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摘要： 随着复合材料性能及应用水平的提高，复合材料单搭螺接结构越来越广泛地应用在飞机结构中。实践证

明，影响单搭接结构的疲劳寿命的一个关键因素是拧紧扭矩的大小。为探究螺栓拧紧扭矩对单搭接结构疲劳性

能的影响，建立了复合材料单搭螺接结构的疲劳损伤模型，并设计试验验证了模型的有效性。结合有限元和试

验进行分析：当拧紧扭矩为螺栓破坏扭矩的 75% 时，螺栓连接结构具有最优刚度特性，其孔周损伤较少、稳定阶

段接头伸长量增加速度最慢、结构疲劳寿命达到峰值并呈现最优综合性能。上述方法可为同类螺栓扭矩的确定

提供参考。
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Abstract: With the improvement of composite material properties and their application level， composite 
single⁃lap bolted structures are increasingly widely used in aircraft structures. Practice has shown that a key 
factor affecting the fatigue life of single⁃lap structures is the magnitude of the tightening torque. To explore the 
effect of bolt tightening torque on the fatigue performance of single⁃lap structures， a fatigue damage model for 
composite single⁃lap bolted structures is established， and experiments are designed to verify the validity of the 
model. Through the analysis combining finite element method and experiments， it is found that when the 
tightening torque is 75% of the bolt failure torque， the bolted structure exhibits optimal stiffness 
characteristics， with less damage around the holes， the slowest increase rate of joint elongation in the stable 
stage， and the peak fatigue life as well as the best comprehensive performance. The above method can 
provide a reference for determining the torque of similar bolts.
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由于复合材料具有比强度高、比模量高、减振

性能好、可设计性强等优点，可以有效地减轻飞机

的质量，因而在航空航天领域的应用备受瞩目［1］。

复合材料结构的应用逐渐由次承力结构转变为主

承力结构，而在这种结构的关键部位，螺栓连接是

主要连接方式。相较于铆接和胶接，螺栓连接的可

靠性高，便于控制预紧力和重复装拆等优点，可以

实现精准的连接，因此复合材料螺栓单搭接结构在

飞机中广泛分布。在进行螺栓连接时，需对螺栓施

加扭矩并转化为预紧力，从而达到固定的目的，略

大的预紧力虽然可能引入额外的应力，但在一定范

围内能够有效提升接头性能，进而影响飞机结构的

综合性能［2⁃3］。

近年来，国内外学者系统地开展了扭矩/预紧

力对复合材料螺栓搭接结构的疲劳性能影响研究，

Mínguez等［4］通过试验揭示了螺栓拧紧扭矩的影响

机制，通过改变载荷传递路径、优化应力集中及引

入残余压应力提升疲劳寿命。Ho 等［5］通过试验研

究了拧紧扭矩对单搭接结构疲劳寿命和疲劳裂纹

萌生位置的影响并进行评估。结果表明，拧紧扭矩

为 10 N·m 的接头在所有研究的接头中具有最高的

疲劳寿命。刘学术等［6］通过试验研究了预紧力大

小对复合材料连接器疲劳性能的影响，发现在一定

范围内，装配式预紧力越大，结构的抗疲劳性越

强。Giannopoulos 等［7］通过试验研究螺栓扭矩对

AS7/8552 纤维增强聚合物搭接结构的疲劳性能的

影响，发现在疲劳测试中，低扭矩下孔伸长量增长

相对缓慢，而高扭矩下孔伸长量会急剧增加。刘通

等［8］以三维 Hashin准则作为失效判据并采用分区退

化模型，对复合材料单搭螺接结构静载损伤全过程

进行完整仿真，仿真结果与试验结果吻合程度较高。

并发现随着拧紧力矩的增大，连接强度呈现先增大

后减小的趋势。王学尧［9］通过试验研究了预紧力大

小对复合材料双钉单搭结构的疲劳性能影响，发现

了在拧紧力矩标准范围内，预紧力越大，结构整体的

抗疲劳性能越强，复合材料板螺栓孔边的变形越小。

黎海银［10］通过试验展开了应力水平和预紧力对复合

材料双钉双搭接结构疲劳寿命影响研究，发现预紧

力可以显著提高接头的疲劳寿命，且随着应力水平

的降低，预紧力对接头疲劳寿命的提高作用也随之

增强。肖睿恒等［11］结合试验与有限元研究了螺栓预

紧力对复合材料单搭接接头疲劳性能的影响，发现

随着预紧力增大，接头疲劳寿命逐渐增大，并且增大

预紧力，可以缩短疲劳初始阶段的循环次数，增大孔

径缓慢增长阶段的循环次数。

众多学者已通过大量试验工作，深入探究了不

同拧紧扭矩/预紧力对复合材料螺栓搭接结构疲劳

寿命、损伤演化及失效模式的影响，但未考虑具体

拧紧工况。不同拧紧工况下，螺栓拧紧扭矩与预紧

力的转化关系是不同的，且试验过程难以系统揭示

加载过程中内部损伤机理及影响规律。鉴于此，本

文在具体拧紧工况下，采用理论建模与试验相结合

的研究方法，展开拧紧扭矩对复合材料单搭接结构

疲劳性能的影响研究。聚焦于拧紧扭矩这一重要

工艺参数，是因为拧紧扭矩与预紧力在具体工况下

有对应关系，且为工艺过程可直接获取的参数，其

作用规律的研究对指导生产具有重要工程价值。

因此，本文以复合材料单搭螺接结构为研究对

象，在涂密封胶，拧紧螺母工况下，从工程应用的角

度出发，开展拧紧扭矩与复合材料单搭螺接结构疲

劳性能的关联规律研究。基于 ABAQUS 软件二

次开发技术，构建了复合材料单搭螺接结构的等效

寿命疲劳损伤模型。并通过试验验证模型的准确

性，结合有限元与试验结果，从结构刚度，接头伸长

量、孔周损伤和疲劳寿命四方面揭示拧紧扭矩对复

合材料螺接结构疲劳性能的影响机制，为实际生产

中，确定合适的扭矩值提供参考方法。

1 有限元模型建立

1. 1　部件与网格设置

为了分析疲劳载荷下的应力应变分布和损伤

情况，建立了有限元模型，利用有限元模型对疲劳

过程进行分析。模型如图 1 所示（U1、U2、U3 分别

为 x、y、z 方向上的位移量；I1、I2、I3、I4 指接触对，

分别为螺栓侧面与上板孔壁、螺栓与上板上表面、

上板下表面与下板上表面、下板下表面与螺母；T1
为螺栓与螺母之间的绑定），对六角头螺栓螺母进

行简化建模，利用 ABAQUS 中的螺栓载荷模块进

行预紧力的加载，省略螺纹建模。被连接件按照试

验 件 的 层 数 进 行 切 割 ，层 数 为 32，单 层 厚 度 为

0.125 mm，铺层顺序为［45/-45/0/-45/0/90/0/
45/45/0/90/0/-45/0/-45/45］s。复合材料网格

图 1 复合材料单搭螺接结构有限元模型

Fig.1 Finite element model of the single⁃lap bolted joint 
structure of composites
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类型为 C3D8R，沙漏控制选用增强。

1. 2　材料属性设置

在本文所研究的单搭接结构中，被连接件均为

牌号 AC631/CCF800H 的国产碳纤维复合材料，

其材料属性通过检测得到，如表 1 所示。螺栓为

HB8015系列钛合金抗剪六角头螺栓，直径为 6 mm，

板孔与螺栓光杆的配合为基孔制 H9/f9。螺母为

HB8027 系列钛合金自锁螺母，直径为 6 mm。螺栓

螺母材料为 TC16，材料属性如表 2所示，用 δ = A +
Kεn幂律模型来表示其真实应力应变曲线。

1. 3　载荷与相互作用

图 1（b）为有限元模型加载示意图，下板右端

为加载端，上板左端固定。利用 ABAQUS 静态求

解器施加螺栓载荷，实现对螺栓模型的简化。根据

试验所得的扭矩与预紧力关系，施加各扭矩对应的

预紧力。仿真共 3 个分析步，第一个分析步用于螺

栓加载预紧力；第二个分析步用于拉伸至试验设置

的外载；第三个分析步用于实现疲劳载荷的施加。

疲劳载荷通过 ABAQUS 中的周期幅值函数设置，

采用的是余函数公式 Y=Acos（ωt+B）+I。圆频

率 ω 为 6.283，初始幅值 I 为 0.55，振幅 A 为 0.45，初
相位 B=0，t为分析步时间，如此可得到如图 2 所示

的应力比为 0.1 的拉拉疲劳载荷幅值。按照图

1（b）中的加载方式，在 U1 方向施加载荷时，赋予

载荷如图 2 所示的曲线，从而达到施加疲劳载荷的

效果。

复合材料单搭螺接结构具有 5 个接触对，如图

1（c）所示。螺栓螺母采用绑定约束，其余 4 个接触

对为面面接触。接触对的法相行为设置为硬接触，

切向行为采用罚函数，模型中存在的接触对包括：

螺栓⁃复合材料、螺母⁃复合材料、复合材料⁃复合材

料。本文所采用的 HM112⁃A 型号密封胶会对各

接触对的摩擦因数产生影响，因此通过 Schatz 多功

能立式紧固分析系统来确定拧紧过程中各接触面

间的相互作用摩擦因数均值，如表 3 所示。

1. 4　子程序设置

在复合材料力学性能的数值模拟研究中，本文

借助 ABAQUS 有限元软件的静态求解器二次开

发平台，实现了复合材料本构关系、损伤演化及失

效 行 为 的 精 细 化 建 模 。 通 过 Fortran 语 言 编 写

UMAT 和 USDFLD 两类用户子程序，将表 4 所述

的理论转化为可执行的计算代码。其中，UMAT
子程序用于定义复合材料的弹塑性本构关系、损伤

起始判据及相应退化准则，而 USDFLD 子程序则

实现了复合材料层间损伤的起始及失效判据。

2 模型验证

本文探究在疲劳载荷下，扭矩对复合材料单搭

接连接结构疲劳寿命的影响规律。根据实际生产

应用情况，设计了单搭接螺栓连接结构试验件，尺

寸如图 3 所示。试样尺寸参照 ASTM D5961［23］试

表 1 复合材料性能参数

Table 1 Performance parameters of composites

属性

1 方向弹性模量 E1/MPa
2 方向弹性模量 E2/MPa
3 方向弹性模量 E3/MPa

12 面内泊松比 υ12

23 面内泊松比 υ23

13 面内泊松比 υ13

12 面内剪切模量 G12/MPa
23 面内剪切模量 G23/MPa
13 面内剪切模量 G13/MPa

板材属性数值

1.7×105

9.97×103

9.97×103

0.33
0.48
0.33

5.51×103

7.38×103

5.51×103

属性

1 方向拉伸强度 XT/MPa
1 方向压缩强度 XC/MPa
2 方向拉伸强度 YT/MPa
2 方向压缩强度 YC/MPa
3 方向拉伸强度 ZT/MPa
3 方向压缩强度 ZC/MPa

密度 ρ/（g·cm-3）

板材属性数值

2.52×103

1.70×103

62
207
62

207
1.58

表 2 TC16材料性能参数

Table 2 Performance parameters of TC16 material

性质
数值

弹性模量/GPa
110

泊松比 υ
0.34

A/MPa
876

K
145

n
0.84

图 2 ABAQUS 幅值曲线示意图

Fig.2 Schematic diagram of ABAQUS amplitude curve

表 3 各接触面间摩擦因数

Table 3 Friction coefficients between various contact 
surfaces

接触面

摩擦因数

螺栓⁃复合
材料

0.1

螺母⁃复合
材料

0.1

复合材料⁃
复合材料

0.3
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验标准确定。连接工况为六角头螺栓拧紧螺母端，

螺母端涂 HM112⁃A 型号密封胶。为了验证上述

有限元模型的准确性，以加载过程中的刚度和疲劳

寿命为对比因素，对仿真结果与试验结果进行双重

对比验证。

疲劳试验在 Instron8872 电液伺服疲劳试验系

统上进行，并实时记录载荷信息。为了排除由夹头

滑移造成位移量测量误差，试验结合 3D⁃DIC 应变

测量系统，测量疲劳加载过程中结构实际位移量，

如图 4 所示。将两者信息结合，绘制成每个循环加

载下的载荷⁃位移曲线。

疲劳载荷幅值为单搭接静拉伸极限载荷的

70%，P=14.06 kN（由静拉试验所得），应力比 R=

图 3 单搭接螺栓连接结构试验件尺寸图

Fig.3 Dimension diagram of the test specimen of the 
single⁃lap bolted joint structure

图 4 疲劳试验设备

Fig.4 Fatigue testing equipment

表 4 复合材料疲劳性能分析理论

Table 4 Theories for fatigue performance analysis of composites

作者

Tserpes等［12⁃13］

Wu 等［14］

Yao 和 Himmel［15］

Shokrieh 等［16］和
Beheshty 等［17⁃18］

Xu 和 Needleman［19］

Turon 等［20］

理论名称

纤维拉伸损伤疲劳准则（σxx≥0）

纤维压缩损伤疲劳准则（σxx<0）

纤维⁃基体剪切疲劳准则（σxx<0）

基体开裂疲劳准则（σyy≥0）

基体挤压疲劳准则（σyy<0）

剩余刚度理论

剩余强度理论

等效寿命理论

最大分离准则

内聚力单元损伤演化准则

理论公式

( σxx

XT( )n，σ，k ) 2

+ ( σxy

Sxy( )n，σ，k ) 2

+ ( σxz

Sxz( )n，σ，k ) 2

≥ 1

( σxx

XC( )n，σ，k ) 2

≥ 1

( σxx

XC( )n，σ，k ) 2

+ ( σxy

Sxy( )n，σ，k ) 2

+ ( σxz

Sxz( )n，σ，k ) 2

≥ 1

( σyy

Y T( )n，σ，k ) 2

+ ( σxy

Sxy( )n，σ，k ) 2

+ ( σyz

Syz( )n，σ，k ) 2

≥ 1

( σyy

Y C( )n，σ，k ) 2

+ ( σxy

Sxy( )n，σ，k ) 2

+ ( σyz

Syz( )n，σ，k ) 2

≥ 1

E ( )n
E ( )0

=
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
1 - ( n

N f )
βù

û

ú
úú
ú

1
α

X ( n ) = XT - ( XT - XF )
sin ( )λx cos ( )λ - γ

sin λ cos ( )λx - γ

lg ln ( a/f )
ln [ ]( 1 - m ) ( c + n )

= A + B lg N f

(a = σa

σ t
，m = σm

σ t
，c = σ c

σ t )
max ( σn

σ max
n

，
σ s

σ max
s

，
σ t

σ max
t )= 1

K͂ = K͂ 0( 1 - D͂ )；D͂ =
δ f

m( )δ max
m - δ 0

m

δ max
m ( )δ f

m - δ 0
m

注：σij 为各单元应力分量，Xi ( n,σ,k )、Yi ( n,σ,k ) 分别为单层板纵向、横向的剩余疲劳强度，其中 i 为 C 或 T 时，分别表示压缩或拉伸；

Sxy ( n,σ,k )、Syz ( n,σ,k )、Sxz ( n,σ,k )分别为单层板相应面内剪切剩余疲劳强度；n 为循环次数；σ 为应力；k 为应力比。E ( n )为第 n 次循环时

的剩余刚度，E ( 0 )为初始刚度；N f 为等效疲劳寿命；X ( n )为第 n 次循环时的剩余强度；XT 为静态拉伸强度；XF 为疲劳应力加载水平；x =
n/N f，σ t 和 σc 分别为拉伸和压缩强度；σa 为疲劳载荷幅值；σm 为疲劳载荷平均应力；α、β、λ、γ、f、A 和 B 为拟合系数，参考张翊东 [21]论文中的实

验数据。σ max
n 、σ max

s 和 σ max
t 为内聚力单元的法向和两个切向承受的最大应力，参考陈伟明等 [22]中的实验数据；· 为 MacAuley Bracket 算子，

其含义为界面在拉伸状态会形成损伤，在受压状态时，不会形成损伤。K͂ 为损伤后的刚度，K͂0为初始刚度，D͂ 为损伤变量 (0 ≤ D͂ ≤ 1)，σ 0
m 为

损伤起始时对应节点的张开位移，其值由损伤起始准则确定；σ max
m 为加载过程中节点的最大张开位移；σ f

m 为最终的张开位移，反映了材料在

复杂应力状态下的断裂能量释放率。
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0.1。根据国标 GB/T16823.3—2010 紧固件扭矩

夹紧力试验标准，夹紧力应为破坏扭矩的 75%。

本文使用的螺栓极限拧紧扭矩 Tmax=16 N·m，其

75% 为 12 N·m（0.75Tmax）。以 12 N·m 为最佳扭

矩，在其基础上加减 30% 作为对照组，扭矩分别为

8.4 和 15.6 N·m，具体试验方案如表 5 所示。

试验结果如表 6 所示，对试验中的 3 个扭矩工

况寿命结果进行处理，去掉每个扭矩工况 5 组重复

试验中的极大值和最小值后，对剩余试验数据进行

均值处理，并与仿真结果进行对比分析，如表 7 所

示。仿真与试验寿命结果在 15 N·m 工况下误差最

大，为 5.78%，验证了模型的准确性。

图 5 为试验所得载荷⁃位移曲线，对其进行处

理，计算疲劳加载过程中的结构刚度，如式（1）［24］所

示为一个滞回环内峰值载荷与波谷载荷的差值与

环内峰值位移与波谷位移的差值相除。对试验和

仿真的载荷⁃位移曲线进行处理可得到试验与仿真

刚度对比图，如图 6 所示，为 12 N·m 工况下的试验

与仿真刚度对比图。

刚度 = F环max - F环min

U环max - U环min
（1）

因本文采用等效寿命理论进行仿真，在有限元

中，一个载荷循环代表实际情况的 600 次循环，故

仿真的刚度从 600 次循环开始。观察图 6 可以发

现，仿真和试验的刚度趋势一致，最大误差为 6%，

验证了模型的准确性，可以进行后续研究分析。

3 拧紧扭矩对复合材料单搭接疲劳

性能的影响分析

3. 1　拧紧扭矩对复合材料单搭接结构刚度的影响

分析

在疲劳载荷的作用下，螺栓光杆会不断挤压复

合材料板，结构的刚度会随之变化，根据式（1）对各

扭矩工况的刚度进行均值处理，绘制如图 7 所示的

疲劳刚度⁃循环次数曲线。在疲劳加载过程中，刚

度变化趋势一致，可以将其分为 3 个阶段：起始段、

稳定阶段和急剧损伤阶段。现以 12 N·m 工况为例

进行分析。

（1）起始段为循环次数 1 000 次之前。此阶段

刚度先减后增。在疲劳加载初期，螺栓与复合材料

板孔壁为线接触，主要靠螺栓预紧力下各部件间摩

擦力抵消外载。随着疲劳载荷的施加，螺栓开始入

侵复合材料板，在这期间板件开始相对滑移，摩擦

力减小，导致刚度下降。随着螺栓与孔壁接触面积

表 5 疲劳试验方案

Table 5 Fatigue test programs

拧紧扭矩/（N·m）
8.4
12

15.6

静载最大载荷 P0/N

20 090

疲劳加载力 P/N

14 063

静强度极限占比/%

70

试验组数
5
5
5

加载频率/Hz
15
15
15

图 5 12 N·m 工况试验载荷⁃位移曲线

Fig.5 Load⁃displacement curves under 12 N·m

表 6　试验结果

Table 6　Test results

扭矩/
（N·m）

8.4
12

15.6

重复试验各组的循环次数

1
393

5 337
25 949

2
3 089
2 555
4 042

3
3 811
6 433
4 335

4
3 961
4 260
4 642

5
4 250
4 874
4 038

表 7 验证试验对比结果

Table 7 Comparison of verification test results

扭矩/（N·m）

8.4
12

15.6

试验循环次数

3 620
4 823
4 339

仿真循环次数

3 666
4 809
4 590

误差/%
1.25
0.29
5.78

图 6 试验仿真刚度对比图

Fig.6 Comparison diagram of experimental and simulation 
stiffness
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增大，螺栓光杆与孔壁由线接触变为面接触，此时

主要靠螺栓的抗剪能力抵消外载，整体刚度上升。

因此，刚度在疲劳加载初期呈现先减后增的趋势。

（2）稳定阶段为 1 000~4 000 次循环次数间。

此阶段刚度缓慢变化，刚度⁃循环次数曲线的斜率

基本保持不变。在此阶段占据疲劳寿命的比例最

大，主要为螺栓疲劳损伤和复合材料疲劳损伤。造

成这种现象的原因是，随着疲劳载荷的施加，螺栓

杆与孔壁接触形式完全转化为面面接触，大大增加

了结构的承载能力，螺栓和复合材料内部损伤扩展

速度变慢。

（3）急剧损伤阶段为 4 000 次循环次数后，疲劳

载荷加载后期。此阶段占据寿命比例较小，刚度急

剧减小阶段。造成这种现象的原因是，复合材料板

孔壁损伤累计至失效，随着疲劳载荷的施加，螺栓

入侵复合材料板的速度加剧，由于单搭接结构存在

次弯曲现象，螺栓逐渐倾斜，降低了结构的承载能

力，加剧了复合材料板的失效速度。

各扭矩工况下的刚度与寿命关系对比图如图

7 所示。对比六角头螺栓单搭接各扭矩工况下的

动态刚度和刚度水平可以发现，8.4 N·m 工况的刚

度数值最小，寿命最小，12 与 15.6 N·m 工况下的刚

度数值大致相同，相对 8.4 N·m 工况，提高 7.2%。

起始段，15.6 N·m 工况刚度较大，但寿命与 12 N·m
相比略小。造成这种现象的原因是低扭矩工况下

整体刚度小，在疲劳加载中位移大，对复合材料的

挤压大导致寿命减小。扭矩过高，起始段刚度整体

增大，但随着疲劳载荷的施加，内应力增大造成寿

命降低。

3. 2　拧紧扭矩对接头伸长量的影响分析

在疲劳载荷的作用下，螺栓光杆会不断地挤压

复合材料板的孔壁，使复合材料板的孔径不断增

大，使得接头长度增加。因此，通过观察疲劳载荷

下单搭接接头的伸长量变化，可以间接研究复合材

料板孔壁在疲劳载荷下的损伤情况。图 8 为在疲

劳加载过程中，单搭接接头在 3D⁃DIC 系统中 Y 方

向的空间坐标，在板的轴线上取出 Y 方向坐标

20 mm 至-20 mm 一个线段为 L，通过加载过程中

L 的长度变化来表征单搭接接头的伸长量变化。

图 9 为不同扭矩工况下单搭接接头伸长量⁃循
环次数变化曲线。由图可知，在起始段，扭矩越大，

接头的伸长量越小；在稳定阶段，8.4 N·m 工况接

头伸长量远大于 12 和 15.6 N·m 工况，以 2 000 次循

环出为例，8.4 N·m 工况接头伸长量为 2.27 mm，12
和 15.6 N·m 工 况 接 头 伸 长 量 分 别 为 1.79 和

1.64 mm，对比 8.4 N·m 工况下的接头伸长量，分别

降低了 21.14% 和 27.75%；各扭矩工况在进入急剧

损伤阶段时的接头伸长量基本一致，但进入此阶段

的循环次数随着扭矩的增加呈现先增后减的趋势。

在起始段，扭矩越大，各部件间的摩擦力越大，

结构的刚度大，相应的承载能力强，螺栓光杆对复

合材料板孔壁的入侵程度减弱，造成了在起始段，

拧紧扭矩越大，接头伸长量越小，复合材料板的损

伤越小。在稳定段，由于起始段伸长量和拧紧扭矩

的差异，造成了各扭矩工况下接头伸长量的不同。

8.4 和 15.6 N·m 工况的接头伸长量⁃循环次数曲线

的斜率基本一致，12 N·m 工况的斜率小于二者。

造成这种现象的原因是，8.4 N·m 工况扭矩过小，

主要靠螺栓光杆挤压复合材料孔壁来抵消外载，加

剧了复合材料的损伤。15.6 N·m 工况扭矩过大，

复合材料板的内应力过大，加速了稳定阶段复合材

料损伤失效，以至于二者工况的接头伸长量⁃循环

次数曲线的斜率均小于 12 N·m 工况。在急剧损伤

阶段初期，各扭矩下的接头伸长量一致，但循环次

数不同，说明拧紧扭矩对失效时的接头伸长量无影

响，对起始段和稳定阶段中复合材料板孔的损伤演

化有影响。

图 7 各扭矩工况下的动态刚度

Fig.7 Dynamic stiffness under various torques

图 8 接头伸长量计量区域示意图

Fig.8 Schematic diagram of the joint elongation measure⁃
ment area
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3. 3　拧紧扭矩对复合材料孔周损伤影响分析

通过疲劳试验发现，不同扭矩下复合材料单搭

螺接结构的失效形式相同，均由复合材料发生疲劳

损伤后结构失效。光学显微镜拍摄的上板、下板和

螺栓的表面形貌如表 8所示。在疲劳载荷的施加下，

上板损伤严重，最终螺栓头侵入上板，并扩展上板

孔，从上板孔中脱离，导致结构失效。上板上表面破

坏形状呈六角头形状，上板下表面孔壁破坏严重，由

原直孔拉伸为斜孔，且纤维断裂较多；下板上表面破

坏严重，圆孔被拉伸为椭圆孔，靠近端面的孔壁被压

溃，纤维断裂明显，下板下表面无明显损伤；螺栓光

杆部分出现弯曲，弯曲部位为两板结合面。

造成这种现象的原因是，单搭接结构在受拉伸

载荷过程中会产生次弯曲现象，如图 10所示。在受

载时上板向左下板向右使得螺栓发生倾转，在结构

中心产生弯矩 M，上板右端和下板左端与螺栓的接

触形式由线接触转变为点接触，如图 10 红圈处，此

部位为主要的受力点，产生应力集中。上板上表面

和下板下表面受螺栓螺母的挤压也会造成应力集

中，如图 10 蓝圈处，但由于螺栓的弯曲变形和力臂

大于红圈处，使的应力集中程度小于红色区域，最

终造成红色区域最先发生失效。图 11 为装配体应

力云图剖面图，可以看出应力集中于红色区域。

观察图 11 应力云图可以发现，复合材料螺接

结构应力主要集中于螺栓孔周，与试验结果一致。

因此，针对有限元模拟中各扭矩工况下的孔周损伤

进行分析。本文利用有限元模型在试验方案的对

比验证基础上，增加至 5 个扭矩工况：8.4、10、12、
14 和 15.6 N·m 进行疲劳仿真。因 8.4 N·m 工况寿

命最短，本文以 8.4 N·m 工况失效时的循环次数为

基准，对比相同循环次数下，不同扭矩工况的孔周

损伤情况。

对复合材料单搭螺接结构在疲劳加载过程中

复合材料的层内损伤进行分析。对结构沿受力方

向进行剖分，如图 12 所示，为剖分后各扭矩工况

下的纤维拉伸/压缩损伤、基体纤维剪切损伤和基

体 拉 伸/压 缩 损 伤 示 意 图 ，红 色 为 已 损 伤 网 格

（SDV51、SDV52、SDV53、SDV54、SDV55 分别表

示纤维拉伸损伤、纤维压缩损伤、基体纤维剪切损

伤、基体拉伸损伤、基体压缩损伤）。分别对仿真

中的 5 个扭矩工况进行分析，纤维和基体的拉伸

损伤集中分布于垂直于受力方向处的孔壁，纤维

和基体的压缩损伤及基体纤维剪切损伤集中于沿

受力方向处的孔壁。造成这个现象的原因是拉伸

过程中沿受力方向处的孔壁挤压螺栓来抵消外载，

而垂直于受力方向处的孔壁主要受结构的拉应力，

图 9 各扭矩下单搭接接头伸长量⁃循环次数变化曲线

Fig.9 Curves of elongation vs. cycle number for single⁃lap 
joints under various torques

表 8 复合材料单搭螺接结构失效形貌

Table 8 Failure morphologies of composite single overlap bolted joints

上板上表面 上板下表面 下板上表面 下板下表面 螺栓

图 10 单搭接次弯曲现象

Fig.10 Single overlap secondary bending phenomenon

图 11 复合材料螺接结构应力云图

Fig.11 Stress distribution map of composite bolted struc⁃
tures
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传递拉伸载荷。观察图中损伤区域变化可以发现，

随着拧紧扭矩的增加，复合材料板上表面的基体压

缩损伤逐渐增大，而其余损伤均呈递减趋势。造成

这种现象的原因是螺栓拧紧扭矩小，对板的夹紧力

小，在疲劳加载过程中，由复合材料板挤压螺栓来

抵消外载，加剧层内纤维和基体的损伤。而随着扭

矩的增大，螺栓对复合材料板的轴向夹紧力增大，

在拉伸过程中螺栓头部对板表面的挤压增大，造成

了上板上表面损伤逐渐增大。

对复合材料单搭螺接结构在疲劳加载过程中

复合材料的层间损伤进行分析。本文采用了层间

内聚力单元，对层间损伤进行表征。由于子程序中

为第 11 个变量，故名为 SDV11，红色代表层间失效

区。如图 13 所示，分别对 5 个扭矩工况，在疲劳加

载过程中，层间损伤情况进行分析。整体层间损伤

集中于两板结合处的孔壁和上下板螺栓螺母挤压

区。12 N·m 之前扭矩增加层间损伤递减，12 N·m
之后随着扭矩的增大，下板左侧和上板右侧损伤区

域越集中，层间损伤加剧。层间损伤失效区域为图

中红色网格，对其分析可以发现 8.4 N·m 工况的损

伤情况最为严重，12 和 15.6 N·m 工况失效区大致

相同。

图 12 各扭矩工况层内损伤情况对比

Fig.12 Comparison of intra⁃layer damage under various torques

图 13 各扭矩工况层间损伤情况对比

Fig.13 Comparison of inter⁃layer damage under various torques
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3. 4　拧紧扭矩对复合材料单搭接结构疲劳寿命影

响分析

本文利用有限元模型设置 5 个扭矩工况：8.4、
10、12、14 和 15.6 N·m 进行疲劳仿真，并对 8.4、12
和 15.6 N·m 这 3 种工况进行疲劳试验重复试验

5 组，去掉极大值和最小值，对试验数据进行均值

处理，得出如图 14 所示仿真与试验的疲劳寿命结

果趋势图。观察图 14 可以发现，仿真数据和试验

结果具有良好的一致性，二者的循环次数均在

3 600~5 000 的范围内，表明模型满足标准化试验

条件下的重复性验证，具有较高的稳定性。在

8.4~12 N·m 间仿真结果与试验结果基本重合，在

15.6 N·m 处与试验结果存在误差为 5.78%，但均在

试验结果标准差范围内。造成这种现象的原因是

8.4~12 N·m 间失效模式主要为层内损伤失效，

15.6 N·m 工况主要为层间损伤失效，本文所建立

的复合材料疲劳损伤分析模型，层间损伤失效采用

了内聚力单元，损伤变量累积至阈值作为失效标

志，忽略了疲劳过程中层间损伤与面内损伤（如纤

维断裂、基体开裂）的交互作用。后期可通过建立

考虑层间和面内损伤相互影响的耦合损伤演化方

程提高准确性，当层间出现分层损伤时，会改变面

内应力分布，进而影响面内损伤的发展速率。本文

研究的复合材料单搭螺接结构在 12 N·m 的拧紧扭

矩时寿命最大，12 N·m 之前随着扭矩的增大，结构

的疲劳寿命迅速增加，12 N·m 之后随着拧紧扭矩

的增大，结构的疲劳寿命缓慢减小。对试验的寿命

结果进行分析，以 8.4 N·m 工况的寿命为基础，

12 N·m 工况下寿命提高 33.2%，15.6 N·m 工况下

寿命提高 19.9%。根据上述分析可知，低扭矩工况

刚度较小，在疲劳加载中表面应变数值最大，复合

材料损伤严重因此寿命较低，随着扭矩的提升，结

构刚度增大，接头伸长量变化率减小，层间损伤和

层内损伤均减小，在 12 N·m 工况时寿命达到最高，

12 N·m 以后继续升高扭矩，结构的刚度变化不大，

接头伸长量变化率增大，层间损伤集中，造成疲劳

稳定阶段小且寿命降低。由此可见，合适的拧紧扭

矩，对提升结构疲劳性能有重大作用。

4 结   论

本文建立了复合材料单搭螺接结构的疲劳寿

命有限元仿真模型，并通过不同螺栓拧紧扭矩的疲

劳加载试验，验证了模型的可靠性。结合仿真和试

验，研究了 M6 六角头螺栓拧紧扭矩对复合材料单

搭螺接结构疲劳性能的影响规律，得到如下结论。

（1）分 别 对 8.4 （0.525Tmax）、12 （0.75Tmax）和

15.6 N·m（0.975Tmax）这 3 种工况进行疲劳试验和

有限元计算，发现随着螺栓拧紧扭矩的增大，寿命

先增大后减小，以 8.4 N·m 工况的寿命为基础，

12 N·m 工况下寿命提高 33.2%。针对本文研究的

T800 级复合材料单搭螺接结构，不考虑环境等其

他因素影响下，从疲劳性能考虑，螺栓拧紧扭矩应

取破坏扭矩的 75%。

（2）整体结构的刚度随着扭矩的增大先增加

后稳定。 12 和 15.6 N·m 工况在稳定阶段刚度相

同，比 8.4 N·m 提高了 7.2%。单搭接接头伸长量

在起始段随着扭矩的增加而减小，在稳定阶段接头

伸长量⁃循环次数曲线的斜率，随着扭矩的增大先

减小后增大。

（3）在不同扭矩下，复合材料单搭螺接结构的

失效形式相同，均位于两板交界处孔壁。随着螺栓

拧紧扭矩的增大，此处的层内损伤逐渐减小，但层

间损伤先减小后增大。
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