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相比传统的金属材料，纤维增强

复合材料具有高比强、高比模、各向

异性、耐疲劳、耐腐蚀、性能可设计、

多功能性和可发展性等优势，其广泛

应用对促进航空航天装备的轻量化

和高性能化起着至关重要的作用。

复合材料的应用不可避免地会遇到

与金属这种异质材料的连接问题，如

在飞机结构上大量存在翼梁缘条、桁

条等金属件与复合材料蒙皮之间的

连接。

传统的复合材料与金属的连接

工艺主要包括机械连接、胶接以及

二者共同应用的混合连接 [1]，如某固

体火箭的复合材料壳体与金属裙之

间通过胶铆结合连接在一起 [2]，而另

外一些火箭复合材料壳体则通过胶

黏剂与金属裙粘接为一体 [3]。其中，

胶接技术可有效解决异质材料之间

的连接，且具有重量轻、应力分布均

匀、抗疲劳等优良性能。但胶接结构

也具有力学性能分散性大、湿热环

境适应性差、可靠性差等缺点。相

比胶接，机械连接结构环境适应性

强，比较可靠，但也具有孔边应力严

重集中、重量大等缺点。混合连接

结构克服机械连接和胶接的缺点并

综合发挥它们的优点，但是紧固件

的使用提高了成本和结构重量，在

一定程度上削弱了使用复合材料所

带来的减重优势。

英 国 焊 接 研 究 院 的 Smith[4] 和

Kellar 等 [5] 对应用 Surfi-SculptTM 工

艺的金属复合材料连接结构的静强

度和损伤控制行为进行了试验测试，

相比传统的胶接结构，ComeldTM 接头

可大大提高金属 - 复合材料连接结

构的失效载荷和失效应变，并且渐变

失效模式更为明显，即失效更容易提

前判别。但此工艺制成的凸起均较

短（由于其工艺特点，凸起变长可能

会大大降低其强度），因此没有充分
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发挥凸起的机械作用力。

美国海军学院的 Mouring 等 [6]

分别应用试验和有限元方法对复合

材料与金属连接结构的承载能力进

行了研究，发现应用 Surfi-SculptTM

技术在金属连接件表面形成的凸起

缓解了接头端部的应力集中，进而提

高了接头的承载能力。英国伦敦大

学的 Tu 等 [7] 用数值方法对在金属

连接件表面形成的凸起的高度、角度

进行了优化。

以上研究的目的均为提高金属

与复合材料连接结构的强度和耐久

性。

国 内，南 京 航 空 航 天 大 学 的

Zhang 等 [8] 应用三维有限元方法对

ComeldTM 复合材料 - 金属连接结构

强度进行了模拟评估。

国内外学者对 Z-pin 的工艺方

法 [9]、桥联法则 [10-13]、增强机制 [14-16]

及其在加筋板和连接结构上的应用

做了大量研究，这些研究成果有一定

的借鉴意义。

针对以上连接方式存在的问题，

将复合材料连接 Z-pin 增强技术应

用于复合材料与金属连接，本文提

出一种新型复合材料与金属连接方

法——胶 - 多细针连接方法。该方

法可以提高金属复合材料接头的可

靠性和结构效率。对用传统的胶接

方法和新型接头方法制造的金属复

合接头进行了拉伸试验，比较了两种

接头的力学性能。分析了接头的载

荷位移关系和破坏模式。结果表明，

本文所提出的混合连接方法显著提

高了极限破坏载荷、破坏应变和能量

吸收能力。而且，此混合连接方法能

够降低接头失效的突发性，从而有利

于结构缺陷的检测。

胶 -多细针连接方法

1  接头与材料

本文的胶 - 多细针连接方法的

设计思路如图 1 所示，即利用复合材

料连接件和金属连接件贴合面的胶

黏剂以及贯穿被连接件的若干金属

细针将两者连接。细针直径很小，为

1mm 左右，并且与被连接件粘接在

一起。此外，金属细针的排列可以根

据不同要求设计。用这种方法，将机

械连接与胶接共同应用到金属与复

合材料混合接头中。

按 照 该 设 计 思 路，参 照 ASTM 

D 1002-10[17] 标准，设计了金属与复

合材料单搭接试验件（图 2）。其中

s 和 p 分别为金属细针的列距和行

距。 复 合 材 料 单 层 厚 度 0.188mm，

铺层顺序 [0/45/90/-45]2S。金属板与

细针的材料为 45 号钢。复合材料

单向带的材料参数为：E11=121GPa，

E22=9.93GPa，v12=0.32，G12=3.6GPa，

其 中 Eij（i=1，2，3）为 3 个 主 方 向

的弹性模量，G ij（i=1, 2, 3）为 3 个

主平面的剪切模量，ν ij（i=1, 2, 3）

为泊松比。金属板的材料属性为：

E=210GPa，v=0.3，S=355MPa，该 板

的 尺 寸 为 100mm×25mm×12mm。

两个被粘物之间的固体胶膜型号为

Hysol EA9696, 金属细针周围的液态

胶型号为 HY-914。

2  试件制作工艺

胶 - 多细针接头的制作分为以

下几个步骤。首先，在金属板和复

合材料板的搭接区域进行表面处理。

表面处理工序与 ASTM D 2093[18] 标

准一致，包括丙酮擦拭，打磨，用洁净

的干布擦拭。先用丙酮连续擦拭粘

接件表面，随后将粘接件放置在整洁

干燥的区域 20min，待粘接件表面的

丙酮蒸发完全。接着用细砂布打磨

粘接表面，最后用整洁干燥的布料擦

拭粘接件表面。

表面处理完毕后，将被处理过的

金属与复合材料贴合面用胶膜尽快

粘接。这样就实现了金属板与复合

材料板的预定位。之后用固定夹具

将预定位的金属与复合材料搭接件

固定，并在搭接区域钻直径 1mm 的

细孔，细孔阵列同时贯穿于金属板与

复材板。细孔的分布由列距（s=5mm）

和行距（p=3mm）控制，如图 2 所示。

图1  胶-多细针接头设计思路

Fig.1  Concept of adhesive-multi pin joint
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图2  试验件几何尺寸（mm）

Fig.2  Specimen geometry configuration (mm)
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用 15 根直径为 1mm 的细针与界面

胶膜共同把金属和复合材料连接起

来。金属细针的表面经过处理，并

均匀涂抹液体胶。最后将未固化的

接头放入 120℃的温度箱中加压固

化 1h，之后接头保持压力冷却到室

温。作为对比试验，选择与新型连

接试件几何形状相同的胶接试件作

为参考。传统胶接试件只通过搭接

区域的胶层将金属板与复合材料板

连接。将传统胶接试验件与新型连

接件一同加压固化并冷却。加工好

后的胶接试件和胶 - 多细针试件如

图 3 所示。

试验测试

拉 伸 试 验 参 照 ASTM D 1002-

10 标 准 在 MTS E45.105 型 万 能 试

验机上进行。试验机量程为 50kN，

在负载范围内接触力测量相对误差

为 ±1%。试件垂直放置，两端被试

验件夹头夹紧：复合材料被活动端

夹持，金属板被固定端夹持，见图 4。

试件两端均贴有 25mm×25mm 的垫

片，金属板端垫片厚度与金属板厚度

相同，复合材料端垫片厚度与复合材

料板厚度相同，从而保证试验件中两

被连接件的贴合面与载荷的施加轴

线重合。由拉伸试验机上夹头施加

位移载荷，加载速率为 0.2mm/min，

采样频率为 5Hz。

结果与讨论

1  接头载荷-位移曲线

对两种不同类型的单搭接头进

行拉伸试验。每种接头的 3 件试样

载荷 - 位移关系具有良好的一致性。

其中一组典型的试验结果如图 5 所

示。载荷 - 位移曲线表明，胶 - 多

细针接头比胶接接头具有更大的承

载能力。载荷 - 位移曲线与横轴围

成的封闭区域面积表示试样破坏过

程中吸收的能量。对于这两种类型

的接头，胶 - 多细针连接结构所吸收

的能量是胶接接头吸收的数倍以上。

此外，从图 5 中还可以看出胶接接头

的失效是突然发生的，这种突发性的

破坏对结构的影响是灾难性的。

值得注意的是，胶 - 多细针接头

的破坏过程比传统的胶接接头更具

有工程意义。金属细针一方面可以

图3  常规与新型金属-复合材料连接试验件

Fig.3  Conventional and novel metal-composite joint specimens

（b）胶 - 多细针接头（a）胶接接头

金属细针

图5  两种接头载荷-位移曲线对比

Fig.5  Comparison of load-displacement curves between adhesive joint and

adhesive-multi pin joint
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抑制界面胶层的开裂，另一方面与界

面胶层共同承受载荷。这样，当界面

胶层开始破坏后，连接结构的承载能

力不会迅速下降至零，而是随着位移

的增加缓慢下降。这有助于在连接

结构突然发生故障之前检测到结构

中的缺陷。

此外，金属细针直径很小，并且

通过胶层与板连接，对板的强度影响

不大，克服了传统机械连接引起的应

力集中问题。总之，胶 - 多细针接头

大大提高了接头的承载能力，保证了

连接结构的稳定性，提高了结构的强

度。

2  接头破坏分析

图 6 和图 7 表明这两种类型的

接头有着不同的断口模式。在剪切

力作用下胶接接头首先在接头端部

产生裂纹，裂纹在搭接区域迅速扩

展，随后接头突然发生破坏。此外，

胶接接头金属板和复合材料板之间

的胶膜发生了严重的内聚破坏，而

内聚破坏对金属和复合材料造成的

损伤较小（图 6），与复合材料相比，

胶 膜 对 金 属 的 粘 附 性 更 强。 对 于

胶 - 多细针连接结构，在低载荷条

件下，由于细针的抑制作用，界面胶

层不会发生迅速破坏；当载荷达到

破坏强度时，连接结构载荷发生局

部下降，接下来的阶段细针从复合

材料中拔出，在细针与胶层共同作

用下，连接结构的位移逐渐增大，随

着细针从复合材料中完全拔出，连

接结构载荷下降为零。在整个拉伸

过程中，细针一方面抑制胶层的开

裂，提高连接强度；另一方面与胶层

共同承载，增大了连接结构的破坏

位移和能量吸收量。图 7 所示为复

合材料在 45°铺设方向发生破坏。

此 外，在 连 接 结 构 发 生 破 坏 前 后，

金属细针发生了塑性变形，出现了

明显的弯曲，个别细针甚至发生了

断裂破坏。金属细针的拔出失效以

及复合材料自身的分层破坏，最终

导致了胶 - 多细针接头的失效，进

而产生了与胶接接头不同的力学性

能。

结论

为了提高金属复合材料连接结

构的力学性能，本文提出了一种胶 -

多细针的连接方法。在拉伸载荷测

试下，对传统胶接接头和胶 - 多细针

接头进行比较，得出以下结论：

（1）与胶接接头相比，胶 - 多细

针接头在极限破坏载荷、破坏应变和

能量吸收量等方面均有提高。这些

优异的性能使胶 - 多针连接结构有

广阔的应用前景。

（2）贯穿连接件的细针与被连

接件之间具有桥联作用力，从而使

得细针不但抑制胶层开裂和层压板

面外分层，而且与贴合面上的胶层

一同传递被连接件之间的载荷，提

高复合材料与金属连接结构的承载

能力和可靠性，并降低连接结构破

坏的突发性 , 有利于结构缺陷的检

测。
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Experimental Investigation on Hybrid Structure of Novel Metal to Composite

TANG Huaqing, LIU Longquan
( School of Aeronautics and Astronautics, Shanghai Jiao Tong University, Shanghai 200240, China )

[ABSTRACT]   A novel joint method is developed to improve the mechanical properties of the metal-composite hybrid 
joints, which is called adhesive-multi pin joint method. Both the adhesive between the metallic and composite substrates 
and some very thin metallic pins running through the substrates in the overlap area transfer the load in this new joint. Ten-
sile test of metal-composite joints made by traditional adhesive bonded method and new joint method were carried out for 
comparison. The results demonstrated that the failure load, failure strain, and energy absorption capacity can be improved 
significantly by the proposed joint method, in addition to that, it can decrease the suddenness of the failure of the joint. All 
these indications of damage occurring to a joint could promote detection of a problem in a structure before the catastrophic 
failure. The application of the new joint method in aerospace engineering will increase the bearing efficiency and reduce the 
weight of composite joint structures. The applicability of the adhesive-multi pin joint is wider than adhesive joint because 
of these excellent properties.
Keywords:  Adhesive-multi pin joint; Composite-to-metal connection; Manufacturing process; Tensile testing; 
                    Mechanical behavior
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先进复合材料由于其优异的力

学性能已经在航空航天领域得到了

广泛的应用，尤其在现代飞行器上的

使用比例已成为衡量飞机先进性的

重要指标之一。先进飞机结构中不

仅仅包含高性能的复合材料，还需要

优异的连接技术将这些材料高效地

连接起来。连接设计的目的之一是

传递结构载荷，而关键技术在于保证

接头处的连接强度和可靠性。由于

共固化技术在复合材料结构中的成

熟应用，整架飞机零部件数量大幅度

减少，从而也减少了连接装配量，但

复合材料部件之间仍然需要设计优

异的连接接头，以构成高效的飞机结

构。研究表明，飞机结构中复合材料

结构的 60%~80% 破坏出现在连接

部位，并且连接接头重量占结构总重

的 20%~30%，因此需要对复合材料

连接技术开展持续深入的研究。

目前，复合材料结构连接通常采

用胶接和机械连接。机械连接是指

采用紧固件（螺栓和铆钉），把两个或

两个以上零部件连接成一个整体结

构的方法，也称为紧固件连接 [1]。螺

栓连接由于比铆钉连接可承受更高

的载荷，多用于飞机的主承力结构及

次承力结构。对于复合材料紧固件

连接结构，其影响因素有很多，如纤

维和基体材料的选择、纤维铺层角

度、连接件几何尺寸（宽径比 w/d 和

端径比 e/d）、间隙量 / 干涉量、搭接

面积、夹持力矩、单搭接 / 双搭接 / 对

接、紧固件类型（铆钉 / 螺栓）、配合

面积、制孔工艺及连接部件之间刚度

匹配等。

干涉配合作为抗疲劳连接方式

最初应用于飞机金属结构中，延缓了

钉孔边疲劳裂纹的出现及扩展，从而

提高结构疲劳性能。此后，研究人员

沿用压入、铆接等金属结构干涉配合

方法，也开始尝试在复合材料连接结

构设计中使用。由于复合材料存在层

间强度低、抗冲击能力差等缺点，在复

合材料应用初期阶段，飞机结构设计

人员仅使用间隙配合，而不主张采用

干涉配合，同时国内外复合材料结构

设计手册也指出：由于存在钉孔层间

分层的可能，复合材料连接设计时不

推荐使用干涉配合 [1-2]。随着先进航

空制造技术的发展，单面螺纹抽钉干

涉配合连接紧固件的出现，极大程度

单面螺纹抽钉干涉配合复合材料
连接结构的疲劳性能研究

魏景超 1，柴亚南 1，刘风雷 2，迟  坚 1

（1. 中国飞机强度研究所，西安 710065；

2. 中国航空制造技术研究院，北京 100024）

[ 摘要 ]  通过疲劳试验研究了单面螺纹抽钉干涉配合复合材料连接结构的疲劳性能，分别考虑了紧固件类型、干涉配

合量、搭接板材料及铺层次序等影响因素。采用了拉压疲劳试验，拉压比 R=-1，循环应力水平则根据静载极限挤压

强度值选定。根据疲劳试验循环应力和疲劳寿命曲线（S-N 曲线），得到了不同影响因素对疲劳寿命的影响规律。结

果表明，选择适当的干涉配合量、紧固件类型及搭接板均能提高结构的疲劳寿命，4 种不同主板铺层次序均对结构疲

劳寿命影响不大。
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地减轻了干涉装配过程对层压板孔边

产生的冲击损伤，避免了层压板分层

损伤。此种连接方式采用了径向外膨

胀法施加干涉量，在孔边径向上保持

均匀的干涉量。目前，干涉配合的复

合材料连接结构只有一些静力数值分

析，尚缺乏大量试验研究 [3]。

影响复合材料机械连接结构疲

劳性能的因素很多，如紧固件类型、

夹持力矩、钉孔间隙量、加载频率、应

力比及湿热环境等。Counts 等 [4] 通

过疲劳试验研究了加载频率、热环

境等影响因素，结果表明：加载频率

（0.1~10Hz）及 104h 热老化，均没有

对结构疲劳寿命造成影响。在循环

载荷条件下复合材料结构连接处的

刚度会发生改变，进而影响其疲劳性

能 [5]。Chen[6] 在湿热环境下进行了

试验研究，结果表明：在疲劳循环应

力下，适当的夹持力矩能提高连接结

构的静强度和疲劳寿命。Starikov 等 [7]

对金属紧固件和复合材料紧固件连

接结构进行了疲劳试验研究，得出的

结论与文献 [8] 一致。

目前，针对复合材料单面螺纹抽

钉干涉配合连接结构已有少量研究，

比如干涉配合安装过程分析 [9]、干涉

配合后应力分布问题 [10] 及静挤压强

度研究 [11-12] 等，然而对连接疲劳性

能及其影响因素的研究还少有涉及。

因此，本文通过疲劳试验，研究了微

间隙量配合及多种干涉量配合对连

接疲劳寿命的影响规律，并探索了复

合材料铺层、紧固件及搭接板类型等

的影响规律。

疲劳试验

1  干涉配合紧固件

本文干涉配合紧固件采用了单

面螺纹抽钉紧固件，该紧固件系统由

驱动螺母、螺母、膨胀衬套、螺纹杆及

衬套等部件构成。图 1 为单面螺纹抽

钉装配示意图。首先在驱动螺母侧施

加驱动力，然后螺母向内拧紧，螺纹杆

向外抽，在螺纹杆端头处衬套受压形

成墩头，当达到拧紧力矩时，驱动螺母

带动部分螺纹杆断裂脱落，而墩头的

形成保证了装配过程中持续的拧紧力

矩，在装配后确保了结构的完整性。

单面抽钉的干涉配合量主要是

通过螺母和膨胀衬套提供的，也是通

过它们的外径尺寸来精确控制干涉

量的大小。相较于传统铆钉结构，单

面抽钉紧固件不仅能产生均匀的干

涉量，而且还可以在一定程度上减小

复合材料孔边层间损伤。 

2  疲劳试验件及试验装置

疲劳试验件如图 2 所示，为单钉

双搭接板连接结构。复合材料为碳

纤维增强树脂基层压板 T700/9916。

复合材料连接结构通常有拉伸破坏、

剪切破坏和挤压破坏 3 种失效模式。

拉伸破坏和剪切破坏是结构设计时

宽径比和端径比设计失误引起的，通

常连接强度较低，一般结构设计时避

免发生此类失效模式；而挤压破坏

则为复合材料层压板孔边局部失效，

具有较高的连接强度。为了避免发

生拉伸破坏和剪切破坏，本文根据复

合材料结构设计手册 [1] 设计了宽径

比（w/d）为 5 和端径比（e/d）为 3 的

单钉双剪连接试验件。

本文中分别对 4 种干涉量（0%、

0.5%、1.8%、3%）连接试验件进行多

个循环应力下的疲劳试验，表 1 给出

了各试验件组的加载状态及装配情

况，同时采用高锁螺栓紧固试验件作

为对比试验。表 2 给出了复合材料

主板的 4 种铺层次序和复合材料搭

接板的铺层次序。P8 和 P9 试验组

均采用金属搭接板，其中 P8 结构中

采用了 LY12 铝合金材料的搭接板，

P9 结构中采用了 45# 钢材料的搭接

图1  单面螺纹抽钉装配示意图

Fig.1  Assemble diagram of blind threaded bolt
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H D
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图2  单钉双剪连接试件

Fig.2  Specimen of single-bolted double-lap joint
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板。

图 3 所示为疲劳试验中的各个

设备。本试验采用 Instron 8801 疲劳

试验机施加循环载荷，试验机试验加

载频率为 0.1~10Hz，不会对试验结果

造成影响，因此试验过程中尽可能地

采用较高的载荷频率。但拉压载荷

作用下，复合材料搭接板之间持续摩

擦，造成温度升高，引起加载孔边复

合材料力学性能发生改变，容易给试

验带来不利影响，所以在钉孔挤压处

安装风扇冷却，同时控制加载频率，

监控连接孔处的温度，使之   处于小

于 60℃的范围内。为了防止疲劳试

验过程中试件失稳，在远离加载孔处

夹持了抗失稳夹板以增加刚度，同时

在抗失稳夹板上安装引伸计来监测

钉孔挤压变形量。

3  钉孔挤压疲劳试验方法

本文根据 ASTMD6873-03[12] 试

验标准方法来测量钉孔的变形量

ΔN。该方法通过应力 / 孔变形量的

滞回环曲线来计算（见图 4）。当循

环次数为 N 时，引伸计变形量差值

δN 可表示为：

δN = δNt - δNc� （1）

式中，δNt 为在拉伸过程中钉孔挤压

应力为 0 时引伸计的变形量，δNc 为

压缩过程中钉孔挤压应力为 0 时引

伸计的变形量。那么第 N 次循环后

的钉孔挤压变形增量 ΔN 就可表示为：

ΔN = δN - δ1� （2）

式中，δ1 为疲劳试验前紧固件的第一

次准静态循环载荷作用下引伸计的

变形量差值。当 ΔN =δN - δ1>4%d，则

循环次数 N 即为连接件孔变形失效

的疲劳寿命。

结果与讨论

根据静强度试验结果 [11]，复合

材料单面抽钉多种干涉量配合连

接结构和高锁螺栓连接结构的极

限静强度均约为 18kN，差值范围在

10% 以内，则可认为极限挤压强度

均为 σbru=1200MPa。基于对比试验

表1  试验方案

编号
复合材料

主板
搭接板 紧固件

循环挤压应力幅值
/MPa

配合方式

P1 A1 A2 高锁螺栓 ±（30%~50%）σbru 间隙 H9/h9

P2 A1 A2 单面抽钉 ±60%σbru 干涉 0, 0.5%, 1.8%, 3%

P3 A1 A2 单面抽钉 ±45%σbru 干涉 0, 0.5%, 1.8%, 3%

P4 A1 A2 单面抽钉 ±55%σbru 干涉 0, 0.5%, 1.8%, 3%

P5 A3 A2 单面抽钉 ±55%σbru 干涉 1.8%

P6 A4 A2 单面抽钉 ±55%σbru 干涉 1.8%

P7 A5 A2 单面抽钉 ±55%σbru 干涉 1.8%

P8 A1 A6（铝） 单面抽钉 ±55%σbru 干涉 0~3%

P9 A1 A7（钢） 单面抽钉 ±55%σbru 干涉 0~3%

表2  复合材料铺层

层压板 复合材料铺层角度 总层数 总厚度 /mm

主板 A1 [45/0/-45/90/0/0/45/0/-45/0]S 20 3

主板 A3 [45/0/-45/0/45/90/0/-45/0/45]S 20 3

主板 A4 [45/0/-45/0/45/90/-45/0/45/-45]S 20 3

主板 A5 [45/-45/90/45/-45/45/-45/0/45/-45]S 20 3

搭接板 A2 [45/0/-45/90]2S 16 2.4

图4  典型循环载荷/孔变形量滞回环曲线

Fig.4  Typical cyclic-load/hole-deformation curve
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图3  疲劳试验装置

Fig.3  Devices of fatigue test
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研究需要，以 ±45%σbru、±55%σbru、

±60%σbru 3 种应力幅值为基准进行

了疲劳试验，并以此得到的 S-N 曲

线来研究不同参考因素对复合材料

连接结构疲劳寿命的影响规律。

1  不同紧固件类型

以高锁螺栓 H9/h9 连接配合试验

件（P1）和单面抽钉 0% 干涉配合试

验件（P2~P4）试验结果作对比，研究

了两种紧固件类型对结构疲劳寿命的

影响作用。在半对数坐标下，给出了

两种紧固件类型连接件的 S-N 曲线

及线性拟合曲线，如图 5 所示。可以

看出，在相同应力水平下，单面抽钉连

接件的疲劳寿命明显高于高锁螺栓

连接件的疲劳寿命，差值为 1~2 个数

量级。在最大应力幅值为 ±50%σbru

（±600MPa）时，单面抽钉连接件的疲

劳寿命为 105 左右，高锁螺栓连接件

的疲劳寿命不到 103，相差近 2 个数量

级。由此可知，单面螺纹抽钉紧固件

相比传统高锁螺栓紧固件，其连接结

构的疲劳寿命提高一个数量级以上。

高锁螺栓按 H9/h9 标准连接装

配后可近似认为是 0% 间隙整配合，

但实际上钉孔间仍存在有初始间隙

量。从摩擦学角度考虑，初始间隙量

的存在，引起紧固件在循环加载过程

中不间断地对孔壁产生小能量冲击

作用。多次小能量冲击在复合材料

层压板连接孔壁产生累积损伤，加快

了孔变形。然而对于单面抽钉 0%

干涉配合连接件，装配后的钉孔间隙

量可能优于高锁螺栓，而且只有当经

过一定疲劳循环后，复合材料孔才能

产生相当 H9/h9 公差的变形量，从而

在一定程度上延缓了循环载荷下的

冲击损伤，增大了结构的疲劳寿命。

此外，0% 干涉配合在复合材料连接

孔壁沿径向压缩，而制孔时孔壁上的

微毛刺受压形成弹性层，钉孔挤压时

应力重新分配，在一定程度上缓解了

复合材料孔的应力集中。综合以上

两方面的原因，单面螺纹抽钉紧固连

接件的疲劳寿命明显优于高锁螺栓

连接件的疲劳寿命。

2  不同干涉配合量

对 单 面 螺 纹 抽 钉 4 种 干 涉 量

（0%、0.5%、1.8% 和 3%）配合的连接

件进行疲劳试验，并得到 S-N 曲线

（见图 6）。通常疲劳试验 S-N 曲线

采用指数函数形式表达，在半对数坐

标系下给出了 4 种干涉量下的应力

与寿命曲线的线性拟合。对于 4 种

干涉配合量连接件，S-N 曲线出现较

大差异性。在不同循环应力条件下，

连接件疲劳寿命随干涉配合变化的

规律是不同的，即疲劳寿命最高的最

佳干涉量不是固定的。

在低循环应力幅值（±540MPa）

时，连接件的疲劳寿命随着干涉量的

增大（0%~3%）而增大，而且在干涉

量为 3% 时达到最大；在较高循环应

力幅值时（±667MPa 和 ±720MPa），

连接件的疲劳寿命随着干涉量增大

呈现先增大后减小的趋势，从图 6 中

可明显地看出在干涉量为 1.8% 时

复合材料连接结构的疲劳寿命最高。

在同一循环应力时，不同干涉量能导

致连接件疲劳寿命相差 5~10 倍，适

当的干涉配合量能提高复合材料连

接件的疲劳寿命。

3  不同搭接材料

对含有 3 种搭接板的复合材料

干涉配合连接结构进行了疲劳试验，

试验采用正弦波加载，加载频率为

5Hz，拉压应力比 R=-1，最大挤压应

力幅值为 ±667MPa（±55%σbru)。

从图 7 中可知，当干涉配合量为

0% 时，钢搭接板连接件和复材搭接

板连接件的疲劳寿命相近，而铝搭接

板连接件的疲劳寿命较高；当干涉

量 为 0.5% 和 1.8% 时，铝 搭 接 板 连

 图5  高锁螺栓与单面抽钉连接件的S-N对比曲线

Fig.5  Contrast S-N curves of high-lock bolted joints and blind bolted joints
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图6  不同干涉量下的S-N曲线

Fig.6  S-N curves at different sizes of interference fit
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为 1.8% 时，孔边循环应力幅值下降

程度大致相当，造成了 4 种铺层结构

的疲劳寿命也比较接近。因此，在

1.8% 干涉配合量时，4 种复合材料铺

层对连接件疲劳寿命的影响不明显。 

结论

本文通过多个应力水平下的疲

劳试验研究了紧固件类型、干涉配合

量、搭接板材质及复合材料铺层对复

合材料连接件疲劳寿命的影响规律，

总结如下：

接件和钢搭接板连接件的疲劳寿命

相近，而复材搭接板连接件的疲劳寿

命较低；当干涉量为 3% 时，铝搭接

板连接件和复材搭接板连接件的疲

劳寿命相近，而钢搭接板连接件的疲

劳寿命较高。

从变化趋势上看，当干涉量从

0% 增大到 1.8% 时，铝搭接板连接

件、钢搭接板连接件和复合材料搭接

板连接件的疲劳寿命呈逐渐增大趋

势；当干涉量从 1.8%~3.0% 变化时，

铝搭接板连接件和复合材料搭接板

连接件的疲劳寿命呈逐渐下降趋势，

而钢搭接板连接件的疲劳寿命则继

续呈增大趋势。金属搭接板连接件

的疲劳寿命普遍高于复合材料搭接

板连接件的疲劳寿命。由于金属搭

接板与复合材料层压板之间的摩擦

系数通常小于复合材料层压板之间

的摩擦系数，因而在相同的夹持力矩

下，循环加载时复合材料层压板之间

的磨损量远大于金属搭接板与复合

材料层压板之间的磨损量，造成复合

材料搭接板连接结构的夹持力下降，

从而引起疲劳寿命下降，而金属搭接

板连接结构的加持力下降相对较小，

结构疲劳寿命则相对较高。

4  不同铺层次序

针 对 4 种 主 板 铺 层 次 序 的 复

合材料干涉配合连接件进行了疲

劳 试 验（见 表 3），其 中 试 验 采 用 正

弦波加载，加载频率为 2Hz，拉压应

力 比 R=-1，最 大 挤 压 应 力 幅 值 为

±667MPa（±55%σbru)。

图 8 中 对 比 了 P4，P5，P6，P7 

4 组不同复合材料铺层连接件的疲

劳试验结果。从 P4~P7 试验件，复

合材料层压板中 0°铺层的比例持

续下降，±45°铺层比例逐渐上升，

90°铺层比例维持不变。可以看出 :

复合材料主板 P4 的疲劳寿命最长，

复合材料主板 P5 的疲劳寿命较短，

而复合材料主板 P6 和 P7 的疲劳寿

命基本相同。随着层压板 0°铺层

比例下降，±45°铺层比例上升，结

构疲劳寿命呈现先减小后增大最后

趋于平稳的变化趋势。整体上来看，

4 种复合材料铺层连接结构的疲劳

寿命均在 105 左右，相差不大。复合

材料机械连接结构的疲劳失效通常

是由钉孔挤压变形引起的，而复合材

料孔边基体压缩失效和分层是其主

要因素，纤维铺放次序只起到间接影

响作用。另一方面，结构疲劳寿命增

大的主要原因为干涉配合后复合材

料孔边的循环应力幅值下降，而 4 种

复合材料铺层在连接结构干涉量均

表3  4种连接件的主板铺层

试件组  铺层次序 铺层比例（0°/±45°/90°）

P4 [45/0/-45/90/0/0/45/0/-45/0]S 5/4/1

P5 [45/0/-45/0/45/90/0/-45/0/45]S 4/5/1

P6 [45/0/-45/0/45/90/-45/0/45/-45]S 3/6/1

P7 [45/-45/90/45/-45/45/-45/0/45/-45]S 1/8/1

图7  3种搭接板结构的干涉量-疲劳寿命关系图

Fig.7  Interference-fatigue life diagrams of three kinds of structures
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Fig.8  Relationship between stacking sequences and fatigue life
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机械连接Mechanical Connection

Effect of Several Influencing Factors on Fatigue Behaviour of Interference-Fit 
Bolted Composite Joints

WEI Jingchao1, CHAI Ya’nan1, LIU Fenglei2, CHI Jian1

(1. AVIC Aircraft Strength Research Institute, Xi’an 710065, China;
2. AVIC Manufacturing Technology Institute, Beijing 100024, China)

[ABSTRACT]   An experimental investigation was conducted to determine the effect of several influencing factors on the 
fatigue behavior of interference-fit bolted composite joints. The types of bolts, the sizes of interference fit, different materials 
of laps, and stacking sequences of main laminates were separately considered. Tension-compression reversed force/stress ratio, 
R=-1, was selected to evaluate the fatigue tests. The appropriate levels of fatigue stress were determined by the ultimate bear-
ing strength of the fastener structure obtained from the static tensile tests. The bearing stress and the fatigue life (S-N) data of 
all specimens were presented and the relationship between influencing factors and fatigue life were obtained. The experimental 
results show that the appropriate size of interference fit, the right type of fasteners, and the matched laps could improve the 
fatigue life of composite joints; however four stacking sequences of main laminates are not sensitive to the fatigue life of com-
posite joints.
Keywords:  Bolted joint; Interference fit; Fatigue life; Cyclic bearing load; Composite laminate （责编　逸飞）

（1）单面螺纹抽钉紧固连接件

的疲劳寿命远高于高锁螺栓紧固连

接件的疲劳寿命，任一循环应力幅值

下的疲劳寿命均高 10 倍以上。

（2）干涉量对复合材料连接件

的疲劳寿命影响较大，而且不同干涉

量的影响与疲劳应力水平相关。当

低疲劳应力时，随着干涉量从 0 增大

到 3%，结构疲劳寿命逐渐增大；当

高疲劳应力时，结构疲劳寿命呈现先

增大后减小的趋势，并在干涉量为

1.8% 时疲劳寿命最大。

（3）不同搭接板材料对连接结

构疲劳寿命有较小的影响作用。当

干涉量从 0%~3% 变化时，铝搭接板

连接件的疲劳寿命呈现先增大后减

小的趋势，而钢搭接板连接件的疲劳

寿命呈现逐渐增大趋势。金属搭接

板连接件的疲劳寿命均略高于复合

材料搭接板连接件。

（4）复合材料铺层的变化对单

面螺纹抽钉干涉配合连接件的疲劳

寿命影响不明显。
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