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摘 要 简述完整性概念在航空装备上的应用情况
,

提出了航空装备完整性概念
,

并简介了航空装备 的完

整性原理
,

关键词 结构完整性
,

损伤容限设计
,

航空电子设备设计
&
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一
、

完整性概念在航空装备上的应用

近Σ 年来完整性这个名词 已用作表征航空装备质量特性的术语 ‘首次正式出现于 Τ Σ年

美军标6工Β一!% Υ 一 Ν ς  《飞机结构完整性大纲 Ο# !, 5 Π
,

飞机要求》中
。

该军标来用损伤

容限和耐久性设计来保证飞机结构完整性
。

它并未直接定义飞机结构完整性
,

只在此词后用

括号表明是指飞机和结构强度
、

刚度
、

损伤容限和耐久性〔‘〕
。

2 Ν年6 ,Β 一人一2 Τ Σ军 《飞机

结构总规范》把它定义为强度
、

刚度
、

损伤容限
、

耐久性和功能的综合〔Σ〕
。

由此看来
,

它可

概括为安全性和耐久性的综合
,

因为损伤容限是保证安全性的
,

而强度和刚度是安全性和耐

久性的鳌础
。

功能是通过完整性来保证的
,

若看作完整性的一个特性
,

不一定合适
。

# !工5有效保证了飞机的安全和经济使用
,

已在各国军民用飞机上广泛应用
。

由于其成

效显著
& ,

完整性概念又推广到了发动机结构和航空电子设备上
。

二 2 Τ年 Ω 月玉Σ 日收到
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2 Ω年美军仿照 # ! ,5颁发了 6 工Β一! % Υ 一 Τ 2 ς 《发动机结构完整性大 纲 Ο∋ ∗ ! ,5Π 》

该军标定义
Λ

∋ ∗ !, 5 是发动机结构设计
、

分析
、

鉴定
、

生产和寿命管理的系统性方 法
,

其

目的是保证发动机结构的安全性
、

耐久性
、

低全寿命费用和高可用性〔“〕
。

∋ ∗ !, 5 除 用于新

发动机的研制外
,

其原理已用于老发动机的使用改进
,

如3一   发动机的盘件实行了视情报

废
,

可节约大量的可用寿命〔
Ω〕

。

2 Ξ年美军颁发了6 工Β一!% Υ 一 Τ Ξ 《航空 电子设备完整性大 纲 Ο# − 工5Π》和 6 ,Β一份
2 Τ Σ Ω Ω 《航空 电子设备完整性大纲要求》

。

# − 工5是用于鉴定和消除航空 电子设备完整性低 的

系统工程方法
,

其目的是保证费用
、

进度
、

性能和完整性之间的恰当平衡
Ψ
航空电子设备完整

性是航空电子设备以最低全寿命费用在规定寿命期内和使用条件下完成其预定功能 Ο性能和

可用性Π 的特性
,

是可靠性
、

维修性
、

制造质量
、

生产性
、

耐久性
、

保障性和可用性这类参

数的综合〔
Ν 〕

。

应用# − 工5可消除电子设备 肠的潜在缺陷
,

把 6% ∀ 3 从原来的 Ν 、Ζ ..Φ 提

高到 [    、Ζ    Φ〔”〕
。

飞机
、

发动机结构的质虽是以完整性大纲保证的
,

而电子设备的质量原来是以可靠性大

纲保证的
。

人− ,5 的出现使这两条途径在完整性大纲
一

/犷统一
,
逛来了

。

鉴于上述可提出航空装

备完整性这一概念来适应这种统 一的趋势
。

它可定义为航空装 备以最低全寿命费用在设计寿

命期内和使用条件下完成其顶定效能的特性
,

主要是安全性
、

可靠性
、

耐久性和可用性这 Ω

个特性参数的综 含
。

人! ,5
、

∋ ∗ !, 5和人− ,5这
一

哭大纲可 充你为航空装备完整性大纲
。

一

屹机结构完整性原理

白&&&&月&闰

⋯⋯
婪本原理是以损伤了序限设计保证安全性

,

以耐久性设计实现经济使用
。

&

应用范围

适用这种设计的结构材料已从金属扩大到了复合材料
。

6 ,Β 一

份
2 Τ Σ舰 规 定 该 文 件包

括损伤容限和耐久性要求
,

适用于金属和非金属结构
。

璐 Ω年关联邦航空 局 Ο3 # # Π 咨 询

通报# ∃ Ζ .一  Τ # 《
一

飞机的又合材料结构》和 2 Ν年欧洲民航联合组织咨询通报# ∃∴Σ Ν 一Ξ  ς
,

都对复合材料结构提出了损伤容限要求
。

固定翼军用机的全部结构都已应用这种设计
。

氏航机除起落架正在研究外
,

其余结构上

也已全部应用
。

土。2 ς年3 # 人 号通告 《旋翼的疲劳和损伤容限》规定以损伤容限法作为直升

机结构的主要设计法
。

2Ω 年英民航局报告∃ # 5Ω 《直升机适航性评审》也作 了类似 规

定
。

Σ
&

损伤容限设计项 目

6 ,Β一扮
2 Τ Σ Σ 扩大了损伤容限设计项目

,

除了飞行安全结构外
,

还包括某些特殊项 目
,

如舱门
、

跳板
、

原子武器的支承和悬挂结构
,

以及某些故障会严亚影响任务的项目
,

如武器

和发动机挂架
、

电子设备吊脑
、

外部油箱
、

起落架结构和操纵面等
。

ς
&

初始缺陷尺寸

6 ,Β一扮
2 Τ Σ Σ 对初始缺陷尺

一

寸作了新规定
。

耐久性设计时似设
Λ

应力集中处的初始 缺

陷为 
&

Σ Ν Ι Ι 半径角裂纹
,

其他部位为.
&

Σ Ν Ι Ι
,

深 .
,

ΤΞ Ι Ι 长的表面裂纹
。

这些假设都经过
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了耐久性试验验证或修改
。

损伤容限设计中的初始缺陷尺寸应取重要部件可能存在的最大缺

陷尺寸
。

以往在战斗机研制中采用6工Β一# 一2 ς Ω Ω Ω 中规定
。

在轰炸机研制中按普通的无损检

测法的能力确定
。

Ω
&

载荷] 环境谱的实测和单机跟踪

6,Β 一#一 2 Τ Σ Σ 对载荷 ] 环境谱实测机在机群中的比例 Ο( Π 提出了下列关系式

。 ⊥
, Ζ Υ

&
、 ,

, 。

式一 、
,

万亡于
_

一 ‘⎯ ] ∴ 厂

式中
,

% 为测定时间 Ο月Π
Ψ 5为飞机每月交付数

Ψ + 为每月飞行小时
Ψ ∃为可靠数据时数对

实测飞行时数之比
Ψ Υ 为所需的总数据时数

。

一般
,

% 为 ς _ Ν 年
。

由于新机的早期科目不能代表整 个使用情况
,

故%不能太短
。

( 为

 、   帕
。

对生产量为 Ν 架以下的小机群
,

( 可为   肠
Ψ
机群大则( 可小些

,

但不得小 于

 肠
,

以保证可从各部队收集到数据
。

对载荷 ] 环境谱实测和单机跟踪所用的仪器
,

美空军拟用微机来取代磁带记录器
,

以解

决数据处理不及时的问题
,

并能同时收集处理# ! ,5
、

∋ ∗ !伊和# − ,5 所需的数据
。

只要 经

济上可行
,

单机跟踪也用同样的微机
,

不过少记些参数
,

降低些采样率
。

近年来
,

又出现了一类直接记录损伤的单机跟踪仪器
,

主要有机载声发射结构探伤仪和

裂纹仪两种
。

前卷已用于美军的∃一与#
、

Θ ∃一 ςΝ 和澳大利亚的6 ∀ 一ςΣ Ξ 型飞机
。

后者已在美

军3一Ω
、

3一Ξ 飞机上作过试验
。

它直观
、

价廉
,

很有发展前途
。

从载荷或应变数据折算损伤
,

一般先算好典型飞行的损伤率 ΟΗ
≅
] Η 3 Π

,

然后用计算机

或图表法作逐次飞行积分
,

求出损伤量
。

这类方法已用于美军# 一 .#
、

% 一ς 等飞机上
。

Ν
&

结构维修大纲

它是损伤容限和耐久性设计的组成部分
。

波音公司提出初始结构维修大纲只需包括对环

境损伤和偶然损伤的检查
,

以后在一定数量Ο如 ς 肠Π的超过半寿命的领先使用飞机上增做疲

劳检查即可
,

有间题时再在全机群作检查
。

至于设计未预计的初始损伤则看作偶然损伤〔Τ 〕
。

三
、

发动机结构完整性原理

基本原理和所用的技术与飞机结构的相同
,

∋ ∗ ! ,5& 也包括类似# ! ,5所有的五项任务
,

具体见表
。

∋ ∗ !, 5提出了各类发动机的典型设计寿命
Λ

战斗机为 Ω    飞行] ς 。。)∗ 飞行
,

轰炸机为

.    Φ] Σ Ν   ∗
,

教练机为 2    ] ς Ν  .∗
,

运输机为 ς     Φ ] Α    ∗ Ψ
并建议

Λ
中等以上功

率的时数要少于飞行时数的Σ 帕
,

加力时数少于飞行时数的 Ν 肠
,

加力次数少于各种油门变

化次数总和的Ν 呱
。

⋯
ααα卜αααα卜ααααααα
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表 美国空军发动机结构完整性大纲任务

任务 任务 兀 任务了

设计资料

任务 ,

设计分析

和研制试验

发动机地面

和飞行试验

任务 −

发动机寿

命管理

一二一
、

研制计划

主
&

∋∗ !工5主计划

Σ
&

损伤客限和耐久

性控制计划
ς

&

材料
、

工艺特性

计划

Ω
&

腐蚀防护和控制

计划

Ν
&

检查和诊断计划

二
、

使用要求
&

设计使用寿命和

设计用法
Σ

,

设计准则

&

设计工作循环

Σ
&

材料特性
ς

&

设计研制试验

Ω
&

分析
≅

&

敏感性

Δ
&

重要部件表
Ε

&

热

Η
&

弧度
0

&

包容性

￡
&

振动 ] 颇振
&

应力]环琉谱

五
&

耐久性
&

损伤容限

三
&

蠕变

Ν
&

发动机可检性
Ξ

&

制造
、

工艺和质

笼控制

部件和核心

发动机试验

部件试验
&

强度
Σ

&

振动

ς
&

耐久性

Ω
&

损伤容限

Ν
&

包容性

核心发动机试验
&

热测定
Σ

&

振动应变和颇

振边界测定

一
、

地面试验
&

热测定
Σ

&

地面振动应变

和颤振边界
ς

&

转子不平衡振动
Ω

&

强度

Ν
&

阻抗

Ξ
&

容差

Τ
&

包容性
2

&

吸人
&

加速任务试脸

 
&

损伤容限

二
、

飞行试验
&

风扇应变测定

&

修改的分析

Σ
&

发动机结构

维修大纲
ς

&

实际用法测定
连

&

单发跟踪
Ν

&

损伤容限和耐久

性控制措施

“
·

短舱温度测定 β
“

·

振动
β

⊥ 止丝

—
β

&

损伤容限设计

主要用于 飞行女全部件
。

续数址每台发动机上约有儿十个
。

如3一 。。双发 使 用 时 有 肠

个
,

单发使用时有Τ 个
。

这里数童上的差异是由于多发中一台的某些故障不会直接危害安全
。

有时此设计也可用于某些耐久性重要部件
。

设计目标是部件不要使用中检查就可达到损伤容限
。

不可行时再设计必要的基地或工厂

级检查
,

其周期不短于热件设计寿命
,

一般为裂纹扩展期的一半
。

初始表面裂纹可定为  
&

Τ Ξ Ι 。
,

初始角裂纹为。
&

ς2 Ι Ι [ .
&

ς2 Ι Ι
。

这些尺寸用荧光渗透

检测法能以 肠的概率ΟΝ 肠置信度Π 探出
。

部件修理后的初始裂纹尺寸和探出概率同新件
。

Σ
&

耐久性设计

用于飞行安全部件和耐久性亚要部件
,

目标是发动机和部件的经济寿命超过设计寿命
。

冷件的主要故障是低周疲劳裂纹
,

故要做低周疲劳分析和试验
。

试验要做到设计寿命的

/ 勺 Σ 倍
,

以保证冷件寿命等于发动机的设计寿命
。

热件的主要故障是低周疲劳
、

应力断裂和腐蚀
,

故要做这几种故障的分析和试验
。

热件

寿命至少为冷件的一半
,

最终目标是等于冷件寿命
。

应力断裂寿命在热件寿命中的比例要小

于 Ν  肠
。

此外还要求钢质冷热件的高周疲劳寿命达到 土。了次循环
,

非钢质的达 ς [  Τ
次

,

高 周 应

力要低于材料强度最小许用值的Ω 。肠
。

补与耗件的功能寿命不低于热件寿命
,

外场可换者除外
。

防腐涂层的无修使用期不小于菇地或工厂级检查Π剐如
。

当受到内] 外来物打伤而产生相 当 于

应力染中系数为 ς 或。
&

ΤΞ Ι 。初始表面裂纹的损伤后
,

发动机应能再工作一个工厂级检查周
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期
。

ς
&

材料特性

材料结构性质的设计许用值
,

除断裂韧性和裂纹扩展率可用均值外
,

其余的要用均值减

去 ς 倍标准差的值
,

使部件的故障概率小于  
&

肠
。

‘

Ω
&

加速任务试验 Ο#6% Π

#6 %是验证耐久性设计的关键环节
。

战斗机用发动机# 6 % 的加速系数一般大于 Σ
,

轰

炸 ]运输机约为  
。

∋ ∗ ! ,5要求作下列# 6 %
Λ

Ο/Π 初步试飞决断前
,

模拟设计工作循环在一台初步试飞型发动机上试车 Σ 倍试飞 时

间
,

以保证试飞安全
Ψ

ΟΣ Π 正式试飞决断前
,

模拟设计循环戎一台全尺寸研制型发动机上试完半个寿命
,

初始

使用决断前试完一个寿命
,

以论证经济寿命要求
。

可能时应加速#6 %
,

如做完半个寿命后
,

按低周疲劳试验工作循环继续试验
Ψ

Ος Π 正式使用决断前
,

模拟设计循环在一台生产型发动机上试完一个寿命
,

以论证经济

寿命要求
。

修改设计时也要在此断点前同样地试完一个寿命
Ψ

ΟΩ Π 正式使用后的规定期内
,

模拟实际工作循环在一台生产型发动机上试完 勺 Σ 个寿

命
,

以便于按实际使用来确定使用寿命和修改发动机结构维修大纲
。

Ν
&

部件寿命管理

包括制订初始结构维修大纲
、

测定发动机实际用法和单发跟踪 ς 项工作
。

初始结构维修

大纲按研制分析和试验结果制定
,

需在使用中按实际情况修改
。

为此要做实际用法的测定
。

此工作利用飞机结构的载荷 ]环境谱实测仪器
,

收集转速
、

油门杆角度
、

进气温度
、

涡轮温度

等
,

一般实测 ς 年
。

单发跟踪是记录主要影响部件寿命消耗的参数事件发生次数
,

用于计算

部件的寿命消耗和确定维修时机
。

至少要记录
Λ

发动机工作时间
、

中等以上功率时间
、

 一

最大] 中等一 。
的油门变化次数和慢车一最大] 中等一慢车的油门变化数

。

∋ ∗ !, 5还对强度
、

振动
、

喘振
、

噪声
、

碎片
、

包容性
、

机身匹配
、

维修性等间题提 出

具体要求
。

四
、

航空电子设备完整性原理

基本原理是在电子设备的研制生产中采用一定的完整性技术以消咋其 肠的潜在缺陷和

故障
,

保证外场的可靠使用
。

# − 工5主要用于具有飞行重要功能 Ο如飞行操纵Π 和任务重要初耐的电子设备
。

它包括

Ν 项任务
Λ
设计资料

、

设计
、

试装
、

生产和部队管理
。

其中
,

设计阶段的完整性技术是最关

键的
。

所用的具体技术是
Λ

元件选择
、

降额
、

老炼
、

环境应力筛选
、

故障预计分析
、

计算机

辅助设计
、

测试性设计和设计评审 2 项
。

下面就基础性的前 Ν 项作些说明
。

&

元件选择

这是完整性保证的基础工作
。

要使设备的6 % ∀3达到 Σ  ) Φ
,

元 件故障率就须低于

. ,

肠
,
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元件选择分下列几步
Λ

Ο/Π 分析元件的工作环境和应力
Ψ

ΟΣ Π 确定其重要度和可靠度
Ψ

ΟςΠ 选用决断
。

对重要元件要权衡可靠性
、

寿命
、

全寿命费用和采购期
,

并优先考虑选用军用

标准件
Ψ

ΟΩ、作验收试验
Ψ

ΟΝ Π 对接收或拒收的元件
,

都要做故障分析和试验
,

以确定重要

元件的故障机理
。

一般选用原则是
Λ

八

可靠性最高的一类用于要求维修停机时间接近于零的重要设备
,
可靠

性高的用于维修难或贵重的设备
Ψ
可靠性中等的用子较易维修和不太重要的设备

Ψ
可靠性最

低的用于容易维修的
、

不重要的和民用的设备
。

Σ
&

降额
最佳的降额程度就是应力稍再增大

,

故障率就会大大增高之点
。

美军的降额分 下列 ς

级
Λ
ΟΠ 级Ο最大降额Π指应力再降则可靠性增长很微小或在设计上不可行

。

一般用于故障

影响安全或严重影响任务
、

维修费用的设备
Ψ ΟΣ Π 亚级指应力再降可靠性增长还迅速

,

但设

计上较困难
。

一般用于故障会影响任务或维修经济性的设备
Ψ

Ος Π / 级指应力水平降低
,

此

时的可靠性增长最快且设计上不太困难
。

一般用干故障不影响任务或维修简易的设备
。

ς
&

老炼
对于元件

、

组件和设备都应进行
。

对多数设备或部件来说
,

以可靠性目标为准和以费效

比为准的老炼期相差不大
,

一般可权衡老炼费和外场故障损失费来确定讹佳老炼期
。

Ω
&

环境应力筛选
从设备的

、

录低层开 始向 卜你层做控拟外场条川
一

的加升汀>境应力筛选
,

把故阵消除在研制

中
,

使设备的维修保障费低
厂

户全寿命费川的 /。必
〕

一般
,

热循环和振动筛选的效果录好
,

前者能筛火Τ Ν 、 2 Ν帕的故障
,

后箭能筛去 Ν 、纯 肠
,

振动法中
,

随机振动的效果比正弦的好
。

在各种航空航天器中
,

战斗机的环境条件址苛划
,

//χ # − 户 强调 要模拟战斗机的条件来

筛选
。

美军战斗机一般用Σ 。年
,

飞 Σ 。。。。五或Σ 。。.。次
。

故寿命期内经厉的热循环约Σ   。。次
,

每次的热变化率约为   ℃] Ι 9<
,

随机振动约 Ζ     Φ
。

作这样的棋拟筛选试验
,

设价成本只

增加原来的  、 Σ  肠
。

Ν
&

故阵预计分析

各设计阶段都须用此技术来评定故障对设备可靠性的影响
。

现有的方法可分为 ς 类
Λ

故

障模式
,

影响和危险性分析 Ο36 ∋ ∃ #、 Ψ

故障树分析 Ο3 % # Π 和可靠性预计 技 术
。

方 法

的选择取决于设务的特性
、

资料的积累和研制阶段
。

最好是几种方法结合使川
。

丧 Σ 是保证

在设备生产和交付前排除所有缺陷和故障的一种方法组合
。

前 Ω 项技术是相互有关的
,

要按进度
、

费日δ和共他资洱结 汗应川
。
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表Σ 电子设备的可靠性保证法

故障
初 步 的 实

故障影响

≅
&

部件

Δ
,

数字模块

Ε
&

数字集成电路

Η
&

难发现的惜况

故障检测

软件功能的执行

无单点故障模式

设备故障率

3% #

3% #
,

36∀ ∃#

36 ∋ ∃#

引入故障

3%#

软件测试程序

上述有关方法

可靠性预计程序

引入故障

引入故障

引入故障

引入故障

3 %#

上述有关方法

3% #定最法
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