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转子非包容失效安全性的计算机辅助分析方法
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摘　要：转子非包容失效是威胁飞机飞行安全的典型特殊风险之一，为了分析其对飞机安全性的影响，开发了转子非包

容失效安全性分析系统（ＵＲＦＳＡＳ）。将飞机功能危险分析（ＦＨＡ）中 的 灾 难 性 功 能 危 险 与 故 障 树 分 析（ＦＴＡ）中 的 底 事

件及飞机数字样机中的设备模型形成映射关系，建立了需求信息关系模型。在ＣＡＴＩＡ环境下基于 Ｍｏｎｔｅ　Ｃａｒｌｏ法以随

机飞散角和平动角对转子碎片及其扫掠路径作空间几何变换，基于区域划分和层次包围盒法检测失效的飞机设备，通过

故障树最小割集与仿真结果数据的对比 分 析，实 现 了 对 转 子 非 包 容 失 效 所 触 发 最 小 割 集 的 识 别 和 安 全 性 的 定 量 分 析。

最后，以某型飞机的应用实例分析，表明了该系统的有效性和实用性。
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　　转子非包容失效是指高能的转子碎片脱离转

子并穿透发动机机匣进而对飞机造成危害的所有

失效。发动机转子长期工作于高载荷、高温和高

转速的恶劣条件下，结构设计不周、材料瑕疵、工

艺缺陷、机械疲劳等因素都有可能导致发动机转

子断裂，若此时碎片不能被机匣包容，则可能会穿

透飞机机身、机翼、燃油箱，并破坏飞机的管路、线
路等，造成机舱失压、燃油泄漏、系统部件失效和

控制失灵等后果，极有可能导致灾难性事故发生，
是威胁飞机飞行安全的典型特殊风险之一［１］。

飞机系统的设计越来越复杂，对安全 性 的 要

求越来越高，但在技术上仍不能完全避免转子非

包容失 效 的 风 险［２］。很 多 文 献 对 发 动 机 转 子 包

容／非包容性进行了研究，文献［３］～文献［５］通过

对复合材料机匣、金属机匣等不同材料受冲击载

荷的分析对比，提出了通过改进机匣材料减少非

包容失效发生的设计方法；文献［６］～文献［１１］通

过数值仿真、试验验证等方法检验转子碎片是否

会穿透 机 匣 发 生 非 包 容 失 效；文 献［１２］～文 献

［１４］通过 数 值 分 析 研 究 了 非 包 容 碎 片 对 机 身 结

构、蒙皮及油箱等的影响；文献［１５］针对转子非包

容失效的危害，提出了飞机不同部位应采取的整

体加强防护和局部加强防护的设计方法。然而，
上述研究仅从转子碎片对发动机和飞机结构的影

响方面进行了研究，无法检验非包容碎片对飞机

系统安全性的影响，难以对转子非包容失效导致

系统设备组合失效的危险做出评估。
本文以飞机数字样机及发动机碎片模型为研

究对象，深入开展了转子非包容失效安全性分析

方法的研究，建立了需求信息关系模型，提出了转

子非包容 失 效 安 全 性 分 析 方 法，并 通 过ＣＡＴＩＡ
二次开发构建了集成于ＣＡＴＩＡ环境的转子非包

容失效安全性分析系统（ＵＲＦＳＡＳ），通过识别飞

机转子非包容失效导致的灾难性功能危险，发现飞
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机设计的薄弱环节，可对含有高能转子的运输类飞

机、公务机等机型进行非包容失效安全性分析。

１　ＵＲＦＳＡＳ体系结构

ＵＲＦＳＡＳ主要包括需求信息导入模块、参数

设定模块、模拟仿真模块等，具体体系结构如图１
所示。

图１　ＵＲＦＳＡＳ体系结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＵＲＦＳＡＳ
　

需求信息 导 入 模 块 是 将 飞 机 功 能 危 险 分 析

（ＦＨＡ）中的灾难性功能危险、故障树分析（ＦＴＡ）

中的最小割集、飞机数字样机及它们之间的映射

关系导入ＵＲＦＳＡＳ中；参数设定模块是对各类转

子碎片的尺寸、位置、飞散角、平动角及风险因子

等参数进行 设 定；基 于 Ｍｏｎｔｅ　Ｃａｒｌｏ法 的 模 拟 仿

真是针对简化后的数字样机模型，以随机飞散角

和平动角对碎片作空间几何变换，再进行碰撞检

测并将仿真结果存储于数据库中，通过最小割集

与仿真结果对比分析，识别灾难性危险，计算转子

非包容失效导致飞机灾难性危险的概率，为飞机

设备的布局设计和优化提供参考。

２　ＵＲＦＳＡＳ关键技术

２．１　需求信息关系模型

飞机ＦＨＡ、ＦＴＡ及 数 字 样 机 的 设 备 模 型 作

为ＵＲＦＳＡＳ的需求信息，建立它们之间的关系模

型是实现转子非包容失效安全性分析的基础。

如图２所 示，设 飞 机ＦＨＡ中 灾 难 性 功 能 危

险集合为Ａ＝ ｛ａ１，ａ２，…｝，飞机ＦＴＡ中底事件

集合为Ｂ＝ ｛ｂ１，ｂ２，ｂ３，…｝，则有从Ａ 到Ｂ 的映

射ｆ：Ａ→Ｂ；同样ＦＴＡ中底事件集合Ｂ与飞机

数字样机设备模型集合Ｃ＝｛ｃ１，ｃ２，…｝存在映射

关系ｇ：Ｂ→Ｃ，如：底事件“ｘｘ燃油泵无输出”对

应数字样机 中 的“ｘｘ燃 油 泵”。在 ＵＲＦＳＡＳ中，
假定转子非包容失效的碎片能量足够大，并且飞

机设备的失效模式均可由转子非包容失效的碎片

触发。

图２　需求信息的关系模型
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２．２　ＵＲＦＳＡＳ输入参数

ＵＲＦＳＡＳ输 入 参 数 主 要 包 括 碎 片 类 型、尺

寸、位置、飞散角和平动角以及风险因子等。

１）碎片参数。在碎片参数化建模的基础上，
根据各级转子位置（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ）、半径Ｒｉ、厚度ｈｉ 及

转子叶片长度σｉ 即 可 得 到 不 同 级 转 子 各 类 碎 片

的模型。另外，碎片扫掠路径ｌｉ 以飞机翼展长度

为参考。如图３所示为某级转子１／３轮盘碎片的

相关参数。

图３　１／３轮盘碎片参数示意图

Ｆｉｇ．３　１／３ｄｉｓｋ　ｆｒａｇｍｅｎｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ



　张燕军等：转子非包容失效安全性的计算机辅助分析方法 ２９３　　

２）飞散 角 和 平 动 角。转 子 非 包 容 失 效 的 影

响区域通过碎片的飞散角和平动角描述。碎片飞

散角是指从单级转子旋转平面的中心与发动机轴

心线的交点向前或向后可能散布的角度；平动角

是转子发生非包容失效时的径向夹角，如图４所

示。根据转子非包容失效事故的统计结果，主要

对１／３轮盘碎片、中等碎片及小碎片的非包容失

效进行分析，其中１／３轮盘碎片的飞散角范围为

±３°，中等碎片的飞散角范围为±５°，小碎片的飞

散角范 围 为±１５°，３类 碎 片 的 平 动 角 范 围 均 为

０～３６０°，并认为其服从均匀分布［１６］。

图４　飞散角和平动角
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以发动机的转子级数、各级转子中心相对于飞

机数字样机总体坐标系的位置坐标以及飞散角和

平动角范围即可以确定非包容失效的影响区域。

３）风险 因 子。转 子 非 包 容 失 效 的 风 险 因 子

包括飞行阶段风险因子和顶事件风险因子。飞机

各飞行阶段Ｓ１～Ｓｕ 发生非包容失效的风险为

Λ＝ ［λ１　λ２　…　λｊ　…　λｕ］ （１）
式中：ｕ为划分的飞行阶段的个数，一般包括飞机

起飞到Ｖ１ 速度、Ｖ１ 速度到 首 次 减 少 动 力、爬 升、
巡航、下降、进近、着陆／复飞７个飞行阶段；λｊ 为

在Ｓｊ 阶段发生转子非包容失效的概率，取值范围

为［０，１］。
在飞机的实际飞行过程中，可能会出 现 灾 难

性顶事件ａｉ 发生但未造成灾难性事故的情况，即

故障树中事件的多态性，为了使计算结果与实际

情况更接近，将在第ｊ个飞行阶段ａｉ 发生后导致

飞机灾难性事故的概率称为顶事件风险因子，用

μｉｊ表示，其取值范围为［０，１］，可结合飞机事故统

计及专家意见来确定。顶事件风险因子用矩阵表

示为

Ｓ１ Ｓ２ … Ｓｊ … Ｓｕ

Γ＝

μ１１ μ１２ … μ１ｊ … μ１ｕ

μ２１ μ２２ … μ２ｊ … μ２ｕ
   

μｉ１ μｉ２ … μｉｊ … μｉｕ
   

μｒ１ μｒ２ … μｒｊ … μ

熿

燀

燄

燅ｒｕ

ａ１
ａ２


ａｉ


ａｒ

（２）

２．３　基于 Ｍｏｎｔｅ　Ｃａｒｌｏ法的模拟仿真分析

基于 Ｍｏｎｔｅ　Ｃａｒｌｏ法的模拟仿真分析主要包

括模型信息简化、碎片空间几何变换、碎片碰撞检

测和危险定量分析等。

１）模型 信 息 的 简 化。飞 机 数 字 样 机 中 含 有

大量的数据，而在影响区域外的设备模型对计算

机资源消耗巨大。为了提高仿真效率，在开始仿

真前首先要对飞机数字样机及顶事件影响区域内

最小割集进行简化处理。
设飞机数字样机设备集合为

χ＝ ｛ｃ１，ｃ２，…ｃｉ，…，ｃｋ，ｃｋ＋１，…，ｃｑ，ｃｑ＋１，…，ｃ
烐烏 烑

ｓ

ｓ

｝

（３）
飞机灾难性 功 能 危 险ａｉ 下 所 有 最 小 割 集 的

集合为

Ｃｉ＝ ｛ψ
（１）
ｉ ，ψ

（２）
ｉ ，…，ψ

（ｊ）
ｉ ，…ψ

（ｍ）
ｉ ，ψ

（ｍ＋１）
ｉ ，…，ψ

（ｐ）

烐烏 烑
ｉ

ｐ

｝

（４）
式中：ψ

（ｊ）
ｉ ＝ ｛ｂｉ，ｂｊ，…｝。

ＵＲＦＳＡＳ对飞机 模 型 信 息 简 化 操 作 的 具 体

步骤如下：
步骤１　读取ＣＡＴＩＡ环境 下 飞 机 数 字 样 机

的所有设备（集合χ）名称。
步骤２　以 转 子 位 置、碎 片 飞 散 角 和 平 动 角

范围等输入信息确定发动机转子非包容失效的影

响区域。

步骤３　标记集合χ中在转子非包容失效影



　２９４　　 航　空　学　报 Ｆｅｂ．２５　２０１３Ｖｏｌ．３４Ｎｏ．２

响区域内的飞机设备，得到影响区域内设备集合为

χ′＝ ｛ｃ１，ｃ２，…，ｃｉ，…，ｃｋ，ｃｋ＋１，…，ｃ
烐烏 烑

ｑ

ｑ

｝ （５）

步骤４　根据建立的映射关系ｇ：Ｂ→Ｃ，记

Ｌ＝χ′∩ｇ（ψ
（ｊ）
ｉ ）。若Ｌ＝ｇ（ψ

（ｊ）
ｉ ），则该最小割

集在影响区域内，得Ｃｉ 中影响区域内最小割集的

集合为

Ｃ′ｉ＝ ｛ψ
（１）
ｉ ，ψ

（２）
ｉ ，…，ψ

（ｊ）
ｉ ，…，ψ

（ｍ）

烐烏 烑
ｉ

ｍ

｝ （６）

步骤５　对影响区域内最小割集涉及设备求

并集，得与影响区域内最小割集关联的最少设备

集合为

χ″＝ ∪
ｒ

ｉ＝１
∪
ｍ

ｊ＝１
ｇ（ψ

（ｊ）
ｉ（ ））＝ ｛ｃ１，ｃ２，…，ｃｉ，…，ｃ

烐烏 烑
ｋ

ｋ

｝ （７）

此时，χ″即为数字样机简化后的设备模型集

合，同时ａｉ 顶事件下在影响区域内的最小割集对

应设备可用矩阵表示为

ψ
（１）
ｉ ψ

（２）
ｉ … ψ

（ｊ）
ｉ … ψ

（ｍ）
ｉ

Ｃ′ｉ＝

τ１１ τ１２ … τ１ｊ … τ１　ｍ
τ２１ τ２２ … τ２ｊ … τ２　ｍ
   

τｉ１ τｉ２ … τｉｊ … τｉｍ
   

τｋ１ τｋ２ … τｋｊ … τ

熿

燀

燄

燅ｋｍ

ｃ１
ｃ２


ｃｉ


ｃｋ

（８）

式中：τｉｊ取值为０或１，１表 示 最 小 割 集ψ
（ｊ）
ｉ 中 涉

及ｃｉ 设备。

２）碎片 空 间 几 何 变 换。以 随 机 飞 散 角 和 平

动角对碎片及其扫掠路径作空间几何变换来模拟

碎片的释放。设随机向量θ＝ ［θ１　θ２］，其中θ１
为飞散角，θ２ 为平动角，若转子中心位于 数 字 样

机总体坐标系原点，则碎片绕ｘ轴、ｙ轴和ｚ轴旋

转的矩阵分别为

Ｒｘ（θ）＝

１　 ０　 ０　 ０
０ 　ｃｏｓθ ｓｉｎθ ０
０ －ｓｉｎθ ｃｏｓθ ０

熿

燀

燄

燅０　
０

熿

燀

燄

燅０　
０

熿

燀

燄

燅０　
０

熿

燀

燄

燅１

（９）

Ｒｙ（θ）＝

ｃｏｓθ ０ －ｓｉｎθ ０
０　 １　 ０　 ０
ｓｉｎθ ０ 　ｃｏｓθ ０

熿

燀

燄

燅０　
０

熿

燀

燄

燅０　
０

熿

燀

燄

燅０　
０

熿

燀

燄

燅１

（１０）

Ｒｚ（θ）＝

　ｃｏｓθ ｓｉｎθ ０ ０
－ｓｉｎθ ｃｏｓθ ０ ０
０　 ０　 １　０

熿

燀

燄

燅０　 ０　 ０　１

（１１）

由于数字样机中发动机布置的不同，转 子 中

心一般不在数字样机总体坐标系（右手坐标系）的
原点，如图５所示，此时需要对碎片作平动和多次

转换。

图５　碎片绕直线Ｐ１Ｐ２ 旋转

Ｆｉｇ．５　Ｆｒａｇｍｅｎｔ　ｒｅｖｏｌｖｉｎｇ　ａｒｏｕｎｄ　ｌｉｎｅ　Ｐ１Ｐ２
　

设某碎片 所 在 的 转 子 中 心 在 发 动 机 轴 上 点

Ｐ１、Ｐ２ 连线上的Ｐｍ 位置，绕该轴旋转角度θ，须

作如下变换：

Ｒ（θ）＝Ｔ（－ｘｍ，－ｙｍ，－ｚｍ）Ｒｘ（α）Ｒｙ（β）·

Ｒｚ（θ）Ｒｙ（－β）Ｒｘ（－α）Ｔ（ｘｍ，ｙｍ，ｚｍ） （１２）

式 中：Ｔ（－ｘｍ，－ｙｍ，－ｚｍ）使Ｐｍ 与全局坐标系

原点 重 合；Ｒｘ（α）使 直 线 Ｐ１Ｐ２ 落 入 平 面ｘＯｚ
内；Ｒｙ（β）使直线Ｐ１Ｐ２ 与ｚ轴重合；Ｒｚ（θ）使碎

片绕直线Ｐ１Ｐ２ 旋 转 角 度θ；式（１２）中 的 平 动 矩

阵为

Ｔ（ｘ，ｙ，ｚ）＝

１　０　０　０
０　１　０　０
０　０　１　０
ｘ　ｙ　ｚ

熿

燀

燄

燅１

（１３）

３）碎片 碰 撞 检 测。当 转 子 非 包 容 失 效 影 响

区域内的设备与碎片扫掠路径有相交时即认为该

设备被“穿透”并失效，图６给出了１／３轮盘碎片

“穿透”了某个液压缸的示意图。
针对非包容失效碎片扫掠路径下可能失效的

飞机设备，本文基于区域划分和层次包围盒［１７］法

实现快速碰撞检测。
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图６　１／３轮盘碎片“穿透”某部件

Ｆｉｇ．６　Ａ　ｐａｒｔ“ｐｅｎｅｔｒａｔｅｄ”ｂｙ　１／３ｄｉｓｋ　ｆｒａｇｍｅｎｔ
　

区域划分是将虚拟空间进行分解，只 对 某 些

区域的几何对象作碰撞检测。本文划分的空间区

域是以各级转子碎片的飞散角和平动角参数确定

的，在影响区域内作转子碎片模型与飞机设备模

型间的碰撞检测，可以缩小碰撞检测的对象范围，
提高仿真效率。

层次包围盒是用体积略大而形状简单的包围

盒把复杂的几何对象包裹起来，先进行包围盒之

间的相交 测 试。ＵＲＦＳＡＳ中 的 碰 撞 检 测 选 用 了

轴对齐（ＡＡＢＢ）包围盒。设Ｘ１ 和Ｘ２ 分别为两个

模型的ＡＡＢＢ包围盒，Ｏ１ｉ和Ｏ２ｉ分别为Ｘ１ 和Ｘ２
的中心，Ｐ１ｉ和Ｐ２ｉ分别为点Ｏ１ｉ和Ｏ２ｉ在轴上的对

应点（如图７所示）。

图７　ＡＡＢＢ间相交测试

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｓｔｉｎｇ　ＡＡＢＢｓ　ｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎ
　

判断Ｘ１ 和Ｘ２ 是否相交的程序为

Ｉｎｔ　ＴｅｓｔＡＡＢＢＡＡＢＢ（ＡＡＢＢ　Ｘ１，ＡＡＢＢ　Ｘ２）

｛

　Ｉｆ（Ａｂｓ（Ｐ１１－Ｐ２１）＞ （Ｘ１．Ｌ１１＋Ｘ２．Ｌ２１））ｒｅｔｕｒｎ　０；

　Ｉｆ（Ａｂｓ（Ｐ１２－Ｐ２２）＞ （Ｘ１．Ｌ１２＋Ｘ２．Ｌ２２））ｒｅｔｕｒｎ　０；

　Ｉｆ（Ａｂｓ（Ｐ１３－Ｐ２３）＞ （Ｘ１．Ｌ１３＋Ｘ２．Ｌ２３））ｒｅｔｕｒｎ　０；

　ｒｅｔｕｒｎ　１；

｝

若检测到设备模型包围盒与碎片模型包围盒

相交，则将模型的三角面片作层次分解，通过自顶

向下的方法构造二叉树的层次包围结构，以深度

优先法进行双重递归遍历检测。如果转子碎片与

模型中的根节点不存在相交，则停止向下遍历其

他节点，否则进一步检测直到其叶节点，最后作三

角面片之间的相交检测，确定碎片是否“穿透”该

某型。图８所 示 为 某 模 型 的 ＡＡＢＢ包 围 盒 及 其

三角面片的层次结构树。

图８　模型的包围盒和层次结构

Ｆｉｇ．８　Ｂｏｕｎｄｉｎｇ　ａｎｄ　ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ
　

４）危险 定 量 分 析。仿 真 中 碎 片 所 导 致 的 飞

机失效设备用矩阵Θｉ 表示，如某级转子碎片的非

包容失效仿真结果矩阵为

ｔ１ ｔ２ … ｔｊ … ｔｎ

Θｉ ＝

γ１１ γ１２ … γ１ｊ … γ１ｎ
γ２１ γ２２ … γ２ｊ … γ２ｎ
   

γｉ１ γｉ２ … γｉｊ … γｉｎ
   

γｋ１ γｋ２ … γｋｊ … γ

熿

燀

燄

燅ｋｎ

ｃ１
ｃ２


ｃｉ


ｃｋ
（１４）
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式中：γｉｊ 取值为０或１，１表示在第ｔｊ 次迭代中设

备ｃｉ 被击中并失效。
判断转子非包容失效是否触发最小割集是通

过结果矩阵Θｉ 与最小割集矩阵Ｃ′ｉ的逐列布尔运

算实现的。如某次碰撞检测结果向量为

Θ＝ ［１　１　０　０　１　０　１　０］

有两个最小割集分别为Ｃ′１和Ｃ′２，其中

Ｃ′１＝ ［０　１　０　０　０　０　１　０］

Ｃ′２＝ ［１　１　０　１　０　０　１　０烅
烄

烆 ］

ｓｉ 为结果标记，ｓｉ＝１表示该次迭代触发最小

割集。

Θ∧Ｃ′１＝ ［０　１　０　０　０　０　１　０］＝Ｃ′１
则ｓ１ 返回值为ｓ１ ＝１；

Θ∧Ｃ′２＝ ［１　１　０　０　０　０　１　０］≠Ｃ′２
则ｓ２ 返回值为ｓ２ ＝０。

对识别的危险统计得各级转子触发顶事件ａｉ
下最小割集的结果矩阵为

　　　　　ψ
（１）
ｉ ψ

（２）
ｉ … ψ

（ｊ）
ｉ …　ψ

（ｋ）
ｉ

Θ′＝

ω１１ ω１２ … ω１ｊ … ω１ｋ
ω２１ ω２２ … ω２ｊ … ω２ｋ
   

ωｉ１ ωｉ２ … ωｉｊ … ωｉｋ
   

ωｆ１ ωｆ２ … ωｆｊ … ωｆ

熿

燀

燄

燅ｋ

Ｆ１
Ｆ２


Ｆｉ


Ｆｆ
（１５）

式中：ωｉｊ为发动机第Ｆｉ 级转子碎片ｎ次迭代中触

发最小割集ψ
（ｊ）
ｉ 的次数。

以转子非包容失效仿真的输出结果作定量分

析，单级转子在一次迭代中导致飞机灾难性危险

的概率为

ｐ＝
０　　　　　　　　　　　　（ｎＴ ＝０）

∑
ｕ

ｊ＝１
λｊ １－∏

ｎＴ

ｉ＝１

（１－μｉｊ［ ］）　　（ｎＴ ＞０
烅
烄

烆
）

（１６）

式中：ｎＴ 为一 次 迭 代 触 发 灾 难 性 顶 事 件 的 个 数；

μｉｊ为灾难性顶事件ａｉ 在第ｊ飞行阶段的风险因

子。第Ｆｉ 级转子非包容导致飞机灾难性 危 险 的

概率为

Ｐｉ＝ １ｎ∑ｎ ｐ （１７）

式中：ｎ为仿 真 中 的 迭 代 次 数。最 后 可 求 得 飞 机

因转子非包容失效导致的灾难性危险的概率为

Ｐ＝ １
ｎｅｎｒ∑ｎｅ ∑ｎｒ

Ｐｉ （１８）

式中：ｎｅ 为飞 机 发 动 机 台 数；ｎｒ 为 每 台 发 动 机 的

转子级数。

５）仿真 流 程。转 子 非 包 容 失 效 仿 真 的 具 体

流程如图９所示。式（１９）为迭代的终止条件。

ΔＰ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
Ｐｉ－ １

ｎ－δ∑
ｎ－δ

ｉ＝１
Ｐｉ ≤ε （１９）

式中：δ为仿 真 过 程 中 作 危 险 定 量 计 算 的 次 数 间

隔（如以每迭代５００次作一次危险定量计算的次

数间隔）；ε为 一 较 小 的 正 实 数，即 相 邻 两 段 的 危

险概率平均值相差很小时，迭代终止。

图９　非包容失效仿真流程

Ｆｉｇ．９　Ｕｎｃｏｎｔａｉｎｅｄ　ｆａｉｌｕｒｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｆｌｏｗｃｈａｒｔ
　

根据仿真输出的结果，可以检验非包 容 碎 片

对飞机安全性的影响，并对转子非包容失效导致

系统设备组合失效的风险作出定量评估，为飞机

设备的布局设计和优化提供参考。
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３　实例分析

针对 某 型 飞 机ＦＨＡ中 灾 难 性 功 能 危 险“滚

转控制功能丧失（ａ０１）”分析其右发动机１／３轮盘

碎片非包容失效的安全性。

ＵＲＦＳＡＳ需求信息的映射关系如表１所示，

ＦＨＡ中灾难性 功 能 危 险 为ａ０１，对 应 的ＦＴＡ底

事件集合｛ｂ０１，ｂ０２，…，ｂ１６｝和 飞 机 数 字 样 机 设

备集合｛ｃ０１，ｃ０２，…，ｃ１５｝，其 中ｂ１５和ｂ１６两 种

故障模式均对 应 设 备ｃ１５；在ＦＴＡ 中ａ０１的相关

最小割集为：ψ
（１）
０１ ＝｛ｂ０１，ｂ０２，ｂ０３，ｂ０４｝，ψ

（２）
０１ ＝

｛ｂ０５，ｂ０６｝，ψ
（３）
０１ ＝｛ｂ０５，ｂ０８｝，ψ

（４）
０１ ＝｛ｂ０６，

ｂ０７｝，ψ
（５）
０１ ＝｛ｂ０７，ｂ０８｝，ψ

（６）
０１ ＝｛ｂ０９，ｂ１０｝，ψ

（７）
０１ ＝

｛ｂ０９，ｂ１２｝，ψ
（８）
０１ ＝｛ｂ１０，ｂ１１｝，ψ

（９）
０１ ＝｛ｂ１１，

ｂ１２｝，ψ
（１０）
０１ ＝｛ｂ１３，ｂ１４｝，ψ

（１１）
０１ ＝｛ｂ１５｝，ψ

（１２）
０１ ＝

｛ｂ１６｝；表２所示为飞机右发动机各级转子（低压

压气 机（ＬＰＣ）、高 压 压 气 机（ＨＰＣ）、高 压 涡 轮

（ＨＰＴ）和低压涡轮（ＬＰＴ））的尺寸和位置参数。

表１　需求信息的映射关系

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｐｐｉｎｇ　ｏｆ　ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｒｅｑｕｉｒｅｄ

Ｃａｔａｓｔｒｏｐｈｉｃ　ｈａｚａｒｄ　 Ｂａｓｉｃ　ｅｖｅｎｔｓ　ｏｆ　ＦＴＡ　 Ｐａｒｔｓ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｍｏｃｋ－ｕｐ

ａ０１—Ｌｏｓｓ　ｏｆ　ｒｏｌｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｂ０１—Ｌｅｆｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　１ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ０２—Ｌｅｆｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　２ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ０３—Ｒｉｇｈｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　１ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ０４—Ｒｉｇｈｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　２ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ０５—Ｏｉｌ　ｔａｎｋ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　１ｌｅａｋａｇｅ
ｂ０６—Ｏｉｌ　ｔａｎｋ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　２ｌｅａｋａｇｅ
ｂ０７—Ｏｉｌ　ｔｕｂｅ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　１ｒｕｐｔｕｒｅ
ｂ０８—Ｏｉｌ　ｔｕｂｅ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　２ｒｕｐｔｕｒｅ
ｂ０９—Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｐｕｍｐ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　１ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ１０—Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｐｕｍｐ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　２ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ１１—Ｐｕｍｐ　１ｄｒｉｖｅｎ　ｂｙ　ｅｎｇｉｎｅ　ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ１２—Ｐｕｍｐ　２ｄｒｉｖｅｎ　ｂｙ　ｅｎｇｉｎｅ　ｎｏ　ｏｕｔｐｕｔ
ｂ１３—Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖａｌｖｅ　１ｆａｉｌｕｒｅ
ｂ１４—Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖａｌｖｅ　２ｆａｉｌｕｒｅ
ｂ１５—Ｒｏｌｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｕｎｉｔ　ｎｏ　ｐｏｗｅｒ

ｂ１６—Ｒｏｌｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｕｎｉｔ　ｎｏ　ｄｉｓｐｌａｙ

ｃ０１—Ｌｅｆｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　１
ｃ０２—Ｌｅｆｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　２
ｃ０３—Ｒｉｇｈｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　１
ｃ０４—Ｒｉｇｈｔ　ｗｉｎｇ　ａｃｔｕａｔｏｒ　２
ｃ０５—Ｏｉｌ　ｔａｎｋ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　１
ｃ０６—Ｏｉｌ　ｔａｎｋ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　２
ｃ０７—Ｏｉｌ　ｔｕｂｅ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　１
ｃ０８—Ｏｉｌ　ｔｕｂｅ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　２
ｃ０９—Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｐｕｍｐ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　１
ｃ１０—Ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｐｕｍｐ　ｏｆ　ｈｙｄｒａｕｌｉｃ　ｓｙｓｔｅｍ　２
ｃ１１—Ｐｕｍｐ　１ｄｒｉｖｅｎ　ｂｙ　ｅｎｇｉｎｅ
ｃ１２—Ｐｕｍｐ　２ｄｒｉｖｅｎ　ｂｙ　ｅｎｇｉｎｅ
ｃ１３—Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖａｌｖｅ　１
ｃ１４—Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｖａｌｖｅ　２

ｃ１５—Ｒｏｌｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｕｎｉｔ

表２　右发动机各级转子尺寸和位置参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ　ａｎｄ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒｓ　ｏｆ　ｒｉｇｈｔ　ｅｎｇｉｎｅ

Ｒｏｔｏｒ　ｓｔａｇｅ
Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ／ｍ　 Ｐｏｓｉｔｉｏｎ／ｍ
Ｒ σ ｈ （ｘ，ｙ，ｚ）

１ ＬＰＣ１　 ０．３１　０．３５　０．０５ （－６．３３，１７．３１，－０．８１）

２ ＬＰＣ２　 ０．３５　０．３２　０．０４ （－６．３３，１７．４５，－０．８１）

３ ＨＰＣ１　 ０．１９　０．１５　０．０３ （－６．３３，１７．５９，－０．８１）

４ ＨＰＣ２　 ０．２０　０．１２　０．０３ （－６．３３，１７．６３，－０．８１）

５ ＨＰＣ３　 ０．２３　０．１１　０．０３ （－６．３３，１７．７７，－０．８１）

６ ＨＰＴ１　０．２６　０．０７　０．０３ （－６．３３，１７．９１，－０．８１）

７ ＨＰＴ２　０．２７　０．０７　０．０３ （－６．３３，１８．０５，－０．８１）

８ ＬＰＴ１　 ０．２３　０．１１　０．０３ （－６．３３，１８．１９，－０．８１）

９ ＬＰＴ２　 ０．２３　０．１４　０．０３ （－６．３３，１８．３３，－０．８１）

１０ ＬＰＴ３　 ０．３１　０．２１　０．０３ （－６．３３，１８．４７，－０．８１）

对飞机数字样机（图１０（ａ））简化后所得影响

区域内最小割 集 相 关 的 设 备 如 图１０（ｂ）所 示，在

影响 区 域 内 ａ０１ 相 关 的 底 事 件 集 合 为｛ｂ０１，

ｂ０２，…，ｂ１２｝，对 应 设 备 集 合 为｛ｃ０１，ｃ０２，…，

ｃ１２｝，转子非包 容 失 效 影 响 区 域 内ａ０１下 的 最 小

割集集合 ｛ψ
（１）
０１ ，ψ

（２）
０１ ，…，ψ

（９）
０１ ｝以矩阵表示为

　ψ
（１）
０１ ψ

（２）
０１ ψ

（３）
０１ ψ

（４）
０１ ψ

（５）
０１ ψ

（６）
０１ ψ

（７）
０１ ψ

（８）
０１ ψ

（９）
０１

Ｃ′１＝

１
１
１
１
０
０
０
０
０
０
０
０

０
０
０
０
１
１
０
０
０
０
０
０

０
０
０
０
１
０
０
１
０
０
０
０

０
０
０
０
０
１
１
０
０
０
０
０

０
０
０
０
０
０
１
１
０
０
０
０

０
０
０
０
０
０
０
０
１
１
０
０

０
０
０
０
０
０
０
０
１
０
０
１

０
０
０
０
０
０
０
０
０
１
１
０

熿

燀

燄

燅

０
０
０
０
０
０
０
０
０
０
１
１

ｃ０１
ｃ０２
ｃ０３
ｃ０４
ｃ０５
ｃ０６
ｃ０７
ｃ０８
ｃ０９
ｃ１０
ｃ１１
ｃ１２

参照该机型的翼展长度，确定转子碎 片 的 扫
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掠路径长度为ｌ＝３４ｍ，１／３轮盘碎片的飞散角范

围设定为±３°，平动角范围为０°～３６０°，飞机飞行

阶段风险因子为

Λ＝［０．３５　０．２　０．２２　０．１４　０．０３　０．０２　０．０４］
飞机飞行中灾难性功能危险ａ０１导致灾难性

事故的风险因子为

Γ＝［０．８　１　１　０．２　０．４　０．６　１］

图１０　飞机数字样机

Ｆｉｇ．１０　Ａｉｒｃｒａｆｔ　ｄｉｇｉｔａｌ　ｍｏｃｋ－ｕｐ
　

在导入需求 信 息 并 完 成 碎 片 尺 寸、位 置、飞

散角、平动角等参 数 设 定 的 基 础 上，进 行 飞 机 右

发动机第１～１０级 转 子１／３轮 盘 碎 片 非 包 容 失

效的仿真分析（δ＝５００），满 足 迭 代 终 止 条 件 时，
右发动机各级转 子１／３轮 盘 碎 片 导 致 灾 难 性 功

能危险ａ０１的概率如图１１所示，从图中可知，第

４级转子（ＨＰＣ２）的１／３轮盘碎片 非 包 容 失 效 导

致飞机滚转功能 丧 失 并 发 生 灾 难 性 事 故 的 概 率

最高，第１０级转子（ＬＰＴ３）的１／３轮盘碎片导致

飞机灾难 性 事 故 的 概 率 相 对 较 低。由式（１８）可

进一步计算得飞机右发动机１／３轮盘碎片非包容

失效导致滚转控制功能丧失并发生灾难性事故的

概率为０．０２１。

通 过 仿 真 结 果 与 最 小 割 集 矩 阵Ｃ′１ 的 对 比

分 析，得 到 了ａ０１影 响 区 域 内 最 小 割 集 被 触 发

的 情 况，图１２（ａ）～图１２（ｄ）所 示 为 右 发 动 机

各 级 转 子１／３轮 盘 碎 片 非 包 容 失 效 触 发 最 小

割 集 的 概 率。

图１１　各级转子１／３轮盘碎片非包容失效的危险概率

Ｆｉｇ．１１　 Ｈａｚａｒｄ　ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｏｆ　１／３ｄｉｓｋ　ｆｒａｇｍｅｎｔ　ｏｆ

ｅａｃｈ　ｒｏｔｏｒ
　



　张燕军等：转子非包容失效安全性的计算机辅助分析方法 ２９９　　

图１２　１／３轮盘碎片触发最小割集的概率

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｏｆ　ｍｉｎｉｍａｌ　ｃｕｔ　ｓｅｔｓ　ｔｒｉｇｇｅｒｅｄ　ｂｙ　１／３

ｄｉｓｋ　ｆｒａｇｍｅｎｔ
　

由图１２（ａ）知ＬＰＣ１和ＬＰＣ２的１／３轮 盘 碎

片触发最小割集ψ
（２）
０１ 的概率较高，最小割集ψ

（１）
０１ 、

ψ
（５）
０１ ～ψ

（９）
０１ 基本没被触发；在图１２（ｂ）中，最小割

集ψ
（１）
０１ 、ψ

（８）
０１ 和ψ

（９）
０１ 未 被 触 发；由 图１２（ｃ）和

图１２（ｄ）知ＨＰＴ和ＬＰＴ的１／３轮盘碎片不会触

发最小割集ψ
（１）
０１ 、ψ

（２）
０１ 、ψ

（３）
０１ 和ψ

（４）
０１ ；另外，对图１２

（ａ）～图１２（ｄ）综合分析知ψ
（１）
０１ 始终未被触发，表

明即使最 小 割 集 在 发 动 机 转 子 非 包 容 影 响 区 域

内，如果设备布置恰当，也不会被触发。

４　结　论

１）以飞机ＦＨＡ、ＦＴＡ及数字样机作为需求

信息，将系统 安 全 性 分 析 方 法 与ＣＡＴＩＡ环 境 下

数字样机的可视化仿真相结合，建立了转子非包

容安全性分析的需求信息关系模型。

２）提 出 了 基 于 Ｍｏｎｔｅ　Ｃａｒｌｏ的 模 拟 仿 真 方

法，通过碎片空间几何变换模拟了转子非包容失

效，并根据碰撞检测结果，得到了转子碎片可能破

坏的飞机设备。

３）通过仿 真 输 出 结 果 与 最 小 割 集 的 对 比 分

析，实现了对转子非包容失效导致的飞机灾难性

危险组合的识别并给出了定量分析的方法，可为

飞机设备布局的设计优化提供技术支持。

４）以某型 飞 机 右 发 非 包 容 失 效 的 实 例 分 析

表明了ＵＲＦＳＡＳ在分析转子非包容 失 效 安 全 性

方面的有效性和实用性。
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