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摘  要

我国航空制造由于历史原因，在初期发展阶段得到了前苏联的大量帮助和指导，所以目前我国飞机高锁螺栓装配标准均是沿用前苏联装配标准，由于缺乏相关理论和试验研究，该标准与我国军用飞机装配中已表现出了严重的不适应性，在装配中经常出现干涉量过大而导致螺栓弯曲甚至断裂的情况。

本文针对某型飞机铝合金材料结构，研究高锁螺栓的干涉量在不同夹层厚度的基体上对结构件的疲劳增益机理，针对某系列飞机以及后续机型铝合金材料大约束厚夹层结构特点制定最合理的高锁螺栓干涉连接安装规范，从而保障某型飞机的装配质量。主要内容如下：

（1）介绍了干涉配合的飞机结构抗疲劳强化机理，并且根据疲劳寿命及细节疲劳额定值法相关理论，确定了试验系统和疲劳试验方案，对不同干涉量的高锁螺栓结构件进行疲劳试验。

（2）提出了一种预测萌生裂纹寿命的方法，根据试验结果和裂纹扩展机理假设模型推导出了一种裂纹扩展规律的公式，并在试验中得到了很好的验证，仿真和试验数据中应力的变化值达到了很好的一致性。通过该公式分别求得不同干涉量下的高锁螺栓结构件的0.8mm下的裂纹萌生寿命。结果表明：在厚度为10mm，孔径为9.4mm，最大应力170Mpa的相同情况下，干涉量1.19%的试验件的裂纹萌生寿命要远远高于干涉量0.75%的试验件的裂纹萌生寿命。在可靠性寿命小于15万次时，厚度6mm，孔径7.8mm的试件的最佳干涉量应该在0.87%附近，此时结构件获得的疲劳增益是最大的；而可靠性寿命大于15万次时，厚度6mm，孔径7.8mm的试件的最佳干涉量应该在0.65%附近。

（3）利用有限元软件构建不同高锁螺栓干涉量下的结构件三维模型，模拟疲劳试验过程，进行数值模拟分析，结果表明：尽管干涉量的增大可以使结构件更加降低Y向应力水平，但超过一定范围后干涉量的增大对应力减小就不明显了。并且，在实际工程应用中，干涉量的增大会带来整个装配工艺上的困难，比如螺栓难以打入结构件中、螺栓打入过程孔内发生较大形变、使结构件报废、有时甚至打入过程发生螺栓的断裂等。所以，根据有限元仿真结果结合实际装配条件等因素来看，建议孔径9.4mm厚度10mm试件的干涉量在1%～1.5%之间，孔径7.8mm厚度6mm试件的干涉量在0.5%～1 %之间，这是比较符合工程实际情况的。并且，这与试验结果也相符合。

关键词：高锁螺栓，干涉配合，疲劳寿命增益，疲劳试验，有限元，疲劳寿命分析

ABSTRACT
Due to historical reasons, Chinese aviation manufacturing has been a lot of help and guidance of the Soviet Union in the early stage of development. Therefore, the standard of high-lock bolt assembly is still used in the Soviet Union. Due to the lack of relevant theoretical and experimental study, the standard and the assembly of Chinese military aircraft have demonstrated a serious non adaptability, in the assembly of large interference caused by the excessive amount of bolt bending and even fracture.
In this paper, the fatigue gain mechanism on the interference of high-lock bolt in different thickness of the structure is studied, which is based on the structure of the aircraft aluminum alloy. In order to guarantee the assembly quality of a certain type of aircraft, make the most reasonable high-lock bolt interference connection installation specification for a series of ai craft and subsequent models of aluminum alloy material about the thickness of the structure characteristics. The main contents are as follows:

(1)The mechanism of anti fatigue strengthening of aircraft structure with interference fit and according to the fatigue life and the fatigue test method, determine the fatigue test of the high-lock bolt structure with different interference are introduced.

(2) A method for predicting the crack initiation life is proposed. According to the experimental results and the mechanism of crack propagation, a formula of crack growth law is derived and in the experiment, the results show that the change of the stress in the simulation and test data is in good agreement with the experimental data. The crack initiation life of 0.8mm under high lock bolt with different interference is obtained by the formula. The results show that: in the same case that the thickness is 10mm, the pore size is 9.4mm, and the maximum stress is 170Mpa, the crack initiation life of the test specimen with the interference of 1.19% is much higher than that of the interference of 0.75%. When the reliability life is less than 150 thousand times, the optimal interference of the structure of which thickness is 6mm, the pore size is 7.8mm should be around 0.87%, and the gain of the structure is the largest, and the optimum interference of which the reliability life is more than 150 thousand times is close to 0.65%.

(3) Using the finite element software to construct the three-dimensional model of the structure of the different high-lock bolt interference, simulate the fatigue test process and deal with numerical simulation analysis. The results show that: Although the increase of the interference can make the structure more to reduce the Y to the stress level, but more than a certain extent, the increase in the amount of interference is not obvious. Moreover, in practical engineering application, the increase of interference will lead to the difficulty of the whole assembly process. For example, the bolt is difficult to break into the structure, the bolt hole in the process of large deformation, so that the structure is scrapped, and sometimes even into the process of bolt fracture, etc. Therefore, according to the finite element simulation results and the actual assembly conditions, it is suggested that the interference of the structure of which thickness is 10mm, the pore size is 9.4mm is between 1%~1.5%, and the interference of the structure of which thickness is 6mm, the pore size is 7.8mm is between 0.5%~1%, which is more consistent with the actual situation of the project. And, this is also consistent with the experimental results. 

Key words: High lock bolt; Interference fit; Fatigue life gain; Finite element method; Fatigue life analysis
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第一章 绪论

1.1 研究背景及意义

飞机的制造工程有四个阶段，它们分别是毛坯制造、零部件加工、装配安装和试验，其中飞机装配是飞机制造过程的关键的一项环节[1]。在飞机制造的总体工作量中，飞机装配几乎占了一半的工作量，足见其重要性。所以，飞机装配在一定程度上来说，在整个飞机制造过程里占据了主导地位，决定了整个工程的制造成本、质量与生产周期 [2]。

螺栓连接是飞机装配制造中最重要的机械连接方式之一，它在飞机翼梁、接头、机身大梁等飞机的很多受力较大的连接处，都被大量使用 [3]。螺栓连接需要在结构件上制出钉孔，因此会在孔周围产生应力集中，削弱了零件寿命。为增强结构件抗疲劳能力，提高结构件的疲劳寿命，一般会大量使用干涉配合螺栓连接。我国航空制造发展时间较晚，又在初期发展阶段得到了前苏联的大量帮助和指导，所以目前我国飞机高锁螺栓装配标准很多都是从前苏联装配标准沿用过来，没有根据自身构件及材料制造的特性加以修正，缺乏相关理论和试验研究，该标准与我国军用飞机装配中已表现出了严重的不适应性，导致在干涉配合螺栓连接的装配过程中，经常出现螺栓弯曲甚至断裂，难以达到装配的安装精度和要求；对于具有较大干涉量的螺栓，更加容易造成结构件孔壁裂纹损伤。

在某型飞机装配时发现，高锁螺栓干涉连接存在一些困难：由于安装高锁螺栓干涉量大，编号12的高锁螺栓最大干涉量达0.14mm，编号10的高锁螺栓最大干涉量达0.127mm。高锁螺栓压入结构时阻力大，安装困难，在机体结构较厚时，此情况越发显著。中机身主起撑杆接头安装高锁螺栓时，装配现场就多次发生打断高锁螺栓或安装螺母拉断高锁螺栓的情况，在其他结构超厚区域，也偶有类似故障发生。针对大约束厚夹层结构区高锁螺栓多次出现异常断裂的问题，设计人员对目前高锁螺栓干涉连接的干涉量选择有所怀疑，认为干涉量过大。

由此可见，针对上述目前高锁螺栓干涉连接异常断裂的问题，并针对某飞机铝合金材料结构，研究高锁螺栓的干涉量在不同夹层厚度的基体上对零件的疲劳增益机理，对于某系列飞机以及后续机型铝合金材料大约束厚夹层结构特点制定最合理的高锁螺栓干涉连接安装规范，保障某型飞机的装配质量。因此，本文具有重要的理论价值和实际工程意义。

为了研究飞机高锁螺栓干涉量对结构连接件的疲劳寿命影响机理，并制定出合理的干涉量范围，本文在与成都飞机工业（集团）有限责任公司合作项目“飞机主起撑杆接头超厚铝合金夹层结构连接技术研究”的资助下，开展了关于高锁螺栓干涉量对飞机结构连接件的疲劳寿命增益的研究。

1.2 国内外研究现状

1.2.1 国外研究现状

由于国外飞机制造起步较早、科技较为领先，装配飞机的技术已经远远的领先我国装配飞机技术，其装配工艺已经逐渐从手工装配转向自动装配，这种自动装配的装配方式消除了手工装配容易出现的误差，极大的提高了装配的精度和生产效率。装配技术逐渐趋于自动化对控制干涉配合的工艺过程变得更加精确无误。为了使结构件在装配过程中能保证长寿命和高质量的连接，国外很多研究开始对干涉配合螺栓连接对疲劳寿命造成的影响原因及过程展开了广泛的研究[4]。

对于干涉装配的连接结构件疲劳寿命相关研究现状如下：T.N.Chakherlou[5]等通过试验后把试验数据与数值模拟结合的方法来探究不同干涉量对单孔结构件的疲劳寿命影响规律，研究发现增加干涉量后可显著提高结构件的疲劳寿命，在一定范围内且随着干涉量的增大，疲劳寿命也有所增大。T.N.Chakherlou[6]另一篇文章对双剪切搭接结构进行了研究，利用有限元数值模拟方法分析了钉孔干涉配合情况，并得到了结构件孔壁区域的应力云图和应变云图；试验通过对干涉配合构件不同干涉量和不同载荷作用下的疲劳性能分析，得到了以下结果：在外界应力载荷作用比较大的情况下，增大干涉量对提高结构的疲劳寿命影响不明显；但是在外界应力载荷作用比较小的情况下，增大干涉量对提高结构的疲劳寿命影响很大。Gang Li[7]通过应变片监测结构件表面的应力变化情况，并且利用中子衍射法在没有破坏内部结构的情况下测取了结构件内部的应变值，把试验数据与有限元数值模拟的数据相互比较，验证了在合适的边界条件下有限元数值模拟方法可以可靠的反映铆接过程的结构件内部的残余应变及残余应力情况，与试验结果保持了一致性。E.Szymczyk，A.Derewonko[8]等对铆接孔疲劳断裂时的疲劳裂纹扩展方式进行了研究，并提出了一种可靠度较高的结构件疲劳寿命的预测方法，其效果与试验结果达到了很好的一致性。E.Paroissien[9]等利用有限元分析的方法验证了由螺栓及黏合联接能有效的提高结构件的疲劳寿命。Okada[10]通过对一种材料为2024-T3的铝合金结构件的疲劳裂纹扩展的研究，结果发现疲劳裂纹扩展方向的最主要影响因素是最大应力幅值。Croccolo等[11]通过对不同干涉量下的真实试件进行试验，通过对比试验结果表明：在一定较小的干涉量范围内，干涉量较小时的结构件孔边应力集中处的切向应力幅值要远远大于干涉量较大时的结构件孔边应力集中处的切向应力幅值；但是当干涉量的值超过了一定范围后继续增加的话，结构件孔边集中处切向应力幅值的基本没有改变。

1.2.2 国内研究现状

虽然对比国外发展状况，我国的航空发展相对落后，相关的科研设备不完善，但近年来国家对航天航空业的大力支持下，开始迅猛发展，在连接件的干涉装配和结构件的裂纹扩展疲劳寿命两方面也取得了一系列的科研成果。

对于连接结构件的干涉装配相关研究现状如下：北京航空航天大学的关志东[12]提出了一种关于处理干涉配合强化后试验件疲劳寿命的可靠性分析方法：该方法假设干涉量和对数疲劳寿命两者都服从正态分布，而且给出强化参数影响下的疲劳寿命分布函数，从而把疲劳寿命提高到某一给定值的概率。浙江大学的姜杰凤、董辉跃等[13]建立有限元模型来模拟钛合金高锁螺栓的干涉配合静态压入过程，并对不同干涉量下结构件的应力分布进行数值模拟。通过对比试验和有限元模拟得到了验证，得出干涉量不宜超过2.0%的重要结论。姜杰凤[14]的另一篇文章分析了高所螺栓干涉安装过程中容易产生凸瘤的原因，同时对直径为8mm的螺栓进行了静态压入实验，建立有限元进行数值模拟，所得出的结果表明：1.5%的干涉量为最佳干涉量，空间摩擦系数应小于0.15，同时倒角的大小也影响着应力集中效应，孔口出0.2x120度最好。西北工业大学的张彦昭、曹增强等[15]对实验中影响高锁螺栓安装好坏的因素进行了研究分析，研究结果发现当结构件材料与紧固件材料的强度相差很大时不宜使用较大干涉量的干涉配合连接方式；当高锁螺栓的过渡圆角较大并且表面光滑无损伤时，采用双枪两边一同加载高锁螺栓的装配形式可以得到较好的安装质量。中航工业西安飞机工业（集团）有限责任公司的王建旗等[16]对某型飞机中直径大、螺栓干涉量高的结构件装配问题进行了研究，在比较了不同装配方法的优点后，提出了一种新型的应力波装配方法，并通过相关试验结果表明：对于直径大、螺栓干涉量高的结构件装配中，应力波装配方法可以避免其他方法出现的装配问题，完全满足相关规定的装配技术要求。西北工业大学的张岐良等[17]通过用一种新型的干涉配合弹簧模型来对干涉配合结构件进行建模，从而由弹性力学的角度上分析了干涉配合降低结构件孔边应力幅值的原因。南京航空航天大学的吴森[18]通过弹塑性力学理论对铆接干涉配合紧固件孔边的应力进行了分析，并计算孔边的局部合成应力，利用材料手册相关疲劳寿命数据对结构件的疲劳寿命进行了预测，最后通过试验验证了该方法的正确性和可靠性。
对于干涉连接结构件的裂纹扩展疲劳寿命相关研究现状如下：西北工业大学的刘永寿等[19]介绍了细节疲劳额定值法的假设和基本原理，以及如何用该方法对疲劳品质进行评估、对结构进行疲劳分析等，推算了细节疲劳额定值和标准S-N曲线的数值换算式，并通过对铝合金螺接试件进行的的疲劳试验来完成了细节疲劳额定值法和应力变化折算公式的验证。西北工业大学的袁伟、孙秦[20]通过对铝合金试件在3种不同加工状态下的DFR试验研究，仅仅依靠改善孔的表面光滑度对试件的疲劳寿命基本没有影响，但是通过挤压强化却可以显著提高孔的细节疲劳强度和试件的疲劳寿命。贵州大学的赵光菊、郭献忠等[21]在通过对一种钛合金的螺栓进行疲劳实验之后，对其疲劳断口形貌进行研究，对高锁螺栓的疲劳断口处裂纹形成的原因进行了探究分析，结果表明：在裂纹扩展中发现裂纹条带和二次扩展，疲劳断裂属于塑性断裂。华北石油勘察设计研究院的蒋云、吕英民[22] 对X52薄壁管材料进行了关于疲劳裂纹扩展速率的研究，通过对试样的选取、试验原理、及程序的分析，获取了X52薄壁管材料的疲劳裂纹扩展速率中扩展长度与其寿命之间的关系曲线, 对分析X52薄壁管的工作寿命具有指导性的作用。西北工业大学的刘东星、陶华等[23]通过试验分析了不同干涉量下的复合材料结构件的疲劳寿命，利用试验数据画出了干涉量与疲劳寿命的拟合关系曲线，最终得出了干涉量在0.82%～0.98%时，复合材料结构件的疲劳寿命是最长的。赵永翔等[24]通过对随机振动下的结构件疲劳裂纹扩展速率进行了研究，结果发现可以用一公式来描述疲劳裂纹扩展的三个阶段过程。王泓等 [25-26]做了大量的疲劳裂纹试验研究发现：可以通过材料和结构的自身性能的参数和外界环境加载的参数所构建的一个函数对裂纹扩展整体阶段进行描述。
1.2.3 问题的提出

综上所述，虽然关于高锁螺栓干涉量的相关文献很多，但是国内对于具体高锁螺栓干涉量对铝合金材料结构的规范标准和定量分析影响关系的应用研究相对较少，尤其是缺乏较完整的实验数据，并且没有针对提高军机结构装配相关的干涉量装配规范。因此，本文具有重要的理论价值和实际工程意义。
1.3本文研究内容

针对目前高锁螺栓干涉连接异常断裂的问题，本文目的是结合试验方法和有限元仿真方法对不同高锁螺栓干涉量结构件进行寿命对比，并利用疲劳预测方法计算出疲劳裂纹0.8mm下的萌生寿命，通过比较真实有效的试验数据结果结合有限元仿真的数值模拟得出其中的最佳干涉量，最终为制定最合理的高锁螺栓干涉连接安装规范、保障某型飞机的产品质量提供可靠有效的试验数据。

根据上述目的，本文主要开展了以下几个方面的工作，文章整体流程如图1.1所示：
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图1.1 整体流程图
（1）介绍了基于干涉配合的飞机结构抗疲劳强化技术，从理论上分析了结构件孔边的应力分布情况和干涉配合的强化机理。

（2）根据疲劳寿命及细节疲劳额定值法相关理论，确定了疲劳试验系统和疲劳试验方案，对不同干涉量的高锁螺栓结构件的进行疲劳试验，探究最佳干涉量的区间。

（3）提出了一种预测萌生裂纹寿命的方法，根据试验结果和裂纹扩展机理假设模型拟合出了一种裂纹扩展规律的公式，通过该公式分别求得不同干涉量下的高锁螺栓结构件的0.8mm下的裂纹萌生寿命，并通过不同应力下的疲劳寿命求出不同干涉量试验件对应的S-N曲线和细节疲劳额定值。
（4）根据弹塑性力学相关理论分析在干涉配合影响下结构件孔径附近应力分布情况，探究干涉疲劳强化机理，利用有限元软件构建不同高锁螺栓干涉量下的结构件三维模型，模拟疲劳试验过程，进行数值模拟分析，并结合试验数据验证，得出了最佳干涉量区间。

第二章 基于干涉配合的飞机结构抗疲劳强化技术
飞机是极其复杂的由数量非常放大的零部件组合的机械系统，而为满足飞机整体性能和功能需求，一些关键部位的结构具有承载大、重要性强的特点，这些关键部位的结构局部区域因为应力水平高而难以避免的会出现应力集中，针对此类结构出现应力集中的问题，工程上一般采用适当的强化技术增强其抗疲劳性能。

2.1 抗疲劳强化技术及分类

2.1.1 强化技术的定义

强化技术指的是在不改变结构形状和质量的前提下，仅利用装配工艺，
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的组织结构与应力分布，来实现疲劳寿命的增益技术，其作为一门工艺技巧早已广泛应用在结构修理当中，但作为一种设计技术和制造技术用于设计所和制造厂则是近年来技术发展的结果[27]。

飞机结构抗疲劳强化技术是指将强化技术应用到飞机设计中，目的是在设计阶段有效的改善飞机关键部位的细节疲劳品质，其设计效果表现在：

（1）相比于传统的疲劳设计方法，提高一倍至数倍的疲劳寿命；

（2）相比于耐久性设计方法，提高耐久性寿命一倍以上或者可以取更小的当量初始缺陷尺寸值；

（3）
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损伤容限设计方法，可以取更小的初始缺陷值；

（4）施加强化技术后可以缩短剖面尺寸，提高设计质量，并在保持原有结构寿命的前提下降低结构重量；

（5）施加强化技术后可以选用韧性较差，但静强度较高的材料。

2.1.2 强化技术的分类

因为飞机结构的疲劳与破坏一般都出现在紧固件的孔和含有缺陷的表面，因此，强化技术主要针对易产生集中应力的结构件的表面施加。传统的主要强化技术包括冷挤压强化技术、干涉连接技术、喷丸强化技术、孔压印强化技术、滚压强化技术[28]。随着结构设计、制造中新材料的应用、整体化技术的发展、装配质量要求的提高以及疲劳薄弱区的转移，从修理技术层面发展起来的强化技术包括激光冲击强化技术[29-32]、压合衬套技术[33-34]、电磁铆接技术[35]、超声振动强化技术等。

表2.1 国外飞机强化技术应用情况[36]
	强化方法
	机型
	主要部位

	干涉配合螺接
	F-4E，F-14，F-15，F-16，F-104

DC-9，DC-10、波音-737，波音-747，波音-757、波音-767

B-1，B-1B，A-300，A-310等
	1. 机身主受力构件（大梁，接头）；

2. 气隔框，油密隔框，气（油）密接头；

3. 舱门框（包括安全门）；

4. 机翼壁板对缝大梁、短梁；

5. 机翼下壁板等

	孔挤压加干涉配合螺接
	DC-9，DC-10
	中央翼下翼面等

	干涉配合铆接
	F-15、波音-747，波音-757，波音-767、DC-9，DC-10，DC-15，B-1B、A-300，A-310等
	1. 机身主受力构件（大梁、接头）；

2. 气密框、机翼整体油箱；

3. 舱门框（包括安全门）等；

	孔挤压加干涉配合铆接
	波音-707等
	1. 机翼扭力盒上壁板加强型材与蒙皮连接；

2. 机翼下壁板长桁凸椽与梳状接头连接；

3. 机翼下壁板长桁与蒙皮连接；

4. 机身框与蒙皮连接

	孔挤压强化
	F-15，F-16，超黄蜂、波音-707，波音-747，波音-757

波音-767、MD-82等
	主要受力部位

	干涉衬套
	F-16
	小边距的强化连接，铝结构转轴支座

	喷丸强化
	F-111，波音747等
	1. 高强度构件，如主起落架支柱，主要受力铝构件；

2. 部分疲劳部位的铝、钢构件的表面、圆孔、大孔孔壁等

	高锁、高疲劳螺栓
	MD-82，MD-90
	主承力构件关键部位不拆卸连接


表2.2 国内飞机强化技术应用情况
	机型
	强化方法
	主要部位

	FBC-1
	干涉配合铆接
	机身机翼上部蒙皮，进气道

	
	干涉配合螺接（MJ螺接）
	机翼对接螺栓

	
	喷丸
	主起落架支柱，机翼蒙皮

	
	强压衬套
	平尾大轴

	
	渗氮
	主起落架支柱

	
	冷挤压
	部分装配孔处理

	
	环槽铆钉
	重要连接部位

	
	高锁螺栓
	

	J7、J8

Y7、Y8
	冷挤压
	装配孔、翼梁

	
	干涉配合铆接
	气密框、主受力构件

	
	干涉配合螺接
	飞机修理

	
	喷丸
	

	MD-90-30
	应力压印
	主受力构件，机身机翼对接框边缘


强化技术广泛用于飞机结构易产生应理集中的部位，表2.1和表2.2分别列举了国内外飞机上应用强化技术情况。在国外技术先进的国家中，强化技术已广泛进入了飞机设计规范和设计手册（如波音设计手册、艾森贝克公司设计手册、美国空军规范MIL-A-83444、美国海军规范MIL-A-8860B(AS)等），在我国也开始进入设计规范（国军标GJB776-89军用飞机损伤容限要求）和若干军机的设计和制造中，不断发挥着重要的作用。
2.2 干涉量的定义

干涉配合是一种极为重要的机械连接强化技术。通常来说，干涉配合螺栓连接是一种具有较大过盈量的螺栓连接装配方式，干涉配合和过盈配合在形式及方法上是一样的，但是，在实际的目的出发点上它们依然有着相当大的区别[37]。其中过盈配合螺栓连接是作用于传载和定位，但是干涉配合螺栓连接则是出于降低结构件的应力载荷，增加结构件的安全性能的目的。在螺栓和结构件的连接中，孔径进行干涉配合所涉及的干涉量直接由螺栓和结构件的孔径的尺寸确定的，其绝对干涉量的计算公式为[38]：
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其中I为干涉量（mm），D为结构件的孔直径（mm），d是螺栓的直径（mm）。为了方便进行比较，通常都用一种称为相对干涉量
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的系数来表示干涉量的大小。它用绝对干涉量与紧固件安装孔直径的比值来表示[39]：
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2.3 结构件孔边应力分布

图2.1
为平板结构件无螺栓干涉配合的情况，设带单孔的平板两侧边界均受到均匀拉力p作用，平板的长度和宽度都远大于平板中孔的半径r。以平板圆孔中心为坐标原点建立极坐标系，设任意一点和原点相距R，与X轴呈角，则
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分别表示该点的环向应力、径向应力。[image: image1.wmf])
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图2.1 带孔平板
根据弹塑性理论[40]可以得到
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相关的表达式：
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当r=R时，由公式（2.3）可知， 
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当
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取不同的值时，环向应力 
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也有所不同，当
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或者π时，
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。因此在外载荷拉力p的作用下，平板孔边缘的应力分布状况如图 2.2所示：平板孔边缘的应力是左右对称。随着
[image: image38.wmf]q

的变化而环向应力是不断改变的，当垂直于载荷方向90度时达到最大值3p，当平行于载荷方向时达到最小值-p。
[image: image255]
图2.2 孔边环向应力分布
把 
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代入（2.3）公式中可以求得通过圆心的孔横截面上的环向应力：


[image: image40.wmf])

3

2

(

2

1

4

4

2

2

R

r

R

r

p

+

+

=

q

s

                    （2.6）

由公式（2.6）可知，当受力位置的半径R越大，则
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越小，即当位置点离孔边缘的距离越近的时候，则环向应力越大，如图2.3所示。

[image: image256]因此，在无螺栓干涉配合的情况下，根据上述的受力分析可以得知，平板在垂直于外载荷拉力p方向并且孔径半径最大的横截面的拉应力比其他区域要大，在平板孔边处产生的拉应力最大，因此这里最容易成为疲劳裂纹扩展区域。

图2.3 孔中心横截面周向应力分布
2.4 干涉配合的强化机理


干涉配合是由于螺栓的直径要比平板孔径直径要略微大一点（干涉量越大，两者直径相差越大），通过把螺栓压入进孔内，两者的接触会对孔的内壁周围产生一定的内压力，该内压力又叫做残余应力，它会影响整个结构件的疲劳性能[41]。由于干涉量的不同，会使得结构件的整体受力状态也有所区别，残余应力也会随之发生变化。

由于干涉量不大时，孔的内壁周围仍是弹性状态，假设p为孔内残余应力，可以通过弹性力学[42]来计算平板孔周边的应力分量：
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由上式可知，孔的内壁周围处于弹性状态时，当R=r时，
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，此时残余应力和环向应力和径向应力都在数值上成正比关系。但是不管p如何变化，计算出来的径向应力始终是压应力，而环向应力始终是拉应力。但是径向应力和环向应力的绝对值都随着残余应力的增大而增大。所以当结构件为弹性变形的干涉配合时，在外界载荷应力的作用下，环向应力会和外界载荷应力进行叠加，反而会增大结构件孔周围的应力幅值，对降低结构件的疲劳寿命。

随着干涉量的不断增加，螺栓压入进孔内会导致孔边材料屈服并产生塑性变形，此时结构件变为弹塑性干涉配合，此时孔壁内部服从屈服条件，根据Tresca理论有：
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其中
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为材料屈服应力，分别把公式（2.7）中的
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、公式（2.8）中的
[image: image48.wmf]q

s

带入（2.9）式中，有
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很显然，孔壁内部应该从R=r处开始屈服，假设平板的材料弹性极限载荷
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，屈服时孔壁内部的压力即为
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当
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时，结构件会在孔壁表面开始造成塑性变形，并缓慢向内部扩展，直至在孔壁区域形成一个塑性区的范围，在该范围外则属于弹性变形。假设塑性区域半径为b，则r≤R≤b为塑性区域，R≥b为弹性区域。如果忽略体力不计，则在孔壁的塑性区域可以有如下的平衡方程：
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将（2.9）式代入（2.12）中，有：
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转换后得有：
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其中A为积分常数，所以当R=r时，
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，由此可以看出，在弹塑性干涉配合时，与弹性干涉配合时相同，径向应力依然总是处于压应力状态，而且随着残余应力的增大，径向应力也不断增大。                                                

将（2.15）式代入屈服条件（2.9）式，得
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当r=R时，环向应力有
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，由此可以看出周向应力等于材料的屈服应力减去残余应力。因此，当残余应力小于屈服应力的时候，环向应力为负值，即处于压应力状态，与外界载荷作用孔边的应力叠加，反而增大了孔边的应力；当残余应力大于屈服应力的时候，环向应力为正值，即处于拉应力状态，此时与外界载荷作用孔边的应力方向相反，可以降低孔边的应力[43]。

从上述对结构件孔壁周围的应力状态研究可以得知，随着干涉量的不断增大，螺栓对结构件孔壁挤压所产生的残余应力p越大，在这个过程中，螺栓连接的干涉配合逐渐从弹性干涉配合变化到弹塑性干涉配合，其应力大小的变化明显，但是从方向上来看，径向应力始终是压应力，环向应力随着干涉量的增大逐渐从拉应力变成了压应力。

从微观的角度看进行干涉配合的过程中，处于通孔内壁周围的材料晶粒要经过一个碎化拉伸的过程，强化后与晶粒相接触的散乱分布的细小杂质也会依照纤维状拉长，由此导致弹性区域出现拉应力，变化后的弹性区域又反馈给通孔内壁一个“回复”作用，即在通孔内壁的材料晶粒中造成负的预应力，这一负的预应力将会在不同程度上抑制疲劳裂纹的萌生；而且它与外加应力叠加后产生的作用也会降低实际的拉应力水平，从而使材料疲劳强度得到显著提高[44]。通孔内壁周围的材料晶粒碎化拉伸的过程会引起材料单位体积内晶粒数目的增多，在同样的变形状态下，变形量因为被更多的晶粒分担而使变形状态相对均匀又不容易导致过分的应力集中。而且，通孔内壁的材料晶粒在经历了碎化拉伸过程以及周围散乱分布的细小杂质的拉伸扭曲过程，能够有效的加强材料内在的滑移阻力，显著提高材料的抗疲劳性能。

2.5 本章小结

    本章主要介绍了抗疲劳强化技术及其分类、干涉量的定义。分析了结构件孔边的应力分布，并理论计算了干涉配合的强化机理，为下章试验的进行铺垫。

上述对干涉配合强化的分析表明：当干涉量过小时，连接件通过干涉配合的疲劳性能和没有通过干涉配合的连接件的疲劳性能没有明显的差距，甚至产生相反的效果，不能达到原有的目的。所以要想通过干涉配合来得到较好的材料疲劳强化效果，必须适当得增大干涉量，使得孔壁内部发生一定的塑性变形，才能有效的降低外界载荷带来的应力水平。但是过犹不及，如果干涉量过于偏大，则会导致螺栓难以打入结构件中、螺栓打入过程孔内发生较大形变、使结构件报废、有时甚至打入过程发生螺栓的断裂等，反而带来更大的问题。因此，对于干涉量的选择一定有一个最佳的干涉范围，这也是本文所要探究的问题。

第三章 疲劳试验系统及试验方案
上章从理论上论述了螺栓干涉的抗疲劳强化机理，但是必须要通过试验加以验证，并且通过试验得到结构件的最佳干涉量。因此本章主要目的是通过一些疲劳相关理论和细节疲劳额定值法制定了疲劳试验系统及方案，为分析得到最佳干涉量提供试验数据依据。

3.1 疲劳相关理论

3.1.1 疲劳定义及分类

所谓疲劳，意思是材料在多次循环载荷反复的作用下逐渐发生裂损并最终破坏。1964年，国际标准化组织在发表的报告《金属疲劳实验的一般原理》中对疲劳做出了如下定义：“疲劳就是金属材料在应力或者在应变的重复作用下导致发生的性能变化；在通常情况下，这个术语特别指那些导致金属材料开裂或破坏的性能变化[45]。”由疲劳导致的破坏是指：处于交变载荷作用下的金属结构件，当应力水平没有达到材料的强度极限，甚至可能比屈服应力还小很多的情况下，在多次反复的外界循环载荷的作用下也会发生开裂或者损坏的现象。

疲劳可以根据不同的分类标准，分成不同的类型，下表3.1把疲劳分别按照应力大小和不同的外部载荷在成不同的疲劳破坏形式进行了分类。

表3.1 疲劳的分类
	分类标准
	类型
	特点

	按应力大小分类
	应力疲劳（高周疲劳）
	循环载荷应力水平比较低，弹性应变起主要作用，结构件的疲劳寿命相对来说比较长。

	
	应变疲劳（低周疲劳）
	循环载荷应力水平比较高，塑性应变起主要作用，结构件的疲劳寿命相对来说比较短。

	按不同的外部载荷在成不同的疲劳破坏形式分类
	机械疲劳
	仅有外加应力或应变波动造成的疲劳失效。

	
	蠕变疲劳
	循环载荷同高温联合作用引起的疲劳失效。

	
	热机械疲劳
	循环载荷和循环温度同时作用引起的疲劳失效。

	
	腐蚀疲劳
	循环载荷和存在致脆介质或者是侵蚀性化学介质的环境同时作用引起的疲劳失效。

	
	滑动接触疲劳和滚动接触疲劳
	载荷的反复作用与材料间的滑动和滚动接触相结合分别产生的疲劳失效。

	
	微动疲劳
	脉动应力与表面间的来回相对运动和摩擦滑动共同作用的疲劳失效。


如果对定义展开延伸，那么可以发现疲劳具有以下几个方面的特点[46]：

(1) 应力载荷是疲劳发生的根本原因

任何结构件在不施加应力载荷的理想状态下都被视为具有无限寿命。结构部件在工作状态下一般都是要不断的受到外界环境施加的应力载荷，而且外界环境带来的应力载荷往往不是恒应力载荷而是一直变化的应力载荷。所以不断变化的应力载荷是导致材料疲劳的根本原因，是造成结构部件疲劳破坏的原动力。

载荷谱又称为载荷时间历程，是用来描述在时间的变化下载荷的变化过程，可以用图或表来表示。根据应力载荷随时间变化的不同，可以把载荷谱划分为三种不同的类别：恒幅载荷、随机载荷和变幅载荷。其中恒幅载荷顾名思义，是结构件所受应力载荷是恒定不变的；变幅载荷则与恒幅载荷相反，是结构件所受应力载荷随时间的变化而不断变化的；而随机载荷是没有规律的，是结构部件所受应力载荷随着时间的变化而随机变化。
在疲劳试验中，一般采用最常见的正弦载荷谱，
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表示的是应力；
[image: image62.wmf]t

表示的是时间；
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表示的是最大应力；
[image: image64.wmf]min
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表示的是最小应力；
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表示的是应力幅值；
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表示的是平均应力；r表示的是应力比（如图3.1所示）。其中它们的相互关系为：


[image: image67.wmf]2

min

max

s

s

s

-

=

a

                                  （3.1）


[image: image68.wmf]2

min

max

s

s

s

+

=

m

                                  （3.2）


[image: image69.wmf]a

m

s

s

s

+

=

max

                                    （3.3）


[image: image70.wmf]a

m

s

s

s

-

=

max

                                    （3.4）


[image: image71.wmf]max

min

s

s

=

r

                                        （3.5）
这5个参数都是可以相互转换的，其中任意2个参数即可推出其他3个参数。
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图3.1 循环载荷示意图
(2) 疲劳破坏产生于局部

结构部件疲劳破坏的起源，一般情况下都是在结构形状中具有缺陷的部位，所以疲劳破坏具有局部性的特征。所以，对于结构部件的疲劳研究必须由整体出发，考虑结构设计的缺陷处，尽可能减少应力集中，确保结构件的安全。

(3) 疲劳是一个发展的历程

疲劳首先从裂纹的萌生到疲劳裂纹的形成再至裂纹扩展，最后使结构件破坏，是疲劳损伤慢慢累加的一个过程。它不仅取决于自身结构的抗疲劳能力，还受到外界应力载荷的影响。疲劳破坏历程主要分为以下几个阶段：萌生阶段、扩展阶段和断裂阶段，其中最后的失稳扩展断裂阶段的过程时间非常短暂，往往在一瞬间就完成了，所以对疲劳寿命的影响不是很大，在疲劳分析中往往不考虑这一阶段，因此，疲劳寿命通常在工程应用上只计算裂纹初始萌生寿命与裂纹扩展寿命。
3.1.2 疲劳寿命与影响因素

疲劳寿命指的是结构在外界载荷反复作用下直到结构件发生损害经历的循环次数[47]。无裂纹寿命与裂纹扩展寿命构成了疲劳寿命。在结构件的裂纹扩展过程中，一般是从小裂纹逐渐向大裂纹扩展延伸，最终裂纹在循环载荷下大裂纹达到临界长度则认为到达疲劳寿命。工程实际中，往往保守在小裂纹中取一个数值作为疲劳断裂的判断点，这个长度叫工程裂纹
[image: image73.wmf]0

a

，如图3.2所示。其中：
[image: image74.wmf]smU

a

为裂纹扩展寿命中小裂纹的上限尺寸，
[image: image75.wmf]smL

a

为裂纹扩展寿命中小裂纹的下限尺寸， 
[image: image76.wmf]cr

a

为裂纹寿命临界长度；上述各裂纹尺寸仅是定性分析，具体值与结构件的材料和施加的载荷应力相关。

[image: image257]
图3.2 三阶段疲劳破坏模型

不同方面的不同因素都可以对结构件疲劳寿命产生影响，具体如表3.2所示，以下总结了三个主要的方面：

表3.2 影响疲劳寿命的因素
	工作条件
	零件状态
	材料本质

	载荷特性
加载频率
服役温度
环境介质
	缺口效应
尺寸效应
零件热处理
表面粗糙度
表面热处理
残余应力应变
	化学成分
金相组织
纤维方向
内部缺陷分布


（1）应力集中的影响

应力集中是在外界应力载荷
[image: image77.wmf]n

s

的作用下，由结构件缺口或者零件截面引起的应力应变增大，如图3.3所示。一般情况下，当屈服应力大于名义应力时，结构件的应力集中部位发生了塑性变形，这时整个结构件的疲劳强度于结构件应力集中部位的变形情况，因此，应力集中部位往往是结构件应力应变最大的部位，它一定程度上主导了结构件的疲劳寿命[48]。当结构件在应力载荷下处于弹性变形时，缺口应力集中的严重程度可以用最大局限弹性应力
[image: image78.wmf]max
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与名义应力
[image: image79.wmf]0
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的比值来表示，也就是理论应力集中系数KT：
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图3.3 应力集中示意图
但是由于结构件的应力集中往往处于塑性变形状态，因此基于应力集中系数，提出了更为准确的关于缺口疲劳强度的系数，叫做疲劳缺口系数
[image: image82.wmf]f

K

。该系数为光滑试件的疲劳强度
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与缺口试件的疲劳强度
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的比值： 
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疲劳缺口系数
[image: image86.wmf]f

K

不仅是随着不同的应力比不断变化的，还随着不同的寿命不断变化，但是疲劳缺口系数一般默认的是结构件在循环次数1e7次下，应力比为-1时的值。疲劳缺口系数不仅与理论应力集中系数有关，还和材料的各项属性都有关系，例如：载荷特性、化学成分、内部缺陷、金相组织、表面状态、使用环境等诸多因素。

（2）尺寸的影响
对于相同材料、形状的试验件来说，它的尺寸与疲劳寿命成反比，造成这种差别现象的原因是：当外界应力载荷为均匀应力场的时候，尺寸小的试验件内的结构损伤源小于尺寸大的试验件内的结构损伤源；当外界应力载荷为非均匀应力场的时候，小尺寸试验件中疲劳损伤区的应力比大尺寸试验件中的疲劳损伤区应力要小。
（3）表面状态的影响
试件的外表面含有比较多的加工缺陷，应力水平一般比较高，因此，裂纹萌生往往出现在试件的表面。所以，试件的表面状态对其疲劳寿命有着显著的影响。

3.2 细节疲劳额定值方法

3.2.1 细节疲劳额定值法基本假设及定义
细节疲劳额定值法有如下的几个基本假设：

（1）疲劳寿命是服从对数正态分布的，它的概率密度函数为：
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（2）疲劳损伤按曼纳的经典线性累积损伤准则进行计算。

（3）当所用的循环应力谱的应力比为常数时，S-N曲线的中寿命区域为幂函数变化的关系，如图3.4所示，其表达式为
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式中B为双对数坐标上S-N曲线的斜率，
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；m为标准S-N曲线
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的幂。

（4）在中寿命区域内的104～106中，等寿命曲线和横坐标轴相交于
[image: image91.wmf]0

m

s

，如图3.5所示。
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	 SHAPE  \* MERGEFORMAT 




	图3.4  S-N曲线
	图3.5 等寿命曲线


    细节疲劳额定值（
[image: image93.wmf]DFR

）为结构自身固有的疲劳性能特征值，是用来度量结构件品质和耐重复载荷能力的，与外界载荷无关；针对军用飞机结构，该值是当应力比为0.1时，结构件寿命具有95%置信水平和99.9%可靠度，能够达到50000次循环寿命的最大应力（MPa）[49]。细节疲劳额定值主要以试验和使用经验数据为依据确定，其上限为
[image: image94.wmf]cutoff

DFR

，下限为
[image: image95.wmf]0

DFR

。

 
[image: image96.wmf]cutoff

DFR

是结构件允许使用的最大
[image: image97.wmf]DFR

值，适合于应力集中系数较小并且没有孔的结构件。
[image: image98.wmf]cutoff

DFR

是基本结构的设计限制，考虑了保护层脱落引起的轻微腐蚀或者制造和维修过程中常规操作可能引起的损伤和擦伤后构件的疲劳品质[50]。一般来说
[image: image99.wmf]cutoff

DFR

的值与应力集中系数比1.5小的缺口试件的疲劳性能差不多。


[image: image100.wmf]0

DFR

为拥有很多相似细节结构件可以应用的最小
[image: image101.wmf]DFR

值。
[image: image102.wmf]0

DFR

适用于例如蒙皮桁条结构，机翼壁板，机身壁板等很多结构中有大量相似的紧固件。
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DFR

是
[image: image104.wmf]0

DFR

的基准值，定义为典型结构所匹配的最基本的
[image: image105.wmf]DFR

值。
[image: image106.wmf]base

DFR

通过和相关的修正系数结合的办法来确定结构件的
[image: image107.wmf]0

DFR

许用值。

 很多参数对能对细节疲劳额定值产生一定的影响，因此假设细节疲劳额定值的基准情况下的各种修正系数均为1.0，遇到不同情况，则再改变修正系数值，如表3.3所示。

表3.3 修正系数

	用途
	系数
	定义

	有机械紧固件结构
	孔充填系数
	这是用来考虑所选用的紧固件与
[image: image108.wmf]base

DFR

中的基准紧固件关于孔充填效果的区别

	
	合金和表面处理系数
	这是用来考虑选用材料中的安装细节情况。例如热处理、半成品种类、表面制造和合金情况等因素必须考虑

	
	埋头深度系数
	这是用来修正结构中紧固件埋头深度的情况。因为挤压载荷是由孔的柱形段传递的，因此，这一系数随载荷传递和埋头深度的不同而变化

	
	材料叠层系数
	这是用来修正名义上是低传载厚结构的情况

	
	螺栓加紧系数
	这是用来考虑所选用的紧固件和基准紧固件两者提供夹紧情况的差异

	无紧固件结构
	粗糙度系数
	这是用来考虑无紧固件的细节（如缺口和圆角）所选用材料的情况

	所有结构
	凸台有效系数
	这是用来评定凸台的有效性



3.2.3 细节疲劳额定值可靠性计算

（1）试件的中值裂纹萌生寿命

如果试件的裂纹萌生寿命遵循对数正态分布原则，则它的值可以根据寿命数据样本Ni(i=1,2,(n)估计得到。对于不完全寿命数据作为完全寿命处理，可得到偏于保守的估计值，则
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（2）统计标定

如果试件存在多个细节，那么进行的统计标定也必须是根据多细节试件寿命分布参数 [51]。设M为试件所含的细节数。设u与(为从对数正态分布中的多细节试件寿命服均值和标准差。修正公式为：
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的取值如表3.4所示。

表3.4 
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	0
	0.704
	1.203
	1.6
	1.926
	2.198
	2.425
	2.622
	2.771
	2.804
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则修正后的统计标定公式为：
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（3）置信系数、试件系数、可靠性系数的给定[52]
1）试件系数ST的取值通常为1；

2）常用可靠度99.9%对应的可靠系数SR由表3.5给出；

3）常用置信水平90%对应的置信系数SC由表3.6给出。

4）对于对数标准差
[image: image118.wmf]0

s

的取值来说，由于试验所做的样本较少，若用试验数据取得的对数标准差则不能真实的放映出实际材料和结构的分散性。所以，使用试验数据取得的对数标准差一般要比统计数据得到的对数标准差要小。对于军用飞机来说，根据军用飞机相关的强度规范和耐久性的标准，一般取对数标准为0.14，该值既满足了军用飞机结构的可靠性要求，又不过分的保守。

表3.5 常用可靠度99.9%对应的可靠系数SR
	(0
	0.08
	0.10
	0.12
	0.14
	0.16
	0.176
	0.2

	SR
	1.77
	2.04
	2.35
	2.71
	3.12
	3.5
	4.15


表3.6 常用置信水平90%对应的置信系数SC
	试件数n
	(0=0.14
	(0=0.176
	(0=0.2

	1
	1.51
	1.68
	1.80

	2
	1.34
	1.44
	1.52

	3
	1.27
	1.35
	1.41

	4
	1.23
	1.30
	1.34

	5
	1.20
	1.26
	1.30

	6
	1.18
	1.24
	1.27

	7
	1.17
	1.22
	1.25

	8
	1.16
	1.20
	1.23

	9
	1.15
	1.19
	1.22

	10
	1.14
	1.18
	1.21


（4）基本可靠性寿命计算
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设N0为5(104，m是S-N曲线的斜率参数，通常可以通过分析材料手册中应力集中系数和应力循环比查找常用航空材料对应的S-N曲线数据得到，
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是试验的最大应力、
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是等寿命曲线参数，即为材料的强度极限，通过基本可靠性寿命
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其中，
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3.2.4 细节疲劳额定值与S-N曲线关系

根据定义可知S-N标准曲线方程式：
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对于应力比为0.1的直线和
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代入S-N标准曲线方程式中，得到：
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简单转换后，有
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代回原式（3.16）中可得
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对于任何一条等寿命线都有：
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即
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    把式（3.21）代入式（3.19）中，有
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    由此，可以得到细节疲劳额定值DFR和标准S-N曲线的换算关系式：
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其中，
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为平均应力，
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为应力幅值，
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为材料常数（铝合金的
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=310Mpa）。其他各种表达换算式如下表3.7所示。

表3.7 细节疲劳额定值与S-N曲线方程换算
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3.2.5 标识载荷换算

为了在断口上形成可供判读的疲劳线，采用每隔一定循环次数的原载循环后施加一定循环次数的标识载荷，构成用于DFR测定试验的谱块。构成标识载荷的方法有：1）最大值不变，幅值降低；2）均值不变，幅值降低。

标识载荷作用下的循环数可按奥丁变换的方法换算成原试验载荷作用下的循环数，换算公式如下：设试验载荷对应的应力特征为（
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），标识载荷对应的应力特征为（
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                （3.24）
    折算指数k一般取4，设对某试件，试验载荷的循环数为N1，标识载荷的循环数为N2，标识载荷一共做了t个循环，则折算为试验载荷的循环数为：


[image: image167.wmf]2

1

N

t

N

N

´

+

=

                           （3.25）

3.3 疲劳试验系统

疲劳试验系统整体工作过程框架如图3.6所示。该图大致描述了疲劳试验工作过程中各个试验设备的工作关系。

 SHAPE  \* MERGEFORMAT 



图3.6 疲劳试验系统工作框架图
3.3.1 试验件

为确保每组试验件的疲劳寿命的真实可靠性，不因为偶然试件内部损坏或者外界因素导致的误差，这里每组试验件加工数为10件编号试验件加上3件额外试验件，清单见表3.8。结构件材料是7050-T7451铝合金，高锁螺栓材料是钛合金。因为实际加工过程中，高锁螺栓直径不好改变，所以给定相同的高锁螺栓直径，通过改变结构件孔径来装配不同干涉量的试验件。试验件工程图如图3.7（最后试件孔径根据不同要求再次加工成型）、真实试件如图3.8、图3.9所示。
表3.8 疲劳对比试验试验件
	编组
	编号
	试片厚度/mm
	高锁直径/mm
	孔径

/mm
	干涉量/mm
	相对干涉量

	1
	68-8-01～68-8-10
	5
	6.3246
	6.2370
	0.0876
	1.40%

	2
	68-8-11～68-8-20
	5
	6.3246
	6.2611
	0.0635
	1.01%

	3
	68-8-21～68-8-30
	5
	无
	6.2611
	0
	0

	4
	68-10-01～68-10-10
	6
	7.9121
	7.8118
	0.1003
	1.28%

	5
	68-10-11～68-10-20
	6
	7.9121
	7.8613
	0.0508
	0.65%

	6
	68-10-21～68-10-30
	6
	7.9121
	7.8435
	0.0686
	0.87%

	7
	68-10-31～68-10-40
	10
	7.9121
	7.8118
	0.1003
	1.28%

	8
	68-10-41～68-10-50
	10
	7.9121
	7.8435
	0.0686
	0.87%

	9
	68-12-01～68-12-10
	10
	9.4996
	9.3878
	0.1118
	1.19%

	10
	68-12-11～68-12-20
	10
	9.4996
	9.4285
	0.0711
	0.75%
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图3.7 试件工程图
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图3.8 试件侧面图
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图3.9 试件正面图


3.3.2 试验设备

3.3.2.1液压动力源系统
[image: image172.png]



图3.10 液压试验台
液压动力源系统主要由液压动力源、电气控制柜、仪表操作台等组成，如图3.10所示。其中液压动力源由油箱、油泵电机组、蓄能器组、高压过滤器、调压阀组、回油过滤冷却回路、底座、液位控制指示仪表、流量控制指示仪表、温度控制指示仪表、压力控制指示仪表、内部配管、接线端子箱等仪器组成。电气控制柜由控制柜柜体、主令控制器、所有电器控制元件、指示仪表、运行指示灯、接线端子排、内部配线等仪器组成。仪表操作台由操作台柜体、控制按钮、操作台面、指示仪表等组成[53]。具体参数如表3.9所示。

表3.9 液压动力源参数
	液压源主电击功率
	45KW/1450rpm/380V/50Hz

	液压源最大工作压力
	32MPa

	液压源流量
	110L/Min下可调

	工作介质
	46#抗磨液压油

	清洁度等级
	NAS7级

	电加热器功率
	1*2KW/220V

	油箱容量
	1000L


3.3.2.2 电液伺服动静万能试验机

疲劳试验机为长春科新试验仪器有限公司电液伺服动静万能试验机PA-200（图3.11）。PA系列电液伺服动静试验机是长春科新试验仪器有限公司开发制造的新产品。广泛用于金属和非金属、特别是新材料如超强度钢、钛合金和增强合成纤维等材料进行拉伸、压缩、疲劳、低周疲劳、裂纹扩展、断裂力学、实物试验以及模拟试验等。主机采用双立柱可移动横梁结构，加载作动器筒下置式。整机刚性好、结构紧凑、加工精细、外形简洁大方。

该设备系统主要由四部分组成，分别是：主机部分、电控部分，控制计算机和电液伺服液压部分。主作动器拥有低阻尼、摩擦力低和优良的抗侧向力能力，其内部有同轴安装高响应的线性差动变压器传感器[54]。主机上装有动、静态双向高精度的力传感器，可测试工作最大200kN力值。电液伺服液压系统采用国内高质量元件器件，切换自如，液压平稳，系统循环无泄渗油现象，使系统工作节时节能。PA200电液伺服动静试验机主机结构紧凑、试验机采用双立柱结构、油缸下置、横梁升降自如、机架刚度高、夹头夹持可靠、对中性好、无滑动现象、装夹方便。油源压力稳定、流量大油温恒定。该产品采用自行设计的主机、液压源，动态控制器，主要元器件均采用进口产品。是一种功能强、精度高、可靠性好、应用范围广、性价比好，可对材料和结构件的静态、动态力学性能进行试验的控制系统，可以对压缩、拉伸、低周与高周疲劳、疲劳裂纹扩展、断裂力学和模拟实际工况的进行力学试验。主要技术指标如表3.10所示。疲劳机内部夹具如图3.12所示，其中分为板形夹具为图3.12（a）、柱形夹具为图3.12（b）。计算机及控制器如图3.13所示。控制软件分为静态软件和动态软件。静态软件主要是做静态拉伸试验，界面如图3.14所示；动态软件主要是做正弦循环拉伸试验，可分别通过位移、力来控制，界面如图3.15所示。

表3.10 电液伺服动静万能试验机参数
	主要技术指标
	参数

	试验力
	最大试验力：静态±200kN；动态±200kN

力值测量精度：±1%示值

力值测量分辨率：1/120000

力值有效测量范围：2%-100%FS

	位移
	最大位移： ±50 mm

位移测量精度：±1%示值

位移测量分辨率：1/60000

	变形
	标距50 mm， 量程5mm

变形测量精度： ±1%示值

有效测量范围：  2%-100% FS

变形测量分辨率： 1/120000

	函数发生器
	频率范围： 0.001Hz-100Hz

试验可发出的波形种类：矩形波；三角波；正弦波；斜波；用户自行定义波形。


	[image: image173.jpg]Saele L e e e
® eee 0o o b o)





图3.11 主机实物图
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（a）板形夹具
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（b）柱形夹具

图3.12 夹具
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图3.13 计算机及控制器
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图3.14 静态软件界面
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图3.15 动态软件界面


3.3.2.3应变测量系统
应变测量系统由应变片、连接线、计算机及应变测试软件、NI数据采集器四个部分组成。应变测量系统的作用主要是对试件孔径两边的应力进行监测，在确保试验的可靠性同时为疲劳裂纹萌生扩展寿命提供数据。

（1）应变片

应变片采用宁波江东耀南机电设备有限公司所生产的，如图3.16所示。该应变片具体参数如表3.11所示。采用的是四分之一Ⅱ桥路连接方式，连接原理如图3.17所示。

表3.11 应变片具体参数
	序号
	型号
	BX120-4AA
	灵敏系数
	2.08
[image: image179.wmf]±

1%

	107
	电阻
	119.7
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	栅长×栅宽
	4mm×2mm


（2）NI数据采集器
NI9237数据采集器是由美国NI国家仪器公司制造，如图3.18所示，四个RJ50插头可直接连接大多数的扭矩传感器或测压元件，利用最少的工具来实现自定义电缆解决方案。NI9237具有高采样率和高带宽，结合通道间零相位延迟，提供了高效高速的应变或载荷测量系统。NI9237的隔离为60VDC，瞬态隔离为1,000Vrms，具有很高的共模去噪功能，因而可增加操作人员和测试系统的安全性。NI9237可执行偏移和调零以及分流校准与遥感，使模块成为应变和电桥测量中的最佳选择。
（3）应变监测软件
应变监测软件如图3.19所示。应变监测软件是由智能诊断与专家系统实验室利用vc软件自行编写而成。该软件可以与NI采集器完美兼容，可以实现同时对4个通道的应力实时监控，通过设置试件材料参数和应变片的参数，可以计算出监控应力幅值的大小，并可以保存每个时间段的应力变化情况。此外，还能显示疲劳试验所用时间，通过设置试验频率，还可以计算疲劳寿命。
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	图3.16 应变片
	图3.17 四分之一Ⅱ桥路
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	图3.18 NI9237数据采集器
	图3.19 NI9237应变监测软件


3.4 试验方案
根据结构细节疲劳额定值（DFR）试验方法，总体试验方案框架如图3.20所示。试验分成三个阶段：试验准备、正式试验、数据处理。试验准备主要包括疲劳试验机的选择，载荷谱的选择，疲劳试验件加工。正式试验主要包括应力值及标识载荷选取，疲劳试验，断口扫描。数据处理主要包括计算等价循环数，画出相对应的S-N曲线图，并且计算DFR的基准值。
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图3.20 总体试验方案
    在疲劳试验中，必须在其他都相同条件下，对不同干涉量下的结构件做疲劳寿命实验来进行测试，以确保实验的正确性和可靠性。本试验为疲劳寿命对比试验，按成组对比法进行试验及数据分析，试验件一共分为十组，如上述表3.8所示。一共分为3个方面的比较：

（1）编组1、编组2、编组3之间的比较。比较的是薄试件，小孔径下的不同干涉量寿命情况。

（2）编组4、编组5、编组6之间的比较。比较的是较厚试件，较大孔径下的不同干涉量寿命情况。

（3）编组7、编组8之间的比较。比较的是厚试件，较大孔径下的不同干涉量寿命情况。

（4）编组9、编组10之间的比较。比较的是厚试件，大孔径下的不同干涉量寿命情况。
3.4.1 试验要求

试验参考标准HB7110《金属材料细节疲劳额定强度截止值试验方法》和HB5287《金属材料轴向加载疲劳试验方法》进行。试验均是在频率20Hz下实施的，对试验件施加一种应力比为0.1的等幅正弦循环载荷。通过对每组试验件进行不同最大应力下的载荷疲劳试验，记录每组试验件在不同最大应力下的疲劳寿命。把不同编组的数据进行整合，画出其所对应的S-N曲线，并通过细节疲劳额定值法相关公式计算每组试验件细节疲劳额定值所对应的可靠度99.9%，置信度90%的可靠性寿命。最后将不同编组的结果进行比较，得出不同厚度和孔径下的最佳干涉量。
每组试验保证至少5件有效数据，并且应满足表3.12中最少试验件数的要求。图中的平均值及标准差均为对循环数取对数后的计算结果。
表3.12 最少试验件个数
	变异系数
[image: image187.wmf]x

s

范围
	最少试验件个数

	小于0.01836
	5

	0.01836～0.02139
	6

	0.02139～0.02420
	7

	0.02420～0.02658
	8

	0.02658～0.02892
	9

	0.02892～0.03072
	10


    试验中，加载精度要求：静载精度≤1％Pmax，动载精度≤2％Pmax，其中，Pmax为试验载荷谱的峰值载荷。

加载频率要求：选用的加载频率必须确保试验结果的置信度和可靠度，动载不超差。

3.4.2 试验步骤

高锁螺栓干涉量结构件疲劳寿命试验操作步骤如下：

第一步：拿出试验件，检查试验件是否完整无明显划痕或者缺陷。用细砂纸把试验件表面擦磨光滑，无毛刺不刮手。用游标卡尺测量试验件的宽度和厚度，分别测量三次，结果取三次平均值，记录在表格中。

第二步：在试验件高锁螺栓处两边贴上应变片。在贴应变片之前，先把试验件表面需要贴应变片的位置用细砂纸轻微刮磨去除试验件表面的细微缺陷，保持试验件表面光滑，刮磨的方向应该和丝栅的方向成45度夹角，然后用沾有脱脂棉醮丙酮或无水乙醇的抹布将应变片需要贴的部位和应变片粘贴面擦洗洁净[55]。尽量保证两个应变片在同一水平面，用来监控试验中疲劳机对于试验件两边的应力大小。在确保两边的应力相同、保证试验的可靠性的同时，还可以根据应力变化的情况来间接推算疲劳裂纹形成的过程。

第三步：打开液压源、控制器和电脑疲劳操作软件。打开液压源后，要注意观察是否液压源是否出现漏油或者故障，在确保液压源正常的基础上把疲劳操作软件中点击联机，把疲劳机夹头位置复原到。打开夹具，把试验件放入，调整疲劳机夹具上下位置，使试验件夹住大约离边缘50mm的位置处。接着把贴上的应变片与NI采集器连接起来，打开应力监测软件，调试好通道配置，能检测到有应变感应数据。最后再关闭夹具，固定试验件。

第四步：在疲劳软件中，通过第一步中计算的宽度和厚度，预试验确定的最大力以及应力比R=0.1计算相关的应力均值和幅值，设置好后点击调试试验。在调试试验中确定软件中实验载荷和标识载荷对应的PID参数值。设置完成之后开始正式试验，试验中确保软件中反馈值和设置值基本保持一致，并打开应力监测软件进行监测。

第五步：等至试验件断裂，记录试验件编号、应力均值、幅值、断裂次数、断裂时间。保存应力监测软件中监测的应力变化数据。取出试验件，关闭疲劳机软件、控制器、液压源及应力监测软件。
3.5 本章小结

本章首先介绍了疲劳相关的基础理论，包括疲劳定义及其分类、疲劳寿命与影响因素。接着介绍了细节疲劳额定值（DFR）法的基本假设及其定义、细节疲劳额定值可靠性计算、细节疲劳额定值与S-N曲线关系、标识载荷的换算公式。最后根据相关设备和试验件制定了高锁螺栓干涉量结构件的试验方案，包括试验要求和试验步骤。

第四章 疲劳裂纹萌生寿命预测方法

在经过了多年的研究发展后，学者们逐渐认识到了断裂力学是研究结构和结构件疲劳裂纹扩展的基础，而目前由于实际工程中经常出现的疲劳断裂问题，促进了疲劳断裂和裂纹萌生寿命预测相关研究的迅速发展[56]。在实际工程中，仅仅知道结构件的疲劳寿命是不够的，因为当结构件达到它的疲劳寿命，就会发生断裂，破坏整体结构，有可能因此造成巨大的损失。因此，了解疲劳所产生裂纹的萌生过程，并预测其萌生一定程度所对应的寿命，是至关重要的。在结构件裂纹萌生达到仍然处于安全状态的最“极限”处，将结构件替换下来，可以大大的降低成本，增加经济效益。本文中定义工程上可接受的初始萌生裂纹长度为0.8mm，下文中如果没特别提出裂纹萌生长度，计算裂纹萌生的长度默认为0.8mm。

研究疲劳裂纹的扩展规律一般有两种途径[57]：一是在疲劳试验中载荷谱中加入标识载荷，使得断口裂纹出现条纹带，通过测量条纹带的距离得到一个关于裂纹长度和寿命（次数）的集合，再利用该数据反推出需要求得的裂纹长度的寿命；二是通过试验观察，根据试验结果和裂纹扩展机理假设模型直接拟合出裂纹扩展规律的公式。总体来说，对于疲劳裂纹萌生寿命的预测和裂纹扩展规律，其实主要是探究各个相关参数与疲劳裂纹扩展速率的关系。

本章主要基于试件在试验过程中应力的变化与疲劳裂纹扩展速率之间的关系，提出了一种新型的仿真方法，并通过试验验证了方法的正确性。

4.1 基于细节疲劳额定值法的裂纹萌生寿命预测

通过细节疲劳额定值（DFR）法，在原循环载荷中加入标识载荷，可以使断口裂纹处形成可判读的“条纹”带。对断裂后的结构件断口进行判读。断口判读所用的设备为光学显微镜，光学显微镜可以实现拍照和测量，能够很好的对条纹进行观察和记录，具有较高的测量精度和操作效率。光学显微镜主要是用来对结构件的断口进行扫面，放大倍数较大，图片清晰，放大到合适的倍数以便对断口进行观察和测量裂纹长度及记录裂纹的条数。通过断口判读得到试验件的（a，N）数据集，采用拉格朗日插值法对（a，N）数据集进行公式拟合，并计算试件的裂纹萌生寿命，其中a是裂纹萌生最初点沿萌生方向的裂纹扩展长度，N为试验载荷循环数。

采用该方法来预测裂纹萌生寿命，理论相对完善，操作简单，数据可靠度高，能完美的呈现裂纹扩展长度和其对应的裂纹萌生寿命之间的关系。但是通过细节疲劳额定值法在实际的试验中发现（图4.1和图4.2为两个试验件的断口图），由于高锁螺栓干涉量的存在，对结构件孔径周围造成了塑性变形，导致试件断裂后孔径周围不能清楚的看到断裂面的裂纹扩展条纹带，因此无法准确的反推出裂纹萌生寿命，以至于无法对裂纹萌生寿命进行预测。所以该方法对于加有高锁螺栓干涉量的试验件不适用。
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	图4.1 试件68-10-44裂纹放大图
	图4.2 试件68-10-47裂纹放大图


因此，采用第二种方法，根据试验结果和裂纹扩展机理假设模型直接拟合出裂纹扩展规律的公式的方法对于带有干涉量试验件更为可行。有鉴于此，本文提出了一种基于试件应力监测的疲劳裂纹萌生寿命的预测新方法，该方法首先假设裂纹朝着半圆形状扩展，随着裂纹的扩展，试件孔边的受力面积区域变小，应力水平上升，因此，疲劳试验过程中监测的应力与疲劳裂纹长度之间存在一定的关系。然后基于Paris疲劳裂纹扩展的原理和强度因子的基本公式推导出了裂纹长度与扩展时间的关系。最后根据疲劳试验数据推算出裂纹长度与扩展时间的关系式，将0.8mm代入裂纹扩展长度中，求得裂纹扩展到0.8mm时所对应的时间，用该时间与试验所用的频率的乘积得到裂纹扩展的寿命。
4.2 基于应力监测的裂纹萌生寿命预测

4.2.1 疲劳萌生寿命预测理论

假设试验件的裂纹长度只是试验件宽度的几分之一，因此，试验件可以满足有限宽板中心裂纹假设，如图4.3所示，其中(为试验件的拉伸应力，a为裂纹长度。又由于
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图4.3 有限宽的平板示意图
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    由裂纹扩展速率的Paris公式可知，
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    式中，N为应力循环次数，C为与材料相关的常数，n为指数。

    将上述公式（4.1）中的KI代入公式（4.2）中有：
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    由式（4.3）转换可得，
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    对式（4.4）两边分别进行积分得，
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    由式（4.5）可得，
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又由于循环次数N与累计循环时间t满足式（4.7）的关系，其中
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为与疲劳试验频率相关的常数，即
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把公式（4.7）的N代入公式（4.6）有：


[image: image198.wmf](

)

t

C

C

n

a

n

n

1

2

2

2

2

p

s

-

=

-

                 （4.8）

所以，
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    令
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，则有：
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由此可见，裂纹扩展随时间按指数规律变化，其中，a为裂纹长度，单位为毫米（mm）； t为时间，单位为小时（h）；m为指数；C0(m)为与指数m和材料相关的常数，需要结合试验给出的数据计算求得。裂缝扩展可以假设按半圆扩展，其圆半径为裂纹长度a，因此裂纹扩展产生的截面面积损失为：
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设原来试件的截面积为A，试件拉伸力为F，则疲劳裂纹产生后，裂纹处的截面应力为：
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4.2.2 疲劳萌生寿命预测流程

裂纹扩展萌生寿命预测方法的分析过程如图4.4所示。其主要步骤包括：

（1）给定试验力，从监测的试验数据中获取试验件最终断裂时的处于的最大应力(max；

（2）由式（4.11）和（4.12）得到最大的裂纹长度amax；

（3）从试验数据中得到裂纹扩展的时间t0；

（4）在给定指数m的情况下，由式（4.10）可以得到常数C0，即，
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（5）给定总的模拟时间tT，由式（4.10）得到裂纹扩展的整个过程；由式（4.12）得到整个应力变化过程。

（6）给定可检裂纹长度a0，裂纹扩展到可见裂纹长度的总时间。
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图4.4 裂纹扩展拟合流程图
应变片的位置如图4.5所示，贴在高锁螺栓中心位置的两侧，在保证两边初试应变大小相等的情况下，随着初始裂纹的萌生，两边的应力肯定会发生相对应的变化，通过监测试验过程中应力随时间的变化来推算初始裂纹萌生点及裂纹扩展长度的寿命。图4.6中实线为编号68-12-01试验件在整个常幅循环载荷拉伸试验过程的应力变化情况，可以明显的看出，试件的应力幅值从初始阶段处就一直在76MPa下，直到在时间到达6.24小时后应力开始突然上升，直至应力上升到109.56MPa的时候试验件断裂。由此可以判断出在试验件在6.24小时后开始萌生裂纹，在继续的载荷加载中，裂纹不断扩展延伸，直至断裂。根据此过程，利用上述试验理论中公式进行拟合，结果如图中虚线所示，两者基本重合。再利用该公式，推算出裂纹萌生0.8mm处的寿命，达到试验目的。     
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	图4.5 试验现场图
	图4.6 编号68-12-01应力对比


4.3试验验证分析

为验证该方法的正确性，本文在最大应力170Mpa下做了厚度为10mm，孔径为9.4mm的编组9、编组10两组试验件。其中编组9的相对干涉量为1.19%，编组10的干涉量为0.75%，该两编组为一组对比试验。

4.3.1 编组9试验数据分析

编组9一共做了13件试验件，其试验件数据结果如表4.1所示。
表4.1 编组9数据结果
	编号
	最大应力

（MPa）
	宽度

（mm）
	厚度（mm）
	最大力

Fmax（kN）
	幅值
（kN）
	均值

（kN）
	总循环

数（次）

	68-12-1
	170
	35.07
	10.00
	43.64
	19.64
	24.00
	491821

	68-12-2
	170
	35.04
	10.03
	43.72
	19.67
	24.05
	283241


表4.1 编组9数据结果（续）

	68-12-3
	170
	35.10
	10.08
	44.04
	19.82
	24.22
	216645

	68-12-4
	170
	35.10
	10.01
	43.73
	19.68
	24.05
	404238

	68-12-5
	170
	35.07
	10.04
	43.81
	19.72
	24.10
	296620

	68-12-6
	170
	35.07
	10.05
	43.86
	19.74
	24.12
	76831

	68-12-7
	170
	35.15
	10.05
	43.99
	19.80
	24.20
	197300

	68-12-8
	170
	35.15
	10.03
	43.91
	19.76
	24.15
	347675

	68-12-9
	170
	35.07
	10.09
	44.03
	19.81
	24.22
	321162

	68-12-10
	170
	35.02
	10.03
	43.68
	19.66
	24.03
	533810

	68-12-多余1
	170
	35.16
	10.12
	44.32
	19.94
	24.37
	故障

	68-12-多余2
	170
	35.03
	10.03
	43.70
	19.67
	24.04
	330912

	68-12-多余3
	170
	35.05
	10.02
	43.69
	19.66
	24.03
	435861


通过上述试验方案里的步骤进行仿真模拟，最后得出结果。其中编号68-12-2、编号68-12-6、编号68-12-7和编号68-12-8的公式拟合效果不好；编号68-12-多余1是由于故障原因，这些编号的试件数据除去之后，其他的模拟参数如下表4.2所示，输出结果如表4.3所示。
表4.2 编组9模拟参数
	编号
	最大应力幅值
（MPa）
	裂纹扩展时间

（h）
	指数
	最大力

Fmax（kN）
	试件裂纹横截面积

（mm2）
	模拟总时间（h）
	指定裂纹长度（mm）

	68-12-1
	109.56
	0.81
	8
	43
	565
	6.24
	0.8

	68-12-3
	83.7
	0.48
	5
	43
	590
	2.73
	0.8

	68-12-4
	82.3
	0.22
	5
	43
	650
	5.14
	0.8

	68-12-5
	142.29
	0.12
	8
	44
	575
	3.76
	0.8

	68-12-9
	77.85
	0.135
	4
	43
	610
	8.15
	0.8

	68-12-10
	97.67
	0.43
	8
	44
	588
	6.76
	0.8

	68-12-多余2
	86.59
	0.22
	6
	44
	575
	3.66
	0.8

	68-12-多余3
	86.16
	0.6
	8
	43
	643
	4.62
	0.8


表4.3 编组9模拟结果
	编号
	裂纹扩展的最大尺寸（mm）
	扩展到指定裂纹长度时间（h）
	扩展到指定裂纹长度寿命（次）

	68-12-1
	12.48
	6.03
	434160

	68-12-3
	6.977
	2.57
	185040

	68-12-4
	9.01
	5.06
	364320

	68-12-5
	13.01
	3.71
	267120

	68-12-9
	6.06
	8.10
	583200

	68-12-10
	9.36
	6.59
	474480

	68-12-多余2
	5.56
	3.60
	259200

	68-12-多余3
	9.57
	4.41
	317520

	平均数
	9.00
	5.01
	360630
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	（a）编号68-12-01应力对比图
	（b）编号68-12-03应力对比图
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	（c）编号68-12-04应力对比图
	（d）编号68-12-05应力对比图
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	（e）编号68-12-09应力对比图
	（f）编号68-12-10应力对比图
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	（g）编号68-12-多余2应力对比图
	（h）编号68-12-多余3应力对比图

	图4.7 编组9应力对比图


各个试件的仿真应力与试验应力对比如图4.7中所示。由表4.3数据根据第三章的细节疲劳额定值的可靠性计算公式，可以得出厚度10mm，孔径9.4mm，干涉量为1.19%（编组9）试件在最大应力170MPa，应力比0.1下的0.8mm初始萌生中值寿命为339874次，对数寿命标准差为0.151。

    试件系数取1.0，可靠性系数取2.71，置信系数取1.16，所以99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命为108116。

4.3.2 编组10试验数据分析

编组10一共做了12件试验件，其试验件数据结果如表4.4所示。

      表4.4 编组10数据结果
	编号
	最大应力（MPa）
	宽度（mm）
	高度（mm）
	最大力
（kN）
	幅值
（kN）
	均值（kN）
	总循环

数（次）

	68-12-11
	170
	35.15
	10.08
	44.13
	19.86
	24.27
	350774

	68-12-12
	170
	35.14
	10.16
	44.46
	20.01
	24.45
	119117

	68-12-13
	170
	35.13
	10.00
	43.74
	19.68
	24.06
	115127

	68-12-14
	170
	35.00
	10.02
	43.61
	19.62
	23.98
	141948

	68-12-15
	170
	35.01
	10.11
	44.02
	19.81
	24.21
	107065

	68-12-16
	170
	35.27
	10.10
	44.42
	19.99
	24.43
	95881

	68-12-17
	170
	35.07
	10.10
	44.08
	19.83
	24.24
	220715

	68-12-18
	170
	35.09
	10.14
	44.28
	19.93
	24.36
	180527

	68-12-19
	170
	35.10
	10.12
	44.21
	19.90
	24.32
	354383

	68-12-20
	170
	35.04
	10.06
	43.85
	19.73
	24.12
	247038

	68-12-多余1
	180.55
	35.15
	10.04
	46.68
	21.00
	25.67
	214314

	68-12-多余2
	170
	35.04
	10.06
	43.85
	19.73
	24.12
	115997


去除编号68-12-17、编号68-12-13、编号68-12-19、68-12-多余1这些拟合效果不好的试件数据除去之后，其他的模拟参数如下表4.5所示，输出结果如表4.6所示。
表4.5 编组10模拟参数
	编号
	最大应力幅值

（MPa）
	裂纹扩展时间

（h）
	指数
	最大力

Fmax（kN）
	试件裂纹横截面积

（mm2）
	模拟总时间（h）
	可见裂纹长度（mm）

	68-12-11
	85.15
	0.3
	6
	44
	595
	4.27
	0.8

	68-12-12
	81.13
	0.4
	6
	44
	610
	1.50
	0.8

	68-12-14
	132.52
	0.2
	5
	44
	595
	1.78
	0.8

	68-12-15
	176.9
	0.2
	6
	44
	610
	1.33
	0.8

	68-12-16
	134.68
	0.3
	6
	44
	610
	1.18
	0.8

	68-12-18
	80.32
	0.5
	5
	44
	530
	2.29
	0.8

	68-12-20
	71.58
	0.5
	5
	44
	675
	3.13
	0.8

	68-12-多余2
	133.76
	0.5
	5
	44
	640
	1.45
	0.8


表4.6 编组10模拟结果
	编号
	裂纹扩展的最大尺寸（mm）
	扩展到指定裂纹长度时间（h）
	扩展到指定裂纹长度寿命（次）

	68-12-11
	7.06
	4.19
	301680

	68-12-12
	6.56
	1.39
	99864

	68-12-14
	12.94
	1.70
	122400

	68-12-15
	15.17
	1.25
	90000

	68-12-16
	13.67
	1.07
	77040

	68-12-18
	7.24
	2.11
	151920

	68-12-20
	6.20
	2.96
	213120

	68-12-多余2
	14.07
	1.23
	88560

	平均数
	10.36
	1.99
	143073
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	（a）编号68-12-11应力对比图
	（b）编号68-12-12应力对比图
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	（c）编号68-12-14应力对比图
	（d）编号68-12-15应力对比图
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	（e）编号68-12-16应力对比图
	（f）编号68-12-18应力对比图
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	（g）编号68-12-20应力对比图
	（h）编号68-12-多余2应力对比图

	图4.8 编组10应力对比图


各个试件的仿真应力与试验应力对比如图4.8中所示。由表4.6数据根据第三章的细节疲劳额定值的可靠性计算公式，可以得出厚度10mm，孔径9.4mm，干涉量为0.75%（编组10）试件在最大应力170MPa，应力比0.1下的0.8mm初始萌生中值寿命为128276次，对数寿命标准差为0.195。

试件系数取1.0，可靠性系数取2.71，置信系数取1.16，所以99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命为40805。

把编组9数据和编组10数据放在一起比较，横坐标为试件，纵坐标为扩展到0.8mm裂纹长度寿命，如图4.9所示，其中编组9和编组10的平均寿命为虚线。从图中可以明显的看出，编组9的试件扩展到0.8mm的裂纹寿命普遍要比编组10的试件扩展到0.8mm的裂纹寿命要长很多。在最大应力170MPa，应力比0.1的循环应力下，编组9比编组10的99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命多了67311次，近2.65倍。由此可见在干涉量偏小的情况下，适当增大高锁螺栓的干涉量，可以大幅度的增加结构件的裂纹萌生扩展寿命，确保结构件的可靠性和安全性。
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图4.9 编组9和编组10寿命比较图
4.4 本章小结

本章主要提出了一种新型的基于应力监测的裂纹萌生寿命预测方法：对试验件施加应力比0.1的常幅正弦循环载荷，通过监测试验件孔径两边的应力变化，间接推算出试验件裂纹萌生长度与扩展时间之间的关系。把试验数据中的扩展时间、总时间、最大应力幅值、裂纹横截面等结果输入Paris导出公式进行模拟，得到了与试验结果一致的仿真应力变化曲线，并通过该公式代入初始裂纹萌生长度，可以获取它所对应的寿命。

通过这一理论，制定了试验方案，并通过这一试验方案做了编组9和编组10两组试验件。得出了以下结果：

（1）编组9（厚度10mm，孔径9.4mm，干涉量为1.19%）试件在最大应力170MPa，应力比0.1下的0.8mm初始萌生中值寿命为339874次，对数寿命标准差为0.151。99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命为108116。
（2）编组10（厚度10mm，孔径9.4mm，干涉量为0.75%）试件在最大应力170MPa，应力比0.1下的0.8mm初始萌生中值寿命为128276次，对数寿命标准差为0.195。99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命为40805。

（3）在厚度为10mm，孔径为9.4mm，最大应力170Mpa应力比0.1的相同情况下，干涉量1.19%的试验件（编组9）的裂纹萌生寿命要远远高于干涉量0.75%的试验件（编组10）的裂纹萌生寿命。

第五章 不同应力下的疲劳萌生寿命试验研究

   由于第四章的疲劳裂纹萌生寿命预测都是在同一应力下进行的，不能利用现有的试验数据得到试验件规格所对应的S-N曲线和DFR基准值。本章在保证试验数据可靠性的前提下，通过对试验件进行了不同应力下的疲劳试验，预测了它们的疲劳萌生寿命，并利用不同应力下的数据拟合了试验件的S-N曲线，计算出DFR基准值，更能很好的说明不同干涉量对试验件的疲劳寿命影响情况。

在该试验中一共做了3组试验件，分别是编组4、编组5、编组6。这三组的孔径均为7.8mm、厚度均为6mm，但编组4的干涉量为1.28%，编组5的干涉量为0.65%，编组6的干涉量为0.87%，它们是一组对比试验。通过对比这三组的裂纹萌生疲劳寿命，可以分析出孔径7.8mm、厚度6mm结构件所对应的较为合适的干涉量。

5.1 编组4试验数据分析

编组4一共做了13件试验件，其试验件数据结果如表5.1所示。

表5.1 编组4数据结果

	编号
	最大应力

（MPa）
	宽度

（mm）
	厚度（mm）
	最大力

Fmax（kN）
	幅值
（kN）
	均值

（kN）
	总循环

数（次）

	68-10-01
	220
	35.06
	6.05
	36.28
	16.33
	19.96
	106798

	68-10-02
	220
	35.03
	6.06
	36.30
	16.34
	19.97
	331862

	68-10-03
	220
	35.04
	6.02
	36.08
	16.23
	19.84
	325102

	68-10-04
	220
	35.03
	6.06
	36.30
	16.34
	19.97
	259783

	68-10-05
	220
	35.04
	6.04
	36.20
	16.29
	19.91
	106142

	68-10-06
	220
	35.02
	6.06
	36.29
	16.33
	19.96
	156341

	68-10-07
	220
	35.01
	6.01
	35.98
	16.19
	19.79
	233978

	68-10-08
	200
	35.05
	6.04
	32.92
	14.81
	18.10
	232697

	68-10-09
	180
	35.01
	6.01
	29.44
	13.25
	16.19
	362282

	68-10-10
	240
	35.01
	6.02
	39.31
	17.69
	21.62
	50141

	68-10-多余1
	220
	35.05
	6.03
	36.15
	16.27
	19.88
	149983

	68-10-多余2
	180
	35.03
	6.06
	29.70
	13.37
	16.34
	329967

	68-10-多余3
	220
	35.02
	6.04
	36.17
	16.28
	19.89
	260863


比较该组试件，排除误差较大的试件：68-10-02和68-10-03。对剩下的试件数据进行处理，把最大应力换算成相对应的应力幅值，相同应力下的试件疲劳寿命换算成99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命，得到应力幅值和寿命相关的S-N数据，如表5.2所示。同样利用标准S-N公式进行拟合，得到S关于N的关系式：
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    拟合曲线如图5.1所示。将N=5×104代入式中，得S=91.7Mpa。根据DFR基准值定义，可知DFRbase=192Mpa。即编组4的99.9%可靠度与90%置信水平对应的细节疲劳额定值为204Mpa。
表5.2 编组4 S-N数据

	最大应力/Mpa
	应力幅值/Mpa
	可靠性寿命/次

	180
	81
	95211

	200
	90
	56865

	220
	99
	53821

	240
	108
	12253


[image: image277]
图5.1 编组4 S-N曲线图

对于试件的裂纹萌生寿命，通过第四章的步骤进行仿真模拟，最后得出结果。其中编号68-10-01、编号68-10-02、编号68-10-03、编号68-10-06、编号68-10-07和编号68-10-多余3试件的公式拟合效果不好。这些编号的试件数据除去之后，其他的模拟参数如下表5.3所示，输出结果如表5.4所示，仿真与试验应力对比如图5.2所示。把相同应力下的试件用可靠性寿命计算，可以得到厚度6mm，孔径7.8mm，干涉量为1.28%（编组4）试件在最大应力180MPa、200MPa、220MPa、240MPa，应力比0.1的载荷下的99.9%可靠度与90%置信水平对应的可靠性裂纹萌生寿命分别是91090次、50848次、42612次、9677次，如表5.5所示。
表5.3 编组4模拟参数

	编号
	最大应力幅值
（MPa）
	裂纹扩展时间

（h）
	指数
	最大力

Fmax（kN）
	试件裂纹横截面积

（mm2）
	模拟总时间（h）
	指定裂纹长度（mm）

	68-10-04
	157.31
	0.35
	4
	35
	375
	3.61
	0.8

	68-10-05
	108.18
	0.36
	3
	35
	363
	1.47
	0.8

	68-10-08
	89.88
	0.54
	2
	33
	423
	3.23
	0.8

	68-10-09
	73.110
	0.38
	2
	29
	415
	5.03
	0.8

	68-10-10
	161.80
	0.26
	3
	39
	371
	0.70
	0.8

	68-10-多余1
	132.48
	0.38
	3
	36
	365
	2.08
	0.8

	68-10-多余2
	85.196
	0.42
	2
	30
	370
	4.58
	0.8


表5.4 编组4模拟结果

	编号
	裂纹扩展的最大尺寸（mm）
	扩展到指定裂纹长度时间（h）
	扩展到指定裂纹长度寿命（次）

	68-10-04
	9.86
	3.45
	248400

	68-10-05
	5.01
	1.31
	94320

	68-10-08
	5.96
	2.89
	208080

	68-10-09
	3.42
	4.83
	347760

	68-10-10
	9.10
	0.55
	39600

	68-10-多余1
	7.71
	1.87
	134640

	68-10-多余2
	3.37
	4.37
	314640


表5.5 编组4裂纹萌生0.8mm寿命

	最大应力/Mpa
	可靠性寿命/次

	180
	91090

	200
	50848

	220
	42612

	240
	9677
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	（a）编号68-10-04应力对比图
	（b）编号68-10-05应力对比图
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	（c）编号68-10-08应力对比图
	（d）编号68-10-09应力对比图
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	（e）编号68-10-10应力对比图
	（f）编号68-10-多余1应力对比图
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	（g）编号68-10-多余2应力对比图

	图5.2 编组4应力对比图


5.2 编组5试验数据分析

编组5一共做了13件试验件，其试验件数据结果如表5.6所示。

表5.6 编组5数据结果

	编号
	最大应力

（MPa）
	宽度

（mm）
	厚度（mm）
	最大力

Fmax（kN）
	幅值
（kN）
	均值

（kN）
	总循环

数（次）

	68-10-11
	190
	35.06
	6.05
	29.50
	13.27
	16.22
	423804

	68-10-12
	195
	35.05
	6.05
	30.26
	13.62
	16.64
	73134

	68-10-13
	170
	35.05
	6.03
	27.93
	12.57
	15.36
	497999

	68-10-14
	190
	35.07
	6.03
	29.41
	13.23
	16.18
	250698

	68-10-15
	200
	35.04
	6.08
	31.18
	14.03
	17.19
	133032

	68-10-16
	200
	35.01
	6.05
	30.99
	13.94
	17.04
	245379

	68-10-17
	195
	35.08
	6.05
	30.30
	13.63
	16.66
	288131

	68-10-18
	185
	35.1
	6.03
	28.67
	12.90
	15.77
	384933

	68-10-19
	190
	35.06
	6.06
	29.54
	13.30
	16.25
	222967

	68-10-20
	170
	35.03
	6.04
	26.32
	11.84
	14.47
	1314116

	68-10-多余1
	200
	35.05
	6.01
	30.83
	13.87
	16.96
	78348

	68-10-多余2
	200
	35.07
	6.04
	31.01
	13.95
	17.06
	98371

	68-10-多余3
	195
	35.08
	6.04
	30.25
	13.61
	16.64
	78179


比较该组试件，排除误差较大的试件：68-10-11和68-10-16。对剩下的试件数据进行处理，把最大应力换算成相对应的应力幅值，相同应力下的试件疲劳寿命换算成99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命，得到应力幅值和寿命相关的S-N数据，如表5.7所示。同样利用标准S-N公式进行拟合，得到S关于N的关系式：
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    拟合曲线如图5.3所示。将N=5×104代入式中，得S=86.4Mpa。根据DFR基准值定义，可知DFRbase=192Mpa。即编组5的99.9%可靠度与90%置信水平对应的细节疲劳额定值为192Mpa。
表5.7 编组5 S-N数据

	最大应力/Mpa
	应力幅值/Mpa
	可靠性寿命/次

	170
	76.5
	222770

	185
	83.2
	94067

	190
	85.5
	65106

	195
	87.7
	34316

	200
	90
	29298
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图5.3 编组5 S-N曲线图

对于试件的裂纹萌生寿命，同样通过第四章的步骤进行仿真模拟，最后得出结果。其中编号68-10-13、编号68-10-14、编号68-10-16、编号68-10-18和编号68-10-20试件的公式拟合效果不好。这些编号的试件数据除去之后，其他的模拟参数如下表5.8所示，输出结果如表5.9所示，仿真与试验应力对比如图5.4所示。把相同应力下的试件用可靠性寿命计算，可以得到厚度6mm，孔径7.8mm，干涉量为0.65%（编组5）试件在最大应力190MPa、195MPa、200MPa，应力比0.1的载荷下的99.9%可靠度与90%置信水平对应的可靠性裂纹萌生寿命分别是72058次、27659次、22712次，如表5.10所示。

表5.8 编组5模拟参数

	编号
	最大应力幅值

（MPa）
	裂纹扩展时间

（h）
	指数
	最大力

Fmax（kN）
	试件裂纹横截面积

（mm2）
	模拟总时间（h）
	指定裂纹长度（mm）

	68-10-11
	130.99
	0.3
	3
	30
	360
	5.24
	0.8

	68-10-12
	277.09
	0.27
	3
	30
	326
	0.90
	0.8

	68-10-15
	163.41
	0.24
	3
	31
	332
	1.63
	0.8

	68-10-17
	120.81
	0.36
	4
	30
	340
	3.74
	0.8

	68-10-19
	298.75
	0.34
	3
	30
	347
	2.80
	0.8

	68-10-多余1
	144.5
	0.25
	3
	31
	333
	0.93
	0.8

	68-10-多余2
	245.27
	0.25
	3
	31
	332
	1.23
	0.8

	68-10-多余3
	147.5
	0.27
	3
	30
	339
	1.02
	0.8


表5.9 编组5模拟结果

	编号
	裂纹扩展的最大尺寸（mm）
	扩展到指定裂纹长度时间（h）
	扩展到指定裂纹长度寿命（次）

	68-10-11
	9.13
	5.08
	365760

	68-10-12
	11.78
	0.74
	53280

	68-10-15
	9.52
	1.50
	108000

	68-10-17
	7.64
	3.59
	258480

	68-10-19
	12.53
	2.60
	187200

	68-10-多余1
	8.69
	0.79
	56880

	68-10-多余2
	11.44
	1.08
	77760

	68-10-多余3
	9.29
	0.87
	62640


表5.10 编组5裂纹萌生0.8mm寿命

	最大应力/Mpa
	可靠性寿命/次

	190
	72058

	195
	27659

	200
	22712
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	（a）编号68-10-11应力对比图
	（b）编号68-10-12应力对比图
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	（c）编号68-10-15应力对比图
	（d）编号68-10-17应力对比图
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	（e）编号68-10-19应力对比图
	（f）编号68-10-多余1应力对比图
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	（g）编号68-10-多余2应力对比图
	（h）编号68-10-多余3应力对比图

	图5.4 编组5应力对比图


5.3 编组6试验数据分析

编组6一共做了13件试验件，其试验件数据结果如表5.11所示。比较该组试件，排除误差较大的编号68-10-30试件。对剩下的试件数据进行处理，把最大应力换算成相对应的应力幅值，相同应力下的试件疲劳寿命换算成99.9%的可靠度与90%的置信水平对应的试件基本可靠性寿命，得到应力幅值和寿命相关的S-N数据，如表5.12所示。同样利用标准S-N公式进行拟合，得到S关于N的关系式：


[image: image211.wmf]S

N

lg

5.22

-

15.09

lg

=

                    （5.3）

拟合曲线如图5.5所示。将N=5×104代入式中，得S=97.7Mpa。根据DFR基准值定义，可知DFRbase=217Mpa。即编组5的99.9%可靠度与90%置信水平对应的细节疲劳额定值为217Mpa。
表5.11 编组6数据结果

	编号
	最大应力

（MPa）
	宽度

（mm）
	厚度（mm）
	最大力

Fmax（kN）
	幅值
（kN）
	均值

（kN）
	总循环

数（次）

	68-10-21
	200
	35.06
	5.98
	32.60
	14.67
	17.93
	423461

	68-10-22
	220
	35.05
	6.02
	33.97
	15.29
	18.68
	220341

	68-10-23
	220
	35.00
	6.06
	34.13
	15.36
	18.77
	181577

	68-10-24
	220
	34.99
	6.06
	34.12
	15.35
	18.76
	335261

	68-10-25
	220
	35.07
	6.05
	34.17
	15.38
	18.79
	286639

	68-10-26
	220
	35.02
	6.03
	33.99
	15.30
	18.69
	93082

	68-10-27
	220
	35.06
	6.01
	33.93
	15.27
	18.66
	114379

	68-10-28
	230
	35.05
	6.00
	35.40
	15.93
	19.47
	175198

	68-10-29
	220
	35.01
	5.99
	33.75
	15.19
	18.56
	247982

	68-10-30
	190
	35.01
	6.02
	29.29
	13.18
	16.11
	304142

	68-10-多余1
	240
	35.04
	6.06
	37.29
	16.78
	20.51
	81943

	68-10-多余2
	180
	35.05
	6.05
	27.93
	12.57
	15.36
	513922

	68-10-多余3
	220
	35.04
	6.07
	34.24
	15.41
	18.83
	261202


表5.12 编组6 S-N数据

	最大应力/Mpa
	应力幅值/Mpa
	可靠性寿命/次

	180
	81
	125589

	200
	90
	103483

	220
	99
	63901

	230
	103.5
	42814

	240
	108
	20025
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图5.5 编组6 S-N曲线图

对于试件的裂纹萌生寿命，同样通过第四章的步骤进行仿真模拟，最后得出结果。其中编号68-10-14、编号68-10-16、编号68-10-17、编号68-10-18和编号68-10-20试件的公式拟合效果不好。这些编号的试件数据除去之后，其他的模拟参数如下表5.13所示，输出结果如表5.14所示，仿真与试验应力对比如图5.6所示。把相同应力下的试件用可靠性寿命计算，可以得到厚度6mm，孔径7.8mm，干涉量为0.87%（编组6）试件在最大应力180MPa、200MPa、220MPa、240MPa，应力比0.1的载荷下的可靠性裂纹萌生寿命分别是116830次、99587次、59217次、16363次，如表5.15所示。

表5.13 编组6模拟参数

	编号
	最大应力幅值

（MPa）
	裂纹扩展时间

（h）
	指数
	最大力

Fmax（kN）
	试件裂纹横截面积

（mm2）
	模拟总时间（h）
	指定裂纹长度（mm）

	68-10-21
	92.36
	0.41
	2
	32
	370
	5.88
	0.8

	68-10-22
	121.12
	0.23
	2
	32
	345
	2.99
	0.8

	68-10-23
	101.01
	0.50
	1
	34
	383
	2.51
	0.8

	68-10-25
	126.40
	0.38
	3
	34
	380
	3.90
	0.8

	68-10-29
	104.53
	0.05
	2
	34
	340
	1.87
	0.8

	68-10-多余1
	155.46
	0.27
	3
	37
	362
	1.08
	0.8

	68-10-多余2
	96.95
	0.76
	3
	28
	345
	7.01
	0.8

	68-10-多余3
	101.02
	0.41
	2
	34
	368
	3.63
	0.8


表5.14 编组6模拟结果

	编号
	裂纹扩展的最大尺寸（mm）
	扩展到指定裂纹长度时间（h）
	扩展到指定裂纹长度寿命（次）

	68-10-21
	3.87
	5.66
	407520

	68-10-22
	7.17
	2.83
	203760

	68-10-23
	5.44
	2.09
	150480

	68-10-25
	8.41
	3.69
	265680

	68-10-29
	3.06
	1.85
	133200

	68-10-多余1
	8.89
	0.93
	66960

	68-10-多余2
	5.98
	6.64
	478080

	68-10-多余3
	4.47
	3.39
	244080


表5.15 编组6裂纹萌生0.8mm寿命

	最大应力/Mpa
	可靠性寿命/次

	180
	116830

	200
	99587

	220
	59217

	240
	16363
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	（a）编号68-10-21应力对比图
	（b）编号68-10-22应力对比图
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	（c）编号68-10-23应力对比图
	（d）编号68-10-25应力对比图
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	（e）编号68-10-29应力对比图
	（f）编号68-10-多余1应力对比图
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	（g）编号68-10-多余2应力对比图
	（h）编号68-10-多余3应力对比图

	图5.6 编组6应力对比图


把编组4、编组5、编组6三组数据的S-N曲线放在一起比较，如图5.7所示。由图与编组的DFR基准值可以比较得出，干涉量为0.87%（编组6）时，厚度6mm，孔径7.8mm的试件疲劳增益是最大的。但编组5的斜率比编组4和编组6的要小一些，所以当试件的可靠性寿命lgN超过5.2，即
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时，干涉量0.65%（编组5）对该组试件的疲劳增益是最大的。
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图5.7 三组S-N曲线对比图

5.4 本章小结

本章主要通过对编组4、编组5、编组6三组试验件进行了不同应力下的疲劳试验，根据数据拟合了三组的S-N曲线并计算了各自对应的DFR基准值，预测了三组在不同应力下疲劳裂纹萌生寿命。得出了以下结果：

（1）厚度6mm，孔径7.8mm，干涉量为1.28%（编组4）试件99.9%可靠度与90%置信水平对应的细节疲劳额定值为204Mpa。在最大应力180MPa、200MPa、220MPa、240MPa，应力比0.1的载荷下的99.9%可靠度与90%置信水平对应的可靠性裂纹萌生寿命分别是91090次、50848次、42612次、9677次。

（2）厚度6mm，孔径7.8mm，干涉量为0.65%（编组5）试件99.9%可靠度与90%置信水平对应的细节疲劳额定值为192Mpa。在最大应力190MPa、195MPa、200MPa，应力比0.1的载荷下的99.9%可靠度与90%置信水平对应的可靠性裂纹萌生寿命分别是72058次、27659次、22712次。

（3）厚度6mm，孔径7.8mm，干涉量为0.87%（编组5）试件99.9%可靠度与90%置信水平对应的细节疲劳额定值为217Mpa。在最大应力180MPa、200MPa、220MPa、240MPa，应力比0.1的载荷下的可靠性裂纹萌生寿命分别是116830次、99587次、59217次、16363次。

（4）在可靠性寿命小于15万次时，厚度6mm，孔径7.8mm的试件的最佳干涉量应该在0.87%附近，此时结构件获得的疲劳增益是最大的；而可靠性寿命大于15万次时，厚度6mm，孔径7.8mm的试件的最佳干涉量应该在0.65%附近。

第六章 干涉量对试验件疲劳强度影响的仿真分析
通过试验法来获取高锁螺栓干涉量对试验件的影响是必须的过程，但是由于疲劳试验本身需要耗费大量的人力和时间，并且难以研究高锁螺栓干涉机理。而采用有限元仿真分析可以探究更为一般的规律从而求出最佳干涉量。本章利用有限元仿真方法研究干涉量对试验件疲劳强度的影响机理，并得到了疲劳寿命增益随螺栓干涉量比变化的曲线。

6.1 仿真分析原理

任何结构件在不施加应力载荷的理想状态下都被视为具有无限寿命。结构部件在使用情况下，通常都是要不断的受到外界环境施加的载荷应力，并且外界环境带来的应力载荷往往不是恒应力载荷而是一直变化的应力载荷。所以不断变化的应力载荷是导致材料疲劳的根本原因，是造成结构部件疲劳破坏的原动力。而结构件缺口处的应力应变最大的地方，很大程度上决定了结构件的疲劳寿命[58]。在有限元仿真中给定试验件一个相同的正弦载荷力，观察分析不同干涉量对结构件缺口处应力的影响。通过比较不同干涉量下结构件的应力变化，分析出结构件的最佳干涉量。其中，最大应力和应力比对疲劳寿命的影响规律明显，随着最大应力的减小，结构件的疲劳寿命明显增加；随着应力比的增大，结构件的疲劳寿命明显增加[59]。

6.2 仿真分析方法
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图6.1 仿真分析总体流程图
仿真分析总体流程图如下图6.1所示，首先通过对实际加工的标准试验件的测量、观察，绘制出螺栓和板件的工程制图。然后根据需要，画出不同干涉量下的螺栓模型，用来做对比试验。然后，装配出不同干涉量下的试验件，调入有限元仿真软件Ansys workbench中，在软件中，对试验件进行网格划分、加载正弦力、设置边界条件、材料属性等，然后在相同状态下进行求解计算出试验件整体应力分布和指定孔边点的应力变化。通过比较不同干涉量下的的应力变化，探究应力变化与干涉量之间的关系并分析出最佳干涉量的所在处。
6.2.1 试验件模型

首先，利用Catia绘图软件绘制出了标准板块结构件工程制图（图6.2）和3D模型图（图6.3），结构板件长为330mm，两端宽度为45mm，中间窄处的宽度为35mm，孔径和厚度的参数一共划分为了2种情况：结构板件厚度为10mm，孔径为9.4mm；结构板件厚度为6mm，孔径为7.8mm。螺栓的模型如图6.4所示，头部长1.5mm，螺杆长与相对应的板件一样，在螺杆底部为一段1mm的倒圆角，有利于减小压入过程中压入力对孔壁的损伤，不同干涉量对应不同的螺杆半径，其他上述均保持不变，如表6.1中所示。最后根据需求，把每组分别装配成相对干涉量0.25%、0.5%、0.75%、1%、2%以及无螺栓6种不同试验件。
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图6.2 结构件工程制图
	[image: image223.png]



	[image: image224.png]|





	图6.3 结构件3D模型图
	图6.4 螺栓3D模型图
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表6.1 螺栓干涉量对应直径
	
	0
	0.25%
	0.5%
	0.75%
	1%
	2%

	板件孔径9.4mm厚度10mm
	9.4mm
	9.4235mm
	9.447mm
	9.4705mm
	9.494mm
	9.588mm

	板件孔径7.8mm厚度6mm
	7.8mm
	7.8195mm
	7.839 mm
	7.8585 mm
	7.878 mm
	7.956 mm


6.2.2 仿真参数设置

（1）网格化分

在有限元仿真分析中，网格划分是其一个关键部分，网格划分的形状和大小不仅直接影响着分析精度，同时还影响着仿真的计算速度。一般来说，网格划分的越密集，仿真分析的结果精度就会越高，但同时仿真分析所用的时间就会越长，电脑计算负荷也会越大。所以，网格划分时既要考虑分析精度，又要考虑分析效率。为了保证分析精度和分析效率，使用网格疏密划分是一种较为广泛应用的方法，即在结构的重点分析位置划分尽量密集，在不是关键的部位，划分网格密度稍微大一些[60]。

由于重点考虑的是干涉量对于结构件疲劳寿命的影响，且应力通常集中在结构件孔周围的位置，这也是结构件最容易断裂的部位。所以在网格划分中，首先所有部件按Element size 3mm划分，重点对结构件中孔的周围进行了比较密集的划分，采用refinement划分方法，划分等级为3级；如图6.5所示。
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图6.5 网格划分图
（2）材料属性

板块材料为铝合金7050-T7451，螺栓材料为钛合金Ti-6Al-4V，两种材料力学性能如表6.2所示。铝合金7050-T7451的材料应力与应变关系曲线[61]如图6.6所示（常温状态下）。

表6.2 两种材料力学性能
	材料名称
	密度ρ/(kg/m3)
	弹性模量E/MPa
	泊松比ν
	屈服强度

δy/MPa
	抗拉强度

δb/MPa

	铝合金板7050-T7451
	2800
	72000
	0.33
	470
	525

	螺栓Ti-6Al-4V
	4800
	110000
	0.3
	1068
	1137
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图6.6 铝合金7050-T7451应力应变关系图
（3）加载力和边界条件

为了和试验中保持一致，仿真中给试验件的右侧施加一个应力比0.1，最大力68kN的正弦力，左侧设置为固定约束（如图6.7所示），来模拟真实结构件拉伸疲劳试验的一个过程，如图6.8所示。螺栓和板件之间的摩擦系数设置为一般金属之间摩擦系数0.1。
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图6.7 模拟仿真图
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	图6.8 加载正弦力图
	图6.9 结构件孔图


6.3 仿真计算结果分析

按照上述参数和边界条件设置之后，求解所需要的输出结果。对于结构件来说，截面AX处的受力面积是最小的，因此这个截面所承受外界载荷带来的应力是最大的，也就是说，这个截面出是最容易断裂的。而由于结构件孔径的存在，这是整个结构件的缺陷部分，在外载荷作用下，必定会产生应力集中，因此，红线ac是重点需要观察的部位，如图6.9所示，a点是结构件与螺栓头接触点，b点为ac中点，c点是结构件与螺栓底部接触点。由于只设置了一个对于板件的拉伸力，应该主要考虑整体的Y向应力变化。所以选择了整体板件Y向的应力分布、和孔径周围a、b、c上中下三点随力变化的自身Y向应力变化作为输出结果。通过比较每个试验件孔边的三点中最大应力点的变化，拟合出最大应力和应力比两者与干涉量之间的关系曲线，分析出干涉量对试验件疲劳寿命的增益情况，并找出最佳干涉量的情况。

6.3.1 孔径9.4mm，厚度10mm的试验件仿真结果

孔径直径9.4mm，厚度10mm的试验件一共做了6组仿真对比分析，分别是无螺栓，干涉量0.25%、干涉量0.5%、干涉量0.75%、干涉量1%、干涉量2%下的结构件。无螺栓结构件、（插进螺栓）干涉量0.25%结构件、干涉量0.5%结构件、干涉量0.75%、干涉量1%结构件、干涉量2%结构件在Y轴方向的应力分布图如6.10（a）、（b）、（c）、（d）、（e）、（f）所示（螺栓已隐藏）。
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（a） 无螺栓结构件Y方向应力分布图
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（b） 0.25%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（c） 0.5%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（d） 0.75%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（e） 1%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（f） 2%干涉量结构件Y方向应力分布图

图6.10 结构件应力分布图
从图6.10中可以看出，对于易断截面AX，无螺栓结构件Y方向最大应力就在孔上，而加入干涉螺栓后，结构件AX面Y向应力最大处逐步向孔边偏移，且随着干涉量的增大，转移距离逐渐增大。最大应力随着干涉量的增大也是不断增大的，但增长的幅度逐渐减小，0.5%干涉量的结构件最大正应力比0.25%结构件的大了约34Mpa，1%干涉量的结构件最大正应力比0.75%结构件的大了约69Mpa。

对于孔边最易产生萌生裂纹的线ac，分别取a、b、c三点，比较各干涉量下它们的Y向应力大小。无螺栓结构件、（插进螺栓）干涉量0.25%结构件、干涉量0.5%结构件、干涉量0.75%、干涉量1%结构件、干涉量2%结构件上孔a、b、c三点在Y轴方向应力如图6.11（a）（b）（c）（d）（e）（f）所示。
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（a）无螺栓结构件3点应力变化图                      （b）干涉量0.25%结构件3点应力变化图
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（c）干涉量0.5%结构件3点应力变化图                   （d）干涉量0.75%结构件3点应力变化图
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（e）干涉量1%结构件3点应力变化图                   （f）干涉量2%结构件3点应力变化图

图6.11 68kN力下不同干涉量结构件3点应力变化图
由图6.11可以看出，当结构件加载了Y轴正弦力后，对于结构件孔内壁来说，无螺栓结构件的中心点b的Y向应力最大，结构件两边点a和c的应力基本一样。随着螺栓干涉量的施加且干涉量的增大，ac线上的b点应力逐渐减小，同时b点相对与a点和c点的应力差也逐渐减小，到干涉量为2%时b点的应力小于a点和c点的应力。

分别比较不同干涉量下的a、b、c三点，如图6.12、图6.13、图6.14所示。从图6.12中可以看出，无螺栓结构件的a点的Y向最大应力值明显高于加了螺栓干涉量的结构件a点最大应力值。随着干涉量的不断增大，a点的Y向最大应力不断减小，应力幅值也逐渐变小，平均应力也随着变小。a点Y向最小应力先略微降低一点后就随着干涉量的增大不断增大，当干涉量增加到0.75%左右时，最小应力达到最大点，之后再随着干涉量的增大开始减小。

从图6.13中可以看出，无螺栓结构件的b点的Y向最大应力值也明显高于加了螺栓干涉量的结构件b点最大应力值。b点随着干涉量的增大，Y向应力会变小，两者成反比，并且Y向应力幅值变化在三点之中是最大的，也就是说干涉量对结构件孔壁中部的应力影响是最明显的。干涉量到0.5%时，最小应力达到最大点，之后再随着干涉量的增大开始减小。

如图6.14所示，c点在Y向应力上的变化趋势基本跟a点Y向应力趋势一样。但是在2%干涉量下c点Y方向的应力幅值比a点的应力幅值更小，几乎趋近于零，如果再继续增大干涉量，可能会出现负值。
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	图6.12 68kN不同干涉量结构件a点应力变化图
	    图6.13 68kN不同干涉量结构件b点应力变化图
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	图6.14 68kN 不同干涉量结构件c点应力变化图
	    图6.15 68kN不同干涉量结构件最大应力变化图


把各个干涉量下的最大应力点放在一个比较，如图6.15所示。总体来说，对于无螺栓结构件与插入螺栓的结构件来说，孔边易断处ac线上的Y向应力减小明显，随着螺栓干涉量的增大，孔边的Y向应力幅值越来越小。这说明了随着干涉量的增大，孔壁周围的产生的残余应力也随之增大，“抵消”一部分外界应力载荷，从而提高了结构件的抗疲劳强度[62]。
图6.16是无螺栓的结构件和插入不同干涉量螺栓的结构件孔边ac线上Y向最大应力值的比较。可以明显的看出，从无螺栓结构件到0.25%干涉量螺栓结构件再到1.5%干涉量螺栓结构件中，应力值下降明显。然后干涉量1.5%以上，应力值下降逐渐区域平缓。整个应力变化趋势呈反函数的走势。根据拟合公式推算出各个干涉量所对应的最大应力，以及其各个干涉量之间应力变化幅值，如表6.3所示。从表中可以发现，在干涉量1.5%之后到2%，最大应力值减小幅度很小，对结构件的抗疲劳增益影响已经不是很明显了。

表6.3 68kN干涉量与最大应力关系
	干涉量/%
	最大应力/Mpa
	应力下降变化/Mpa
	下降幅度/%

	0
	560
	-
	-

	0.5%
	396
	164
	29%

	1%
	323
	73
	18%

	1.5%
	290
	33
	10%

	2%
	276
	14
	5%


图6.17是不同干涉量下结构件孔边ac线的应力比对比图，从图中可以看出，干涉量从0至1%处，应力比是不断增加的，之后到干涉量1%后开始略微下降，到干涉量2%中趋于平缓。在拟合曲线中，应力比在干涉量1.5%左右时中达到最大。

综合最大应力和应力比两方面来分析，干涉量在1.5%之后的最大应力下降幅值变小，应力比也开始下降，因此干涉量应该在1%～1.5%之间。

并且，随着干涉量的增大，虽然能降低结构件孔边应力，但是对于整体结构件来说，最大应力点向孔外偏移，且应力是变大的，当干涉量到达一定程度下，很可能会发生裂纹萌生区域改变，在孔径的偏移处产生裂纹并最终导致结构件断裂，这样尽管保证了孔边附近不发生断裂，却不能有效的增加结构件的疲劳寿命。所以孔径9.4mm厚度10mm试件的最佳干涉量在1%～1.5%之间较为合适。
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	图6.16 68kN不同干涉量结构件最大应力图
	          图6.17不同干涉量结构件应力比变化图


6.3.2 孔径7.8mm，厚度6mm的试验件仿真结果

孔径直径7.8mm，厚度6mm的试验件同样做了6组仿真对比分析，分别是无螺栓，干涉量0.25%、干涉量0.5%、干涉量0.75%、干涉量1%、干涉量2%下的结构件。此时结构件相对之前的试验件来说较薄，只有6mm，所以在右端设置一个最大力为40.8kN（正好为之前68kN的0.6倍）。无螺栓结构件、（插进螺栓）干涉量0.25%结构件、干涉量0.5%结构件、干涉量0.75%、干涉量1%结构件、干涉量2%结构件在Y轴方向的应力图如6.18（a）、（b）、（c）、（d）、（e）、（f）所示（螺栓已隐藏）。
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（a） 无螺栓结构件Y方向应力分布图
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（b） 0.25%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（c） 0.5%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（d） 0.75%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（e） 1%干涉量结构件Y方向应力分布图
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（f） 2%干涉量结构件Y方向应力分布图

图6.18 结构件应力分布图
从图6.18中可以看出，与孔径7.8mm厚度10mm的试验件类似，对于易断截面AX，无螺栓结构件Y方向最大应力就在孔上，而加入干涉螺栓后，结构件AX面Y向应力最大处往孔边向转移，且随着干涉量的增大，转移距离逐渐增大。0.5%干涉量的结构件最大正应力比0.25%结构件的大了约32Mpa，2%干涉量的结构件最大正应力比1%结构件的大了约37Mpa，最大应力增大幅度比厚度10mm试验件要小。

同样比较孔边最易产生萌生裂纹的线ac中的a、b、c三点，分析各干涉量下它们的Y向应力大小。无螺栓结构件、（插进螺栓）干涉量0.25%结构件、干涉量0.5%结构件、干涉量0.75%、干涉量1%结构件、干涉量2%结构件上孔a、b、c三点在Y轴方向应力如图6.19（a）（b）（c）（d）（e）（f）所示。
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（a）无螺栓结构件3点应力变化图                      （b）干涉量0.25%结构件3点应力变化图
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（c）干涉量0.5%结构件3点应力变化图                 （d）干涉量0.75%结构件3点应力变化图
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（e）干涉量1%结构件3点应力变化图                    （f）干涉量2%结构件3点应力变化图

图6.19 40.8kN力下不同干涉量结构件3点应力变化图
由图6.19可以看出，当结构件加载了Y轴正弦力后，对于孔内ac线来说，无螺栓结构件的中心点b的Y向应力最大，结构件两边点a和c的应力基本一样。随着干涉量的增大，ac线上的最大应力逐渐减小，同时b点相对与a点和c点的应力差也逐渐减小，到干涉量为2%时b点的应力小于a点和c点的应力。在干涉量2%的情况下，a、b、c点已经都出现的负值，这说明2%干涉量下螺栓所产生的Y向内部残余应力比外部载荷影响产生的Y向应力还要大，这对结构件肯定会造成很大的破坏，且螺栓的装配困难，很容易在装配过程中造成对结构件的破坏。

分别比较不同干涉量下的a、b、c三点，如图6.20、图6.21、图6.22所示。从图6.20中可以看出，无螺栓结构件的a点的Y向最大应力值明显高于加了螺栓干涉量的结构件a点最大应力值。随着干涉量的不断增大，a点的Y向最大应力不断减小，应力幅值也逐渐变小，平均应力也随着变小。a点Y向最小应力先略微降低一点后就随着干涉量的增大不断增大，当干涉量增加到0. 5%左右时，最小应力达到最大点，之后再随着干涉量的增大开始减小。

从图6.21中可以看出，无螺栓结构件的b点的Y向最大应力值也明显高于加了螺栓干涉量的结构件b点最大应力值。b点的Y向应力幅值变化是最大的，也就是说干涉量对结构件中部的应力影响是最明显的，并且随着干涉量的增大，Y向应力会变小，两者成反比。干涉量到0.5%时，最小应力达到最大点，之后再随着干涉量的增大开始减小。

c点的Y向应力变化趋势基本跟a点的Y向应力趋势一样。

把各个干涉量下的最大应力点放在一个比较，如图6.23所示。情况大致和孔径9.4mm厚度10mm试件一致，对于无螺栓结构件与插入螺栓的结构件来说，孔边易断处ac线上的Y向应力减小明显，随着螺栓干涉量的增大，孔边的Y向应力幅值越来越小，孔壁周围的产生的残余应力也随之增大，提高了结构件的抗疲劳强度。

[image: image249.png]600-
500+
400+

® |
o 4.
S 300

= 200-
= _
1001

— LR

- = 0.25%
- 0. 5%

—-= 0.75%




            [image: image250.png]— g
600+ - = 0.25%

. - 0. 5%
500- —= 0. 75%

] —= 1%

400- _ S U 2%
© AR .
o 3004
E A

= 200-
= _
1001





	图6.20 40.8kN不同干涉量结构件a点应力变化图
	   图6.21 40.8kN不同干涉量结构件b点应力变化图
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	图6.22 40.8kN 不同干涉量结构件c点应力变化图
	  图6.23 40.8kN不同干涉量结构件最大应力变化图


图6.24是无螺栓的结构件和插入不同干涉量螺栓的结构件孔边ac线上Y向最大应力值的比较。图中最大应力变化基本与厚度10mm的试验件变化类似，都是从无螺栓结构件到0.25%干涉量螺栓结构件再到1.5%干涉量螺栓结构件中，应力值下降明显。然后干涉量1.5%以上，应力值下降逐渐区域平缓。根据拟合公式推算出各个干涉量所对应的最大应力，以及其各个干涉量之间应力变化幅值，如表6.4所示。从表中可以看出，在干涉量1.5%之后到2%，最大应力值减小幅度很小。

表6.4 40.8kN干涉量与最大应力关系

	相对干涉量/%
	最大应力/Mpa
	应力下降/Mpa
	下降幅度/%

	0
	543
	-
	-

	0.5
	386
	157
	29%

	1
	314
	72
	19%

	1.5
	281
	33
	11%

	2
	265
	16
	6%
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	图6.24 40.8kN不同干涉量结构件最大应力图
	图6.25 40.8kN不同干涉量结构件最大应力比图


图6.25是不同干涉量下结构件孔边ac线的应力比对比图，该图中在干涉量0.5%附近时应力比是达到最大的，干涉量从0至0.5%处，应力比是不断增加的，之后开始下降。

综合最大应力和应力比两者来考虑，干涉量在0.5%附近的时候应力比为达到最大值，此时整体的应力幅值相对偏小，对抗疲劳增益较好。随着干涉量的增大，虽然应力比有所下降，但是在1.5%之前最大应力下降幅度相对较大，因此干涉量应该在0.5%～1%之间。

并且，考虑到该试验件的厚度相对较薄，孔径相对较小，干涉量的增大势必会由于大变形导致其他区域内结构整体性的破坏从而降低结构件的疲劳寿命，所以孔径7.8mm厚度6mm试件的最佳干涉量在0.5%～1 %之间较为合适。

6.4 本章小结

本章首先介绍了仿真的分析原理，随着最大应力的减小，结构件的疲劳寿命明显增加；随着应力比的增大，结构件的疲劳寿命明显增加。接着通过Catia绘图软件把试验件绘制出来，模仿真实试验中的情况进行设置加载力、边界条件、材料属性等。最后利用仿真模拟得出试验中，试验件的应力分布情况。通过比较不同干涉量下的的最大应力、应力比与干涉量之间的关系，分析出最佳干涉量的所在处。

当结构件加载一个Y向的拉伸力后，插入带干涉量的螺栓可以有效的降低孔边Y向应力幅值，从而阻止结构件快速发生断裂，增加结构件的使用寿命，提高产品的可靠性和安全性。尽管干涉量的增大可以使结构件更加降低Y向应力水平，但超过一定范围后干涉量的增大对应力减小就不明显了，而且这只考虑了Y向上的应力水平，其他方向的应力水平是增大的，可能会引起孔径周围材料发生大变形所造成的问题，从而损坏结构件，造成安全隐患。并且，在实际工程应用中，干涉量的增大会带来整个装配工艺上的困难，比如螺栓难以打入结构件中、螺栓打入过程孔内发生较大形变、使结构件报废、有时甚至打入过程发生螺栓的断裂等。所以，根据有限元仿真结果结合实际装配条件等因素来看，孔径9.4mm厚度10mm试件的最佳干涉量在1%～1.5%之间，孔径7.8mm厚度6mm试件的最佳干涉量在0.5%～1 %之间较为合适。
第七章 总结与展望

本文针对某飞机铝合金材料结构，研究高锁螺栓的干涉量在不同夹层厚度的基体上对零件的疲劳增益，解决高锁螺栓干涉量过大问题且保证对结构件的寿命增益。进而改进结构设计，提高零件可靠性，以利于针对某系列飞机以及后续机型铝合金材料大约束厚夹层结构特点制定最合理的高锁螺栓干涉连接安装规范，保障某型飞机的产品质量。
主要研究内容为：

（1）介绍了基于干涉配合的飞机结构抗疲劳强化技术，从理论上分析了结构件孔边的应力分布情况和干涉配合的强化机理。

（2）提出了一种预测萌生裂纹寿命的方法，根据试验结果和裂纹扩展机理假设模型推导出了一种裂纹扩展规律的公式，并在试验中得到了很好的验证，仿真和试验数据中应力的变化值达到了很好的一致性。通过该公式分别求得不同干涉量下的高锁螺栓结构件的0.8mm下的裂纹萌生寿命。结果表明：在厚度为10mm，孔径为9.4mm，最大应力170Mpa的相同情况下，干涉量1.19%的试验件的裂纹萌生寿命要远远高于干涉量0.75%的试验件的裂纹萌生寿命。在可靠性寿命小于15万次时，厚度6mm，孔径7.8mm的试件的最佳干涉量应该在0.87%附近，此时结构件获得的疲劳增益是最大的；而可靠性寿命大于15万次时，厚度6mm，孔径7.8mm的试件的最佳干涉量应该在0.65%附近。

（3）通过Catia绘图软件把试验件绘制出来，模仿真实试验中的情况进行设置加载力、边界条件、材料属性等。最后利用仿真模拟得出试验中，试验件的应力分布情况。通过比较不同干涉量下的的最大应力、应力比与干涉量之间的关系，分析出最佳干涉量的所在处。

当结构件加载一个Y向的拉伸力后，插入带干涉量的螺栓可以有效的降低孔边Y向应力幅值，从而阻止结构件快速发生断裂，增加结构件的使用寿命，提高产品的可靠性和安全性。尽管干涉量的增大可以使结构件更加降低Y向应力水平，但超过一定范围后干涉量的增大对应力减小就不明显了。并且，在实际工程应用中，干涉量的增大会带来整个装配工艺上的困难，比如螺栓难以打入结构件中、螺栓打入过程孔内发生较大形变、使结构件报废、有时甚至打入过程发生螺栓的断裂等。所以，根据有限元仿真结果结合实际装配条件等因素来看，建议孔径9.4mm厚度10mm试件的干涉量在1%～1.5%之间，孔径7.8mm厚度6mm试件的干涉量在0.5%～1 %之间，这是比较符合工程实际情况的。
并且，这与试验结果也相符合。
虽然目前来说，对于高锁螺栓干涉量对飞机结构件疲劳寿命影响分析已取得了一些成果，得到了最佳干涉量的范围，仍然需要在后续工作中完成如下一些内容：

（1）进一步探究厚度5mm的试验件最佳干涉量。对大干涉量试验件的断裂位置进行统计，对试件不在孔边附近断裂的现象进行研究，从仿真模拟中探究该现象出现的原因。

（2）在仿真过程中，没有考虑外界载荷大小对结构件最佳干涉量区间产生的影响，这点应该在今后的研究中加以考虑。

（3）可以利用有限元仿真中应力分布情况通过相关疲劳公式推算出结构件的疲劳寿命，并与试验中的寿命进行验证。
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