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铆接残余应力对沉头铆钉振动疲劳性能的影响
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摘要： 针对飞机发动机进气道安装边沉头铆钉在振动载荷作用下发生疲劳断裂的现象，从铆接残余应力的角度

分析了故障原因。基于有限元方法，对铆钉的随机振动过程与铆接过程进行了仿真，获得铆钉的振动等效应力

与铆接残余应力，采用 Dirlik 法计算了铆钉的振动疲劳寿命，设计了振动疲劳试验，对仿真结果进行了验证。研

究表明，铆接残余应力是导致振动疲劳寿命劣化的关键因素，因此必须在疲劳寿命预测中考虑残余应力的影响。

研究结论可为航空铆接结构的寿命预测与优化设计提供参考。
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Influence of Residual Stress from Riveting on Vibration Fatigue Performance 
of Countersunk Rivets

FU Bin1，2， AN Luling1， CHEN Hao2

（1. College of Mechanical and Electronic Engineering，Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， Nanjing 210016，
China； 2. State‑Owned Wuhu Machinery Factory， Wuhu 241007， China）

Abstract: This paper addresses the fatigue fracture phenomenon of countersunk rivets installed on the air 
intake flange under vibration loads， analyzes the failure cause from the perspective of riveting residual stress. 
Based on the finite element method （FEM）， simulations of the rivets’ random vibration process and riveting 
process are conducted to obtain the rivet’s vibration equivalent stress and riveting residual stress. The Dirlik 
method is adopted to calculate the vibration fatigue life of the rivets， and a vibrational fatigue test is designed 
to verify the simulation results. The research indicates that riveting residual stress is a key factor leading to the 
degradation of vibrational fatigue life； therefore， the influence of residual stress must be considered in fatigue 
life prediction. The research conclusions can provide a reference for the life prediction and optimal design of 
aviation riveted structures.
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现代航空器制造广泛采用铆接、焊接、粘接和

螺栓连接等连接方式［1‑4］。其中，铆接工艺具备工

艺简便、密封性好的优势［5‑6］，因此被用作飞机组装

过程中的主要连接方式。然而，铆接过程会在铆钉

与被连接件内部产生内应力，称为残余应力，而残

余应力对铆接结构的疲劳寿命有显著影响［7］。

疲劳寿命是航空器设计的重要指标之一。近

年来，国内外学者正越来越多地通过仿真分析，研

究铆接残余应力与铆接结构之间的疲劳响应［8‑12］。

De Matos 等［8］使用多种有限元模型模拟了孔挤压

强化工艺对铆接残余应力的影响，研究表明，挤压

强化通过降低铆接孔挤入面的残余应力，提升了铆
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接结构的疲劳寿命。Aman 等［9］使用有限元方法对

铝合金铆接件的铆接顺序进行研究，发现铆钉间距

和铆钉边距对铆接件残余应力存在影响。Zheng
等［10］使用有限元仿真研究了铆钉头、孔直径和板

材性能对铆接面残余应力的影响。Wronicz［11］比较

了使用标准铆接和 NACA 铆接对铆接件残余应力

的影响，发现 NACA 铆接的孔边残余应力对于铆

接件的疲劳性能更为有益。袁振等［12］分析了铆接

干涉量对铆接件上孔边应力的影响，认为铆接干涉

量是影响孔边应力的首要因素，进而影响铆接件的

疲劳寿命。

尽管这些工作质量很高，但单纯使用有限元方

法进行研究的缺陷是缺乏由实验结果支持的验

证。为增强有限元仿真的可靠性，Korbel［13］通过疲

劳试验验证航空薄壁铆接结构的疲劳仿真结果，发

现铆钉的加工精度和铆钉孔的直径对铆接孔边缘

残余应力的改变最为显著，铆接孔边缘处的有利残

余应力随着孔径增大而降低，进而缩短铆接结构的

疲劳寿命。Zeng 等［14］在铆接接触面上使用微应变

计进行了实验测量，以验证仿真得到的剪切力对铆

接件中的残余应力的影响。所进行的研究表明，邻

近铆钉头的接触面上存在残余环向压应力，并且有

限元模型和实验测量结果之间有很好的相关性。

王安强等［15］对比了普通铆接和干涉铆接的疲劳性

能，发现干涉铆接会在孔壁产生较大的残余应力，

导致在相同载荷谱下，1% 干涉量产生的残余应力

可提升 15% 的铆接结构疲劳寿命。侯红玲等［16］提

出了一种带锥度的新型铆钉孔铆接方案，可以改善

板材应力分布和降低铆接过程中产生的有害残余

应力。

目前研究更多集中于被连接件在铆接过程中

产生残余应力，继而影响铆接件的疲劳表现方面，

关于铆钉本身疲劳寿命受残余应力影响的研究相

对较少，且多集中在静态疲劳领域［17‑18］。本文以航

空沉头铆钉疲劳断裂故障为例，通过有限元仿真分

析该型铆钉铆接变形后的残余应力分布，进而研究

上述残余应力对铆钉振动疲劳性能的影响，并开展

振动疲劳试验加以验证。该研究为提高航空铆接

结构的使用安全性和可靠性提供了参考。

1 背景介绍

1. 1　故障描述

航空器对气动面有着较高的表面质量要求，常

采用沉头铆钉保证表面的平整光滑［19］。进气道安

装边是承接进气道与发动机柔性对接的转接段，与

进气道内蒙皮通过两排交错的航空沉头铆钉连

接。近年来多次发生此处铆钉仅使用数十小时就

在飞行时断裂、脱落，甚至打伤发动机的事故，如图

1 所示。

根据故障铆钉失效结果，分析发现铆钉沿钉头

与钉杆的连接处剪断，断口较为平坦，可见光亮小

刻面，有磨损痕迹，未见异常应力特征，如图 2 所

示。将该剪短区域铆钉边缘部分位置通过显微镜

放大，如图 3 所示，低倍镜可见韧窝特征，高倍放大

后在解理断裂区可观察到极为细密的疲劳条带特

征。由此推断，该沉头铆钉断裂性质为疲劳断裂。

进气道安装边结构设计如图 4 所示，是非承力

柔 性 结 构 。 其 中 ，航 前 与 进 气 道 内 蒙 皮 通 过

HB8065 航空沉头铆钉连接，航后与发动机采用嵌

图 1 进气道安装边沉头铆钉脱落打伤发动机情况

Fig.1 Situation of engine damage caused by the falling‑off 
of countersunk rivets on the air intake flange

图 3 故障沉头铆钉断口疲劳条带特征

Fig.3 Fatigue striation characteristics of the faulty counter‑
sunk rivet fracture surface

图 2 故障沉头铆钉断口宏观形貌

Fig.2 Macroscopic morphology of the faulty countersunk 
rivet fracture surface 
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套对接，存在一定的活动空间。地面试车时铆接处

周围存在较大振动，增加了由振动引起的铆钉疲劳

损伤的风险。

1. 2　故障载荷工况获取

为获取故障载荷，对进气道安装边的实际振动

环境进行了飞行实测。受飞机结构和空间限制，分

别在左、右安装边上端、左外侧、右外侧共 6 个测点

处布置 6 只加速度传感器，如图 5 所示。传感器选

用 M2220 加速度传感器，采用高强度胶粘接固定，

如图 6 所示。

飞行实测数据覆盖飞机服役过程的全部飞行

任务剖面，分析得到了进气道安装边铆接处在实际

使用状态下的功率谱密度（Power spectral density，
PSD）曲线，如图 7 所示。振动频率升至 100 Hz，
PSD 呈台阶式上升，发生结构共振，并一直保持至

高频段（1 000 Hz），铆接处将会产生大量的应力，

易产生疲劳裂纹。

2 铆钉的振动疲劳分析（不考虑铆接

残余应力）

2. 1　振动等效应力分析

建立如图 8 所示的进气道安装边局部铆接结

构模型，安装边与进气道内蒙皮之间通过两排交错

排列的铆钉连接；铆钉模型根据 HB8065×4 沉头

铆钉建模，如图 9 所示。所有零部件全部采用实体

单元，进气道安装边与进气道内蒙皮的网格密度为

1，HB8065×4 沉头铆钉因为是故障发生零件，网

格密度为 0.2；进气道安装边、进气道内蒙皮与铆钉

之间为接触关系，法向为硬接触，切向为库仑摩擦，

其中铝‑铝摩擦因数 0.19［20］，铝‑钛摩擦因数 0.3［21］；

进气道内蒙皮与机身连接面采用简支边界条件，如

图 10 所示。

图 4 进气道安装边结构装配示意图

Fig.4 Assembly schematic diagram of the air intake flange 
structure

图 5 右安装边加速度传感器粘贴位置

Fig.5 Bonding position of the acceleration sensor on the 
right air intake flange

图 7 进气道安装边铆接处振动载荷谱

Fig.7 Vibration load spectrum at the riveted joint of the air 
intake flange

图 8 进气道安装边铆接结构模型

Fig.8 Air intake flange riveted structure model

图 6 左安装边右外侧加速度传感器改装

Fig.6 Modification of the acceleration sensor on the right 
outer side of the left air intake flange
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进气道安装边材料为 TC1M 钛合金，进气道

内蒙皮材料为 2B06 铝合金，HB8065 沉头铆钉材

料为 LY10 铝合金。表 1 列出了相关的材料属性。

仿真分析分为 2 步：首先对模型进行模态分

析，分析 2 000 Hz 以内前 10 阶模态的振型，并确保

质量参与因子大于 0.8；随后进行随机响应分析，对

模型加载飞行测振得到的功率谱，方向如图 11 所

示，设置模型阻尼为 0.02，计算模型整体的频率响

应 ，输 出 结 构 的 均 方 根 应 力（Root mean square 
stress，RMS）云图，如图 12 所示。仿真结果表明，

最大应力区域位于 HB8065×4铆钉的钉头与钉杆

的连接处，沿飞机航向（X 轴）的中轴附近，与铆钉

实际裂纹萌生位置一致。 1σ 下的均方根应力为

35.35 MPa，根据正态分布的 3σ 原则，振动等效应

力幅值为 106.05 MPa。

2. 2　振动疲劳寿命计算

Miner 线性累积损伤理论认为，疲劳载荷谱中

各应力幅值造成的损伤累积为总损伤，损伤累积程

度可以表示为

D =∫ ns

N s
dS （1）

式中：ns 为应力幅值为 S 时的实际循环数；Ns 为应

力幅值为 S 时的失效循环数；D 为损伤累积程度，

当 D=1 时，结构失效。

振动疲劳同样基于 Miner 线性累积损伤理论，

将时域或频域的振动载荷等价为各应力幅值下的

循环数。其中，Dirlik 基于宽带信号，直接从 PSD
估算振动疲劳寿命，是目前采用最广泛的振动疲劳

计算方法［22‑23］，其表达式如下

ns = EPTP ( S ) （2）
式中：EP为单位时间的振动载荷的峰值数，P（S）为

雨流计数的概率密度函数，两者都可以从 PSD 中

得到；T 为时间长度，单位为秒。利用式（2），就可

以将频域下的 PSD 转化为时域下的载荷循环数。

同时，材料的 S‑N 曲线可以写成

lgS = a + blgN ( Sm N = C ) （3）
将式（1，3）代入式（2），就可以得到宽带随机

载荷条件下的疲劳寿命

T = ns

EP P ( S )
= C

EP∫Sm P ( S ) dS
（4）

已知铆钉材料 LY10 的 S‑N 曲线［24］可表示为

lgS = 2.339 5 - 0.048 5lgN （5）
根据式（4），在不考虑残余应力的情况下，铆钉

的疲劳寿命为 388.43 h，满足检查间隔要求。

图 9 HB8065 沉头铆钉模型

Fig.9 HB8065 countersunk rivet model

表 1 进气道安装边铆接结构的材料参数

Table 1 Material parameters of the riveted structure for 
the air intake flange

类型

进气道
安装边

进气道
内蒙皮

铆钉

材料

TC1M

2B06

LY10

密度/
（kg·m−3）

4 550

2 800

2 800

泊松
比

0.39

0.33

0.33

弹性模
量/GPa

123

75

73.8

极限强
度/MPa

930

315

350

屈服强
度/MPa

825

240

245

图 11 PSD 加载方向

Fig.11 PSD loading direction

图 12 随机振动分析结果（RMS 云图）

Fig.12 Random vibration analysis results (RMS contour 
plot)

图 10 进气道安装边铆接结构模型边界条件

Fig.10 Boundary conditions of the riveted structure model 
for the air intake flange
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3 铆钉的振动疲劳分析

3. 1　铆接残余应力分析

建立如图 13 所示的铆接仿真模型，进气道安

装边尺寸为 20 mm ×20 mm ×2 mm，进气道内蒙

皮尺寸为 20 mm ×20 mm ×1.8 mm，铆钉尺寸与

HB8065×4 标准一致。冲模与底座为刚体。

采用动力学分析，冲模加载与卸载的位移分别

为-2.6 和 2.5 mm（以 Y 轴正向为正），时间均为

0.01 s；底 座 加 载 与 卸 载 的 位 移 分 别 为 0.5 和

-0.5 mm，时间均为 0.01 s。对进气道安装边、进

气道内蒙皮施加固定约束。

由于 Mise 应力总是正值，所以无法使用 Mise
应力来判断铆接过程中的残余应力对疲劳寿命的

影响是否有益。作为代替，径向应力、环向应力或

沿接头载荷方向作用的法向应力常被用于评估铆

接结构中的残余应力［13］。考虑到故障案例中铆钉

沿钉头与钉杆的连接处剪断，剪切破坏的方向与铆

钉径向相同，所以本文采用径向应力（σ11）分析铆接

残余应力，径向应力的方向如图 14 所示。

将铆钉中钉头与钉杆的连接处设置为危险集

合，分析得到铆钉危险区域铆接后的残余应力分布

如图 15 所示。

可见，铆接后最大残余正应力为 129.6 MPa，
位于 HB8065×4 铆钉的钉头与钉杆的连接处，沿

飞机航向（X 轴）的中轴附近，与随机振动的最大等

效应力幅值位置一致。

同时，由于使用过程中残余应力会逐渐释放，

实际残余应力会小于刚刚铆接时的残余应力最大

值。但实际铆接后未采用任何消除残余应力的工

艺，且自然时效仅能消除航空铝合金机械加工残余

应力的 10%~35%［25］，剩余的残余应力仍可能对

进气道安装边结构的振动疲劳寿命产生较大的

影响。

3. 2　铆接残余应力的影响

对式（3）给出的材料常数 C 和 m 根据 Good‑
man 公式进行修改［26］，从而产生新的 S‑N 曲线，其

中包含残余应力。这使得疲劳寿命更合理，更接近

实际值。

S a = S e( )1 - Sm

Su
（6）

式中：Sa 为应力幅值，Se 为等效应力，Sm 为残余应

力，Su为材料的极限强度。

考虑铆接残余应力的 S‑N 曲线计算公式修

正为

Sm N s = C ( )1 - Sm

Su

m

（7） 

将式（7）代入式（4），宽带随机载荷条件下，考

虑铆接残余应力的疲劳寿命修正为

T =
C ( )1 - Sm

Su

m

EP∫Sm P ( S ) dS
（8）

根据新公式计算的进气道安装边铆钉振动疲

劳寿命如表 2 所示。

图 13 进气道安装边铆钉铆接仿真模型

Fig.13 Riveting simulation model of the rivet on the air in‑
take flange

图 14 径向、环向应力的方向

Fig.14 Directions of radial and circumferential stresses

图 15 铆接危险区域残余应力

Fig.15 Residual stress in the critical region of riveting

表 2 不同残余应力下的进气道安装边铆钉疲劳寿命比较

Table 2 Comparison of fatigue life of rivets on the air intake flange under different residual stresses

残余应力/MPa
残余应力释放百分比/%

振动疲劳寿命/h

0
─

388.43

84.24
35

114.15

97.2
25

52.83

110.16
15

31.93

116.64
10

25.44
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由表 2 的结果显示，铆接残余应力对进气道安

装边铆钉的振动疲劳寿命有很大影响。根据不同

的 残 余 应 力 释 放 率 ，铆 钉 的 振 动 疲 劳 寿 命 从  
388.43 h 缩短到 25.44~114.15 h，与实际故障时间

更接近。进气道安装边铆钉要求至少在两次检查

间隔期间不出现故障，但是因为铆接残余应力的影

响，铆钉疲劳寿命无法满足要求。

3. 3　振动疲劳试验

针对有限元仿真和疲劳计算结果，开展振动疲

劳试验加以验证。振动台型号为 DC‑1000‑15 型，

最大加速度 100g，工作频率范围 2~3 000 Hz。试

验件外形如图 16 所示，加工完成后自然放置 30 d，
以模拟真实修理与检查间隔下的残余应力释放。

试验件采用进气道内蒙皮一端固定、安装边一端悬

空的方式安装在振动台上，一次安装两件进行试

验，如图 17 所示。

振动台加载如图 7 所示功率谱，频率范围 10~
2 000 Hz，参考均方根值 36.55g。试验获得的铆钉

振动疲劳寿命如表 3 所示。

试验结果位于计算得到的铆钉振动疲劳寿命

区间范围内，同时也与铆钉实际故障时间接近，验

证了本文计算方法的可靠性。上述振动疲劳寿命

小于设计规定的修理检查间隔，说明需要对进气道

安装边结构加以改进。

4 结   论

本文研究了铆接残余应力对航空沉头铆钉振

动疲劳性能的影响，结果表明，由于铆钉上铆接残

余应力的影响，进气道安装边铆钉的振动疲劳寿命

从 388.43 h 显著缩小到 64.13 h，不能满足两次检查

间隔期间不出现故障的设计要求。为解决原铆钉

疲劳强度不足的问题，需要减缓发动机的振动对进

气道安装边的作用，或选择将铝合金铆钉更换为钛

制铆钉，以提高铆钉的受载能力。
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