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用于应力腐蚀试验的飞机铝合金装配模拟件 
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摘要：目的 减少或避免服役飞机机体的应力腐蚀和腐蚀疲劳开裂。方法 采用短波长特征 X 射线衍射技术

和仪器无损检测飞机铝合金装配模拟件的内部残余应力和装配应力的分布。结果 0.5 mm 矩形间隙使下缘条

根部上表层产生高达 110 MPa 及以上的拉应力；0.3 mm 矩形间隙使下缘条根部上表层产生约 80 MPa 的拉

应力；0.5 mm 楔形间隙使下缘条根部上表层产生的拉应力平均值约 55 MPa。结论 利用短波长特征 X 射线

衍射技术能够无损测定和表征铝合金装配件内部应力及其分布，装配间隙使下缘条根部上表层产生较大拉

应力，这与服役飞机机身螺接件出现较多非典型裂纹的部位吻合。矩形间隙装配件下缘条根部上表层的拉

应力大于相同间隙值的楔形间隙装配件下缘条根部上表层的拉应力，并且，装配间隙越小，产生的拉应力

越小。减小螺母靠根部处的装配间隙与螺母靠根部处到壁板距离的比值，将减小装配件的拉应力，减少或

避免 SCC&CFC 的发生，以及非典型裂纹的产生。 
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ABSTRACT: To reduce or avoid stress corrosion and corrosion fatigue cracking of the aircraft body in service, 

short-wavelength characteristic X-ray diffraction technology and equipment were used to non-destructively detect the distribu-
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tion of internal residual stress and assembly stress of aircraft aluminum alloy assembly simulation parts. The 0.5 mm rectangular 

gap caused a tensile stress of 110 MPa and above on the upper surface of the root of lower edge of the strip parts; the 0.3 mm 

rectangular gap caused a tensile stress of about 80 MPa on the upper surface of the root of lower edge of the strip parts; the 0.5 

mm wedge-shaped gap caused an average tensile stress of about 55 MPa on the upper surface of the root of lower edge of the 

strip parts. By short-wavelength characteristic X-ray diffraction technology, the internal stress of aluminum alloy components 

and the distribution of it are non-destructively measured and characterized. The assembly gap caused large tensile stress on the 

upper surface layer of the lower edge of the strip parts, which is consistent with the position where there are more atypical 

cracks in the screwed parts of the aircraft fuselage in service; the tensile stress of the upper surface layer of the lower edge of the 

strip parts of the rectangular gap assembly is greater than that of wedge-shaped assembly parts with the same gap value, and the 

smaller the assembly gap, the smaller the tensile stress. Reducing the ratio of the assembly gap at the root of the nut to the dis-

tance from the root of the nut to the wall plate will decrease the tensile stress of the assembly parts, reduce or avoid the occur-

rence of SCC&CFC and the occurrence of atypical cracks. 

KEY WORDS: assembly stress; high-strength aluminum alloy; internal stress; bolt connection; short-wavelength characteristic 

X-ray diffraction; non-destructive testing; stress corrosion cracking; fatigue 

高强铝合金螺栓连接广泛应用于飞机的装配制

造，一架飞机机身平均约由 5 万个连接结构组成。连

接件存在加工公差、加工变形，导致大量的连接结构

中存在装配累进公差，形成装配间隙。各连接件紧固

后产生装配应力，增大连接处及其附近的应力[1]。装

配应力再与连接件原有的残余应力叠加，使铝合金装

配件的海洋大气应力腐蚀和腐蚀疲劳倾向大大增强，

易发生应力腐蚀开裂（SCC）、腐蚀疲劳开裂（CFC）

和裂纹扩展，严重影响连接件的服役性能和安全服役

寿命。在我国现役飞机中，由于装配应力不当而导致

主承力框出现裂纹的问题突出，如图 1 所示。虽然裂

纹方向平行于主承力方向，不直接影响主承力方向承

受载荷的能力，但裂纹的存在严重影响了机体结构的

安全稳定性，所以急需控制和避免这种非典型裂纹的

产生。目前采用结构修理法解决主承力框的非典型裂

纹问题，但这种方法对被修理构件的强度、刚度以及

飞机的正常飞行和使用寿命有一定影响。飞机机身结

构的安全性在很大程度上取决于连接件的抗应力腐

蚀性能和抗疲劳性能[2]。据统计，70%的飞机机体疲

劳失效事故是由结构连接件引起的[3-4]，因此，检测

和控制装配连接件的应力状态不仅是基础研究面对

的重要课题，也是保障飞机结构的服役性能和安全服

役寿命的必要支撑。 

目前，应力的测量方法主要有 X 射线衍射法、

中子衍射法、短波长特征 X 射线衍射法[5]、应变片法、

光弹法、超声波法等，其中，衍射法为主流的应力测

量方法。国内外利用中子衍射法、高能同步辐射法开

展了大量内部残余应力的无损检测分析研究[6-10]。由

于装配应力测试难度较大，目前关于装配应力的检测

分析报道较少，且大多采用理论分析、模拟计算等方

式。谢方琳[11]建立了装配应力的工程估算方法和相关

计算公式。张宏伟等[12]利用有限元分析来研究螺栓连

接多钉载荷的分布，端头螺栓承载比例最大，其他依 

 
 

图 1  装配件应力腐蚀开裂 
Fig.1 Stress corrosion cracking of assembly parts: a) crack 
between two holes; b) root’s crackle 

 
次减小。王兴远等[13]利用超声波法检测了三种过盈量

的过盈配合的应力分布，实现了连接力的可靠预测。

短波长特征 X 射线衍射技术具有穿透能力强、单色

化无强度衰减的优点，能够实现内部应力的无损检测

分析，最大能够无损检测 40 mm 铝当量的样品。郑

林、张津等[14-18]利用短波长特征 X 射线衍射技术对

铝合金板材、铝合金搅拌摩擦焊接件、孔挤压强化件、

镁合金板材等材料的内部应力、织构、物相等进行了

无损检测分析研究，为相关工艺的优化和基础研究提

供了支撑。 

本文聚焦于装配连接件应力状态的检测和控制，

无损测定了高强铝合金模拟装配件的不同装配间隙、
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间隙类型与应力状态，并力图找出装配应力状态与螺

栓紧固前两种间隙条件之间的关系。经验证明，装配

间隙过大会导致装配件根部产生较大拉应力，容易造

成 SCC 和 CFC。 

1  实验 

飞机装配件采用预拉伸铝板制备，本研究设计加

工 的 高 强 铝 合 金 模 拟 装 配 件 采 用 40 mm 厚 的

7B04-T7451 预拉伸铝板制备。 

1.1  实验设计 

文中 RD、TD、ND 分别表示预拉伸铝板的轧制 

方向、横向和板面法线方向，也就是飞机零部件加工

时所标识的长向、长横向和高向。力学性能最差的预

拉伸铝板在厚度方向受力最易产生裂纹，为此模拟服

役中的裂纹产生于下缘条，裂纹走向与 RD 方向平行

且与 ND 方向垂直，裂纹位于下缘条的 ND-RD 平面

的场景，设计的装配模拟件间隙及其类型如图 2、图

3 所示。当墙缘条和壁板间存在间隙时，用螺栓将二

者紧固连接到一起时的夹紧力对缘条根部形成弯矩

作用，使得缘条根部上表面 ND 方向产生较大的拉应

力，下表面产生较大的压应力。 

装配模拟件的装配间隙为 0.3 mm 和 0.5 mm，装

配间隙类型为矩形间隙和楔形间隙，用以研究装配间

隙和装配间隙类型对装配应力的影响。 

 

 
 

图 2  矩形装配间隙及产生的装配拉应力示意 
Fig.2 Schematic diagram of rectangular assembly gap and resulted assembly tensile stress: a) the structure of simulation parts, b) 
the location of crackle 
 

 
 

图 3  楔形装配间隙及产生的装配拉应力示意 
Fig.3 Schematic diagram of wedge-shaped assembly gap and resulted assembly tensile stress: a) the structure of simulation parts, 
b) the location of crackle 
 

1.2  装配模拟件及其测试部位 

用螺栓紧固前，装配模拟件的间隙分别为 0.5 mm

矩形间隙、0.3 mm 矩形间隙、0.5 mm 楔形间隙。 

装配模拟件编号规则为：第一位数字为样品编

组，后两位数字代表组内样品编号，横线后第一位数

字为测试点编号，第二位数字为距表面不同距离编

号。测试点 1 为第 3 螺栓对应靠近 R 角的位置，以下

缘条上表面为基准，距表面 0.5 mm 的编号为 0，距

表面 1.5 mm 的编号为 1（中心层），距表面 2.5 mm

的编号为 2。如测试点 401#-10 表示测试部位位于第

4 组 01#试样的 1 点距 A 面 0.5 mm 深度处。 

装配模拟件共 5 件，紧固螺栓为 5 排，试验件如

图 4 所示。101#、102#、201#装配模拟件均为矩形间
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隙的装配模拟件，其中，101#、102#装配模拟件的装

配间隙 ω 为 0.5 mm，201#装配模拟件的装配间隙 ω

为 0.3 mm；401#和 402#均为楔形间隙的装配模拟件，

装配间隙最大处的 ω 为 0.5 mm。测试点位置如图 4

所示，被测部位中心点距根部圆弧段 1.5 mm，分别

布置在距上表面 0.5、1.5、2.5 mm 处。 
 

 
 

图 4  样品及测试点位置示意 
Fig.4 Schematic diagram of sample and test point location 

 

1.3  衍射原理、测试仪器及测试参数  

SWXRD-1000 型短波长 X 射线衍射仪是利用

WKα1（波长为 0.208 992 Å）射线的强穿透性射入工件

内部，探测器通过限位狭缝系统定点接收被测试工件内

部的衍射线，在测试过程中，被测工件的被测试部位始

终位于衍射仪圆的圆心（图 5 中的衍射体积中心）。 

 

 
 

图 5  短波长 X 射线衍射光路示意 
Fig.5 Schematic diagram of short-wavelength X-ray diffrac-
tion light path 

在样品台上进行 X、Y、Z 三维平移运动，选择
不同的被测试部位，使其中心运动到衍射仪圆的圆
心。不同测试方向的选取是通过转动样品台上的 K
角和 θ角，从而定点无损测量工件内部不同部位在不
同方向的 WKα1 衍射强度。当样品内部被测试部位存
在应力时，衍射峰会发生偏移，如图 6 所示。内部应
力可根据衍射峰的偏移量计算得到。 

利用西南技术工程研究所自主研发的 SWXRD- 
1000 型短波长 X 射线衍射仪对内部应力进行无损测
定，测试电压为 200 kV，测试电流 8 mA，辐射的
WKα1 波长为 0.020 899 2 nm，衍射晶面为 Al（311）
晶面。 

1.4  装配应力测定方法及应力计算 

采用 d0 法对装配应力进行无损测定。由于下缘

条的厚度尺寸远小于其长度和宽度，可以假定为平面

应力状态，应变 N D 、 R D 与应力 N D 、 R D 的计算

公式如下： 

3112 sind           (1) 

0

0

d d

d



      (2) 

ND ND RD2
( )

1
hkl

hkl
hkl

E   


 


  (3) 
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图 6  短波长特征 X 射线衍射测试内部应力原理示意 
Fig.6 Schematic diagram of internal stress principle of 
short-wavelength characteristic X-ray diffraction test: a) dif-
fraction geometry, b) change of diffraction peak 

RD RD ND2
( )

1
hkl

hkl
hkl

E   


 


 (4) 

其中，d 为试样晶面间距；θ 为衍射角的一半；λ
为 X 射线的波长；d0 为标样晶面间距；Ehkl 为（hkl）
晶面弹性模量；υhkl 为（hkl）晶面泊松比；εND 为 ND
方向应变；εRD 为 RD 方向应变；σND 为 ND 方向应力；
σRD 为 RD 方向应力。铝合金 Al（311）晶面弹性模量
E311=70 200 MPa，泊松比 υ311=0.35。图 7 为正在无损
测定 ND、RD 方向应变的测试照片。 

2  内部应力无损测定结果 

间隙值为 0.5 mm 的 101#、102#装配模拟件各测
试部位的内部应力测试结果见表 1。间隙值为 0.3 mm
的 201#装配模拟件距表面 0.5 mm 处的内部应力测定
结果见表 2。间隙值为 0.5 mm 的 401#、402#装配模
拟件距表面 0.5 mm 处的内部应力测定结果见表 3。 

 
表 1  0.5 mm 矩形间隙的装配模拟件的内部应力测定结果 
Tab.1 Internal stress measurement results of assembly simu-
lation parts with 0.5 mm rectangular gap 

装配模拟件及

其测试部位 

距表面

距离/mm 

ND 方向 

应力/MPa 

RD 方向 

应力/MPa

101#-10 0.5 +133.8 +82.8 

101#-11 1.5 +60.7 +92.9 

101#-12 2.5 -70.0 +33.7 

102#-10 0.5 +113.7 +36.4 

102#-11 1.5 +20.9 +49.4 

102#-12 2.5 -61.3 +19.5 
 

 

     
                              a ND 方向                                     b RD 方向 

 

图 7  下缘条 ND、RD 方向应变的测试照片 
Fig.7 Test photos of the strain in the ND and RD directions of the root of lower edge of the strip parts: a) ND direction, b) RD 
direction 

 
表 2  0.3 mm 矩形间隙装配模拟件距表面 0.5 mm 处的内

部应力测定结果 
Tab.2 Internal stress measurement results of the 0.3 mm rec-
tangular gap assembly simulation part 0.5 mm away from the 
surface 

装配模拟件及其

测试部位 

距表面

距离 

ND 方向 

应力 

RD 方向 

应力 

201#-10 0.5 mm +80.8 MPa +61.3 MPa

3  分析与讨论 

3.1  无损测定的内部应力与设计的装配应力 

本实验装配模拟件设计了装配间隙的大小和类

型，以控制加载装配应力及其分布。加载的实际装配

应力还受到各部件的加工误差、加工变形、预设的螺

钉拧紧力矩差异、紧固到位的螺母实际位置、铝合金 
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表 3  0.5 mm 楔形间隙的装配模拟件距表面 0.5 mm 处的

内部应力测定结果 
Tab.3 Internal stress measurement results of assembly simu-
lation parts with 0.5 mm wedge gap 0.5 mm away from the 
surface 

装配模拟件及

其测试部位 

距表面距

离/mm 

ND 方向应

力/MPa 

RD 方向

应力/MPa

401#-10 0.5 +68.8 -28.6 

402#-10 0.5 +39.5 +44.8 

 
材料的弹塑性等因素的影响，以及短波长 X 射线衍

射仪无损测定的装配应力是实际加载应力与下缘条

自身残余应力的叠加效应。因此，实际测得的内部应

力与设计的装配应力间存在一定的差异。而且，短波

长 X 射线衍射仪无损测定的内部应力存在±25 MPa

的测试误差，加之采用平面应力状态模型计算装配应

力会引入计算误差。所以，本实验无损测定的内部应

力与设计装配应力的差异源自于装配的实际加载误

差、仪器测试误差、计算模型以及下缘条自身的残余

应力。 

因此，即使对于设计的装配间隙大小和类型相同

的不同装配模拟件，无损测定的内部应力亦存在一定

的差异。 

3.2  矩形间隙装配模拟件近根部 ND 方向

的内部应力及其沿下缘条的厚度分布 

测得的 101#和 102#装配模拟件近根部 ND 方向的

内部应力及其沿下缘条厚度的分布如图 8 所示。拉应

力由距上表面 0.5 mm 处的 133.8 MPa 和 113.7 MPa

变化到中间厚度处的 60.7 MPa 和 20.97 MPa，距上表

面 1.5 mm 处，70.0 MPa 和 61.3 MPa 的压应力近似线

性分布，考虑到仪器的应力测试误差为±25 MPa，可

以认为是线性分布。同样，测得的 201#装配模拟件近

根部 ND方向的内部应力及其沿下缘条厚度的分布如

图 9 所示，也可以认为是线性分布。与装配应力的仿 
 

 
 

图 8  101#和 102#试样 1 点 ND 方向内部应力及其沿下缘

条厚度的分布 
Fig.8 Internal stress of samples 101# and 102# in the ND di-
rection at 1 point and their distribution along the thickness of 
the root of lower edge of the strip parts 

 
 
图 9  101#和 102#试样 1 点 ND 方向内部应力平均值与 201#

试样 ND 方向内部应力对比 
Fig.9 Comparison of the internal stress in the ND direction at 
1 point of samples 101# and 102# and the internal stress in the 
ND direction of sample 201# 

 
真计算结果对比，无损测定近根部 ND 方向的内部应

力及其沿下缘条的厚度分布与仿真计算结果一致。可

以认为，短波长特征 X 射线衍射技术能够对铝合金

装配件内部应力及其分布进行无损测定和表征。 

3.3  三种不同装配模拟件拉应力 ND 的大小

排序及分析讨论 

由三种不同装配模拟件的拉应力 σND的无损测定

结果可知，装配模拟件近根部处下缘条距其上表面

0.5 mm 处的拉应力 σND 大小排序为：0.5 mm 矩形间

隙装配模拟件>0.3 mm 矩形间隙装配模拟件>0.5 mm

楔形间隙装配模拟件。 

设计的装配模拟件近根部 ND 方向的装配应力

σND 与装配间隙 ω之间的关系如下所示： 

N D 2 2

3y E k

t t

              (5) 

式中，对于设计的装配模拟件而言，k 是常数，

t 是加载螺母靠根部处到壁板的距离。（5）式表明，

装配模拟件近根部处 ND 方向的装配拉应力 σND 正比

于加载时的间隙 ω 同加载螺母根部处到壁板距离 t

的平方之比。 

螺栓拧紧装配模拟件加载装配应力的简图见图

10。其中，ω 螺母是实际加载时的间隙，t 为螺栓紧固

处与固定支撑点之间的距离，α角为螺钉旋转角度，

逆时针为正。 

由于装配模拟件近根部处 ND方向的装配拉应力

σND 正比于实际装配间隙 ω 螺母与加载螺母靠根部处到

壁板距离 t 的平方之比。因此，三种不同装配模拟件

的装配应力亦正比于实际装配间隙 ω 螺母与加载螺母

靠根部处到壁板距离 t 的平方之比。根据应力加载几

何和公式（5），以及表 1—表 3，得出三种不同装配

模拟件测试点装配应力的理论计算结果的相对比值

与实际无损测定 σND 的相对比值，结果见表 4。 
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图 10  装配模拟件螺栓加载示意 
Fig.10 Schematic diagram of bolt loading of assembly simulation part, (a) wedge-shaped gap; (b) enlarged view of the 
wedge-shaped gap; (c) rectangular-shaped gap; (d) enlarged view of near nut for the rectangular-shaped gap 

 
表 4  不同装配模拟件测试点装配应力的理论计算与实际无损测定的 σND 比值 

Tab.4 The relative ratio of calculated σND and measured σND for measuring points of assembly simulation parts 

样品编号 间隙类型/大小 α/(°) t/mm T/mm
实际间隙/ 

ω 螺母 (mm) 
(ω 螺母/t2)/

mm‒1 

装配应力理论计

算的相对比值 

(无损测定的 σND/ 

MPa)/相对比值 

101# 矩形/0.5 mm 0.25 12.04 35.00 0.5 0.003449 1.000 +133.8/1.000 

102# 矩形/0.5 mm ‒10.3 12.20 35.00 0.5 0.003359 0.974 +113.7/0.850 

201# 矩形/0.3 mm 6.45 12.00 35.00 0.3 0.002083 0.604 +80.8/0.604 

401# 楔形/0.5 mm 2.85 11.80 35.00 0.1686（计算值） 0.001211 0.351 +68.8/0.514 

402# 楔形/0.5 mm 0.4 11.70 35.00 0.1671（计算值） 0.001221 0.354 +39.5/0.295 

 
对于矩形间隙的 101#、102#和 201#装配模拟件，

101#和 102#件的实际间隙 ω 螺母均为 0.5 mm，螺栓紧

固处与固定支撑点之间的距离 t 分别为 12.04、

12.20 mm。101#和 102#下缘条距上表面距离 0.5 mm

近根部处 ND 方向的拉应力 σND 分别是 133.8、

113.7 MPa，其平均拉应力为 123.8 MPa。201#的实际

间隙 ω 螺母为 0.3 mm，螺栓紧固处与固定支撑点之间

的距离 t 为 12.00 mm，测得下缘条距上表面距离

0.5 mm 近根部处 ND 方向的 σND 是 80.8 MPa 的拉应

力。在下缘条距上表面距离 0.5 mm 近根部处 ND 方

向，无损测得 101#和 102#件的平均拉应力与 201#件

的拉应力的比值为 0.653，按照式（5）计算得出的装

配拉应力比值为 0.612，两者比值相差 4.1%。 

对于楔形间隙的 401#和 402#装配模拟件，实际间

隙 ω 螺母分别为 0.1686、0.1671 mm，螺栓紧固处与固

定支撑点之间的距离 t 分别为 11.80、11.70 mm，测

得下缘条距上表面距离 0.5 mm 近根部处 ND 方向的

拉应力 σND 分别是 68.8、39.5 MPa，其平均拉应力为

54.2 MPa。在下缘条距上表面距离 0.5 mm 近根部处

ND 方向，无损测得 401#和 402#件的平均拉应力与

101#和 102#件的平均拉应力的比值为 0.44，按照式

（5）计算得出的装配拉应力比值为 0.36，两者比值
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相差 8%。 

由以上分析可知：三种不同装配模拟件的装配拉

应力大小排序与无损测定的拉应力 σND 大小排序一

致。而且，从上述计算结果还可以看出，实际装配间

隙 ω 螺母越小，不同装配间隙件测定装配应力的比值

与理论比值相差越大。究其原因在于作为试验件的下

缘条存在残余应力，测得的是叠加了下缘条残余应力

的总应力，而式（5）中计算得出的应力不包括下缘

条的残余应力，螺栓紧固处产生的装配应力越小，受

到下缘条自身存在残余应力的影响越小。参见 3.1 小

节可知，考虑到装配模拟件实际装配应力与设计的理

想加载应力存在一定的差异，以及仪器的应力测试误

差为±25 MPa，可以认为，无损测定的装配模拟件近

根部 ND 方向内部应力反映了客观实际，再次佐证了

利用短波长特征 X 射线衍射技术能够无损测定和表

征铝合金装配件的内部应力。 

3.4  高强铝合金装配件 SCC&CFC 的装配

应力影响 

敏感材料、敏感介质和一定应力这三个要素同时

存在会发生环境敏感开裂（ESC）[19]。高强铝合金在

腐蚀介质 Cl−和拉应力同时作用下易发生 SCC[20-22]及

CFC。在飞机服役中，发现飞机机身高强铝合金机加

连接件的缘条根部处有较多非典型裂纹。之所以称其

为非典型裂纹，是因为该类裂纹方向与主受力方向平

行，正常使用时，垂直裂纹方向的拉应力很小，不应

该发生应力腐蚀开裂和腐蚀疲劳开裂，不应该出现较

多的该类裂纹。 

研究发现，高强铝合金机加连接件的加工变形较

大，存在较大装配间隙，在随后的机身装配过程中，

在螺栓拧紧力矩的作用下，会产生较大的装配应力，

促进了服役中的该连接件发生 SCC&CFC。裂纹断口

分析表明，该断口呈沿晶断裂特征，断口面吸附了

SCC&CFC 的敏感介质 Cl−。可以认为，这种出现非

典型裂纹的高强铝合金装配件发生了 SCC&CFC。 

本实验的装配应力无损测定结果表明，装配间隙

的存在将产生较大的拉应力，0.5 mm 矩形装配间隙

使得下缘条根部上表层产生高达 110 MPa 及以上的

拉应力，这与服役飞机机身螺接件出现较多非典型裂

纹的部位吻合。此外，产生拉应力的大小与装配间隙

的大小成正比。为了避免缘条根部发生 SCC&CFC 而

导致非典型裂纹的产生，减小装配间隙是关键。无论

螺接件是矩形间隙还是楔形间隙，在拧紧螺栓到位

后，产生的拉应力大小主要取决于加载前螺母靠根部

处的装配间隙与螺母靠根部处到壁板的距离之比，比

值越小，产生的拉应力越小。 

综上所述，减小螺母靠根部处的装配间隙 ω 螺与

螺母靠根部处到壁板距离 t 的比值，将减小拉应力，

减少或避免 SCC&CFC 的发生和非典型裂纹的产生。 

4  结论 

1）短波长特征 X 射线衍射技术能够无损测定和

表征铝合金装配件内部应力及其分布。 

2）装配间隙使下缘条根部上表层产生较大拉应

力，与服役飞机机身螺接件出现较多非典型裂纹的部

位吻合。 

3）0.5 mm 矩形装配间隙使得下缘条根部上表层

产生高达 110 MPa 及以上的拉应力。 

4）矩形间隙装配件下缘条根部上表层的拉应力

大于相同间隙值的楔形间隙装配件下缘条根部上表

层的拉应力，而且，装配间隙越小，产生的拉应力

越小。 

5）减小螺母靠根部处的装配间隙与螺母靠根部

处到壁板距离的比值，将减小装配件的拉应力，减少

或避免 SCC&CFC 的发生和非典型裂纹的产生。 
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