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发动机转子非包容性损坏是指

由于环境（鸟撞、腐蚀、外来物破坏）、

制造和材料缺陷、机械、人为等因素

（维修、检查、运行程序不当），导致发

动机转子碎片从发动机甩出而可能

对飞机造成危害的任何损坏。尽管

涡轮发动机和 APU 制造商正竭力减

小非包容性转子损坏的可能性，但是

事实表明非包容性压气机和涡轮转

子损坏仍然在不断发生。

1989 年 7 月 19 日，美联航一架

编 号 为 232 号 的 DC-10 班 机 因 二

号发动机扇叶片脱落损坏了机上所

有液压系统，导致飞机无法正常控

制，在依阿华州苏城紧急降落时发生

翻覆，285 名乘客中有 111 人死亡。

2010 年 11 月 4 日，澳航的空客 A380

从新加坡起飞不久后一侧发动机发

生爆炸，碎片击穿飞机左翼，左翼中

部燃料箱被击穿漏油；靠近尾部的

燃料供应系统受损；部分刹车和近

地扰流器失灵；2 套液压系统中的 1

套严重受损；一台发电机及其相关

系统停止工作；防滑制动系统失灵。

客机急降新加坡樟宜国际机场，所幸

机上 459 人无一受伤。

涡轮发动机的损坏会导致高速

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，对

飞机以及机上人员的安全造成严重

威胁。本研究在分析相关适航条款

的基础上，说明了减少发动机非包容

性转子损坏危害的部分设计防护措

施，并给出了一种发动机转子非包容

性损坏的风险分析方法，从而最大程

度地减小非包容转子对飞机结构及

系统的影响。

据 SAE（汽车工程师协会）统

计 资 料，1962~1989 这 28 年 间 共 计

1089.6 百万发动机运行小时发生的

固定翼飞机燃气涡轮发动机转子非

包容性损坏事件如表 1 所示。
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报告编号
事件数量

时间段 共计 3类 4类

AIR1537 1962~1975 275 44 5

AIR4003 1976~1983 237 27 3

AIR4770（Draft） 1984~1989 164 22 7

总数 676 93 15

表1　28年间发动机转子非包容性损坏事件统计

要完全消除非包容性转子损坏

不大可能，所以 FAA（美国联邦航空

局）发 布 的 FAR 第 23 部（正 常 类、

实用类、特技类和通勤类飞机适航标

准）和 25 部（运输类飞机适航标准）

都要求飞机设计采取措施把此类事

件造成的危害减至最小。

适航条款

1　FAA 第 33 部

限于现有的制造和材料等因素，

随着飞行时数的增加，长期工作在严

酷环境下的飞机发动机涡轮叶片因

使用寿命等造成老化和断裂的问题

几乎不可避免。FAA 认为只要能够

保证发动机机匣的包容性（不飞出机

匣损坏机体），飞机在发动机涡轮叶

片断裂以后可以通过关闭故障发动

机返场着陆，并且认为发动机转子的

完整性和机匣的包容性应是发动机

制造商的责任（已经写在 33 部（发动

机适航标准）内）。

然而使用经验及飞机的服役经

历显示发动机转子非包容性爆裂事

件仍然以相当可观的概率发生着（从

上 文 SAE 统 计 数 据 可 以 得 到 676/

（1089.6×106）=0.62×10-6）。 所 以

FAA 认为，必须要有 33 部规定以外

的并比它要求更高的关于发动机安

装方面的安全防护措施。

2　FAA 第 25 部

在 1970 年 5 月 8 日 生 效 的

25-23 号修正案中，FAA 提出了 25

部对转子爆裂非包容性的防护要求，

即 25.903（d）（1）。

25.903（d）（涡 轮 发 动 机 的 安

装）（1） 指出，“必须采取设计预防

措施，能在一旦发动机

转子损坏或发动机内

起火烧穿发动机机匣

时，对飞机的危害减至

最 小”。 涉 及 条 款 包

括 25.863（可 燃 液 体

的 防 火）、25.365（增

压舱载荷）、25.571（结

构的损伤容限和疲劳评定）、25.963

（燃油箱：总则）、25.1189（切断措施）、

25.1461（含高能转子的设备）等。

FAA 于 1988 年 在 25.903（d）

修订后（Amdt.23）发布了咨询通报

（Advisory Circu lar）AC 20-128，其

中的信息基本与先前的 FAA Order 

8110.11（1975 年 11 月 19 日）一致。

有关 AC 20-128 的修订工作于 1989

年美联航 232 空难后开展，其最终

于 1997 年 3 月 25 号正式发布。AC 

20-128 给出了把涡轮发动机和辅助

动力装置非包容性转子损坏的危害

减至最小的设计考虑，并为达到以上

目标提供了指南。

设计考虑

在 1989 年 7 月 19 日 的“苏 城

空难”中，由于发生故障的二号发动

机是 DC-10 垂尾上的发动机，重达

160kg 的涡轮在飞行途中突然断裂，

损坏了垂尾发动机罩，碎片同时破坏

了尾翼的 3 套液压系统，导致飞机无

法正常操纵，结果酿成悲剧。如果在

飞机设计之初就考虑好关键系统的

布置，悲剧也许可以避免。

AC 20-128 指出，“减轻发动机

和 APU 非包容性转子损坏危害的最

有效的方法包括：（i）将关键元器件

置于可能的碎片撞击区之外；或者

（ii）分离、隔开、冗余和遮护飞机关

键元器件和 / 或系统” 。AC 20-128

不仅明确了“飞机关键元器件 / 系统

/ 区域”，而且给出了划定发动机转子

发生非包容性损坏受影响区域的方

法。

1　关键元器件 / 系统 / 区域

飞机关键元器件 / 系统 / 区域包

括：（1）其他任何发动机或提供必需

功能的 APU ；（2）机身增压段以及机

身、机翼和尾段的其他主要结构；（3）

驾驶舱区域；（4）燃油系统元器件、

管道和油箱；（5）控制系统，例如主

与副飞行操纵、电源电缆、液压系统、

发动机控制系统、可燃液体切断阀以

及有关的作动线路或钢索；（6）货舱、

APU 或另一发动机的任何灭火系统，

包括通往这些系统的电气线路和灭

火剂管道；（7）发动机进气附件；（8）

继续安全飞行和着陆所必需的仪表；

（9）无意打开可能会造成灾难性后

果的反推力系统；（10）高度飞行的

飞机的氧气系统。

2　受影响区域

发动机转子非包容性损坏影响

区域即飞机在转子损坏中产生的非

包容碎片可能影响到的区域，为转子

碎片飞散不同角度所形成的平面与

飞机区域的叠加。AC 20-128 明确

了转子碎片飞散角的定义，即从单级

转子旋转平面的中心（与发动机或

APU 轴心线的交点）处向前及向后

所量得的表示转子碎片可能散布范

围的一个角度。

碎片类型 最大尺寸 飞散角/（ °）

1/3转子碎片 1/3轮盘+1/3叶片高度 ±3

中碎片 带叶片的轮盘半径的1/3 ±5

小碎片 叶梢尺寸的1/2 ±15

风扇叶片碎片 叶梢处1/3叶形部分高度所对应的尺寸 ±15

表2　不同转子碎片类型的最大尺寸和飞散角状态
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不同类型的转子碎片因不同的

能量状态具有不同的飞散角，见表 2

所示。

图 1 为国内研制的某型号支线

客机在发动机各级转子碎片按 15°飞

散角抛射情况下的受影响区域，包括

后货舱、客舱后部、机翼、尾段、发动

机及吊挂。

3　设计防护措施

AC 中给出了可接受的设计防护

措施包括：防火（灭火系统、可燃液

体的关断阀门、关键功能的防火、燃

油箱）；推力保持（燃油储备、发动机

控制及其他对发动机的损坏）；飞机

操纵的保持（飞控系统、应急能源、液

压系统、反推系统）；对乘客和机组

人员的保护（驾驶舱、高海拔运行的

客舱释压）；结构完整性。受篇幅所

限，本课题仅以“飞机操纵的保持”

为例，从 4 个方面对这一部分的设计

防护措施进行介绍。

（1）飞行操纵。

飞行操纵系统的组件应充分隔

开或加以保护，使得单个 1/3 轮盘碎

片的甩出不会导致飞机任一轴向操

纵功能的丧失。双重（或多重）主飞

控操纵组件的布置应能防止在任一

轴向的所有组件因单个 1/3 轮盘碎

片而一并损坏。

（2）应急电源。

应把关键功能的供电因非包容

性转子事件而丧失的可能性降到最

低 程 度。 电 气 系 统 关 键 性 的 确 定

取决于飞机的营运。例如，批准进

行 ETOPS（Extended Twin-engine 

OPerationS- 双发飞机延伸航程运行）

营运的飞机要依赖交流电源（如液压

马达发电机或 APU），其配置的电气

布线在 1/3 轮盘撞击区内应隔开到

最大限度。

（3）液压输送。

任何在撞击区内

设置的必需的液压系

统输送器件应有隔离

措施确保维持飞机操

纵 所 需 的 液 压 输 送。

单 个 1/3 轮 盘 碎 片 不

应导致所有必需的液

压系统的丧失或飞机

任一轴向上的所有飞

行操纵功能的丧失。

（4）反推力系统。

应考虑非包容性

转子破坏是否会在空

中无意打开反推力而

可能使飞机失去控制。

如果非包容性损坏可能导致反推力

打开，应咨询发动机制造商以建立需

考虑的失效模式。可接受的将影响

降为最小的一种方法是：设置反推

力装置抑制器使得单个转子的碎片

不会导致所有抑制器都失效。

安全性分析

发动机转子非包容性损坏的安

全性分析是指飞机制造商利用发动

机供应商提供的转子碎片特性，做出

碎片的运动轨迹，对飞机受影响区域

的受影响部件进行分析，对于能造成

灾难性失效条件的受影响部件进行

风险评估，判断飞机级的风险水平和

/ 或特定转子碎片风险水平是否大于

可接受的风险水平。图 2 给出了发

动机转子非包容性损坏的安全性分

析框图。

1　假设

AC 20-128 中对转子非包容性

损坏分析的前提作了几条假设：

（1）除非有专门的防护措施，1/3

转子碎片的能量被认为无限大；

（2）碎片的飞散角和平动角（在

一定飞散平面范围内飞出的角度）

在可能的方向上被认为是均匀分布；

（3）控制钢索 / 电缆一旦被碎片

击中即被认为断裂；

（4）碎片在飞行中击穿燃油箱

碎片运动轨迹分析

受影响部件 / 区域分析

灾难性失效条件？

提交局方

碎片特性发动机供应商

剩余风险评估

飞机级的
风险水平和 / 或特定

转子碎片风险水平是否
≥可接受的风

险水平？

否

是

图2　发动机转子非包容性损坏的安全性分析框图
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后不会导致燃油箱爆炸；

（5）对飞机上关键结构的损坏

会导致灾难性后果。

2　步骤

发动机转子非包容性损坏风险

评估的一个完整逻辑步骤包括：

（1）确定各单个系统（包括多重

系统和关键结构）的组合或同时失

效可能引起的功能危害性；

（2）建立功能危害树或系统矩

阵（如表 3 所示）：确定在设备位于

转子爆破撞击区之中时必须避免（若

可能）的所有系统的相关组合失效。

在表 3 中：

· 对升降舵操纵而言，同一碎片

不得同时切断：某一侧的钢索 + 另

一侧的液压系统 +3# 液压能源，即左

升降舵钢索 + 2# 和 3# 液压能源，或

右升降舵钢索 +1# 和 3# 液压能源。

· 对俯仰配平操纵而言，同一碎

片不得同时切断：通道 1 的电路 +

通道 2 的电路，某一侧的控制电路 +

另一侧的电源电路，某一侧的电源电

路 + 另一侧的控制电路。

（3）为每种损伤的平动风险角

和飞散角确定碎片轨迹和轨道范围。

将它们画在一张图上，并根据上述系

统矩阵或功能危害分析确定可能导

致组合危险的轨道范围。

（4）考虑这些危害性的风险因

子（如飞行阶段或其他因素），并计算

每一级转子的每一种危害的风险。

（5）列表，总括并且取所有情况

的平均值。

3　步骤

3.1　确定碎片轨迹和轨道范围

（1）绘制飞机系统在转子爆破撞

击区范围内的剖面图与平面布置图，

表明关键系统元器件的精确位置，包

括燃油和液压管路、飞行操纵钢索、

电气线束和接线盒、气源和环境系统

导管、灭火元器件、关键结构等。

（2）为每一级转子画一个平面

图（每张图中包括所有系统元器件相

应外廓的视图），然后用来形成剖面

图。

（3）生成代表各个发动机转子

级及其前 / 后差异情况的模型或图

样。

（4）接下来把每一级转子生成

的各个抛射路径迭加到潜在转子爆

破范围内的站位平面的剖面布置图

上以研究其影响。在所有的轨迹范

围内，右方向舵操纵钢索在 221°和

240°之间被右发 1/3 转子碎片击中，

轨迹范围就为 19°。这样，就可以为

每一级转子或每一组转子生成单独

的图形。

（5）接下来计算进入角和退出

角。

（6）记录下相碰处的起始角和

终止角，两者之间的部分被视为该特

定零部件将会被转子扇形物撞击到

并被摧毁的轨道范围（即撞击面）。

（7）这样记录下来的相碰情况

以表格形式被放入图中以便研究同

时发生的影响。如此就可以确定对

整个系统的影响并找出最严重的情

况。

（8）如果确定了某个潜在的多

重系统的严重损坏情况，则应对轨道

范围作更详细的分析，将此损坏情况

分解为特定的前 - 后飞散角（上的状

态），用单个转子级的宽度来代替转

子组合的宽度。

3.2　概率评估

（1）在分析中对那些会引起潜

在灾难性危险的转子爆裂情况进行

评估，使灾难性的实际概率量化。就

一切情况而论，这个概率将取决于以

下因素。

·作为碎片来源的发动机的位置

及其旋转方向；

·关键系统和关键结构的位置；

·转子级和碎片类型；

·转子碎片的平动轨迹；

·碎片的特定飞散角范围；

·破坏发生时所处的特定飞行阶

段；

·与特定功能丧失有关的特定风

险因子。

（2）发动机位置。

该分析指针对处理在一次飞行

中发生单个转子爆裂事件对系统的

影响，其概率为 1.0。由于其原因可

能是发动机中的任何一台出故障，所

以来自每台发动机的风险应以发动

机的数目平均之。

分析轨迹图将明确显示某种系

统损坏是来自特定发动机一定旋转

方向的转子碎片才会引发的；或者

位置 部件 受损对象 装置源 详细

左 副翼 钢索/操纵面 液压源 #1 & #3

右 副翼 钢索/操纵面 液压源 #2 & #3

左 外多功能扰流板 控制电路/操纵面 液压源 #1 

右 外多功能扰流板 控制电路/操纵面 液压源 #1 

左 外襟翼 导轨/操纵面 电源
交流汇流条1

交流重要汇流条

右 外襟翼 导轨/操纵面 电源
交流汇流条1

交流重要汇流条

左 方向舵 钢索 液压源 #1、#2&#3

右 方向舵 钢索 液压源 #1、#2&#3

左 升降舵 钢索 液压源 #1 & #3

右 升降舵 钢索 液压源 #2 & #3

通道1 俯仰配平 控制电路/电源电路 电源
交流汇流条1
直流汇流条1

通道2 俯仰配平 控制电路/电源电路 电源
交流重要汇流条
直流重要汇流条

表3　飞控系统矩阵



大飞机发动机技术Aeroengine Technology of Large Commercial Aircraft

2011 年第 13 期·航空制造技术 79

也会显示对于同样的系统损坏，各台

发动机的轨道范围可以有明显的不

同。风险总结应把每台发动机的情

况（包括发动机位置在内）分别列表

示出。

（3）转子组件。

每一级转子损坏的概率都假定

为 1.0。发动机每一级转子的单独风

险均应评估并列表，以便进行分析。

（4）平动风险角（φ）。

一个碎片与受分析元器件 / 结

构相碰范围对应的弧线所包含的角

度数。

（5）轨道概率（P）。

离开发动机机匣的转子碎片在

整个 360°范围内从任一角度甩出的

概率是一样的，因此，该碎片撞击某

系统元器件的概率 P 应为平动风险

角 φ 除以 360，即 P=φ/360 或（φ2-

φ1）/360。

（6）飞散角。

如果分析中的失效类型假定一

个（前 / 后）飞散角为 ±5°，那么总的

飞散角将是 10°。如果某个关键元器

件在此飞散角内只是在有限的位置

处才会被撞击到，那么该关键元器件

被撞击的可能性应按其在飞散角内

的轴向占位乘以一个因子，例如（ψ2-

ψ1）/ 飞散角。如果某元器件只有可能

在最前面的 +4°~+5°范围内被撞击

到，那么该因子为 0.1（即 1°/10°）。

（7）飞行阶段。

某些类型的系统损坏可能只是

在某个特定的飞行阶段才会成为灾

难性的，例如在起飞时达到 V1 后另

一侧的那台发动机受到撞击（灾难性

概率为 1.0）。因而，特定情况可相应

乘以有关因子来予以考虑。

起飞过程中最可能发生非包容

性转子损坏，此时发动机承受最大应

力。

表 4 给出了工业界所接受的有

关发动机在各飞行阶段发生失效的

百分比的标准概率。

上 述 飞 行 阶 段 失 效 分 布 比 例

被用于风险随飞行阶段而变化的

那些失效情况的灾难性风险计算，

DP=P/100。

（8）其他风险因子。

火灾、失压等其他风险应按每种

情况不同利用保守的工程判断单独

进行评估。这可能导致一个小于 1.0

的灾难性概率（即风险因子）。上述

概率和因子与定义来产生任何随机

转子爆破引发的特定事件概率的临

界轨道范围一起组合使用。 该值随

后乘以为该情况评估所得的“风险” 

因子，以便为每种特定情况导出算得

的灾难性概率。

典型的用于导致灾难性后果的

整个推力丧失的条件概率值见表 5。

（9）所有单个情况的概率随后

列表并予以综合。

（10）对一个正常飞行剖面的所

有发动机上全部轮盘或转子级的相

应值进行平均来得到平均飞行值。

可利用以下步骤来计算每一种失效

类型的平均飞行值：

·需要确定由于单个损坏的组合

而存在着灾难性风险的危险窗口；

·对每一级情况计算所有关键性

危害的风险；

·对每一级情况加上对所有风险

因子的考虑，以及（若适用）对飞行

阶段 - 失效分布因子的考虑；

·对每一台发动机计算以下平均

值：所有转子级的数据 / 整个发动机

转子级的总数；

·对每一型别飞机计算以下平均

值：所有发动机的数据 / 发动机的数

目。

第一步：对每一个会导致灾难

性失效的事件，计算第 j 台发动机的

第 i 级转子碎片对部件 k 产生影响

的特定风险值（Sa 为总的可能飞散

角度）：

第二步：determination 对装有 m
台发动机（每台发动机上有 n 级转

子）的飞机计算全局风险（或平均风

险）并与可接受的风险水平进行比

较：

结论

飞机制造商在飞机结构强度设

计及系统布局之初就尽最大可能通

过参考相关局方的指导性材料、成熟

机型的布局及工业界实践，最大程度

地避免非包容转子对飞机结构及系

统的影响。此过程会结合安全性分

析一起完成，相互迭代。

申 请 人 可 利 用 AC 20-128A 中

给出的指南来表明对于 §25.903（d）

（1）的符合性，该 AC 中的判据可用

来表明：已采取实际设计措施来把

由非包容性发动机碎片可能导致的

危害减为最小，并且对每一种临界失

效类型而言均已达到了该 AC 中所

规定的可接受的风险水平。

 （责编　良辰）

阶段 Dp Risk

起飞到行动速度V1至第
一次减小动力

0.20 1.0

爬升 0.22 0.4

巡航 0.14 0.2

下降 0.03 0.4

进近 0.02 0.4

表5　整个推力丧失的条件概率值

飞行阶段 标准概率/%

超飞到行动速度V1 35

行动速度V1到第一次
减小动力

20

爬升 22

巡航 14

下降 3

进近 2

降落/反推 4

表4　发动机在各飞行阶段发生失效的百分

比的标准概率


