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随机振动载荷下连接螺栓振动疲劳强度分析

王红珍,喻琴,李刚,邓兴民
(庆安集团有限公司 航空设备研究所,西安暋710077)

摘暋要:因连接螺栓在随机振动试验中存在疲劳破坏问题需要解决,采用基于功率谱密度函数的频域法,对连

接螺栓随机激励下的振动疲劳寿命进行分析。通过有限元分析计算出连接螺栓上的载荷,理论计算得出连接

螺栓上的1氁振动应力,基于高斯分布和线性累积损伤定律的三区间法,结合材料17灢4PH 的S灢N 曲线,对连接

螺栓进行随机振动载荷下的振动疲劳强度进行分析。结果表明:计算与试验结果一致,为连接螺栓振动疲劳寿

命预计提供分析手段和设计参考。
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AnalysisofBoltVibrationFatigueunderRandomVibrationLoad
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Abstract:Tosolvetheproblemoffatiguefailureonofboltinrandomvibrationtest,therandomvibrationfa灢
tiguelifeisestimatedbyfiniteelementmethod.Themethodisbasedontheinformationofthefrequencydomain

ofrandomloadinghistory.Boltsaresimulatedbyrigidconnection.Thestresstransferfunctionofthestructure

isanalyzedbyfrequencyresponsesimulation,andobtainedpeakspersecondofthebolt.Theforceandthe

stressofboltwaspicked.Thestressofboltarecalculated.CombinedwithS灢Ncurveofandfatiguedamageac灢
cumulationtheory,randomvibrationfatiguelifeofboltisanalyzedbyThree灢bandmethod.Boththecalculation

andtestresultarebasicallyconsistent.Thismethodcanbeprovidedasprovideanalysismethodanddesignref灢
erenceforbolt.
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0暋引暋言

实际工程中的结构振动疲劳问题,工作环境复

杂,影响因素多,对振动疲劳的理论研究还处于探

索阶段,对振动疲劳破坏的机理、模式认识不够清

楚,因此,对振动疲劳的研究主要以试验为主要手

段,以观察到的实验现象和测得的试验数据作为下

一步理论分析的依据[1]。飞机结构在使用过程中

始终处在振动环境之中,振动引起的结构疲劳破坏

是飞机结构破坏的主要模式之一,是航空武器装备

研制和使用中的共性问题。振动载荷分为确定性

振动载荷和随机性振动载荷,其中以随机性振动载

荷为主。对于随机振动载荷作用下的结构振动疲

劳寿命评估为飞机强度设计的技术难点[2]。
一架飞机上要采用各种连接方法,包括螺接、

铆接、焊接、胶接等,螺接具有构造简单、安装方便、



易于拆卸,并具有连接强度高和可靠性好等特点,
所以螺接技术发展迅速,应用最广,螺接以螺栓、螺
钉连接为主要形式[3]。螺栓主要用于高承载结构

件,根据零组件的结构和受力情况,有抗疲劳螺栓、
抗剪螺栓、抗拉螺栓[4]。针对振动载荷下紧固件松

动失效破坏的问题,国内外开展了很多研究,然而,
国内外关于振动环境下飞机紧固件使用寿命的研

究报道较少。因此研究飞机紧固件的疲劳寿命具

有重要的理论意义和工程实际意义[5]。

1暋基本理论

结构振动疲劳分析通常首先进行结构动力响

应分析,并选择合理的疲劳破坏准则和适用的结构

振动疲劳S灢N 曲线,最后利用 Miner线性累积损

伤理论预计疲劳破坏寿命[6]。
运用 由 Steinberg 提 出 的 基 于 高 斯 分 布 和

Miner线性累计损伤定律的三区间法疲劳损伤模

型进行寿命校核,步骤如下:
(1)由动力学分析求得危险位置的1氁、2氁、3氁

应力及应力2灢频率响应谱(PSD);
(2)计 算 n 阶 谱 矩 以 及 峰 值 频 率,如 图 1

所示[7]。

Mn =曇
+曓

-曓
fn·G(f)df=暺fn

k·G(k)·毮f (1)

m0=暺G(k) (2)

m1=暺f·G(k)·毮f (3)

m2=暺f2·G(k)·毮f (4)

m4=暺f4·G(k)·毮f (5)

Vp =v+
0 = m4

m2
(6)

图1暋谱矩的计算

(3)损伤计算:

Steinberg提出的基于正态分布和 Miner线性

累计损伤定律的三区间法(该方法的前提是:大于

的应力仅仅发生100%-99.73% =0.27%的时间

内,假定它们不够成任何损伤),如图2所示。

图2暋三区间法

线性损伤计算公式:

D=n1氁

N1氁
+n2氁

N2氁
+n3氁

N3氁
(7)

式中:n1氁等于或低于1氁水平的实际循环数(0.683

v+
0 T);T为振动时间;n2氁等于或低于2氁水平的实

际循环数(0.271v+
0 T);n3氁等于或低于3氁水平的

实际循环数(0.043v+
0 T)。

N1氁、N2氁、N3氁等于根据S灢N 曲线(Sm·N=C)
查得的1氁、2氁和3氁应力水平分别对应的许可循环

的次数。当D>1时,发生疲劳破坏。
研究表明利用1氁、2氁、3氁应力和统计平均频率

计算随机疲劳是一个有效的过程[8]。

2暋螺栓疲劳断裂情况

目前,国内外关于随机振动载荷下连接螺栓的

疲劳寿命分析问题较少,本文基于功率谱密度函数

的频域法,采用 AnsysWorkbench有限元分析软

件,对随机振动载荷下的某飞机产品上的连接螺栓

进行疲劳强度分析,通过动力学数值计算得到作动

筒产品在随机激励下的应力响应,该分析方法具有

较强的工程指导价值,可以极大地提高设计效率。
某飞机配套产品某作动筒进行完随机振动试

验后,该作动筒和夹具之间的连接螺栓其中之一出

现断裂,对故障件进行外观检查,断裂位于螺柱的

一侧螺纹根部,如图3箭头所指处所示,断裂螺栓

低倍观察宏观形貌如图4所示。断裂源区细腻平

坦,未发现去空、夹杂等冶金缺陷。通过扫描电镜
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高倍观察,螺柱断口微观形貌可见明显的疲劳条带

特征,表明该故障件的断裂性质为疲劳断裂。

图3暋断裂连接螺栓外观及断裂位置

图4暋连接螺栓断口宏观形貌

产品在进行随机振动试验后,连接螺栓承受随

机振动疲劳载荷,随机振动疲劳同常规疲劳过程基

本相同,一般要经过三个过程,即:疲劳裂纹形成、
疲劳裂纹扩展及裂纹扩展到临界尺寸时的快速(不
稳定)断裂[9]。疲劳裂纹形核大多发生在应力集中

或危险截面的头下圆角处、细杆处、螺纹底径等

表面[10]。

3暋有限元仿真

3.1暋模型的固有频率和振型

作动筒通过连接螺栓固定在振动试验台上,结
构有限元模型和螺栓位置如图5~图6所示,螺栓

通过刚性连接模拟。三个轴向的随机振动谱如图

7所示,耐久振动每个方向是5小时。

图5暋有限元模型

图6暋振动方向和螺栓位置

图7暋随机振动谱

3.2暋模型的固有频率和振型

模态分析主要是了解模型的动态特性,得到结

构在PSD载荷谱所覆盖的频带内每阶的固有频

率,为下一步的频率响应分析做准备。计算得到的

前9阶频率如表1所示,前三阶结构振型如图8~
图10所示。作动筒1阶振型主要是筒体末端的上

下振动,2阶振型主要是筒体末端的左右振动,3阶

振型主要是筒体末端的前后振动。

表1暋前9阶固有频率

阶数 频率/Hz 阶数 频率/Hz

1 202 6 221

2 220 7 227

3 220 8 234

4 221 9 245

5 221

图8暋1阶振型
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图9暋2阶振型

图10暋3阶振型

3.3暋频率响应分析

结构在X、Y 和Z 向(注:方向如图5所示)1氁
最大应力响应值节点处的应力响应功率谱密度

PSD(MPa2/Hz)曲线,如图11所示。根据结构的

1氁应力响应功率谱密度PSD(MPa2/Hz)曲线计算

出PSD曲线的二阶谱矩和四阶谱矩,进而计算出

作动筒振动过程中的峰值频率V+
0 ,如表2所示。

(a)x方向振动

(b)y方向振动

(c)z方向振动

图11暋结构的1氁应力响应功率谱

密度PSD(MPa2/Hz)曲线

表2暋连接螺栓的峰值频率

激励方向 峰值频率/Hz

X 629

Y 754

Z 804

3.4暋连接螺栓上载荷

通过有限元的计算得出作动筒和夹具之间连

接螺栓的载荷,如表3所示。X、Y、Z 方向振动时,
螺栓C 和D 上的载荷较螺栓A 和B 上的载荷

较大。

表3暋四个连接螺栓上载荷

螺栓编号 振动方向
载荷/N

X Y Z

X 279 420 1007

A Y 117 1281 2166

Z 839 632 1378

X 276 414 947

B Y 190 1192 2149

Z 865 648 1382

X 2230 179 3538

C Y 611 1298 2779

Z 1551 518 4021

X 2180 183 3385

D Y 707 1204 2781

Z 1737 571 4076

3.5暋连接螺栓上应力

根据材料力学基础,四个连接螺栓规格相同,
故计算得出四个螺栓上的当量应力如表4所示,X
方向振动时,螺栓C 和D 上的应力较螺栓A 和B
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上的应力较大;Y 方向振动时,螺栓C 和D 上的应

力和螺栓A 和B 上的应力相当;Z 方向振动时,螺
栓C和D 上的应力较螺栓A 和B 上的应力较大。

表4暋四个连接螺栓上的1氁应力

螺栓编号 振动方向 1氁应力/MPa

X 14

A Y 33

Z 25

X 13

B Y 31

Z 25

X 55

C Y 38

Z 49

X 54

D Y 38

Z 52

3.6暋螺栓损伤

进行损伤计算时需要确定材料的疲劳寿命曲

线,加载频率对振动疲劳寿命有一定的影响[11]。
振动疲劳一般都是低应力高频载荷作用下的疲劳,
其寿命属于超高周。现在较常用的S灢N 曲线的形

式为指数函数形式和幂函数形式等,这些S灢N 曲

线虽然可以很好的描述中高周寿命,但是对于超高

周不能准确的描述[12]。目前并没有针对振动疲劳

的损伤累积理论,有专家指出,鉴于动态疲劳估算

误差较大,采用其他有关非线性累积损伤理论并不

能显著改善分析精度,反而增加了分析的工作量和

难度[13],建议仍旧采用线性累积损伤来计算累积

损伤量[14]。
常规疲劳研究方法是应用标准试样疲劳试验

得到的材料疲劳极限、S灢N 曲线及疲劳极限图等,
再考虑零件由于尺寸、表面加工状态及几何形状引

起的应力集中等因素而进行的疲劳强度设计。由

于随机振动振动高周低应力疲劳问题,其疲劳寿命

主要是裂纹形成寿命,将等幅应力的试验结果用于

随机交变应力的情况采用了 Miner提出的假设,
即:结构疲劳损伤的累积是线性的。著名的线性累

积损伤假设,被广泛地应用于随机振动试验以及在

随机载荷下的寿命理论分析计算工作中[6]。

Miner理论假定损伤D 为1时试件将发生疲

劳破坏,但在工程应用过程中,特别是在结构随机

振动情况下这一准则偏保守,载荷的加载顺序与损

伤量有着密切的关系,D 值的选取最好由工程使

用经验统计和试验研究综合分析给出[15]。
采用 由 Steinberg 提 出 的 基 于 高 斯 分 布 和

Miner线性累计损伤定律的三区间法,结合螺栓材

料的S灢N 曲线,对连接螺栓进行疲劳损伤计算,结
果如表5所示,根据文章当损伤之和大于1时,表
明连接螺栓在振动过程中发生疲劳破坏[16灢17]。根

据本文的分析结果,螺栓C 和螺栓D 损伤之和大

于1,故螺栓C 和螺栓D 不满足振动疲劳寿命要

求,且该产品在进行振动试验后连接螺栓断裂失

效,计算结果与试验结果一致。连接螺栓需要采用

措施提高螺栓的振动疲劳强度。

表5暋四个连接螺栓的振动损伤

螺栓编号 振动方向 损伤
三方向振动的

损伤之和

X 6.68E-03

A Y 2.31E-01 3.45E-01

Z 8.29E-02

X 4.99E-03

B Y 1.81E-01 2.91E-01

Z 8.29E-02

X 1.43E+00

C Y 4.01E-01 3.22E+00

Z 1.16E+00

X 1.33E+00

D Y 4.01E-01 3.45E+00

Z 1.46E+00

4暋结暋论

通过对随机振动载荷下连接螺栓的疲劳强度

分析,说明该连接螺栓不满足疲劳寿命的要求。该

计算结果与试验结果一致,较好的评估连接螺栓的

振动疲劳强度,且分析方法具有较强的工程指导价

值,可以极大地提高设计效率,降低设计成本。
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