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有关直升机结构耐久性

技术的一些思考

昌 河 飞 机 工 业 集 团 公 司 崔    晶

陆航驻景德镇地区军事代表室 陈先有

为了确保直升机结构的耐久性特性，需要制订一个

切实可行的控制计划，其中包括材料控制技术、加工控制

检查技术、结构制造使用跟踪技术、防腐蚀和防磨损的措

施等。通过这种对构件加工、使用及原材料的缺陷进行

控制，大大地提高构件的抗疲劳断裂强度。

对于现行直升机，安全性和耐久

性是最重要的两个方面，前者反映直

升机应具有的安全可靠这一最重要

的使用品质，而后者反映产品应具有

经济合理的特性。对于结构，目前广

泛采用耐久性设计保证结构的经济

性，这是由于种种原因，结构总是存

在初始缺陷裂纹或其他损伤。

直升机结构耐久性设计是国外

20 世纪 80 年代前后发展起来的一

项综合性设计新技术，总结和改进了

传统抗疲劳设计方法，扩大了应用范

特定材料在特定的载荷、特定环

境条件下表现出的耐久性是不同的，

载荷包括常幅载荷（如座舱增压）等，

环境包括不同浸泡介质（如高湿空

气、海水、油箱积水）、不同接触介质

（如漆层、接触金属）和不同温度等。

例如，在空气中耐蚀性极好的铝合金

和奥氏体不锈钢，却在腐蚀性很弱的

环境中（如含微量氯离子溶液中）表

现出应力腐蚀开裂的现象。

（2）要区别和协调耐久性选材

和损伤容限选材的标准。

材料在开裂阶段和裂纹扩展阶

段所表现的特性不一定是完全一致

的。因此损伤容限特性较好的材料，

不一定是耐久性好的材料，一般来说

耐久性选材标准和损伤容限选材标

准存在不协调之处。通常结构细节

耐久性设计中，对所有的直升机结构

都应采用耐久性好的材料，以此作为

造材的标准，同时对损伤容限有要求
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Thoughts About Durability of Helicopter Structure

围，形成的耐久性设计，更好地满足

了直升机的多用途、高性能、低维修

成本的综合要求；它是确定直升机

使用寿命的基础设计，并为直升机结

构在使用寿命期中不致出现功能损

伤提供保障。耐久性定义为在规定

的期限内，机体结构抵抗疲劳开裂

（包括应力腐蚀开裂和氢所引起的开

裂）、腐蚀、热退化、剥离、脱层、磨损

和外来物损伤作用的能力 [1]。

直升机结构耐久性设计

1    材料选用

尽量选用具有抗磨损和抗表面

恶化的合金。为了延长零件的裂纹

形成时间并得到好的抗腐蚀、抗应力

腐蚀断裂、抗氢脆的性能，对零件要

选择合适的热处理和表面处理方法。

在材料选择和控制上应遵循如下的

基本原则 :

（1）材料必须与载荷、环境协调。
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的关键件，应复查所造材料的损伤容

限特性是否和耐久性协调一致。若

存在不协调、甚至相反情况时，则应

进行设计折中。

（3）要考虑材料过去的继承性

指标。

在材料选择和控制时，设计者必

须在获得目标经济寿命所必须的材

料耐久性指标和为达到其他常规强

度、结构和工艺要求所必须的继承性

指标之间协调一致，即不能为满足耐

久性准则而过多地牺牲其他设计准

则。

（4）耐久性材料选择和控制应

由设计、制造和使用 3 个部门共同负

责。

设计部门根据研制试验和计算

分析，结合使用经验，选择最佳材料

和涂层，并依据制造、使用部门反馈

信息，及时进行设计更改，制造部门

的材料来源应和设计研制试验的材

料来源一致，以确保材料的稳定性。

制造和使用部门（特别是各大修厂）

应将制造中的材料问题反映到设计

部门中。使用部门在直升机维修中

特别要注意替换件的材料必须和设

计要求协调一致。

2   控制零件表面质量和抗腐蚀性能

（1）转动接头应具有良好的润

滑条件。

（2）构件在紧贴表面时尽量避

免相互滑移和擦伤。在无法避免时，

如突缘桁条和蒙皮之间应垫入纯铝

或塑料带或加涂层。

（3）在零件表面增加残余压应

力措施，采取诸如喷丸强化、冷挤压

加工、安装干涉配合衬套和滚磨抛光

等措施，可减缓裂纹增长速度，从而

提高构件的使用寿命。

（4）在零件表面采用渗碳、渗氮、

氰化和表面高频淬火等表面处理强

化措施，以提高构件抗擦伤疲劳性

能。

（5）选用不同材料组合的运动

副，可以防止构件间相对运动时的粘

连磨损，如钢 - 铜组合或钢 - 铸铁组

合效果较好。

（6）在必须采用相同材料的摩

擦组合时，可在相互磨擦表面（1 件

或 2 件上）采用硬膜磷化等措施，以

防止摩擦表面的粘连磨损。

3   结构设计时注意刚度及变形的协

调

（1）注意蒙皮增载。在长桁搭

接而蒙皮连续的地方，蒙皮可能因搭

接接头的柔性而超载。

（2）在口盖的布置，应尽可能将

口盖布置在小应力区。

（3）注意热变形，避免因受热不

均而产生裂纹。

（4）注意支持刚度，避免将操纵

面多个铰支点安排在结构变形较大

的部位。

（5）注意刚度分布，对结构局部

加强时，注意可能导致刚度分布的变

化，造成其相关部位过大的变形、增

载。

（6）在组合结构中，对不能参加

受力的构件采用柔性连接（如波纹

板）或传力结构脱开的办

法，以使辅助结构卸载。

（7）留 补 偿 间 隙，在

座舱盖和后风档框架与有

机玻璃连接部位，应留有

适当的间隙，避免因玻璃

的预应力而引起微裂纹。

（8）在使用载荷作用

下尽量避免发生肉眼可见

的波纹。

 提高结构耐久性的
工艺措施

在构件开孔及断面突变的应力

集中部位，在形成的高的局部应力及

环境腐蚀的作用下，常常导致构件的

疲劳断裂破坏。为了提高结构件的

抗疲劳、断裂能力，需要采取有效的

工艺措施，如内孔挤压强化、喷丸、防

腐蚀等。

1   结构钉孔的挤压强化

内孔的挤压强化是利用金属的

塑性变形特点使孔的内壁获得良好

质量的一种新工艺。它是在冷态下

利用硬质材料制成的挤压棒对预加

工过的零件的内孔表面施加压力，使

之产生塑性变形，改变表层金属结构

和应力状态，以光整和强化孔的内表

面。大量的试验研究指出，残余压应

力对疲劳寿命具有良好的影响，在外

加交变应力作用下，该残余应力可提

高构件寿命。

内孔挤压强化可用来提高承受

交变载荷作用的零件疲劳强度、抗应

力腐蚀能力和抗腐蚀疲劳能力。内

孔挤压强化适应性强，各种金属材料

加工成的带孔零件均可选用不同的

工艺参数进行内孔的挤压强化。例

如，发动机主副连杆的孔，机壳上边

的孔、直升机结构中的框架、大梁、起

落架和蒙皮上的螺栓孔、拉力杆、吊

挂大孔的内壁、管状零件的内壁等均

可采用孔挤压强化工艺。

在以下几种情况下，直升机和发

动机带孔零件必须采用内孔的挤压

强化措施：危险断面上有孔的零件、

热处理以后内孔表面脱碳的零件、翻

修时孔内壁铰孔后的零件和铝合金

受力圆筒件的内壁。

2    航空零件表面的喷丸强化

喷丸强化是用高速弹丸流喷射

金属表面，使表面金属发生塑性变形

的过程（塑性变形层厚度通常处于

0.1～0.8mm 范围）。材料表层内的变

国外总装中的直升机机身结构
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机结构设计进程及时更新。

（4）应在耐久性关键件设计图

上标明 : 关键部位、特殊工艺要求和

检查要求。

（5）应避免构件和材料的初始

质量低于耐久性设计、分析中所假设

的质量，必要时应修改材料采购的技

术条件和构件的制造工艺。

（6）在全尺寸耐久性试验中发

生裂纹的结构部位应要求用可靠的

断口分析的评定结果，应按规定用来

分析，评价全尺寸试验数据，如果合

适的话，断口分析的试验测定结果还

可用以制定部队维修计划。

（7）应 遵 循 GJB775.1-89 及 附

录 A（补充件）进行耐久性分析、研

制试验和全尺寸试验 [3]。

 结束语

随着航空科学技术的发展 , 直

升机机身结构耐久性技术越来越受

到关注。为了确保直升机结构的耐

久性特性，需要制订一个切实可行的

控制计划，其中包括材料控制技术、

加工控制检查技术、结构制造使用跟

踪技术、防腐蚀和防磨损的措施等。

通过这种对构件加工、使用及原材料

的缺陷进行控制，大大地提高构件的

抗疲劳断裂强度。因此，要想使结构

耐久性要求得到具体落实，不仅取决

于设计人员的设计，还取决于加工操

作人员、装配工艺人员、材料保管员、

采购人员、使用检查和维护人员的共

同配合，需要设计方、制造方和使用

方的共同努力。
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   （责编   侧卫）              

形具有循环塑性变形的性质，循环应

变的结果使材料的表面形成“应变

硬化”层或“应变硬化 + 应变软化”

层，统称为“循环应变”层，简称“应

变层”。应变层内发生以下两种变化 :

组织结构变化（即位错密度及形态、

亚晶粒尺寸、相转变等）和残余应力

变化。恰当地、合理地控制应变层内

的上述两方面的变化，便可改善零件

的表面完整性，从而提高了零件在室

温和高温下的疲劳断裂和应力腐蚀

断裂抗力。

各种金属材料（碳素钢、合金结

构、不锈钢、铸钢、铸铁、铝合金、镁合

金、铁基或镍基高温合金等）制成的

航空零件，均可采用喷丸强化。例如

直升机结构中的起落架、大梁、各种

耳片、各种框架、扭力轴、吊挂、齿轮、

弹簧、螺栓、管件（纹管、油管、排气管

等）以及各种轴类零件等。

3   防腐蚀工艺措施

（1）防腐蚀的意义

金属材料由于腐蚀介质的化学

和电化学作用，或者由于与介质间有

机械因素或生物学因素同时作用产

生的破坏，称为腐蚀，腐蚀分为化学

腐蚀和电化学腐蚀两种。

这些腐蚀会导致金属构件产生

不同类型不同程度的损伤，从而降低

寿命。对于直升机构件来说，有应力

腐蚀、氢脆和腐蚀疲劳。由于结构所

用合金强度越来越高，而使问题更加

突出。控制或减缓这 3 种腐蚀的产

生，首先是控制设计应力、避免应力

集中和合理选材，其次是防护 [2]。

（2）控 制 设 计 应 力。 设 计 应

力 尽 可 能 控 制 在 σM 以 下（σM=K /

βπα，K 为材料Ⅰ型应力腐蚀断裂

门坎值；β 为修正系数，α 为裂纹

长度）。

（3）避免应力集中。产生应力

腐蚀、氢脆和腐蚀疲劳的重要原因之

一是有应力集中。表面裂纹和类似

裂纹缺陷、偶然的机械损伤、产品几

何形状的奇异和尺寸大小的变化，以

及由于设计的不合理或考虑不周所

产生的应集中导致的局部腐蚀等等，

设计时应严加注意。

（4）残余应力的去除和调整。

·机械法消除残余拉应力。

采用表面压延、喷丸、超声波、振

动等方法可减小残余拉应力，或将残

余拉应力变为残余压应力，以提高材

料抗应力腐蚀、氢脆和腐蚀疲劳的能

力。

·热处理法消除残余拉应力。

一般把构件置于较高温度下进

行数小时或数日的持续保温，然后进

行缓慢冷却，可消除残余拉应力。这

种方法，虽然可消除残余应力，但必

须考虑到材料也会随之软化，因此，

必须选择适当的温度和保温时间。

结构耐久性的控制计划

耐久性的控制计划是耐久性设

计程序和各个设计环节研制结果的

执行大纲，它应该包括下述任务 :

（1）承包方应制定并执行结构

设计和制造中的耐久性控制措施，

使结构设计和制造中可能导致结构

开裂或失效的有害残余应力、不恰

当的结构细节设计、不恰当的材料

和工艺选择以及生产操作带入直升

机设计和制造的可能性减至最小。

所制订的耐久性控制措施，应包括

GJB775.1-89 附录 A（补充件）中所

规定的要求。

（2）应从现有资料的可用数据

中取得最初综合研究和最终设计、分

析所需的基本数据（如初始质量分

布、疲劳许用值等）。所缺少的数据

应通过试验来获得，这些试验应在研

制合同中规定。

（3）承包方应建立用以判别耐

久性关键件的准则，并应征得订货方

同意。耐久性关键件通常应是昂贵

的或更换是不经济的，应按合同遵循

GJB775.1-89 附录 A 的要求来设计

并确定其尺寸。承包方应依此准则

确定耐久性关键件清单，并应随直升


