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摘要：为提高航空发动机的可装配性，保证产品质量，改善生产效率，从结构设计出发，针对现有分组、非均布、防错、考虑工装

与工具等设计方法，结合典型案例进行装配工艺分析和总结，指出应当在发动机产品设计初期对形状、结构、连接等进行可装配性

分析，总体上提高质量和一次性装配成功率。提出结构轻量化、连接自动化、虚拟预装配是今后发动机设计的重要方向。
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Instance Analysis of Aeroengine Structure Design of Assembly
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Abstract: In order to improve the design of assembly袁quality and efficiency袁based on the structure design袁 the design method of the
existing grouping袁 non uniform distribution袁 error prevention袁 consideration of tooling and tools袁 combined with typical cases to analyze
and sum up the design of assembly. It was pointed out that the design of assembly of the shape袁structure and connection should be analyzed
at the early stage of the design of the engine袁 and the quality and success rate of the one-time assembly should be improved in general.It
was pointed out that lightweight structure袁 automatic connection and virtual preassembly were the important directions of engine design in
the future.
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0 引言

装配作为产品制造过程中的终端，是最为重要的

制造环节之一[1]。航空发动机的综合技术指标，如性

能、可靠性等，主要是在零件加工合格后通过最终的

装配工艺过程来实现和保证。由设计确定的材料、形

状、结构、连接方式、精度等结构要素，对装配工艺的

影响称为可装配性[2]。可装配性直接关系到发动机的

装配质量和效率，对发动机的工作性能和可靠性起到

重要作用。目前，国内外对可装配性设计的指导原则

及评价技术研究较多[2-7]，在航空发动机方面，国外先

进航空发动机 CFM56、V2500 等借助总体结构优

化、先进设计技术、新工艺等设计简化手段，通过减

少零部件数量和采用单元体设计来简化整机装配

流程，通过开展人机工程与维修性设计来提高装配质

量，其可装配性设计已经发展到较高的应用水平[8-10]。

与国外相比，国内的航空发动机可装配性水平相

对落后，大多借鉴国外装配经验。从宏观角度来看，发

动机主要零组件一般不会出现重大问题，故障往往出

现在一些细小、易被忽略的地方，抑或是设计者尚未

充分认识到的问题。本文结合科研生产实践，对航空

发动机的某些结构设计案例进行可装配性分析和总

结，为发动机结构设计提供参考。

1 可装配性案例分析

1.1 分组设计

在航空发动机压气机转子设计中，后几级叶片通

常采用环形燕尾榫头固定，即在轮缘上车出 1 个环形
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图 3 轴承螺母

燕尾槽安装叶片，使加工简单，装配方便。考虑到叶片

在工作中受热膨胀以及为了有利于安装分解，叶片榫

头与鼓筒榫槽设计为间隙配合，为防止工作状态叶片

甩开后，缘板出现周向碰摩或较大串动，静态装配时

要求叶片周向总间隙 M 在合理范围内。

叶片首次装配或更换新叶片后，通常会出现总间

隙 M 小于规定要求的情况，操作者会将最后 1 个叶

片（不带锁紧槽的叶片）暂时不装，将安装的叶片手动

排除活动间隙后，用卡尺测量空缺位置的缘板间隙，

比对最后 1 个安装叶片的缘板宽度，计算二者差值，

即为装配工序留给加工修磨工序的修磨值，通过修磨

值确定对 1 片或多片叶片进行修磨。目前设计要求

为：如果装配后不能满足总间隙 M 的要求，允许修磨

叶片缘板的 2 个周向侧面（如图 1 所示），但每边叶片

修磨量有上限要求。有时会发生叶片修磨过量，导致

叶片修磨后仍无法满足要求，需要更换叶片进行重新

修磨，造成叶片的损坏或浪费。

在 V2500、PW4000 发动机中，高压压气机叶片

分为正常和偏窄 2 种，主要通过选配偏窄叶片来满足

周向间隙。如 V2500 发动机第 6 级高压压气机叶片，

偏窄叶片比正常叶片窄 0.4 mm，周向间隙要求

0.20~0.70 mm，因此在操作上先安装正常叶片，根据间

隙情况换装偏窄叶片。允许最多使用 26 片偏窄叶片，

能够完全满足要求，减少或避免了叶片缘板的修磨。

类似的还有平衡配重块设计，某型发动机高压涡

轮平衡配重块只有 2 个组别（质量分别为 9 g 和 17

g），每次使用都需要进行大量修磨，以满足配重需要。

当修正面的初始不平衡量过小，通过 1 个配重块无法

平衡时，需要在平衡时加装更多的配重块（一般需要

2~3 件），并配合以合适的角度来消除转子产生的剩

余不平衡量，但配重块数量的增加会增大试车振动的

风险。在 CFM56 发动机中，高压涡轮平衡配重块分别

设计为 6、7 种组别（见表 1、2），可以做到直接选配使

用，不需要额外修磨。

国外在风扇增压级叶片、压气机叶片、平衡配重

块等机件设计上普遍采用分组设计方法，避免了修

磨，不仅机件质量得到保障，而且提高了装配效率。

1.2 非均布设计

在某型发动机设计中，4 支点轴承外环安装在高

压涡轮后轴颈内，轴向用 4 支点轴承螺母紧固，采用

锁紧环防松方法。锁紧环安装在轴承螺母径向安装槽

内，通过锁紧环上的定位销插入高压涡轮后轴颈和轴

承螺母周向同一个卡槽内防松（如图 2 所示）。其中，

高压涡轮后轴颈后端面和轴承螺母后端周向均布 12

个卡槽（如图 3 所示）。要求轴承螺母拧紧至一定的力

矩（1193~1342 N·m）后，用锁紧环锁紧。在实际装配

中，在规定的力矩范围内，高压涡轮后轴颈后端面和

轴承螺母后端的卡槽只有 1 次机会重合，或者 12 个

槽全部对上，或者 1 个也对不上，旋转角度需为 360毅
÷12÷1=30毅，每次都需采用修磨螺母端面的方法解

决，既损坏机件连接性能，又耗费人力物力。而在

CFM56 系列发动机类似设计中，高压涡轮后轴颈后

端面周向均布 12 个卡槽，而轴承螺母后端面周向均

布 11 个卡槽，螺母旋转 1 周，有 11 次机会可以对正

锁紧，旋转角度只需为 360毅÷12÷11=2.73毅，这样可

使力矩范围更窄，也能 1 次对正成功。

1.3 防错设计

航空发动机结构功能极其复杂，如果出现零组件

装配错误，将直接影响发动机的结构功能，导致发动

（a）2 维 （b）3 维

图 1 叶片周向间隙要求

质量组别 Ⅱ

5.99

Ⅲ

7.24

Ⅳ

9.06

Ⅴ

10.60

Ⅵ

12.07

表 1 高压涡轮配重块前修正面组别质量 g

质量组别 Ⅱ

9.75

Ⅲ

11.69

Ⅳ

13.44

Ⅴ

15.33

Ⅶ

20.00

表 2 高压涡轮配重块后修正面组别质量 g

Ⅵ

17.20

图 2 轴承螺母锁紧

Ⅰ

4.71

Ⅰ

8.78
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机故障，如装配错误不能被及时发现，可能造成机毁

人亡的重大事故[11]。为避免这些情况发生，在结构设

计时，将容易错装的部件设计成仅有 1 种装配结构至

关重要。

如某型发动机后盖组件中的进油管在装配过程

中不可见，装配完成后是否安装正确不可检查，而后

盖组件螺栓安装孔为 24 处均布（无角向位置标识），

且后盖组件与相配件及进油管接头处均有胶圈密封，

在装配过程中呈现紧配合状态（如图 4 所示）。在实际

装配中，操作者目视预估了进油管角向位置（此时已

周向串动了 1 个螺栓孔位置），将后盖组件安装到相

配件上，安装过程中紧度较大，认为是胶圈过紧，用螺

钉强行将后盖组件压紧，结果进油管接头未插入油路

接嘴，导致支点轴承断油失效，造成严重的发动机故

障。为此在后盖组件相配件上增加了防差错台阶销，

避免类似故障发生。

又如某型发动机第 5 级整流叶片外环前后安装

边结构及尺寸几乎相同（如图 5 所示），整流叶片反方

向装配（进气边与排气边颠倒），也可以装进机匣，而

且即使装配错误，在后续操作中也很难发现。在科研

装配中及时发现了该问题，并在工艺文件中进行特殊

标记，每次装配时由工艺人员及检验人员多次检查确

认，在叶片进气边标记区别。此问题后续虽没有再次

发生，但在不可预知的人为差错转化为缺陷之前，利

用防错设计手段避免仍是最好方法。

1.4 考虑工装与工具的设计

工装与工具是实现零部件到航空发动机整机装

配的重要基础，在目前串行研制模式下，如果设计者

关注不足，就会给装配工艺实施带来困扰，很难实现

发动机性能及可靠性控制，甚至无法实现装配。

如某型发动机增压级第 3 级整流器后安装边配

合柱面是内止口（如图 6 所示），与其配合的平衡工装

只能采用外止口，必然使工装和第 4 级转子叶片径向

间隙减小，造成平衡时第 4 级转子叶片没有分解空

间，无法调整第 4 级转子叶片下的平衡块，极大影响

了平衡精度和平衡效率。而 CFM56-5B 发动机类似

结构中巧妙地采用外止口结构（如图 7 所示），并且第

3 级整流器机匣较短，有效避免了这一问题的发生。

类似地，在国内某型发动机转子轴上有锁紧螺

母，但在转子轴上缺少反扭结构，需要利用整个单元

体进行反扭，安装工装时会给传动线路上的其他机件

带来划伤风险和磕碰隐患；对需要水平姿态装配的某

型发动机风扇帽罩未设计工艺吊点（如图 8 所示），导

致在实际装配时无法安装吊具；压气机鼓筒内连接螺

母距离盘心轴线太远，而距离鼓筒内径太近，盘心与

盘心间距离不足 30 mm（如图 9 所示），难以使用扳手

工具拧紧或分解，操作不仅费时费力，而且不能有效

地保障装配质量。

在国外，对于工装与工具，尤其对外场保障工具

特别关注。由于发动机固有设计决定着所要求的发动

机装配和拆卸的保障工具，因此，PW 公司从设计之

初就将可装配性（维修性）纳入 F119 发动机设计中，

在开始设计结构草图之前采取综合设计。内部设计大

纲规定设计师要认识到必须考虑机械师如何能拆卸

和装配发动机部件，所以工具也画在发动机结构图

上，以确定装配工具的可达性，以及对操作者装配这

些部件所要求的技术水平。发动机设计和工装设计应

协同工作，为设计 1 种容易装配和拆卸发动机的专用

图 4 后盖组件安装 图 5 第 5级整流叶片安装

图 6 某型发动机增压级静子

结构

图 7 CFM56-5B 发动机

增压级静子结构

图 8 风扇帽罩安装 图 9 压气机鼓筒内连接螺母
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工装而改变发动机设计的情况时有发生。F119 发动

机所有外场可更换件所用工具仅是 8 件标准手动工

具，与现役发动机相比，数目减少 60%，质量减轻

40%。新工具设计的特点是：采用铝合金材料、安全系

数为 6、工具由 1 人操作，操作方便，效率极高[12]。

1.5 平衡精度设计

在平衡的技术要求中，存在部分平衡转速要求和

剩余不平衡量要求过高或者对初始不平衡量无要求

的情况。

如在某型发动机试验件中，要求整体叶盘静平衡

转速不低于 1000 r/min，由于为整体叶盘，不需要利

用平衡转速甩开叶片提高平衡稳定性。对刚性转子而

言，不论其实际转速，还是动平衡转速，都远远低于转

子本身的临界转速，因此只要在“低速”时能保证达到

动平衡精度要求，转子在实际工作转速条件下仍能达

到规定的精度要求。如果转速过高，对平衡机而言启

动功率、操作时间、润滑保养等均比低转速时要求高，

加长转子启停时间，还会使有静挠度的转子在高速下

增大其挠度（动挠度），从而造成虚假平衡，增加操作

危险性。

SAE ARP 平衡标准和 GB 平衡标准规定，航空发

动机转子的平衡品质一般取 G6.3，更高的要求达到

G2.5，而剩余不平衡量的设计值明显比依照标准计算

的精度高，有的甚至比 G1 等级还要高，存在优化改

进空间。

如果转子的初始不平衡量过大，会使平衡好的转

子内部仍存在较大力矩，在转子高速运转过程中形成

较大的转子内部应力，进而破坏转子本身的平衡状

态。这将会引起整机振动过大，还将使转子零部件出

现较大的应力、变形、连接松动等，所以应对转子初始

不平衡量给出明确要求，通常取剩余不平衡量的

10～15 倍为宜。

2 结束语

航空发动机零部件数目繁多，结构复杂，精度及

性能要求高，型号规格相似，在生命周期内需要多次

装配、分解及维修，且为手工装配，工作量大，错装、漏

装现象容易发生。因此，对于航空发动机这种高度复

杂的产品，除了应当完善严格的工艺规划、装配操作

与流程管理外，更应当在设计初期对产品的可装配性

进行分析，总体上提高产品质量和可靠性，降低成本，

缩短发动机的开发和制造周期。

3 展望

基于航空发动机的可装配性，以下 3 方面将是产

品结构设计与研制的重要发展方向。

（1）结构轻量化设计。对航空发动机零部件进行

轻量化设计，要求最大程度减少产品数量，尽可能地

简化结构的复杂程度，并进行各部件间的结构优化整

合，便于零部件的加工生产和使用管理，大幅度缩短

产品的研制生产周期，提高产品的制造装配效率，易

于保证发动机运转时的性能稳定性和工作寿命。

（2）连接自动化设计。传统的人工手动装配方法

会使航空发动机连接面贴合度不均匀，易导致发动机

运转时转子发生振动，同时手动装配更易产生误操

作，对工作安全构成严重威胁，且生产效率极低。基于

自动化连接技术进行产品结构设计，采用固定力矩和

扭角进行安装，可实现连接面平稳贴合，并可永久存

储装配数据，从而大幅度提高装配效率，更可为发动

机排故和研制提供重要支持。

（3）虚拟预装配设计。采用虚拟装配技术，建立航

空发动机结构及工艺数字化模型，在设计阶段即可模

拟发动机装配过程，设计者无需通过实物样机就能对

发动机设计结果进行多角度、全方位的分析与验证，

从而使大量的设计、工艺、甚至使用维护问题在产品

设计阶段提前发现并解决，以达到提高研制质量、缩

短研制周期的目的。
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