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壹、目的 
 
本局經常審查航空公司依法陳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 I」，此次訓練課程，係三個系列課程中的 Part I 課程，

Part I 為飛機金屬結構修理訓練。 

 

課程主要是解析如何應用飛機製造廠結構修理手冊(SRM)所列的各項修

理原則規劃結構修理方法，講授內容可分為三部分，第一部分，說明飛機

結構設計理念；第二部分，介紹結構修理方法(Repair Methods)；第三部分，

透過實際問題之計算演練了解及應用修理方法。課程講授觀念與實際分析

計算並重，可了解飛機結構修理設計理念及實際應用方法，可增進本局對

航空公司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。 

 



貳、行程經過摘要 
 

一、本次行程安排如下： 
 

12 月 12 月 12 月 

5 日 6-17 日 18-19 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： 
 

2010/Dec/06  Class Introduction 
 Design Considerations 
 Aerodynamic Forces 
 External Loads and Structure 
 Internal Loads and Load Paths 

 
2010/Dec/07  Internal Loads and Load Paths 

 Materials and Processes 
 Fasteners 

 
2010/Dec/08  Shear Joints 

 Class Problems – Joints 
 

2010/Dec/09  Shear Joints 
 Class Problems – Joints 
 Shims, Plugs 

 
2010/Dec/10  Field Trip (Boeing Everret Factory) 

 
2010/Dec/13  Corrosion Protection 

 Fatigue Design Requirements 
 Class Problems – Fatigue 
 Repair Design Concepts 
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2010/Dec/14  Shear Beam Design 
 Chord Repair 
 Class Problem – Stringer Repair Review 

 
2010/Dec/15  Examination #1 

 Class Problems – Chord Repairs 
 Class Problems – Floor Beam 

 
2010/Dec/16  Class Problems – Floor Beam 

 Shear Web Repair 
 Class Problems – Shear Web 

 
2010/Dec/17  Examination #2 
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參、訓練內容摘要 
 

本章節主要整理出此次波音結構修理訓練 Part I 課程中相關重點內容。 

 

一、飛機結構設計考量 

一般而言，飛機結構設計考量即設計出具有安全、長使用壽命及容易

維修，且重量最輕的機體，以使航空公司之營運達到最大效益。以下

將就安全、壽命、重量及維修之設計考量分別說明： 

(一) 安全： 

飛機機體結構須設計出可承受飛航過程中各種地面負載、飛航負

載、意外損傷及撞擊損傷，並且符合適航法規中所列之相關規定。 

(二) 壽命： 

早期波音公司設計飛機之使用年限為 20 年，而隨著結構設計維

修技術之進步，以及航空公司之維護能力之提昇及營運需求，新

機型之飛機設計使用年限已延長為 30 年，例如：B777、B737NG

系列機型。 

(三) 重量： 

由於機體重量約佔飛機總重之 60%左右，因此飛機結構設計工程

師最大的挑戰，即在符合安全、結構性能的要求前提下，設計出

最少重量之機體，因此引用複合材料、新型合金等新材料，或對

結構組件進行減重，例如：在蒙皮中央進行化學蝕洗(Chemical 

Milling)形成一個凹槽(Pocket)。 

(四) 維修： 

一般而言，若飛機每日平均飛航時數約為 9~16 小時，已可滿足

航空公司的營運需求，但設計出地停維修時間(Downtime)越低的
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飛機，總是工程師極力努力的目標，而達成手段則從維修進手

性、減少維修頻率、檢查計畫及提高飛機可靠度等方面來著手。 

 

因此飛機結構修理目的即在恢復修理區域之結構強度，以符合相關適

航法規之安全要求，並且以最少的材料達成，以免長久下來各項修理

所造成飛機機體重量之增加，而提高飛機營運成本。 

 

二、結構修理對飛機氣動力之影響 

飛機飛航時所受之四種負載為：升力(Lift)、重量(Weight)、推力(Thrust)

及阻力(Drag)，因此飛機設計時須達到最佳之氣動效率(Aerodynamic 

Efficiency)，其評估公式如下： 

 
 

一般而言，現代運輸類飛機設計之 L/D 值約為 13~18，而飛航馬赫數

約為 0.7~0.85。 

 

當進行飛機機體結構修理時，通常會在結構上安裝補片(Patch)，以回

復該處之結構強度，而所安裝的補片不論是內補片(Internal Patch)或是

外補片(External Patch)，皆要考量其對原結構產生之不連續或往外凸

出所造成之氣動阻力，以免結構修理造成飛機之氣動效率降低，或造

成安裝於機體外表氣動儀具(如：皮托管/Pitot Tube)偵測上之誤差。 
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氣動阻力可依其生成原因分為廢阻力 (Parasite Drag)、誘導阻力

(Induced Drag)及波阻力(Wave Drag)，分述如下： 

 

 

(一) 廢阻力(Parasite Drag)： 

廢阻力是由於氣流在機身表面所形成邊界層(Boundary Layer)所

造成，又可分為表面摩擦阻力(Skin Friction Drag)及壓力阻力

(Pressure Drag)。其中表面摩擦阻力是由氣流表面黏著性所產生之

剪應力所造成，佔廢阻力的大部分，故飛機向前飛行的迎風面，

即為維修上必須注意的氣動力面，若能保持機體表面的平滑度，

即可降低這部分的阻力。而壓力阻力，又稱為形狀阻力(Form 

Drag)，是由於邊界層內的壓阻應力(Pressure-Retarding Forces)所

造成，可藉由平順的機體外形降少這部分的阻力。 
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(二) 誘導阻力(Induced Drag)： 

此部分之阻力是由飛機升力所誘發。在機翼末端會由於渦流

(Vortex)產生下洗氣流(Downwash)，造成升力下降，而產生誘導

阻力。 

 

 

 

(三) 波阻力(Wave Drag)： 

此部分之阻力是因為氣流流過機翼時，有部分氣流速度超過音速

時，將產生震波(Shock Waves)而產生波阻力。因此，為避免產生

波阻力，飛機設計之飛航馬赫數一般定為 0.7~0.85。 

 

 
 

(四) 贅生阻力(Excrescence Drag)： 

另外，造成飛機飛航之廢阻力的來源，尚有一項贅生阻力

(Excrescence Drag)。贅生阻力是由於機體表面的間隙(Gap)、氣流

縫(Air Leak)、不連續表面(如：飛機天線、安裝於機身之燈具、

排水口等)及粗糙表面(如：脫落之漆層、凸頭鉚釘等)所造成。因
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此修理方法必須注意使修理區域平整，以免造成過大的贅生阻

力，統計上贅生阻力將增加 3.5~10%之廢阻力。圖 1 所示為倒角

(Chamfer)、填膠(Sealing)及沉頭孔造成贅生阻力程度之示意圖。 

 

 
 

圖 1 贅生阻力示意圖 
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三、飛機結構負載 

進行飛機結構修理設計時，須使修理區域回復其結構強度，因此了解

飛機結構所受之負載情形，將有助評估修理方法之選用，包含材料及

扣件之選擇。 

 

飛機結構負載所受之飛航操作負載，稱為操作負載(Operating Loads)，

亦為結構疲勞設計所考量之負載。另依 FAR 25.301 之要求，在飛航營

運過程，預期能遇到的最大負載，稱為限制負載(Limit Loads)。對於

結構強度需求較高之區域，將更進一步依 FAR 25.303 要求，乘上 1.5

之安全係數(Factory of Safety)，成為極限負載(Ultimate Loads)，以強

化結構承受負載能力。下圖舉例操作負載、限制負載及極限負載之案

例： 

 

 
 

圖 2 飛機承受負載案例 

 

飛機機體可分為機翼、機身、機尾及起落架等主要部分。由於起落架

之翻修為複雜，常是由專業機構進行，故課程中不針對此部分講解。

以下就機翼、機身、機尾之負載情形進行說明： 
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(一) 機翼負載(Wing Loads)： 

飛機飛航時機翼外部受到升力及阻力作用，而主要由機翼受力單

元 – 翼盒(Wing Box)承受，翼盒由前、後翼樑及上、下機翼蒙皮

(含加強條/Stiffener)所組成，外部負載將對翼盒產生扭力作用。

另外，飛機飛航時，機翼受到升力抬昇作用，對機翼上蒙皮產生

壓力(Compression)，同時對機翼下蒙皮產生張力(Tension)，在地

面時，負載則相反過來。 

 

 
 

(二) 機身負載(Fuselage Loads)： 

飛機機身所受主要負載為升力、阻力，以及來自於機翼、尾翼之

轉矩(Pitching Moment)，同時須考量機身加壓艙之壓應力及機身

自身之重量。其次則須考量酬載(Payloads)，例如：乘客、餐廚及

貨物等。 
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機身主要承受負載之四種主要組件可分為：機身蒙皮(Fuselage 

Skin)、加強樑(Stringer)/縱樑(Longeron)、機身框架(Frame)、機體

隔框(Bulkhead)，其中蒙皮及加強樑為機身主要承受負載之組

件。分述如下： 

 

1. 機身蒙皮(Fuselage Skin)： 

主要受到外部縱向、扭力所造成之剪應力，以及艙壓壓應力。 

2. 加強樑(Stringer)/縱樑(Longeron)： 

主要是承受機體所受轉矩造成之軸向應力，並負有穩定機身

蒙皮結構的作用。 

3. 機身框架(Frame)：  

主要在維持機身外形，且由於框架之安裝，使加強樑長度不

需太長。且通常由相較於機體隔框較輕之合金材料製造。 

4. 機體隔框(Bulkhead)： 

使用於機身承受鉅大應力之處，例如：機翼與機身、或機翼

與起落架結構搭接處。 

 

通常酬載(Payloads)則是作用於地板樑(Floor Beam)或機身框架

上，再透過 Shear Tie 傳力至機身蒙皮上。至於機艙壓應力則是直

接作用在機身蒙皮上。 

 

圖 3 所示為飛機機身結構示意圖。 

圖 4 為波音公司 B747 於機身設計時，依受力關鍵程度，規劃出

Stringer 及 Skin 負載圖(Load Chart)。 
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圖 3 飛機機身結構圖示 

 

(三) 機尾負載(Empennage Loads)： 

飛機機尾結構包括垂直尾翼、水平尾翼及搭接結構。所受主要負

載為氣動力、來自於側向或垂直方面上的陣風負載，以及所受負

載造成之扭力效應。另外，水平尾翼由於負有平衡機翼升力作

用，故其產生之升是向下的，所以對水平尾翼上蒙皮產生張力

(Tension)，同時對機翼下蒙皮產生壓力(Compression)。 
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四、飛機結構修理材料選用 

進行飛機結構修理設計時，對於修理用材料選用是重要的課題，選用

對的材料可回復修理區域之強度，避免增加過多重量，並防止後續銹

蝕的發生。一般而言，飛機結構常用的材料為鋁合金、鋼材及鈦合金，

以下僅就常用之鋁合金進行簡述，並說明修理材料選用之原則。 

 

(一) 鋁合金： 

對於金屬飛機結構的飛機而言，約有 80%的材料使用鋁合金，其

中常用的 2XXX 系列(例如：2024)鋁合金具有良好的抗疲勞特

性，以及較佳的材料破壞韌性(Fracture Toughness)，常用於受張

力負載的情況，例如：機身蒙皮，以及機翼之下蒙皮等。而另外，

常用的尚有 7XXX 系列鋁合金，常用於需要高抗壓應力及抗剪應

力之結構，例如：機身框架、機翼之上蒙皮等。 

 

使用鋁合金須注意防銹處理，包括陽極化(Anodizing)或化學膜

(Chemical Conversion Coating)處理，以及塗上表面防銹漆料。另

外，可透過熱處理改變鋁合金性質至設計所需強度、防銹能力，

一般常用的熱處理包括固溶熱處理(Solution Heat Treatment)及時

效硬化(Age Hardening)，並以鋁合金編號後之“T”編碼，表示不同

的熱處理方式，如圖 5 所示。 

 

在使用鋁合金修理材料時，須注意於計算該材料之靜力強度

(Static Strength)，須考量材料之降伏強度(Yield Strength)/Fty 及極

限強度(Ultimate Strength)/Fu 值之比較。 
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降伏強度為材料應力-應變曲線上能維持線性關係的最大強度，

亦即飛機結構負載所能承受之限制負載(Limit Loads)，因此在評

估修理材料所能提供之極限負載時，先依 FAR 25.303 乘上 1.5 之

安全係數(Factory of Safety)(=1.5Fty)，成為極限負載(Ultimate 

Loads)後，再與該材料之極限強度(Ultimate Strength)/Fu 相互比

較，並以較低者，做為修理用材料之設計極限應力 (Design 

Ultimate Stress)/Fdu，使修理之設計應力較為保守安全。其計算關

係式如圖 6 所示。 

 

當查閱材料性質表時，考量材料本身材質變異性，故須以許多試

片進行材料性質測試，再由得出之測試數據，統計得出某些常見

材料之各項機械性質，以供設計者使用。而常用之統計基礎

(Statistical Basis)有 A, B, S 三種。A-Basis 即表示該機械性質數

據，在 95%的信賴度下，可代表該材料群體 99%(機率)之設計值；

而 B-Basis，則表示該機械性質數據，在 95%的信賴度下，可代

表該材料群體 90%(機率)之設計值；至於 S-Basis，則是由於所測

試的試片數據較少，僅由數據中得出之最小值為代表，但其信賴

度及材料群體代表性(機率)則是未知。因此依 FAR 25.613 規定，

對於修理多個扣件組合件區域(多重或多元件配置的結構)，使用

B-Basis 數據即可，但對於單一受力結構組件，則須取 A-Basis 數

據，以提高設計安全考量。當材料機械性質表無提供 A-Basis 數

據時，亦須使用 B-Basis 數據，以求周延。圖 7 表示材料 A, B 統

計基礎(Statistical Basis)之說明。 
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當在查閱資料鋁合金材料性質表時，須依不同的扣件邊距(Edge 

Margin, e)，算出邊距與扣件直徑比 e/D 值，以求出所需之修理材

料機械性質。通常邊距與扣件直徑比 e/D=2.0，亦即邊距=2.0D ± 

0.05 inches，但在設計結構修理方法時，邊距與扣件直徑比 e/D

會取 1.7，以保守計算材料強度值，避免因前述 2D 之邊距公差

0.05 inches 造成估算上之誤失。 

 

另外，材料在延晶粒(Grain)及非延晶粒方向上的材料強度亦有所

不同，在鋁合金材料性質表上亦有所區分。延晶粒方向稱為 L 方

向(Longitudinal Direction)，與延晶粒方向垂直的方向稱為 LT 方

向(Long Transverse Direction)，在材料厚度的方向則稱為 ST 方向

(Short Transverse Direction)，如圖 8 所示。 

 

 

圖 8 材料晶粒方向 
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五、結構修理用扣件選用 

扣件(Fasteners)選用可說是飛機結構修理另一項重要的課題，扣件功

能在於將修理零件與飛機基礎結構進行結合，並負有傳遞負載(Load 

Transfer)的任務，將修理零件所承受之負載傳至飛機基礎結構上。 

 

(一) 扣件編碼原則： 

扣件編碼可分為藍圖上之圖示(如圖 9)，以及修理方法中一般之

描述，例如：BACR15BB8D8，波音公司對於扣件之編碼原則如

圖 10 所示。 

 

 
圖 9 藍圖上扣件編碼圖示 

 

 
圖 10 波音公司扣件編碼原則 
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(二) 扣件分類： 

扣件主要分類依拆卸方式，分為永久性扣件(Permanent Fasteners)

及可拆式扣件(Removable Fasteners)。而扣件之頭部可依其負載功

能分為 Tension Head 及 Shear Head。另可依安裝位置細出盲扣件

(Blind Fasteners)。分述如后： 

 

1. 永久性扣件 (Permanent Fasteners)及可拆式扣件 (Removable 

Fasteners)： 

永久性扣件為拆卸時須破壞扣件者，例如：Rivets、Lockbolts

及 Hex-Drive Bolts (如：Hi-Lok)。而可拆式扣件則為疲勞或結

構螺栓(Fatigue or Structural Bolts)，如圖 11 所示。 

 

 

圖 11 永久性扣件及可拆式扣件 
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2. Tension Head 扣件及 Shear Head 扣件： 

當扣件位置承受的剪應力時，則應選用 Shear Head 扣件，Shear 

Head 扣件的特色為其扣件頭部較薄。當扣件位置承受的軸向

應力時，則應選用 Tension Head 扣件，Tension Protruding Head

扣件的特色為頭部較厚，且直徑較大，同時亦具有多之螺牙；

至於 Tension Flush Head 扣件，其沉頭孔須較深。Tension Head

扣件及 Shear Head 扣件，如圖 12 所示。 

 

 
圖 12 Tension Head 扣件及 Shear Head 扣件 

 

3. 盲扣件(Blind Fastener)： 

盲扣件因可只從單邊進行安裝，因此常使用於無法進手的區

域，盲扣件包括盲螺栓(Blind Bolts)及盲鉚釘(Blind Rivets)。

由於盲螺栓之扣件頭部成型在看不到的一邊，因此其安裝須

謹慎小心依照程序進行，亦即安裝於正確的孔徑，選擇正確

的扣件夾持厚度(Grip Length)及扣件直徑，並以正確的工具及
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技術進行盲螺栓安裝作業。至於盲鉚釘其強度較差，因此不

能做相同直徑之盲螺栓之替換扣件，且由於盲鉚釘不會完全

填滿孔隙，故盲鉚釘不可安裝於承受張力、振動的修理區域，

以避免盲鉚釘鬆脫，當盲鉚釘依據 SRM 使用於修理區域時，

通常為時限修理(Time-Limited Repair)，後續須對修理區域進

行重複性檢查(Repetitive Inspection)，以檢出盲鉚釘是否鬆

脫。盲螺栓(Blind Bolts)及盲鉚釘(Blind Rivets)，如圖 13 所示。 

 

 
圖 13 盲螺栓(Blind Bolts)及盲鉚釘(Blind Rivets) 

 

4. 扣件與安裝孔位之配合(Hole Fit) 

一般而言，扣件與安裝孔位之配合有三種：餘隙配合(Clearance 

Fit)、過渡配合(Transition Fit)及緊配合(Interference Fit)。 

 

餘隙配合(Clearance Fit)：安裝孔徑大於扣件之桿徑(Shank 

Diameter)時稱為餘隙配合。依餘隙由小至大，又分為 Class I, II, 

III 三種餘隙配合，Class I 餘隙配合適用於可拆式扣件

(Removable Fastener)，Class I 餘隙配合所安裝之扣件仍可傳遞
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剪應力；Class II 餘隙配合則適用於 Nutplate 安裝；至於 Class 

III 餘隙配合由於間隙過大，則不適用於飛機結構修理。 

 

緊配合(Interference Fit)：安裝孔徑小於扣件之桿徑時稱為緊配

合。適用於安裝永久性扣件(Permanent Fasteners)。 

 

過渡配合(Transition Fit)：安裝孔徑與扣件之桿徑接受時稱為

緊配合，亦即扣件安裝時，可能為緊配合或餘隙配合。亦適

用於安裝永久性扣件(Permanent Fasteners)。 

 

5. 擴孔(Oversize) 

當進行飛機結構修理時，為使受損之扣件孔位完全移除裂紋

或銹蝕等損傷區域，須進行孔徑加大作業，稱為擴孔。對於

擴孔安裝扣件時，亦須使用的大一號之扣件，其目的在仍維

持孔位之過渡配合(Transition Fit)，以提供良好的抗疲勞能力

(Fatigue Resistance)。圖 14 所示為鉚釘或 Hex-Drive Bolt 修理

用扣件之擴孔孔徑增加原則。 

 

圖 14 鉚釘/Hex-Drive Bolt 擴孔原則 
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(三) 扣件選用原則： 

圖 15, 16, 17 列出有關 Rivet 與 Lockbolt/Hex Drive Bolt 比較、不

同 Rivet 間之比較，以及 Lockbolt 與 Hex Drive Bolt 之比較，以

供扣件選用原則之參考。 

 
圖 15 Rivet 與 Lockbolt/Hex Drive Bolt 比較 

 
圖 16 Rivet 比較
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六、飛機搭接結構分析 

飛機搭接結構件係以扣件、銲接或膠合方式將兩個結構組件組裝而

成。而最常見的飛機搭接結構件係以扣件方式進行組裝，而扣件在搭

接結構組件中係承受剪應力作用，且結構損傷經常發生此區域，因此

在進行結構修理時，須注意相關搭接結構之設計理念，以設計符合飛

機結構強度之修理方法。 

 

(一) 常見搭接結構分類： 

主要為機身結構、機翼內部結構，以及機翼與機身搭接結構。分

述如后： 

 

1. 機身結構 – 機身蒙皮縱向搭接(Skin Longitudinal Lap Joint)： 

波音與麥道公司之蒙皮搭接方式不同，如圖 15 所示。麥道公

司善於利用 Finger Doubler，以減少第一排扣件應力集中，並

提高其可檢測性，且於蒙皮搭接處形成同平面應力傳遞

(Non-Eccentric Load Transfer)，搭接之扣件處則為雙剪應力

(Double Shear)受力模式，缺點則是增加零件數量及製造費時

等。 

 

而波音公司則採用安裝三排扣件方式進行蒙皮搭接，故於蒙

皮搭接處形成非同平面之應力傳遞模式 (Eccentric Load 

Transfer)，在搭接之扣件處則為單剪應力(Single Shear)受力模

式，故第一排的扣件將受最大應力，也是結構及修理之檢查

重點區域，其優點為零件數量少且容易製造。圖 18 波音與麥

道公司之機身蒙皮搭接(Skin Lap Joint)比較示意圖。 
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圖 18 機身蒙皮搭接(Skin Lap Joint)示意圖 

 

2. 機身結構 – 機身蒙皮環向搭接(Skin Circumferential Joint)： 

其搭接方式是將一段機身與另一段機身以蒙皮對接(Skin Butt 

Joint)方式進行搭接，並安裝加強補片(Internal Splice Plate)，

同樣地，加強條(Stringer)也以 Splice Fitting 接合。機身蒙皮環

向搭接在正負載飛航時，所受到為機身彎矩(Bending Moment)

應力，因此機身頂部結構(Crown)受到的是張力(Tension)，而

機身龍骨結構(Keel Beam)則是受到壓應力(Compression)。此

處結構搭接厚度大，因此多使用 Lockbolt 及 Hi-Lok 扣件。圖

19 為機身蒙皮環向搭接(Skin Circumferential Joint)示意圖。 
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圖 19 機身蒙皮環向搭接(Skin Circumferential Joint)示意圖 

 

3. 機身結構 – 機身框架搭接(Fuselage Frame Joint)： 

機身框架(Fuselage Frame)主要是靠 Shear Tie 與機身蒙皮及加

強條(Stringer)搭接，機身框架所受應力是透過 Shear Tie 傳遞

剪應力至機身蒙皮，故稱為 Shear Tie。圖 20 為三種常見機身

框架以 Shear Tie 進行搭接之示意圖。Shear Tie 可以整合式零

件，亦可單純為 Structural Clip，波音常使用 Clip 型式之 Shear 

Tie，以方便製造及修理。至於機身框架在下機身部分，則常

利用 Integral Shear Tie，加上 Fail-Safe Angle，以增加承受彎

矩、艙壓應力(Hoop Stress)。另外，除 Shear Tie，亦常見利用

Fuselage Stringer Clip 搭接機身框架，以利將蒙皮受到之艙壓

應力，傳遞至機身框架上。 
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圖 20 機身框架以 Shear Tie 進行搭接示意圖 

 

4. 機身結構 – 機身框架與地板樑搭接(Fuselage Frame to Floor 

Beam Joint)： 

機身框架與地板樑是透過 Support Post、Shear Tie 及 Doubler

等零件搭接，地板樑負載經由這些搭接零件傳遞至機身框

架，因此機身框架則承受來自於地板樑所形成之張力及剪應

力之合力。圖 21 為機身框架以 Shear Tie 進行搭接示意圖。 
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圖 21 機身框架與地板樑搭接示意圖 

 

5. 機翼與機身搭接結構(Wing to Body Joint)： 

此部分為飛機機體中受力最大的搭接結構，其設計必須考量

失效安全(Fail-Safe)的概念。其受到的負載，則來自翼樑(Wing 

Spar)經由機身隔框鍛造組件(Fuselage Bulkhead Forgings)所傳

遞的剪應力，及來自機翼蒙皮的 Spanwise Loads。圖 22 為機

翼與機身搭接結構(Wing to Body Joint)示意圖。 

 

6. 機翼翼展方向上的搭接結構(Wing Skin Spanwise Joint)： 

機翼翼展方向上的搭接結構主要由前、後翼樑，以及上、下

蒙皮，以及加強條(Stringer)組成。 
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圖 22 機翼與機身搭接結構(Wing to Body Joint)示意圖 

 

(二) 搭接結構破壞模式(Joint Failure Mode)： 

飛機搭接結構主要的破壞模式有四種：Net Tension Failure、Tear 

Out Failure、Bearing Failure 及 Fastener Shear Failure，此四種以

外的破壞模式，稱為 Transitional Failure，因其難以用測試加以驗

證，故應進行仔細設計評估考量，以避免發生此一破壞模式。在

設計結構修理方法時，須評估四種破壞模式發生時之應力，並取

其最低者，為搭接結構之承載能力(Load Capability)，而該最低應

力所導致之破壞模式即為關鍵性破壞模式 (Critical Failure 

Mode)，亦為設計修理方法時之計算重點。以下分別說明各種破

壞模式發生情形及計算公式： 
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1. 板片 Net Tension Failure： 

Net Tension Failure 亦即搭接之板片發生張應力(Tension Stress)

破壞，發生於垂直外力的板片之厚度平面上。計算方式及破

壞模式示意圖如圖 23 所示。 

 

 
圖 23 Net Tension Failure/板片破壞示意圖 

 

2. 板片 Tear Out Failure (Shear Out Failure) 

由於扣件安裝距離板片邊緣過小(例如：小於 1.7D)時，使板片

延著對施力平行的方向上產生剪應力破壞(Shear Failure)。 

 

 

圖 24 板片 Net Tension Failure 示意圖 
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3. 板片 Bearing Failure： 

Bearing Failure 為搭接結構之扣件安裝孔位，因受到張應力作

用，導致孔位形變(Hole Deformation)而產生受力方向上之徑

向延展(Hole Elongation)而發生板片破壞，計算發生 Bearing 

Failure 之最大負載時，須同時評估板片所能承載之限制負載

及極限負載，其評估公式及示意圖如圖 25。波音公司通常以

評估 1.7D 之扣件邊距下之板片 Bearing Failure，以避免一般

SRM 要求之 2D 扣件邊距公差 0.05 inches，使計算結果保守安

全。 

 

 

圖 25 板片 Bearing Failure 示意圖 
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4. Fastener Shear Failure(扣件剪力破壞) 

受到搭接結構中之板片所傳遞之受力，對扣件上形成剪應

力，超過扣件本身之所能承受之最大剪力時，扣件桿身發生

剪力破壞。其評估公式及示意圖如圖 26 所示。 

 

 
圖 26 Fastener Shear Failure(扣件剪力破壞)示意圖 

 

另外，須注意通常發生破壞之實際應力皆較前述計算公式所得出

之應力小，除了板片 Net Tension Failure 破壞應力計算，仍可使

用公式外，其餘在計算 Tear Out Failure、Bearing Failure 及 Fastener 

Shear Failure 等三項破壞應力時，應多利用飛機原製造廠經過測

試驗證所得出之搭接結構應力表(Joint Allowable Table)，做為評

估各種破壞模式之破壞應力來源較為保守安全。故總結計算這四

種飛機搭接結構主要破壞模式的方式如表 1 所示。 
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圖 27 所示為 Joint Allowable Table 範例，使用此表時須注意原則

為，必須假設使板片搭接結構中之板片發生 Bearing Failure 的時

機，先於扣件產生剪力破壞(Shear Failure)，因為 Bearing Failure

發生時，可較容易於結構檢查時發現，且板片發生一處 Bearing 

Failure 後，負載將會重新分布(Load Re-Distribution)，並繼續承

受負載。至於 Oversize Fastener，由於強度增加比率甚少，可忽

略不計，故仍以原來扣件直徑查閱 Bearing Strength 即可。 

 

 

圖 27 Joint Allowable Table 範例 

 

(三) 搭接結構分析(Joint Analysis)： 

搭接結構分析(Joint Analysis)主要分析模式有二種：一為單剪力結

構分析，另一種為雙剪力結構分析，分析方式如圖 28, 29 所示。 
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對於單剪力搭接結構(Single Shear Joint)，其板片結構之 Bearing 

Load Capability，可由 SRM 之 Joint Allowable Tables 中查得，係

由上、下板片中之各扣件 Bearing Capability 相互比較後，以低者

做為該單剪力搭接結構之板片 Bearing Load Capability。 

 

對於雙剪力搭接結構(Double Shear Joint)，其板片結構之 Bearing 

Load Capability，係由上、下板片中之各扣件 Bearing Capability

之加總，與中央板片扣件之 Bearing Capability 相互比較後，以低

者做為該雙剪力搭接結構之板片 Bearing Load Capability。 

 

若 Joint Allowable Tables 中未能提供所分析板片材料之 Bearing 

Strength 時，可由 Joint Allowable Tables 中所列同樣材料(但具有

不同熱處理狀態(如：-T6 或-T651 等)或不同之邊距(e/D)條件)之

Bearing Strength，再以材料機械性質表中查得此兩種材料個別之

降伏強度(Yield Strength)或極限強度(Ultimate Strength)後，即可以

外插法(Extrapolation)計算標的材料之板片發生 Bearing Failure 之

Bearing Strength 值，此法稱為 Ratioing。圖 30 即為 Ratioing 計算

方式之說明案例。 

 

(四) 單位長度軸向負載(Running Loads)： 

對機身蒙皮或 Web 結構進行負載分析時，可將計算整體零件受力

情予以簡化為分析單位長度所受之軸向負載，此稱為單位長度軸

向負載(Running Loads)，如圖 31 所示。 
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(五) 扣件安裝邊距(Edge Margin)及間距(Row Spacing/Pitch)分析： 

扣件安裝邊距(Edge Margin)將影響板片搭接結構是否會產生

Shear Out Failure，而扣件安裝間距(Row Spacing/Pitch)則將影響

每一排扣件之間是否會產生 Shear Out Failure/Tear Out Failure 

(Inter-Fastener Shearout)。 

 

一般扣件安裝邊距為 2D ± 0.05 inch，但仍須查閱 SRM 及相關原

廠藍圖標註(Note)。對於沉頭扣件，由於其沉頭將會增加直徑，

導致減少以桿徑為計算基礎所得出邊距(2D)，因此須另使用平均

直徑(Average Diameter)(Davg)做為沉頭扣件之邊距計算基礎。 

 

當安裝邊距小於標準之 2D ± 0.05 inch 時，即產生邊距不足問題

(Short Edge Margin, SEM)，航空公司須向波音詢問評估是否可接

受，課程中則提供波音可接受之 SEM 情形如圖 32，主要依據該

SEM 在垂直或水件於負載方向予以判定，並進行必要之計算評估

(Net Tension or Shearout Check)。 
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至於扣件安裝間距，一般而言為 4D ~ 6D，但在膠合區域則須有

較嚴的標準，因扣件間距太大，將使修理零件(修理補片等)受力

造成與原結構件間過大的間隙(Pull-Up Gap)而產生脫膠，且造成

修理零件 Buckling 而受損，一般而言，可允許至 0.01 inch 之間

隙，在修理結構分析時，只要其 Pull-Up Stress 低於 50%之 Stress 

Corrosion Threshold，即可允許該間隙之存在。 

 

另外在油箱結構，為防止結構膠合處產生縫隙，因此須縮短扣件

間距，故常使用交錯排列安裝方式(Staggering)，以維持油箱結構

完整性，避免漏油之危險。圖 33 所示為油箱結構扣件交錯排列

安裝方式(Staggering)示意圖及不同扣件之常見間距要求。 

 

 
圖 33 油箱結構扣件交錯排列安裝方式(Staggering) 
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(六) 偏心負載(Eccentric Load)分析： 

當搭接結構所受負載未通過扣件群組 (Fastener Pattern)中心

(Centroid)時，便對扣件群組中心產生力矩(Moment)，並作用在扣

件上，而扣件此時產生二個反作用力，一是關於力矩的反作用

力，二是作用於扣件之剪應力的反作用力。常見的偏心負載結構

案例為聯接結構零件 Shear Tie，其功能在傳遞來自於飛機內部結

構(如：Frame 或 Floor Beam)之負載至機身蒙皮，或將機身蒙皮

所受的艙壓壓應力(Hoop Stress)，傳遞至機身框架(Frame)上，圖

34 為受力示意圖及案例說明。 

 

 

 
圖 34 偏心負載(Eccentric Load)分析及 Shear Tie 案例說明 
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除利用上述圖 34 之計算方式外，尚可使用如圖 35 之偏心負載表

(Eccentric Load Chart)，依扣件偏心距離，查得扣件群各扣件因受

偏心負載所承受之最大負載值，但使用限制條件必須是扣件間距

為等距、相同扣件型式/直徑、扣件排序與負載在同一直線上，且

材料厚度須固定。 

 

 
圖 35 偏心負載表(Eccentric Load Chart) 
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(七) 固定塞(Freeze Plug)： 

若移除結構件孔位損傷，導致後來孔位過大而無法安裝大一號扣

件時，則可安裝固定塞(Freeze Plug)，如圖 36 所示。以避免該孔

位在安裝過大直徑之扣件後，將承受相較於周遭扣件更為大之疲

勞負載而加速損壞。而安裝固定塞(Freeze Plug)後，可使該修理

孔位可安裝大一號扣件，以承受所需之設計負載。但須注意使用

修理孔位使用固定塞(Freeze Plug)，僅能確保其可承受至限制負

載，至於是否可承受極限負載則須再檢視 Net Tension Failure 發

生應力，以避免於承受極限負載時損壞之可能性。 

 

圖 36 固定塞(Freeze Plug) 

 

 51



(八) 修理墊片(Shim)： 

在結構修理時，可允許修理件與結構件之間存在約 0.005 ~ 0.01 

inch 之間隙，但超過此一間隙時，必須加裝修理墊片。修理墊片

分為結構墊片 (Structural Shim)及非結構墊片 (Non-Structural 

Shim)，其中結構墊片將形成負載路徑(Load Path)，因此須計算其

承受負載之比例，並依此決定所需加裝之額外扣件數量。至於非

結構墊片僅在填補結構件間之縫隙，並不具承受任何負載功用。

而修理墊片形式可分為 Laminated 或 Solid Shim，一般 Laminated 

Shim 僅能填補至 0.05 inches 之間隙，超過 0.05 inches 之間隙，

則需同時使用 Solid Shim，及適當的 Laminated Shim。 

 

 

圖 37 修理墊片(Shim) 
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七、修理方法之耐用性(Durability) 

修理方法之耐用性即在使修理零件可與原結構達到同樣抵抗疲勞損

壞(Fatigue Resistance)的功能，且具防銹(Corrosion Resistance)效果。

而防銹的效果來自於安裝修理組件時之填膠、使材料表面具有防銹之

表面處理、以具防銹功能之膠料濕裝(Wet Installation)扣件，以及塗佈

防銹膠料等方式。而抵抗疲勞損壞(Fatigue Resistance)，則是透過冷作

加工方式，提供金屬結構壓應力表面，增進抗疲勞應力之能力。 

 

(一) 防銹方法 – 填膠： 

將修理件與原結構件進行安裝時，為消除其間之間隙，並防止水

氣進入結構間之縫隙，可於安裝修理組件進行填膠，並以具防銹

功能之膠料濕裝(Wet Installation)扣件，達到防銹功能。圖 39 為

結構修理常用膠料表，以下簡介常用於結構修理之膠料： 

 

1. BMS 5-45： 

具有鉻酸鹽或二氧化錳之成化系統，其含有 Microballoon 成

份可降低比重(Specific Gravity)。常使用於結構油箱修理，且

較舊式 BMS 5-26 膠料節省 20%之重量。 

2. BMS 5-95： 

含有可溶的鉻酸鹽成份，有良好的防銹功能，可用於扣件濕

裝作業。 

3. BMS 5-63： 

為具有鉑金成化劑之 Silicone，常使用於防火牆結構修理。 

4. PR1826 及 PR1828： 

為 BMS 5-45 及 BMS 5-26 之替代快乾膠。 
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(二) 防銹方法 – 防銹之表面處理： 

防銹之表面處理是透過陽極化(Anodizing)處理，或以 Alodine 等

化學膜於結構表面進行塗佈。另常用於機體防銹表面處理之漆料

簡介如下： 

1. BMS 10-11： 

常使用於機身上部蒙皮及機腹、輪艙、廁所及餐廚設備底下

等常會有水氣累積的結構區域。 

2. BMS 10-79： 

具有良好抵抗絲狀銹蝕(filiform Corrosion)之表漆。 

3. BMS 10-20： 

用於機翼蒙皮等常會有積水現象之結構件，亦常用於油箱結

構中。另外，BMS 10-100 常用於機翼上蒙皮，而 BMS 10-60

則常用於機翼下蒙皮。 

 

(三) 防銹方法 – 塗佈防銹膠料： 

有機的防銹膠料(Corrosion Inhibitor Compound, CIC)是另一種結

構修理常使用有效防銹之膠料，但其塗佈區域須遠離飛機氧氣系

統，因 CIC 成份若不慎與洩漏的氧氧作用，將導致失火或爆炸之

危險。常用之 CIC 如下： 

 

1. BMS 3-23： 

具有驅退水氣之功能，常用於結構配接處(Mating Structures)。 

2. BMS 3-26： 

常用於結構容易嚴重銹蝕處。 

3. BMS 3-29： 

亦常用於結構配接處，以及容易集結水氣之表面處(High 
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Moisture Surface)，例如：Bilge Area。 

4. BMS 3-35： 

亦常用於填補結構縫隙及無法進手處，能提供良好的不沾手

表面(Tack Free Surface)，並常用於補漆作業(Touch-Up)，及一

般性結構防銹作業。 

 

(四) 抗結構疲勞之修理設計(Fatigue Resistant Repair)： 

1. 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 40 Shot Peening 可降低 Surface Peak Stress 
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圖 41 Cold Work 可降低孔位附近結構之 Peak Stress 

 

2. 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。 

 

(五) 打磨斜度(Blendout Slope)： 

當結構發生表面損傷時，可先將其進行打磨處理，若零件剩餘厚

度在 SRM 之容許限度內，則可允許僅以打磨做為最終修理方

法，若超限時，則須執行進一步安裝補片等修理方式，以回復修

理區域之結構強度。而進行打磨時，須注意打磨之斜度，以避免

造成更大的應力集中效應，而使不當打磨後之結構更加速破壞。

圖 42 說明隨著打磨斜度增加，其應力集中因子便隨之降低，但

到了 30:1 之打磨斜度後，應力集中因子降低程度便不明顯，但該
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打磨斜度卻將花費較多人力及時間，故一般而言，維持 20:1 之打

磨斜度，是使結構具有抗疲勞能力之打磨最佳實務。 

 

 

圖 42 打磨斜度與應力集中因子關係說明 
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八、飛機結構修理設計要求 

進行飛機結構修理設計時，雖未能得知波音公司等飛機原製造廠對於

結構損傷區域之實際負載及應力分析數據，但波音公司於課程中說明

其結構設計理念，即在使飛機結構可承受 FAR 要求之極限負載

(Ultimate Load) 。因此飛機結構修理設計者可透過加裝補片

(Patches/Doublers)、角片(Repair Angles)等額外修理零件，經由前面相

關章節所述負載能力計算方法(Load Capability Calculations)，評估確

認修理方法可以回復修理區域承受極限負載之能力(Ultimate Load 

Capability)，再輔以 SRM 中所提供可增進修理耐用性(Durability)之防

銹作業及抗疲勞損壞之設計，使修理後結構仍可符合相關之適航標準

要求(如：FAR 25.301 及 FAR 25.571 結構容損要求等)。 

 

課程中所講授對於結構設計程序整理說明如下： 

 評估結構件位置及損壞情況。 

 決定適當的修理方法及使用的修理材料，同時查出材料強度。 

 計算修理零件所需承受負載強度值。 

 決定修理零件尺寸及確認選用之材料可回復修理區域承受極限負

載之能力(Ultimate Load Capability)。 

 選用適當的扣件型式、直徑，以及安裝位置與數量。 

 繪製詳細的修理圖面。 

 依據其他 SRM 修理程序(例如：修理件及扣件安裝、防銹作業等)

進行修理作業。 
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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

Part I 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，故於闡述相關飛機結構組件、修理材料及扣件選用原則、修理區

域搭接結構分析及結構修理方法，兼有廣度及深度，可於二週課程中，讓

上課學員系統性地了解飛機結構修理概念。 

 

而授課講師 Mr. Montgomery (Monty) H. Morgan 本身曾任職波音公司之結

構工程師多年，負責航空公司所提結構損壞修理方法之設計，亦曾參多項

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結構修理方法設計與分析

之基礎。 

 

而課程中亦安排多項結構損壞之修理方法設計及計算演練，加深相關公式

及理論之應用與了解。此外，課程第五天亦安排至西雅圖位於 Everret 之

波音雙走道飛機製造廠，了解 B777, B767, B747-400 及最新開發之 B787, 

B747-8 之各項機鼻、機身隔框及機翼、機尾之組裝情形，以及波音獨有

對於機翼蒙皮之製造過程 (GEMCOR 自動鉚接機)，並了解飛機各項重要

結構，實地與課堂所學相互印證。 
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另外，學員有來自加拿大民航局、巴西民航局、德航技術工程部門、加拿

大航空公司、加拿大空軍、北京 AMECO 公司工程師、紐西蘭航空公司、

智利航空公司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。 

 

整體訓練課終了，還進了一項為時 6 小時的飛機結構修理考試，考試時針

對講師所出題的結構損壞區域，設計修理方法，並且繪製修理圖面，相當

具有挑戰性，也能將上課所學整體應用。 
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二、建議事項： 

 

建議未來仍可派員多參加原廠結構訓練課程，例如：美國波音公司或是法

國空中巴士公司，以學習完整飛機結構修理技術內容，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。 

 

另外，因應未來複合材料的飛機結構日益增多，且由於複合材料之修理與

金屬結構修理方法全然不同，建議亦可多參加飛機原製造廠針對複合材料

修理所開設的結構訓練課程，使未來本局對於複合材料之修理方法核准能

力能進一步提昇。 
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