
892024年第67卷第3期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

双头螺柱脱扣失效原因分析及装配工艺优化*

付 玄1，孙惠斌2，刘自成1，徐广庆1，童 浩1

（1. 中国航发四川燃气涡轮研究院，绵阳 621000；
2. 西北工业大学，西安 710072）

[ 摘要 ] 针对目前某型航空发动机中介机匣单元体上双头螺柱松动脱扣问题，从安装强度、外加载荷、制造缺陷等方

面进行全面的故障原因分析和排查，得出主要原因为自锁螺母分解力矩大于相配双头螺柱的安装力矩；其次流道高

温、机体振动都将进一步加剧双头螺柱的疲劳失效，并在此基础上提出基于温差及振动组合方式的双头螺柱装配工

艺方法，即首先对螺柱进行加热处理，然后在拧紧过程中对螺柱添加轴向高频振动。通过对比试验及应用验证，双头

螺柱的平均脱扣失效故障率从 21.6% 降低至 3.2%，证明上述工艺方法能有效提高双头螺柱装配质量，在不破坏螺纹

牙配合质量的情况下增加双头螺柱的安装强度及稳定性，从而大幅度减小双头螺柱脱扣失效情况的出现，保证了航

空发动机试验及飞行过程中的安全性和可靠性。
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[ABSTRACT] In order to solve the problem of loosening and stripping of double-end studs on the intermediate casing 
of an aero-engine, the comprehensive failure analysis and troubleshooting were carried out from the aspects of installation 
strength, applied load and manufacturing defects. The main reason is that the decomposition torque of the self-locking 
nut is greater than the assembly torque of studs. Secondly, the high temperature of the cavity and the vibration of the 
engine will further aggravate the fatigue failure of the studs. And the assembly process of double-end studs based on the 
combination of temperature difference and vibration was proposed, where the stud was firstly heated, and then axial high-
frequency vibration was added to the stud during the tightening process. Comparison tests and application experiments 
were performed. Results show that the average stripping failure rate of the double-end stud decreases from 21.6% to 
3.2%, that is, the proposed assembly process can effectively improve the assembly quality of double-end studs, and increase the 
installation strength and stability of studs without damaging the quality of the thread teeth. The stripping failure of double-end 
studs is avoided effectively and the safety and reliability of aero-engine during test and flight are guaranteed.
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在航空发动机结构设计中，为满足强度、刚度等性

能要求，外涵机匣组件、轴承腔组件等零部件的轴向或

径向尺寸往往较厚，致使相连组件难以使用传统的螺栓

连接方式进行固定，而双头螺柱因其两端均有螺纹、对

连接件厚度尺寸无上限要求，因此替代螺栓被广泛应用

于航空发动机各类连接部位装配 [1]。但同时，由于双头

* 基金项目：“两机”重大专项基础研究项目（2017–VII–0010）；四川省军工科研院所稳定支持专项（GJCZ–0810–20）。



双头螺柱
脱扣失效

双头螺柱脱扣失效

强度不足 工作环境影响 操作失误

+

+

X1 X2 X3 X4 X5

X6

机体振
动影响

流道温
升影响

螺纹孔
加工问题

螺母分解
力矩过大

螺柱自身
强度不足

+



912024年第67卷第3期·航空制造技术

RESEARCH 研究论文

孔为 AG5×0.8 螺纹。

在双头螺柱分解过程中，主要须克服螺纹间的摩擦

力矩、螺纹副正压力矩及螺母底面摩擦力矩，双头螺柱

在分解时所产生的轴向拉力为
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式中，M 为拧紧力矩；d1 为螺纹外径；d2 为螺纹平均直

径；α为螺纹上升角，tan α = s/（πd2）；β为螺纹摩擦角，

tan β = f ；D 为螺母外接圆直径；μ为螺母与支撑面摩擦

系数，计算得出双头螺柱在分解时所产生的轴向拉力 F0

为 4718 N，小于双头螺柱最小拉力载荷及保证载荷 [4]，

满足强度设计要求。

2.2 螺母分解力矩分析

根据标准 HB 243—1970 过盈螺纹，M5 双头螺柱

的安装力矩为 3 ~ 6 N·m；根据标准 HB 5642—1987 自
锁螺母技术条件，M5 自锁螺母分解力矩为 5.5 ~ 6 N·m，

自锁力矩为 0.25 ~ 1.96 N·m，因此存在自锁螺母分解力

矩大于相配双头螺柱安装力矩的可能，导致分解螺母时

将双头螺柱一并带出 [4–5]。同时发动机运转一段时间后，

自锁螺母与双头螺柱的螺杆因钢与钢配合而易出现螺纹

咬死现象，从而导致自锁螺母的分解力矩进一步增大。

2.3 螺纹孔加工问题检查

在双头螺柱安装前，对中介机匣单元体螺纹孔进行

检查，虽然螺纹孔及其周边未见裂纹、变形等机械损伤情

况，但发现部分螺纹孔加工后内腔未完全清理干净，孔内

仍存有少量机加冷却液 （主要成分为蓖麻油），如图 4 所

示。蓖麻油的存在将对双头螺柱旋合摩擦系数产生较大

影响，在螺纹接触面间形成不均匀的润滑油膜，造成双头

螺柱轴向拉力波动 [6–7]，从而降低螺柱的安装固定强度。

2.4 流道温升影响分析

该型发动机中介机匣机体材料为铝合金 （ZL101A），

双头螺柱材料为不锈钢 （1Cr17Ni3），发动机试验运转

过程中，中介机匣进口温度为 17~107 ℃，故二者配合尺

寸变化量为

Δd = d(αL2 – αL1)Δt （2）
式中，d 为配合直径；αL2 为中介机匣螺纹孔线膨胀系数 

（20 ~ 100 ℃）；αL1 为双头螺柱线膨胀系数（20 ~ 100 ℃）；

Δt 为温度变化量。以温升 80 ℃为例，计算可得二者配合

尺寸变化量 Δd = 4.56 μm，表示在发动机运转过程中，随

着中介机匣进口温度的不断升高，中介机匣螺纹孔的膨

胀量大于双头螺柱的膨胀量，二者的配合紧度呈逐步减

小趋势，且反复的温差变化更易造成双头螺柱固定端疲

劳失效，进一步增加螺柱松动脱扣的风险。

2.5 机体振动影响分析

在发动机试验过程中，特别是发动机振动较大时，

中介机匣单元体作为压气机转子的前支撑受力点，将

承担转子主要的径向振动冲击 （最大时超过 15g），如
图 5 所示，因此中介机匣单元体上的双头螺柱与机体

螺纹孔配合的残余压应力会随着机匣的振动逐渐释放

并减小 [8–9]，从而使双头螺柱的实际防松阻力矩逐步减

小，降低双头螺柱连接的可靠性。

2.6 操作失误分析

该工步操作为常规自锁螺母分解操作，无明显技术

难点或扳手空间位置受限等异常情况，现场所用工具、

图 3 双头螺柱装配结构示意图（mm）

Fig.3 Double-end studs assembly structure diagram (mm)
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图 4 孔间油膜示意图

Fig.4 Diagram of oil film between holes

中介机匣螺纹孔
蓖麻油油膜

双头螺柱

图 5 发动机机体振动分布示意图

Fig.5 Schematic diagram of aero-engine body vibration distribution
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工装均能有效满足其分解要求，且操作过程中不存在敲

击、撞击等易产生冲击载荷的工序。同时该安装边螺母

分解均由装配现场具有操作资质的技能人员按照工艺

文件负责执行，累计分解超过 80 台次，并由检验人员从

旁监督确认，整个分解过程质量受控，无明显违规及操

作失误情况。

2.7 故障结论

综上所述，造成该型发动机中介机匣单元体双头螺

柱脱扣失效的主要原因为自锁螺母分解力矩大于相配

双头螺柱的安装力矩，导致分解螺母时将双头螺柱一并

带出，其次工作过程中流道内的高温及机体振动都将进

一步加剧双头螺柱的疲劳失效，导致二者配合紧度呈逐

步减小趋势，最后螺纹孔内残留冷却液也会对双头螺柱

的旋入固定强度造成一定影响。

3 工艺措施改进

为解决上述问题，提高双头螺柱装配质量及可控

性，保证发动机试验及飞行过程中的安全性，在不改变

发动机结构的前提下，拟对现行的双头螺柱装配工艺方

法进行改进，首先根据温差装配原理 [10]，对双头螺柱进

行整体加热处理，然后在双头螺柱拧紧过程中对螺柱添

加轴向高频振动，从而在相同拧紧力矩条件下，大幅增

加双头螺柱的安装强度及稳定性。

3.1 温差效果计算

将双头螺柱加热温度设定为 （120±5） ℃，根据温差

变形公式计算可得 M5 双头螺柱轴向总伸长量 ΔL = 0.021 
mm，单位螺距伸长量 ΔP = 0.0009 mm，同时螺柱公称直

径也增加了 0.005 mm。根据标准 HB 243—70 过盈螺纹，

M5 双头螺柱安装过盈量为 0.016 ~ 0.048 mm，因此径向

温升变形量对螺柱安装过盈量影响较小，可以忽略。最

终，双头螺柱单位螺距的增大能有效减小螺柱拧入机体

所需抵消的螺纹间摩擦力，且在一定程度上避免装配过

程中对螺纹受力面产生的挤压变形及划伤 [11–12]，从而保

证恢复常温后螺纹孔与双头螺柱的配合紧度与完整性。

3.2 振动效果计算

将处于加热状态的 M5 双头螺柱拧入中介机匣螺

纹孔至初始预紧力矩（4.8±0.5） N·m，此时双头螺柱

的螺纹牙与螺纹孔的螺纹牙相互贴合，如果贸然增大拧

紧力矩将造成二者螺纹牙挤压变形甚至损伤断裂 [13–14]。

因此为实现在不破坏零件质量的前提下，进一步提高

双头螺柱安装强度，拟将轴向高频振动应用于双头螺柱

的装配操作中，安装时通过对双头螺柱上端面施加沿轴

向的高频振动激励，促使双头螺柱整体受迫振动并产生

轴向微位移，此时螺柱的螺纹牙与螺纹孔的螺纹牙贴合

面将产生分离的趋势并逐步脱离接触，从而大幅度减小

螺纹间摩擦力 （图 6）；然后再次按初始预紧力矩进行

拧紧，此时双头螺柱的旋转角度将进一步增加 （以激励

频率 10000 Hz、激励振幅 0.02 mm、双头螺柱受迫振幅

0.01~0.015 mm 为例，相同拧紧力矩条件下 M5 双头螺

柱的旋转角度将增加 4.5°~6.75°），以此再次提高双头螺

柱的实际安装预紧力矩。

3.3 螺纹接触分析

通过有限元软件 ANSYS 结构模块对双头螺柱与

机匣螺纹孔配合面进行仿真分析，采用接触对设置螺纹

特征，仿真边界条件施加及网格划分如图 7 所示。

图 8 为室温状态下，常规装配的 M5 双头螺柱与中

介机匣螺纹孔的配合应力及变形分布图。其中，左侧为

M5 双头螺柱，右侧为中介机匣螺纹孔，二者最大应力

出现在 M5 双头螺柱进入中介机匣螺纹孔第 1 扣位置

处，约为 577.53 MPa，随后每扣应力逐步递减，至双头螺

柱末端 （第 8 ~ 9 扣）时降为最小，约为 0.20 MPa；最大

变形量出现在双头螺柱非旋入端顶部位置，变形量约为

0.015 mm。

当M5双头螺柱处于加热状态，且轴向向下窜动 0.01 
mm 时，双头螺柱与中介机匣螺纹孔配合应力及变形分

图 6 双头螺柱振动装配示意图

Fig.6 Diagram of vibration assembly analysis for the double-end studs
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图 7 仿真边界条件施加及网格划分示意图

Fig.7 Schematic diagram of simulation boundary condition and meshing
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布如图 9 所示，二者最大应力同样出现在 M5 双头螺柱

进入中介机匣螺纹孔第 1 扣位置处，但数值降为 271.00 
MPa，相较常规装配减小了 53.08%；最小应力位于双头

螺柱末端 （第 8~9 扣），约为 0.09 MPa。最大变形量约为

0.007 mm，出现在双头螺柱非旋入端顶部，同样相较常

规装配均减小了 50% 以上。

3.4 操作流程拟定

基于上述温差及振动组合方式的双头螺柱装配工

艺为清洗→加温→预装→拧紧，包含 4 个工步 [15]，同时

取消原有涂抹密封胶操作工序，主要原因为密封胶难以

起到粘接固定效果且易被挤出而污染安装配合面，改进

后的操作流程如表 2 所示。

4 对比验证试验

以安装某小型涡扇发动机中介机匣单元体双头螺

柱为试验方案输入，设计类似结构的装配试验件，试验

分为 A、B 两组，其中 A 组为常规装配 （双头螺柱不做

处理，直接旋入试验件螺纹孔中）；B 组为温差及振动

组合装配，双头螺柱装配到位并恢复常温后，再按相同

力矩将 M5 六角自锁螺母拧入 A、B 两组全部螺柱上 （图

10）。同时，为有效模拟发动机运行过程中的流道温差

变化，以中介机匣进口温度最大状态为输入，将试验件

反复 3 次放入加温箱 （每次温度设定 （100±5） ℃，保温

时间 5 h，待试验件冷却至常温后，再次放入），最后一次

图 8 双头螺柱与机匣螺纹孔配合面应力图和变形图（室温）

Fig.8 Radial stress diagram/radial strain diagram of the studs and 
the tapping hole (room temperature)

（a）应力图

（b）变形图
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图 9 双头螺柱与机匣螺纹孔配合面应力图和变形图（加热）

Fig.9 Radial stress diagram/radial strain diagram of the studs and 
the tapping hole (heating state)

（a）应力图

（b）变形图

Z
Y

X

Z
Y

X

表 2 改进后的双头螺柱装配工艺操作流程

Table 2 Double-end studs assembly process operation flow after improved

序号 名称 操作内容

1 清洗
对中介机匣单元体螺纹孔进行检查，重点检查孔
内是否有残留冷却液及其他杂质，并用棉花蘸取
酒精进行清洗

2 加温
将双头螺柱放置于电加温箱中进行加热，要求加
热温度为（120±5）℃，保温时间为 15~20 min

3 预装
将加热后的双头螺柱套入栽桩器前端内螺纹孔并
锁紧顶杆，然后再将双头螺柱垂直旋入中介机匣
螺纹孔中，按初始预紧力矩进行拧紧

4 拧紧
将高频振动组件前段螺纹孔套入双头螺柱，启动
信号发生器，按初始预紧力矩进一步拧紧双头螺
柱，然后冷却恢复至室温状态
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试验件恢复常温后，依次分解 A、B 两组自锁螺母，检查

双头螺柱有无松动脱扣或其他异常情况。

分解自锁螺母时，A 组有 18 件双头螺柱被带出 （图

11，蓝色“×”为双头螺柱脱扣位置），失效率 72%，最大

带出力矩 6.8 N·m，最小带出力矩 5.3 N·m ；B 组只有

1 件双头螺柱出现松动脱扣现象，失效率 4%，带出力矩

5.9 N·m。更换新的双头螺柱及铝制试验件，重新进行

上述模拟试验，结果类似，B 组双头螺柱的脱扣失效率

远低于 A 组，甚至无螺柱脱扣情况发生。

为验证温差及振动组合装配工艺方法在其他规格

双头螺柱安装中的紧固效果，根据航空发动机常用装配

双头螺柱所选规格，同理设计了 M6、M8、M10 共 3 种

试验件进行上述装配模拟对比试验 （含 3 次环境加温及

冷却回温过程）。试验结果如表 3 所示，基于温差及振

动组合方式装配的双头螺柱安装质量及稳定性明显高

于常规装配，从而证明了上述双头螺柱组合装配工艺方

法的可执行性与可推广性。

5 实际应用效果

通过上述验证试验，逐步摸索总结出了一套全新的

双头螺柱装配工艺方法，然后通过规范化审核，上述工

艺方法被应用于某小型涡扇发动机中介机匣单元体双

头螺柱装配操作，相较以往装配模式，双头螺柱的安装

质量及稳定性大幅提高，发动机试验后对进口整流器组

件进行分解时，再未出现大面积双头螺柱松动脱扣现象 
（图 12），平均失效故障率降低至 3.2%（表 4），因此极大

地节约了发动机恢复装配的时间成本及人力成本，有力

确保了该小型涡扇发动机研制工作的顺利进行。

表 3 双头螺柱组合装配工艺试验结果

Table 3 Test results of double-end studs assembly process

序号 规格
失效率 最小带出力矩/（N·m）

常规装配 改进装配 常规装配 改进装配

1 M5 72%（18/25） 4%（1/25） 5.3 5.9

2 M6 36%（9/25） 8%（2/25） 8.7 10.2

3 M8 56%（14/25） 4%（1/25） 21.0 24.4

4 M10 48%（12/25） 0（0/25） 41.3 —

图 10 栽桩对比模拟试验

Fig.10 Comparative simulation test of pile planting

（a）加热状态

（b）振动状态
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图 11 双头螺柱脱扣情况统计对比

Fig.11 Statistical comparison of double-end studs stripping situation

A组 B组

图 12 基于新型工艺装配的双头螺柱实物图

Fig.12 Double-end studs based on the new process assembly
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6 结论

（1）本文针对航空发动机实际装配工艺需求，开展了

基于温差及振动组合方式的双头螺柱装配工艺优化与试

验研究，主要突破了双头螺柱振动加载、温差控制等关键技

术，并实现了在某型涡扇发动机装配过程中的工程应用。

（2）通过对比试验及应用验证，证明基于温差及振

动组合装配方式能有效提高双头螺柱装配质量，在不破

坏螺纹牙配合质量的情况下增加双头螺柱的安装强度

及稳定性，从而有效解决双头螺柱易松动脱扣难题。

（3）同时，该双头螺柱装配工艺技术不仅可用于本

行业各种航空发动机装配，也可广泛应用于其他机械工

程领域，解决常规双头螺柱安装中遇到的一系列问题，

实用性强，军工、民用领域均有一定应用前景。
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表 4 采用改进装配方法后中介机匣双头螺柱脱扣失效统计

Table 4 Failure statistics of double-end studs stripping of 
intermediate casing after adopting improved assembly method

序号 台份号 分解次 双头螺柱脱扣数 失效故障率/%

1 XX15002 第 5 次分解 0/38 0

2 XX15003 第 4 次分解 0/38 0

3 XX15004 第 9 次分解 2/38 5.2

4 XX15005 第 11 次分解 1/38 2.6

5 XX11007 第 4 次分解 0/38 0

6 XX11008 第 5 次分解 2/38 5.2

… … … … …

平均失效故障率 3.2%


