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基于剩余强度分析的民用飞机
发动机非包容性损坏下

机体结构安全性评估技术研究
Research on Residual Strength Based Aircraft

Structure Safety Evaluation for Engine
Uncontained Rotor Failure
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摘摇 要:
在总结大型民用飞机非包容性损坏下机体结构安全性评估方法的基础上,基于转子碎片无限能量的假设,
分析了发动机各级转子非包容性损伤碎片对民用飞机机体结构和吊挂的损伤区域和量化分析方法,建立了

非包容性损坏下机体结构的有限元模型,跟梁理论、板壳理论结合有限元分析结果总结了适用于民用大型

飞机结构的强度校核方法和安全性评估途径,对非包容性损坏下机体结构的安全性评估技术进行了总结,
并结合实例进行了说明。 分析结果表明,此方法能够对结构进行有效评估。
关键词:非包容性损坏;无限能量;机体结构;安全性评估;剩余强度

[Abstract] Based on studying of the civil airplane structure security evaluation methods and the assumption of rotor
burst infinity energy, this paper studies the methods of failure region determination and residual strength calcula鄄
tion, build the finite elements model, sums up the strength check and security evaluation method for civil airplane,
gives the structure safe evaluation methods of uncontained rotor burst based on the residual strength. The result of
analysis shows that the methods are effective.
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0 摇 引言

现代大型民用飞机使用的高涵道比、大推力发

动机,由于受到鸟撞、腐蚀、制造及材料缺陷、机械

故障等原因,发动机转子爆裂的事件时有发生。 转

子碎片飞出发动机或 APU 对机体造成的损伤称为

非包容性损伤。 尽管发动机和 APU 制造商长期以

来竭力减小非包容性转子损坏的可能性,但是飞机

服役经历表明非包容性压气机和涡轮转子损坏仍

不断发生。 涡轮发动机损坏会导致高速碎片穿透

邻近结构、燃油箱、机身、系统元器件和飞机上的其

他发动机。 要完全消除非包容性转子损坏是不可

能的,所以适航条例 CCAR23 部和 CCAR25 部都要

求在飞机设计时采取措施把此类事件造成的危害

减至最小。
据 SAE 统计资料显示,1962-1989 年这 28 年间

发生过的固定翼飞机燃气涡轮发动机非包容性转

子损坏事件如表 1 所示。
由表 1 可知:事故概率为 676 / 1 089. 6 伊106 =

0郾 62伊10-6;3 级事故概率为 93 / 1 089. 6伊106 = 0. 85
伊10-7;4 级事故概率为 15 / 1 089. 6 伊106 = 0. 14 伊
10-7)。

其中,3 级事故是指:飞机结构或系统发生损

伤,但飞机能够持续飞行并安全回场;4 级事故是

06

民用飞机设计与研究
Civil Aircraft Design & Research



2012 No. 3蛐(季刊)总第 106 期

指:严重事故(包含坠撞、严重人员伤亡、机体外壳

损伤丢失或灾难性事故)。
表 1 摇 1962-1989 年涡轮发动机

非包容性转子损坏事件统计

档案文献编码 时期 合计 三级事故 四级事故

AIR1537 1962-1975 275 44 5

AIR4003 1976-1983 237 27 3

AIR4770(DRAFT) 1984-1989 164 22 7

合计 676 93 15

注:此 28 年商用飞机发动机累计运行数为 1 089. 6伊106

飞行小时

摇 摇 大型民用飞机发动机非包容性转子碎片能量

巨大,除了特殊的防护结构外,几乎没有什么飞机

结构能够承受碎片的撞击。 当前,对于发动机非包

容性转子损坏下机体结构的安全性多以计算风险

概率为目标,证明非包容性转子损坏事件的发生概

率低于某一限定值来进行说明。 根据不同假设,计
算方法可分为两种:1) 碎片无限能量;2) 碎片真实

能量。
碎片的真实能量需要进行碰撞分析,但碰撞分

析的分散性很高,分析结果需要得到试验的验证,
因此,在目前的情况下,第二种方法在型号研制中

很少应用。 本文着重讨论基于碎片无限能量假设

的飞机发动机非包容性损坏安全性评估方法,并提

出了基于剩余强度分析的大型民用飞机非包容性

损坏下机体结构的安全性评估技术。

1摇 大型飞机非包容性损坏下安全性
评估方法

摇 摇 民用大型飞机非包容性损坏下的安全性评估

须首先确定转子碎片的大小,并设法得到机体结构

的破坏模式和损伤范围。 本文在分析中对会引起

潜在灾难性危险的转子爆裂情况进行评估,设法使

灾难性的实际概率量化。 就一切情况而论,这个概

率取决于以下因素:
1) 作为碎片来源的发动机的位置及其旋转

方向;
2) 关键结构的位置;
3) 转子级和碎片类型;
4) 转子碎片的平动轨迹;
5) 碎片的特定飞散角范围。
在非包容性损坏安全性评估中,可将碎片分为

如下几种:
1)1 / 3 轮盘碎片(简称:大碎片):1 / 3 轮盘和 1 /

3 叶片高度形成的物体,其飞散角为依3 度,考虑平

移运动能量,忽略转动能量,质量为带叶片轮盘质

量的 1 / 3。
2) 中等碎片:其最大尺寸为轮盘半径及叶片长

度之和的 1 / 3,质量为带叶片的轮盘质量的 1 / 30,平
移运动能量(忽略转动能量)为该碎片以轮缘处的

速度甩出时所具有的能量,碎片飞散角为依5毅。
3) 替代碎片:上述两种碎片可用下述碎片替

代。 其最大尺寸为 1 / 3 轮盘所对应的尺寸,其质量

为轮盘质量的 1 / 3,其平移运动能量(不考虑转动能

量)为扇形物体以重心处的速度甩出时所具有的能

量,碎片飞散角为依5毅。
4) 小碎片:其最大尺寸为叶梢尺寸的一半(风

扇叶片除外),碎片飞散角为依15毅。
5) 风扇叶片碎片:其最大尺寸为叶梢处 1 / 3 叶

形部分(不包括叶根,但包括叶片的阻尼平台)高度

所对应的尺寸,其平移运动能量(忽略转动能量)为
碎片以重心处的速度甩出时所具有的能量。 碎片

飞散角为依15毅。

2摇 针对机体结构的安全性评估

本文根据咨询通报 AC20-128A 中给出的飞机

发动机转子非包容性损坏下飞机系统安全性评估

方案,制定出某型尾吊飞机发动机转子非包容性损

坏下机体结构安全性评估方案,结构示意图如图 1
所示。

图 1摇 某型尾吊飞机中后机身及吊挂结构示意图

对飞机发动机转子非包容性损坏下机体结构

安全性进行评估时,以“两跨准则冶为失效判据,认
为飞机机体结构相邻或相交 的两个重要承力件包
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括长桁和框、航向肋和隔框损坏即失效,主要包括

以下七种失效形式:
1) 机身上相邻两根长桁同时损坏;
2) 机身上相邻两个框在同侧同时损坏;
3) 机身上相交的一根长桁和一个框同时损坏;
4) 机身上一根长桁和相邻的一根发动机挂架

航向肋同时损坏;
5) 发动机挂架上相邻两根航向肋同时损坏;
6) 发动机挂架上相邻两个隔框同时损坏;
7) 发动机挂架上相交的一根航向肋和一个隔

框同时损坏。
针对机体结构的非包容性损伤安全性评估需

首先确定转子碎片的损伤区域,然后评估各损伤区

域对结构强度的影响。
2. 1 摇 损伤区域确定

损伤区域的确定须根据结构的外廓和各级转

子的飞散轨迹和范围确定。 作出各级转子的平动

风险角和扩散风险角,以确定各级转子在航向和垂

直航向对机体结构的影响范围,其步骤如下:
1) 从重心轨迹到目标外廓之间画两条切

线 T1;
2) 在切点处分别引出 N1 和 N2 两条垂线,长

度等于碎片扫掠路径的半径;
3) 从上述垂线的端点到重心轨迹之间分别画

两条切线 T2,这两条切线之间的夹角就是风险角;
4) 记录进入角和退出角,包括轨道进入角 椎1、

轨道退出角 椎2 和扩散进入角 追1、扩散退出角 追2,
并计算风险角,包括平动风险角 椎=椎2-椎1 和扩散

风险角 追=追2-追1,如图 2 和图 3 所示。

图 2摇 碎片的抛射路径

图 3摇 碎片的 椎1、椎2、追1、追2

2. 2摇 剩余强度计算

根据上述损伤区域的确定,对结构建立有限元

模型,计算得到各损伤模型下机体结构关键部位的

剩余强度,以评估其安全性。 对于剩余强度的计

算,主要考虑发动机挂架前梁、后梁、航向肋和封闭

肋等主承力路径上的关键结构。
根据 FAA 咨询通报 AC25. 571-1C 的要求,对

发动机非包容性损伤后结构的剩余强度计算和分

析考虑使用如下载荷:
70%限制飞行机动载荷和分别在规定速度下

40%限制突风速度(垂直和水平),各自与最大的相

应气密压差组合(包括可能的外部气动压力)。
校核零件按照有限元模型的单元类型主要可

分为杆单元、梁单元、剪切板单元,其校核方法按照

如下类型进行分类。
(1)对杆的校核,分别计算得到其最大拉应力

和最大压应力:
最大拉应力为:
滓t =F tmax衣A (1)
最大压应力为:
滓c =Fcmax衣A (2)
可计算得到杆的裕度:
M. S. =F / 滓-1 (3)
(2)对梁元轴压加弯曲应力类型进行校核,如

式(4)所示。 该梁元校核公式及应力恢复点等相关

说明,对本文各个部件的静强度校核均适用。 因此

在各个部件校核计算时不再赘述。
滓ai =Pa衣A-Ma1衣Ize伊yi =Ma2衣Iye伊zi
滓bi =Pb衣A-Mb1衣Ize伊yi =Mb2衣Iye伊zi

(4)
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式中:
滓ai、滓bi为梁元 A 端和 B 端的应力回复点 i 的正

应力,单位是 MPa;
Ma1为梁元 A 端 1 平面内弯矩;
Ma2为梁元 A 端 2 平面内弯矩;
Mb1为梁元 B 端 1 平面内弯矩;
Mb2为梁元 B 端 2 平面内弯矩;
Pa、Pb 为梁 a 端、b 端的轴力;
A 为梁的截面积;
zi、yi 为对应 M2、M1 时的应力恢复点离开剖面

形心的距离;
Iye、Ize为截面对 Ye 轴和 Ze 轴的形心惯性矩。
梁元的单元坐标系如图 4 所示。

图 4摇 梁元的单元坐标系示意图

图 4 中 a 点为梁元的 1 点,b 点为梁元的 2 点。
梁的安全裕度为:

M. S. = [滓]é

ë
êê

ù

û
úú滓 -1 (5)

式中:
[滓]为许用应力;
滓 为工作应力。
板的剪切失稳临界应力计算公式取自参考文

献[1],如式(5)所示:

子cr =
Ks仔2E

12(1-滋2
e)

( 啄
b ) 2 (6)

式中:
Ks 为剪切临界应力系数,可查参考文献[1];
啄 为板厚;
B 为板的较短的边(b臆a)。
在本文中,当 Fs(单元最大剪切应力)>子cr时,认

为板元先发生剪切破坏。
安全裕度为:
M. S. =子cr / Fx,max-1 (7)

本文中,对杆元校核时,受拉许用值取[滓b],受
压许用值取缘条的压损应力和[滓0. 2]中的较小值。
其中,压损应力的计算如下。

在压损应力的计算中,第 i 个板元的压损应力

滓fi 的计算公式和图表采用了两种方法:
(1)参考文献[1]第 378 页的板元法;
(2)参考文献[2]中 243 和 244 页的相关内容。
其中,方法(1)实际上借用了挤压铝合金型材

的压损应力计算曲线;方法(2)所引用的参考文献

[2]图 B6. 5. 2. 1-2 所示曲线适用于室温和高温下

所有的飞机韧性材料。 本文中计算采用两者中的

较小值为许用值,组合剖面压损应力:

滓f = 撞
N

i=1
(bi啄i滓ft) / 撞

N

i=1
(bi啄i) (8)

式中:
bi 为第 i 个板元的宽度;
啄i 为第 i 个板元的厚度;
滓 ft为第 i 个板元的压损应力,截止值取[滓0. 2];
N 为组合剖面的板元总个数。
对腹板(剪切板元)、航向肋连接部位紧固件校

核需首先计算板元剪应力传递到每个紧固件上的

力,若紧固件牌号相同(刚度相同),则使用如下方

法计算每个紧固件上的力。
对剪切板元连接紧固件部位的校核,计算每个

紧固件上的剪力:
Fb =子伊t伊L衣m (9)
式中:
子 为板元的剪应力或剪应力差(对板边界用剪

应力,对板连续区域的紧固件用剪应力差);
t 为板元的厚度;
L 为板元的边长;
m 为相关边上的紧固件的个数(当紧固件剪切

刚度不同时,应该按刚度分配剪力)。
按破坏模式校核每个紧固件的强度。
剪切破坏安全裕度:
M. S. =Fsu / Fb-1 (10)
挤压破坏安全裕度:
M. S. =滓bu / (Fb / Dt)-1 (11)

3摇 计算实例

根据上述内容对某型飞机发动机非包容性损

坏下机体结构进行安全性评估。 首先作图确定各

级转子碎片对机体、挂架和飞机最大损伤范围,对
机体结构的最大损伤范围如图 5 和图 6 所示,对发
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动机吊挂结构的损伤如图 7 所示。

图 5 摇 非包容性碎片对机身结构的损伤(最上部切面)

图 6 摇 非包容性碎片对机身结构的损伤(最下部切面)

图 7 摇 非包容性碎片对机身结构和吊挂结构的损伤

建立有限元模型进行计算,如图 8 至图 10 为

非包容性损坏下应力分析结果,剩余强度的计算结

果如表 2 所示。

图 8 摇 破坏模式一应力云图

图 9 摇 破坏模式二应力云图

图 10 摇 破坏模式三应力云图

表 2 摇 剩余强度计算结果

破坏模式 破坏模式 最小裕度

破坏模式一 梁轴压加弯曲 0. 53

破坏模式二 梁轴压加弯曲 0. 9

破坏模式三 梁轴压加弯曲 0. 25

根据表 2 计算结果可知,非包容性损坏下机体

结构的三种损坏模式其最小安全裕度均大于 0,满
足强度要求。

4摇 结论及展望

根据上述结论可知,本文提出的评估方法能够

在一定程度上对机体结构的安全性进行评估,并得

出有力的证据,证明结构安全,其作为型号研制中

发动机非包容性损坏下机体结构安全性评估方法

具有很好的实用性。
如果剩余强度的计算得到的安全裕度为负值,
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由于转子碎片在飞出发动机的过程中会产生碰撞,
不可避免的丧失部分能量,因此本文所用无限能量

的假设是保守的,转子对于机体结构的损伤并不能

达到本文所述的最严重情况,不足以表明结构存在

危险。 因此,对于民用飞机非包容性损坏下机体结

构安全性评估技术有待进一步研究。

参考文献:
[1] 《飞机设计手册》总编委员会. 飞机设计手册 9,载荷、强
度和刚度,2001.
[2] 《结构设计手册》. 中国航空工业总公司第 640 研究

所,1994.

(上接第 48 页)
表 5摇 DOC 计算假设条件建议

项目 内容

UT为飞机年利用率,小时 4 225

TAT 为平均过站时间,小时 0. 5

U 为飞机有效年利用率,
小时

U = UT 伊 BH / ( BH + TAT),
(BH:轮挡小时)

折旧年限 20 年

残值 10%价格(包括备件)

贷款
100%总投资。 总投资 =飞
机购置价+备件

备件投资:机体 6%机体价格

备件投资:发动机 23%发动机价格

贷款年限 20 年

贷款年息 8%

每年还贷次数 2 次

维修劳务费率(美元 /小时) 25

机身保险费率 0. 35%飞机价格

图 3摇 X-plane 飞机在 2010 年美国国内干线

条件下 DOC 分析结果

4摇 结论

本报告根据公开的文献资料总结了三种美国

市场直接运营成本(DOC)的计算方法,经过对比计

算分析后,采用经 CPI 修正的 Liebeck 方法作为

C919 飞机美国市场 DOC 计算分析模型,用于运营

经济性研究和竞争分析工作。
当然,本报告提供的方法还要在与美国航空公

司用户的工作交流中进一步验证和完善,并根据美

国市场最新的变化情况及时就分析模型以及经验

系数进行调整和修正。 在今后的研究中还需要致

力于:
(1)考虑建立美国航空运输市场最新统计数据

的稳定可靠来源,并建立随时间变化,能够反映现

实情形和趋势的理论方法。
(2)随着航空运输市场环境的变化,对现有计

算分析模型进行改进,包括加入排放交易机制影

响等。
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