
航空维修与工程 !""#$ %

航空维修 &’(&)(*+,-&(+).+&+/.

从飞机结构的腐蚀、静强度、疲劳、刚度等几个方面，简要介

绍了飞机结构常规修理方法及其可行性、可靠性分析。

飞机结构常规修理方法及分析
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飞
机 结 构 的 损 伤 主 要 分 为 飞 机 结

构腐蚀、静强度破坏、疲劳裂纹 $
断裂、意外损伤等。根据飞机结构维修

的有关理论、损伤部位和损伤情况、航

材供应情况、飞机可停场时间、维修成

本、本单位飞机维修能力等因素，参照

该型飞机的相关修理手册，在不影响飞

机安全和正常使用的情况下，合理地制

定飞机结构修理方案并进行可靠性分

析十分重要。

腐蚀的常规修理及分析

飞 机 金 属 结 构 件 的 腐 蚀 多 数 属 于

电化学腐蚀。飞机在出厂时采取了一

定 的 防 腐 措 施 ， 但 由 于 飞 行 环 境 、飞

机 的 使 用 和 维 护 保 养 情 况 不 同 ，因 此

在 结 构 修 理 过 程 中 ，除 了 要 恢 复 原 厂

家 设 计 的 防 腐 能 力 外 ，必 要 时 还 应 比

厂家提高一步。常用的防腐措施有以

下几种。

（0） 全面检 查 易 腐 蚀 件 周 边 环

境 ， 找 出 产 生 腐 蚀 的 条 件 及 诱 因 ；及

时 发 现 腐 蚀 的 原 始 痕 迹 ，彻 底 清 除 腐

蚀 产 物 ，恢 复 防 腐 涂 层 ，进 行 相 应 的

结构修理。

（!）定期清洁飞机容易污染的区

域，特别是容易受液压油、强腐蚀介质、

电解质污染的区域或结构件，重新喷涂

防腐蚀抑制剂。

（#）定期或经常性地疏通漏排水

孔，保证漏排水系统一直处于畅通的工

作状态。

（1）确 保 厨 房 、厕 所 及 货 舱 地 板

接缝处的密封，防止水及污染物渗入

结构表面；若发现防腐涂层破损，立即

修复。

（2）因修理而加工过的铝合金表

面，彻底去除腐蚀层，加工表面要光

滑，并保证修理区域的清洁，不允许金

属 屑（ 特 别 是 铁 屑 、钢 屑 ）、油 污 等 污

染物滞留在修理区域内；根据相关的

维修手册要求，恢复其原有的表面涂

层，必要时再增加一层面漆，喷涂防腐

蚀抑制剂。

（%）安装修理件、安装钢和钛合金

零件的配合表面及必要时的紧固件，应

涂密封胶进行湿安装，所有止裂孔要涂

底漆并用软铆钉或密封胶堵住。

（3）钢修理件一般应局部镀镉或

恢复原涂层；如果条件不具备，也可以

涂两道底漆。4

,,,,,,,,（5）地板与金属结构的接触表面，

可粘贴聚乙烯胶带绝缘。

（6）深 入 研 究 腐 蚀 的 起 因 ，制 定

相应的预防措施并不断完善和提高。

静强度破坏的常规修理及分析

损伤构件经修理后的静强度要等

于或略大于原构件要求。例如，使用加

强板或搭接带进行构件的加强修理时，

一般要比损伤件加厚一个等级，并使用

一定数量的紧固件以传递加强板的全

部载荷。一般用原牌号的紧固件更换损

伤的紧固件；如果没有原牌号的紧固

件，可以用强度相同或加大一级的经批

准的紧固件替代。

04典型的连接失效

大 部 分 的 飞 机 结 构 件 是 靠 紧 固 件

连接的，大部分的飞机载荷也是通过紧

固件来传递的，因此，飞机结构件的损

伤和修理也离不开紧固件。

（0）紧固件受剪力被切断；

（!）紧固件受拉力被拉断；

（#）相邻结构材料受挤压而产生

塑性变形，即材料屈服；

（1）相邻结构件的剪切失效：相邻

结构件因受剪应力过大而造成撕裂、剪

断；

（2）相邻结构件的拉伸失效：紧固

件附近的结构件因拉应力过大而造成

材料的拉断现象。

!4 裂纹修理所需紧固件的数量和

分布

裂纹每侧所需铆钉数量

!7"8#9$90:02$%
式中："7 裂纹结构件的厚度;英寸!；

#7 裂纹长度;英寸<；
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!& 裂 纹 结 构 件 抗 拉 伸 极 限 强 度

（’()）；

"& 修理中使用铆钉的剪切许用强

度（磅）；

*+*,& 安全裕度。

#+传力分析

在进行结构修理时，一般应了解

飞机结构所承受的载荷大小、方向、分

配方式以及载荷的传递路线。在进行

了飞机结构的传力分析以后，就可以

分清主次结构，了解构件的受力形式

及大小。

-+等强度修理

由于修理的目的是使被破坏的结

构恢复原来的强度，所以可以通过连接

件的强度或被破坏构件的强度来推算

出原来的结构件设计载荷。一般飞机设

计的最小安全裕度是 *+*，因此推算出

的结构件 载 荷 除 以 *+* 即 可 作 为 该 结

构件的最大载荷值。

一般根据紧固件的许用强度值，可

推算出临近结构的载荷；根据材料的许

用强度值及横截面积，可推算出临近结

构的载荷。

疲劳损伤的常规修理及分析

由于疲劳损伤其不确定性和不易

检查等特性，给飞机的安全造成极大

的威胁。全世界航空史上多次空难都

是由于飞机结构件的疲劳损伤直接造

成的。防止结构件出现过早的疲劳破

坏，使修理件和相关区域的抗疲劳水

平不降低，保证飞机达到或接近规定

的使用寿命，是飞机结构修理中遇到

的难题之一，也是衡量飞机结构修理

水平的重要标志之一。飞机的设计标

准 、载 荷 、结 构 形 式 已 确 定 ，如 何 在 结

构修理中保持其原有的抗疲劳设计水

平不变，是飞机结构修理工程技术人

员须探讨的课题。

*+合理选材

在飞机结构修理过程中，当需要

加强或更换损伤的结构件时，新的替

换件或加强件一般应与原结构件材料

相同，刚度相匹配。如果因为航材原

因，需要不同材料的替换件或加强件

时，应保证新构件与原构件刚度相同

或相匹配，新构件的抗疲劳性能不得

低于原构件。

!+合理控制修理区域的应力水平

修理 件 的 强 度 与 原 构 件 相 匹 配 或

略高于原构件；正确布置修理件的纤维

方向，主要载荷方向平行于修理件的纤

维方向，提高材料的有效利用率。

#+紧固件载荷的合理分配

每 个 紧 固 件 上 分 配 的 载 荷 是 不

均匀的，特别是在极限载荷作用下，材

料将产生塑性变形，由于部分紧固件

承担的载荷增大，致使载荷的分布更

趋不均匀。在材料的弹性范围内，通常

是两端紧固件分配的载荷大，中间位

置的紧固件分配的载荷小。载荷的分

配取决于紧固件的排列方式、材料的

刚度 （硬度），载荷是按照刚度分配

的。为使载荷平均分配到每个紧固件

上，一般连接构件采用阶梯状或变厚

度方式，紧固件选用平行排列方式。合

理排列紧固件、合理选择连接构件的

厚度，就可以平均分配紧固件上的载

荷，降低构件和紧固件的应力水平，增

加结构的抗疲劳强度。

-+尽量避免或降低应力集中

应 力 集 中 对 疲 劳 强 度 的 影 响 由

“应力集中系数 #$ ”和“疲劳降低系数

#%”决定，#% 有时也称为“有 效 疲 劳 应

力集中系数”，#% & 光滑试件的疲劳强

度 $ 缺口试件的疲劳强度，#$& 最大局

部弹性应力 $ 平均应力。

理论研究和实践均表明，塑性材料

#%.#$，应力集中对疲劳寿命的影响小；

刚度大的材料，#% 比较接近 #$，应力集

中对疲劳寿命的影响较大。为了减小应

力集中对疲劳寿命的影响，应该注意以

下问题。

（*）选择塑性较大的材料做加强

件，通过变形协调的方式，可有效地克

服和降低应力集中对疲劳寿命的不利

影响。

（!）结构件上高应力区域尽量少

开口或不开口，避免在此区域打钢印，

剪应力板上尽量不开口， 如果必须开

口，其位置尽可能选在低应力区域。宽

板小圆孔的 #$ &#，大尺寸剪力板 #$&-，

可见开孔对结构件的不利影响很大。如

果需要开口，应尽量开较大的椭圆孔，

其长轴方向尽量平行于主要载荷方向。

若垂直于载荷方向的椭圆孔轴长度为

&，平行于载荷方向的椭圆孔轴长度为

’，则：

#$&*/!&$’
可见，&$’ 值越小，#$ 越小；反之，&$’

越大，#$ 越大。由此可得出，平行于载荷

方向的裂纹不产生应力集中；长轴平行

于载荷方向的椭圆孔，且长轴与短轴长

度相差越大，应力集中越小。垂直于载

荷方向的裂纹，应力集中系数趋于无限

大，材料很快就会被破坏掉，这就是通

常所说的“劈”现象。

（#）结构件尽量避免横截 面 的 突

变，在横截面尺寸或形状改变的地方，

尽可能采用大圆角过渡，以减小应力

集中。

（-）结 构 件 上 的 空 孔（ 除 减 轻 孔

以外）用紧配合的紧固件堵孔，可减小

应力集中。

（,）机械加工及热处理的零件，应

该进行人工时效或自然时效，以消除不

良残余应力引起的应力集中。

（%）重要受力件应具有较高的表

面硬度，可以通过表面喷丸处理、冷作

航空维修 01)02)34560)42740487
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硬化、高频淬火等方法提高材料的表面

硬度及耐磨性能，重要紧固件孔可通过

冷挤压工艺提高孔壁的表面硬度，但应

严格控制工艺参数和工艺过程，避免产

生有害的残余应力。

（&）重要受力件表面粗糙度值一

般 不 高 于 #’!! !；避 免 划 伤 、冲 坑 、工

具印痕等人为缺陷，消除因应力集中而

产生的疲劳源。

（(）受力结构件的加工边缘应保

证足够的圆角，一般为 )"’"!"$)"’"#"。

钛合金对缺口敏感性很大，因此，不允

许出现尖锐的缺口或凹坑。

（*）防止构件的应力腐蚀及钢的

氢化脆变现象。

（+"）构件配合部位的公差要合适，

避免装配时产生残余应力，应规定残余

应力的消除方法。

（++）使用指形板扩散应力集中，

降低修理区域的应力水平，提高疲劳寿

命。

,’尺寸效应对疲劳寿命的影响

构件的疲劳寿命随其尺寸的增大

而降低。大尺寸构件的高应力区域大，

隐含了更多容易产生裂纹的缺陷，产生

裂纹的概率较大，因此尽量采用小尺寸

加强构件。

%’构件对称布置

在修理中应尽量不采用单侧加强

方案，避免附加弯矩及偏心载荷对结构

的加载而造成修理件提前失效。

&’孔的公差要合适

当采用螺栓连接时，避免松紧配合

在同一处混合使用，避免在受剪螺栓附

近布置受拉螺栓。在主要受力件的应力

集中区域，不能装置其他辅助构件。

(’对重要螺检要求

重要的螺栓应采用滚制螺纹，重要

的承拉螺栓要按手册要求施加拧紧力

矩；受交变载荷的螺栓，一般应施加预

紧力，其大小是螺栓拉伸强度的 ,-"

!"-。

*’在特殊环境下的防护措施

如在高温、摩擦、腐蚀、振动、声振

条件下工作的构件，要采取特殊的防护

措施。例如，发动机尾喷口热场内工作

的构件，需要有足够的柔度和变形补

偿，以免发生裂纹。

+"’.玻璃构件

必须与骨架协调，间隙要均匀适

当，并有防振措施，避免因翘曲而使构

件出现裂纹。

++’.传力线

结构中应避免传力路线中断，使加

强件上的载荷均匀扩散到临近的主传

力构件上；修理件和传力路线应尽可能

简单和直接。

+!’.铆钉孔、螺栓孔、焊缝

这些都是产生应力集中的地方，在

连接处适当增加材料厚度以减少局部

应力；采用过盈配合的紧固件或冷挤压

孔，可增加孔壁的硬度和抗疲劳寿命；

对焊缝进行磨削，使其平滑也可减小应

力集中。

+#’.表面防护

采取必要的表面防护措施，防止表

面发生缺陷，但要不能影响疲劳性能。

刚度补强及分析

飞机结构的刚度不够，飞行中就不

能保持良好的空气动力性能，而且会产

生颤振或共振，直致破坏结构；如果修

理件刚度过大，就会造成修理件承力加

大，增加临近结构件的载荷 /使相邻结

构件因过载而提前失效。

+’ 修理件刚度要求

修理后零件的刚度尽可能与原结

构件相近，既不能使局部刚度过小而产

生塑性变形，也不能局部刚度过大（形

成局部硬点） 而造成周围结构件因分

配的载荷过大而提前破坏。

!’ 刚度和变形协调的原则

（+） 避免在刚度较大的主传力路

线附近平行地布置较柔弱的传力构件。

（!）长桁搭接而蒙皮连续的地方，

避免蒙皮可能因长桁搭接接头刚度过

大而超载，出现蒙皮失稳现象。

（#）在 结 构 修 理 中 ，应 避 免 同 一

连接接头上或同一传力路线上，混合

使用不同规格及材料的紧固件，这样

容易使较弱的紧固件因超载而提前失

效。

（0）在对主承力构件，如梁、长桁、

隔框、肋等的修理中，应避免修理件局

部刚度过大而使周围结构超载。

（,）避免过分加强损伤构件造成

因变形不协调而导致周围结构件超载。

在飞机修理中应满足的几项要

求

+’空气动力

现代飞机为了提高飞行安全和经

济效益，大幅度地提高了飞行速度，并

适应短跑道机场起降；飞机制造商利用

了最新的飞机设计、制造工艺和空气动

力学理论，制造出高水平的光滑流线型

飞机表面，因此，在飞机结构修理中，特

别应注意保持和恢复原有飞机的流线

形和蒙皮外表面的光洁度。任何蒙皮表

面的凹陷、凸起或粗糙缺陷，都会降低

飞机的飞行性能，增加油耗。

!’密封性

通过相应的密封胶涂层材料，隔绝

空气、水、化学制剂、电解质等侵入结构表

面或缝隙中，以达到密封和防腐蚀作用。

#’降低结构修理的重量

在修理件满足强度、刚度和疲劳性

能的基础上，尽量把修理所增加的重量

降到最低限度。对于某些重量敏感区域

或需要重量配平的的结构件修理，修理

111 ’23425467761 ’869 ’87
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后重量应与原结构重量保持一致。

&’可接近性

在进行结构修理时，必须考虑施工

的可行性、可接近性。一般需要施工路

线、步骤、施工空间并尽可能易于操作，

必要时开施工口。

(’可检查性

在满足以上条件的基础上，还应重

视修理件的可检性，尤其是重要承力构

件，修理后不应破坏原结构的可检性。

%’永久性修理

对于临时性修理，必须考虑到将来

实施永久性修理的可行性，不能影响永

久性修理。

)’工艺性

在满足结构的基本性能与要求的

基础上，尽可能使施工方便、简单，以达

到多、快、好、省的目的。

*’经济性

应尽量考虑维修成本，减少成品件

的使用，减少飞机维修停场时间，减少

材料的使用，提高航空公司的经济效

益。

结束语

综上所述，飞机结构修理工程师需

要掌握相关维修手册及适航要求，了解

航材储备、设备条件、维修人员技术水

平、零部件加工能力、飞机可停场时间、

经济性论证等因素，经过分析、综合、论

证，然后才能制定出一个符合适航标准

的、经济的、合理的、可行的飞机结构修

理方案。飞机结构修理在飞机维修成本

中占有重要比例，特别是对于老龄飞

机，其结构修理停场时间和维修成本远

超过其他专业的维护和修理；航空公司

结构修理水平的高低是其飞机维修水

平高低的重要标志之一，是飞机出勤率

和航空公司经济效益的重要制约因素。

目前+各航空公司普遍存在对飞机结构

修理工作和飞机结构故障预防性研究

重视不够、对结构故障的预判和处置能

力差、必备修理器材准备不足等情况。

这些因素制约了飞机安全，增加了飞机

停场时间和维修成本+同时也会诱发人

为差错。由此可见+采用合理的飞机结

构修理方法并进行相应的分析十分重

要。 !

民用飞机铝蜂窝结构的胶结修理
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现
代 民 机 的 维 修 由 于 采 用 原 生 产

工艺的成本高，航空公司在维修

时不能按原有工艺进行修理而采用替

代方案。但是，在采用代替方案时，有必

要对新的修理技术进行详细的优化分

析并进行验证和试验，以确保修理技术

能恢复原设计的要求。

本文以铝金属蜂窝结构的胶结修

理为例，介绍航空公司或维修商应如何

进行修理技术的可行性分析。

在现代许多大型民机上装有许多

胶结的铝蜂窝结构件，用作承力或非承

力结构。由于这些铝蜂窝结构件的修理

工时及工装费用高昂，航空公司及维修

公司常常不愿进行某些维修程序，从而

使零件修理的经常性成本及更换成本

很高。例如，民机的后缘襟翼，这是一种

铝蜂窝胶结装配件。

这种结构经常是要用磷酸阳极化

槽 进 行 表 面 处 理 ，用 B)!!%*C2DE6 压

力 在 热 压 罐 中 增 压 固 化 并 经 过 > 扫

描无损检验。如仍用结构原设备制造

商 的 制 造 工 艺 进 行 修 理 ，则 按 其 结 构

维 修 手 册 进 行 维 修 技 术 分 析 。 但 是 ，

航 空 公 司 一 般 多 采 用 可 替 代 的 方 法 ，

其原因如下。

#热压罐固化的胶结及装配用工

装成本高；

#广泛的分解及再装配也需要另

外合格的人力；

#分解与再装配常会另外引起构

件损伤；

#原制造商用的材料及设备难购

介绍了用真空袋维修技术代替原制造商的维修技术进行金

属蜂窝结构修理时，要进行的工艺和结构分析、破坏性试验以及

无损检验。
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