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壹、目的 
 
本局經常審查航空公司依法呈報之飛機結構大修理技術資料，故本次參加

美國波音公司飛機結構修理訓練課程：「Metallic Repair Structural Repair 

for Engineers - Part III」，此次訓練課程，係三個系列課程中的 Part III 課

程，Part I 為金屬件修理訓練，為多數航空公司參加之基礎課程，Part II

為承受壓力負載結構之修理訓練，而本次參加之 Part III 課程，為介紹飛

機結構安全重要之疲勞分析(Fatigue Analysis)及容損分析(Damage 

Tolerance Analysis)訓練課程。 

 

課程主要分為三部份，第一部份，說明飛機結構疲勞分析方法；第二部份，

進行蒙皮與補片鉚接結構之負載分析，利用分析公式，及有限元素方法

(Finite Element Analysis)計算負載分佈；第三部份，說明結構容損分析方

法，計算裂紋成長率(Crack Growth Rate)及結構剩餘強度分析(Residual 

Strength Analysis)，以訂定檢查起始點(Inspection Threshold)及檢查時距

(Inspection Interval)。課程講授觀念與實際分析計算並重，可了解飛機結

構最重要兩種設計基礎：疲勞及容損設計，以及了解實際應用方法，可增

進本局對大修理資料審查之技術，且對老舊飛機持續安全之法規符合性審

查有所助益。 
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貳、行程經過摘要 
 

一、本次行程安排如下： 
 

11 月 11 月 11 月 

15 日 16-20 日 21-22 日 

台北－美國西雅圖 美國西雅圖 美國西雅圖－台北 

 
 

二、課程安排： 
 

2009/Nov/16  Course/Student Introduction 
 Fatigue Concept 
 Joint Modeling 

 
2009/Nov/17  Stress Severity Factor 

 737 Fuselage Skin Exterior Repair 
 777 Fuselage Skin Flush Repair 

 
2009/Nov/18  747-400 Extrusion Repair 

 Effective Stress and After Press Loads 
 

2009/Nov/19  Effective Stress and After Press Repair 
 Damage Tolerance Concepts 
 Damage Tolerance Elements 
 Residual Strength Analysis 

 
2009/Nov/20  Crack Growth Rate Analysis 

 SSID Example 
 Repairs 
 Review 
 Final Examination 
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參、訓練內容摘要 
 

本章節主要在整理出此次結構修理訓練課程中相關重點內容。 

 

一、飛機結構疲勞簡介 

(一) 疲勞定義： 

ASTM 對疲勞的定義為：”The process of progressive localized 

permanent structural change occurring in a material subjected to 

conditions that produce fluctuating stresses and strains at some point 

or points and that may culminate in cracks or complete fracture after 

a sufficient number of fluctuations”。 

 

其重要特性為： 

1. 結構所受的為重複性外力。 

2. 會對材料造成局部應力及形變。 

3. 對材料產生的形變永久性的。 

4. 損壞過程是漸進的。 

5. 最後會對結構造成裂紋或完全的破壞。 

 

因此裂紋產生時間(Crack Initiation Life)即為評估結構的疲勞特

性的重要指標，亦影響結構之疲勞壽命(Fatigue Life)。 

 

(二) 波音飛機結構疲勞設計理念： 

如圖1所示，波音公司飛機設計使用壽命(Design Service Objective, 

DSO)為 20 年，且預期在飛機使用 15 年，也就是到達飛機 75% 
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DSO 時，疲勞效應才會對飛機結構強度之衰減產生顯著影響，且

隨著飛機使用時間越久，疲勞對飛機結構的影響性也越來越大。 

 

 
 

圖 1 飛機結構損壞因素分析 

 

(三) 飛機結構疲勞的種類： 

飛機結構疲勞的種類可分為下列幾類： 

1. 正常性疲勞(Normal Fatigue)： 

是一般設計可預期產生的疲勞現象，可利用疲勞分析(Fatigue 

Analysis)及疲勞試驗(Fatigue Test)定義相關安全係數(如：

Scatter Factor)。 

2. 不正常性疲勞(Anomalous Fatigue)： 

是設計沒有預期到而產生的疲勞現象，其發生是一般由於材

料瑕疵、製造瑕疵或維修不當所造成。 

3. 不預期的正常性疲勞(Unexpected Normal Fatigue)： 
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超出設計所預期產生的疲勞現象，其發生是由於設計不良或

使用不當所造成，例如：結構受力超出預期(Overloading)、錯

誤的蒙皮設計厚度等。其改正須由各機隊使用情形回報至原

廠後，以採取進一步的改正措施，例如：技術通報(Service 

Bulletin, SB)或適航指令(Airworthiness Directive, AD)之發布。 

4. 多重疲勞損傷(Widespread Fatigue Damage, WFD)： 

指的是飛機結構組件多處產生疲勞裂紋，使得該結構組件剩

餘強度無法承受設計負載。又可分成結構多重損傷(Multiple 

Site Damage, MSD)及多重結構組件損傷(Multiple Element 

Damage, MED)兩種。 

(1) 結構多重損傷(Multiple Site Damage, MSD)： 

指的是在同一組件中，有多處產生疲勞損傷。例如：在

同一張蒙皮的不同鉚釘孔位產生疲勞裂紋。通常該組件

中具有重覆性的應力集中因素者(Stress Riser)，常發生此

類之疲勞損傷，所謂的 Stress Riser 一般而言指的是鉚釘

孔，因其周圍會有應力集中的現象，在重複性受到張力

下，會導致裂紋開始由鉚釘孔產生後，延受力垂直方向

開始成長，最終使得多處裂紋結合成一較大的損傷而破

壞結構。 

(2) 多重結構組件損傷(Multiple Element Damage, MED)： 

指的是多處相同受力模式的結構組件同時產生疲勞損

傷，該類結構通常是具有 Redundant 設計理念，例如：飛

機機翼下蒙皮多處下蒙皮板片受到彎矩(Bending Moment)

而產生疲勞裂紋。 
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二、飛機疲勞結構設計 

(一) 設計使用壽命(Design Service Objective, DSO)： 

波音公司利用設計使用壽命(Design Service Objective, DSO)，做

為機體結構設計疲勞壽命之用語，一般設定為 20 年，其目的是

希望當飛機使用時間達 20 年時，有 99% (信心水準 Confidence 

Level)的結構件不會產生目視可檢查到的裂紋，在使用時間達 30

年時，有 95%的結構件不會產生目視可檢查到的裂紋。至於 DSO

長短的選定，則取決於維修成本(檢查及修理成本)及燃油成本(較

佳的 DSO 有較強但較重之機體)間之最佳化考量。 

 

(二) 飛機結構負載種類： 

飛機結構負載種類分為下列幾種： 

1. 操作負載(Operating Loads)： 

此為每次飛航過程所會承受之負載，一般垂直 Load Factor 約

為 1.4g。進行疲勞分析時，通常並非以飛機從起飛至降落之

間(亦即 Ground-Air-Ground/GAG Flight Cycle)的各個階段所

可能承受之最大或最小負載做為分析輸入，而是以平均應力

(Mean Stress)做為結構疲勞分析的負載來源，以評估該處結構

可能累積的疲勞損傷(Cumulative Damage)。圖 2 所示為飛機

機翼下蒙皮受力之應力譜(Stress Spectrum)，以平均應力表示

各飛航階段之受力情形。 
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圖 2 飛機機翼下蒙皮受力之應力譜(Stress Spectrum) 

 

2. 限制負載(Limit Loads)： 

依 FAR 25.301 定義為飛機使用期間，預期可能承受之最大負

載。一般垂直操控(Vertical Maneuver) Load Factor 約為 2.5g。 
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3. 極限負載(Ultimate Loads) 

依 FAR 25.305 定義為限制負載的 1.5 倍，在限制負載不足以

定義結構所需承受之負荷時，即需要測試條件須提昇至極限

負載。一般垂直操控(Vertical Maneuver) Ultimate Load Factor

約為 3.75g (=2.5gx1.5)。 

 

結構修理則需將結構回復至可承受限制負載及極限負載之能

力，而進行結構疲勞分析或容損分析時，則須同時考慮飛機之操

作負載。因此建立整個飛航過程中的機體可能遭受的負載譜

(Load Spectrum)，為後續結構疲勞分析及容損分析重要的前置工

作。 

 

(三) 疲勞試驗(Fatigue Test)： 

1. 飛機結構疲勞試驗，從前述之各項負載數值，做為測試輸入，

利用固定大小之往覆式負載，測得應力(Stress, S)及至結構損

壞之循環週期(Cycles to Failure, N)圖表，簡稱 S-N Curve，其

目的是用以比較在相同的受力環境下，不同材料的疲勞特

性，其另外的一項特性為，當應力低於某個值時，該材料可

謂不會損壞，該應力值為「疲勞限度(Endurance Limit)」，如圖

3 所示。一般鋼材有此疲勞限度，而鋁及鈦金屬則無此疲勞限

度。 

 



 12

 
 

圖 3 S-N 曲線 
 

2. 累積疲勞損傷(Cumulative Damage)：然而飛機結構受力並非固

定大小，因此結構的疲勞損傷是在不同的應力下慢慢累積而

成，而要評估此疲勞損傷的大小，則需要利用 Miner’s Rule： 

 
亦即利用不同應力下之損壞循環週期(Cycles)為基礎，代入飛

機結構在不同應力程度下，所受到外力(飛行負載、地面負載

等)的循環週期，估算出該結構開始產生疲勞破壞之 Cycles，
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可做為持續適航維護檢查、結構壽限/更換時間點評定之用。 

 

(四) 飛機結構之防疲勞設計(Design for Fatigue)： 

1. 良好的結構細部設計：避免結構產生應力集中，例如避免：

Notch、Short Edge Margin、Close Adjacent Holes、Perpendicular 

to Load Path 或 Rough Surface Finishes 等。 

2. 利用珠擊(Shot Peening)或冷作加工(Cold Work)：對於 2024 鋁

合金，可使用珠擊，而對於 7075 鋁合金，則可使用冷作加工，

使其材料表面產生 Compressive Layer，降低 Peak Stress 值，

增加承受拉力負載之能力，可有效提昇結構疲勞壽命。 

 

 

 

圖 4 Shot Peening 可降低 Surface Peak Stress 
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圖 5 Cold Work 可降低孔位附近結構之 Peak Stress 

 

3. 使用 Fatigue Resistance Fastener (例如：Rivet, Hex-drive Bolt, 

Lockbolt 等)，並以緊配(Interference Fit)的方式安裝，此方法

亦即使材料表面產生 Compressive Layer，提昇結構疲勞壽命。 
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圖 6 扣件緊配安裝可產生孔位 Compressive Layer 

 

(五) 飛機結構疲勞裂紋之修理： 

1. 當飛機結構產生疲勞裂紋時，必須進行修理。因為飛機結構

必須隨時在可承受適航標準規定之 Limit Load 及 Ultimate 

Load 的狀態(如：FAR 25.301, 25.305)。 

2. 止裂孔(Stop Drill)議題研討：當將結構裂紋以打止裂孔(Stop 

Drill)方式進行處理時，此種作法僅能降低該處之應力集中因

子(Stress Concentration Factor) Kt，由於可受負載之截面積在

扣除裂紋長度後會相對減少，但在所受外力仍不變下，剩餘

結構承受應力因而增加，而形成 Overload 情況，造成結構之
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Safety Margin 減少，若不進行永久性修理，終究仍會因為裂

紋持續成長而產生結構破壞，因此打止裂孔只能當做暫時性

修理(Temporary Repair)。最佳的修理方式是將受損結構進行

換新，但通常此較花成本，另外的選擇則是將該處進行打磨

(Trim Out)後加上加強補片(Splice)的方式進行修理。 

 
 

三、飛機結構修理設計及分析 

(一) 使用結構修理手冊(Structure Repair Manual, SRM)進行結構修理 

設計及分析： 

1. SRM 係飛機原製造廠工程師依據飛機疲勞負載數據(Fatigue 

Load Data)，以發展出符合 Durability 及容損分析原則之修理

方法。SRM 中所列之修理方法係一般性修理原則，由於航空

公司工程師並無從得知相關飛機結構負載數據，當飛機細部

結構些微差異、進手空間限制及庫房可供使用鉚釘型號之限

制等因素，無法完全依照原製造廠之 SRM Repair 進行修理

時，最佳方法即是利用原製造廠 SRM Repair 做為飛機結構修

理設計基礎，提出修理方法建議(Repair Proposal)，分析修理

方法建議是否在結構應力之安全裕度範圍內。然後再比較

SRM Repair 與所提修理方法建議之間疲勞壽命的差異，當所

提修理方法建議之疲勞壽命應高於 SRM Repair 時，該之修理

方法建議即為可行。 

2. 結構修理疲勞分析(Fatigue Analysis)方法：在進行結構修理疲

勞分析時，其中一項困難點在於決定板片及鉚釘間之負載分

佈(Load Distribution)，板片及鉚釘間之負載並非平均分佈，因

此須得知板片及鉚釘間之分配負載值，以計算評估所提出之
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修理建議產生之結構應力是否小於會產生疲勞破壞之應力。 

 

 

        圖 7 板片及鉚釘間之負載分佈示意圖 

 

(二) 計算板片/鉚釘安裝結構之負載分佈： 

1. 建立板片/鉚釘結合處之分析模型(Joint Modeling)，以進行結

構修理負載分析，是一簡化可行的分析方法，其原理係將板

片及鉚釘視為一彈簧體(Spring)，而計算方法即在決定板片及

鉚釘在分析模型中的 Spring Constant。 

2. 板片 Spring Constant 計算方式： 

板片 Spring Constant 計算公式如下： 
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3. 鉚釘 Spring Constant 計算方式： 

計算鉚釘 Spring Constant 的經驗公式，通常得自於許多的測

試資料，所需之數據資料包括：鉚釘直徑、鉚釘材質、鉚釘

長度、鉚釘剪力強度、板片剪力強度、板片厚度、受到彎矩

及剪力下之鉚釘變形量，以及鉚釘與板片之安裝構型等。常
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使用的公式有兩種，一種出自於 FAA-AIR-90-01，另一種則出

自於波音公司規範 D6-29942。 

(1) FAA-AIR-90-01 計算方式： 

FAA-AIR-90-01 “Repair to Damage Tolerant Aircraft”報告由

Mr. Tom Swift 於 1990 年發表，並由 FAA 列入正式文件，

計算公式如下： 

 

 
 

此經驗公式是從測試數據進行歸納得出，但有其使用限

制，亦即鉚釘材料須為鋼材或鋁材，且搭配安裝的板片

須與鉚釘具有相同的材質。 
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(2) 波音公司規範 D6-29942 計算方式： 

波音公司規範 D6-29942 ”Stress Severity Factors for 

Axially Loaded Mechanically Fastened Joints”於 1969 年提

出，可適用各種材料，例如：Titanium 或 Monel 合金亦

可，且鉚釘搭配安裝的板片材料也可以是不同材質，計

算公式如下： 

 

 
 

4. 鉚釘負載分配(Load Distribution)計算方法：一般有兩種方法計

算上述之鉚釘 Spring Constant，其中一種為 Matrix Algebra，

另一種為有限元素方法(Finite Element Analysis, FEA)。 
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(1) Matrix Algebra：首先先列出變形量方程式(Deflection 

Equations)，此方程式利用 Displacement Compatibility 及

Equilibrium 原理列出相關方程式，所謂 Displacement 

Compatibility 為相互之位移量是相同的觀念，Equilibrium

原理指得的是力學平衡的觀念，說明如下： 

 

 

 

依據所列出的 Deflection Equations 再利用行列式運算，

計算出各鉚釘所受負載，如下圖列示： 
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上述計算方法可利用現有 Microsoft Excel 軟體寫出巨集

進行運算，本次課程時即是利用 Excel 軟體進行相關實例

演練，軟體畫面如圖 8 所示。 
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(2) 有限元素方法(Finite Element Analysis, FEA) 

前述 Matrix Algebra 計算方法可應用於簡單的鉚釘及板

片安裝構型，但當安裝構型涉及更多的鉚釘數、Tapered 

Doubler 或 Double-Shear Joint 構型時，便變的相當費時，

因此使用現有之有限元素方法(FEA)軟體，可快速模擬鉚

釘及板片安裝構型，建立分析模型(Analysis Model)，經

由電腦運算可迅速得到板片及鉚釘間之負載分佈情形。

本次課程利用波音公司提供之”IES Visual Analysis” FEA

套裝軟體，建立鉚釘及板片安裝構型之 2-D 模型，進行

負載分佈運算。但未來在分析軟體的選用上，須注意該

軟體對於待分析結構構型之適用性。 

 

由於鉚釘及板片安裝構型相對單純，因此建立 2-D 模型

即可完整模擬其負載分佈。而模擬方法如圖 9 所示，將

其中上板片視為力學上之簡易長板樑(Simple Beam)，將

每個安裝的鉚釘亦視為具有另一種性質的圓柱樑(Round 

Beam)，再連結至下板片，此下板片亦視為另一長板樑，

由此建立一個組合樑之分析模型。然後利用相互力學作

用原理，將上板片一端視為固定點，於下板片一端施力，

拉動整個組合樑，由此分析各個樑柱元素(Element)受力

情形。 
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           圖 9 鉚釘及板片安裝構型之 FEA 分析基礎示意圖 

 

在建立每個樑柱元素時，同時輸入其材質(如：2024, 7075

等)及幾何形狀資料(板片厚度或鉚釘直徑等)。因為將鉚

釘視為一圓柱樑，須先計算鉚釘在分析模型中之等效圓

柱樑直徑(Equivalent Beam Diameter) D(model)後，再代入

FEA 模型中進行分析，D(model)計算公式如下： 

(其中為分析方便起見，常假設 Lm=1) 
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(三) 分析修理方法之 Peak Stress： 

1. 如前述第(一)節所述，當航空公司工程師因為飛機細部結構些

微差異、進手空間限制及庫房可供使用鉚釘型號之限制等因

素，無法完全依照 SRM Repair 進行修理時，可利用原製造廠

SRM Repair 做為飛機結構修理設計基礎，提出建議之修理方

法，接下來再進行結構分析，比較所提建議修理方法與 SRM 

Repair 之 Peak Stress，以評估所提建議修理方法所產生之 Peak 

Stress 是否小於 SRM Repair Peak Stress。 

2. 應力集中因子(Stress Severity Factor, SF)： 

由於結構細部構型變化甚多，因此利用 SF 因子用以評定結構

細部構型之應力集中效應，該因子可估算複雜結構中的負載

分佈，以評估重要結構項目之疲勞壽命。波音公司規範

D6-29942 中所列 SF 及 Peak Stress 計算公式如下： 
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上述公式中以不同的參數表示不同的安裝構型(鉚釘型式、

Countersink、Rivet、Hex-Drive Bolt、板片厚度、應力集中因

子等)，以求得在不同板片與鉚釘安裝構型下之負載分佈情

況，而公式中的參數值可由測試數據所得之不同圖表中查得。 

 

3. 經由 Matrix Algebra 或 FEA 方法所求得鉚釘及板片安裝結構

Element 所受之負載後，可代入上述之 SF 公式，可求得各個

鉚釘及板片所受之應力，利用此分析過程分別求得 SRM 

Repair 及所提修理建議方法之 Peak Stress 後，即可進行比較，

若所提修理建議方法之 Peak Stress 小於 SRM Repair Peak 

Stress，則代表所提修理建議方法不會產生疲勞破壞，亦即此

修理建議方法是可接受的。 

 

(四) 分析修理方法之疲勞壽命(Fatigue Life)： 

1. Mr. Tom Swift 在 FAA-AIR-90-01 “Repair to Damage Tolerant 

Aircraft”報告中引用Mr. Lars Jarfall提出的「有效應力“Effective 

Stress”」概念，亦即利用簡化的方法，在僅考慮鉚釘緊配安裝

及無偏心情況下，可用以估算鉚釘及板片結合結構之疲勞壽

命。Effective Stress σeff 計算方式如下： 
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估算疲勞壽命的方法，為利用板片 Gross Stress (σgr)與鉚釘之

Bearing Stress (σbr)比值，查詢測試數據所得出之圖表，可求

得結構產生疲勞損壞之疲勞壽命，圖表如下： 

 

 
 

 

四、飛機結構容損分析(Damage Tolerance Analysis, DTA) 

(一) 容損分析法規簡介： 

FAA 於 1978 年在 FAR Part 25 之 Amendment 25-45 中，修訂 FAR 

25.571 法規，將容損設計原則納入適航標準。過去是以分析飛機

結構之疲勞壽命及失效安全(Fail-Safe)為主，但新的 FAR 25.571
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法規考量結構在製造過程可能產生微小裂紋等損傷時，隨著飛機

使用時間日異增長，含此損傷之結構剩餘強度(Residual Strength)

須尚能承受外在負載，以免在下次檢查發現該損傷前，導致該處

結構破壞，而危及飛機結構完整性影響飛航安全。因此飛機結構

設計方向，自此導向容損設計概念，同時在後續飛機結構修理

上，透過對修理構型進行容損分析(DTA)，確認修理方法滿足 FAR 

25.571 的要求，以維持飛機之持續適航。 

 

(二) 飛機結構設計原則及相關限制簡介： 

1. 安全壽命(Safe Life)：當飛機結構實際產生疲勞的應力低於「疲

勞限度(Endurance Limit)」時，基本上這樣的結構是不會損壞

的，即所謂 Long Life 的設計，但此設計之機體重量將會太重

而不合經濟效益。因此後來發展出 Safe Life 設計理念，透過

疲勞試驗及疲勞分析，求出結構在一定反覆式操作負載下，

在 Safe Life 使用循環周期內，飛機結構不會產生疲勞破壞。

但 Safe Life 設計理念非常保守，並不允許結構初始狀態有裂

紋存在，而且需要大量的疲勞試驗數據，因此非常費時及耗

費成本。一般而言，飛機鼻輪起落架即是 Safe Life Parts。 

2. 失效安全(Fail-Safe)：通常利用多重負載路徑(Multiple Load 

Path)的結構設計理念，亦即當其中一個結構組件損壞時，其

他組件仍然可承受設計負載，使飛機整體結構不致於產生重

大破壞，以允許在檢查時距(Inspection Interval)下，檢測出已

損壞結構，並進行修理以恢復適航。以下是一些 Fail-Safe 結

構設計例子： 
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3. 容損設計原則：當飛機結構因為疲勞 (Fatigue) 、銹蝕

(Corrosion)、製造瑕疵 (Manufacturing Defects)或意外損傷

(Accidental Damage)等所產生損傷後，在該受損結構負載承受

能力低於 Fail-Safe Load 前，可被檢查出並進行適當的修理，

以回復結構強度，此即容損設計原則。整體來說，Fail-Safe

設計為容損設計之基礎，但容損設計增加對結構多重損傷、

銹蝕及意外損傷之設計考量，並分析結構受損後的剩餘強

度，據此訂出適合的檢查起始點(Inspection Threshold)及檢查

時距。容損分析與失效安全之設計原則比較表如圖 13。 
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(三) 容損分析(DTA)三大要素： 

1. 結構剩餘強度分析(Residual Strength Analysis)： 

當飛機結構產生損傷後，須決定其他結構組件所能承受之最

大負載，此即結構剩餘強度(Residual Strength)，而此最大負載

須低於 Fail-Safe Loads (大於或等於 Limit Loads)，以使得結構

在損壞後，其他結構組件仍能承受 Fail-Safe Loads，並由此計

算出 Critical Crack Length，此裂紋長度亦即可承受 Fail-Safe 

Loads 之最大裂紋。 

2. 裂紋成長率分析(Crack Growth Rate Analysis)： 

分析可檢測裂紋(Detectable Crack)成長至Critical Crack Length

之速率，即為裂紋成長率分析。 

3. 檢查需求制訂(Inspection Requirements)： 

從裂紋成長率分析結果所得出 Crack Length v.s. Cycles 曲線，

由此曲線可決定後續結構檢查起始點及檢查時距，檢查時距

之訂定以各檢查方法可檢測出損傷之機率進行估算，以定義

出最適當的檢查時距，例如：以可檢測微小裂紋之 High 

Frequency Eddy Current (HFEC)為檢查方法時，由於其檢測能

力佳，其檢查時距可以拉長。 

 

(四) 疲勞裂紋成長及破壞力學(Fracture Mechanics)： 

容損分析在於當結構產生微小損傷後，基於損傷成長模式的了

解，透過破壞力學的理論，決定 Critical Crack Length，然後計算

在此最差的條件，結構的剩餘強度，同時經由破壞力學的理論決

定此裂紋之成長速率，進而得出該何時進行檢查，用什麼檢查方

法，才可在裂紋未成長至對飛機結構產生重大損害(Catastrophic 
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Failure)前，發現裂紋並加以修理，以恢復其承受 Ultimate Load

的能力，因此了解疲勞裂紋成長模式及相關破壞力學原理，亦為

進行容損分析前重要的學習課題，因此本訓練課程亦講授相關觀

念。 

1. 疲勞疲勞裂紋成長模式： 

疲勞裂紋的成長分為下列二個階段：Crack Initiation Phase 及

Crack Growth Phase，如圖 14 所示，其中第一階段為微小裂紋

成長至可首次可檢出裂紋(First Detectable Crack)，而第二階段

為從 First Detectable Crack 成長至結構破壞失效為止。 

 

 
 

圖 14 裂紋成長階段 

 

而第一階段又可分為下列三個進程：(1) Cyclic Slip (2) Crack 

Nucleation (Formation or Initiation) (3) Micro Crack Growth，進

而產生 First Detectable Crack，如下圖 15 所示。 
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圖 15 疲勞裂紋成長模式 

 

此階段裂紋成長速率將隨著結構表面粒度、環境因素(濕度、

鹽份、燃油等)、應力集中因子 Kt，以及所受外力等因素而定，

而裂紋將會沿著晶粒中最大剪力平面的方向成長。 

 

此後裂紋成長進入第二階段：Crack Growth Phase，此時由

Micro Crack Growth 轉為 Macro Crack Growth，此階段裂紋成

長速率將隨著材料性質，以及所受外力等因素而定，但此階

段的裂紋成長速率大過於第一階段，因為 Crack Tip 會產生應

力集中，且隨裂紋成長尺寸加大，結構受力截面積隨之遞減，

因而局部應力變得更大而加速裂紋成長，直到結構破壞為止。 
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而 Crack Growth Phase 亦可分為三個區間：(1) Threshold 

Region (2) Paris Region (3) Stable Tearing Region。如圖 16 所

示： 

 

 
 

圖 16 裂紋成長第二階段：Crack Growth Phase 之三個區間 

 

其中第一區間 Threshold Region 的裂紋成長速率快，但裂紋尺

寸仍小，而第二區間 Paris Region 的裂紋成長趨緩，但其裂紋

尺寸較具可檢測性，可使用非破壞檢測方法(Non-Destructive 

Inspection, NDI)量得裂紋尺寸，且此區間之裂紋成長模式，可

用公式加以歸納之，由Paris, Gomez及Anderson所導出的Paris 

Equation 即是其中一例，Paris Equation 公式如下： 
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第三區間 Stable Tearing Region 的裂紋成長速率又加快，其成

長速率由破壞力學中的材料破壞韌性(Fracture Toughness)、平

均應力(Mean Stress)及環境因素所決定。 

 

一般在容損分析時，常假設初始裂紋長度(Initial Crack Length)

為 0.05”，然後開始計算從 Initial Crack Length 成長至 Critical 

Crack Length 期間的週期循環次數，藉以定義飛機結構檢查時

距。依照一般容損設計準則，檢查時距之訂定，須安排在結

構最終破壞失效前，至少有 2 次可檢查出裂紋的機會。 

 

2. 破壞力學相關原理： 

在進行裂紋成長計算之前，須先了解 Crack Tip Stress 與 Gross 

Stress 之關連性，依據破壞力學之父 Mr. A. A. Griffith 及 Mr. G. 

R. Irwin 提出「線彈性破壞力學 (Linear Elastic Fracture 

Mechanics, LEFM)」理論，可利用「應力強度因子 (Stress 

Intensity Factor)」定義裂紋尖端應力，而應力強度因子(Stress 

Intensity Factor), ”K”可依下列公式求得： 
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而裂紋成長模式(Crack Extension Modes)共有三種，圖示如

下。但飛機結構裂紋的成長模式為第一種模式(Mode I)，亦即

裂紋成長方向與受到張力(Tension)方向垂直。 
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「破壞韌性(Fracture Toughness)」為衡量材料抵抗破壞的能

力，為一種材料特性，通常以 Kc 表示之。此因子可用以表示

裂紋快速成長時裂紋尖端的應力情形，會受到溫度及外力大

小的影響。Fracture Toughness 為材料在某種特定條件下(Plain 

Stress, Plain Strain 等)，可承受外力不致破壞之最高應力強度

因子(Stress Intensity Factor), K，圖示如下。 

 

 
 

從上圖可知當材料到達一定厚度值時，Kc 呈一常數值，以 KIC

表示，亦即代表材料在 Plain Strain 的條件下，抵抗材料產生

破壞的最大能力，亦即 Stress Intensity Factor, K 之最大值，其

中 I 代表在裂紋成長模式 Mode I 下所求得之 Kc。 

 

所謂 Plain Strain (平面-應變)及 Plain Stress (平面-應力)分為代

表裂紋在材料內部及材料表面的受力後之應力及應變情形。

其中在材料內部，由於受到周圍材料之束縛，裂紋係延一定

平面而產生應變，尤其當材料厚度越厚時，材料內部產生此
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現象越明顯。而在材料表面因為是自由面(Free Surface)，而使

應力延一定平面產生，當材料厚度越薄時，材料表面產生此

現象越明顯。Plane Stain Region 及 Plane Stress Region 圖示如

下： 

 

 

 

利用 Fracture Toughness Kc 可計算出 Critical Crack Length，整

理計算 Stress Intensity Factor, K 之公式，可得到下列公式計算

產生 Critical Crack Length 時的 Critical Stress σ： 

 

 

 

由上述公式可得出下列圖表，在進行容損分析時可用以決定

Critical Crack Length 及相對應之 Critical Stress σ，此圖表同

時評估材料之 Yield Stress 及 Residual Stress，以決定實際的

Critical Stress σ： 
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此外，Fracture Toughness 與材料 Yield Strength 成反比，例如：

7075 鋁合金 Yield Strength 比 2024 鋁合金 Yield Strength 高，

則 7075 鋁合金 Fracture Toughness 則較弱，而 2024 鋁合金較

具延展性，也具有較高之 Fracture Toughness，因此裂紋成長

速率也較 7075 鋁合金慢。目前波音公司已開發新的鋁合金材

料，可提昇材料的 Fracture Toughness，如：2524 鋁合金、7150

鋁合金，即分別為 2024 鋁合金及 7075 鋁合金的 Fracture 

Toughness 提昇版本，除可增強飛機結構容損能力外，亦可減

輕飛機結構重量。圖 17 則列出過去及近幾年開發之鋁合金性

質圖表，可比較不同鋁合金之 Yield Strength 及 Fracture 

Toughness 差異。 
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圖 17 鋁合金 Yield Strength 及 Fracture Toughness 圖表 

 

3. 裂紋成長計算： 

目前有許多學者提出不同的裂紋成長計算公式，說明如下。 

(1) Paris Equation： 

Paris Equation 如下，其缺點在於由於公式僅考慮應力強

化因子之差值ΔK，因此無法區分不同平均應力(Mean 

Stress)下的裂紋成長。 
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(2) Walker Equation： 

Walker Equation 如下，此公式導入了應力比值(Stress Ratio) 

R，此為最小與最大應力比，因此可以處理不同平均應力

下的裂紋成長計算，當 R=0 時，此公式即成為 Paris 

Equation。 

 

 
 

(3) Forman Equation： 

Forman Equation 如下，該公式增加對於裂紋成長第二階

段之第三區間 Stable Tearing Region 之裂紋成長計算功

能。 
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五、飛機容損結構檢查及修理 

(一) 飛機容損結構檢查方法： 

一般飛機容損結構檢查方法分為兩類：第一類為目視檢查(Visual 

Inspection)，第二類為非破壞檢查 (Non-Destructive Inspection, 

NDI)。其中目視檢查又可分為General Visual Inspection及Detailed 

Visual Inspection 二種方法；而常用之非破壞檢查又可分為 Dye 

Penetrant Inspection、Magnetic Particle Inspection、Radiography 

(X-Ray) Inspection 、 Ultra-Sonic Inspection 及 Eddy Current 

Inspection 五種方法。 

1. 一般目視檢查法(General Visual Inspection)： 

為一般最方便容易的檢查法，通常僅利用一般光線(Daylight, 

Hangar Light 等)，加上鏡子等簡易工具即可進行，但無法檢

測之細小裂紋。 

2. 詳細目視檢查(Detailed Visual Inspection)： 

利用鏡子、放大鏡、內視鏡、電腦影像等輔助裝備，在輔助

加強光源下，進行結構詳細檢查，並視需要進行檢查前之結

構表面清潔，以利後續檢查工作之進行。 

3. 液滲檢查(Dye Penetrant Inspection)： 

為低成本、簡易之非破壞檢查法，主要針對非多孔性金屬之

表面裂紋之檢查法。而使用之滲透液有 Fluorescent Dye 及

Visual Dye (僅限使用於非機體結構上)，可檢測 0.05”以下細小

裂紋。本檢查法缺點是需多道處理程序、結構表面有清潔要

求，以及對於端角、多孔性金屬及粗糙表面等之檢查結果並

不穩定。 

4. 磁檢(Magnetic Particle Inspection)： 

適用於鐵磁性金屬(通常為低碳鋼、可熱處理之不銹鋼等)之非
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破壞檢查法。可檢測出表面及次表面之裂紋。本檢查法缺點

在於進行重要結構表面檢查前須先去除表面塗層，且無法探

知位裂紋深度。 

5. 放射線檢查(Radiography (X-Ray) Inspection)： 

經常使用於已知結構裂紋模式及位置之結構檢查，可檢測表

面及內部結構損傷，已知結構裂紋模式及位置的來源係得自

於疲勞試驗的結果，或是使用中飛機結構裂紋資料。放射線

檢查亦可用於檢查嚴重之結構銹蝕。本檢查法缺點在於放射

線設備具危險性，以及檢查結果判讀較複雜。 

6. 超音波檢查(Ultra-Sonic Inspection)： 

利用超音波穿透(Through Transmission Ultrasonic, TTU)或反

射(Pulse Echo)回波，以檢測結構裂紋，適用於大部份飛機結

構金屬，為一方便簡易之非破壞檢查法。本檢查法缺點在於

待檢測表面須具探頭可及性以進行檢查，以及待檢測之裂紋

有方向性要求。 

7. 渦電流檢查(Eddy Current Inspection)： 

此方法利用設備產生電流並量測電流變化，進行結構缺點檢

查，其原理為利用交流電壓使探頭產生磁場，依法拉第定律，

此磁場會產生渦電流，而渦電流則再引發額外磁場，造成磁

阻(Impedance)，可經由設備量測後於螢幕顯示檢測結果。渦

電流檢查為飛機容損結構裂紋之重要檢查法，依電流頻率可

區分為：高頻渦電流檢查 (High Frequency Eddy Current, 

HFEC)、中頻渦電流檢查(Medium Frequency Eddy Current, 

MFEC)及低頻渦電流檢查(Low Frequency Eddy Current, LFEC)

三種。 

(1) 高頻渦電流檢查(HFEC)：電流頻率 50-500 kHz，可檢測
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表面缺點，可檢測最小至 0.1”之表面裂紋，亦可以旋轉

方式檢查鉚釘孔。 

(2) 中頻渦電流檢查(MFEC)：電流頻率 30-50 kHz，可檢測

至第一層次表面缺點，可檢測最小至 0.1”之表面裂紋，

以在 0.02”深度以內的 0.25”次表面裂紋。 

(3) 低頻渦電流檢查(LFEC)：電流頻率小於 30 kHz，可檢測

至第二層及第三層次表面缺點，適用於檢查結構內部損

傷。對於 Doubler，可檢測出 0.036” ~ 0.220”之裂紋；對

於蒙皮，則可檢測出 0.036” ~ 0.100”之裂紋。三種渦電流

檢查方法之示意圖如圖 18 所示。 

 

 

圖 18 三種渦電流檢查法可檢測裂紋位置示意圖 

 

(4) 開放孔位檢查(Open Hole Inspection)： 

當修理結構孔位進行「孔位歸零(Zero-Timing Holes)」工

作時，必須先進行開放孔位檢查，以確認結構孔位裂紋
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情況，所使用之檢查設備為 Bolt Hole HFEC，可檢測之

最小孔位裂紋為 0.030”。開放孔位檢查須將所有鉚釘移

除，執行 HFEC 前，須先以標準 0.030” Notch 進行校正

後。檢查之進行可分為手動檢查或使用 Rotary Scanner，

其中 Rotary Scanner 檢查法較快，檢測結果也較穩定可

靠，適合執行大量孔位檢查時機。 

8. 裂紋檢查時距研討：裂紋檢查時距 (Inspection Interval or 

Damage Detection Period)之訂定，視該檢查方法可檢出最小裂

紋尺寸而定，當可檢出最小裂紋尺寸越小，檢查時距則較長，

圖 19 則說明可檢出裂紋長度與檢查時距之關係圖，圖 20 列

出各種檢查方法可檢出之最小裂紋尺寸。 

 

 

圖 19 可檢查裂紋長度與檢查時距關係圖
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9. 結構檢查補充計畫(Supplemental Structural Inspection Program, 

SSIP)： 

SSIP 係針對在 1978 年容損設計適航標準 (FAR 25.571 

Amendment 25-45)生效前所檢定飛機，所訂定的結構檢查補充

計畫，計畫內容相較容損設計適航標準涵蓋範圍為少。 

(1) SSIP 計畫內容訂定的假設前題：SSIP 並非涵蓋所有 FAR 

25.571 Amendment 25-45 之考量條件，而是有限度地針對

結構重要項目(Structurally Significant Items, SSIs)進行監

控檢查，SSIP 計畫內容訂定的假設前題說明如下： 

 SSIP 僅考慮疲勞裂紋(Fatigue Cracking)。 

 SSIP 僅包含結構重要項目(SSIs)，但並非所有 SSI

項目皆須檢查，SSIP僅將含不確定性疲勞特性之SSI

項目列入補充檢查對象。一旦波音研究出其疲勞特

性後，即會以技術通報(Service Bulletin, SB)內容取

代 SSIP 訂定之補充檢查項目。 

 所有受影響飛機在執行完最近一次適航指令

(Airworthiness Directive, AD)檢查後之一定時間

(Inspection Threshold)起，開始執行 SSIP 所要求之結

構補充檢查工作。剛開始 SSID 僅針對沒有執行修理

的 SSIs 進行檢查，並不包含修理區域，後來 FAA 發

佈 AD 強制要求所有 SSIs 皆須進行結構補充檢查。 

 SSIP 並不包含銹蝕損傷議題，此議題由另一份「銹

蝕預防與管制計畫(Corrosion Prevention and Control 

Program, CPCP)」文件予以規範。 
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(2) SSIP 補充檢查內容之制訂基礎，與容損分析同樣是基於

裂紋成長及剩餘強度之理論。 

(3) 結構檢查補充文件 (Supplemental Structural Inspection 

Document, SSID)：SSIP 所制訂的檢查時距及檢查要求皆

被列入 SSID 文件中，並由航空業界所組成的各機型

Structure Task Group 定期審視修訂，並經由民航主管機關

核准(例如：波音所設計飛機之 SSID，由美國聯邦航空總

署 FAA 核准)。 

(4) SSIP 與容損設計適航標準(FAR 25.571 Amendment 25-45)

之比較如下： 

 

 
 

(二) 飛機容損結構分類： 

波音將飛機容損結構分類，依安全性及經濟性等考量可區分為四

類：Category 1, 2, 3, 4，其中 Category 1 為 Secondary Structure，

而Category 2, 3, 4為Primary Structure。亦即整體飛機分為Primary 

Structure 及 Secondary Structure 兩種。 



 53

 

而 Primary Structure 即為 Structurally Significant Items (SSIs)，在

容損設計適航標準生效後，法規又定義了 Principal Structure 

Element (PSE)，眾多的結構分類原則分述如後。 

 

1. Category 1 Structure： 

為 Secondary Structure，並非主要影響持續飛航或非承受飛機

負載之主要結構項目。 

2. Category 2 Structure： 

為 Primary Structure/SSIs 中，其結構裂紋可由明顯易見的損傷

現象檢測而得，例如：燃油滲漏等。 

3. Category 3 Structure： 

為 Primary Structure/SSIs 中，須經由妥善規劃之檢查計畫始可

檢出裂紋之結構項目。此類型結構項目，於檢查時常無法進

手，因此需特定之檢查計畫，而此檢查計畫是經容損分析中

裂紋成長分析、結構剩餘強度分析及考量檢查需求所制訂而

得。 

4. Category 4 Structure： 

為 Primary Structure/SSIs 中，無法經由妥善規劃之檢查計畫檢

出裂紋，或是其裂紋成長速率過快之結構項目。此類型結構

項目，即是所謂年限管制件(Life-Limited Parts, LLP)，而其設

計是採用疲勞試驗所訂出的安全壽命(Safe Life)為其設計原

則。 

5. 主要結構項目 Principal Structure Element (PSE)： 

所有 Primary Structure 又可分為 PSE 及 non-PSE 項目。有關

PSE 定義列於 AC 25.571-1C (目前最新之版別) 中，摘錄如下： 
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” PSE, is an element that contributes significantly to the carrying 

of flight, ground, or pressurization loads, and whose integrity is 

essential in maintaining the overall structural integrity of the 

airplane.” 

而 PSE 包含了大部份的 Category 3 Structure、Category 4 

Structure 的 Landing Gear，以及一些 Category 2 Structure。在

SRM 中會列出 PSE 結構項目。圖 21 總結上述飛機結構之分

類項目。圖 22 簡要說明飛機容損結構分類及維護檢查需求制

訂之流程。 
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(三) 容損分級(Damage Tolerance Rating, DTR)說明： 

對於飛機結構中，無法在裂紋達到 Critical Size 前，以檢查方法

檢測出此裂紋時，一般利用容損分級(DTR)將 SSI 結構項目中，

依產生疲勞損傷之可能性，以及對此損傷之檢出率(Probability of 

Detection, POD)加以區分，以制訂出適當之飛機結構檢查計畫。

以下說明結構損傷檢出率(POD)制訂基礎、DTR 來源及在訂定檢

查計畫上之應用。 

 

1. 結構損傷檢出率(Probability of Detection, POD)： 

由於不確定飛機結構損傷會在何次的檢查工作中被發現，因

此須考慮所使用檢查方法對於結構損傷之檢出率。結構損傷

之檢出率是統計檢查工作人員實際檢查發現結果所訂出，由

參與測試人員實際發現結構損傷的比率，定義結構損傷檢出

率。 

 

圖 22 列出波音公司針對不同檢查方法對於結構裂紋之檢出率

圖表，同樣的裂紋長度，當所使用的檢查方法所能檢出最小

尺寸越小時，則檢查工作人員利用該檢查方法，以檢測出該

裂紋之機率則越高。 
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圖 22 不同裂紋長度及檢查方法之檢出率(POD) 

 

2. 容損分級(Damage Tolerance Rating, DTR)： 

DTR 是依據結構損傷檢出率(POD)所訂出。結構損傷檢出率

(POD) PD與 DTR 之關係，定義如下： 

 

由上述公式可換算出 DTR 計算公式如下： 

 

當 DTR=1 時，代表 50% (0.5)的結構損傷檢出率(POD)； 

當 DTR=4.32 時，代表 95% (0.95)的結構損傷檢出率(POD)； 

 

圖 23 所列為波音對於不同之飛機結構項目，定義所需之 DTR 
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(Required DTR)，而所謂的 Basic DTR，指的是在正常的結構

檢查下之結構損傷檢出程度，而 Incremental DTR，則是當執

行重要檢查有所困難，或是 Fail-Safe Load 與 Operation Load

之 Safety Margin 較少時，所需加強檢查的程度值。 

 

 

 

圖 23 飛機結構檢查 Required DTR 數值 

 

為方便飛機結構檢查補充計畫之制訂，可利用 DTR Form (如

圖 24 所示)，將航空公司機隊之目前檢查計畫，與 SSID 所規

定的檢查要求相互比較，以調整訂定符合法規要求之飛機結

構檢查補充計畫。經查詢圖表得出加總後之 DTR 低於

Required DTR 時，代表航空公司須針對該結構項目，擬定額

外檢查工作，以確保飛機結構完整性。 
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圖 24 DTR 範例 

 

3. DTR 制訂來源：DTR Form 中的曲線係依據裂紋成長分析結果

所得曲線而訂出。此外，波音公司尚會依據依據現行機隊結

構損傷檢查經驗數據，調整訂定不同結構項目的 Required 

DTR。 

 

換言之，DTR 之決定係來自於結構剩餘強度之分析及計算、
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裂紋成長分析所得出之 Critical Damage，以及結構基礎檢查計

畫內容適用性及完整性評估結果。至於 Critical Damage 之計

算，除結構剩餘強度分析外，尚須考量結構項目所受之限制

負載情況，加上材料性質而訂定。而以此 DTR 分析所訂出之

飛機結構檢查計畫，即可符合結構補充檢查(Supplemental 

Inspections)要求。 

 

(四) 容損結構修理設計原則： 

飛機容損結構設計原則有二項：第一項為 Static Strength Repair，

第二項為 Damage Tolerant Repair。分述如下： 

1. 符合結構靜力強度要求之修理設計(Static Strength Repair)： 

此項設計原則在於使修理後之飛機結構可承受所要求的限制

負載及極限負載，可利用 SRM 之修理原則設計所需之結構修

理方法。 

2. 符合容損要求之修理設計(Damage Tolerant Repair)： 

符合容損要求之修理設計，基本上必須考量容損分析(DTA)

三大要素：剩餘強度分析(Residual Strength Analysis )、裂紋成

長率分析 (Crack Growth Rate Analysis)及檢查需求制訂

(Inspection Requirements)。此外，另須考量下列因素： 

 修理構型，例如：平補片、外補片或內補片。 

 鉚接安裝構型設計。 

 孔位及鉚釘排數及鉚釘型式。 

 修理件(如：Doubler)材質及其厚度。 

 檢查位置之進手性及檢查方法之選定。 
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3. Zero Timing Hole： 

意指在於將受損傷之結構孔位予以擴孔(Oversizing)以消除損

傷，使其檢查起始點可以延後，但須注意原有結構所要求之

最小鉚釘間距(Riveting Spacing)及最小邊距(Edge Distance)要

求仍需滿足不可違背。有關 Zero Timing Hole 一般程序如下： 

 先以 HFEC 檢查方法檢查結構孔位之損傷情況。 

 若發現裂紋，則以每次擴孔 1/64”之漸進方式，直至結構

孔位檢查已無損傷為止。 

 在已無損傷之結構擴孔孔位，再予以擴孔 1/16”。 

4. 避免產生孔位尖銳邊角(Knife Edge)： 

須注意於製作安裝沉頭鉚釘之沉頭孔(Countersink)時，當沉頭

孔深度大於蒙皮厚度 2/3 時，則會使蒙皮沉頭孔形尖銳邊角，

將對鉚釘產生一集中應力，使得鉚釘提早損壞，而影響結構

完整性。 

5. 評估使用之補片厚度(Doubler Thickness)： 

雖然越厚的補片可使修理後的結構回復其靜力強度，但也將

改變該處結構之負載分佈(Load Distribution)，進而影響修理後

結構之疲勞壽命及容損特性。同時較厚之補片亦會降低檢查

方法(如：LHEC)之檢出率，因此可能需要縮短檢查時距。 

6. 依據 SRM 進行容損修理設計： 

目前波音機型中，757/767/777 SRM 中所有修理方法皆符合結

構容損設計要求。而 727/737/747 SRM 並非所有修理方法皆符

合結構容損設計要求，目前波音已進行 SRM 更新作業，包含

重新設計或加入容損分析後所得之檢查要求。因此 SRM 中如

有適用的修理方法時，應依據 SRM 以進行容損修理設計。 
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(五) 高齡飛機結構修理評估計畫(Repair Assessment Plan, RAP)： 

為維持高齡飛機結構之持續適航，Air Transportation Association 

of America (ATA)及 Aerospace Industries Association (AIA)於 1988

年 6 月組成了一個 Airworthiness Assurance Working Group 

(AAWG)工作團隊，此工作團隊由航空產品製造廠、航空公司、

民航主管機關及航空組織所組成，AAWG 下亦成立一個結構工作

小組(Structures Task Group, STG)，其成立目的在處理有關高齡飛

機之相關議題並研擬相關方案，其一即為「結構修理評估計畫

(Repair Assessment Plan, RAP)」 

 

RAP 計畫內容係規畫飛機加壓艙結構(Pressurized Vessel Structure)

之補充檢查，以確保高齡飛機持續適航。AAWG 建立了 RAP 之

架構，包含三階段評估流程(Three-Stage Process)，以及結構修理

評估分類(Repair Assessment Categories)，再由 STG 針對各高齡機

型發展出個別之 Repair Assessment Guidelines (RAG)，說明相關

工作內容。 

 

1. 三階段評估流程(Three-Stage Process)： 

RAP 三階段評估流程說明如下。 

(1) Stage 1：建立修理評估計畫。航空公司須於一定時間內提

出結構評估計畫，並經由其民航主管機關核准。 

(2) Stage 2：檢視修理並將其分類。(Category A, B, C) 

(3) Stage 3：決定適當的檢查計畫。RAG 文件提供各常見修理

類型之檢查起始點及檢查時距之訂定依據。 

2. 結構修理評估分類(Repair Assessment Categories)： 

經評估現有結構修理項目後，可將修理項目分為四類，說明
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如下： 

(1) Category A Repair：為永久性修理(Permanent Repair)，且無

需進行結構補充檢查，亦即一般標準結構檢查方法即已足

夠。例如：小尺寸平補片修理(Flush Repair)等。 

(2) Category B Repair：為永久性修理，並有結構補充檢查需

求。例如：外補片修理、大尺寸平補片修理等。 

(3) Category C Repair：為時限修理(Time-Limited Repair)或稱

為暫時性修理(Temporary Repair)，由於其疲勞壽命低或無

法確定其疲勞壽命等因素，故須在一定時間內更換為永久

性修理。例如：盲鉚釘修理等。 

(4) Not Structurally Acceptable Repair：代表既有之修理無法滿

足飛機結構 Static Strength 之要求，須在下次飛航前更換為

符合規定之修理。 

 

(六) 高齡飛機相關法案： 

FAA 為維持高齡飛機之安全性，持續制訂相關法案，說明如下： 

1. Widespread Fatigue Damage (WFD)法案： 

由於高齡飛機之持續使用，終究會到達一個時間點，使整體

飛機結構性能衰減至發生危害之風險提昇的程度，這個時間

點定義為 Limit of Validity (LOV)，也就是過了 LOV 後，飛機

即不可再使用，目前此法案尚在立法階段(NPRM, Notice of 

Rule Making)中。 

2. Aging Aircraft Safety Rule (AASR)法案：AASR 法案已於 2005

年 3 月正式生效。本法案包含兩個部份：第一部份為高齡飛

機結構檢查及維護紀錄檢視；第二部份針對整個飛機結構包

含修理、改裝在內項目，建立容損為基礎之結構補充檢查。 
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3. FAR Part 26：包含電子線束系統安全(Subpart B)、燃油箱安全

(Subpart D)及高齡飛機修理及改裝之容損分析(Subpart E)。其

中自 FAR Part 26 Subpart E 生效以後，所有疲勞關鍵基礎結構

(Fatigue Critical Baseline Structure, FCBS)之修理項目必須進

行容損分析(DTA)。 
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肆、心得與建議 
 

一、訓練心得： 

 

此次至飛機製造原廠 – 波音公司訓練中心參加負有盛名之結構修理訓練

課程，實是難得機會。綜觀其上課教材內容深入淺出，而且波音飛機結構

設計，在民航製造業自有其第一把交椅之優勢，因此總有第一手設計資

料，故於闡述相關疲勞原理、破壞力學及容損分析概念，兼有廣度及深度，

可於此短期五天課程中，讓上課學員系統性地了解全貌，相當難能可貴。 

 

而授課講師 Mr. John U. Gokcen 本身最早於土耳其航空工作至 Line 

Maintenance 經理，後至美國深造，亦曾至加拿大工作，後來任職波音公

司後，曾參多項波音機型結構設計工作，具有豐富之實際結構設計及分析

經驗。故能帶領學員由淺入深、由繁入簡地領略飛機結構設計及修理的兩

大重要領域：疲勞分析及容損分析。 

 

而課程中亦安排多項疲勞分析、有限元素分析、容損分析之計算演練，更

加深相關公式及理論之應用與了解。此外，課程第二天亦安排至西雅圖附

近之 Fatigue Technology Inc. (FTI)參訪，這家公司為波音重要外包廠商之

一，他們亦承接許多軍機及工業界之業務，透過實地了解疲勞試驗過程及

金屬孔位冷作加工原理與工作程序，可以應證上課所學。 

 

另外，學員有來自德航技術工程部門、加拿大民航局、加拿大航空、波音

737 Service Engineer 等不同單位結構工程師，以其自身經驗，在上課發

問、相互學習，對於提昇與加強學習效果甚有助益。 
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整體訓練課終了，我們亦對波音提出此課程之建議，建議其增加容損分析

之課程講授時間，並增加 FAR Part 26 之課程內容，此部份亦得到講師正

面回應，詳如以下 e-mail 內容。 
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二、建議事項： 

 

建議未來可派員多參與原廠結構訓練課程，以學習完整技術資料內容，有

助於本局執行國內飛機結構大修理之審查時，能與國際間相關法規要求有

一致性及符合性。 

 

 

三、補充文件： 

 

此次上課，由於德航技術工程部門的同學亦有改裝飛機天線的經驗，因此

講師特別提供一份 FAA Chicago ACO (驗證辦公室)撰寫的一份報告

「Damage Tolerance Analysis for Antenna Installations on Pressurized 

Transport Airplanes」給所有學員，該報告以加壓艙改裝天線為例，說明容

損分析之考量要點，是一份很好的參考文件，特附於本報告之後供未來應

用參考。 
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伍、附件 
 

附件：「Damage Tolerance Analysis for Antenna Installations on 

Pressurized Transport Airplanes」 

 


























































