和纯拉伸失效，而在拧紧力矩为 3N·m 和 6N·m 时只

图6  各参数几何意义

Fig.6  Geometric meaning of the parameters
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发生纯拉伸失效。

Sen 等 [28] 通过试验选取 0N·m、2.5N·m、5N·m 的

拧紧力矩研究了预紧力对复合材料层合板单钉螺栓连

接接头性能的影响。试验发现无预紧力时接头的挤压

强度要低于有预紧力时；总体上来说，拧紧力矩为 5N·

m 时，接头的挤压强度最大。这说明，增加预紧力是提

高接头安全性的一个非常合适的选择，因为它能提供更

高的挤压强度和使接头挤压模式失效。Sen 等 [34] 还进

行了拧紧力矩为 0N·m、3N·m、6N·m 时的试验，试验

也发现 0N·m 拧紧力矩状态下接头挤压强度最低，也就

是说增加预紧力能增加接头的挤压强度。

Murat[36] 也进行了拧紧力矩为 0N·m、3N·m、6N·

m 时的试验，试验也发现 0N·m 拧紧力矩状态下接头

挤压强度最低，因此增加预紧力能增加接头的挤压强

度。

Olmedo[37] 详细研究了复合材料单搭单钉螺栓连接，

提出了一种判定复合材料单搭螺栓连接接头“次弯曲”

对其刚度影响的方法。运用该方法分析结果与试验结

果非常一致。认为预紧力能提高接头的连接强度是因

为增大了螺栓杆与螺栓孔接触时所需要的外力。

3.5  钉-孔间隙孔

Kelly[38] 等研究了由粗纤维制成的碳纤维环氧树脂

层合板的钉孔间隙对其挤压强度的影响，检测了 3 种不

同的间隙水平 λ，λ 的定义如下：

λ =
φhole −φpin

φhole

              ，� （4）

其中，φ hole 和 φ pin 分别为孔和钉的名义尺寸。

McCarthy[8] 建立了三维有限元模型来研究钉孔间

隙对接头机械性能的影响，并进行了一系列的试验研究

钉孔间隙对单钉单搭、碳纤维环氧树脂复材接头刚度和

强度的影响，试验时选择合适的尺寸使得试验件的失效

模式为承压失效，研究了凸头螺栓和沉头螺栓，钉孔间

隙从 0 到 240μm（螺钉直径的 3%）变化，发现增大间

隙会降低接头的刚度，凸头螺栓的偏置承压强度随着间

隙增大而减小，沉头螺栓不受其影响。McCarthy 等 [39-40]

进行了单搭单钉凸头螺栓连接结构的三维有限元建模，

并将结果和之前试验 [8] 测得的表面应变和刚度的结果

相对比，发现表面应变吻合得很好，但是仿真得到的接

头刚度要高于试验中通过引伸计 LVDT 传感器测得的

刚度；为了获得更佳的刚度，对模型进行了一些改进，把

改进后模型的孔周应力和另一高度细化的模型进行比

较，结果吻合良好；沿厚度方向每一铺层的径向应力和

周向应力非常不均匀；增大钉孔间隙，径向应力和周向

应力更加集中，导致应力峰值显著增加；模型中接头刚

度的降低与试验一致。

4  结论

复合材料层合板机械连接具有其他连接方式不可

比拟的有优点，它的应用越来越广泛。综合试验研究与

有限元分析是准确有效分析复合材料层合板螺栓连接

各因素对载荷分布和力学性能影响的主要手段。现有

的研究表明：

（1）凸头螺栓的承载能力强于沉头螺栓，但是在飞

机诸如蒙皮等部位，由于要保持飞机的隐身性和气动

性，需使用沉头螺栓连接。

（2）增大机械连接接头的 e/D 和 w/D 时，接头的强

度提高，发生失效时为承压失效。

（3）层合板应力沿厚度方向分布不均匀，层合板的

挤压破坏首先出现在 0°铺层上，该铺层纤维走向与载

荷同向；钉孔周围存在极大的应力集中，0°铺层上表现

的更为显著，且其应力集中系数远远高于各向同性材料

的理论集中系数，这是由于复材性能各向异性等原因引

起的。

（4）增大预紧力能显著提高机械连接的强度，是提

高接头安全性的一个非常合适的选择，钉孔间隙会降低

螺栓连接的强度。

目前国内外学者对机械连接中螺栓连接较为系统 ,

但集中在凸头螺栓连接。沉头螺栓连接有一些凸头螺

栓不具备的优势，关于沉头螺栓连接的研究较少，此外

复材与金属的连接将会引起学者们的重视。
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