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某无人机螺旋桨联接螺栓断裂失效的多学科分析与改进

朱有利，侯    帅，杜晓坤，倪永恒，李占明
(陆军装甲兵学院 装备保障与再制造系，北京 100072)

摘    要: 某型无人机在试飞试验中螺旋桨的 4 根 30CrMnSiA 联接螺栓发生早期断裂失效故障。综合材料失效分析、表

面完整性分析、断裂强度分析、结构动力学分析、载荷-时间历史分析、螺纹联接设计分析和螺纹加工工艺分析的多学

科分析方法，确定了造成接螺栓早期断裂失效的多重因素。结果表明，除 4 号螺栓外，其余 3 根螺栓均属于疲劳断裂

失效。造成疲劳断裂的主要原因如下：该无人机海运中联接螺栓未进行腐蚀防护，导致螺栓遭受了海洋大气环境腐

蚀，加上较大的螺栓预紧力，螺纹根部产生了腐蚀剥落和应力腐蚀损伤，大幅降低了螺栓的抗疲劳性能；试飞时发

动机工作转速与螺旋桨的 1 节径 3 阶模态固有频率吻合，致使螺旋桨产生了共振，从而使联接螺栓遭受了共振疲劳载

荷作用。在此基础上提出抗疲劳建议：在储运和使用中对螺栓进行腐蚀防护；避免发动机长时间工作在共振转速附

近；应采用滚压加工螺纹以提高螺栓的疲劳强度；调整螺旋桨盘螺栓孔的位置，降低螺栓工作载荷；将螺钉联接设

计改为螺栓联接设计，以避免铝合金内螺纹变形；适当减小螺栓预紧扭矩，以降低疲劳载荷的平均应力水平。
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Multi-disciplinary Analysis and Improvement on Fracture Failure of Propeller’s
Connection Bolts of a Pilotless Aircraft

ZHU You-li, HOU Shuai, DU Xiao-kun, NI Yong-heng, LI Zhan-ming
(Department of Equipment Support and Remanufacturing , Army Academy of Armored Forces, Beijing 100072)

Abstract: Four connection bolts made of 30CrMnSiA high strength steel of the propeller on a pilotless aircraft broke prematurely
during a test fly. Multi-disciplinary analysis combining material failure analysis, surface integrity analysis, fracture strength
analysis, structural dynamic analysis, loading history analysis, bolts connection design analysis and thread processing analysis
methods were used to find the causes of the premature failure comprehensively. Results show that bolts No.1 to No.3 are broken
due to fatigue fracture, while bolt No.4 sufferes from over load failure. Causes of the failure are as follows. The pilotless aircraft
was ocean shipped without corrosion protection of the connection bolts, resulted in corrosion of the bolts. Exfoliation and stress
corrosion damage were formed on the surface of the thread due to higher moment of pretension in corrosion environment, which
notably reduced the fatigue performance of the bolts. During the test fly, engine rotor ran at a speed nearby the first nodal diameter
and the third resonance frequency of the propeller and led to resonance vibration of the propeller, which in turn resulted in fatigue
loading of the bolts. To avoid fatigue failure, the following measures are proposed. In storage and conveyance, the bolts should be
protected from corrosion attack. The engine running at frequencies around resonance frequency of the propeller should be
avoided. Using cold rolled bolts can be used to enhance fatigue performance of the bolts. The position of connection bolts can be
used adjusted to reduce service load. Instead of screw connection, bolt connection can be used to avoid deformation of the
aluminum internal thread. Decreasing moment of pretension of the bolts is to reduce fatigue mean stress level.
Keywords: pilotless aircraft; bolts; fatigue fracture; stress corrosion; resonance vibration
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0    引　言

螺纹联接是一种常见的机械联接方式，在运

载机械中，如飞机、车辆和舰船等，螺栓常用来

联接结构件并传力。服役于动载机械结构上的螺

栓常会因为大载荷和恶劣的服役环境而发生断裂

失效故障，如过载断裂、疲劳断裂和应力腐蚀开

裂等。联接螺栓断裂失效如果发生在航空结构

中，常会造成严重事故，根据 Campbell G S 和

Lahey R T C 的统计[1]，在因疲劳断裂而引起的严

重航空失效事故中，螺栓的疲劳断裂失效比例最

高，约占 25%。疲劳断裂理论与技术体系的不断

发展与完善为提高机械结构和零部件的疲劳可靠

性提供了重要的理论基础与技术保障，其中失效

分析技术是除抗疲劳设计与制造之外的重要学科

分支，所谓“失败是成功之母”，失效分析是机械

产品由“失败”走向“成功”的必由之路，每一次设

计与制造改进的背后都隐含着由失效分析而得到

的知识与经验。特别是新型机械设备的研发，往

往缺乏实际服役数据，常需要投入应用后若干年

才能得到可靠性改善，但投入巨大。对传统机械

日积月累的失效分析经验和数据为此提供了弥足

珍贵的设计和研发依据。

传统的机械失效分析方法主要强调断口形貌

和材料组织成分分析，以便确定失效模式和造成

失效的组织成分缺陷与加工工艺[2]。但规模化制造

的运载机械零部件，往往有严格、可控的热处理

工艺工装，一般很难出现问题。这一点在文献[1]

的统计中已充分体现，在其统计的 450 起固定翼

飞机零件疲劳案例中，因热处理不当而引发的仅

占 0.9%。疲劳断裂失效有典型的多因素、多学科

交叉特点，其疲劳可靠性受到众多因素的制约，

涉及到材料学、力学、机械设计与制造，表面完

整性，以及使用维修和环境等。这要求疲劳断裂

失效分析的工作应综合运用以上多学科的知识，

全面查找造成失效的原因，排查可能招致疲劳破

坏的所有隐患，从而为机械零件的设计制造提供

尽可能全面的抗疲劳改进方案。

国内外关于机械装备联接螺栓的疲劳断裂有

大量的失效分析案例[3-5]，但为什么螺栓疲劳断裂

事故依然频发？疲劳断裂的多学科，多因素特点

可能是问题的关键点。文中的无人机螺旋桨联接

螺栓断裂失效就是这类问题的一个典型案例，它

涉及的具体问题包括，应力集中、应力腐蚀、表

面完整性、结构共振、螺纹加工工艺、螺栓联接设

计、螺旋桨盘联接设计、法兰盘材料、螺栓安装预

紧力、螺栓静强度和断裂强度分析等。显然，单

一的断口形貌和材料组织成分分析已不能满足该

案例的分析要求，需要从多学科、多因素考虑，

联合采用材料失效分析，表面完整性分析、结构

动力学分析、螺栓联接设计、断裂强度分析，结

合该无人机的服役环境历史和发动机转速时间曲

线对引起联接螺栓疲劳断裂的直接和潜在因素进

行综合分析，并在此基础上，针对每个方面给出

设计制造和使用的改进方案，为该类机械联接的

疲劳失效提供基于多学科交叉的综合分析方法。

1    失效背景

某型无人机试飞试验中，飞行约 7 min 时联

接螺旋桨盘的 4 根联接螺栓发生了断裂失效故

障，如图 1 所示。图 2 是发动机输出轴、法兰盘

和螺栓联接示意图。螺栓材料为 30CrMnSiA(等温

淬火)，法兰盘材料为铝合金，螺旋桨材料为榉

木。根据国标 GB3098.1—1982，联接螺栓性能级

别为 12级。设计要求螺栓材料的拉伸强度极限为≥

1 200 MPa，螺栓直径为 M8。30CrMnSiA 具有较

高的强韧性，良好的抗疲劳性能和断裂韧度和低

的疲劳裂纹扩展速率[6]。静强度分析表明，4 根螺

栓可以承受约 17 000 kg 的拉伸载荷。正常情况下

螺栓所承受的拉伸载荷主要是预紧力。螺旋桨的

推力方向指向联接法兰盘面，因此不会对螺栓造

成拉力作用。螺旋桨盘通过上下法兰盘之间的摩

擦力传递扭矩，4 根联接螺栓仅为螺旋桨盘提供

夹紧力。

 

 
图 1   断裂失效的螺栓与螺旋桨盘

Fig.1   Fracture failed bolts with propeller flange disk
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正常工作时，螺栓不会承受螺旋桨盘和法兰

盘之间的剪切作用。法兰盘上表面加工有滚花，

用来增加摩擦力。由图可见，4 根螺栓的断裂面

均处于后法兰盘与螺旋桨盘接触面的螺纹部分。

2    螺栓材料分析

2.1    化学成分

在断裂螺栓上取样进行化学成分分析，结果

见表 1。可见，断裂螺栓的化学成分满足技术

要求。

2.2    硬　度

分别由 2、3 号螺栓取样，从螺栓中心到边缘

取 5 点，对断裂螺栓取 5 点进行硬度测试，结果

分别为 41.8、42.6、42.1、41.9、41.6和 42 HRC，取

其平均值为 42 HRC，满足技术要求 34.5~47 HRC。

2.3    拉伸强度

σb =

由 5 号螺栓 (伴随备用螺栓) 取样根据国标

GB228‒2002 在 CMT4305 拉伸试验机上进行了拉

伸试验。表明拉伸强度为 1 280 MPa，满足技

术要求≥1 200 MPa。

2.4    金相组织

金相检验在 1 号螺栓断口下约 1 mm 处取

样。镶样后经粗磨、细磨和抛光处理，之后用苦

味酸盐酸酒精溶液进行化学侵蚀。图 3 表明螺栓

材料的显微组织室温为下贝氏体+少量的板条状马

氏体，为 30CrMnSiA 等温淬火和回火处理工艺得

到的正常组织。

3    螺栓断口分析

图 4 是 1 号螺栓断口的宏观形貌。可清楚地

观察到断口表面的贝纹线。贝纹线是疲劳断裂的

宏观特征，出现在疲劳裂纹扩展区。贝纹线是以

疲劳源区为中心，与裂纹扩展方向正交的弧形

线。断口下方区域 (黑色点划线) 纹理较细腻、平

坦，呈半椭圆形，这是疲劳裂纹源区，该区内裂

纹扩展速率低，裂纹面收到反复挤压与摩擦，因

此相对细腻、平坦。断口上方区域 (黑色虚线) 纹

理粗糙，为瞬断区由于裂纹扩展至净截面的应力

 

 
图 2   发动机输出轴、法兰盘和螺栓联接示意图

Fig.2   Schematic of the engine output shaft, flange and the
connection bolts
 

 

 
图 3   1号螺栓材料显微组织

Fig.3   Microstructure of bolt No.1
 

 

 
图 4   1号螺栓断口宏观形貌

Fig.4   Fracture macroscopic morphology of bolt No.1
 

 

表 1    螺栓材料化学成分

Table 1    Chemical composition of the bolts (w / %)

Element Mn Cr Si C S P Ti Fe

Sample content 0.95 1.08 0.99 0.32 0.011 0.012 0.014 Bal.

Standard 0.8−10 0.8−1.10 0.9−1.20 0.27−0.32 <0.035 <0.035 Bal.
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达到断裂应力发生瞬断，该区具有静载断裂特

征。两线之间为裂纹扩展区。

对裂纹扩展区进行了扫描电镜观察，显示有

明显的疲劳条带特征 (图 5)。图 6 是由扫描电镜观

察到的瞬断区形貌，显示有大量的韧窝形撕裂。

以上分析表明 1号螺栓为单侧弯曲疲劳断裂。

图 7 是 2 号螺栓的断口宏观形貌。可清楚地

观察到断口表面的贝纹线。黑色点划线左右两侧

为裂纹起始和扩展区，点划线之间的区域纹理很

粗大，为瞬断区。左右两个裂纹源区沿螺纹根部

较长的圆弧分布，(如图 7 粗实线所示) 且有较多

的疲劳台阶，属多源疲劳，说明螺纹根部应力集

中严重，表面可能存在缺陷。多源断口的源区由

于存在疲劳台阶，因而相对比较粗糙。扫描电镜

观察表明，2 号螺栓裂纹扩展区有明显的疲劳条

带特征 (图 8)。瞬断区有大量的韧窝形撕裂。以上

表明，2号螺栓为双侧弯曲疲劳断裂。

3 号螺栓断口的宏观和微观特征与 2 号螺栓

基本相同，同样为双侧弯曲疲劳断裂。4 号螺栓

断口与 1~3 号螺栓不同，宏观和微观观察未发现

疲劳断裂特征。整个断口表面纹理很粗大 (图 9)，
有广布的韧窝形撕裂 (图 10)，并有剪切唇，说明

 

 
图 5   1号螺栓断口扩展区疲劳条带形貌

Fig.5   Fatigue striation mophology in the crack extension area of
bolt No.1
 

 

 
图 6   1号螺栓断口瞬断区韧窝形撕裂形貌

Fig.6   Dimples and tearing morphology in final crack zone of bolt
No.1
 

 

 
图 7   2号螺栓断口宏观形貌

Fig.7   Fracture macroscopic morphology of bolt No.2
 

 

 
图 8   2号螺栓断口扩展区疲劳条带形貌

Fig.8   Fatigue striations morphology in the crack extension area of
bolt No.2
 

 

 
图 9   4号螺栓断口宏观形貌

Fig.9   Fracture macroscopic morphology of bolt No.4
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断裂时承受的载荷很大，为过载引起的瞬断。也

说明 4 号螺栓最后断裂，断裂瞬间沿切向飞出，

在后法兰盘上留下了很深的划痕 (见图 1)。

4    螺纹的表面完整性分析

很久以来就认识到“表面完整性”对构件疲劳

性能的影响 [7 -8 ]，并提出了“光洁度的强度”(The
Strength of the Smoothness) 的概念[9]。随着对机械

结构疲劳可靠性要求的不断提高，疲劳断裂和抗

疲劳制造领域开始越来越多地关注表面完整性问

题，并从疲劳失效分析，抗疲劳强化和抗疲劳设

计等不同角度展开了研究与应用工作[10-14]。这是由

于疲劳总是攻击构件上最薄弱的环节，而表面往

往是材料最薄弱的部位 (大应力、缺陷集中)。腐

蚀坑、应力腐蚀微裂纹、晶间氧化腐蚀微裂纹、加

工刀痕、划伤、异物损伤 (Foreign object damage，
FOD)、加工变质层等表面完整性破坏，往往由于

局部应力集中会引发疲劳裂纹并加速裂纹扩展速

度。因此，对承受疲劳载荷作用的零件应对其表

面完整性引起足够的重视。

图 10(a)(b) 分别是体视显微镜下观察 1 号和

2 号螺栓的螺纹表面典型形貌，表明已产生了严

重锈蚀，螺纹根部有大量的腐蚀坑和剥落。另扫

描电镜表明，在 1 号螺栓断口附近螺纹根部显示

有泥状花样 (图 11)，表明产生了应力腐蚀裂纹[15]。

对该处的 EDS 能谱分析表明，螺纹根部表面有氯

化钠、氧化铁等腐蚀介质和产物 (图 12)。经委托

方证实，该无人机在试飞前曾经历约 1 个月的海

上托运，联接螺栓并未进行防腐处理，导致螺栓

在预紧力和海洋大气环境腐蚀下产生了腐蚀损伤

和应力腐蚀。螺纹根部的应力腐蚀微裂纹和腐蚀

坑会加剧该部位的应力集中，大幅降低螺栓的疲

劳强度。表面完整性分析表明在储运和服役中应

对螺栓连接部位进行腐蚀防护，同时，装配时应

采用湿装配，在联接螺栓或螺纹孔中涂防腐液，

防腐液会渗透到受损的螺栓表面起防腐作用，以

避免环境腐蚀造成的表面损伤。

 

 
图 10   螺纹表面的典型形貌

Fig.10   Typical morphologies of thread surface
 

 

 
图 11   螺纹根部应力腐蚀微裂纹形貌 (1号螺栓)

Fig.11   Morphology of stress corrosion cracks from thread root
(bolt No.1)
 

 

 
图 12   1号螺栓螺纹根部裂纹源区的 EDS能谱图

Fig.12   EDS of thread root crack initiation area of bolt No.1
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5    螺栓预紧力和强度校核分析

5.1    螺栓许用预紧力和预紧扭矩计算

80% σs σs

螺纹联接预紧的目的是避免被联接件出现缝

隙和相对滑动，通过适当选取较大预紧力可提高

联接强度。但一般联接用钢制螺栓所受应力不应

超过 ， 是螺栓材料的屈服强度。对合金

钢螺栓预紧力 Qp 可按照式 (1)计算[16]：

Qp = (0.5 ∼ 0.6)σsA1 (1)

A1 = πd2/4

σs

式中： ，d 是螺栓的小径。对于

M8 的粗牙螺栓，d = 6.647 mm，  = 1 160 MPa，

代入到式 (1)可得到许用预紧力为：

Qp = (20 126 ∼ 24 152) N (2)

许用预扭力矩可按照式 (2)计算：

T = 0.2 QpD (3)

式中 D是螺栓的公称直径。因此，得到许用

预扭力矩为：

T = (32.2 ∼ 38.6) Nm (4)

5.2    预紧力作用下螺栓的静强度校核

对于承受预紧力的紧螺栓联接，安装时在预

扭力矩 T的作用下，螺栓除承受预紧力 QP 外，还

承受扭转力矩 T，工作应力包括拉伸应力和扭剪

应力。其中，拉伸应力为[16]：

σ =
Qp

πd2/4
(5)

τ = 0.5σ扭剪应力为： 。

根据第四强度理论可求出当量应力为：

σca =
√
σ2+3τ2 ≈ 1.3σ =

1.3Qp

πd2
1/4

(6)

σ = σs/s s = 1.2 ∼ 1.5

对于紧螺栓联接，控制预紧力时螺栓材料的

许用应力为： ， 。

由拉伸试验测得的螺栓材料屈服极限为

1 160 MPa。根据委托方提供的数据，联接螺栓的

预扭力矩为 35 Nm。可得到螺栓的实际预紧力为：

Qp = 21 875 N (7)

实际当量应力为：

σca = 819.5 MPa (8)

[σ] = σca < [σ]

取 s=1.35，得 30CrMnSiA 螺栓的许用应力

为： 859.3 MPa。可见， ，因此，所

施加的预扭力矩满足螺栓的强度要求。但同时也

注意到当量应力接近许用应力。

5.3    预紧力作用下螺栓的断裂强度校核

螺栓根部有较强的应力集中，加之 30CrMnSiA
高强钢对应力集中敏感，如果预紧扭矩过大易造

成过载断裂。以下对在预紧力作用下螺纹根部的

应力强度因子 K进行计算，以校核螺栓在预紧力

作用下的断裂强度。将螺纹深度 a 假设成裂纹，

螺纹应力强度因子计算公式[17]为：

K = αF(d/D)σ
√
πa (9)

σ α

α = 0.81

式中， 为名义应力。 为螺纹间干涉系数，

对于普通粗牙螺纹， 。

F(r) = 0.5r1/2+0.25r3/2+0.188r5/2

−0.182r7/2+0.366r9/2
(10)

r = d/D

σ = 630.4 MPa

式中 。根据 (3) 式可得到螺栓的名义

应力 。将有关参数代入 (5)~(6)式得：

F (d/D) = 0.827 25
K = 19.5 MPa ·m−1/2 (11)

根据材料手册查得 30CrMnSiA 高强钢的断裂

韧性 KIC 为 85.6 MPa•m1/2 之间[18]。因此，K<KIC，

即在 35 Nm 的预紧扭矩作用下螺栓不会发生过载

断裂失效。

强度校核分析也从侧面验证了断口分析的结

论。另外还表明，在保证摩擦联接可靠性的前提

下，应适当减小螺栓预紧扭矩，以降低疲劳载荷

的平均应力水平。

6    螺旋桨结构动力学与转速曲线分析

正常工作状态下，联接螺栓基本不受疲劳载

荷作用，所以，造成疲劳断裂的原因除材料表面

状态因素外一定另有因素。螺旋桨的动力响应对

联接螺栓的受力有直接的响。螺旋浆振动会使联

接螺栓产生动应力，并可能导致振动疲劳破坏。

以下对螺旋浆进行结构动力学模态分析，以研究

可能造成疲劳破坏的结构动力学因素。图 13 是螺

旋浆的有限元模型，所用单元为 ANSYS Solid45
三维实体单元。
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6.1    螺旋桨的动力学有限元模型

按照联接法兰盘和螺旋桨的联接方式，对前

后两个联接盘压紧面上的节点施加了零位移约

束。考虑螺旋桨的旋转对称性，为减小模型规模,

采用了旋转对称结构的模态分析建模方法[19]，因

此，单个扇区的有限元模型为以直径平面为分界

的半模型。考虑了离心力造成的结构变形和应力

刚化效应 (约束预应力模态)。特征值和特征向量

解法采用了分块 Lancoze 算法，提取了前 5 阶模

态。单元总数 391 346，方程总数 122 289。发动

机转速由 0 至 8 400 r/min，以 1 200 r/min 为增

量，共分析了 9种转速下的模态问题。

6.2    结构模态与发动机转速曲线分析

螺旋桨耦合振动的共振条件为：①螺旋桨耦

合振动固有频率与激振频率相等。②激振力的谐

波数 k与螺旋桨耦合振动时的节径 m相等。

图 14 是根据有限元模态分析得到的 1 节径下

的第一至第五阶坎贝尔图 (Campbell)。可见，在

螺旋桨工作转速范围内 (6 000~7 000 r/min)，1 节

径的三阶和四阶固有频率和相应的激振频率线都

有交点，因此很可能引起 1 节径下的三阶和四阶

共振。其中，与三阶固有频率的交点为 6 180 r/min，

与四阶固有频率的交点为 6 750 r/min。对照委托

单位提供的发动机实时转速-时间曲线 (图 15)，发

现在最初的 20~173 s 内发动机转速约在 6 170~

6 300 r/min，该转速与三阶固有频率较为吻合。之

后，转速波动开始增大，至 367 s (37 500 周次) 时

转速波动骤然增加，持续约 70 s 后转速跌落至

0。坎贝尔图与发动机转速-时间曲线共同指向在

发动机转速为 6 300 r/min 时螺旋桨曾发生过共

振，这是引起联接螺栓疲劳破坏的主要因素，因

此，才会在 367 s时开始出现螺栓断裂。

1 节径下的三阶振动模态振型是以弯曲为主

的弯扭复合振动模态 (图 16)。根据主应变分布可

得到该模态下螺旋桨的弯曲变形中性轴的位置 (见

图 1 中的点划线 R-R)，可见，在该振动模态下

1 号和 4 号螺栓受到的弯曲应力要大于 2 号和

3 号螺栓，并主要为单向弯曲受力，加上 1 号螺

栓上的应力腐蚀微裂纹，所以 1 号螺栓最先发生

断裂，之后 2 号和 3 号螺栓受到了双向弯曲载荷

的作用，加上螺纹根部的腐蚀坑使其疲劳断裂。

在 1~3 号螺栓断裂后，螺旋桨失去动平衡，4 号

螺栓在大载荷的作用下产生了过载断裂。

螺旋桨的结构模态分析结果明显指出，设计

发动机的稳定工作转速应避开螺旋桨的固有频

率，或者改变螺旋桨的设计模态，以免发生共

振。另外，根据螺旋桨三阶振动模态下的主应变

云图 (图 17)，共振时 2 号和 3 号螺栓靠近弯曲变

形的中性轴，而弯矩主要由 1 号和 4 号螺栓承

 

 
图 13   螺旋浆的动力学分析有限元模型

Fig.13   Finite element model for dynamic analysis of the propeller
 

 

 
图 14   螺旋桨 1节径第一至第五阶模态坎贝尔图

Fig.14   Campbell diagram of the first nodal diameter at the first
through fifth modal
 

 

 
图 15   发动机的实际转速与时间关系

Fig.15   Relationship between real rotating speed and time
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受，说明螺旋桨螺栓孔的位置设计不适合该服役

工况。应根据模态分析结果，按照图 17 中虚线所

示位置进行调整，以进一步减小螺栓的最大应力。

7    螺栓联接机械设计与螺纹加工分析

原设计在铝合金联接盘上直接加工内螺纹的

联接方式 (螺钉联接方式)存在设计缺陷，图 18(a)，

这不仅容易造成螺栓承受剪应力，而且，铝合金

螺纹极易变形，会因受力而损失联接精度，加剧

螺旋桨振动，加速疲劳破坏。宜采用图 18(b)

所示的螺栓联接设计，加螺栓衬套后会起到更好

的加强和保护作用。

另外，经委托方证实，联接螺栓采用了普通

的车制螺纹加工工艺，这种加工方法因螺根应力

集中和加工刀痕而不利于螺栓的抗疲劳应用。而

螺纹滚压强化会大幅提高螺栓的抗疲劳性能[20-21]，

这得益于强化层引入的残余压应力、螺牙根部粗

糙度的降低以及滚压加工硬化的综合作用。因

此，螺纹宜采用滚压加工工艺，以提高螺栓的抗

疲劳性能。

8    结　论

(1) 从多因素考虑，联合采用材料失效分析，

表面完整性分析、螺栓断裂强度分析、螺旋桨结

构模态分析、转速-时间曲线分析、螺纹联接设计

分析、螺纹加工工艺分析的方法确定了螺旋桨联

接螺栓断裂失效模式和失效原因，为此类失效故

障提供了多学科交叉综合分析方法。

(2) 1 号~3 号螺栓发生了疲劳断裂失效。因海

洋大气环境导致螺纹根部产生了腐蚀坑，腐蚀剥

落和应力腐蚀微裂纹，这是引发疲劳失效的材料

表面状态因素；发动机工作转速与螺旋桨的三阶

模态固有频率吻合，导致螺旋桨共振，是联接螺

栓疲劳断裂的结构应力因素。

(3) 综合失效分析表明，抗疲劳技术措施主要

有：用于航空结构的高强钢螺栓，在装配、储运

和服役中应进行腐蚀防护，以避免表面完整性损

伤；避免发动机长时间工作在螺旋桨共振转速附

近；应采用滚压加工螺栓以提高其疲劳强度；根

据模态分析结果，调整螺旋桨盘螺栓孔的位置，

降低螺栓工作载荷；按照图 18(b) 的方式将螺钉联

接设计改为螺栓联接设计；在保证摩擦联接可靠

性的前提下，适当减小螺栓预紧扭矩，以降低疲

劳载荷的平均应力水平。
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