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摘 要：随着航空技术的不断发展，复合材料结构已广泛应用于各种复杂的工作环境及承力部位。然而，复合材料在螺栓连

接过程中容易引发初始损伤，如基体开裂、纤维断裂和分层等，导致结构承载效率下降，并增加失效风险。因此，对螺栓连接

结构在服役期间的损伤进行实时监测变得尤为重要。传统的无损检测方法受环境和设备限制，难以对结构损伤进行实时监

测。本文基于碳纳米传感器对双螺栓连接结构的损伤过程进行了研究，通过温度监测试验、疲劳监测试验和双螺栓结构的

应变监测试验分析了碳纳米传感器在温度变化和疲劳载荷下电阻变化率的响应规律。研究结果表明，该传感器在温度和损

伤监测中具有较好的有效性，为复合材料结构的健康监测提供了新的研究思路和方法。
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为了追求飞机各部件更加优异的性能，复合材料结构

已广泛应用于各种复杂的工作环境及承力部位。而纤维增

强复合材料相比于金属有着更高的比强度和比刚度，并且

在制作过程中有更好的可设计性，可以满足飞行器轻质、高

强、耐腐蚀等性能需求，因此，复合材料正在逐步取代传统

金属材料[1-4]。通常飞机各部件之间需要通过连接结构进

行组装，而常见的连接方式为机械连接、胶接和混合连接

（机械紧固和胶接混合使用），其中机械连接又分为螺栓连

接、铆钉连接等。螺栓连接因具有高刚度、可拆卸性、使用

维护简单等优点被广泛应用于大型结构的连接[5]。然而在

螺栓连接结构制造的过程中，钻螺孔会导致紧固件周围产

生初始损伤，如基体开裂、纤维断裂和分层，从而破坏结构

的完整性[6]，这些损伤会造成复合材料结构在负载的情况

下发生危险性破坏，导致结构整体失效。同时，邹鹏等[7]证

明了螺栓锪窝的几何误差对复合材料螺栓强度的影响也较

为严重。因此，针对复合材料螺栓连接结构在负载下的损

伤状态进行实时监测变得尤为重要，其对接头优化设计和

寿命准确预测也有重要影响[8]。同时螺栓打孔对纤维层产

生的初始损伤导致接头处材料的微观结构发生改变，进而

会使试样在负载情况下产生各种复杂的失效模式[9]，相比

于金属连接结构其承载效率有极大的降低（承载效率的定

义为连接部位的最大承载能力与层合板的最大承载能力之

比），这也是现阶段面临的一个瓶颈性问题。

在复合材料螺栓连接中，单螺栓接头在负载情况下会

产生端部翘曲，端部剥离应力相对较大，并且黏合层在剥离

应力下会很快失效，导致结构承载力下降[10-11]，因此，更多

选用双螺栓接头来减少端部翘曲，因此，有必要对双螺栓连

接结构进行损伤监测。无损检测就是为了在不破坏被检测

对象内部及表面结构、状态的情况下检测试样内部情况，观

察其服役状态。采用无损检测技术，可以大大降低检测成

本和时间，目前主要的监测方法有超声检测（UT）、光纤光

栅检测、热成像和声发射等[12-14]。但是在工程应用中，无损

检测对于检测环境有着直接要求，而大部分试样的服役环

境都达不到检测的要求，同时对于航空领域来讲，由于复合
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材料结构较大，因此，对于无损检测设备也有极高的要求，

通常为了监测某一飞机结构件的完整应变状态，需要产生

巨大的设备投资成本与科研时间[15-17]。同时，无损检测通

常需要在停机状态下对结构进行检测，无法对服役结构进

行实时监测，这大大降低了设备的生产效率。这些因素都

限制了无损检测在工程上的广泛应用，所以寻求一种可以

实时无损检测螺栓连接结构服役状态下内部损伤情况和失

效模式的方法极为重要。

碳纳米传感器主要由碳纳米管制作而成，碳纳米管具

有较强的导电特性和较高表面吸附能力，在与树脂进行混

合制备材料时相容性较好，同时复合材料损伤时容易导致

电阻发生变化，因此，制作出的碳纳米传感器缺陷较少，且

进行检测时灵敏度较高，广泛应用于复合材料的健康监测

领域[18-19]。近年来，随着传感器技术的不断发展和其应用

领域的不断扩展，各产品对其性能提出了更高的要求。碳

纳米传感器作为其中的重要一类，其制备技术也在不断创

新。李兴辉等[20]在柔性聚对二甲苯 C 基底上成功制备了

一种基于单壁碳纳米管的小型化、高灵敏且反应快速的气

体传感器，为环境监测提供了新的技术手段。与此同时，

罗永健[21]将传感器健康监测技术与超声无损检测技术相

结合，成功应用于玻璃纤维增强材料（GFRP）结构检测，试

验表明，这种结合为健康监测技术带来了新的发展方向。

在温度传感器领域，李青青[22]通过赋予核/壳类聚合物微

球温敏和荧光两种性质，制备了一种新型纳米传感器，其

具有优异的环境温度响应性和温度传感性能。该传感器

可以在一些传统温度计难以使用的特殊场合下使用，并可

以有效预测环境温度。安柄奇[23]研究表明，温度降低时传

感器电阻会下降，并且电阻变化率与装载、卸载呈现出线

性关系。碳纳米传感器具有良好的稳定性和应变监测同

步性，因此，可以满足复合结构健康监测的需求。但当温

度超过一定阈值时，电阻的增加速率会减缓，从而影响传

感器的灵敏度。因此，在利用碳纳米传感器进行温度监测

时，正确确定传感器的正常工作范围至关重要。本文主要

探讨了复合材料双螺栓连接结构一体化成形的高灵敏度

碳纳米传感器的监测性能。研究揭示了复合材料螺栓连

接结构在温度和应变作用下对传感器电阻响应信号的影

响规律，同时实现了对该连接结构服役过程中的温度监

测。通过疲劳试验验证，碳纳米传感器具有良好的稳定性

和较长的使用寿命，为复合材料结构的健康监测提供了新

的技术支持。

1 试验
1.1 试验材料

本文研究使用的是纯度在 95% 以上的商用多壁碳纳米

管（MWCNTs）。MWCNTs 的直径和长度分别在 5~12nm 和

30~50nm 之间。柔性印制电路板（FPC）由生产厂家根据设

计图纸加工而成。玻璃纤维单向预浸料（G2000）面密度为

200g/m2，树脂含量为 30%~40%，厚度为 0.2mm。

1.2 碳纳米传感器的制备

该传感器使用真空过滤方法制备，具体流程如图 1 所

示。首先用电子秤称量多壁碳纳米管 600mg 在其中加入曲

拉通 5mL，进行研磨 2h，然后倒入 1000mL 去离子水进行机

械搅拌 3h，之后利用超声波细胞破碎仪超声处理 1h。超声

结束后利用台式离心机进行离心 20min，最后取出离心后

的上清液为分散均匀的多壁碳纳米管溶液，最后将分散后

的溶液放入真空抽滤装置进行真空抽滤，成膜后将其放入

烘箱中 70℃保存 30min，取出后将薄膜与滤膜剥离得到厚

度仅为 20μm 的碳纳米管传感器薄膜，将薄膜切成直径为

10mm 的薄膜圆片，利用导电银浆与柔性电路（FPC）的电极

连接到一起，最后在 70℃下固化 20min，依靠 FPC 其高可靠

性、弯曲性的特点增加传感器的使用寿命。

1.3 双螺栓试样制备

在制作双螺栓试样时，首先需要对试样尺寸进行设计，

如图 2 所示，本文的试样尺寸按照 ASTM-D5961 标准设计

为 170mm×36mm×1mm，玻璃纤维预浸料的铺层顺序为[0/

90]5，制作时将碳纳米纸传感器嵌入层合板内部一体化热压

成形。复合材料层合板在 2MPa、120℃条件下固化 2h，然

后冷却至室温脱模。

将试样取出后去除表面杂质，保证试样平整，根据

ASTM-D5961 标准设计双螺栓接头尺寸，螺栓孔直径为
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图 1　碳纳米传感器的制备流程

Fig.1　Process of making carbon nanosensors
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6.5mm，端径比为端头到孔中心的距离与螺栓直径的比值

为 4，本文选用的是强度为 6.8 级、材料为 304 不锈钢的 6mm

螺栓，得到的试样通过图 2 所示的双螺栓进行连接，螺栓预

紧力为 5N·m，试样两端粘贴加强铝片，最终得到的试样如

图 2 所示。

1.4 传感器机理

碳基纳米传感器工作原理是碳基纳米材料在复合材料

中形成的隧穿效应，而传感器的灵敏度则与隧穿电阻或隧

穿电阻与传感器的总电阻的比值呈正相关。碳基纳米材料

形成的导电网络的电阻最主要有两个来源，一是本身结构

所导致的本征电阻，二是碳纳米管之间形成的接触点产生

的接触电阻，如图 3 所示。在试验过程中，由于碳纳米管具

有较高的弹性模量和抗拉强度，在受较小力的情况下，本身

形态变化较小，而其电阻产生变化的主要原因是依附的复

合基材料发生相对位置改变而带动碳纳米管位置发生移

动，进而改变隧穿电阻的大小，并且其本身本征电阻变化微

小，可以忽略不计。

2 结果与讨论
2.1 碳纳米传感器的温度监测

由于纤维和树脂的热膨胀系数差异较大，而且在高温

条件下树脂基体会发生一定的物理或化学变化，树脂与纤

维界面结合力减弱，使复合材料螺栓连接结构在高温下的

微损伤演化机制与传统相比差异较大。为验证碳纳米传感

器在高温状态下依旧可以稳定测量实时温度，进行了温度

监测对比试验，通过碳纳米传感器收集的电阻变化率实时

反应实际温度变化。图 4 为通过 Fluke 收集的温度变化曲

线和通过碳纳米传感器收集的电阻变化率曲线，在图 4 中

可以看出电阻变化率的波动范围为 0~0.18，监测温度变化

为 0~273℃，随着试验时间的增长，监测温度及电阻变化率

曲线均为稳定上升，两曲线上升趋势相近且相差较小，当温

度即将达到所设温度极限时，显示监测温度上升趋势变缓，

电阻变化率曲线发生小幅波动，但波动范围与监测温度的

变化趋势相近，这表明碳纳米传感器测量时仍然较为

准确。

2.2 复合材料层合板的振动疲劳监测

传感器的稳定性是衡量传感器性能的重要指标，为验

��
ε

��
ε

V=0V=V

����

��1 ��2

ε

ε
ε

ε

εε

Ⅰ �Ⅰ

RCNT

CNT

i'

i'i'

i'

R'

R'

R'

i

i
i

i
���

图 3　碳纳米传感器的电阻响应传感机理

Fig.3　Resistance response sensing mechanism of carbon

nanosensors                                               
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图 2　复合材料层合板试样制备流程与尺寸(单位:mm)

Fig.2　Sample preparation process and size diagram of 

composite laminate(Unit: mm)                
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图 4　碳纳米传感器电阻变化率—温度曲线拟合图

Fig.4　Resistance change rate of carbon nanosensor/experimental

 temperature curve fitting diagram                            
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证该传感器在工作状态下的稳定性，本文试验通过对布置

有传感器的双螺栓结构进行振动测试，振动试验仪器主要

包括振动试验台、频率放大器等。利用夹具将双螺栓试样

布置在振动台上，该试验设计为悬臂梁结构，一端固定，另

一端利用激励源实现振动，如图 5 所示。接着对结构进行

正弦扫频处理，通过得到的共振频率进行之后的疲劳

监测。

图 6 为碳纳米传感器对应变疲劳监测的响应曲线，通

过监测碳纳米传感器的电阻率变化来观察其受到振动时的

监测效果。随机选取一段曲线进行放大处理，由图 6 可以

看出，电阻变化率波动范围较为稳定，基本维持在 0 附近，

放大片段的波形同样保持正弦波形式。将电阻变化率曲线

进行拟合处理，可以得到拟合曲线的斜率为 1.11，碳纳米传

感器经过 150000 次循环监测后，其监测出的电阻变化率依

旧呈现出良好的线性关系且受到的影响较小，这表明此碳

纳米传感器的稳定性较高且监测周期较长，可以完成较长

时间和较为复杂的监测工作。

2.3 复合材料双螺栓连接结构拉伸损伤监测

为探究碳纳米传感器是否能够稳定监测双螺栓试样的

应力变化情况和层板在受力中的整个损伤过程，对试样进行

了拉伸试验，该试验根据 ASTM D5961 标准对复合材料双螺

栓连接结构进行拉伸测试，将双螺栓试样置于 MTS 万能试验

机上，所设加载速度为 1mm/min，试验期间，传感器数据通过

Fluke 电阻测试仪采集得到，拉伸载荷—位移响应曲线通过试

验机得到，如图 7 所示。由图 7 可以看出，当位移为 0~1mm

时，由于螺栓与叠合板之间存在摩擦，当施加力达到最大静

摩擦力 1.35kN 时，拉伸载荷的测量值达到顶点，随后出现滑

动摩擦力，拉伸载荷出现小幅下降趋势，从图 7 曲线左侧可以

观察到有明显的转折点。在位移达到 1mm 之后，螺栓与孔

壁完全接触，曲线呈现出较为平缓的上升趋势，但在位移达

到 3.2~3.5mm 时，会发生较为明显的波动现象，这说明层合

板表面产生损伤，受力并不稳定，在位移达到 4mm 后，拉伸

载荷达到承力极限 6.35kN，试样发生断裂，拉伸载荷曲线和

碳纳米传感器电阻变化率曲线出现骤降趋势，这说明传感

器整体失效。碳纳米传感器的电阻变化率曲线与拉力—位

移曲线有较好的同步性，且在发生断裂后，碳纳米传感器能

够完整捕捉到复合材料层合板的整个应力变化情况，且在

试件在受力过程中碳纳米传感器并未发生损坏，这说明碳

纳米传感器能够在复杂的工况下完成螺栓应力监测的

任务。

图 8 为拉伸载荷和电阻变化率的关系图及其拟合曲线

图，从图 8 可以看出，拟合曲线的回归系数为 0.97，拟合程度

较高，这说明碳纳米传感器的监测结果与实际情况相似度
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图 7　碳纳米传感器电阻变化率/拉伸载荷—位移曲线

Fig.7　Resistance change rate/tensile load-displacement

curve of carbon nanosensor                      

	���/


Δ R
/R

0

�
��������
�	
���

150000100000500000

0

0.02

0.04

y=0.0023,1.11x

图 6　基于碳纳米传感器的复合材料疲劳监测图

Fig.6　Fatigue detection diagram of composite laminates

 based on carbon nanosensors                     
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图 5　复合材料层合板振动监测试验装置

Fig.5　Vibration test monitoring device of composite laminates
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较高，因此，碳纳米传感器可以较为准确地监测复合材料部

件应力变化趋势。

3 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）碳纳米传感器的温度监测试验研究结果表明，碳纳

米传感器温度的有效监测范围为 0~273℃，通过观察碳纳

米传感器的电阻变化率曲线与 Fluke 电阻测试仪监测的实

际温度曲线可以看出，两曲线的拟合程度较高，这表明碳纳

米传感器的温度监测误差较小。碳纳米传感器能够通过电

阻变化率较为准确地监测复合材料螺栓连接结构件在 0~

273℃的温度变化。

（2）复合材料振动疲劳试验研究结果表明，碳纳米传感

器在经历 150000 次循环后，其电阻变化率响应明显且波动

范围较为稳定，这说明碳纳米传感器经过 150000 次疲劳试

验周期后仍然具有较为稳定的传感特性，因此，碳纳米传感

器具有较高的稳定性和较长的使用寿命。

（3）复合材料拉伸试验研究结果表明，碳纳米传感器能

够对高温后的复合材料螺栓连接结构在拉伸载荷下从微裂

纹萌生到宏观裂纹形成进行连续性监测，可以通过传感器

电阻变化率精确反馈出复合材料螺栓连接结构损伤的实时

状态。
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Research on Structural Damage Monitoring of Double-bolted Composite Joints 
Based on Carbon Nanosensors

Zhang　Lu1， Hu　Licheng1， Li　Xingliang2， Xie　Yunqi1， Lu　Shaowei1

1. Shenyang Aerospace University， Shenyang 110136， China

2. Beijing Institute of Aeronautical Precision Machinery， Beijing 100076， China

Abstract: With the continuous development of aviation technology, composite structures have been widely used in 

various complex working environments and load-bearing parts. However, composite materials are prone to initial 

damage during bolt connections, such as matrix cracking, fiber fracture, and delamination, leading to a decrease in 

structural load-bearing efficiency and an increased risk of failure. Therefore, real-time monitoring of damage to bolted 

connection structures during service has become particularly important. Traditional non-destructive testing methods 

are limited by the environment and equipment, making it difficult to monitor structural damage in real-time. This paper 

studies the damage process of double bolt connection structures based on carbon nanosensors. Through temperature 

monitoring experiments, fatigue monitoring experiments, and strain monitoring experiments of double bolt structures, 

the response law of the resistance change rate of carbon nanosensors under temperature changes and fatigue loads 

is analyzed. The research results indicate that the sensor has good effectiveness in temperature and damage 

measurement, providing new research ideas and methods for health monitoring of composite material structures.

Key Words: carbon nanosensor; structural health detection; double bolt structure; composite material; 

nondestructive examination
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