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制孔垂直度对轴向振动载荷下铆钉承载能力的影响研究
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摘要：飞机进气道结构与发动机套筒之间使用沉头铆钉连接，在检修中发现部分铆钉发生疲劳断裂问题，分析认为

制造过程中因铆钉孔垂直度不合格导致铆钉偏斜，造成铆钉承载能力降低，受机身振动影响引发疲劳断裂。通过有限元

仿真方法研究铆钉孔倾斜对铆钉承载能力的影响，结果表明，铆钉孔倾斜会造成铆钉截面应力分布不均，且倾斜角度越

大，铆钉头截面的铆钉最大应力和应力分布不均匀程度越高。不同倾斜角度下的铆钉轴向载荷疲劳试验表明，铆钉孔倾

斜会造成轴向交变载荷下铆钉疲劳寿命的缩减。研究结果表明，制孔及锪窝工艺中铆钉孔垂直度不合格会造成铆钉截

面内应力分布不均，降低铆钉承载能力，在飞机制造过程中应严格控制铆钉孔垂直度，以确保铆接结构的可靠性。
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0　引言

铆钉连接以其良好的机械性能和较强的环境适

应性等优点在航空航天制造领域应用十分广泛［1］。在

众多铆接形式中，沉头铆钉相比于普通铆钉表面平整

度更高，因此气动阻力较低，更加适合在有气流通过

的区域使用，但沉头铆钉的制孔工序较多，制孔质量

较难控制，制孔与铆接的过程中容易产生质量问题［2］。
影响铆接质量的因素有很多，如孔垂直度、铆接

干涉量、孔同轴度、铆接夹层间隙等［3］。SUN等［4］通过

疲劳试验的方法研究了垂直度偏差对碳纤维增强塑

料（Carbon Fibre Reinforced Plastics, CFRP）接头疲劳性

能的影响，证明垂直度偏差会降低接头的高周疲劳寿

命。KORBEL［5］通过控制铆接过程中的生产变量，研

究了安装工艺对薄板铆接搭接接头残余应力、夹紧力

和疲劳性能的影响。LI等［6］通过数值分析和试验的方

法研究了配合公差对CFRP/铝合金单搭接盲铆接接头

承载能力的影响。徐茂青［7］结合有限元分析与试验，

研究了连接孔垂直度误差对复合材料双钉单剪连接

性能的影响，分析了垂直度误差中倾斜角度和倾斜方

向对钉载分配的影响。CHISHTI等［8］研究了沉头铆钉

孔的锪窝深度、铆接间隙等对复合材料结构接头强度

及疲劳寿命的影响。赵琪等［9］通过有限元分析配合试

验验证的方法，研究了制孔垂直度对螺栓连接强度的

影响规律。高航等［10］使用极限承载强度、弦刚度、2%
偏移承载强度为指标研究了连接孔的倾斜角度、倾斜

方向以及螺栓转矩对接头承载性能的影响规律。LIU
等［11］的研究表明，随着孔倾斜程度的增加，复合材料

单搭接双螺栓结构的连接强度逐渐下降

上述研究成果表明，制孔质量的下降影响连接结

构的承载能力。但上述研究多数关注于制孔偏差对

于被连接件强度的影响，缺少对连接件自身受载情况

的分析。本文研究了制孔垂直度偏差对铆钉承载能

力的影响，基于在发动机运行条件下采集到的真实振

动载荷谱，通过有限元方法模拟铆接区域受载情况，

得到倾斜角度与铆钉截面应力分布的关系，并通过振

动疲劳试验，研究了铆钉孔垂直度对振动疲劳寿命的

影响，为飞机铆装现场优化制孔工艺参数，进一步规

范工艺流程提供了理论依据。

1　铆接区域模型建立

1. 1　问题背景

飞机进气道内筒蒙皮与发动机套筒之间由两排

交错的铆钉连接而成，在飞行过程中，发动机振动产

生的部分载荷会影响到该铆接区域，振动环境容易引

起铆钉连接处的松动、滑移甚至断裂，给飞行安全带

来隐患。如图 1所示，从航向方向来看，该铆接区域前

方为铝合金材质的进气道内筒蒙皮，进气道内筒蒙皮

收稿日期：2024-01-19  修回日期：2024-03-14

作者简介：李传钊，男，2000年生，山东德州人，硕士研究生；主要研究方向为飞行器装配工艺；E-mail：li_chuanzhao@163.com。

孟庆勋（通信作者），男，1989年生，吉林松原人，博士，副教授，硕士研究生导师；主要研究方向为飞行器智能装配技术；E-mail：mqx@sau.edu.cn。

引用格式：李传钊，张辉，潘新，等 . 制孔垂直度对轴向振动载荷下铆钉承载能力的影响研究［J］. 机械强度，2025，47（10）：105-113.

LI Chuanzhao，ZHANG Hui，PAN Xin，et al. Research on influences of drilling verticality on bearing capacity of rivets under the axial vibration load［J］. 

Journal of Mechanical Strength，2025，47（10）：105-113.



2025 年机 械 强 度

的前端与机身隔框通过铆钉连接；后方为钛合金套筒，

套筒与发动机转接段之间采用过渡配合。发动机在运

行过程中会产生振动载荷，大部分振动载荷经由螺栓

等连接件传递到机身，但仍有部分振动载荷会通过套

筒传递到其与进气道蒙皮的铆接区域，成为影响该铆

接区域的主要外部载荷。飞机的紧固件及其连接结构

在复杂交变载荷作用下容易产生疲劳断裂问题［12］，因
此本文参考了真实测得的机身振动载荷，为铆接结构

仿真分析和疲劳试验制定合适的外部激励载荷。

孔垂直度误差是一种制造缺陷，外观上表现为沉

头铆钉的窝孔倾斜，垂直度较差的铆钉孔会在承受载

荷时在孔周区域造成不均匀的应力分布，影响铆接结

构的连接性能［13-15］。沉头铆钉孔的制孔工艺包括制

孔、铰孔、锪窝、去毛刺等，在进气道铆接叠层结构制

孔工作中，受操作空间限制，大部分的制孔-锪窝工序

由工人持风钻手工完成，制孔质量缺乏同一性，容易

产生垂直度偏差等问题。本文通过有限元仿真的方

法，在仿真模型中调整铆钉的倾斜方向与角度，对比

不同倾斜角度下铆钉的受力情况，探究铆钉倾斜对其

承载能力的影响。之后分别对倾斜铆钉和竖直铆钉

连接的试验件进行轴向振动疲劳试验，研究垂直度偏

差对铆钉疲劳寿命的影响及其机制并给出结论。

1. 2　振动加速度测量

发动机在运行阶段存在振动问题，铆接区域作为

发动机套筒与进气道的连接区域，承受着传递部分载

荷的作用。需要经过加速度测量的方法确定振动载

荷的量级与方向，作为仿真分析载荷设置的依据［16］。
加速度测量如图 2所示，使用三轴加速度传感器对发

动机在不同转速下铆接区域的时域加速度信息进行

测量，测量位置为保证发动机运行安全的情况下操作

可达的套筒内侧铆钉旁，振动加速度信号经过信号放

大器由数据采集器采集。

加速度传感器的方向设定如下：x 为顺航向气流

方向，y 为发动机进气道径向方向，z 为进气道圆周切

向方向。图 3为测量点在 x、y、z 3个方向的加速度值。

由图3可知，随着发动机转速的变化，x、y、z 3个方向上

的振动加速度变化趋势一致，沿 y 方向的最大加速度

为 199 m/s2，x、z 方向最大加速度分别为 41、40 m/s2，y
方向的振动加速度显著高于 x与 z方向，因此在随后的

仿真分析中重点关注铆钉沿轴向的载荷。根据断裂

铆钉形貌分析可知，断裂形式为低应力高周疲劳断

裂，因此认为铆钉断裂原因为铆钉长期承受周期性轴

向振动载荷，在钉头应力集中处出现裂纹，随后裂纹

逐渐扩展，最终完全失效断裂。

选取 y 方向上发动机转速为 100% 时的部分时域

信号进行分析。调整时域坐标轴尺度分析加速度信

图2　振动加速度测量

Fig. 2　　Measurement of the vibration acceleration

（a） x方向

（a） x-direction

（b） y方向

（b） y-direction

（c） z方向

（c） z-direction
图3　振动加速度时域信息

Fig. 3　　Time-domain information of vibration acceleration

图1　进气道铆接区域结构

Fig. 1　　Structure of the riveting area of intake duct
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息，在耦合了发动机和机体振动的环境下，铆接区域

的加速度信号无周期性规律，为典型的随机振动，无

法直接进行频率、振幅等振动特性的提取。

使用载荷分析软件Siemens LMS tecware对该时域加

速度信号进行功率谱密度（Power Spectral Density, PSD）
分析，得到图 4所示的功率谱密度示意图。该信号的

主要频率区间为 2 750~3 750 Hz，在 1 000~1 250 Hz也
有少量分布。仿真载荷选取的原则是在铆钉产生最

大加速度的工况下频率最为集中的振动状态。根据

以上分析及图 4 所示结果，最终选用 3 100 Hz 作为仿

真计算载荷的加载频率。

1. 3　铆接区域等效结构

铆接区域结构整体尺寸过大，在有限元分析中对

计算机要求较高，计算时间过长。经分析，铆接区域

中两排铆钉交错排列，每排中相邻两颗铆钉之间弧长

为 40 mm，具有明显的重复性规律，因此采用提取等效

结构的方法进行仿真模型的构建。选用包含 5颗铆钉

的区域，并隐去被连接件的多余结构，作为用于仿真

的等效几何结构，如图 5所示。圆环曲率较小，5颗铆

钉覆盖的区域与平面较为接近，因此近似为平面结构

以便于计算。选用中间铆钉作为研究对象，该结构可

隔绝边缘铆钉的边际效应影响，保证中间铆钉所承受

载荷的对称性和一致性。分别设置铆接区域宽度为

25 mm；铆钉距边缘为9 mm；两排铆钉间距为7 mm。按

照铆接区域的真实结构尺寸进行边界条件设置。由

图 5可知，进气道内筒蒙皮外侧被机身隔框约束，根据

隔框在该区域的相对位置在仿真模型中施加约束条件；

套筒与发动机嵌套，承受来自发动机的振动载荷，因此

在套筒中间位置施加载荷。将仿真载荷设置为y方向上

施加载荷大小为100 N、频率为3 100 Hz的周期性载荷。

1. 4　模型特征

调整不同模型中中间铆钉孔的倾斜角度与方向，

以便研究钉孔倾斜对铆钉承载能力的影响。

1. 4. 1　倾斜方向

图 6（a）为正常的竖直铆钉；图 6（b）为中间铆钉

孔绕 x 轴正方向倾斜 3°的模型；图 6（c）为绕 z 轴负方

向倾斜 3°，图 6（d）为绕 z轴正方向倾斜 3°。对倾斜方

向不同的铆钉进行仿真计算，目的是排除载荷加载位

置对仿真的影响，证明影响铆钉应力分布的因素仅为

铆钉倾斜。

1. 4. 2　倾斜角度

为了研究倾斜角度对铆钉承载能力的影响，分别设

置中间连接孔的倾斜角度为0°、1°、2°和3°，根据仿真结

果分析铆钉头根部应力分布随倾斜角度变化的规律。

图5　铆接等效几何结构示意图

Fig. 5　　Schematic diagram of equivalent geometric structures for 

riveting

图4　y方向振动功率谱密度

Fig. 4　　PSD of y-direction vibration

（a）竖直铆钉

（a） Vertical rivet
（b）向左倾斜3°
（b） Tilt left by 3°

（c）向前倾斜3°
（c） Tilt forward by 3°

（d）向后倾斜3°
（d） Tilt back by 3°

图6　倾斜方向仿真几何模型

Fig. 6　　Simulation geometric model in the oblique direction
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2　仿真计算

2. 1　仿真参数设置

模型由蒙皮、套筒、铆钉以及模拟铆接过程的冲

头构成，蒙皮厚度为 1. 8 mm，材质为 2B06 铝合金；套

筒厚度为 2 mm，材质为 TC2 钛合金；铆钉与冲头材料

为2A10铝合金。材料力学性能如表1所示。

仿真涉及铆钉的塑性成形，仿真中 2A10铝合金材

料采用 Johnson-Cook（J-C）模型。J-C 模型常用于材料

准静态条件下的塑性变形，对于铆接成形仿真来说较

为合适。J-C材料强度模型的表达式为

Re = [ A + Bεn ] [1 + C ln ε̇* ] [1 - T *m ] （1）
ε̇* = ε̇

ε̇0
（2）

T * = T - T r
T0 - T r

（3）
式中，Re 为材料屈服应力；A为材料准静态屈服强度；ε

为塑性应变；B、n均为应变硬化影响系数；C为应变率

敏感指数；m为材料温度的敏感系数；ε̇为应变率；ε̇0为

参考的应变率；T0 为材料熔点；T 为材料瞬时温度；T r
为室温。

在 Abaqus 软件材料属性设置中选择 J-C 准则，对

A、B、C、n、m 5 个参数进行设置，相关参数值如表 2
所示［17］。

其他仿真设置如下：

1）变形设置：铆钉及被铆接件为变形体，两侧冲

头为刚体。

2）网格划分：使用C3D8R六面体网格对模型进行

划分。定义进气道内筒蒙皮和发动机套筒的近似全

局网格种子尺寸为 0. 3 mm，进气道内筒蒙皮划分了

153 781个网格，发动机套筒的网格数为 193 338；为了

更精准地分析铆钉的受载情况，设置铆钉网格种子尺

寸为 0. 12 mm，每颗铆钉划分 49 488 个网格。网格划

分后的装配体如图7（a）所示。

3）相互作用属性设置：在铆钉与板材、两侧冲头

之间，板材与板材之间设置为通用接触，法向方向为

硬接触，切向设置为摩擦因数为 0. 3的罚摩擦接触，如

图7（b）所示。

4）分析步设置：为了模拟铆钉铆接及后续受载后

铆钉的受力情况，在仿真中设置了 3 个分析步，分别

模拟铆钉铆接，冲头撤出以及加载的过程，每个分析

步均设置为显式动力学分析。在分析步①中，设置上

侧冲头向下位移 0. 5 mm。下侧冲头向上位移 3 mm，

图 7（c）为直钉模型的位移边界条件设置，图 7（d）为斜

钉模型的位移边界条件设置；随后在分析步②中为

上、下两侧冲头设置远离铆钉的位移，撤出铆模，避免

其在加载过程中与铆钉产生干涉；在分析步③中施加

载荷幅值为 100 N 的周期性载荷，载荷的幅值曲线如

图 8 所示。3 个分析步的初始状态如图 9 所示。采用

分析步③最后时刻的仿真结果作为结果分析，此时铆

钉承受的载荷最大。

表1　材料属性

Tab. 1　Material properties

参数Parameter
弹性模量

Modulus of elasticity/MPa
密度Density/(kg/m3)
泊松比Poisson ratio

2A10
69 000
2 800
0.31

2B06
65 262
2 700
0.368

TC2
109 706

4 500
0.324

表2　2A10铝合金J-C模型参数

Tab. 2　J-C model parameters of 2A10 aluminum alloy

A/MPa
297

B/MPa
338.2

C

0.015
n

0.34
m

1

（a）网格划分
（a） Mesh generation

（b）相互作用属性设置
（b） Interaction property setting

（c）直钉模型位移设置
（c） Straight nail model 

displacement setting

（d）斜钉模型位移设置
（d） Diagonal nail model 

displacement setting

图7　模型仿真设置

Fig. 7　　Model simulation setting

图8　周期性载荷幅值曲线

Fig. 8　　Amplitude curve of the periodic load

108



第 47 卷第 10 期 李传钊，等： 制孔垂直度对轴向振动载荷下铆钉承载能力的影响研究

2. 2　仿真结果

2. 2. 1　倾斜方向

不同倾斜方向下铆钉头根问截面的应力分布，如

图 10所示。首先，对垂直铆钉进行分析，由图 10（a）可

知，在 y方向视图下，铆钉钉头根部的应力分布较为均

匀，最大应力出现在接近表层的区域，最大应力值为

254 MPa，最小应力点出现在钉杆的正中间。由图10（b）
可知，铆钉孔向左倾斜 3°，垂直于铆钉轴线平面内的

应力呈明显非对称分布，最大应力集中在铆钉沉头倾

斜的方向，应力集中区域的最大应力值为 288. 2 MPa，
明显大于非倾斜钉的情况，最小应力点同样偏离了铆

钉中心。由图 10（c）、图 10（d）可知，铆钉孔分别向前、

后倾斜 3°，其应力分布同样呈现非对称形式，2种情况

下最大应力均集中在铆钉头倾斜方向。向前倾斜情

况下的最大应力值为 289. 2 MPa，向后倾斜情况下的

最大应力值为 281. 8 MPa，两者均明显大于竖直铆钉

的情况。铆钉孔向不同方向倾斜所引起的最大应力

值差异仅为几兆帕。此结果可证明，铆钉截面应力分

布不均仅与铆钉孔倾斜方向有关，排除仿真的边界条

件和载荷设置对铆钉截面应力分布的影响。

（a）竖直铆钉

（a） Vertical rivet

（b）向左倾斜3°
（b） Tilt left by 3°

（c）向前倾斜3°

（c） Tilt forward by 3°

（d）向后倾斜3°

（d） Tilt back by 3°

图10　不同倾斜方向下铆钉头根部截面应力分布云图

Fig. 10　　Stress distribution nephogram of the root section of rivet 

heads in different inclined directions

2. 2. 2　倾斜角度

对倾斜角度不同的仿真结果进行分析，沿经过铆

钉轴线的平面将铆钉剖开，以便观察截面的应力分

布。沉头铆钉钉头与钉杆的过渡区域位于 2个被连接

件接触的区域，直接承受振动带来的轴向载荷，因此

钉头根部应力水平高于其他位置，易形成应力集中，

成为疲劳断裂的源区。图 11（a）为正常的非倾斜铆钉

应力分布情况，铆钉轴线两侧应力呈对称分布，无明

显的应力集中。图 11（b）~图 11（d）分别为 1°、2°、3°倾
斜的铆钉，可见铆钉轴线两侧应力呈明显的非对称分

布，各铆钉在图 11展示的视图中左侧应力水平较高，

且随着倾斜度数增加，应力集中程度也逐渐升高。该

结果表明，铆钉倾斜角度越大，越容易在钉头与钉杆

的过渡区域形成应力集中现象。应力集中处在振动

环境下容易产生微裂纹，进而成为裂纹扩展的源区，

裂纹在振动载荷下继续扩展，导致铆钉整体断裂［18］。

图11　　倾斜角度对铆钉内应力的影响

Fig. 11　　Influence of the inclination angle on the internal stress of 

rivets

图9　仿真分析步设置

Fig. 9　　Setting of simulation analysis steps
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分别提取倾斜角度为 0°、1°、2°、3°的铆钉钉头根

部截面最大应力，如图 12所示。由图 12可知，随着倾

斜角度增加，最大应力逐渐增大。倾斜度过大的铆钉

更容易在钉头根部形成应力集中，造成初始损伤，成

为疲劳断裂的起裂源，在振动载荷的作用下扩展为裂

纹，最终造成断裂，影响飞行安全。

在 Abaqus 软件后处理模块中提取不同倾斜角度

的模型中钉头根部截面上距圆心 3. 8 mm的圆周上的

节点 Mises 应力信息，绘制在图 13 所示的雷达图上。

图 13中，周向刻度为各节点编号，轴向刻度为该节点

Mises 应力值。图 13 中，紫色线为铆钉孔垂直情况下

的应力数据，其应力分布均匀性较好，随着倾斜角度

的增加，应力分布均匀度变差，高应力区域更容易集

中在同一侧，容易引发裂纹的萌生，进而造成铆钉承

载能力的降低。

3　振动疲劳试验

3. 1　试验方案

为研究垂直度缺陷对铆钉疲劳寿命的影响，设计

铆接结构受轴向振动载荷的疲劳试验。准备图 14所

示的试验件。上板模拟进气道蒙皮，材料为 2B06铝合

金，厚度为 1. 8 mm；下板模拟发动机套筒，材料为TC2
钛合金，厚度为2 mm；铆钉为HB8065-4×9 mm 90°沉头

半冠状铆钉［19］，材质为 2A10 铝合金。试验件各部件

的材料及铆钉孔之间的位置关系均与飞机的真实结

构保持一致。分别制作中间铆钉孔垂直和倾斜 3°的
试验件，a组试验件中间铆钉垂直于板平面，b组试验

件中间铆钉向左侧倾斜，进行对比试验。

使用电磁振动试验机进行振动试验。设计图15所
示的振动试验夹具。试验件的一端由螺栓固定在夹

具上，模拟机身隔框对进气道内蒙皮的约束作用；另

一端通过专用夹具连接特定质量的配重，用于在振动

中为试验件提供载荷。

设置振动台模式为垂直振动，在振动试验中，每 1
次循环可分为4步，每1步中振动台与试验件以及配重

的运动状态各有不同。图16为振动试验各部件的运动

状态。假设 1次振动循环开始时振动台拥有向下的运

动趋势，如图16（a）所示，此时台面开始向下移动，配重

块在自身重力作用下也随之向下移动。图 16（b）中，振

图12　　铆钉截面最大应力随倾斜角度变化趋势

Fig. 12　　Changing trend of the maximum stress of the rivet section 

with the inclination angle

图13　不同倾斜角度下铆钉截面应力分布

Fig. 13　　Stress distribution of the rivet’s cross-section at different 

inclination angles

图14　振动疲劳试验件

Fig. 14　　Vibration fatigue test specimen

图15　铆钉轴向振动疲劳试验

Fig. 15　　Axial vibration fatigue test of rivets
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动台面移动至最低点，配重随试验件与夹具也移动至

最低点，之后进入第 3步。如图 16（c）所示，振动台在

移动至最低点后开始向上移动，而配重块由于自身质

量较大，在惯性作用下仍有保持原有运动状态的趋势，

所以配重块的移动滞后于振动台与夹具，从而在试验

件的铆钉处造成了轴向拉力，实现了在振动中为铆钉

提供轴向周期性拉伸载荷的目的。最后，图 16（d）中，

台面移动至最高点，配重块在试验件的拉伸作用下也

开始向上移动，之后再回到图 16（a）所示状态，进行下

一周期的循环。配重块为铆钉提供周期性的拉伸载

荷，模拟发动机运行过程中产生的轴向振动载荷作用

在铆钉上的效果。

在振动试验的 1 次循环中，配重的振动滞后于振

动台，试验件中铆钉的拉伸载荷来源于配重与振动台

的相位差，在两者振动加速度差别最大时，铆钉的拉

伸载荷最大。进行振动试验时，以高功率模式下配重

存在垂直方向上的位移为标准进行振动台参数的设

置，对试验件进行轴向振动载荷加载，直至铆钉头发

生断裂失效。

3. 2　试验结果

首先进行倾斜铆钉试验件的振动试验，试验结果

中，b组试验件中间部位的倾斜铆钉发生疲劳断裂，此

时振动试验机记录的试验时长为 584 642 s，等效循环

次数为 4 092 494。之后替换为 a组试验件进行试验，

在相同的振动参数及载荷下，振动时长超过1 000 000 s时，a
组试验件上的铆钉仍未发生断裂。试验结果表明，在

相同振动载荷条件下，存在制孔垂直度缺陷的铆钉疲

劳寿命低于垂直度较好的铆钉。

倾斜铆钉疲劳断口形貌与仿真应力图的对比如

图 17所示。图 17（a）标示了振动试验中的铆钉倾斜方

向；图 17（b）为断裂铆钉的断裂形貌，可明显观察到

断口左侧为疲劳断裂的源区，中间部分为扩展区，右

侧为瞬断区，断口形貌符合疲劳断裂的一般特征［20］。
图 17（c）所示为与试验件铆钉倾斜方向相同的有限元

仿真结果，可见铆钉截面应力分布不均，左侧存在应

力集中现象，与振动试验中铆钉疲劳断裂的源区位置

一致。综合有限元仿真结果与振动试验结论可认为，

存在垂直度缺陷的铆钉疲劳寿命不佳的原因为在拉

伸载荷下铆钉沉头与钉杆过渡处应力分布不均匀，在

应力集中处形成初始裂纹，随后裂纹在载荷作用下继

续扩展，最终造成铆钉断裂。

（a）铆钉倾斜方向
（a）  Inclination direction of the rivet

（b）铆钉断裂形貌（沉头侧）
（b） Fracture morphology of the 

rivet’s countersunk

（c）仿真结果
（c） Simulation results

图17　断裂铆钉形貌与仿真结果对比

Fig. 17　　Comparison of broken rivets’ morphology and simulation 

results

图16　振动试验原理

Fig. 16　　Principle of vibration test
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4　结论

通过有限元仿真结合试验的方法研究了制孔垂直

度对受轴向载荷作用下的铆钉承载能力的影响，以铆

钉头根部截面应力分布均匀程度、最大应力值为指标，

对不同钉孔倾斜角度下铆钉受载情况进行仿真，并进

行了铆钉疲劳振动试验，得出以下主要结论：

1）铆钉孔倾斜会引发铆钉截面内应力分布不均

匀。对具有不同倾斜方向钉孔的仿真模型进行有限

元计算，结果表明，钉孔倾斜会引发铆钉头根部截面

的应力不均匀，造成一侧应力集中。

2）随着钉孔倾斜角度的增大，铆钉截面的最大应

力增大，应力分布均匀程度降低。在仿真中分别设置

钉孔倾斜角度为 0°、1°、2°、3°的模型，结果表明，铆钉

头根部截面最大应力值逐渐升高，且应力分布均匀程

度逐渐降低，高应力区域更容易集中在同一侧，造成

铆钉承载能力的降低。

3）钉孔垂直度不合格会降低铆钉承受轴向载荷

时的疲劳寿命。设计铆接结构受轴向振动载荷下的

铆钉疲劳试验，试验结果显示，具有倾斜铆钉孔的试

件的循环次数低于铆钉孔垂直的试验件，断裂铆钉的

初始裂纹位置与仿真中应力集中区域一致。因此，在

制孔及锪窝时应严格控制钉孔垂直度误差，避免发生

铆钉断裂事故，影响铆接结构可靠性。
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Research on influences of drilling verticality on bearing capacity of rivets 

under the axial vibration load

LI Chuanzhao1 ZHANG Hui2 PAN Xin2 LIU Xueru3 MENG Qingxun1，2

(1.  School of Aeronautics and Astronautics, Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China)

［2.  Shenyang Aircraft Industry (Group) Co., Ltd., Shenyang 110034, China］

(3.  School of Civil Aviation, Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China)

Abstract: The aircraft’s inlet structure is connected to the engine sleeve using countersunk rivets.  During maintenance, 

fatigue fractures were discovered in some rivets.  It suggests that the inadequate perpendicularity of rivet holes during 

manufacturing causes the rivet misalignment, reducing the load-bearing capacity, and leading to fatigue fractures under aircraft 

vibrations.  The finite element simulation was used to study the effect of inclined rivet holes on the load-bearing capacity, 

simulation results show that inclined holes cause uneven stress distribution across the rivet section.  The higher the tilt angle, 

the higher the maximum stress and the more uneven stress distribution on the rivet head section.  Fatigue tests under axial 

loads at different tilt angles demonstrated a reduction in the rivet’s fatigue life due to the hole inclination.  The study concludes 

that non-compliance with perpendicularity standards during hole fabrication results in uneven stress distribution, decreasing 

load-bearing capacity.  Therefore, the strict control over rivet hole perpendicularity during the aircraft manufacturing is crucial 

to ensure structural reliability.
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