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摘 要：为研究航空沉头铆钉在动态加载下的失效模式，以航空器结构中使用的100°沉头铆钉为研究对象，采用高速液压

伺服材料试验机，进行不同加载速度下的纯拉伸、30°拉剪耦合、45°拉剪耦合、60°拉剪耦合和纯剪切动态试验，获得不同工

况下铆钉动态力学失效试验数据，研究加载角度、加载速度对铆钉失效模式和失效载荷的影响规律，并拟合铆钉失效本构参

数及失效判据。结果表明，此种铆钉主要有沉头拉脱和钉杆剪断失效模式，不同加载角度下铆钉失效模式差异较大，不同加

载速度下铆钉失效模式差异较小；失效载荷随加载速度增大而增大。对纯拉伸和纯剪切试验，失效载荷与加载速度线性相

关；建立不同加载速度下的铆钉失效判据，可应用于铆钉有限元建模及机身结构适坠性仿真分析。
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在航空器加工制造中，铆接方式被广泛应用，铆接是一

种永久性连接，具有成本低、工艺过程简单、连接强度稳定

及重量轻等优点[1]。据统计，一架装有中型发动机的飞机，

铆钉数量至少有 100万个[2]。铆接强度往往对航空器整体

结构强度有着显著影响，在坠撞等冲击载荷作用下，连接结

构失效是主要的结构失效形式之一，对航空器结构适坠性

能具有重要影响。

自20世纪70年代起，美国联邦航空局（FAA）联合美国

航空航天局（NASA）兰利研究中心等机构就波音 707机身

框段[3]、带辅助燃油箱的波音737机身框段[4,5]以及装载货舱

行李的波音 737机身框段[6]等进行垂直坠撞试验。20世纪

90年代左右，欧盟对A320机身框段进行垂直坠撞试验[7]。

2012年，我国也对典型机身框段结构进行垂直坠撞试验[8]。

从机身框段坠撞试验来看，机身结构中大量铆钉发生剪断、

拉断、拉脱等失效。通过机身框段坠撞仿真分析发现，铆钉

失效吸收大量能量，吸能量占到总能量的13%左右[4,5]。

对于铆钉力学性能研究，目前国内外学者主要集中在

压铆工艺对其承载能力影响研究[9~13]和铆接结构疲劳寿命

预计研究[14~16]等方面，对于搭接件失效分析只开展了部分

研究工作，对于坠撞载荷作用下的失效模式研究相对较少。

欧盟在第三框架~第五框架的民机结构抗坠撞研究计划中，

采用常规材料试验机和霍普金森杆装置开展机械连接结构

的准静态加载和动态加载失效试验，研究其失效行为[17~19]。

Rabalais[20]分析了搭接方式、剪切方式、铆钉种类等对铆钉

失效载荷的影响，发现铆钉在动态加载下失效载荷大约为

准静态加载下失效载荷的1.7倍。Langrand[21,22]进行了铆钉

元件试验，发现在纯剪切工况下，铆钉动态失效载荷随着加

载速度增加而增加。国内对于民用飞机结构适坠性研究起

步较晚，主要集中于大型结构失效分析，对紧固件失效研究

较少。杨沛[23]通过对7类铆钉的准静态和动态试验的剪切

强度进行对比分析，发现铆钉强度在动态载荷下强化效应

明显，预紧力的存在增强了铆钉的剪切强度。汪存显[24]开
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展铆钉在准静态和高速率下的动态复合加载试验，建立铆

钉失效面并在SPR2简化模型中应用。解江[25]通过高速液

压伺服材料试验机进行 6类铆钉动态加载失效试验，研究

了铆钉失效模式和失效载荷与加载速度、载荷作用形式间

的关系。随着有限元技术发展，数值模拟成为适坠性研究

的重要手段之一。铆钉数值模拟精度对适坠性分析影响较

大，这需要大量的铆钉动态力学性能数据支持。前期研究

大多针对铆接结构进行拉伸和剪切试验，而对动态拉剪耦

合试验尚须深入研究。

本文以 100°沉头航空铆钉为研究对象，利用高速液压

伺服材料试验机，进行三种不同加载速度下的纯拉伸、30°

拉剪耦合、45°拉剪耦合、60°拉剪耦合和纯剪切动态试验，

获得铆钉在不同工况下的失效载荷数据，分析加载角度、加

载速度对铆钉失效模式和失效载荷的影响规律；基于试验

结果拟合得到铆钉失效本构参数，建立能够表征一般情况

下沉头铆钉失效的失效判据，研究结果可用于航空铆钉数

值模拟，对航空器结构适坠性仿真分析有重要意义。

1 沉头铆钉试验件及动态加载试验

1.1 铆钉试验件及夹具

以 100°沉头铆钉为对象，如图 1 所示，其材料为 Al

7050-T73，牌号为 NAS1097KE5-6。铆钉钉杆直径为 5/

32in（4mm），铆钉有效长度为6/16in（9.5mm）。

在进行动态复合加载试验前，首先用铆钉对耳片进行

铆接，耳片及铆接后的耳片如图2所示，耳片材料为高强度

钢。耳片上铆钉孔直径大小的确定以及铆钉镦头直径和高

度的确定均参照《金属材料性能确定与标准化》[26]。由于试

验件为 100°沉头铆钉，在一侧耳片上加工锪窝。铆接后铆

钉墩头直径及高度相差在0.2d以内（d为铆钉公称直径）[27]。

铆钉连接厚度为4mm。

1.2 动态加载试验

采用高速液压伺服材料试验机（INSTRON VHS160/

100-20）进行航空铆钉动态纯拉伸、30°拉剪耦合、45°拉剪耦

图1 铆钉试验件

Fig.1 Rivet specimen

图2 耳片

Fig. 2 Lugs

(a)纯拉伸 (b)30°拉剪耦合 (c)45°拉剪耦合 (d)60°拉剪耦合 (e)纯剪切

图3 试验加载角度

Fig. 3 Test loading angle
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合、60°拉剪耦合和纯剪切失效试验，如图3所示。纯剪切试

验方案是通过铆钉直接将夹具铆接起来，其他试验是将铆

接好的耳片插入具有不同角度的试验夹具内。动态加载试

验采用三种不同的加载速度，即 0.01m/s、0.1m/s 和 1m/s。

每种工况下进行三次重复试验。试验矩阵见表1。整个试

验过程采用高速摄像进行记录。

1.3 试验结果

对加载起始时间进行归一化处理，图 4给出了不同试

表1 试验矩阵

Table 1 Test matrix

铆钉牌号

NAS1097KE5-6

加载角度

纯拉伸

30°拉剪耦合

45°拉剪耦合

60°拉剪耦合

纯剪切

加载速度/（m/s）

0.01

0.10

1.00

数量

3×3=9

3×3=9

3×3=9

3×3=9

3×3=9
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验工况下载荷—时间曲线。

在纯拉伸试验中，铆钉主要承受拉伸载荷，载荷急剧上

升，达到峰值载荷后又急剧下降，铆钉发生拉脱失效，载荷

—时间曲线主要分为弹性上升段和损伤下降段，屈服阶段

并不明显，如图4(a)所示。

在 30°拉剪耦合试验中，铆钉承受拉伸和剪切载荷，载

荷急剧上升，达到第一个峰值载荷后又急剧下降为0，铆钉

发生拉脱失效。载荷随后又急剧上升，到达第二个载荷峰

值，约为第一个峰值载荷的 1/2，随之载荷又降为 0，如图 4

(b)所示。由于铆钉沉头拉脱后，钉杆与连接耳片运动方向

存在夹角，钉杆阻碍连接耳片的运动，与连接耳片接触，导

致载荷又急剧上升，钉杆在沉头拉脱一侧发生弯曲，如图5

中的失效图所示。30°拉剪耦合试验中的拉伸分量占主导，

载荷—时间曲线主要分为弹性上升段和损伤下降段，屈服

阶段仍然不明显。

在 45°拉剪耦合试验中，铆钉承受拉伸和剪切载荷，载

荷急剧上升，达到峰值载荷后先急剧下降一小段，然后缓慢

下降并持续一段时间，即出现屈服平台，随后载荷到达屈服

点后又急剧下降为 0，铆钉发生失效，如图 4(c)所示。此时

载荷—时间曲线分为弹性上升段、屈服段和损伤下降段。

当试验加载速度为1m/s时，第一次试验铆钉失效模式为拉

脱失效模式，第二次和第三次试验铆钉失效模式为局部拉

脱和局部剪断的混合失效模式，如图5中的失效图所示，导

致载荷—时间曲线有所差异。

在 60°拉剪耦合试验中，铆钉承受拉伸和剪切载荷，载

荷急剧上升，达到峰值载荷后出现屈服平台，载荷持续一段

时间，到达屈服点后急剧下降，如图 4(d)所示。60°拉剪耦

合试验的剪切分量占主导，载荷—时间曲线分为弹性上升

段、屈服段和损伤下降段。当试验加载速度为 0.01m/s时，

第二次和第三次试验的载荷—时间曲线在到达屈服点后载

荷略有下降，由于沉头与钉杆连接处发生局部拉脱导致铆

钉承载能力下降，如图 5中的失效图所示。当试验加载速

度为0.10m/s时，第三次试验的结果也是如此。

在纯剪切试验中，铆钉承受剪切载荷，载荷急剧上升，达

到峰值载荷后出现屈服段，屈服段持续时间较短或屈服段不

明显，随后急剧下降为0，如图4(e)所示。剪切分量占主导，载

荷—时间曲线分为弹性上升段、屈服段和损伤下降段。

为了更好地说明铆钉的力学性能，定义载荷—时间曲

线的峰值载荷为铆钉的失效载荷。各种试验工况下的铆钉

力学性能参数见表2。

2 结果分析

2.1 加载角度的影响

不同加载角度下的铆钉失效模式见表3，失效图如图5

表2 铆钉力学性能参数

Table 2 Rivet mechanical properties

加载角度

纯拉伸

30°拉剪耦合

45°拉剪耦合

60°拉剪耦合

纯剪切

加载速度/

（m/s）

0.01

0.10

1.00

0.01

0.10

1.00

0.01

0.10

1.00

0.01

0.10

1.00

0.01

0.10

1.00

失效载荷/kN

试验1

3.62

3.53

3.86

4.19

3.70

4.24

3.77

4.18

4.16

4.03

4.10

4.06

4.12

4.26

4.26

试验2

3.49

3.65

3.98

4.16

3.64

3.92

3.95

4.11

4.15

4.01

4.08

4.16

4.16

4.15

4.53

试验3

3.66

3.67

4.16

4.18

3.97

4.07

3.95

4.14

4.14

3.90

4.05

4.14

4.06

4.05

4.38

平均值

3.59

3.62

4.00

4.18

3.77

4.08

3.89

4.14

4.15

3.98

4.08

4.12

4.11

4.15

4.39

图4 不同试验加载工况下的载荷—时间曲线

Fig. 4 Load-time curve under different test loading conditions
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所示。

对于纯拉伸试验，铆钉拉伸失效模式并不是在垂直于轴

线方向上将铆钉拉断，而是发生沉头拉脱失效，即钉杆与沉头

连接处发生剪切失效，拉脱后的沉头和钉杆的断面都较平整。

对于 30°拉剪耦合试验，发生沉头拉脱失效，钉杆与沉

头连接处发生剪切失效，拉脱后的沉头断面较平整。由于

沉头拉脱，钉杆在耳片中凸出，且存在30°加载角度，钉杆受

到耳片阻挡，导致沉头拉脱处的钉杆发生轻微弯曲变形。

对于 45°拉剪耦合试验，主要存在两种铆钉失效模式，

即一部分铆钉发生沉头拉脱失效，拉脱后的沉头断面较平

整，钉杆同样受到耳片阻挡，导致沉头拉脱处钉杆发生严重

弯曲变形；一部分铆钉发生沉头一侧拉脱，一侧剪切撕裂，

且沉头拉脱处钉杆同样发生严重弯曲变形。

对于60°拉剪耦合试验，主要存在两种铆钉失效模式，即

一部分铆钉的钉杆呈一定角度拉剪断裂；另一部分铆钉的钉

杆同样呈一定角度拉剪断裂，但其沉头一侧被拉脱，沉头未完

全脱离钉杆。由于剪切载荷的作用，钉杆被剪断，断口处发生

变形，导致试验后的失效铆钉难以从耳片中脱离出来。

对于纯剪切试验，主要发生钉杆沿剪切方向的断裂失

效，钉杆剪切断面较为平整。由于剪切载荷的作用，钉杆被

剪断，断口处发生变形，导致试验后的失效铆钉同样难以从

耳片中脱离出来。

通过高倍数显微镜对钉杆剪切断面进行观察，如图 6

所示。发现钉杆剪切断面大致可分为纤维区、扩展区和断

裂区，如图6(a)所示。纤维区是裂纹缓慢扩展区，扩展区是

裂纹快速扩展区，其放射棱与裂纹扩展方向一致[28]。断裂

区是铆钉最后被撕裂的区域，与扩展区有明显的边界。纤

维区和断裂区均呈弧形，纤维区短而宽，断裂区长而窄。铆

钉在冲击载荷下产生裂纹源，裂纹从铆钉表面一侧起，向另

一侧扩展并最终断裂，断裂区形成剪切唇，剪切唇表面比较

光滑。剪切唇是在表面应力条件下裂纹做快速不稳定扩展

的结果，如图6(b)所示，属于典型的韧性断裂特征。依据剪

切断面上三个区域所占的比例，可估计材料的韧性性能[29]，

纤维区比例较大，材料塑性性能较好；扩展区和断裂区比例

大，材料塑性性能较差。对于纯拉伸试验，钉杆与沉头连接

处发生拉脱失效，破坏形式依旧为剪切破坏。铆钉在拉伸

过程中发生塑性变形，采用第四强度理论分析铆钉的失效，

可以进一步验证铆钉在纯拉伸试验中发生剪切失效[30]。定

义拉应力为拉伸时的失效载荷与钉杆面积的比值，得到的

名义拉应力为σt为278MPa；定义名义切应力为拉伸时的失

效载荷与拉脱部分内表面面积的比值，得到的名义切应力

σs为315MPa。

表3 不同加载角度下的铆钉失效模式

Table 3 Failure modes of rivets under different loading angles

加载

角度

失效

模式

纯拉

伸

沉头

拉脱

30°拉剪

耦合

沉 头 拉

脱，沉头拉

脱处钉杆轻

微弯曲变形

45°拉剪耦合

沉头拉脱，沉头拉脱处

钉杆严重弯曲变形/沉头

一侧拉脱，一侧剪切撕

裂，沉头拉脱处钉杆严重

弯曲变形

60°拉剪耦合

钉杆呈一定角

度拉剪断裂/钉杆

呈一定角度拉剪

断裂，沉头部分

拉脱

纯剪

切

钉杆

剪断

图5 不同加载角度下的铆钉失效图

Fig.5 Failure diagrams of rivets under different loading angles
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根据第四强度理论，假设纯拉伸试验铆钉受到的为拉

应力，则三个主应力为σ1 = σt = 278MPa，σ2 = σ3 = 0。按

照第四强度理论计算拉伸区的等效名义拉伸应力如式(1)

所示。假设纯拉伸试验铆钉受到的为剪切应力，则三个主

应力为σ1 = -σ3 = σs = 315MPa，σ2 = 0。按照第四强度理

论计算剪切区的等效名义剪切应力如式(2)所示。

通过对比发现，等效名义切应力大于等效名义拉伸应

力，在拉伸过程中铆钉的等效名义切应力更易达到许用应

力值，即在拉伸过程中铆钉也是发生了剪切失效。

不同加载角度对铆钉失效模式有着重要影响。不同加

载角度下，铆钉失效是拉伸和剪切失效的混合体，随着复合

加载角度的增大，失效模式也越来越趋向于纯剪切失效

破坏。

σ4 = 1/2 [ ( σ1 - σ2 )2 + ( σ2 - σ3 )2 + ( σ3 - σ1 )2] =
278MPa (1)

σ4 = 1/2 [ ( σ1 - σ2 )2 + ( σ2 - σ3 )2 + ( σ3 - σ1 )2] =
545MPa (2)

2.2 加载速度的影响

加载速度对铆钉失效模式影响较小，即在不同加载速

度下，铆钉失效模式没有发生明显变化。图 7给出了不同

试验工况下铆钉失效载荷与加载速度关系图，可以看出铆

钉失效载荷与加载速度具有一定的相关性，即随着加载速

度增加，失效载荷整体呈现增加趋势。

基于试验结果，利用方差分析评估加载速度对铆钉失

效载荷的影响程度。表 4和表 5分别是纯拉伸和纯剪切试

验得到方差分析表。对于纯拉伸试验 F1 - 0.01 ( 2,6 )≥F≥
F1 - 0.05 ( 2,6 )，对于纯剪切试验F1 - 0.05 ( 2,6 ) ≥ F ≥ F1 - 0.1 ( 2,6 )，
置信度均在90%以上，认为加载速度对铆钉失效载荷有一

定影响。

对于纯拉伸和纯剪切试验，铆钉动态失效载荷和加载

速度呈线性关系，通过线性拟合得到关系曲线如图8所示。

利用R检验法，R2值接近1，显著性水平均大于95%，该回归

方程效果显著。不同加载速度下，失效参数主要受最大拉

伸载荷和最大剪切载荷的影响，a和 b(见表 6)的影响很小，

可近似为2。根据纯拉伸和纯剪切工况下加载速度和失效

载荷的关系，确定最大拉伸载荷和最大剪切载荷，即可得到

不同加载速度下的失效判据。

3 铆钉失效判据
在动态复合加载试验中，铆钉在拉伸过程受到的实际

载荷可分解为沿拉伸方向的分量和沿剪切方向的分量：

T (α) = F cosα (3)

图6 纯剪切失效铆钉断面

Fig.6 Failure fracture of pure shear test

图7 试验失效载荷—加载速度关系图

Fig. 7 Schematic of failure load-loading velocity

图8 试验加载速度和失效载荷线性关系图

Fig. 8 Linear relationship between failure load and

loading velocity
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N (α) = F sinα (4)

式中：F为铆钉在拉伸过程中的实际载荷；α为加载角度，即

拉伸方向与钉杆之间的夹角；T (α)和N (α)分别为沿拉伸方

向的分量和沿剪切方向的分量。

根据纯拉伸、30°拉剪耦合、45°拉剪耦合、60°拉剪耦合

和纯剪切试验结果，建立铆钉在一般破坏情形下的失效

判据：

( N ( )α
Nu

)a + ( T ( )α
Tu

)b ≥ 1 (5)

式中：Tu和Nu分别为最大拉伸载荷和最大剪切载荷，a和b

的值可以根据 30°拉剪耦合、45°拉剪耦合、60°拉剪耦合试

验数据通过数值拟合得到，拟合得到的曲线如图 9所示。

当铆钉承受载荷的拉伸分量和剪切分量位于曲线内侧时，

铆钉不发生失效，反之，铆钉发生失效。根据试验数据得到

的不同动态加载速度下的失效判据参数见表6。R2值接近

1，显著性水平均大于95%，该回归方程效果显著。

目前，在航空器结构适坠性仿真分析中，对航空铆钉的

有限元建模一般采用 MAT_ SPOTWELD_DAMAGE_

FAILURE模型，该模型失效判据如式(5)所示，其中，失效参

数a和b等于2。图10给出了不同加载速度下，只改变最大

拉伸载荷和最大剪切载荷，a和b等于2所得到的失效判据，

R2均大于0.8，显著性水平大于90%，拟合效果较好。

4 结论

通过分析，可以得出以下结论：

(1) 100°沉头铆钉在动态加载试验中主要有沉头拉脱

和钉杆剪断失效模式，不同加载角度下铆钉失效模式差异

表4 纯拉伸试验方差分析

Table 4 Variance analysis of pure tension test

方差来源

加载速度

误差

总和

平方和

0.349

0.109

0.458

自由度

2

6

8

均方

0.175

0.018

F值

9.588

表5 纯剪切试验方差分析

Table 5 Variance analysis of pure shear test

方差来源

加载速度

误差

总和

平方和

0.173

0.102

0.275

自由度

2

6

8

均方

0.087

0.017

F值

5.093

图9 动态失效判据

Fig.9 Dynamic failure criterion

表6 失效判据参数

Table 6 Parameters of failure criterion

加载速度/（m/s）

0.01

0.10

1.00

a

1.54

1.54

1.54

b

2.31

3.33

2.31

Nu/kN

4.11

4.15

4.39

Tu/kN

3.59

3.62

4.00

R2

0.71

0.93

0.96

图10 a=b时的动态失效判据

Fig. 10 Dynamic failure criterion when a=b
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较大。纯拉伸试验中发生沉头拉脱；30°拉剪耦合加载试验

中发生沉头拉脱和钉杆轻微弯曲；45°拉剪耦合加载试验中

发生沉头拉脱和钉杆严重弯曲/沉头一侧拉脱，一侧剪切撕

裂，钉杆严重弯曲；60°拉剪耦合加载试验中发生钉杆剪断/

钉杆剪断，沉头部分拉脱；纯剪切试验中钉杆剪断。随着加

载角度增大，失效模式越趋向于纯剪切失效断裂。当加载

角度一定时，在一定的加载速度范围内，加载速度对铆钉失

效模式差异较小。

(2) 随着加载速度增加，失效载荷整体呈现增加趋势。

对于纯拉伸和纯剪切试验，失效载荷与加载速度呈线性关

系，并利用方差分析进一步验证铆钉失效载荷与加载速度

之间的线性关系。

(3) 构建100°沉头铆钉的失效判据，得到了不同加载速

度下的失效参数。失效参数主要受最大拉伸载荷和最大剪

切载荷的影响，a和b可近似为2。不同加载速度下，根据纯

拉伸和纯剪切工况下加载速度和失效载荷的线性关系，得

到最大拉伸载荷和最大剪切载荷，即可得到不同加载速度

下的失效判据。建立的不同加载速度下的铆钉失效判据，

可应用于铆钉有限元建模及航空器结构适坠性仿真分析。
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Dynamic Loading Failure Experiment and Failure Mode Analysis of Aeronautic
Countersunk Rivets

Mou Haolei1，2，Zhao Yifan1，2，Liu Yi1，2，Xie Jiang1，2，Feng Zhenyu1，2，*

1.College of Airworthiness，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China

2.Key Laboratory of Civil Aircraft Airworthiness Technology，CAAC，Civil Aviation University of China，Tianjin

300300，China

Abstract: To obtain the failure modes of aeronautic countersunk rivets, the typical 100° countersunk rivets, which

used in aircraft fuselage structure, were tested under the different dynamic loading conditions, i.e. pure tension, 30°

combined tension-shear, 45° combined tension-shear, 60° combined tension-shear and pure shear. The dynamic

failure modes and failure properties of rivets under different loading conditions were obtained, and the effects of

loading angles and loading velocities were studied, and the failure constitutive parameters and failure criterion of the

100° countersunk rivets were fitted. The results show that the failure modes of rivets are mainly divided into the

countersunk pull-out failure and the shank shearing failure. The failure modes are significant different under different

loading angles, and the failure modes are slightly different under different loading velocities. The failure loads increase

with the increasing of loading velocities. For the pure tension tests and pure shear tests, the failure loads are linearly

related to the loading velocities. The failure criterion of 100° countersunk rivets under different loading velocities can

be applied to the finite element modeling of rivets and crashworthiness simulation analysis of aircraft structure.

Key Words: aeronautic countersunk rivets; dynamic loading failure experiment; loading angles; loading velocities;

failure mode; failure criterion

Received: 2018-12-24； Revised: 2019-02-10； Accepted: 2019-03-10

Foundation item : Aeronautical Science Foundation of China(2017ZD67002)

*Corresponding author.Tel. : 022-24092312 E-mail: caucstructure@163.com

78


	航空沉头铆钉动态加载试验及失效模式研究�



