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为新型飞机研制提供《# 33 0 》技术

航空航天部《# 3 3 0 》系统工程

王俊扬 郑昊仲
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摘要 文简要地介北 了航空 航天部长# 3 30 》系统 毛程的 人员组成
、

研究方向
、

课题设置及主要的 技 术 指

《# 33 0 》是
“

飞机结构坑疲劳与断 裂设计
”

的简称
,

这一设计技术的发展
,

必将对提高飞机结构的安全性
、

耐久性
、

可靠性及经济性产生深远 的影响
 

关健词 抗疲劳与断裂设计
,

耐久性
,

可靠性
,

经济性
,

完整性
。
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《# 3 3 0 》技术是航空航天部重点攻关预研课题
。

其主要目的是为新型军用和民 用 飞 机

研制提供成套抗疲劳与断裂设计技术
。

整个研究工作是在航空航天部科技研究院和民机系统工程司领导下开展的
,

由航空航天

部内外!� 个单位约 ! Σ� 名研究人员组成的技术实体来承担
,

其中高级研究人员占Τ� 肠 左 右
。

飞机结构强度研究所为负责单位
,

航空航天部聘请王俊扬研究员级高级工程师为《# 3 3 0》系

统工程主任工程师
,

在技术上
、

经济上对航空航天部负责
。

整个研究工作分为三个阶段来完成
。

第一阶段 Υ
“ 一

匕
·

五
”

期间ς 着重解决结构细节设

计的抗疲劳与断裂技术
,

以便能有效地防止和 Υ或 ς 减缓裂纹的萌生和扩展以及止裂
,

并提

供主要针对确定性裂纹的耐久性与损伤容限评定方法
。

第二阶段 Υ
“

八
·

五
”

期间ς 着重解

决结构疲劳与断裂破坏的概率控制
,

并提供由确定性裂纹扩展发展至多部位裂纹问题用概率

断裂力学描述的满足可靠性设计要求的耐久性 与损伤容限评定方法
。

第三阶段 Υ
“

九
·

五
”

5. ∀ 2年 Ω 月! Σ日收到
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期间ς 实现以结构疲劳 与断裂破坏的概率控制为核心的满足 飞机结构完整性要求的可靠性设

计
,

以使研制的新型军
、

民机具有寿命长
、

可靠性高
、

经济性与维修性优良的特点
,

达到或

接近国际先进水平
。

以上分三阶段来实施的研究计划
,

可以归结为
Κ “

由抗疲劳与断裂技术

的提供到破坏概率的控制直至实现满足完整性要求的可靠性设计
” 。

简称为# ∃ ∋ 计划
。

目前
“

七
·

五
”

研究工作 已全面开展并深化
,

可以为新型军
、

民机研制逐步提供的抗疲

劳与断裂设计技术介绍如下
。

�
 

飞机结构紧固孔耐久性设计与质量控制技术

为了满足新型军用飞机采用耐久性设计技术的要求
,

《# 3 3 0 》系统工程开展 了有关 飞机

结沟时久 生设汁皮术开尧 研充工作图盎洁沟典 塑细 省展 开
,

包活紧固孔
、

∋ 区域
、

儿何不

连续部位 及连接耳片等
。

预期从� 2 ∀Ψ 年度起可提供如下研究成果
Κ

Υ/ς 建立飞机结构耐久性设计和地面试验要求 Υ含耐久性分布准则 ς
,

目前这一研究成

果已被即将颁布的国军标《军用飞机结构完整性大纲》所采用
Κ

Υ幼 飞机结沟紧固孔原始疲劳质量模型分析和试验方法
,

给出有关国产和美标航空材料

的试验数据及原始疲劳质量控制技术
Ζ

ΥΨ ς 用于构件或部件耐久性和经济寿命预测的分布方法及全套计算程序
Ζ

Υ叼 全尺寸飞机结构耐久性试验技术
。

!
 

若千实现长寿命
、

高可靠性起落架设计的技术

针对我 国新型飞机研制中
,

起落架是比较薄弱环节
,

《# 3 3 0 》系统工程开展了有关长

寿命
、

高可靠性起落架设计技术专题研究
,

并在
“

运八起落架延寿综合治理
”

和
“

抗疲劳与

断裂技术在歼 [ Ρ 起落架上的应用
”

研究中进行了实用考核
。

预期从 � 2 ∀ ∀年度起可提供如下

研究成果
Κ

小ς 结构细节耐久性设计要求和范例及现役飞机起落架抗疲劳与断裂图册
Κ

Υ! ς 结构耐久性与损伤容限设计原理与分析方法及裂纹扩展止裂技术
Ζ

ΥΨ ς 起落架结构三维有限元应力分析程序系统及耐久性与损伤容限分析软件包
,

双腔缓

冲器设计技术与分析程序及验证试验方法
Κ

ΥΩ ς 用于预测和改善起落架结构细节应力集中待性 ∴〕勺光弹贴片修形试验方法
Ζ

ΥΣ ς 在典型机场跑道上进行前起落架减摆性能验证试验的方法
。

研究改善飞机滑跑冲击

和地面滑行操纵特性的起落架缓冲系统设计和分析程序及试验验证方法
Ζ

ΥΤ ς 起落架结构及起落架收放系统及前轮操纵转弯系统的可靠性评估方法 Υ含分析与试

验 ς
Ζ

’

Υ] ς 定型机种起落架结构延寿综合治理技术等
。

Ψ
 

飞机结构损伤容 限评定技术

《# 3 3 0 》系统工程为 了满足民用飞机开展损伤容限设计的需要
,

除了提供损伤容限评

定的分析和试验方法外
,

还通过分析和试验研究探讨含有工程可检裂纹结构抗裂 纹 扩 展 能

力
。

主要研究准静态裂纹扩展止裂技术 Υ包括实现裂纹缓慢扩展技术 ς
,

给出分析和试验方

法及全套计算程序
,

提供可供工程使用的设计范例及有关曲线
、

图表和数据
。

同时也探讨动

态裂纹失稳扩展止裂原理和方法
,

以及微裂纹的生成和扩展规律等
。

预期从 � 2∀ ∀年度起可提
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Κ

为新型飞机研制提供《# 33 0 》技术 ⊥Σ Τ ]

供如下研究成果
Κ

Υ�ς 双轴应力下机身加筋板剩余强度弹塑性分析和试验方法及计算程序
。

改进机身加筋

壁板裂纹扩展特性的技术措施及确定最佳结构参数配置方案的工程方法和计算程序
。

含多裂

纹机身加筋壁板剩余强度分析的工程方法及计算程序
Ζ

Υ! ς 孔洞及门框区域结构细节应力分析方法和计算程序
。

孔洞及 门框区域结构具有最佳

止裂特性参数配置方案的选择 方法和计算程序
Ζ

ΥΚΨς 铆缝孔边裂纹扩展 比裂技术的设计原理
、

分析与试验方法及计算程序
Ζ

Υ劝 连 接耳片损伤容限设计要求
、

分析和试验方法及计算程
 

字
。

选 择具有最佳止裂特性

参数配置方案和高抗断裂结构型式连接耳片的方法和计算程序
Ζ

Υ劝 孔边角裂纹断裂韧度
、

门槛遭及近门滥区裂纹扩展速率测试技术
,

以及近门槛区裂

纹扩展公式的选定与系数拟合
Κ

ΥΤ ς 剪 切屈曲疲分分析和试俭方法及 计勇
一

程序
Ζ

价ς 典醒结钩 Υ如加筋壁板 ς 用功态 止裂的概念进行损伤容限设计的原理
、

分析与试验

力
‘

法及计算程序等
。

以上所提供的损伤容 限评定 技术 也同样适用 于军用飞机结构
。

Ω
 

离散源损伤容 限评定技术

为了提供民用飞机设计中所需的离散源损伤容限评定技术
,

《# 3 3 0 》系统工程中设置

了
“

离散源损伤破坏控制技术
”

研究课题
,

主要研究 内容包括
Κ

设计准则和评定要求制定
Ζ

含损伤结构的强度与刚度分析方法
Κ

试验验 =正你准与试验方法及测试技术等
。

其主要技术指

标为
Κ

Υ/ς 制定设计准则
,

离散源损伤评估要求和使用技术 说明
Ζ

Υ! 夕给出离散源损伤试验标准及分析与试验方法和有关的计算程序
、

曲线
、

图表和数据

等
Κ

交Ζ ς 常用航空材料撞击状态材料性能数据测定 Υ包括压缩
、

疲劳与断裂性能数据 ς
,

形

成材料性能数据手册
。

Σ
 

结构可靠性评估技术

由于民用飞机结构的寿命和可靠性要求比军用飞机苛刻
。

因此
,

适用于民机的结构可靠

性评估技术
,

也必然适用于军机
。

为 了满足民旧飞机研制过程中开展可靠性评定工作的需要
,

《# 3 3 0 》系统工程中设置

了
“ 一

匕机结构可靠性设计技 术
”

研究课题
。

第一期工程的主要技术指标为
Κ

Υ� ς 形成 匕机结构可靠 比没计思想体系
,

制定飞机结构可靠性评估 Υ含功能性 可靠性评

估 ς 哲仃条例及其使川技术说明
Κ

Υ幼 走立飞机结构 可靠性数据库
Ζ

ΥΚ/ς 开展典型功能结构系统 可靠性评估的应用研究
,

提供通用的可靠性评估的分析和饭

验方法
Ζ

拼 ς 提供新望飞机结构完整性设计中可靠性评估的分析和试验方法
。

Τ
 

抗疲劳与断裂强化技术
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采用强化技术可以在不增加飞机结构重量的基础上
,

较大幅度地提高飞机结 构 使 用 寿

命
。

《# 3 3 0 》系统工程研究的强化技术方法包括
Κ

孔壁冷挤压
Ζ

干涉配合铆接
Ζ 干涉配合

螺接
Ζ
喷丸强化等

。

主要技术指标为
Κ

Υ/ς 成系列地开展强化技术方面的试验研究
,

确定 最佳工艺参数
,

给出相应 的 , 一) 曲

线
、 Φ 一) 曲线和 Η Φ

_ Η ) 一」Ρ 曲线
,

制定出相应的强化工艺指导性文件和生产规范
Ζ

Υ! ς 给出可供工程使用的残余应力测定方法和分析方法及相应 的计算程序
,

以及残余应

力的试验测定值及分布曲线
Ζ

ΥΨ ς 开展对残余应力元件的裂纹形成和扩展寿命计算方法研究
,

给出可供工程使用的裂

纹形成和扩展寿命计算方 法和相应的计算程序 Υ包括应力强度因子计算方法和相应的计算程

序ς
Ζ

ΥΩ ς 开展对采用强化技术方法的典型结构的疲劳额定值 Υ0 3 ∋ ς 的测定及延寿增 益 的

有效性和可靠性试验研究
,

给出试验结果 Υ包括
Κ

曲线
、

图表和数据等ς
。

了
 

磨蚀疲劳损伤防护技术

对于 民用飞机增压机身
,

特别是各种舱门的开 口区域附近的铆接结构
,

使用过程中会出

现微动以促使疲劳裂纹的萌生并加快裂纹的早期扩展
。

对于这种现象我们称之为磨蚀疲劳损

伤
。

特别对于采用张力场理 沦设计的机身结构问题就更加严重
。

因此
,

为 了改善民用飞机增

压机身结构耐久性
,

提高使用寿命
,

必须采用有效的磨蚀 疲劳损仿 防护技术
,

当然这一技术

也适用于螺栓连接件和耳片处
。

《# 3 3 0 》系统工程从 � 2 ∀ Τ年起开展了大量的试验研究以寻求最佳的磨蚀疲劳损伤防护

措施
。

� 2 ∀∀ 年度起这项研究工作进入向运七飞机机身结构移植阶段
,

并进行实用效果考核试

验
,

� 2 ∀ 2年度起将推广应用于其它机种 Υ如运八∃飞机 ς 机身结构
。

在取得成果后向新型 民

用机推广应用
。

∀
 

激光辐照延寿技术

激光辐照技术是一种提高零件或构件抗疲劳与断裂性能极为有效的方法
。

经过激光辐照

可使材料无裂纹寿命增长
,

提高材料的断裂韧度和裂纹扩展 门槛值
,

降低材料的裂纹扩展速

率
Ζ
对于已发现的细小缺陷经过辐照

,

可 以消除缺陷并给以强化
,

达到或超过材料本体的抗

疲劳与断裂能力
。

为了能在新型飞机研制和现 役飞机维修过程中推广应用这一技术
,

《# 3⎯

3 0 》系统工程设置了
“

激光辐照延寿技术
”

研究课题
,

其主要技术指标为
Κ

Υ/ς 提供若干种航空常用金属材料最佳激光辐照参量 Υ要求疲劳寿命提高 �、 !倍以上 ς

给出相应的于) 曲线
, Φ

农曲线和Η Φ_ Η ) 一」Ρ 曲线
,

制定出相应的工艺规范
Ζ

Υ! ς 完成若干典型结构件的延寿治理
,

并通过疲劳与损伤容限试验以证实激光辐照的延

寿效果
Ζ

ΥΨς 给出可供工程使用的辐照参量对裂纹形成和扩展寿命影响规律的表达式
,

以估算激

光辐照后的延寿增益
。

目前我们已完成了对两种金属材料的最佳辐照参量筛选的试验研究
,

以及重复性检查的

可靠性研究
。
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Κ

为新型飞机研制提供《# 3 30 》技术 ⊥ ΣΤ2

2
 

结构胶贴法止裂技术

胶贴止裂法是一项有效的修补技术
,

不但
一

叮以用于对全尺寸结构的疲劳和损伤容限试验

件进行修补
,

也可用于对使用中出现疲劳裂纹的结构进行修补
。

经修补后的结构其抗疲劳和

断裂特性显著提高
,

因此
,

具有广泛的工程应用前景
。

为了能在国内外尽快地推广应用这一技术
,

《# 3 3 0》系统工程设置了
“

飞机结构胶贴

法止裂技术
”

研究课题
,

其主要技术指标为
Κ

Υ/ ς 探讨飞机结构胶贴止裂设计原理
、

分析与试验方法
,

给出有关设计曲线
、

图表
、

数

据和计算程序
Ζ

Υ! ς 选用和 Υ或 ς 研制适用的胶粘剂配方和贴胶的工艺方法
Ζ

ΥΨ ς 完成典型结构胶贴止裂效果试验和可靠性试验
,

提出工程实施方案和技术 论 证 报

告
。

��
 

为农林机研制提供有关抗坠撞损伤设计和腐蚀疲劳损伤防护技术

依据研制农林机的急需
,

《# 3 3 0 》系统工程从� 2 ∀∀ 年度开展有关
“

飞机结构抗坠撞损

伤设计技术
”

和
“

腐蚀疲劳与腐蚀疲劳损伤防护技术
”

研究
,

其主要技术指标为
Κ

Υ/ς 农林机抗坠撞损伤设计准则
Ζ

Υ! ς 飞机结构抗坠撞损伤有限元分析程序系统
Ζ

Υ幼 飞机结构抗坠撞损伤试验验证技术
Ζ

ΥΩ ς 农林机结构抗腐蚀疲劳损伤设计准则
Κ

ΥΣ ς 农林机疲劳载荷
一
环境谱编制

Ζ

ΥΤ ς 结构防腐蚀涂层材料选择
。

� �
,

定型机种若干典型结构延寿综合治理
“

七
·

五
”

期 间开展如下项 目的研究工作
Κ

Υ/ς 抗疲劳与断裂技术在歼 火 α 起落架上的应用研究
Ζ

Υ! ς 歼教 α 机翼主梁寿命与可靠性综合治理
Κ

ΥΨ ς 运八起落架延寿综合治理
Ζ

ΥΩ ς 运七机身隔框与地板梁连接接头延寿综合治理
。

《# 3 3 0 》系统工程愿意为设计
、

生产
、

使用部门广泛地提供 《# 3 3 0 》技术 服 务
。

同时也热忱地欢迎来 自国内外专家和同行的帮助
、

批评及指教
,

以使《# 3 3 0 》系统工程的研

究工作进一步地发展及深化
,

为振兴我国的航空工业贡献更多更大的力量
。
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