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摘　　　要 : 对 104件层合板接头静载力学性能及疲劳特性进行了试验研究 ,其中考虑了三种不同铺层、九

种不同几何尺寸及两种拧紧力矩工况对其力学性能的影响.使用渗透剂增强的 X射线图象技术对静载荷分

级加载和疲劳载荷分时加载下试样损伤扩展及累积过程进行了无损检测 ,探讨了复合材料层合板接头实际

损伤失效形式及破坏规律.

关　键　词 : 航空、航天推进系统 ; 复合材料 ; 接头 ; 试验 ; 失效

中图分类号 : TB323　　　　　文献标识码 :A

收稿日期 : 2007201209 ; 修订日期 : 2007204202

作者简介 :王丹勇 (19732) ,男 ,吉林通化人 ,博士 ,研究方向为复合材料结构强度与寿命.

Experiments on damage failure test of single bolted

joints in composite laminates

WAN G Dan2yong1 , WEN Wei2dong2

(11 China Nort h Indnst ries Group Corporation Instit ute 53 , J inan 250031 , China ;

21 College of Energy and Power Engineering ,

Nanjing University of Aeronautics and Ast ronautics , Nanjing 210016 , China)

Abstract : The static2load mechanical p roperties and fatigue characteristics of 104 speci2
mens were tested on single bolted joint s in composite laminates , of which including nine si2
zes , t hree types of lay orientations and two types of torques. Dye2Enhanced X2Radiograp hy

technique was used to conduct nondest ructive test of the p rogressive damage process of speci2
mens during static and fatigue loadings. The real damage types and failure rules of single

bolted joint s in composite laminates were also discussed.
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　　复合材料机械连接接头是连接结构件的关键

部位.我国目前某发动机复合材料机匣采用上下剖

分结构 ,并通过机械连接剖分结构及机匣前后安装

边 ,每件机匣使用紧固件达近百个.由于机匣受有

轴向力、气体内压力、扭矩以及弯矩等 ,受力复杂.

这使得其连接部位孔边的应力分布复杂 ,导致连接

部位失效模式呈多样性和复杂性.因此 ,如何准确

地预测连接部位的强度、疲劳寿命以及失效模式与

失效规律 ,对于机匣结构的设计是极为重要的.

目前 ,累积损伤分析方法已应用于复合材料层

合板接头静强度[124 ]、疲劳寿命预测及损伤失效分

析中[527 ] ,为接头结构合理设计提供了重要依据.试

验研究是检验理论分析正确与否的关键环节 ,为理

论研究方法投入工程实际应用提供有力保障.

为探讨复合材料层合板接头实际损伤失效形

式及破坏规律 ,同时验证文献[ 5 ]发展的接头静载

及疲劳加载累积损伤方法的准确性 ,本文对 104

件层合板接头试样静载力学性能及疲劳特性进行

损伤失效试验研究 ,其中主要考虑三种不同铺层、

九种不同尺寸及两种拧紧力矩工况对其力学性能
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的影响.

1　试验方法

本文研究的复合材料螺栓机械连接接头尺寸

简图如图 1所示 ,其中 : W 为层合板宽度 ; D为螺

栓孔孔径 ; d 为螺栓外径 ; E为端距 ; h为厚度 ;λ

为间隙 ; P为加载力.螺栓孔的中心位于层合板对

称线上.

图 1　接头尺寸简图

Fig. 1　Geometry of the joint

试验使用的复合材料单向层合板材料牌号

为 : T300/ BMP2316聚酰亚胺树脂基复合材料.对

于层合板接头试验试样 ,依据三种最基本接头破

坏模式 :剪切破坏、拉伸破坏及挤压破坏 ,合理地

进行了尺寸选取.铺层方式则选取含辅助铺层 (即

为了传递较大载荷 ,在连接区采取局部加强设计)

及两种不含辅助铺层的三种不同铺层层合板接头

进行试验研究 ,表 1 及表 2 列出了各层合板接头

铺层情况.本文将表 1 中铺层方式的层合板接头

统称为含辅助铺层层合板接头 ,将表 2 中接头类

型 1称为主铺层层合板接头.螺栓连接孔直径为

6. 3 mm.

表 1　含辅助铺层层合板接头铺层情况

Table 1　Ply orientations of joints with auxiliary plies

铺层方式 铺层顺序 层数

主铺层 [45/ - 45/ 90/ 0/ - 45/ 0/ 45/ 0/ 90/ 0 ]S 20

辅助铺层 [02 / 02 / 902 / 902 / - 452 / 452 ] 12

表 2　无辅助铺层的层合板接头铺层情况

Table 2　Ply orientations of joints without auxiliary plies

接头类型 铺层顺序 层数

1 [45/ - 45/ 90/ 0/ - 45/ 0/ 45/ 0/ 90/ 0 ]S 20

2 [ (0/ ±45/ 90) 3 ]S 24

由于篇幅有限 ,含辅助铺层层合板接头和无

辅助铺层的层合板接头几何尺寸、静载破坏强度

及疲劳寿命具体试验数据 ,本文不予列出 ,详见文

献[5 ] .

对于层合板接头 ,除了经受振动、噪声等高频

载荷的少部分构件外 ,承受机动和突风载荷谱的

机体主承力结构 ,经常使用 104～106 次循环范围

内的 S2N曲线 ,而 107 次循环疲劳极限的工程应

用并不多 ,因此常用 106 次循环不发生破坏为其

条件疲劳极限[8 ] .由此 ,本文使用 106 次循环不发

生破坏为层合板接头条件疲劳极限寿命.

在研究层合板接头静载及疲劳载荷作用下各

力学性能特性时 ,需要采用相关夹具及盖板装置.

本次试验采用崔海涛[ 9 ]所用层合板接头夹具及盖

板进行试验研究.复合材料双盖板接头试验模型

如图 2所示.

图 2　双盖板接头试验模型

Fig. 2　A schematic of the double lap bolted

joint test fixture

2　层合板接头准静态拉伸试验

本节对层合板接头准静态拉伸力学性能进行

了试验研究 ,同时为其拉 - 拉疲劳试验各级应力

水平的选取提供依据.本文复合材料层合板接头

静强度统一取σ= P/ ( W ×安装孔处厚度) .在层

合板接头静拉伸试验中 ,考虑了九种几何尺寸因

素、三种铺层顺序及两种拧紧力矩工况即不施加

拧紧力矩 (手动拧紧)及施加拧紧力矩 8 N ·m对

其力学性能的影响 ,共 49个试验件.

层合板接头在准静态拉伸试验中 ,每件试样

都以 1 mm/ min的加载速率加载 ,直到其最终失

去承载能力.本次层合板接头静载及疲劳加载试

验研究 ,以层合板接头不能继续承载为其最终破

坏标准 ,因此试验研究中并不考虑纯挤压破坏模
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式.

2 . 1　有辅助铺层层合板接头准静态拉伸试验

图 3及图 4分别描述了宽径比 W / D或端径

比 E/ D不变时 ,无拧紧力矩含辅助铺层层合板接

头静强度随端径比或宽径比变化情况.从中可以

看出 :当层合板接头板宽不变时 ,随着层合板端径

比 E/ D从 2. 0 增加到 3. 0 ,其强度逐渐增大 ;当

层合板接头端距不变时 ,随着层合板宽径比 W / D

从 3增加到 5 ,其强度逐渐减小.

图 3　宽径比一定 ,端径比对静强度影响

Fig. 3　Strength at various E/ D ratios under

constant W / D

图 4　端径比一定 ,宽径比对静强度影响

Fig. 4　Strength at various W / D ratios under

constant E/ D

九种不同尺寸无拧紧力矩层合板接头静拉伸

试样破坏 X光照片如图 5 ,从中可以清晰看到不

同尺寸层合板接头静拉伸破坏损伤程度、损伤范

围及破坏模式.层合板接头几何参数的不同 ,其破

坏模式也各不相同.当层合板接头板宽与孔径之

比 W / D为 5时 ,随着端距与孔径之比 E/ D值从

2增加到 3 时 ,层合板接头破坏模式由以剪切破

坏为主过渡到以挤压破坏为主.当端距与孔径之

比 E/ D为 2时 ,随着板宽与孔径之比 W / D值从

3增加到 5 ,层合板接头破坏模式从以拉伸破坏为

主过渡到以剪切破坏为主.由此可以看出 ,层合板

接头的破坏模式与其几何参数密切相关.

有无拧紧力矩层合板接头承载能力对比如图

6所示.图中可以清楚看出 :有一定拧紧力矩的层

合板接头明显比无拧紧力矩层合板接头承载能力

高.

图 5　无拧紧力矩含辅助铺层接头静拉伸

破坏 X光照片

Fig. 5　X2radiographs of joint specimens with auxiliary

plies without clamping torque after final collap se

图 6　有无拧紧力矩含辅助铺层层合板接头

承载能力对比

Fig. 6　Comparisons of loading capability for joint

specimens containing auxiliary plies with

or without clamping torque

有无拧紧力矩含辅助铺层层合板接头静拉伸
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破坏试样 X光照片如图 7 所示.从中可以看出 ,

与无拧紧力矩层合板接头静拉伸破坏试样相比 ,

有拧紧力矩层合板接头在螺栓安装孔挤压方向损

伤明显比无拧紧力矩层合板接头少 ,说明对层合

板接头施加一定侧向约束 ,可以减缓损伤扩展.

为了解无拧紧力矩层合板接头静拉伸逐渐损

伤扩展过程 ,针对 E/ D = 2 , W / D = 5及 E/ D = 3 ,

W / D = 3两种类型层合板接头进行逐渐损伤扩展

过程分析.试验选择四级加载 ,并用 X光检测损

伤 ,最终获取静拉伸过程中各级载荷下试样损伤

扩展情况 ,其静拉伸分级加载试验的损伤扩展 X

光照片见图 8及图 9.

图 7　有无拧紧力矩含辅助铺层接头

静拉伸破坏 X光照片

Fig. 7　X2radiographs of joint specimens containing

auxiliary plies with or without clamping

torque after final collap se

图 8　E/ D = 3 , W / D = 3无拧紧力矩含辅助铺层层合板

接头静拉伸逐渐损伤扩展试样 X光照片

Fig. 8　X2radiographs of E/ D = 3 and W / D = 3

specimens with auxiliary plies without clamping

torque under static tension multistep loading

从图中可以清楚看出 :静载作用下层合板接

头损伤是逐渐累积的过程 ,各试样损伤都是从螺

栓安装孔受挤压区域累积并扩展.层合板接头静

拉伸逐渐损伤扩展试验中 ,由于每级加载后都要

进行 X光拍摄 ,导致试样重新加载前 ,内部就已

经存在损伤 ,初始损伤的存在改变了起始加载过

图 9　E/ D = 2 , W / D = 5无拧紧力矩含辅助铺层层合板

接头静拉伸逐渐损伤扩展试样 X光照片

Fig. 9　X2radiographs of E/ D = 2 and W / D = 5

specimens with auxiliary plies without clamping

torque under static tension multistep loading

程中应力分布 ,最终导致多级加载下层合板接头

破坏强度结果比仅单级加载试验破坏强度结果偏

低.

2 . 2　无辅助铺层层合板接头准静态拉伸试验

主铺层层合板接头静拉伸加载过程试验现象

与含辅助铺层相应类型层合板接头静拉伸试验现

象相同.相同特征尺寸 E/ D及 W / D无拧紧力矩

主铺层层合板接头与含辅助铺层层合板接头承载

能力对比如图 10 所示.从图中可以看出 :含辅助

铺层层合板接头承载能力明显比主铺层层合板接

头承载能力高 ,对层合板接头局部受载区增加辅

助铺层起到显著增强作用.

图 10　无拧紧力矩主铺层与含辅助铺层层合板

接头承载能力对比

Fig. 10　Comparisons of loading capability for joint

specimens with or without auxiliary

plies without clamping torque

无拧紧力矩 [ (0/ ±45/ 90) 3 ]S 铺层层合板接

头静拉伸破坏试验现象 ,与含辅助铺层及主铺层

相应类型层合板接头相似 ,其静拉伸试样破坏 X

光照片见图 11.由图可见 , E/ D = 3 , W / D = 3 类

型层合板接头破坏模式为挤压 - 拉伸组合破坏 ,

并以拉伸破坏为主 ;而 E/ D = 2 , W / D = 5类型层

982



航　空　动　力　学　报 第 23卷

合板接头破坏模式为挤压 - 剪切组合破坏 ,与含

辅助铺层及主铺层相同特征尺寸层合板接头相

比 ,由于铺层顺序的不同 ,其挤压破坏形式为主更

加明显.

图 11　[ (0/ ±45/ 90) 3 ]S 铺层层合板接头静

拉伸破坏 X光照片

Fig. 11　X2radiographs of the[ (0/ ±45/ 90) 3 ]S

specimens under static tension

loading after final collapse

3　层合板接头拉2拉疲劳性能试验
对 55件层合板接头试样疲劳性能进行了试

验研究 ,层合板接头疲劳试验试样的夹紧压力为

12 MPa ,应力比 R = 0. 1 ,施加载荷波形采用正弦

波.

在单级常幅拉 - 拉疲劳试验中 ,分别对三种

不同铺层层合板接头疲劳性能进行了试验研究 ,

由于试验件有限 ,主要针对 E/ D = 3 , W / D = 3 类

型层合板接头 ,考虑了两种拧紧力矩工况 (施加拧

紧力矩及不施加拧紧力矩)对其疲劳性能的影响.

3 . 1　有辅助铺层层合板接头疲劳试验

对含辅助铺层层合板接头连接螺栓仅手动拧

紧即 T≈0 ,图 12为 E/ D = 3 , W / D = 3 类型层合

板接头拉2拉疲劳 S2N 曲线.从中可以看出 ,其曲

线接近一条斜直线.

层合板接头相应拉2拉疲劳破坏试样 X光照

片如图 13所示 ,其疲劳破坏模式为挤压2拉伸组
合破坏 ,并以拉伸破坏为主 ,在疲劳载荷作用下 ,

螺栓安装孔处损伤逐渐累积产生的宏观永久伸长

变形要比静载时永久伸长变形明显.

为了解疲劳加载逐渐损伤扩展过程 ,对该类

型层合板接头分时加载 ,选取两个试样进行 75 %

σU 应力水平下疲劳试验 ,并用 X光检测损伤状

态.层合板接头疲劳试验初始加载时 ,由于试验机

在 100次循环左右施加力的响应才完全达到给定

图 12　无拧紧力矩含辅助铺层层合板接头

拉2拉疲劳 S2N曲线

Fig. 12　Experimental S2N curses of joint specimens with

auxiliary plies without clamping torque under

tension2tension fatigue loading

图 13　无拧紧力矩含辅助铺层层合板接头

拉2拉疲劳破坏试样 X光照片

Fig. 13　X2radiographs of joint specimens with auxiliary

plies without clamping torque under tension2tension

fatigue loading after final collapse

疲劳最大载荷 ,因此 ,选取 100次循环为其第一级

分时点.层合板接头疲劳逐渐损伤扩展分时加载

情况的 X光照片如图 14 所示.从中可以看到 ,层

合板接头经疲劳加载 ,损伤是逐渐累积的过程.由

图 14　无拧紧力矩含辅助铺层层合板接头

拉2拉疲劳试样逐渐损伤扩展 X光照片

Fig. 14　X2radiographs of specimens with auxiliary

plies without clamping torque for progressive

damage under tension2tension fatigue loading
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于层合板接头试样在疲劳试验过程中多次装卸 ,

每次装卸都会加重层合板接头受挤压区损伤范

围 ,并且每次加载后 ,层合板接头由于内部损伤的

加重 ,导致其静强度有所下降 ,这都大大降低了层

合板接头疲劳寿命.

为分析有无拧紧力矩对含辅助铺层层合板接

头疲劳性能的影响 ,针对 E/ D = 3 , W / D = 3类型

层合板接头 ,对其施加的拧紧力矩为 8 N ·m ,有

无拧紧力矩含辅助铺层层合板接头疲劳寿命曲线

如图 15所示.由图可见 ,同样疲劳破坏寿命下 ,施

加一定拧紧力矩使其疲劳强度明显增加 ;在相同

的疲劳载荷下 ,施加一定拧紧力矩使其寿命显著

增加 ,这是因为层合板接头连接孔附近侧向约束

阻止并延缓了局部开裂.

图 15　有无拧紧力矩含辅助铺层层合板接头疲劳寿命曲线

Fig. 15　Experimental S2N curses of joint specimens

containing auxiliary plies with or without clamping

torque under tension2tension fatigue loading

上述相应的 X光照片如图 16 所示.试验过

程观察 ,与无拧紧力矩时相比 ,施加拧紧力矩时不

同之处在于 :在疲劳加载循环起始阶段 ,螺栓连接

孔的伸长变形增长就相当缓慢 ,直至接近疲劳寿

命时 ,连接孔伸长变形突然快速增长 ;在试验过程

中 ,螺栓挤压区域只有少量材料碎末发生 ;疲劳破

坏模式同样为挤压 - 拉伸组合破坏 ,并以拉伸破

坏为主.但是 ,在辅助铺层与主铺层相接处 ,明显

发生辅助铺层与主铺层发生脱离即分层 ,而无拧

紧力矩时并没有发生这种损伤形式 ;其永久伸长

变形与无拧紧力矩时相比 ,加拧紧力矩时的永久

伸长变形明显要小.

3 . 2　无辅助铺层层合板接头疲劳试验

对主铺层 [ 45/ - 45/ 90/ 0/ - 45/ 0/ 45/ 0/ 90/

0 ]S 层合板接头 ,连接螺栓仅手动拧紧即 T ≈ 0 ,

其不同应力水平下拉2拉疲劳 S2N曲线如图 17所

示.

图 16　有拧紧力矩含辅助铺层层合板接头

拉2拉疲劳试样 X光照片

Fig. 16　X2radiographs of joint specimens containing

auxiliary plies with clamping torque under

tension2tension fatigue loading

after final collapse

图 17　无拧紧力矩主铺层层合板接头

拉2拉疲劳 S2N曲线

Fig. 17　Experimental S2N curses of joint specimens

without auxiliary plies and clamping torque

under tension2tension fatigue loading

图 18　[ (0/ ±45/ 90) 3 ]S 铺层层合板接头

拉2拉疲劳 S2N曲线

Fig. 18　Experimental S2N curses of [ (0/ ±45/ 90) 3 ]S

specimens under tension2tension fatigue loading
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对[ (0/ ±45/ 90) 3 ]S 铺层层合板接头连接螺

栓仅手动拧紧即Τ≈0 ,对于 E/ D = 3、W / D = 3类

型层合板接头拉2拉疲劳 S2N 曲线如图 18 所示.

由图可见 ,其 S2N 曲线较为平坦 ,该层合板接头

表现出较好的抗疲劳性能.

4　结　论

本文对层合板接头静载力学性能及疲劳特性

进行了试验研究 ,结论如下 :

(1) 对 49 件不同类型层合板接头进行了静

态拉伸试验研究 ,考虑了九种几何尺寸因素、三种

铺层顺序及两种拧紧力矩工况即不施加拧紧力矩

(手动拧紧)及施加拧紧力矩 8 N ·m对其力学性

能的影响.静载试验结果表明 :

(a) 含辅助铺层层合板接头承载能力明显比

主铺层层合板接头承载能力高 ,对层合板接头局

部受载区增加辅助铺层起到显著增强作用.

(b) 对层合板接头施加一定拧紧力矩 ,可增

加其承载能力 ,提高其静强度水平.

(c) 层合板接头几何尺寸的大小直接影响到

其静强度结果 ,当层合板接头宽径比不变时 ,随着

层合板端径比在一定范围内的增加 ,其破坏强度

逐渐变大 ;当层合板接头端径比不变时 ,随着层合

板宽径比在一定范围内的增加 ,其破坏强度逐渐

变小.

(d) 层合板接头板宽与孔径之比 W/ D及端距

与孔径之比 E/ D大小直接影响到其破坏模式.当

层合板接头 W/ D一定时 ,随着 E/ D值逐渐增大 ,

破坏模式由以剪切破坏为主过渡到以挤压破坏为

主 ;当 E/ D一定时 ,随着 W/ D值逐渐增大 ,破坏模

式从以拉伸破坏为主过渡到以剪切破坏为主.

(2) 对 55件层合板接头进行了拉 - 拉疲劳试

验研究 ,考虑了三种铺层顺序、两种拧紧力矩工况

即不施加拧紧力矩及施加拧紧力矩 8 N ·m和单

级等幅加载对其疲劳性能的影响.试验结果表明 :

(a) 层合板接头疲劳损伤机理与静载作用时

损伤机理有一定区别 ,疲劳试验过程中 ,在螺栓孔

挤压区基体挤压损伤及分层损伤更为显著 ,疲劳

加载螺栓安装孔处损伤逐渐累积产生的宏观永久

伸长变形明显要比静载作用时大.

(b) 施加一定拧紧力矩可以显著提高疲劳强

度和疲劳寿命 ;层合板接头损伤程度与施加疲劳

最大应力水平相关 ,施加疲劳最大应力水平越低 ,

其疲劳损伤越严重.

(c) 层合板接头在疲劳加载过程中 ,随着加

载循环数的增加 ,螺栓连接孔伸长变形往往经历

由快到慢 ,再由慢到快逐渐增加过程 ,在临层合板

接头疲劳破坏之前 ,连接孔伸长变形急剧增加 ,导

致层合板接头快速失去承载能力.

(d) 层合板接头静载及疲劳载荷作用下破坏

形式基本类似 ,疲劳破坏在螺栓挤压区损伤要比

静载作用时严重.
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