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飞机防火灭火系统通用规范

1 主题内容与适用范围

1. 1 主题内容
本规范规定了飞机防火灭火系统的研制要求和验证方法。

1. 2 适用范围
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本规范适用于民用飞机防火灭火系统F也适用于军用飞机防火灭火系统。

本规范是指导订购方拟定采购规范、承制方拟定型号设计规范的技术要求纲要文件，在相

应空栏内补充了防火灭火系统有关性能的具体要求后，本规范便可为上述目的所用，作为合同

规范内容之一纳入系统研制合同。

2 引用标准

2. 1 规范和标准
除了另有规定外，下列规范和标准以及其中的补充文件，在本规范规定范围内构成本规范

的一部分。

2. 2 优先顺序
如本规范的正文和它所引用的文件相抵触，则以本规范为准。

3 要求

3. 1 系统说明
飞机防火灭火系统应保证机组人员和旅客的安全，并为飞机提供安全自救。优先考虑的是

使用飞机上固有的或专门设计的预防措施，阻止着火的发生。当预防不能合适地达到目的或不

易于达到目的时，在飞机设计中也应包括探测和控制着火险情影响的方法（包括灭火〉。所用方

法及其在飞机内的布局应参照本规范所述。

3. 2 性能要求
3. 2. 1 系统特性
3. 2. 1. 1 材料
飞机防火灭火系统所选用的材料应能满足预定用途，并经国家鉴定合格。所用的新材料均

需进行充分的试验以证明符合使用要求。材料选择应按 ，腐蚀控制要求应按
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3. 2.1. 2 抵抗险情
防火灭火系统在遇到任何可能的险情时，不应降低系统执行其预定功能的能力。

3. 2. 1. 3 环境条件
防火灭火系统的设备（元件、附件〉应能经受下列环境条件，并能保证其正常的功能。

环境 要求

加速度

腐蚀

分解和检验

电磁租无线电干扰

爆炸

燃油租滑油浸渍

霉菌

湿度

盐雾

冲击

太阳辐射（阳光〉

温度

温度一湿度一高度

温度冲击

振动

J. 2.2 功能分系统特性

J. 2. 2.1 着火险情防护
J. 2. 2. 1. 1 预防性设计的部位

应在可能存在潜在火情或者可能直接或间接导致单个故障的所有部位提供预防性设计．

目的是消除或减少着火的发生。

J. 2. 2. i. 2 减小易燃材料着火险情

J. 2. 2. 1. 2. 1 结构材料
本规范所述设计应适用于飞机结构（包括所有飞机部件及附件〉广泛使用的材料。

3. 2. 2. 1. 2. 1. 1 所有材料应与飞机正常工作所需袖戒，水和 相容而无损坏。

J. 2. 2. ,. 2. 1. 2 不应使用下列材料E会吸收可燃油液并使着火难以扑灭的材料：灭火后闷燃

或发热并构成可能的复燃火源的材料$在使用部位最高环境温度加上一一℃下会自燃的材料。
3. 2. 2. 1. 2. 1. 3 使用非阻燃材料时，当这些材料用于 时，燃烧速率不应大于

p当用于 时，燃烧速率不应大于一－一一。下列小零件不受此要求
的限制 z
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3.2.2.1.2.1.4 使用阻燃材料时，真性能应符合 的规定．

3. 2. 2. 1. 2. 1. 5 经处理而阻燃的材料应保持此阻燃品质

3. 2. 2. 1. 2. 1. 6 飞机载人舱内不得使用发烟值超过 的材料．装饰纤维及地毯应

符合 的发烟要求，

3. 2. 2. 1. 2. 1. 7 应按 控制使用在安装条件下可能散发有毒气体或在遇到

热或火焰时会生成有毒气体的材料。

3. 2. 2. 1. 2. 2 机载易燃物

应在最大可能范围内采取措施，以使为执行飞行任务以及为使机组人员舒适而必需的机

载易燃物无着火危险性，这些措施应包括z

a. 

b. 

c. 

3. 2. 2.1. 3 减少安装着火危险性
应将下列设计用于分系统〈例如动力装置、燃油系统、起落架〉安装。

3. 2. 2. 1. 3. 1 分系统安装及有关设备的设计应使得分系统的正常工作不会导致着火或使火
灾蔓延．

3. 2. 2. 1. 3. 2 分系统安装及有关设备的设计应使得由于故障或事故而引起的着火险情减至

最少。

3. 2. 2. 1. 3. 3 与飞机外表面所共用的分系统安装边界应设计成火灾不会由于流过飞机的自

然气流而在分系统之间快速蔓延。

3. 2. 2.1. 4 隔离
应在最大可能范围内采用隔离设计，以防止由于无控制的 而导致着火险情。

关于隔离设计要求

3. 2. 2. 1. 5 分离

应在最大可能范围内采用分离设计，以防止由于无控制的

关于分离设计要求

3. 2. 2. 1. 6 通风

应在最大可能范围内采用通风设计，以防止由于无控制的

关于通风设计要求

3. 2. 2. 1. 7 冷却

应在最大可能范围内采用冷却设计，以防止由于无控制的

关于冷却设计要求

3. 2. 2. 1. 8 排漏
应在最大可能范围内采用排漏设计，以防止由于无控制的

而导致着火险情。

而导致着火险情。

而导致着火险情。

而导致着火险情。
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关于排漏设计要求

3. 2. 2. 1. 9 电气搭铁和雷电防护
应在最大可能范围内采用电气搭铁和雷电护防设计，以防止由于无控制的

而导致着火险情。关于电气搭铁和雷电防护设计要求

3. 2. 2. 1. 10 坠机后着火的预防
应在最大可能范围内采用下列设计，以防止发生坠机后着火险情。

3. 2. 2. 1. 1 o. 1 燃油包容特性

3. 2. 2. 1. 1 o. 2 替代燃油

3. 2. 2. 1. 10. 3 抑制火源特性

3.2.2.2 火警探测
3. 2. 2. 2. 1 探测系统的布局
对于每一火区及无控制的能量释放或易燃物质的释放可能导致着火、过热或爆炸而危及

飞机或机载人员的其它区域，都应配备合适的火警探测系统。

3.2.2.2.2 探测系统性能
安装在 内的探测系统应在 内探测到

3. 2. 2. 2. 3 探测系统故障

关键性探测系统失效而不能探测预期险情时，系统应有一套自动系统向机组人员指示故

障。所有探测系统都应具有手动试验措施，以允许机组人员确定系统工作是否正常。关键性探

测系统包括动力装置安装火警探测系统及

3. 2. 2. 2. 4 警告输出
探测系统应提供警告信号输出，其应与机组人员警告系统及火情控制系统的接口相匹配，

每一单个探测系统应与独立的机组人员警告装置相接口，除非多系统向机组人员传递同样的

信息，并导致机组人员采取相同的动作。

3. 2. 2. 2. 5 假报警
探测系统在正常或预期的环境条件下，不应产生假报誓。 探测系统的假报警

率为

3. 2. 2. 2. 6 报警设定点

探测系统的报警设定点应为

3. 2. 2. 2. 7 解除警报
当 时， 探测系统应解除警报输出。

3. 2. 2. 2. 8 目动重复警报
在警报消除之后，应重新调定，并且能按 3. 2. 2. 2. 2 条的规定再次对 进行火

警探测。

3. 2. 2. 3 着火险情控制
l 2- 2. 3- 1 控制系统和设计部位
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应在有潜在着火险情的区域以及需要保证有效操纵的那些邻近区域，提供控制系统〈见

3.1 条）。

3. 2. 2. 3. 2 易燃油液控制
对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的所有区域，应有措施终止易燃油液进入这些舱内并限制可能

进入这些舱内的易燃油液量，以防止易燃油液量达到足以使这些舱内形成着火或扩大着火规

模及范围。

3.2.2.3.3 终止通风

对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的所布区域，应具有终止通风或冷却气流的措施，以便在终止通

风或冷却气流流动将有助于扑灭舱内发生的着火时，终止其流动。此系统应 已配

备的任何灭火系统 发挥功能。

3. 2. 2. 3. 4 电气火源控制
对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的所有区域，应具有措施使所有电气火源解除激励，防止电气火

源在这些舱内形成着火或扩大着火规范及范围。这些措施应与已配备的其它灭火系统一起发

挥功能。

J. 2. 2. 3. 5 隔火屏
对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的所有区域，应提供隔火屏，以控制火在这些舱之间以及邻近舱

〈区域〉之间蔓延，并控制过热。在 与一二一一区域之间的隔火屏应承受

℃温度历时 分钟而无

3. 2. 2. 3. 6 火灾损坏防御
对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的所有区域，应采取防御措施，以便在部件或系统均火、爆炸或

过热状态所拥坏而会导致险情无控制蔓延到飞机其它舱时，对这些部件和系统进行防护。这些

已标识的部件应保持其功能完整，历时 分钟。

3. 2. 2. 3. 7 烟雾及其它有害气体控制

对于按 3. 2. 2. 3. 1 限定的所有载人舱，应提供措施，以防止机组人员和旅客免遭这些舱内

产生的或外部源进入这些舱内的任何量烟雾及其它有害气体的伤害。

3. 2. 2. 3. 8 过热控制

对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的所有舱和区域，应控制足以使飞机和机盟人员遭受危害的温

度过热状态。

3. 2. 2. 3. 9 发动机舱灭火

对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的所有发动机舱，当采用其它低一级的方法不能控制和包容发

动机舱内的着火时，应在舱内设置灭火系统。此系统提供的舱内灭火剂浓度应能在足以使舱内

损坏减至最小并足以回止火蔓延到其它舱区的时间内充分扑灭任何着火。灭火剂浓度应在舱

内保持一段时间，以便充分防止复燃。

3. 2. 2. 3.10 载人舱灭火

当飞机载人舱内的火情不能用其它低一级的方法来控制时，应采取措施扑灭舱内的着火。

3. 2. 2. 3. 1 o. 1 凡使用固定式灭火系统时，此系统提供的舱内灭火剂榷度应能在足以使舱内
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损坏减至最小、足以便舱内烟和有毒气体的生成和蔓延减至最小、以及足以阻止火蔓延到其它

舱区的时间内，充分扑灭任何着火。此灭火剂浓度应在舱内维持一段足以供机组人员采取必要

防范措施的时间．灭火剂在其使用浓度范围内不应存在有毒危害，不应干扰视线，不应引起机

横故障、腐蚀和导电。

3. 2. 2. 3, 1 o. 2 凡使用手提式灭火瓶时．它们应符合 的要求．每个舱内灭火瓶的

数量及位置应符合 的规定。

3. 2. 2. 3. 11 非载人舶灭火
凡按 3. 2. 2. 3. 1 条限定的飞机非载人舱〈发动机舱除外〉内的火情不能用其它低一级的方

法来控制和包容时，应有措施控制和终止所有这些舱的着火。系统提供的每个舱内的灭火剂浓

度应能足以使舱内损坏减至最小井足以阻止火蔓延到其它舱区的时间内充分扑灭着火。灭火

剂浓度应在舱内维持一段时间，以便充分防止复燃。

3. 2. 2. 3.12 控制系统作动显示器及操作装置

应设置显示器向机组人员指使需要操作控制系统或控制系统自动动作。对于手动控制系

镜或自动控制系统的手动超控，应提供操作装置。这些显示器和操作装置的工作顺序、布置形

态及位置应

3. 2. 2. 3. 13 确保控制系统完整性的设施
应为机组人员提供确认控制系统电路完整性以及确定储存容器内灭火剂损失的设施。控

制系统的验证应按 确定．布置形态和位置应

3. 2. 2. 3, 14 地面灭火

对于按 3. 2. 2. 3. 1 条限制的所有指定火区，应设置地面消防可达设施。这些地面消防可达

设施应与标准地面消防灭火剂喷射系统相容．对于其它内部区域，也应考虑地面消防设施。

3, 3 系统可靠性
飞机防火灭火系统的可靠性应符合飞机系统的总可靠性要求。看是统的平均故障同隔时间

(MTBF）应不小于

3,4 系统维修性
飞机防火灭火系统维修性要求应与整架飞机维修性要求相容。系统每飞行小时的维修人

时（维修人时／飞行小时，MMH/FH）应不大于

3, 5 系统安全性
系统安全性要求应符合

3.6 适航性

系统的适航性应符合

3. 7 接口要求

的要求。

的要求。

为确保所提供的防火灭火系统与飞机真它设计、系统、设备及附件相容，应提供下列接口 z

3. 7.1 电源和电气系统
所有防火灭火系统的电气部件，应以 所规定的电源进行工作。需用电糠的每
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一防护系统在任何使用阶段都应具有单独的电路。任何单个电摞故障不应使关键防护系统不

能工作。需用电源的防火灭火系统的工作不应干扰其它电气系统的正常工作。

3. 1. 2 燃油系统

按本规范提供的油液控制设施不应降低燃油系统的性能。这些设施也可与类似的燃油系

统设施相共用．

3. 1. 3 发动机

发动机舱的防火不应降低或干扰发动机性能。

3. 1. 4 发动机安装
防火设施及具有类似用途的发动机安装设施可以是共用设施。

3. 7.5 机组人员工作台

按本规范提供的防火灭火系统作动显示器、操作装置及完整性保障措施应符合飞机机组

人员工作台设计要求。

3. 7.6 维修及地面试验
飞机防火灭火系统应设计成易于维修，并且应包括必要的地面试验装置。所提供的维修及

地丽试验装置应符合此类飞机的有关要求。

4 验证

4. 1 系统说明验证
应根据着火险情分析来确定基本飞机设计、防火灭火系统的完整性及正确布局对阻止、探

测及控制着火险情的合适程度．应验证业已确定的所有险情及其位置。着火险情分析应包括

下列内容z

a. 

b. 

c. 

d. 

4. 2 性能验证

4. 2.1 系统特性
4. 2. 1. 1 材料

系统的材料选择及其防腐控制应通过分析、检查和试验〈新材料〉来进行验证。

4. 2.1. 2 抵抗险情
应按 验证 防火灭火系统在遇到任何可能的险情后，不应降低

执行其预定功能的能力。可能存在的险情应由着火险情分析来确定。

4. 2.1. 3 环境条件
环境试验应按以下要求进行＝

4.2.2 功能分系统特性验证
4. 2. 2.1 着火险情防护
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4. 2. 2. 1. 1 预防性设计的部位
应根据分析和检验来验证为 3, 2. 2. 1. 1 条规定的各部位所提供的预防性设计。

4. 2. 2. 1. 2 减小易燃材料着火险情
4. 2. 2. 1. 2. 1 结构材料

应根据分析和检验来验证对飞机结构（包括所有部件和附件〉材料已广泛使用的减少易燃

材料着火险情设计。应根据下列内容来验证是否符合 3. 2. 2. 1. 2. 1 条规定的设计特性。

a. 

b. 

c. 

d. 

e. 

g. 

4. 2. 2. 1. 2. 2 机载易燃物
应根据分析和检验来验证对机载易燃物着火已广泛使用的减少易燃材料着火危险性设

计，应根据 来验证所提供的设计的合适性。

4. 2. 2. 1. 3 减少安装着火危险性
应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的减少

安装着火危险性设计。应根据 来验证所提供的设计的合适性。

4. 2. 2.1. 4 隔离
应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着反而广泛使用的隔离

设计。应根据 来验证所提供的隔离设计的合适哇。

4. 2. 2. 1. 5 分离

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的分离

设计。应根据 来验证所提供的分离设计的合适性。

4. 2. 2. 1. 6 通风

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的通风

设计。应根据 来验证所提供的通风设计的合适性。

4. 2. 2. 1. 7 冷却

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的冷却

设计。应根据 来验证所提供的冷却设计的合适性。

4. 2. 2. 1. 8 排漏

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的排漏

设计。应根据 来验证所提供的排漏设计的合适性。
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4. 2. 2. 1. 9 电气搭铁和雷电防护
应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的电气

搭铁和雷电防护设计。应根据 来验证所提供的搭铁设计的合适性。

4. 2. 2. 1. 10 坠机后着火的预防
应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的坠机

后着火险情预防设计。应根据

4.2.2.2 火警探测
4. 2. 2. 2. 1 探测系统的布局

来验证所提供的设计的合适性。

应根据 来验证在 3. 2. 2. 2. l 条规定的各着火险情部位所提供的相应火警探

测系统。

4.2.2.2.2 探测系统性能

应根据 确定安装在 的 探测系统应在一一一一秒
内探测到

4. 2. 2. 2. 3 探测系统故障

应根据 来验证在系统不再能探测预期的火警时，关键性探测系统应向驾驶

员提供一个自动输出信号。应由

探测系统向驾驶员提供输出信号。

4.2.2.2.4 警告输出

表明在系统工作时进行于动试验的过程中所有

应根据检验和分析来确定已向机组人员提供火警探测警告信号，并确定此输出适合于作

为相应的机组警告系统和任何所需自动火警控制系统的输入。检验和分析应验证探测系统为

各独立火警而发出的需要采取应急程序的警告输出不得复合为一个通用警告信号。

4. 2. 2. 2. 5 假报警
应根据 确定 探测系统在暴露于安装位置处存在的正常或预期

环境条件时或暴露于 3. 2. 2. 2. 5 条规定的其它条件时，不应产生假报警。应根据对类似系统性

能所进行的分析来验证可以达到所要求的假报警率。

4.2.2.2.6 报警设定点

应根据 确定探测系统的报警设定点符合 3. 2. 2. 2. 6 条的规定。

4.2.2.2. 7 解除警报
应通过试验来验证 探测系统将在 时间内解除警报。

4.2.2.2.s 自动重复报警
应通过试验来确定 探测系统在解除警报后重新调定并按 3. 2. 2. 2. 2 条的规

定对 提供探测。

4. 2. 2. 3 着火险情控制
4. 2. 2. 3. 1 控制系统和设计部位

应根据分析和检验来验证已在 3. 2. 2. 3. 1 条规定的所有部位提供控制系统。
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4. 2. 2. 3. 2 易燃抽液控制
应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 2 条规定的所有必需部位都已提供 3. 2. 2. 3. 2 条规

定的易燃油液控制系统。应根据 来验证控制设施的合适性。

4. 2. 2. 3. 3 终止通风

应根据分析和幢验来验证在 3. 2. 2. 3. 3 条规定的所有必需部位都已提供 3. 2. 2. 3. 3 条规

定的终止通风能力。应根据 来验证终止通风设施的合适性。

4. 2. 2. 3. 4 电气火源控制
应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 4 条规定的所有必需部位都已提供 3. 2. 2. 3. 4 条规

定的电气火原控制。应根据 来验证控制设施的合适性。

4. 2. 2. 3. 5 隔火屏
应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 5 条规定的所有必需部位都已提供隔火屏。应根据

来验证所提供的隔火屏的合适性．

4. 2. 2. 3. 6 火灾损坏防御

应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 6 条规定的所有必需部位都已提供 3. 2. 2. 3. 6 条规

定的火灾损坏防御。应根据 来验证所提供的火灾损坏防御的合适性。

4. 2. 2. 3. 1 烟雾及其它有害气体控制

应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 7 条规定的所有必需部位都已提供 3. 2. 2. 3. 7 条规

定的烟雾及其它有害气体控制的措施。应根据 来验证这些设施的合适性。

4. 2. 2. 3. 8 过热控制

应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 8 条规定的所有必需部位都已提供 3. 2. 2. 3. 8 条规

定的过热控制。应根据 来验证过热控制设施的合适性。

4. 2. 2. 3. 9 发动机舱灭火

应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 9 条规定的所有必需部位都已提供灭火系统。应根

据 来验证系统将产生并保持所需的灭火剂浓度。

4.2.2.3. 10 载人舱灭火

应根据分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3. 10 条规定的飞机载人舱内已提供用于灭火的设施。

4. 2. 2. 3. 10. 1 应根据一一一一一一来验证固定式灭火系统将产生并保持所需要的灭火剂浓
度，并且灭火剂在使用浓度范围内不存在毒性危害。

4. 2. 2. 3. 1 o. 2 应根据 来验证手提式灭火瓶

4. 2. 2. 3.11 非载人舱灭火
应通过分析和检验来验证在 3. 2. 2. 3.11 条规定的所有必需舱内部已提供灭火系统，应根

据 来验证此系统将产生并保持所需要的灭火剂浓度。

4.2.2.3. 12 控制系统作动显示器及操作装置

应通过分析和检验来验证所提供的控制系统作动显示器和操作装置在构形和布局方面符
合 3. 2. 2. 3. 12 条的要求。应根据 来验证顺序的正确性e
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4, 2. 2. 3. 13 确保控制系统完整性的设施

应通过分析、检验和试验来检验已提供符合 3. 2. 2. 3. 13 条的确保控制系统完整性的设

施，并按 3. 2. 2. 3. 13 条的规定进行动作。

4. 2. 2. 3.14 地面灭火

应通过检验来确定地面消防可达设施安装的正确性和合适程度。

4,3 系统可靠性验证
应通过 来确定系统的可靠性和 MTBF 。

4,4 系统维修性验证
应通过 来验证 MMH/FH 。

4,5 系统安全性验证
应按下述方面来验证 3. 5 条规定的系统安全性要求

4.6 适航性验证

应通过适航符合性检查来验证系统的适航性要求。

4. 7 接口要求验证

应通过分析、检验、试验和演示来验证防火灭火系统与飞机其它设计、系统、设备及部件之

间的接口是否符合 3. 7 条的规定。
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A1 范围
A 1. 1 范围

HB 7253-95 

附景 A

《飞机防火灭火系统通用规范》使用指南

｛参等件〉

本附录为 HB 7253《飞机防火灭火系统通用规范》具体使用于某一型号飞机的防火灭火系

统，对其第 3 和第 4 章进行取舍改编提供必要的理由、理论指导和以往的经验教训。

A1. 2 应用

本附录用于指导承制方、订购万为满足防火灭火系统研制要求，根据 HB 7253《飞机防火

灭火系统通用规范》合理编制系统采购规范或型号设计规植。

A1. 3 叙述方法

本附录 A3 章对规范第 3 章“要求”和第 4 章“验证”的相关条文集中提出了有关的理由、

理论指导及经验教训等方面的论述。

A1.4 定义
本附录论述的标题定义如下z

a. 理由 提出某项要求和相应验证的理由，及其对系统性能、安全、经济性等方面的影

响 z

b. 理论指导 为达到所述要求和通过相应的验证，提出某些建议、基本概念或设计方面

的考虑 z

c. 经验教训 提供以往在飞机设计、制造、使用等方面的背景材料及经验教训。

A1. 5 编制的程序

第 3 章中带编号条文中的空白应针对每个具体飞机型号进行完辑和编制（按需要进行扩

克、删减或修改〉。由于所推荐的条文并不适用于所有的飞机型号或采购，因此应根据每一具体

应用确定每条要求适用与否。通常，应将某条要求及其相关的验证作为一个整体来考虑（取消

真中一项，另－ －项也自然要取消〉．

A2 参考标准
A2.1 除另有规定外，下列文件仅为补充技术资料而提出。
A2.1.1 国内的规范和标准

12 

国家军用标准

GJB 150 

GJB 243 

GJB 312 

GJB 368 

GJB 460 

GJB 900 

GJB 1407 

军用设备环境试验方法

航空燃气涡轮动力装置飞行试验规范

飞机维修品质规范

装备维修性通用规范

装备研制与生产的可靠性通用大纲

系统安全性通用大纲

吁靠性增长试验
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GJB 1565 飞机氧气系统设计和安接通用规范

航空工业标准

HB 5876 飞机电搭接技术要求

HB 6129 飞机雷电防护要求及试验方法

HB 6167 民用飞机机载设备环境条件和试验方法

HB 6359 失效模式、影响及危害性分析程序

HB 6750 飞机失火和过热探测系统通用规范

HB/Z L46 飞机燃油系统通用规范

HB/Z 214 航空产品可靠性增长

民用航空适航标准

CCAR 23 正常类、实用类、特技类飞机适航标准

CCAR 25 运输类飞机适航标准

CCAR 27 一般类旋翼航空器适航标准

CCAR 29 运输类旋翼航空器适航标准

A2.1. 2 国外的规范和标准
MIL-1-8776 航空航天用绝热垫

MIL-M-12218 卤代烧灭火剂的技术等级

FAA-ADS-24 坠机安全性设计原则

NACA -TN - 2994 飞机坠机着火起始和发展机理

NACA-TN-4024 飞机坠机摩擦火花点燃危险性评估

SAE-AS-1055 软管、导管组装、盘形管、接头及类似系统部件的着火试验

FAR 23 正常类、实用类、特技类飞机适航标准

FAR 25 运输类飞机适航标准

FAR 27 一般类旋翼航空器适航标准

FAR 29 运输类旋翼航空器适航标准

JAR 扔 在型飞机共同适航性要求

BCAR 英国民航适航性要求

EHAr-C 经互会民用运输机统一适航标准

A3 要求和验证
“3. 1 系统说明

民用飞机防火灭火系统应保证机组人员和旅客的安全，并为飞机提供安全自敬。优先考虑

的是使用飞机上固有的或专门设计的预防措施，阻止着火的发生。当预防不能合适地达到目的

或不易于达到目的时，在飞机设计中也应包括探测和控制者火险情影响的方法（包括灭火）。所

用方法及其在飞机内的布局应参照本规范所述．”

理由（3.1)

飞机上着火险情是可能发生的最严重灾情之一。巨大载油量、多种火源、部件和管路的折

衷配置及飞行任务特性可能相互迭合，对机组人员、旅客和飞机的安全性产生极严重的威胁。
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以最低的系统性能损失为代价而获得最大防护效果的最有效方法，是在飞机设计过程中包括

防火设计，防止着火是提供防护的优选方法。通常这并不是绝对行得通的。因此在飞机设计中，

也必须包括火警探测和控制系统。

着火险情防护设施可基于基本的着火安全性。因此，关于着火险情防护的设计性能、研制，

兼容性要求必须协调一致，以确保已提供的所有防护是兼容的。本规范的范围适用于为飞机所

提供的所有着火险情防护的性能要求。本规范所提供的防护要求限于所有使用条件（基本防火

安全性λ

理论指导

飞机防火灭火设计要求是飞机最重要的要求之一，在研制的各个阶段，都需要论述此问

题。需要考虑防火安全性措施，适合于消除或控制由安全性分析所示出的所有险情。民用飞机

防火灭火系统首先应符合 CCAR 中有关章节并包括适航审定机构提出的专用要求．

性能参数

包括燃油、易燃油液、火源、故障模式及影响、工作环境、任务剖面、电气系统、电磁干扰、机

组人员工作台、材料选用、表面防护处理、生产工艺、维修可达性、维护翻修技能、无损检验

(MOD方法．飞机组成、使用寿命（机队）。

经验教训

(1）防火设计设计初始阶段所完成的工作将确定一架新飞机内固有的着火险情防护的

最终程度，因此需要对最终的安装细节有较大的预见能力。为此，在初始设计过程中必须强调

防火设计指导思想。如果具备有关飞机防火问题的完整知识，则可能对飞机的基本安全性作出

令人满意的贡献。在初始设计中考虑防火，将大大简化设计人员为防止具体部位着火而承担的

王作。每一机型是一种植立的问题，并且必须意识到在其设计中许多因素将影响最终决定。

所使用的基本设计慨念在于z首先使发生着火的可能性减至最少，其次使着火所造成影响

的严重程度减至最小，达到有效防火的方法在于2必须对意外事件〈诸如可燃物质和火源相遇

在一起，即飞机设计中固有的潜在着火险情）的出现概率作出临界评估p在飞机设计中采用预

防技术〈着火险情预防）以减少这些事件的出现p采用控制技术〈着火险情控制〉以消除已出现

的着火险情。

(2）险情知识 着火的三个基本要素〈燃料、火源、助燃剂〉之中，在正常（非险情〉状态下，

每一要素或两个要素以有控制的状态存在。但是，由于功能失常或意外事故，某结定的要素或

民组合，可能脱离控制状态，这些无控制的基本要素的存在，是导致着火的潜在险情。实际着火

能够产生严重的综合险情，诸如热、火焰、过压、烟雾和有毒雾气。必须增加重量限制问题，在飞

机防火设计中将以最低重量损失获得最大安全性。

为了以最实际和最有数的方式在飞机中正确设施防火，每一设计者必须具有或熟悉有关

空气、燃料、火源的物理现象及其导致着火的相互关系。如果不具备必要的知识，可能最终得到

不安全的飞机，或者可能迫使设计人员过分注意性能损失和成本代价。本附录 A2 条所含内容

是优选的参考资料。在易燃性领域内涉及许多可变参数，可能必需采取专门的简单明了的试

验。为了使这些试验有意义，并以最小的代价达到所希望的结果，先决条件是应熟悉现代防火

技术。
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(3）途径就全机防火观点而言，最重要的信息将从着火险情分析中获得，此报告必须在

设计阶段由飞机承包商完成。GJB 900 要求初始险情分析，涉及到飞机设计中固有的潜在着火

险情。重要的是，这些分析在设计阶段以前已开始，并在飞机研制各阶段根据需要加以修改．执

行飞机着火险情分析的承包商，应仔细地评估每个舱，并确定可能发生的潜在险情．自然，必须

考虑燃油和其官易燃油液和油汽的世漏，应对易燃油掖和蛐汽可能聚集到危险散度的区域加

以标识。当然，必须标识火源的存在或其出现的可能性．

在标识出所有潜在险情及其位置后，承包商则应确定每个部位潜在的着火，即引起所有三

个基本要素同时无控制地存在的条件，然后可将飞机分隔成各种类型的火区。

通常，已确定两种基本类型的危险区域s

火区 z火区为单个故障（诸如一条易燃油液管路断裂〉能够导致潜在着火的区域。这些区域

包括分离或消除潜在火糠及易燃油液和油汽部件是不可能的区域，以及由于接近燃烧区域、高

温表面、高温燃气泄漏或其它不可阻挡的火源而不能绝对保证不着火的区域。火区所含险情，

足以需要火情探测系统和着火控制方法（诸如防火墙以及灭火系统〉。典型的火区为发动机舱

租 APU 舱。

潜在火区 z潜在火区为必须出现两个故障从而导致潜在着火险情的区域。这些区域可按由

于设计（有控制的）而可能存在或由于失灵或事故（无控制的）而可能存在的着火基本要素来进

一步定义 z

(1）易燃物泄漏和燃烧区

可能出现易燃袖液和袖汽泄漏的那些区域以及易燃物质所在区域，泄漏来自区内所含的

或邻近的管路和设备，或直接邻近的燃油箱。在这些区域内不含火源。引起潜在着火所必需的

两个故障，可能组成一体将火源导入该区，或使易燃油液和油汽泄漏到该区内。对于这些区域

应提供合适的防护措施，将上述油液和油汽存在的可能性减至最小，防止这些油液和油汽扩散

到其它舱，防止火源导入到这些区域，阻止已形成的任何着火蔓延到其它舱。这类舱包括＝轮

舱、作动器舱、机翼前缘相后缘舱、燃油软油箱舱、邻近整体燃油箱的无油舱、货舱、应急动力装

置（EPU）舱。

(2）易燃区

在正常使用过程中，易燃混合物可能存在的那些区域（诸如在油箱内）。在这些区域内不含

火源。引起潜在着火所必需的两个故障关系到将火源引入该区。区内应包含防火设施。

(3）火源区

该区域内所含设备、部件或分系统在正常使用条件下被看作为火掠或由于故障而成为火

源，以及由于正常使用、故障或失效而使该区域成为高温惊。在这些区域内不含易燃油液（袖

汽）输送管路及设备，引起潜在着火所必需的两个故障关系到易燃油破（油汽）槌漏到这些区

域，应使用防火措施，阻止易燃油液（油汽）进入这些区域。还应考虑采取措施，使区域内这些油

液（油汽〉的存在减至最少，并包容可能出现的任何着火。凡高温成为问题的区域，应提供措施

控制高温，如果过热成为问题，也应采取措施探测过热状况。正常使用中的潜在火源包括气冷

的电子设备舱、电气舱及潜在电弧生成源。载人舱内由于食品储存设备、人员吸烟、加温器及电

F设备的存在而可能成为火摞。可能出现高温的部位包括高温空气导管及发动机涡轮段。
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在确定每一着火险情区域的分类时，承包商应采用迭代程序，直到险情等级及所需防护之

间达到足可接受的平衡。

“4. 1 系统说明验证

应根据着火险情分析来确定基本飞机设计、防火灭火系统的完整性及正确布局对阻止、探

测及控制着火险情的合适程度。应验证业已确定的所有险情及其位置。着火险情分析应包括

下列内容z

a. 
ku 

c. 

d. ” 

理由（4.1)

对于回止和控制飞机所有区域内着火影响的设计，其可接受性必须基于着火险情分析。此

分析将用于确定对防火灭火分系统〈诸如探测系统、灭火系统、防火墙等）的需求和其所处位

置，以及飞机整体防火方案的合适程度．

理论指导

在设计的开始阶段就应进行此种分析，以避免付出代价进行重新设计和改型，分析的类

型、分析的细节及复杂程度应与各设计阶段相适应。在设计的早期阶段，应进行一般性的初步

火警险情分析．随着设计工作的进展及设计日益确切，应近行分系统险情分析、眼障模式及影

响分析（FMEA）以及系统险情分析，以保证不出现未预见到的火情。在相应的设计任务评定过

程中应完成对这些分析的评定．

经验教训

在设计的早期阶段，必须确保展制方已制定一份大纲，其中合适地述及着火险情问题，此

大纲必须包括标识潜在险情以及随后采取的程序，以保证巳标识险情已消除或受到控制。飞机

的检查、评定及分析、飞机模型（适用而定）以及承制方完成的相应的分析、检验、试验和演示，

对于确保承制方满足本规范的要求乃是必要的，订购方检验至少应在飞机模型检验时完成或

者在第一架完整的试验飞机上完成。根据所需要防护的复杂程度，可能需要附加的检验。

“3.2 性能要求

3. 2.1 系统特性

3. 2.1.1 材料

飞机防火灭火系统所选用的材料应能满足预定用途，并经国家鉴定合格。所用的新材料均

需进行充分的试验以证明符合使用要求。材料选择应按 ，腐蚀控制要求应按

” 

理由（3. 2. 1. 1) 

关键运动部件或电气部件的腐蚀可能导致防护系统工作故障。防护设计中所用材料的腐

蚀可能降低防护性能．

16 
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理论指导

确保巳单独立项或者已作为飞机项目的一部份来确定腐蚀控制。

性能参数

包括飞机设计结构和舱的细节、各系统和设备设计的细节、材料选用、设计部位的环境条

件。

“ 4. 2 性能验证

4. 2. 1 系统特性

4. 2. 1. 1 材料

系统的材料选择及真防腐控制应通过分析、检查和试验（新材料）来进行验证。”

理由（4. 2. 1. 1) 

防护系统的正常工作以及防护设计的正常性能是飞行安全的关键因素。

理论指导

可通过各种方式来完成验证，可按需要使用文件评定、检验、分析和试验。

“ 3_ 2_ L 2 抵抗险情

防火灭火系统在遇剖任何可能的险情时，不应降低系统执行其预定功能的能力。，，

理由（3. 2. 1. 2) 

防火灭火系统必须设计成在暴露于可能存在的有关险情或其它险情时，不得使系统性能

下降到不能执行其必要功能的程度。系统应包括动作部件〈探测器、灭火剂喷射器）、连接电线

以及可能暴露于险情中的所有必要部件。

理论指导

应标识在执行功能的位置处或在其安装途径中可能出现的所有潜在险情，并且应由试验

来验证系统在暴露于这些险情之后的工作能力。通常，险情涉及着火和过热状态。在过去验证

系统和部件承受着火险情的能力时已成功地使用了 1100℃的火焰＜SAE AS 1005 ＞。这并不意

味这一要求对于所有系统都是可达到的或是实际的。但是，通过使用余度部件，此目标是可达

到的。例如 z如果探测系统一部份由于遇火而性能降低，系统的其余部份可以探测险情。

性能参数

包括火焰温度、时间以及空气温度。

经验教训

国外某型号飞机发动机舱火警探测系统在轮舱部分的电线不防火。轮舱区域着火引起发

动机舱火警探测系统假报警，以致如果发动机舱确实发生着火，系统则不可能探测。相关的报

告也表明该飞机发动机舱防火墙外面的燃油切断阔电线也因发动机舱着火而损坏，从而丧失

切断燃油的能力。

“ 4. 2. 1. 2 抵抗险情

应按 验证 防火灭火系统在遇到任何可能的险情后，不应降低·

执行其预定功能的能力。可能存在的险情应由着火险情分析来确定。”

理由（4. 2. 1. 2) 

为确保防火灭火系统能执行所姐定的功能（探测、灭火），必须验证有关的险情或其它假设
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的险情将不会使系统性能降低。

理论指导

应按 4. 1 条的要求，完成所要求的分析和检验并用作为确定整架飞机所需防护而进行的

着火险情分析的一部分。验证防火灭火系统抵抗险情的能力的最实际的方法是实验室试验。防

火灭火系统和部件应设计成承受 1100℃火焰，历时 5～15 分钟（取决于系统和部件的位置以

及系统设计的特点，例如采用余度部件）对于低一级的险情，应使用其它合适的验证试验。

“ 3. 2. 1. 3 环境条件

防火灭火系统的设备（元件、附件〉应能经受下列环境条件，并能保证其正常的功能。

环境 要求

加速度

腐蚀

分解和检验

电磁和无线电干扰

爆炸

燃油和滑油浸愤

霉菌

湿度

盐雾

冲击

太阳辐射（阳光〉

温度

温度一湿度一高度

温度冲击

振动 ” 

理由（3. 2. 1. 3) 

防火灭火系统在可能遇到的所有环境条件下应能完全地工作并能执行预定的功能。该项

要求的目的在于对防火灭火系统各部件所处的工作环境规定一个合适的限度。环境条件对各

部件的工作吁靠性影响最大，不同的部件对环境条件的敏感度差异也很大，因此要针对各部件

的特定使用条件逐个地规定环境条件，并对其作合理的验证。

理论指导

GJB 150、HB 6167 吁作为制定各部件环境条件要求的指南。另外，一些分系统规范和部件

（设备〉通用规范也都有环境条件规定，通常规范中都假设了最不利的环境，为满足这些高严酷

度、独立的、保守的标准，将大大增加部件（设备〉的研制成本和拖长研制周期。环境条件应真

实、准确、综合、全面权衡、结合型号，满足要求，对规艳的要求实施合理、有效的裁剪和取舍，应

考虑采用综合环境可靠性试验。环境压力载荷设计应保障各部件（设备）在规定使用条件下，有

18 
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适当的安全系数，防止部件（设备〉的故障或失效。

影响环境条件的主要因素有飞机的类型、用途、技术要求、部件（设备〉的类型和特性及安

装部位的环境〈包括大气、热、电磁、噪声、振动、温度等因素〉。

经验教训

对险情防护设计和防火灭火系统产生最不利影响的环境因素是温度和振动，其它因素在

不同程度上影响设计和系统部件。

“4. 2. 1. 3 环境条件

环境试验应按以下要求进行z ” 

理由（4. 2. 1. 3) 

飞行安全性和准备使用状态都要求防火灭火设计和防火系统能够承受预期的工作环境条

件或者能在此环境条件下工作。

环境试验的目的在于考核各部件（设备〉在规定使用条件下工作的可靠性。因此要求环境

试验项目选择合理，试验方法应正确反映各部件（设备〉预期的工作环境，对试验方法的规定应

准确、明确、合理．

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 3. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的任何分析和检验，并应

用作为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分。

对于部件，应进行环境试验以评估部件的关键特性。环境试验的典型方法是按 GJB 150、

HB 6167. 环境试验应根据部件（设备〉的实际情况，在试验项目上有所取舍，环境条件的严酷

程度应符合部件〈设备）实际使用情况，在试验方法上应准确反映其实际工作环境。 GJB 150 、

HB 6167 所提供的通用环境试验方法，只要认定是适用的，应优先采用。超出规定的特殊要求

应另行制定试验方法。防火灭火系统部件及元件的全面环境试验方法推荐如下z

加速度 HB 6167. 16 GJB 150. 15 

声振 HB 6167. 15 GJB 150. 17 

砂尘 HB 6167. 10 GJB 150. 12 

爆炸 HB 6167. 7 GJB 150. 13 

霉菌 HB 6167. 11 GJB 150. 10 

湿热 HB 6167. 4 GJB 150. 9 

防水 HB 6167. 8 GJB 150. 8 

盐雾 HB 6167. 12 GJB 150. 11 

冲击 HB 6167. 5 GJB 150. 18 

太阳辐射（阳光〉 GJB 150. 7 GJB 150. 7 

温度一温度一高度 HB 6167. 2 GJB 150. 6 

温度变化 HB 6167. 3 GJB 150. 5 

振动 HB 6167. 6 GJB 150. 16 

可能需要其它试验方法来评定腐蚀、燃油租滑油浸旗、电磁和无线电干扰、分解和检验造

成的影响。

19 
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3. 2. 2.1 着火险情防护

3. 2. 2. 1. 1 预防性设计的部位
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应在可能存在潜在火情或者可能直接或间接导致单个故障的所有部位提供预防性设计，

目的是消除或减少着火的发生。”

理由（3. 2. 2. 1. 1) 

正如以前所述，着火险情防护是提供防火安全性的优选方法。此项要求的目的在于确保为

由于单个故障而可能导致（直接或间接地）潜在险情的飞机内所有部位提供预防性设计，应将

对火警探测和控制的需求减至最小，从而降低整个防火灭火系统的复杂程度．

理论指导

不允许给定部位处同时无控制地存在着火的三个基本因素（燃料、火源和助燃剂），便可实

现着火险情预防。推荐的预防性设计有 z减小易燃材料着火险情、减小安装着火危险性、隔离、

分离、通风、冷却、排漏、搭铁和雷电防护。

性能参数

包括飞机结构设计、装配程序、操作系统设计和飞机维护性要求。

“ 4. 2. 2 功能分系统特性验证

4. 2. 2.1 着火险情防护

4. 2. 2. 1. 1 预防性设计的部位

应根据分析和检验来验证为 3. 2. 2.1.1 条规定的各部位所提供的预防性设计。”

理由（4. 2. 2. 1. 1) 

所有需要部位的预防性设计措施是合适防护飞机着火危险性的最重要的措施。

理论指导

给定位置对预防性设计的要求取决于在该位置同时无控制地存在两种基本要素的出现概

率。

在相应的系统设计评定过程中，应通过分析和检验来确定需提供预防性设计的所有必需

位置。此种分析和检验应用作为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部份。

“ 3. 2. 2.1. 2 减小易燃材料着火险情

3. 2. 2. 1. 2. l 结构材料

本规范所述设汁应适用于飞机结构（包括所有飞机部件及附件〉广泛使用的材料。

3. 2. 2. 1. 2. l. 1 所有材料应与飞机正常工作所需油液，水和 相容而无损坏。

3. 2. 2. 1. 2. l. 2 不应使用下列材料z会破收可燃油液并使着火难以扑灭的材料d灭火后问燃

或发热并构成可能的复燃火糠的材料z在使用部位最高环境温度加上－一一－一℃下会自燃的

材料。

3. 2. 2. 1. 2. 1. 3 使用非阻燃材料时，当这些材料用于

F当用于 时，燃烧速率不应大于

要求的限制：

20 
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3. 2. 2. 1. 2. L. 4 使用阻燃材料时，其性能应符合一一一← 的规定。

3. 2. 2. 1. 2. l. 5 经处理而阻燃的材料应保持此阻燃品质

3. 2. 2. 1. 2. L. 6 飞机载人舱内不得使用发烟值超过 的材料。装饰纤维及地毯的

发烟值应符合 的要求。

3. 2. 2. 1. 2. 1. 7 应按 控制使用在安装条件下可能散发有毒气体或在遇到热或

火焰时会生成有毒气体的材料。”

理由（3. 2. 2. 1. 2. 1) 

消除飞机结构中的易燃材料是人们所希望的，但是此乃目前无法达到的目标，必须采用相

应的设计以减少可燃材料着火危险性。这一设计原则应最大限度地应用于飞机结构，包括部件

相附件。

理论指导

a. 对于 3. 2. 2. 1. 2. 1. 1 条，应避免使用与飞机工作所需油液、水以及飞机维护或清洗所

需用的液体不相容或易遭这些油液损坏的材料，此种损坏的形式可能以隐形形式导致着火险

情，因为许多材料性能恶化形式不能用目视检查来发现，所考虑的工作袖液有燃油、液压油、滑

油及灭火剂。

b. 对于 3. 2. 2. 1. 2. 1. 2 条，易吸收易燃油液的材料一旦点燃，便存在难于灭火的问题，因

为充满油液的材料可能成为一个大火盆。在这哩材料长度很长的情况 F，它们还可能起到火焰

传播器的作用。灭火后闷燃的材料可能导致复燃，并存在损害机组人员健康的危险性，如果用

于载人舱内，可能引起恐慌而对飞机其它部位实施灭火。应注意材料自燃的危险性。当点燃温

度足以高于使用环境温度范围上限时，则可使用此种自燃材料。对于内部用材料，推荐的温度

余量为 10℃。

c. 对于 3. 2. 2. 1. 2. 1. 3 条，应将非阻燃材料的用量减至最小，并尽可能避免使用。由于这

些材料适合于执行其预期的功能，因此在许多飞机零部件中都有使用，控制这些材料着火危险

性的最好方法是规定其最大燃烧速率。 FAA 限定聚丙烯窗和标牌一类的零部件、合成橡胶材

料、仪表组件、带、束具、货物捆扎带、容器及货盘等为 64mm/min，对于火焰传播影响不大的小

零件〈旋钮、防磨条、滑轮、电气件等〉不作要求。对于某些非常规的限制使用的零部件，FAA 允

许其燃烧速率为 lOOmm/min.

关于燃烧速率的要求和测定方法见 CCAR 25 。

d. 对于 3. 2. 2. 1. 2. 1. 4 条，减少易燃材料着火险情的最好方法是选择不支持燃烧的材

料，并且如果点燃，当移开热糠时，材料将不继续燃烧，这些属于自熄或耐火材料。 E"AA 要求将

这类材料用于天花板、护墙板、隔舱板、结构地板、储存舱以及类似的零部件，并规定平均碳化

氏度不超过 150mm 。 FAA 要求将这些材料用于地板覆层，家具覆盖饰物、垫、填芯料、厨房用

具、绝热层、舱衬垫、管道及类似零部件，并规定其平均碳化长度不超过 200mm。在两种情况

下，离火后最长时间为 15 秒，余辉时间未作规定，但是对第一种情况，滴落物发光不超过 3 秒，

对第二种情况则不超过 5 秒。

e. 对于 3. 2. 2. 1. 2. 1. 5 条，某些耐火材料可能是天然的，但大多数是经处理后达到此质
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量要求的标准材料，应确定清洗（干洗或湿洗〉对此种处理的影响，以及为保持此种质量而要求

作重新处理的时间间隔。

f. 对于 3. 2. 2. 1. 2. 1. 6 条，烟雾除了损害机组人员健康外，并降低可见度。用于载人舱内

的材料应具有低发烟值。

g. 对于 3. 2. 2. 1. 2. 1. 7 条，大多数材料在燃烧时，将产生一些有毒生成物。经处理而耐火

的材料，更是如此。选用的材料不应产生在数量上大于环控系统所能处理的有毒燃烧生成物，

有些经处理而耐火的材料在安装于暖珠境中或由于阳光或其它热源的加热便可能排放有毒气
体。应避免使用这些材料。

性能参数

飞机结构细节、所要求的飞机内生活器具．设备、系统的细节、计划中飞机的使用条件（环

境条件λ

“ 4. 2. 2.1. 2 减小易燃材料着火险情

4. 2. 2. 1. 2. 1 结构材料

应根据分析和检验来验证对飞机结构〈包括所有部件和附件〉材料已广泛使用的减少易燃

材料着火险情设计。应根据下列内容来验证是否符合 3. 2. 2. 1. 2. 1 条规定的设计特性。
a. 

b. 

c. 

d. 

e. 

f. 

g. ’ 

理由（4. 2. 2. 1. 2) 

必需在最大可能范围内使用这些预防性设计，以减少对探测和控制设施的需求。必须验证

预防性设计的合适程度，以消除不合适的设计并避免付出代价进行改型。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

为确定整架飞机所需防妒而进行的着火险情分析的一部分。可使用分析、实验室试验、零部件

试验及演示来验证符合所要求的设计特性。对于验证符合吸收油液及闷燃设计特性，检验和演

示已足以满足要求，对于耐油液损坏、兼容性及自燃设计特性，可能需要进行验证试验。燃烧特

性〈燃烧率、碳化长度、燃尽时间、余辉时间、发烟、有毒气体生成〉的验证必须基于合适的试验，
试验应按有关标准进行，在这些设计验证中，都可包括分析方法。

“ 3. 2. 2. 1. 2. 2 机载易燃物

应在最大可能范围内采取措施，以使为执行飞行任务以及为使机组人员舒适而必需的机

载易燃物无着火危险性，这些措施应包括z

a. 
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b. 

c. ” 

理由（3. 2. 2. 1. 2. 2) 

飞机严格实施防火时，必须考虑可能携带的易燃物。

理论指导

在载人舱内提供储存区域，储存必要物件（诸如毯子、枕垫、地图、手册、报纸及其它类似易

燃物〉。厨房内应提供合适的储存区域，用于储存食品包等。正确设计这些区域，以致不能由灯

泡、火柴、冒烟物或其它热源点燃其内物件。应提供耐火密闭容器，存放废弃物。应提供足够数

量的耐火、自容、可卸、带盖烟灰盒，如果舱内无所要求的烟灰盒，这些舱内应设置禁止吸烟的

标牌。

性能参数

包括所储存物品的类型和数量。

“4. 2. 2. 1. 2. 2 机载易燃物

应根据分析和检验来验证为防止机载易燃物着火而广泛使用的减少易燃材料着火危险性

设计，应根据 来验证提所提供的设计的合适性。”

理由（4. 2. 2. 1. 2. 2) 

此乃减少结构着火险情要求中的必要附加要求。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分。可使用部件试验、地面试验和演示

来验证所提供设计的合适程度。有关的耐火试验见 SAE AS 1055 。

“3. 2. 2- 1- 3 减少安装着火危险性

应将下列设计用于分系统（例如动力装置、燃油系统、起落架）安装： 3. 2. 2. 1. 3. 1 分系统

安装及有关设备的设计应使得分系统的正常工作不会导致着火或使火灾蔓延。

3. 2. 2. 1. 3. 2 分系统安装及有关设备的设计应使得由于故障或事故而引起的着火险情减至

最小。

3. 2. 2. 1. 3. 3 与飞机外表面所共用的分系统安装边界应设计成火灾不会由于流过飞机的自

然气流而在分系统之间快速蔓延。”

理由（3. 2. 2. 1. 3) 

良好的分系统安装设计应包括防火。

理论指导

a. 确保燃油系统空中放油设施设计成直接将燃油放出机外，进而应确保放出的燃油不会

喷溅到飞机任何部位而导致着火，在任何已知的飞行任务娶态下，放出的燃袖不应重新回到飞

机内。

b. 动力装置安装应考虑凸起在气流中的部位成为火焰稳定器的可能性。在高气流量条件

下，凸起在空气流中的部位保持单独的火焰，其可能持续存在，并且在使用灭火剂后造成再次
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复燃。此问题与主发动机和辅助动力装置有关，为防止此问题的出现，可在短舱安装的内部和

外部采用光滑气动设计。

分系统安装及有关设备设计应包括防止系统部件、输送油液的管路及电线彼此之间相互

于涉或与飞机结构、隔框等相互干涉，并且防止遭受损坏。导管和电线相互之间或与结构等的

摩擦，可能导致易燃油液管或通风管世漏及电线绝缘层损伤而产生着火。导管和电线应有合适
的问距，以防止可能导致上述损坏的相，，「涉。应使用牢固的固定措施。导管和电线穿越隔框

处，应使用弹性材料加以防护。对咐布的｜涉和磨损区域的仔细分析是确保安全安装的重要措
施。

系统导管和电线应尽可能直接地铺设，以减少着火险情。凡实际吁能之处，应将易燃油液
系统管路铺设在液箱内，以减少由于接头失效戎管路或电线损坏而造成的潜在着火险情。目的

在于减少可能受损或者以正常或意外方式失效的管路和电线的长度，从而减少由于无控制的

易燃油液、火源的存在而导致着火险情。

应避免油液导管尖角弯曲或限流。所安装的导管不应处于应力状态。导管安装应使结构
振动或变形不会附加于导管而造成损坏，在结构与发动机或类似型式的安装之间应使用柔性

流体导管连接件。

c. 起落架舱门或其它类似开口的舱门都应设计成在关闭时能紧密密封，以防止后面气流

着火进入这些舱内并点燃其内的易燃物。

性能参数

包括飞机设计、结构和舱的细节、各分系统和设备设计的细币、明料选择及设计部位的环

境条件。

“4. 2. 2. 1. 3 减少安装着火危险性

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的减少

安装危险性设计。应根据 来验证所提供的设计的合适性。”

理由（4. 2. 2. 1. 3) 

必需在最大可能范围内使用这些预防性设计，以减少对探测和控制设施的需求。必须验证

所提供设计的合适程度，以消除不合适的设计并避免付出代价进行改咽。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

均确定整架飞机所需防妒而进行的着火险情分析的一部分。

a. 应通过演示来验证所提供的设计是否适合于防止由于系统正常工作而导致的着火险
情。对于空中放油系统，应使用染色液体来演示无燃油或油汽喷溅到或进入飞机任何部位，并
且在所有正常飞行条件下不应引起不安全状况。在选定的使用条件下记录数据，包括电影摄

影。

b. 可根据实际设计情况，通过检验、试验或演示来验证所提供的设计是否适合于减少由

F故障或事故而导致的着火险情。可能需要试验或演示来表明已从动力装置安装中清除起火
焰稳定器作用的部位。应在执行飞机地面和飞行试验大纲的过程中，通过检验各分系统的安装
来验证所提供的设计是否适合于防止由于部件、导管、电线等相互干涉，导管或电线铺设，或者
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导管或电线制造和安装而造成的着火险情。建议在飞行试验大纲期间，按时间 50 小时间隔进

行这些检验。凡实际可行时，在下列飞行状态和机动之后应进行附加检验＝

(1 ）最大正 g 和负 g 机动

(2）最大滚转和侧滑机动

(3）最大爬升和下降

(4）临界速度刹车和反推力作动

c. 可能需要通过演示来验证所提供的设计是否适合于防止由于气流使火沿飞机外表面

从一个分系统扩散到另一个分系统。

经验教训

在使用染色液体作燃油喷溅试验时，应目视检查飞机，不得仅相信电影影片。

“ 3. 2. 2. 1. 4 隔离

应在最大可能范围内采用隔离设计，以防止由于无控制的

关于隔离设计要求 ,, 

理由（3. 2. 2. 1. 4) 

隔离是防止发生着火的→种有效手段。

理论指导

而导玫着火险情，

隔离通常与本规范所列的一种或多种其它设计一起使用，已将隔离设计用于易燃材料、易

燃油液及油汽、火源。如果易燃油液或袖汽寄到达火源的通路存在或者燃烧的油液或油汽有移

功到飞机其它部分的通路存在，则将存在着火险情。液密或气密的隔离屏是提供这些隔离的最

佳方法（3. 2. 2. 3. 日，此种设计适用于易燃油液箱、发动机舱及飞机本身，其目的在于限制易燃

油液和油汽从飞机内有控制的地点扩散到无控制之处。对于靠近人员舱、货舱、发动机舱、电子

设备舱的易燃油液箱，除了由油液和油汽储存舱所提供的屏障外，还应采用第二道液密或气密

隔离屏，与这些舱隔离，这可威少由于正常方式或意外事故所引起的易燃油液泄漏所造成的着

火。

对于所有飞机的发动机安装，不管发动机的数量和相对位置如何，都应包含隔离油液和油

汽的隔离屏，借助此隔离屏将发动机的附件段相压缩机段或包含很多易燃油液管路和附件的

脸所在段与温度超过 370℃的任何发动机表面相隔离。此隔离屏的作用在于防止易燃油液和

油汽与发动机的热段相接触。如果不可能隔离温度超过 370℃的发动机表面，应将附件置于较

远位置（3. 2. 2. 1. 5）并且与发动机舱隔离。为使易燃油液点燃的可能性减至最小，应将易燃油

液系统部件与正常工作或意外事故中可能产生电弧的电气设备相隔离，以使易燃油液点燃的

可能性减至最小。

隔离屏的设计适用于氧气系统和设备。将氧气管路和储氧箱与输送易燃油液和油汽的管

路和液箱相隔离，以减小泄漏的氧气促使火情加重的机会。使用 GJB 1565 的要求设计和安装

氧气系统。

另一种隔离设计用于防爆电气设备，此设计应该用于位于潜在易燃油液泄漏区内的电气

设备。
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性能参数

包括彼此之间隔离的以及与火糠隔离的材料和（或〉泊液的类型，隔离屏和防爆设备的位

置，材料选用、设计部位的环境条件。

“ 4. 2. 2. 1. 4 隔离

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的隔离

设计．应根据 来验证所提供的隔离设计的合适性。”

理由（4. 2. 2. 1. 4) 

必需在最大可能范围内使用这些预防性设计，以减小对探测和控制设施的需求。必须验证

所提供设计的合适程度，以消除不合适的设计并避免付出代价进行政型。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分。可使用全机试验、实验室试验、部

件试验、地面试验和飞行试验及演示，来验证所提供隔离设计的合适程度。

“3. 2. 2. 1. 5 分离

应在最大可能范围内采用分离设计，以防止由于无控制的

关于分离设计要求 ” 

理由（3. 2. 2. 1. 5) 

分离是防止着火的一种有效手段。

理论指导

而导鼓着火险情。

分离设计通常与本规范所列的一种或几种其它设计一起使用。分离设计巳用于可燃材料、

易燃油液及袖汽、火源．分离涉及系统、设备及管路（含有上述险情〉相E之间的物理关系，以及

官们与具有对它们造成险惰的故障模式的其它飞机部件之间的关系。一种分离设计是在导管

及设备所处位置使泄漏袖液通过重力、气流或管路内部压力的作用而与火源接触的可能性减

至最小．所有易燃油液管路最好铺设在电气设备和电气导管的下面。易燃油液管路不得经过

空气入口管或压力通风管铺设，并且电线不得经过排漏管铺设。燃油管不应通过人员舱或货舱

铺设．在燃油导管必需穿过载人舱或货舱时，管路中的管接头数目应保持最少，接头应设有护

罩（3. 2. 2. 1. 4 条）及排漏设施（3. 2. 2. 1. 8 条〉。不应将燃油泄漏源（诸阳管接头）置于可以点燃

燃油的物品附近，或置于可以点燃燃油的条件下。燃油箱不应置于发动机舱、载人舱及货舱内，

应避免将燃油箱设置在发动机舱的上部。如果燃油箱必须位于发动机舱的上部，则应采取措

施，防止燃油箱泄漏物进入发动机舱或排气系统。关于燃油系统设计见 HB/Z 146. 不允许将

设备、部件或管路置于火区内，除非需要其在火区内工作或执行功能。分离设计应该用于行李

舱或储存室的照明，应正确设置这些照明灯的位置或对这些灯采取防护措施，以防止点燃这些

舱内物品．应采取绝热层使设备的高温表面与易燃材料隔离。

性能参数

包括需彼此分离的以及与火源分离的材料和（或〉油液的类型、飞机内需分离的空间、材料

选用及设计部位的环填条件。

“4. 2. 2. L 5 分离
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应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 →』引起着火而广泛使用的分离

设计。应根据 来验证所提供的分离设计的合适性。”

理由（4. 2. 2. I. 5) 

必需在最大可能范围内使用这些预防设计以减小对探测和控制设施的需求。必须验证所

提供的设计的合适程度，以消除不合适设计并避免付出代价进行政型。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. I. I 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分，可使用全机试验、实验室试验、部

件试验、地面试验和飞行试验及演示来验证所提供分离设计的合适程度。

“ 3. 2. 2. I. 6 通风

应在最大可能范围内采用通风设计，以防止由于无控制的

关于通风设计要求 ” 

理由（3221-6)

通风是防止着火的一种有效手段。

理论指导

而导致着火险情。

通风通常与冷却（见 3. 2. 2. 1. 7 条）和排漏（见 3. 2. 2. 1. 8 条），以及本规范所列一种或几

种其它设计一起使用。通风设计用于易燃油液、油汽。通风利用气流来阻止易燃物、腐蚀性气

体及易爆气体一空气棍合韧在飞机脏内聚集。此设计适用于飞机甲可能出现易燃油液和油汽

泄漏的所有舱内。在所有的预期飞行和地面条件下，通风设施应适于将所有危险性油汽排出机

外安全部位。在确定通风设施的尺寸及位置时，应考虑因正常或意外损坏而造成的泄漏。在任

何地面或飞行条件下，不允许系统气流逆向流动或处于无气流流动状态，在所有条件下，都应

提供单向流动气流，确保从飞机中排出的油气在任何使用条件下都不会接触发动机排气尾流

或机轮刹车、冲击到飞机上，或重新进入飞机，并造成不安全状态。发动机通风可能必须接触排

气尾流。空气入口位置不应为结冰所堵塞，如果结冰达到使气流受到不利影响的程度，应确保

入口有合适的防冰措施昌在由油液或油汽隔离屏分隔而成的各舱内，应为每个舱提供单独的空

气入口，并确保在这些舱之间无空气交换。来自其它通风系统的空气可排放到火区，只要空气

温度为 93"C 或者低于 93℃，并且不能混入困泄漏而产生的易燃袖液、腐蚀性气体。确保任何火

区舱的所用通风气流能排放到机外，并且不排入任何其它通风系统。

性能参数

包括要排除的油汽类型和数量、需通风的舱的位置、所需气流空气入口和出口的位置和尺

寸、导管铺设、材料选择、设计部位的环境条件。

“ 4. 2. 2. I. 6 通风

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 ·引起着火而广泛使用的通风

设计。应根据 来验证所提供的通风设计的合适性。，，

理由（4. 2. 2. I. 6) 

必需在最大可能范围内使用这些预防性设计，以减少对探测和控制设施的需求。必须验证
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所提供设计的合适程度，以消除不合适的设计并避免付出代价进行改型。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分，应使用实验室试验、部件试验、地

面试验和飞行试验及演示来验证所提供的通风设计的合适程度。通风试验应按 GJB 243 冷却

程序进行。

澳示是验证排出的袖汽未重新进入飞机任何部位或造成任何不安全状态的最好方法。此

项演示可与排漏设计验证演示（3. 2. 2. 1. 8 条〉协调进行。

“ 3. 2. 2. 1. 7 玲却

应在最大可能范围内采用冷却设计，以防止由于无控制的

关于玲却设计要求 ” 

理由（3. 2. 2. 1. 7) 

冷卸是防止着火的一种有效手段．

理论指导

而导致着火险情。

冷却设计通常与通风（3. 2. 2. 1. 6 条）及本规范所列的一种或几种其它设计一起使用。冷

却设计适用于火摞。本设计用于飞机内可能存在热源和火糠的所有舱和其它区域。所提供的

冷却应有足够的能力来确保在任何使用条件下都不会超过飞机内已确立的所有温度极限。这

包括所安装设备的祖皮、任何附属设备温度、支撑结构温度及舱体温度。发动机舱和动力舱是

运用玲却设计的主要区域．电子电气设备舱也是要考虑的区域。在确定冷却设施的尺寸和位

置时，应考虑由正常或意外损坏而号l起的热表面，应将冷却空气入口设置在易燃油液和油汽、

腐蚀性袖液和油汽及发动机排气不可能进入系统之处。不应从发动机进气道引取冷却空气，来

自风扇函道的空气可用于冷却发动机部件．在所有地固和飞行条件下，提供单向流动气流。在

任何地面或飞行条件下不允许系统气流逆向流动，或处于无气流流动状态，确保从飞机中随同

冷却气流一起排出的易燃油汽或腐蚀性的油汽在任何使用条件下都不会接触发动机排气尾流

或机轮刹车、冲击到飞机上或重新进入飞机并造成不安全忧态。但是，发动机冷却空气可能必

须接触排气尾流。确保用于冷却任何火区舱或装在滑油散熟器、发动机、变流机、电动机等设备

的舱或 APlJ 舱的气流排放到机外，并且不排入其它任何冷却系统。

性能参数

包括热表面火源的位置、持续时间、频率、所需气流量、空气入口和出口的位置和尺寸、导

管铺设、材料选用及设计部位的环墙条件。

“4. 3. 3. I. 7 冷却

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的冷却

设计。应根据…→一一一一来验证所提供的玲却设计的合适性。”

理由（4. 2. 2. 1. 7) 

必需在最大可能范围内使用这些预防性设计，以减少对探测和控制设施的需求，必须验证

所提供设计的合适程度，以消除不合适的设计并避免付出代价进行改型。
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理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分，可使用实验室试验、部件试验、地

面试验和飞行试验及演示来验证所提供的冷却设计的合适程度．冷却试验应按 GJB 243 冷却

醒序进行。符合已确定的温度极限。最好的方法是通过演示来验证排出气体不会进入飞机的

任何部位，或造成任何其它不安全状况。此演示可与排漏设计验证演示（见 3. 2. 2. 1. 8 条〉同时

进行。

经验教训

对于飞机空中飞行、地面使用及发动机停车后的所有时间周期，重要的是确定可能暴露于

棋表面位置的每项零部件（发动机、设备、结构等〉的最大环境温度。应符合制造厂商对发动机
设备等的祖度极限。必须在不使用地面辅助玲却设备的情况下，满足发动机停车后温度极限．

“ 3. 2. 2. 1. 8 排漏

应在最大可能范围内采用排漏设计，以防止由于无控制的 而导致着火险情．

关于排漏设计要求 ” 

理由（3. 2. 2. 1. 的

排漏是防止飞机着火的一种有效手段。

理论指导

排漏的用途在于消除易燃物或腐蚀性油液的泄漏物堆积增厚，并且将有助于阻止易燃物、

腐蚀性油液聚集在飞机各舱内。通常与通风设计〈见 3. 2. 2.1. 6 条）及本规范所列的→项或几

项其它设计一起使用。此设计可适用于飞机内可能出现危险的油液世漏的所有舱。排漏设施

应适合于在所有预期的飞行和地面条件下将所有危险的袖液泄漏排放到飞机外部的安全位

置。需要排漏的部位有发动机舱（特别是附件段〉、辅助动力装置、囊式软油箱舱、油箱周围的干

舱空间，以及带封严罩的燃油、滑油和液压油管路和设备，镀金件的凹坑及其它类似位置。

在确定排漏设施的尺寸及位置时，应考虑因正常或意外损坏而造成的泄漏，应在发动机吊

挂、隔框提供足够数量的排漏孔，以允许泄漏物正常流动并聚集到低注点，并从机身、发动机短

舱、机翼或吊挂的底部排出，排漏孔所处位置应确保在任何地面或飞行条件下，都能使排漏油

液自由地排出，并且不会回到已排漏舱或其它任何舱．可能需要向后开口的通气构，以确保不

会产生空气回流并且不使已排出的油液或其油汽回到舱内。所有排漏孔应位于在飞行中会产

生抽汲力的位置。应确保排漏设施的安装在所有使用条件下都不使排放物与潜在火源（诸如！

APU 排气、发动机排气气流或机轮刹车〉相接触，或冲击到飞机上或进入飞机内，并不引起不

安全状态。推荐排漏孔或排漏管的最小内径为 9. 5mmo 较小的尺寸可能被堵塞。？当整个舱使
用单个排漏矶时，排漏孔尺寸应相应增大．例如，当整个发动机附件段排漏系缆使用一个排漏

孔时，排漏孔的尺寸应与所有泄漏物〈包括设备故障所引起的世漏物〉的量相容。在此情况下建
议最小流通面帜为 13cm2 o 

凡任何袖液或油汽回流可能产生着火险情或可能损坏任何相互连接的零部件时，不允许

使排漏管相E连接，不得使燃油排漏口与部件密封排漏口或与排放滑油、掖压油、水－酒精等

的电气附件的排漏管相E连接。但是，每一具体类型油液的排漏管可以连接于机外某点处，只
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要能够表明不存在从一个排漏口到另一个的回流，如果管路尺寸适于确保按上所述正确排漏，

这些排漏口可以相互连接。

性能参数

包括排放的油液类型、排放油液量、排漏出口的位置、与火源有关的排漏管铺设，排漏管经
舱隔框及结构的铺设，材料选用、排漏管和排漏出口位置处的环境条件。

“ 4. 2. 2. 1. 8 排漏

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的排漏

设计。应根据 来验证所提供的排漏设计的合适性。”

理由（4. 2. 2. 1. 8) 

必需在最大可能范围内使用这些预防性设计，以减少对探测和控制设施的需求。必须验证

所提供设计的合适程度，以消除不合适的设计并避免付出代价进行改型。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作

为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分，应使用实验室试验、部件试验、地

面试验和飞行试验及演示来验证所提供的冷却设计的合适程度。就考虑合适的排漏而言，由于
排漏口的位置或形态、排放油液的类型及数量，可能出现问题，因此排漏设施应经受排漏试验。
使用染色油液进行试验，用以验证所有可能有问题的和有潜在险情的排漏设施在能应用的飞
机地面和飞行使用姿态和条件下，都是可接受的。需要试验的排漏设施以及有关的试验程序可

以在系统分析中标识，应演示在服役期间可能遇到的所有可能条件下无燃袖或雾气冲击到或

进入飞机任何部位，或造成不安全因素。检验飞机上有无染色油液存在，确保无油液冲击到飞
机上的现象。在选定的使用条件下，记录数据，包括电影和摄影。

“ 3. 2. 2. 1. 9 电气搭铁和雷电防护

应在最大可能范围内采用电气搭铁和雷电防护设计，以防止由于无控制的

而导致着火险情。关于电气搭铁和雷电防护设计要求

理由（3. 2. 2. 1. 9) 

电气搭铁和雷电防护是防止着火的一种有效方法。

理论指导

电气搭铁和雷电防护通常与本规范所列的一种或多种其它设计一起使用，电气搭铁和雷
电防护设计己用于燃油系统，消除可能由电气设备、电线、静电或雷电引起的火源，关于电气搭
铁和雷电防妒应符合 HB 6129 的要求。

性能参数

包括燃袖系统细节。

“4. 2. 2. 1. 9 电气搭铁阳雷电防护

应根据分析和检验来验证为防止由于无控制的 引起着火而广泛使用的电气

搭铁和雷电防护设计。应根据 来验证所提供的搭铁设计的合适性。，，
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理由（4. 2. 2. 1. 的

必需在最大可能范围内使用这些预防性设计，以减少对探测和控制设施的需求．必须验证
所提供设计的合适程度，以消除不合适的设计并避免付出代价进行政型。

理论指导

应在进行 4. 2. 2. 1. 1 条所要求的分析和检验的同时，完成所要求的分析和检验，并应用作
为确定整架飞机所需防护而进行的着火险情分析的一部分，应使用实验室试验、部件试验、地
面试验、飞行试验及演示来验证所提供的搭铁及雷电防护设计的合适程度．应按所选定的规范
(HB 5876 及 HB 6129）进行。

“ 3. 2. 2. 1. 10 坠机后着火的预防

应在最大可能范围内采用下列设计，以防止发生坠机后着火险情．

3. 2. 2. 1. 10. 1 燃油包容特性一一一一。

3. 2. 2. 1. 10. 2 替代燃油一一一一。

3. 2. 2. 1. 10. 3 抑制火漉特性一一一一。”

理由（3. 2. 2. 1. 10) 

对坠机后着火预防是飞机防火灭火设计中需要考虑的另一个主要问题。记录表明，在一般
性可幸存坠机事件中，着火后的人员伤亡率大大高于着火前的．

理论指导

在坠机条件下，机载燃油是最大的着火险情。燃油泄漏、喷溅、汽化都有可能成为火源．火
源还包括发功机热部件、金属撞击时产生的火花放电、电气部件及电路损坏时产生的火花〈图
AI）。燃油的高挥发特性迅速引起着火，难以控制，使伤亡率增大。预防燃油燃烧可以由下列几

种方法来完成＝消除火惊、燃油包容、改变燃袖特性。

性能参数

包括燃袖及其它易燃油液以及其系统的设计和布局、电气系统设计和布局、材料选用、高

温系统和设备的位置、部件故障方式及影响。

经验教训
所提供的预防性方法包括抑制火源、燃油包容、代用燃油。一般而言，坠机事件中必须考虑

的火源为电源、热表面、摩擦火花或火焰。控制形成着火的三个基本要素，可实现防火。

燃油包容

飞机燃油包容是减少或防止火烧伤亡率的最有效方法。在设计阶段，采用燃油包容性设
计，消除机上人员受坠机着火伤害的可能性或不允许油箱轻易受损，应对油箱布局、形状、材

料、接头及附件加以考虑。采用“分离”（3. 2. z. 1. 5 条）设计指导中所述的有关设计〈诸如不在
载人舱内或货舱内设置油箱）。

燃油包容性设计准则按 FAA ADS-24 等文件

良好的初始燃油包容性设计特性能够补充切始结构程度，并且无需付出代价进行改型．

易燃油液部件及管路

不应使输送易燃油液的部件和附件处于在坠机环境下与地面接触的位置。易燃油液管路
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