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复杂载荷下复合材料螺栓连接预紧力松弛试验研究

魏嘉兵1，邹礼洋2，杨浩然2，贲 强1，袁大鹏1

（1. 国营芜湖机械厂，芜湖 241000；
2. 南京航空航天大学，南京 210016）

[ 摘要 ] 本研究基于疲劳试验机，自主设计了复杂载荷螺栓松动试验装置。在不同的试验参数下开展了复杂载荷作

用下螺栓连接结构松弛行为试验，系统地研究振动幅值、载荷类型对复杂载荷下螺栓连接结构松弛行为的影响。 通
过获取螺栓连接的实时残余夹紧力和螺栓螺母相对旋转角度，并结合光学显微镜分析复合材料板表面损伤形貌，进

一步揭示复合材料螺栓连接松动机理。主要结论如下：当载荷幅值越大，螺栓连接残余夹紧力下降的值越大，连接结

构越容易发生松弛行为；轴向幅值增大会导致复合材料板孔周位置损伤加重，横向幅值增大则会导致复合材料板板

面磨损加重；复杂载荷的载荷类型对连接结构松弛行为会产生明显影响，与静拉伸载荷相比，振动载荷对螺栓连接

残余夹紧力的影响更大。
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[ABSTRACT] Based on the fatigue testing machine，this study independently designed  bolt loosening test devices 
under complex loads. The loosening process of bolted joints under complex load had been investigated under many 
different experimental parameters, and the loosening behavior of bolted joints of different load amplitude and load type 
under complex load were systematically investigated. Combining the microscopic analysis using optical microscope and 
obtaining the real-time residual clamping force of bolt connection and the relative rotation angle of bolt and nut, this paper 
revealed loose mechanism of composite bolt connection. The main conclusions obtained in this study are as follows: When 
the load amplitude is larger, the residual clamping force of bolt connection decreases more, and the connection structure 
is more prone to relaxation. The increase of axial amplitude leads to the aggravation of the damage around the hole of the 
composite plate; The increase of transverse amplitude leads to the increase of wear of composite board surface; The load 
type of complex load obviously affects the relaxation behavior of the connection structure; Compared with static tension 
load, vibration load has greater influence on the residual clamping force of bolt connection.
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复合材料具有较高的比模量和比强度、较好的耐

腐蚀性、优良的可设计性与轻质性等优点，在航空等众

多领域已经有较为广泛的运用 [1]，如空客 A380 的复合

材料占比为 22%，波音 787 为 50%，空客 A350XWB 为

52%[2]。飞机结构的连接部位一般最为薄弱，因此复合

材料结构连接部位的设计与装配显得尤为重要。螺栓
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连接作为机械连接的主要方式，具有连接效率高、便于

拆卸、重复拆卸、互换性好的特点，在飞机复合材料结构

装配中应用十分广泛 [3–4]。如空客 A380 的 3 个机身段

存在超过 10000 个螺栓，每对机翼中的螺栓数目也超过

了 8000 个 [2]，连接件重量达到总重量的 5%~6%。伴随

着螺栓连接结构在复合材料中的广泛应用，也衍生了一

系列关于螺栓连接失效的问题。在某飞机维修厂进行

考察后发现，随着飞机飞行任务量的增加，螺栓连接结

构松弛问题愈发显著，在对飞机检修时发现，飞机垂尾

大量使用复合材料的部位出现了严重的螺栓连接结构

松弛现象，这些部位大量采用自锁螺母连接复合材料板

或金属板，而目前对于螺栓连接松弛问题的研究主要集

中于普通螺母，对航空工业中常用的自锁螺母研究较

少。螺栓连接部位在工作中长期处于受载状态，因此研

究受载情况下飞机复合材料结构螺栓连接松弛行为问

题是非常必要的。

侯世远 [5] 和 Liu[6] 等对螺栓连接结构施加了轴向振

动载荷，受载结束后使用扫描电子显微镜观察了螺栓螺

纹部分，观察后发现螺栓螺纹部分出现了明显的磨损现

象。Liu 等 [6] 在后续的试验中发现，螺纹微动磨损程度

与连接结构初始预紧力、载荷振幅、表面涂层材料等因素

关系密切。Paland[7]、Gambrell[8] 和 Sakai[9] 等针对不同种

类的紧固件，分别施加轴向振动载荷，通过测量螺母螺纹

界面应变比较连接结构松弛行为，研究发现，前 200 次轴

向振动周期内，连接结构松弛行为的主导因素是塑性变

形，在后续的振动周期中，松弛行为变化几乎停止。Sakai
等 [10] 研究了轴向振动导致旋转松动的临界条件。然而

对于轴向振动下连接结构的旋转松动，学界却存在异议，

Yang[11] 和 Nassar[12] 等通过研究证实了轴向振动载荷下

连接结构确实会产生夹紧力下降情况，但几乎完全不存

在旋转松动，因此认为轴向振动载荷不是螺栓连接结构

旋转松动的主要原因。Zhou[13] 和 Zhang[14] 等进行了进

一步的研究，对螺栓连接结构施加横向振动载荷，观察连

接结构的螺纹微动磨损情况，研究后发现，微动磨损和连

接结构预紧力与涂层关系密切，增大初始预紧力与采用

特殊材料涂层可显著减小微动磨损。Zhang 等 [15] 发现

横向振动除了造成连接结构螺纹界面局部滑移，还会导

致压力分布出现变化，变化与横向振动一样表现出周期

性的特点，局部滑移与界面压力分布变化共同影响了连

接结构的旋转松动。而实际工况中，飞机垂尾部分所受

的外部载荷是处于多种复杂载荷耦合状态，针对复合载

荷下复合材料螺栓连接松弛问题研究尚显不足。

本文通过试验进行研究，通过建立一个螺栓连接复

合材料 – 金属板的试验模型，设计螺栓连接结构受载松

弛试验台，根据螺栓连接结构受载种类，开发了复杂载

荷的加载试验台及配套夹具。观察螺栓连接结构松弛

行为变化与影响因素，揭示复杂载荷条件下复合材料螺

栓连接结构的松动机理，为航空航天中复合材料螺栓连

接结构的防松技术提供理论支撑和工程指导。 

1 试验

1.1 试验材料

图 1 为试验所用螺栓和试验板件，连接部分螺栓选

择直径 6 mm 六角头螺栓，型号 HB1–101–6x36，螺栓材

料 30CrMnSiA，螺栓屈服强度为 835 MPa。螺母型号为

HB 8026–2002，材料为 TC16 合金。试验前进行筛选，对

有明显缺陷的螺栓螺母进行排查，并对选用的试验材料

进行超声清洗，排除表面杂质影响。被连接件中的复合

材料板选用碳纤维增强环氧树脂基复合材料板。设置

复合材料板宽度 40 mm、长度 160 mm、厚度 6 mm。金

属板宽度 40 mm、长度 160 mm、厚度 8 mm，材料选取

30CrMnSiA。对复合材料板与金属板进行清洗吹干处理。

由于复合材料板和金属板厚度不一致，选用厚度分别为

8 mm 和 6 mm 的腹板，通过胶水粘贴在复合材料板和金

属板上，保证夹持端厚度一致，横向加载时能有效保证载

荷在同一水平线上，消除由于厚度差异造成的影响。图

2 所示为螺栓连接结构。

1.2 试验方法

在复杂载荷作用下，复合材料螺栓连接的松动试验

在设计的复杂载荷松动试验台上进行。复杂载荷试验

台模型如图 3 所示，固定部分由 3 块不处于同一直线的

图 1 试验螺栓、螺母及连接结构

Fig.1 Experimental bolt, nut and connection structure

（b）复合材料板与金属板（a）螺栓和自锁螺母

图 2 复合材料板和金属板连接结构

Fig.2 Composite plate and metal plate connection structure
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螺栓螺母紧固块构成，确定位置后拧紧螺母实现试验台

固定，再根据试验件尺寸与受载情况，通过螺栓连接件

将试验件安装于试验件固定台上，实现试验件的固定。

加载部分使用两个液压作动器，通过将液压作动器与试

验件连接，实现横向与轴向载荷的加载。最后将测量装

置安装于试验台基座与试验件对应位置。

加载部分包括输出载荷的液压作动器 , 选择了

MTS 公司的 DuraGlide 液压伺服作动器 , 试验参数的

控制以及数据的采集均由试验机自动完成。如图 4（a）
所示，对连接结构进行横向加载，试验时，将复合材料板

视为固定端，金属板为夹持端进行横向加载。如图 4
（b）所示，使用自主设计轴向加载夹具，对连接结构进

行轴向加载，通过对夹具端进行加载，达到对连接结构

轴向力的施加。

将压力传感器安装在螺栓头与复材板连接之间，实

时测量螺栓轴向力的变化情况。然后依次安装金属板

和自锁螺母。最后通过自主设计的角度传感器夹具，将

角度传感器安装在螺母端，用贴片将其与螺栓杆一侧相

连，检测螺栓连接时螺栓螺母相对旋转角度。最终装配

完成试验装置如图 5 所示。

根据文献 [16]，航空航天机械固定螺栓预紧力一般

设置为 P0 = 0.35σsAs，其中 σs 为螺栓材料的屈服极限，

MPa ；As 为螺纹公称应力截面积，mm2。将螺栓连接结

构初始预紧力设置为 5 kN，在拧紧时，当压力传感器值

达到目标预紧力时结束拧紧。载荷参数极值选取为材

料结构静强度 60%，设置横向振动载荷振幅最大为 12 
kN，轴向载荷振幅最大为 2 kN。为了消除循环载荷下

摩擦放热对松动行为的影响，选取较低振动频率为 2 
Hz。横向振动载荷与轴向振动载荷设置为周期性载荷，

加载路径为 F = 1/2[A0 + A0 sin（4πt）]，A0 为载荷振幅 [17]。

振动次数设置为 1000 次。振动结束后，读取测量装置

中夹紧力变化与螺栓螺母间相对转动，并用光学显微镜

拍摄受载后连接结构的连接件与被连接件表面形貌。

为了增强试验结果的可靠性，设置相同参数，重复 3 次

试验，排除试验中可能出现的各种意外情况。

2 结果与讨论

2.1 振幅对松弛行为的影响

试验分为两部分，第 1 部分保持轴向振动载荷不变，

增大横向振动载荷幅值，研究连接结构松弛行为变化；第

图 3 复杂受载螺栓连接结构松弛试验台设计模型

Fig.3 Design model of relaxation test bench for complex loaded bolt 
connection structure
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图 5 复杂载荷松弛试验装置

Fig.5 Complex load relaxation test device
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图 4 X 方向和 Z 方向作动器与试验件连接部分

Fig.4 Connection part between the X direction and Z direction 
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2 部分保持横向振动载荷不变，研究连接结构松弛行为

变化。本节设计了 8 组试验，各组试验参数如表 1 所示。

各组参数完成试验后，螺栓连接结构受载前后连接

件螺栓螺母相对转动和夹紧力下降情况如表 2 所示。

可知，随着横向载荷和轴向载荷的增加，连接结构螺栓

螺母间相对转动略微增加，变化较小，变化弧度在 0.012 
rad 左右，改变复杂载荷振幅对螺栓螺母间相对转动影

响不大，表面自锁螺母的使用能有效防止螺栓旋转松

动。当轴向载荷固定为 2 kN 时，横向振动幅值由 10 kN
提升至 12 kN，连接结构夹紧力下降百分比提升 8.33%。

当横向载荷固定时，轴向振动幅值由 1.5 kN 提升至 2 
kN，横向载荷幅值为 12 kN 的螺栓连接结构，夹紧力下

降百分比提升 17.05%。综上，对于横向振动加轴向振

动的复杂载荷下的螺栓连接结构松弛行为，任何方向载

荷幅值增大，螺栓连接结构夹紧力下降值均增大，松弛

程度增加。

复杂载荷下连接结构夹紧力曲线实时变化如图 6
所示，为了便于分析，将夹紧力图像分两部分，图 6（a）
表示轴向振动载荷为 0~1.5 kN 时，不同横向振动载荷

幅值所对应的连接机构夹紧力实时变化；图 6（b）表示

轴向振动载荷为 0~2 kN 时，不同横向振动载荷幅值所

对应的连接结构夹紧力实时变化。

由图 6 可知，不同振幅下连接结构夹紧力实时变化

趋势基本一致，在受载初期夹紧力快速下降，受载中后

期出现局部夹紧力升高，但总体呈缓慢下降趋势，主要

是因为受载初期，螺纹接触面在载荷作用下表面粗糙峰

被去除，发生了塑性变形，导致夹紧力下降速度较快；受

载中后期由于复合材料损伤以及螺纹接触面微动磨损

导致夹紧力缓慢下降，这种缓慢下降并没有呈现单调递

减的趋势，而是伴随着小幅度上升和下降，这是因为轴

向载荷导致接触面压力变化较大。随横向振动载荷幅

值增加，夹紧力变化更加剧烈，螺栓连接夹紧力下降的

值增大。此外当轴向载荷幅值加大，波峰波谷差距值达

到近 3 kN。主要是因为载荷幅值的增大导致复合材料

损伤和螺纹接触面磨损加剧，残余夹紧力下降。

将复合材料板靠近螺栓一面称为 A 面，靠近金属板

一面称为 B 面，放大倍数为 20 倍。复合材料板 A 面受

表 1 复杂载荷振幅对松弛行为影响试验参数

Table 1 Experimental parameters of influence of complex load 
amplitude on relaxation behavior

试验组
预紧力/

kN
横向载荷/

kN
轴向载荷/

kN
载荷频率/

Hz
振动
次数

1 5 0~12 0~1.5 2 1000

2 5 0~12 0~2.0 2 1000

3 5 0~10 0~1.5 2 1000

4 5 0~10 0~2.0 2 1000

5 5 0~8 0~1.5 2 1000

6 5 0~8 0~2.0 2 1000

7 5 0~6 0~1.5 2 1000

8 5 0~6 0~2.0 2 1000

表 2 复杂载荷振幅对松弛行为影响试验结果

Table 2 Experimental results of influence of complex load amplitude 
on relaxation behavior

试验组
受载前

夹紧力/N
受载后

夹紧力/N
夹紧力

下降值/N
下降

百分比/%
相对

转动/rad

1 5026 3405 1621 32.25 0.0126

2 5014 2542 2472 49.30 0.0128

3 5015 3518 1497 29.85 0.0125

4 5045 2978 2067 40.97 0.0127

5 5012 3626 1386 27.65 0.0125

6 5011 3542 1469 29.32 0.0126

7 5028 4399 629 12.51 0.0119

8 5044 4147 897 17.78 0.0121

图 6 复杂载荷下连接结构夹紧力曲线实时变化

Fig.6 Real-time change of clamping force curve of connecting 
structure under complex load
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载后表面形貌如图 7 所示。可知， 复合材料板 A 面变

形损伤较小，板面出现压力传感器压紧的圆形压痕，孔

周部位出现轻微损伤。对比后发现载荷幅值增大，复合

材料板 A 面损伤一定程度加重。

复合材料板 B 面受载后表面形貌变化非常明显，如

图 8 所示。复合材料板面出现较严重的磨损，板面磨损

随横向振动载荷幅值增大而明显增大，主要是因为随着

横向载荷增大，接触面微动滑移增大，板面磨损越严重；

复合材料板 B 面孔周出现较为明显的基体损伤，随轴向

振动载荷增大，孔周损伤程度明显上升，主要是因为随

着轴向载荷越大，孔周应力越大，孔周损伤越严重；复材

板孔壁出现分层损伤，损伤部位集中于复合材料板靠近

金属板部位。

综上所述，随着复杂载荷任一方向的振动幅值增

大，连接结构受载后夹紧力下降值增大，螺栓螺母间相

对转动无明显变化。连接结构复合材料板表面形貌变

化明显，其中板面磨损程度与横向振动载荷幅值相关，

板面磨损程度随横向载荷幅值增大而明显增大；而孔周

损伤程度与轴向振动载荷幅值相关，连接孔的孔周损伤

程度随轴向振动载荷幅值增大而增大。

2.2 载荷类型对松弛行为的影响

本节提出了两种新的复杂受载，第 1 种复杂受载为

图 7 受载后复合材料板 A 面表面形貌

Fig.7 Surface morphology of A surface of composite plate after loading
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图 8 受载后复合材料板 B 面表面形貌

Fig.8 Surface morphology of B surface of composite plate after loading
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横向振动载荷加轴向静载，第 2 种复杂受载为轴向振动

载荷加横向静载。施加这两种复杂受载与横向振动加

轴向振动的复杂受载 （简称为第 3 种复杂受载），试验参

数设置如表 3 所示。

表 3 中第 1 组与第 2 组的横向载荷设置为相同的

振动载荷，将载荷方向远离被连接件定义为静拉，反之

为静压。

根据设置的试验参数完成试验，试验结果如图 9 所

示，对于不同的载荷类型，螺栓连接结构受载前后的夹

紧力变化巨大。当轴向载荷为静拉时，夹紧力下降值与

下降百分比明显增大；当轴向载荷为静压时，夹紧力下

降值与下降百分比明显减少。当横向载荷为静拉载荷

时，夹紧力下降值与下降百分比明显下降，横向静拉载

荷的大小与夹紧力下降值呈正相关，静拉载荷越大，连

接结构夹紧力下降值与下降百分比越大。而载荷类型

对螺栓螺母间相对转动影响较小，相对转动未随载荷类

型变化产生明显改变。 
不同载荷类型的连接结构受载期间夹紧力实时变

化如图 10 所示。

对于横向振动加轴向静拉载荷的复杂载荷，在加载

开始阶段，连接结构夹紧力快速上升，之后连接结构夹

紧力开始剧烈变化，波动值达到近 6 kN，加载结束后连

接结构夹紧力快速下降；轴向载荷为静压载荷时，在加

载开始阶段，夹紧力快速上升，之后夹紧力变化较为稳

定，波动值在 500 N 以内，加载结束后连接结构夹紧力

快速下降。对于轴向振动加横向静拉载荷的复杂载荷，

表 3 复杂载荷类型对松弛行为影响试验参数

Table 3 Experimental parameters of influence of complex load 
types on relaxation behavior

序号
预紧力/

kN
横向载荷/

kN
轴向载荷/

kN
轴向频率/

Hz
横向频率/

Hz

1 5 0~12 1.5 0 2

2 5 0~12 –1.5 0 2

3 5 12 0~1.5 2 0

4 5 6 0~1.5 2 0

5 5 0~12 0~1.5 2 2

图 9 复杂载荷类型对松弛行为影响试验结果

Fig.9 Experimental results of influence of complex load types on relaxation behavior

第1组 第2组 第3组 第4组 第5组 第1组 第2组 第3组 第4组 第5组
0

2000

4000

6000

试验组别

受载前 受载后

0.0127 0.0125 0.0125
0.0118

0.0126

0

0.002

0.004

0.006

0.008

0.010

0.012

0.014

0.016

试验组别

2153

1128

1626

第1组 第2组 第5组
0

500

1000

1500

2000

2500

试验组别

1024

324

1626

0

500

1000

1500

2000
（a）受载前后夹紧力变化

夹
紧

力
/N

变
化

弧
度

/ra
d

（b）螺栓螺母相对转动

（c）第1部分试验夹紧力对比

第3组 第4组 第5组
试验组别

（d）第2部分试验夹紧力对比

夹
紧

力
下

降
值

/N

夹
紧

力
下

降
值

/N



104 航空制造技术·2024年第67卷第9期

研究论文 RESEARCH

在加载开始阶段，连接结构夹紧力轻微上升，随后夹紧

力变化较为稳定，受载结束后，连接结构夹紧力下降，当

幅值减小时，连接结构夹紧力下降值显著减小，受载期

间夹紧力变化也更加平稳。

试验结束后，利用光学显微镜分别对两部分试验的

受载后试验件表面形貌进行分析。放大倍数为 20 倍。

第 1 部分试验的复合材料板表面形貌如图 11 所示，可

知，复合材料板 A 面形貌变化较小，第 1 组的复合材料

板孔周位置出现损伤；对于复合材料板 B 面，与第 5 组

相比，第 1 组和第 2 组的板面损伤较小。

第 2部分试验的复合材料板表面形貌如图 12所示，

复合材料板 A 面形貌变化较小。与第 5 组相比，第 3 组、

第 4 组的复合材料板孔周位置损伤较为明显，沿横向静

载方向出现明显变形。对于复合材料板 B 面，与第 4 组

相比，第 5 组与第 3 组的板面磨损较为严重。与第 5 组

相比，第 3 组和第 4 组的孔周位置损伤较大。

综上所述，复杂载荷的载荷类型对连接结构松弛行

为会产生影响，影响主要体现于夹紧力变化，螺栓螺母

间相对转动几乎没有变化。对于夹紧力受载前后变化，

当轴向振动载荷变为静拉载荷时，减小了螺栓与接触面

的压力，夹紧力下降值增大；当轴向载荷为静压载荷时，

板面压力增大，夹紧力下降值减少。当横向振动载荷变

为静拉载荷时，夹紧力下降值明显减少。横向静拉载荷

越大，连接结构受载夹紧力下降值越大。复杂载荷的载

荷类型对受载后连接结构表面形貌会产生影响，当振动

载荷变为静载后，被连接件表面滑移减小，磨损降低，但

孔周局部应力变大，被连接件孔周损伤加重。

3 结论

（1）复杂载荷作用下，横向载荷幅值或轴向载荷幅值

越大，螺栓连接结构夹紧力下降值越大。螺栓连接夹紧力

下降并非单调递减，还伴随着局部阶段夹紧力的升高。

（2）随着复杂载荷幅值增大，复合材料板板面和孔

周的磨损和损伤越严重。横向载荷主要导致复材板面

磨损，幅值越大，板面磨损越严重；轴向载荷主要导致孔

周损伤，幅值越大，孔周损伤程度越明显。

（3）当轴向振动载荷变为静拉载荷时，夹紧力下降

值增大；当轴向载荷为静压载荷时，夹紧力下降值明显

减少；横向振动载荷变为静拉载荷时，夹紧力下降值明

显减少。静拉载荷主要导致被连接件孔周损伤加重，振

动载荷主要导致被连接件板面磨损和孔周损伤加重，二

者都会导致螺栓连接夹紧力下降。

图 10 不同载荷类型的连接结构夹紧力实时变化

Fig.10 Real-time change of clamping force of connecting structure 
with different load types
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图 11 第 1 部分试验的复合材料板形貌变化

Fig.11 Morphology change of composite plat in part 1 experiment
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（4）复杂载荷作用下，自锁螺母有良好的抑制旋转

松动的效果，螺栓连接结构夹紧力下降的主要因素是复

合材料板的微动磨损和损伤，且主要出现在与金属板接

触面，旋转松动对自锁螺母螺栓连接影响较小。
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