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摘 要： 增材制造技术在航空航天承力结构中应用日益广泛。FKM 标准能综合考量应力集中、表面状态及平

均应力等疲劳因素，但其在增材制造多钉连接结构中的适用性尚缺乏系统试验验证。选取 TA15 增材制造钛合

金中间连接板与 7B04 铝合金侧板组成的多钉连接件为对象，建立有限元模型，并通过静力拉伸试验及关键测

点应变对比验证模型有效性。采用等幅疲劳试验获取起裂寿命及裂纹萌生位置；以有限元分析结果为输入，依

据 FKM 标准计算危险孔位疲劳寿命及各孔位疲劳强度利用度。结果表明：预测寿命与试验起裂寿命处于同一

数量级，高利用度孔位分布与试验裂纹萌生位置吻合较好，说明 FKM 标准能有效表征该类结构的疲劳寿命与

局部危险位置，可为增材制造多钉连接结构的寿命估算、危险孔位识别及抗疲劳设计提供依据。
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Abstract： Additive manufacturing is increasingly used in aerospace load-bearing structures. The FKM guideline， 
addressing stress concentration， surface condition， and mean stress， is experimentally validated for an additively 
manufactured multi bolt joint composed of a TA15 titanium central plate and 7B04 aluminum side plates. A finite el⁃
ement model， verified by static tensile tests and strain measurements， is employed to predict critical hole fatigue 
life and strength utilization at each hole per the FKM procedure. Constant amplitude fatigue tests provide crack initi⁃
ation lives and sites. Predictions agree with experiments： lives are within the same order of magnitude， and high uti⁃
lization holes match the observed crack locations. The FKM guideline thus effectively characterizes fatigue perfor⁃
mance and critical zones， offering a basis for life estimation， critical hole identification， and fatigue resistant design 
of additively manufactured multi bolt joints.
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0　引  言

随着增材制造技术在航空航天承力结构中的

广泛应用，其对多钉连接结构疲劳性能的影响已

成为亟待研究的重要问题［1-3］。多钉连接结构是飞

机机翼、机身及发动机吊挂等关键部件的主要连

接形式，其疲劳强度评估与抗疲劳设计直接关系

到装备的耐久性与安全性［4-7］。因此，开展增材制

造多钉连接结构的疲劳强度评估方法研究具有重

要的工程意义。

近年来，国内外围绕多钉连接结构的疲劳性

能开展了诸多研究。Sui L J 等［8］通过对无人机钛

合金翼身连接结构的试验研究与系统分析，建立

了基于实测数据的疲劳评估方法，印证了试验验

证对理解多钉连接疲劳机理的价值；Bu W K 等［9］

聚焦大型船舶甲板布置设备的连接点疲劳强度，

揭示了复杂连接结构中精细化疲劳分析的作用。

在复合材料—金属混合连接方面，杨卜麟等［10］针

对高静载需求提出了阶梯孔设计方案，通过预留

螺栓变形空间改善刚度匹配，使 6 排螺栓连接结构

的最大钉载比例从 36. 06% 降至 18. 14%，承载能

力提升 19. 62%；陈龙等［11］研究了共固化、胶接和

分离 3 种装配形式对钉载分配的影响，发现除沉头

铆钉共固化件呈阶梯状分布外，其余构型均呈“浴

盆”状分布。在疲劳寿命预测方法上，张峻瑞等［12］

通过估算复合材料连接板上螺栓孔附近的损伤，

依据损伤权重提出了以紧固件分布和铺层层数为

参数的经验公式，有效提高了混合多钉连接结构

疲劳寿命的预测精度，其对数值误差由 8. 4% 降至

1. 1%；董佳晨等［13］进一步引入螺栓拧紧力矩的影

响，发现疲劳寿命随拧紧力矩增加呈先增后减趋

势，存在最佳拧紧力矩；Corriveau 等［14］提出了一种

结合结构应力法与概率模型的疲劳寿命预测方

法，通过单铆钉试样试验生成 S-N曲线，并采用

Stüssi 模型有效关联试验结果，进而结合 Miner 法
则实现了变幅载荷下复杂铆接结构疲劳寿命的准

确预测，避免了复杂有限元建模的局限性。

然而，上述研究存在明显不足：一方面，已有

工作主要针对传统金属材料或复合材料的多钉连

接结构，或仅聚焦于增材制造材料本身的疲劳性

能，未能将材料特性与连接结构系统行为有效关

联 ；另一方面，FKM（Forschungskuratorium Mas⁃
chinenbau）标准［15］作为欧洲乃至全球机械设计领

域的重要准则，是否可直接用于评估具有各向异

性和表面粗糙度特征的增材制造多钉连接结构的

疲劳强度，目前尚缺乏系统的试验验证和完整的

评估流程。

针对上述问题，本文以 TA15 增材制造钛合金

与 7B04 铝合金螺栓连接结构为研究对象，开展基

于 FKM 标准的疲劳强度评估与试验验证。区别

于已有工作，本文的主要贡献在于：1）建立从有限

元建模、静力验证到 FKM 评估的完整分析流程，

2）通过专门设计的等幅疲劳试验，系统获取结构

的疲劳寿命与裂纹萌生数据；3）将预测结果与试

验结果进行寿命预测、裂纹位置等多维度对比，从

而定量验证 FKM 标准在该类结构中的适用性。

1　试验及方法

1. 1　试验件

本文研究的多钉连接结构由中间连接板与两

侧板件通过螺栓装配而成。该结构在腹板处布置

两排共 12 个螺栓，呈等距直线排列；凸缘处布置 6
个螺栓，呈交错等距分布。结构的几何外形、截面

特征与尺寸参数如图 1 所示。

两侧板件与中间连接板的材料及制备工艺参

数如表 1 所示。中间连接板为采用激光选区熔化

（Selective Laser Melting，SLM）增材制造成形的  
TA15 钛合金，主要承担连接承载作用。此外，螺

栓采用  30CrMnSiA 合金钢机加工成形。

共制备 9 件试样，按试验类型分别编号。其

中，静力拉伸试验件 3 件，编号为 JL1~JL3；疲劳试

图 1 多钉连接结构几何构型

Fig. 1　Geometry of the multi-bolted connection structure
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验件 6 件，编号为 PL1～PL6。所有试样几何特征

保持一致，试验件实物如图 2 所示。

1. 2　试验设备

静力拉伸试验在 MTS 370. 10 型电液伺服试

验系统上进行，该系统最大轴向载荷为±200 kN，

最大位移 ±150 mm，静态载荷传感器精度优于

0. 5%。

疲劳试验采用 MTS 370. 25 型电液伺服试验

系 统 ，其 最 大 轴 向 载 荷 为 ±250 kN，最 大 位 移

±150 mm，动态载荷传感器精度优于 1%。

应变测量采用 DH3816 型静态应力应变测试

分析系统和 DH5921 型动态应力应变测试分析系

统，分别用于静力拉伸试验和疲劳试验。

1. 3　试验结果

静力拉伸试验下，3 件静力拉伸试验件的整体

失效形貌如图 4 所示，其破坏载荷分别为 139. 15、
140. 08 和 140. 35 kN。

应力比 R=0. 06、最大载荷 F=40 kN 的等幅

循环加载条件下，6 件疲劳试验件的整体失效形貌

对比如图 5 所示，图中显示了试验件 PL1~PL6 的

疲劳裂纹扩展与断裂部位。

通过分析疲劳试验过程采集的应变数据，4 件

试件的裂纹萌生及最终断裂位于铝合金板，其余 2
件位于钛合金板。6 件疲劳试验件的起裂寿命、对

数起裂寿命及断裂位置如表 2 所示。

表 1　板件材料及制造工艺参数

Table 2　Materials and manufacturing process 
parameters of plate components

参数项目

材料

成形方式

表面粗糙度

后处理/状态

中间连接板

TA15 钛合金

SLM 增材水平打印

Ra 3. 2 μm

热处理、刚玉砂处理

两侧板件

7B04-T651 铝合金

板材机加工

Ra 3. 2 μm

T651 状态、表面处理

图 2 多钉连接结构试验件

Fig. 2　Test specimens of the multi-bolted 
connection structure

图 3 静力/疲劳试验夹持方式

Fig. 3　Clamping method for static and fatigue tests

图 4 静力拉伸试验件失效形貌

Fig. 4　Failure morphology of the static 
tensile test specimens

图 5 疲劳试验件失效形貌

Fig. 5　Failure morphology of fatigue test specimens

表 2　疲劳试验件起裂寿命及断裂位置

Table 2　Crack initiation lives and fracture 
locations of fatigue test specimens

试件编号

PL1
PL2
PL3
PL4
PL5
PL6

起裂寿命/cycles

72930
33390
54175
82160
117120
91822

对数起裂寿命

4. 863
4. 524
4. 734
4. 915
5. 069
4. 963

断裂板件

铝合金板

钛合金板

铝合金板

钛合金板

铝合金板

铝合金板
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试验表明，凸缘侧的交错连接形式会削弱结

构的疲劳强度。在相近应变水平下，增材制造的

中间钛合金连接板的抗疲劳性能略优于两侧铝合

金板。

2　数值建模及有效性分析

2. 1　有限元模型

通过有限元法（Finite Element Method，FEM）

建立多钉连接结构有限元模型，以准确表征其力

学行为［16］。模型的几何离散与网格构建在  MSC.
Patran 中完成，各板件及紧固件统一选用六面体实

体单元（Hex8）进行离散。针对不同部位的几何尺

度及局部受力特征，对网格密度进行分区设置，整

体有限元网格如图 6 所示。

为保证网格收敛性及孔边应力计算精度，螺

栓、孔边等受力复杂区域网格尺寸细化至 0. 5 mm，

模型整体网格尺寸控制在 0. 5~3. 0 mm［17］。螺栓

连接组件有限元网格模型如图 7 所示。

为描述多钉连接结构在静力拉伸加载过程中

的弹塑性响应，有限元模型对各组成材料采用拉

伸应力—应变关系进行非线性材料定义。中间连

接件、两侧板件和螺栓螺母三种材料的拉伸应力

—应变曲线如图 8 所示。

根据图 8 所示拉伸响应确定各组成材料的力

学参数，并将其赋予相应有限元单元。结构静力

分析采用 von Mises 等效应力表征材料受力状态，

计算所需的弹性模量 E、泊松比 μ、屈服强度 σp0. 2 和

抗拉强度 σb 如表 3 所示。

2. 2　接触关系与加载约束

有限元模型中设置了接触关系，板件之间以

及紧固件与孔壁、板面之间的相互作用均通过面

–面接触描述，摩擦系数设为 0. 15。考虑到螺母

与垫片界面主要传递法向载荷，且其相对滑移对

整体响应影响有限，因此该界面采用共节点方式

处理，以减少局部接触非线性并改善求解稳定性。

为模拟静力拉伸试验加载工况，有限元分析

中采用强制位移方式施加载荷。考虑到模型包含

多钉连接、夹持端及局部接触等复杂结构，若直接

在局部节点施加位移，易引入载荷集中和附加弯

矩，影响计算稳定性及应力分布真实性。因此，将

强制位移施加于模型截面形心轴位置，并通过多

点约束（Multi-Point Constraint，MPC）传递至承载

部件，以实现加载路径的等效传递，并保证试验加

（a） 内侧面

（b） 外侧面

图 6 多钉连接结构整体有限元网格模型

Fig. 6　Overall finite element mesh of the 
multi-bolted connection structure

图 7 螺栓连接组件有限元网格模型

Fig. 7　Finite element meshes of the bolt， washer， and nut

图 8 三种材料拉伸应力—应变曲线

Fig. 8　Tensile stress-strain curves of the three materials

表 3　有限元模型材料参数

Table 3　Material parameters of the finite element model
参数

材料

E/GPa
μ

σp0. 2/MPa
σb/MPa

两侧板件

7B04
69
0. 30
485
575

中间连接件

TA15
118
0. 30
983
1046

螺栓螺母

30CrMnSiA
205
0. 30
980
1080
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载状态与有限元边界条件的一致性。

基于结构受力特点，有限元模型采用一端固

定、另一端轴向位移加载的边界条件。在固定端  
MPC 主节点上约束 x、y、z方向的平移自由度；在

加载端 MPC 主节点上施加轴向强制拉伸位移，并

约束其余两个方向的平移自由度，以保证载荷沿

试验件轴向传递，降低非轴向位移和附加弯矩

影响。

2. 3　有限元计算结果

采用 MSC. Nastran 软件的 SOL 400 求解器进

行非线性数值计算。分析过程中采用位移控制加

载方式，共设置 25 个加载步，单步位移增量为

0. 16 mm。提取各增量步对应的加载端轴向反力

及位移数据，可获得数值模型在拉伸过程中的力

学响应演化关系，具体结果如图 9 所示。

从图 9 可以看出：有限元模型在加载位移为  
3. 68 mm 时达到峰值载荷；继续加载后，局部区域

发生失效，结构承载能力下降并出现掉载现象。

因此，取峰值 131. 95 kN 作为有限元模型预测的静

力拉伸极限载荷，用于表征多钉连接结构极限承

载能力。

对应载荷水平下的应力分布如图 10 所示。

（a） 钛合金板

（b） 铝合金板

图 10 极限拉伸载荷作用下的应力分布云图

Fig. 10　Stress distribution contours under 
ultimate tensile load

2. 4　模型有效性分析

静力拉伸试验结果表明，3 件试验件的平均破

坏载荷为 139. 86 kN；有限元模型计算得到的极限

拉伸载荷与试验结果的相对误差仅为  5. 65%，表

明模型对结构静力响应具有较好的表征能力，并

为应力场预测有效性提供了初步验证［18］。

为进一步评估有限元模型对应力场分布的表

征能力，并为后续疲劳分析提供可靠的静力计算

依据［19］，需对试验测点与有限元应变提取位置进

行对应。孔位编号及#1~#8 关键测点位置如图 11
所 示 ，各 测 点 对 应 试 验 件 表 面 的 应 变 片 粘 贴

位置。

有限元法（FEM）计算结果中，提取各载荷步

下相同测点位置的应变值，并与 3 件静力拉伸试验

件（JL1、JL2、JL3）的 试 验 结 果 进 行 对 比 ，得 到        
#1~#8 关键测点处的应变—载荷曲线，如图 12 所

示，图中横轴为载荷，纵轴为微应变。

图 9 静力拉伸数值模型的载荷响应曲线

Fig. 9　Load response of the numerical 
model under static tension

图 11 孔位编号及静力拉伸试验件应变片粘贴位置

Fig. 11　Hole numbering and strain gauge placement on 
static tensile test specimens
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（a） #1 位置

（c） #3 位置

（e） #5 位置

（g） #7 位置

（b） #2 位置

（d） #4 位置

（f） #6 位置

（h） #8 位置

图 12 关键测点 FEM 与静力拉伸试验应变—载荷曲线对比

Fig. 12　Comparison of strain-load curves from FEM and static tensile tests at critical locations
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对比结果表明，有限元计算结果与静力拉伸

试验应变–载荷曲线在变化趋势和关键测点应变

水平上基本吻合，说明所建立模型能够较准确地

反映结构在静力拉伸载荷作用下的变形响应和局

部应力分布特征，从关键测点层面验证了有限元

应力计算结果的可靠性。该结果可为结构危险部

位识别、疲劳裂纹萌生位置预测及后续基于  FKM 
标准的疲劳强度评估提供依据。

3　疲劳强度评估与试验验证

3. 1　疲劳寿命计算

本文基于 FKM 标准来评估增材制造多钉连

接结构的疲劳强度。FKM 标准中，疲劳强度利用

度定义为：给定有限寿命条件下，构件危险部位承

受的最大工作应力幅与其许用疲劳强度（考虑安

全系数）的比值。若该值不大于 1，则认为构件在

该寿命区间内不会发生疲劳失效。

有限元分析表明，40 kN 拉伸载荷下，钛合金

板最大应力出现在凸缘内侧螺栓孔边缘，PL2、
PL4 试验件中观测到的初始裂纹位置相吻合，表明

有限元分析所识别的疲劳危险部位与试验结果具

有较好一致性。该区域的局部应力场分布如图 13
所示。

根据应力云图，孔边峰值应力 σmax=776 MPa。
钛合金板的孔边截面积为 127. 23 mm2。在有限元

模型中已排除弯矩的干扰，考虑载荷主要沿轴向

传递，在 40 kN 载荷工况下，截面名义应力的计算

结果 σ0=314. 39 MPa。结合孔边危险点的局部峰

值应力，可进一步按式（1）求取应力集中系数KT：

KT = σmax

σ0
= 2.4683 （1）

从 节 点 应 力 结 果 中 提 取 危 险 点 应 力 σ1=      
776 MPa，以及距该点法向距离 Δs=0. 5 mm 处的

应力 σ1，Δs=532. 14MPa，由此计算孔边应力梯度：

Gσ = 1
Δs (1 - σ1，Δs

σ1 )= 0.6285 （2）

根 据 FKM 标 准 ，应 力 梯 度 在 0. 1mm-1 ≤
Gσ ≤ 1mm-1 条件下，nσ 的计算公式如式（3）所示，

其中，增材制造 TA15 钛合金的材料常数 aG 和 bG

分别为 0. 05 和 1 000［20］。

nσ = 1 + Gσ ⋅ mm ⋅ 10
-( )aG + Rm

bG ⋅ MPa = 1.0636（3）
疲劳缺口系数 K f 由应力集中系数 KT 和 nσ 的

比值确定：

K f = KT

nσ
= 2.3207 （4）

钛合金板表面粗糙度与缺口试样相当，表面

粗糙度修正系数 KRσ=0. 826 6；表面涂层影响系数

KS 取 1；表面经刚玉砂处理后强化系数 KV=1. 2。
代入修正因子计算公式：

KWK = (K f + 1
KRσ

- 1) ⋅ 1
KV ⋅KS

= 2.1087 （5）

材料在应力比 R= − 1 时的疲劳极限 σW= 
418. 4 MPa，经修正后得到构件在该应力比下的疲

劳极限：

SWK = σW

KWK
= 198.42MPa （6）

增 材 制 造 TA15 钛 合 金 的 材 料 常 数 aM= 
0. 26，bM= − 0. 05［20］；抗拉强度 Rm=1 046 MPa。
平均应力敏感系数Mσ计算如下：

Mσ = aM ⋅ 10-3 ⋅ Rm

MPa + bM = 0.2157 （7）

应 力 比 R=0. 06 时 ，平 均 应 力 修 正 系

数KAK 为：

KAK = ( )1 +Mσ 3
1 +Mσ ( )1 + Mσ

3 ⋅ Sm

S a
= 0.815 6

    （8）
对于非焊接构件，KEσ= 1，由此得到应力比

R = 0. 06 时孔边危险区域的疲劳极限应力幅：

SAK = KAK ⋅KEσ ⋅ SWK = 161.83MPa （9）
FKM 标准中，非焊接构件在 104≤N≤106的有

限寿命区间内，该关系在双对数坐标下采用斜率

参数 kσ=5 的线性段描述［12］；当 N达到 106时，相应

图 13 40 kN 拉伸工况下钛合金板凸缘孔缘局部应力场

Fig. 13　Local stress field around the flange hole edge of the 
titanium alloy plate under a 40 kN tensile load
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的应力幅取为构件的疲劳极限应力幅。FKM 标准

中固定斜率的设置旨在提供相对保守的寿命估

计，因此所得结果通常偏于安全［21］。

上式（9）计算得到 N=106 时对应的疲劳极限

应力幅 SAK=161. 83 MPa，结合斜率 kσ=5，得到双

对数表达式如下：

lgN= 17.0453 - 5 ⋅ lg Sa （10）
依据 40 kN 拉伸工况下的有限元计算结果，孔

边危险位置的峰值应力为 776 MPa。结合应力    
比 R=0. 06，确 定 该 位 置 的 循 环 应 力 幅 S a 为

364. 68 MPa。通过式（10）所描述的 S-N关系，可

得钛合金连接板的预测疲劳寿命 N=17 208。该

预测值低于试验获得的最小起裂寿命 33 390 次，

表明采用 FKM 标准及 k=5 的保守 S-N曲线进行

寿命估算时，计算结果具有一定的安全裕度。

3. 2　疲劳强度利用度计算

为比较多钉连接结构不同孔位的疲劳敏感

性，选取钛合金板最大孔边应力所在孔位作为基

准孔位，并规定该处疲劳强度利用度为 1。
由前述寿命预测结果可得，该基准孔位的疲

劳寿命 N=17 208，据此赋值为有限寿命
-
N。以

-
N 

作为统一的寿命基准，按照 FKM 标准分别计算各

孔位的疲劳强度利用度。

给定有限寿命后，需确定该寿命水平下构件

的变幅疲劳极限应力幅 SBK。对于非焊接构件，

FKM 标准采用变幅疲劳强度系数对等幅疲劳极限

应力幅进行修正，计算式为：

SBK = KBK ⋅ SAK （11）
式中：KBK 为变幅疲劳强度修正系数；SAK 为等幅载

荷条件下的疲劳极限应力幅。

变幅疲劳强度修正系数KBK 计算如下：

KBK = ( ND
-
N ) 1/k

（12）

式中：ND=106；
-
N为给定有限寿命；k为双对数 S–

N曲线有限寿命段的斜率，正应力作用下非焊接构

件取值为 5。
根据实际应力幅与有限寿命所对应疲劳极限

应力幅的关系，疲劳强度利用度计算如下：

aBK = S a

SBK
⋅ jD （13）

式中：S a 为实际循环载荷对应的应力幅；SBK 为给定

有限寿命
-
N对应的疲劳极限应力幅；jD 为 FKM 标

准中所考虑的总体安全系数。

总体安全系数 jD 由载荷、材料和温度相关系数

共同确定：

jD = jS ⋅ jF
KT，D

（14）

式中：jS 为载荷安全系数；jF 为材料安全系数；KT，D

为温度系数。对于本文的室温等幅加载工况，载

荷安全系数和温度系数均取 1。
本文关注不同孔位之间相对疲劳危险程度的

比较，因此未额外引入过盈配合等设计因素带来

的安全系数修正；材料安全系数 jF 取 1，故本节计

算中的总体安全系数 jD 取 1。
按照图 11 所示的 3 排 6 列孔位编号，在 40 kN

载荷工况下分别提取各孔位的最大应力及沿法向

距离  Δs 处的节点应力，并据此确定相应的局部应

力梯度。在此基础上，按照前述 FKM 疲劳强度评

估流程计算，钛合金板和铝合金板各孔位的主要

评估参数分别如表 4~表 5 所示。

表 4　钛合金板各孔位 FKM 疲劳参数与利用度结果

Table 4　FKM fatigue parameters and utilization results for 
bolt holes in the titanium alloy plate

编号

1-1

1-2

1-3

1-4

1-5

1-6

2-1

2-2

2-3

2-4

2-5

2-6

3-1

3-2

3-3

3-4

3-5

3-6

Sa/MPa

151. 98

195. 21

273. 63

287. 57

187. 38

164. 54

141. 92

236. 05

376. 27

372. 59

222. 12

137. 16

218. 25

222. 45

364. 68

308. 41

249. 99

171. 09

Gσ/mm-1

0. 5293

0. 5657

0. 5346

0. 4591

0. 4073

0. 6248

0. 6591

0. 4896

0. 4786

0. 5288

0. 4116

0. 6058

0. 5019

0. 5667

0. 6285

0. 5898

0. 5396

0. 6064

KWK

0. 9847

1. 2131

1. 6325

1. 7130

1. 1802

1. 0475

0. 9263

1. 4353

2. 0476

2. 0902

1. 3662

0. 9029

1. 3395

1. 3580

2. 1086

1. 8133

1. 5063

1. 0830

SBK/MPa

780. 95

633. 88

471. 04

448. 90

651. 60

734. 16

830. 19

535. 76

375. 57

367. 90

562. 87

851. 70

574. 08

566. 29

364. 70

424. 09

510. 53

710. 06

aBK

19%

31%

58%

64%

29%

22%

17%

44%

93%

98%

39%

16%

38%

39%

100%

73%

49%

24%
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3. 3　利用度分布验证

为进一步考察疲劳强度利用度分布与试验裂

纹萌生位置之间的对应关系，分别对钛合金板和

铝合金板各孔位利用度结果进行分析。

钛合金板各孔位疲劳强度利用度对比如图 14
所示，可以看出：孔位编号 3-3（第 3 排第 3 列）的疲

劳强度利用度最大。疲劳试验中，2 件在钛合金板

处发生破坏的试件裂纹均萌生于该孔位。计算得

到的高利用度孔位与试验起裂位置一致，说明钛

合金板孔位疲劳强度评估结果能够有效预测实际

裂纹萌生位置。

铝合金板各孔位疲劳强度利用度对比如图 15
所示，可以看出：孔位编号 3-6（第 3 排第 6 列）的疲

劳强度利用度最大，孔位编号 1-1（第 1 排第 1 列）

和 1-6（第 1 排第 6 列）的利用度也处于较高水平。

疲劳试验中，共有 4 件试件在铝合金板处发生破

坏，其中 1 件起裂于编号 1-1 孔位，3 件起裂于编号

3-6 孔位；此外，PL3 试件在编号 3-6 孔位萌生裂纹

后、完全断裂前，编号 1-6 孔位也出现二次宏观裂

纹。计算得到的高利用度孔位与疲劳试验起裂位

置一致，说明铝合金板孔位疲劳强度评估结果能

够有效预测实际裂纹萌生位置。

上述结果表明，基于 FKM 标准的孔位疲劳强

度利用度计算能够表征多钉连接结构不同孔位的

疲劳危险程度，高利用度孔位与疲劳试验裂纹萌

生位置具有明确对应关系，表明该方法能够较准

确地表征该类结构的局部疲劳危险程度，具有较

好的工程适用性。

4　结  论

1） 基于 FKM 标准的疲劳寿命预测结果偏于

安全。以有限元分析结果为输入，采用 FKM 标准

对增材制造多钉连接结构进行高周疲劳寿命估

算，预测寿命低于试验最小起裂寿命，该方法可为

工程初步设计阶段提供保守的寿命评估结果。

2） 孔位疲劳强度利用度能够有效表征多钉连

接结构不同孔位的疲劳危险程度。计算得到的高

利用度孔位与疲劳试验中的裂纹萌生位置一致，

说明基于 FKM 标准的孔位疲劳强度评估方法可

用于危险孔位识别和局部抗疲劳优化。

3） 疲劳试验表明，凸缘侧交错连接区域是该

结构的主要疲劳薄弱区域；在相近应变水平下，增

材制造中间钛合金连接板的抗疲劳性能略优于两

侧铝合金板。研究结果可为增材制造金属连接结

表 5　铝合金板各孔位 FKM 疲劳参数与利用度结果

Table 5　FKM fatigue parameters and utilization 
results for bolt holes in the aluminum alloy plate

编号

1-1
1-2
1-3
1-4
1-5
1-6
2-1
2-2
2-3
2-4
2-5
2-6
3-1
3-2
3-3
3-4
3-5
3-6

Sa/MPa

175. 91
99. 08
78. 22
66. 80
94. 96
175. 00
123. 56
86. 37
96. 82
87. 18
80. 18
126. 67
157. 93
122. 47
100. 38
94. 90
105. 93
179. 37

Gσ/mm-1

0. 5923
0. 6268
0. 7635
0. 7979
0. 6101
0. 5416
0. 5867
0. 6658
0. 5007
0. 5695
0. 5483
0. 3354
0. 5550
0. 5684
0. 6666
0. 6489
0. 6780
0. 4841

KWK

2. 2874
1. 3905
1. 1370
1. 0042
1. 3448
2. 2882
1. 6800
1. 2395
1. 3801
1. 2589
1. 1795
1. 7187
2. 0859
1. 6701
1. 4009
1. 3397
1. 4635
2. 3531

SBK/MPa

179. 30
294. 94
360. 71
408. 44
304. 98
179. 24
244. 13
330. 90
297. 19
325. 78
347. 71
238. 63
196. 62
245. 57
292. 76
306. 14
280. 24
174. 29

aBK

98%
34%
22%
16%
31%
98%
51%
26%
33%
27%
23%
53%
80%
50%
34%
31%
38%
103%

图 14 钛合金板 18 个孔位疲劳强度利用度对比

Fig. 14　Comparison of fatigue strength utilization at 
18 bolt holes in the titanium alloy plate

图 15 铝合金板 18 个孔位疲劳强度利用度对比

Fig. 15　Comparison of fatigue strength utilization at 
18 bolt holes in the aluminum alloy plate
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构的疲劳强度评估和抗疲劳设计提供参考。
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