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【颁布日期】1985.12.31 
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２月１８日第二次修订, ＣＣＡＲ－２５－Ｒ2, ２００１年５月１４日发布的《中国民用航

空总局关于修订《运输类飞机适航标准的决定》将本文修正） 

【正文】 

    总目录 

    Ａ分部  总则 

    §２５．１  适用范围 

    §２５．２  〔备用〕 

    Ｂ分部  飞行 

    总则 

    §２５．２１  证明符合性的若干规定 

    §２５．２３  载重分布限制 

    §２５．２５  重量限制 

    §２５．２７  重心限制 

    §２５．２９  空重和相应的重心 

    §２５．３１  可卸配重 

    §２５．３３  螺旋桨转速和桨距限制 

    性能 

    §２５．１０１  总则 

    §２５．１０３  失速速度 

    §２５．１０５  起飞 

    §２５．１０７  起飞速度 

    §２５．１０９  加速一停止距离 

    §２５．１１１  起飞航迹 



    §２５．１１３  起飞距离和起飞滑跑距离 

    §２５．１１５  起飞飞行航迹 

    §２５．１１７  爬升：总则 

    §２５．１１９  着陆爬升：全发工作 

    §２５．１２１  爬升：单发停车 

    §２５．１２３  航路飞行航迹 

    §２５．１２５  着陆 

    操纵性和机动性 

    §２５．１４３  总则 

    §２５．１４５  纵向操纵 

    §２５．１４７  航向和横向操纵 

    §２５．１４９  最小操纵速度 

    配平 

    §２５．１６１  配平 

    稳定性 

    §２５．１７１  总则 

    §２５．１７３  纵向静稳定性 

    §２５．１７５  纵向静稳定性的演示 

    §２５．１７７  【横向—航向静稳定性】① 

    注①：修订处加【  】 

    §２５．１８１  动稳定性 

    失速 

    §２５．２０１  失速演示 

    §２５．２０３  失速特性 

    §２５．２０５  【〔删除〕】 

    §２５．２０７  失速警告 

    地面和水面操纵特性 

    §２５．２３１  纵向稳定性和操纵性 

    §２５．２３３  航向稳定性和操纵性 

    §２５．２３５  滑行条件 

    §２５．２３７  风速 

    §２５．２３９  水面喷溅特性、操纵性和稳定性 



    其它飞行要求 

    §２５．２５１  振动和抖振 

    §２５．２５３  高速特性 

    §２５．２５５  失配平特性 

    Ｃ分部  结构 

    总则 

    §２５．３０１  载荷 

    §２５．３０３  安全系数 

    §２５．３０５  强度与变形 

    §２５．３０７  结构符合性的证明 

    飞行载荷 

    §２５．３２１  总则 

    飞行机动和突风情况 

    §２５．３３１  总则 

    §２５．３３３  飞行包线 

    §２５．３３５  设计空速 

    §２５．３３７  限制机动载荷系数 

    §２５．３４１  突风载荷 

    §２５．３４３  设计燃油和滑油载重 

    §２５．３４５  增升装置 

    §２５．３４９  滚转情况 

    §２５．３５１  偏航情况 

    补充情况 

    §２５．３６１  发动机扭矩 

    §２５．３６３  发动机架的侧向载荷 

    §２５．３６５  增压舱载荷 

    §２５．３６７  发动机失效引起的非对称载荷 

    §２５．３７１  陀螺载荷 

    §２５．３７３  速度控制装置 

    操纵面和操纵系统载荷 

    §２５．３９１  操纵面载荷：总则 

    §２５．３９３  平行于铰链线的载荷 



    §２５．３９５  操纵系统 

    §２５．３９７  操纵系统载荷 

    §２５．３９９  双操纵系统 

    §２５．４０５  次操纵系统 

    §２５．４０７  配平调整片的影响 

    §２５．４０９  调整片 

    §２５．４１５  地面突风情况 

    §２５．４２７  非对称载荷 

    §２５．４４５  外侧垂直安定面 

    §２５．４５７  襟翼 

    §２５．４５９  特殊装置 

    地面载荷 

    §２５．４７１  总则 

    §２５．４７３  地面载荷情况和假定 

    §２５．４７７  起落架布置 

    §２５．４７９  水平着陆情况 

    §２５．４８１  尾沉着陆情况 

    §２５．４８３  单轮着陆情况 

    §２５．４８５  侧向载荷情况 

    §２５．４８７  回跳着陆情况 

    §２５．４８９  地面操纵情况 

    §２５．４９１  起飞滑跑 

    §２５．４９３  滑行刹车情况 

    §２５．４９５  转弯 

    §２５．４９７  尾轮侧偏 

    §２５．４９９  前轮侧偏 

    §２５．５０３  回转 

    §２５．５０７  倒行刹车 

    §２５．５０９  牵引载荷 

    §２５．５１１  地面载荷：多轮起落架装置上的非对称载荷 

    【§２５．５１９  顶升和系留装置】 

    水载荷 



    §２５．５２１  总则 

    §２５．５２３  设计重量和重心位置 

    §２５．５２５  载荷的假定 

    §２５．５２７  船体和主浮筒载荷系数 

    §２５．５２９  船体和主浮筒着水情况 

    §２５．５３１  船体和主浮筒起飞情况 

    §２５．５３３  船体和主浮筒底部压力 

    §２５．５３５  辅助浮筒载荷 

    §２５．５３７  水翼载荷 

    应急着陆情况 

    §２５．５６１  总则 

    【§２５．５６２  应急着陆动力要求】 

    §２５．５６３  水上迫降的结构要求 

    疲劳评定 

    §２５．５７１  结构的损伤容限和疲劳评定 

    闪电防护 

    §２５．５８１  闪电防护 

    Ｄ分部  设计与构造 

    总则 

    §２５．６０１  总则 

    §２５．６０３  材料 

    §２５．６０５  制造方法 

    §２５．６０７  紧固件 

    §２５．６０９  结构保护 

    §２５．６１１  可达性措施 

    §２５．６１３  材料的强度性能和设计值 

    §２５．６１５  【〔删除〕】 

    §２５．６１９  特殊系数 

    §２５．６２１  铸件系数 

    §２５．６２３  支承系数 

    §２５．６２５  接头系数 

    §２５．６２９  【气动弹性稳定性要求】 



    §２５．６３１  鸟撞损伤 

    操纵面 

    §２５．６５１  强度符合性的证明 

    §２５．６５５  安装 

    §２５．６５７  铰链 

    操纵系统 

    §２５．６７１  总则 

    §２５．６７２  增稳系统及自动和带动力的操纵系统 

    §２５．６７３  【〔删除〕】 

    §２５．６７５  止动器 

    §２５．６７７  配平系统 

    §２５．６７９  操纵系统突风锁 

    §２５．６８１  限制载荷静力试验 

    §２５．６８３  操作试验 

    §２５．６８５  操纵系统的细节设计 

    §２５．６８９  钢索系统 

    §２５．６９３  关节接头 

    §２５．６９７  升力和阻力装置及其操纵器件 

    §２５．６９９  升力和阻力装置指示器 

    §２５．７０１  襟翼【与缝翼】的交连 

    §２５．７０３  起飞警告系统 

    起落架 

    §２５．７２１  总则 

    §２５．７２３  减震试验 

    §２５．７２５  限制落震试验 

    §２５．７２７  储备能量吸收落震试验 

    §２５．７２９  收放机构 

    §２５．７３１  机轮 

    §２５．７３３  轮胎 

    §２５．７３５  刹车 

    §２５．７３７  滑橇 

    浮筒和船体 



    §２５．７５１  主浮筒浮力 

    §２５．７５３  主浮筒设计 

    §２５．７５５  船体 

    载人和装货设施 

    §２５．７７１  驾驶舱 

    §２５．７７２  驾驶舱舱门 

    §２５．７７３  驾驶舱视界 

    §２５．７７５  风挡和窗户 

    §２５．７７７  驾驶舱操纵器件 

    §２５．７７９  驾驶舱操纵器件的动作和效果 

    §２５．７８１  驾驶舱操纵手柄形状 

    §２５．７８３  舱门 

    §２５．７８５  座椅、卧辅、安全带和肩带 

    §２５．７８７  储存舱 

    §２５．７８９  客舱和机组舱以及厨房中物件的固定 

    §２５．７９１  旅客通告标示【和标牌】 

    §２５．７９３  地板表面 

    应急设施 

    §２５．８０１  水上迫降 

    §２５．８０３  应急撤离 

    §２５．８０５  【〔删除〕】 

    §２５．８０７  【应急出口】 

    §２５．８０９  应急出口的布置 

    【§２５．８１０  应急撤离辅助设施与撤离路线】 

    §２５．８１１  应急出口的标记 

    §２５．８１２  应急照明 

    §２５．８１３  应急出口通路 

    §２５．８１５  过道宽度 

    §２５．８１７  最大并排座椅数 

    §２５．８１９  下层服务舱（包括厨房） 

    通风和加温 

    §２５．８３１  通风 



    §２５．８３２  座舱臭氧浓度 

    §２５．８３３  【燃烧】加温系统 

    增压 

    §２５．８４１  增压座舱 

    §２５．８４３  增压座舱的试验 

    防火 

    §２５．８５１  【灭火器】 

    §２５．８５３  座舱内部设施 

    【§２５．８５４  厕所防火】 

    §２５．８５５  货舱和行李舱 

    §２５．８５７  货舱等级 

    §２５．８５８  货舱火警探测系统 

    §２５．８５９  燃烧加温器的防火 

    §２５．８６３  可燃液体的防火 

    §２５．８６５  飞行操纵系统、发动机架和其它飞行结构的防火 

    §２５．８６７  其它部件的防火 

    【§２５．８６９  系统防火】 

    其它 

    §２５．８７１  定飞机水平的设施 

    §２５．８７５  螺旋桨附近区域的加强 

    Ｅ分部  动力装置 

    总则 

    §２５．９０１  安装 

    §２５．９０３  发动机 

    【§２５．９０４  起飞推力自动控制系统（ＡＴＴＣＳ）】 

    §２５．９０５  螺旋桨 

    §２５．９０７  螺旋桨振动 

    §２５．９２５  螺旋桨间距 

    §２５．９２９  螺旋桨除冰 

    §２５．９３３  反推力系统 

    §２５．９３４  涡轮喷气发动机反推力装置系统试验 

    §２５．９３７  涡轮螺旋桨阻力限制系统 



    §２５．９３９  涡轮发动机工作特性 

    §２５．９４１  进气系统、发动机和排气系统的匹配性 

    §２５．９４３  负加速度 

    §２５．９４５  推力或功率增大系统 

    燃油系统 

    §２５．９５１  总则 

    §２５．９５２  燃油系统分析和试验 

    §２５．９５３  燃油系统的独立性 

    §２５．９５４  燃油系统的闪电防护 

    §２５．９５５  燃油流量 

    §２５．９５７  连通油箱之间的燃油流动 

    §２５．９５９  不可用燃油量 

    §２５．９６１  燃油系统在热气候条件下的工作 

    §２５．９６３  燃油箱：总则 

    §２５．９６５  燃油箱试验 

    §２５．９６７  燃油箱安装 

    §２５．９６９  燃油箱的膨胀空间 

    §２５．９７１  燃油箱沉淀槽 

    §２５．９７３  油箱加油口接头 

    §２５．９７５  燃油箱的通气和汽化器蒸气的排放 

    §２５．９７７  燃油箱出油口 

    §２５．９７９  压力加油系统 

    §２５．９８１  燃油箱温度 

    燃油系统部件 

    §２５．９９１  燃油泵 

    §２５．９９３  燃油系统导管和接头 

    §２５．９９４  燃油系统部件的防护 

    §２５．９９５  燃油阀 

    §２５．９９７  燃油滤网或燃油滤 

    §２５．９９９  燃油系统放液嘴 

    §２５．１００１  应急放油系统 

    滑油系统 



    §２５．１０１１  总则 

    §２５．１０１３  滑油箱 

    §２５．１０１５  滑油箱试验 

    §２５．１０１７  滑油导管和接头 

    §２５．１０１９  滑油滤网或滑油滤 

    §２５．１０２１  滑油系统放油嘴 

    §２５．１０２３  滑油散热器 

    §２５．１０２５  滑油阀 

    §２５．１０２７  螺旋桨顺桨系统 

    冷却 

    §２５．１０４１  总则 

    §２５．１０４３  冷却试验 

    §２５．１０４５  冷却试验程序 

    进气系统 

    §２５．１０９１  进气 

    §２５．１０９３  进气系统的防冰 

    §２５．１１０１  汽化器空气预热器的设计 

    §２５．１１０３  进气系统管道和空气导管系统 

    §２５．１１０５  进气系统的空气滤 

    §２５．１１０７  中间冷却器和后冷却器 

    排气系统 

    §２５．１１２１  总则 

    §２５．１１２３  排气管 

    §２５．１１２５  排气热交换器 

    §２５．１１２７  排气驱动的涡轮增压器动力装置的操纵器件和附件 

    §２５．１１４１  动力装置的操纵器件：总则 

    §２５．１１４２  辅助动力装置的操纵器件 

    §２５．１１４３  发动机的操纵器件 

    §２５．１１４５  点火开关 

    §２５．１１４７  混合比操纵器件 

    §２５．１１４９  螺旋桨转速和桨距的操纵器件 

    §２５．１１５３  螺旋桨顺桨操纵器件 



    §２５．１１５５  反推力和低于飞行状态的桨距调定 

    §２５．１１５７  汽化器空气温度控制装置 

    §２５．１１５９  增压器操纵器件 

    §２５．１１６１  应急放油系统的操纵器件 

    §２５．１１６３  动力装置附件 

    §２５．１１６５  发动机点火系统 

    §２５．１１６７  附件传动箱 

    动力装置的防火 

    §２５．１１８１  指定火区的范围 

    §２５．１１８２  防火墙后面的短舱区域和包含可燃液体 

    导管的发动机吊舱连接结构 

    §２５．１１８３  输送可燃液体的组件 

    §２５．１１８５  可燃液体 

    §２５．１１８７  火区的排液和通风 

    §２５．１１８９  切断措施 

    §２５．１１９１  防火墙 

    §２５．１１９２  发动机附件部分的隔板 

    §２５．１１９３  发动机罩和短舱蒙皮 

    §２５．１１９５  灭火系统 

    §２５．１１９７  灭火剂 

    §２５．１１９９  灭火瓶 

    §２５．１２０１  灭火系统材料 

    §２５．１２０３  火警探测系统 

    §２５．１２０７  符合性 

    Ｆ分部  设备 

    总则 

    §２５．１３０１  功能和安装 

    §２５．１３０３  飞行和导航仪表 

    §２５．１３０５  动力装置仪表 

    §２５．１３０７  其它设备 

    §２５．１３０９  设备、系统及安装 

    【§２５．１３１６  系统闪电防护】 



    仪表：安装 

    §２５．１３２１  布局和可见度 

    §２５．１３２２  警告灯、戒备灯和提示灯 

    §２５．１３２３  空速指示系统 

    §２５．１３２５  静压系统 

    §２５．１３２６  空速管加温指示系统 

    §２５．１３２７  磁航向指示器 

    §２５．１３２９  自动驾驶仪系统 

    §２５．１３３１  使用能源的仪表 

    §２５．１３３３  仪表系统 

    §２５．１３３５  飞行指引系统 

    §２５．１３３７  动力装置仪表 

    电气系统和设备 

    §２５．１３５１  总则 

    §２５．１３５３  电气设备及安装 

    §２５．１３５５  配电系统 

    §２５．１３５７  电路保护装置 

    §２５．１３５９  【〔删除〕】 

    §２５．１３６３  电气系统试验 

    灯 

    §２５．１３８１  仪表灯 

    §２５．１３８３  着陆灯 

    §２５．１３８５  航行灯系统的安装 

    §２５．１３８７  航行灯系统二面角 

    §２５．１３８９  航行灯灯光分布和光强 

    §２５．１３９１  前、后航行灯水平平面内的最小光强 

    §２５．１３９３  前、后航行灯任一垂直平面内的最小光强 

    §２５．１３９５  前、后航行灯的最大掺入光强 

    §２５．１３９７  航行灯颜色规格 

    §２５．１３９９  停泊灯 

    §２５．１４０１  防撞灯系统 

    §２５．１４０３  机翼探冰灯 



    安全设备 

    §２５．１４１１  总则 

    §２５．１４１３  【〔删除〕】 

    §２５．１４１５  水上迫降设备 

    §２５．１４１６  【〔删除〕】 

    §２５．１４１９  防冰 

    §２５．１４２１  扩音器 

    【§２５．１４２３  机在广播系统】 

    其它设备 

    §２５．１４３１  电子设备 

    §２５．１４３３  真空系统 

    §２５．１４３５  液压系统 

    §２５．１４３８  增压系统和气动系统 

    §２５．１４３９  防护性呼吸设备 

    §２５．１４４１  氧气设备和供氧 

    §２５．１４４３  最小补氧流量 

    §２５．１４４５  氧气分配系统设置的规定 

    §２５．１４４７  分氧装置设置的规定 

    §２５．１４４９  判断供氧的措施 

    §２５．１４５０  化学氧气发生器 

    §２５．１４５１  【〔删除〕】 

    §２５．１４５３  防止氧气设备破裂的规定 

    §２５．１４５５  易冻液体的排放 

    §２５．１４５７  驾驶舱录音机 

    §２５．１４５９  飞行记录器 

    §２５．１４６１  含高能转子的设备 

    Ｇ分部  使用限制和资料 

    §２５．１５０１  总则 

    使用限制 

    §２５．１５０３  空速限制：总则 

    §２５．１５０５  最大使用限制速度 

    §２５．１５０７  机动速度 



    §２５．１５１１  襟翼展态速度 

    §２５．１５１３  最小操纵速度 

    §２５．１５１５  有关起落架的速度 

    §２５．１５１９  重量、重心和载重分布 

    §２５．１５２１  动力装置限制 

    §２５．１５２２  辅助动力装置限制 

    §２５．１５２３  最小飞行机组 

    §２５．１５２５  运行类型 

    §２５．１５２７  最大使用高度 

    §２５．１５２９  持续适航文件 

    §２５．１５３１  机动飞行载荷系数 

    §２５．１５３３  附加使用限制 

    标记和标牌 

    §２５．１５４１  总则 

    §２５．１５４３  仪表标记：总则 

    §２５．１５４５  空速限制信息 

    §２５．１５４７  磁航向指示器 

    §２５．１５４９  动力装置和辅助动力装置仪表 

    §２５．１５５１  滑油油量指示器 

    §２５．１５５３  燃油油量表 

    §２５．１５５５  操纵器件标记 

    §２５．１５５７  其它标记和标牌 

    §２５．１５６１  安全设备 

    §２５．１５６３  空速标牌 

    飞机飞行手册 

    §２５．１５８１  总则 

    §２５．１５８３  使用限制 

    §２５．１５８５  使用程序 

    §２５．１５８７  性能资料 

    附录 

    附录Ａ 

    附录Ｂ 



    附录Ｃ 

    附录Ｄ 

    附录Ｅ 

    附录Ｆ 

    【第Ⅰ部分  表明符合§２５．８５３或§２５．８５５的试验准则和程序】 

    【第Ⅱ部分  座椅垫的可燃性】 

    【第Ⅲ部分  确定货舱衬垫抗火焰烧穿性的试验方法】 

    【第Ⅳ部分  测定热辐射下客舱材料热释放速率的试验方法】 

    【第Ⅴ部分  测定舱内材料发烟特性的试验方法】 

    附录Ｇ  连续突风设计准则 

    附录Ｈ  持续适航文件 

    【附录Ｉ  起飞推力自动控制系统（ＡＴＴＣＳ）的安装】 

    【附录Ｊ  应急撤离演示】 

    Ａ分部  总则 

    §２５．１  适用范围 

    （ａ）  本部规定供颁发和更改运输类飞机型号合格证用的适航标准。 

    （ｂ）  按照中国民用航空规章有关的部的规定申请运输类飞机型号合格证或申请对该

合格证进行更改的法人，必须表明符合本部中适用的要求。 

    §２５．２  〔备用〕 

    Ｂ分部  飞行 

    总则 

    §２５．２１  证明符合性的若干规定 

    （ａ）  本分部的每项要求，在申请审定的载重状态范围内，对重量和重心的每种相应

组合，均必须得到满足，证实时必须按下列规定： 

    （１）  用申请合格审定的该型号飞机进行试验，或根据试验结果进行与试验同样准确

的计算； 

    （２）  如果由所检查的各种组合不能合理地推断其符合性，则应对重量与重心的每种

预期的组合进行系统的检查。 

    （ｂ）  【〔备用〕】 

    （ｃ）  飞机的操纵性、稳定性、配平和失速特性，必须在直到预期最大使用高度的每

一高度予以证实。 

    （ｄ）  【飞行试验中的关键参数，诸如重量、装载（重心和惯量）、空速、功率和风等，



在飞行试验期间必须保持在相应关键值的可接受允差内。】 

    （ｅ）  如果依靠增稳系统或其它自动系统或动力作动系统才能满足飞行特性要求时，

则必须表明符合§２５．６７１和§２５．６７２。 

    （ｆ）  在满足§２５．１０５（ｄ）、§２５．１２５、§２５．２３３和§２５．２

３７的要求时，必须在离地面１０米高度处测量风速，或按测量风速的高度和１０米高度之

差进行修正。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．２３  载重分布限制 

    （ａ）  必须制定飞机可以安全运行的重量和重心范围。如果某一重量与重心的组合仅

允许落在某种载重分布限制（例如展向分布）内，而该限制又可能无意中被超过，则必须制

定这些限制和相应的重量与重心组合。 

    （ｂ）  载重分布限制不得超过： 

    （１）  选定的限制； 

    （２）  证明结构符合要求所使用的限制； 

    （３）  表明符合本分部每项适用的飞行要求的限制。 

    §２５．２５  重量限制 

    （ａ）  最大重量  必须制定对应于飞机运行状态（例如在机坪、地面或水面滑行、起

飞、航路和着陆时）、环境条件（例如高度和温度）及载重状态（例如无油重量、重心位置和

重量分布）的最大重量，使之不超过： 

    （１）  申请人针对该特定条件选定的最轻的重量； 

    （２）  表明符合每项适用的结构载荷要求和飞行要求的最重的重量。装有助推火箭发

动机的飞机除外，这类飞机的最大重量不得超过按本部附录Ｅ规定的最重的重量。 

    【（３）  表明符合中国民用航空总局有关噪声审定的最重的重量。】 

    （ｂ）  最小重量  必须制定最小重量（表明符合本部每项适用的要求的最轻重量），使

之不低于： 

    （１）  申请人选定的最轻的重量； 

    （２）  设计最小重量（表明符合本部每项结构载荷情况的最轻重量）； 

    （３）  表明符合每项适用的飞行要求的最轻的重量。 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    §２５．２７  重心限制 

    必须按每种实际可区分的运行状态制定重心前限和重心后限。这些限制不得超过： 

    （ａ）  申请人选定的极限； 



    （ｂ）  证明结构符合要求所使用的极限； 

    （ｃ）  表明符合每项适用的飞行要求的极限。 

    §２５．２９  空重和相应的重心 

    （ａ）  空重与相应的重心必须用飞机称重的方法确定。称重时飞机上装有： 

    （１）  固定配重； 

    （２）  按§２５．９５９确定的不可用燃油； 

    （３）  全部工作流体，包括： 

    （ｉ）  滑油； 

    （ｉｉ）  液压油； 

    （ｉｉｉ）  机上系统正常工作所需的其它流体，但饮用水、厕所预注水和发动机用的

喷液除外。 

    （ｂ）  确定空重时的飞机状态必须是明确定义的并易于再现。 

    §２５．３１  可卸配重 

    在表明符合本分部的飞行要求时，可采用可卸配重。 

    §２５．３３  螺旋桨转速和桨距限制 

    （ａ）  必须对螺旋桨转速和桨距值加以限制，以确保： 

    （１）  在正常工作状态下安全运行； 

    （２）  符合§２５．１０１到§２５．１２５中的性能要求。 

    （ｂ）  调速器必须有螺旋桨转速限制装置。它必须限制所调发动机的最大可能转速，

使之不超过最大允许转速。 

    （ｃ）  【必须调整桨叶低距限位器装置，使发动机在下列条件下不超过其最大允许转

速的１０３％或经批准的最大超转的９９％，两者中取大者：】 

    （１）螺旋桨桨叶在低距限制位置，调速器不工作； 

    （２）标准大气，飞机静止，【无风】； 

    【（３）对活塞式发动机飞机，发动机在起飞进气压力限制下工作；对涡桨发动机飞机，

发动机在最大起飞扭矩限制下工作。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    性能 

    §２５．１０１  总则 

    （ａ）  除非另有规定，飞机必须按周围大气条件和静止空气满足本分部适用的性能要

求。 

    （ｂ）  受发动机功率（推力）影响的性能必须基于下述相对湿度： 



    （１）  对于涡轮发动机飞机： 

    （ｉ）  在等于和低于标准温度时，相对湿度为８０％； 

    （ｉｉ）  在等于和高于标准温度加２８℃（５０°Ｆ）时，相对湿度为３４％。在这

两种温度之间，相对湿度按线性变化。 

    （２）  对于活塞发动机飞机，标准大气下相对湿度为８０％。发动机功率的蒸气压力

修正按下表： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

  高    度｜  蒸气压力  ｜    比  湿  度  ｜    相对密度 

          ｜            ｜        Ｗ      ｜      σ 

    Ｈ    ｜    ｅ      ｜〔公斤水蒸气／公｜〔ρ／零高标准 

          ｜            ｜斤干燥空气〕    ｜大气密度〕 

  〔米〕  ｜〔毫米汞柱〕｜                ｜ 

－－－－－｜－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

０        ｜１０．２    ｜０．００８４９  ｜０．９９５０８ 

－－－－－｜－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

２５０    ｜９．２１    ｜０．００７８６  ｜０．９７１７９ 

－－－－－｜－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

５００    ｜８．２８    ｜０．００７２７  ｜０．９４８８６ 

－－－－－｜－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

７５０    ｜７．４３    ｜０．００６７２  ｜０．９２６３７ 

－－－－－｜－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

１，０００｜６．６６    ｜０．００６２１  ｜０．９０４２４ 

－－－－－｜－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

１，２５０｜５．９６    ｜０．００５７２  ｜０．８８２４８ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

１，５００｜５．３２  ｜０．００５２７  ｜０．８６１１３ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

１，７５０｜４．７５  ｜０．００４８５  ｜０．８４０１５ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

２，０００｜４．２４  ｜０．００４４５  ｜０．８１９５５ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 



２，２５０｜３．７７  ｜０．００４０８  ｜０．７９９３３ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

２，５００｜３．３４  ｜０．００３７４  ｜０．７７９４９ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

２，７５０｜２．９７  ｜０．００３４２  ｜０．７６０００ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

３，０００｜２．６３  ｜０．００３１２  ｜０．７４０８６ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

４，５００｜１．２２  ｜０．００１７６  ｜０．６３３５３ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

６，０００｜０．５３１｜０．０００９３４｜０．５３８２９ 

－－－－－｜－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－ 

７，５００｜０．２１７｜０．０００４６７｜０．４５４５３ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

  高    度  ｜    蒸气压力  ｜    比  湿  度  ｜    相对密度 

            ｜              ｜        Ｗ      ｜      σ 

    Ｈ      ｜      ｅ      ｜〔磅水蒸气／磅  ｜〔ρ／零高标准 

            ｜              ｜干燥空气〕      ｜大气密度〕 

  〔英尺〕  ｜〔英寸汞柱〕  ｜                ｜ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

０          ｜０．４０３    ｜０．００８４９  ｜０．９９５０８ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

１，０００  ｜０．３５４    ｜０．００７７３  ｜０．９６６７２ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

２，０００  ｜０．３１１    ｜０．００７０３  ｜０．９３８９５ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

３，０００  ｜０．２７２    ｜０．００６３８  ｜０．９１１７８ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

４，０００  ｜０．２３８    ｜０．００５７８  ｜０．８８５１４ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

５，０００  ｜０．２０７    ｜０．００５２３  ｜０．８５９１０ 



－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

６，０００  ｜０．１８０５  ｜０．００４７２  ｜０．８３３６１ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

７，０００  ｜０．１５６６  ｜０．００４２５  ｜０．８０８７０ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

８，０００  ｜０．１３５６  ｜０．００３８２  ｜０．７８４３４ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

９，０００  ｜０．１１７２  ｜０．００３４３  ｜０．７６０５３ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

１０，０００｜０．１０１０  ｜０．００３０７  ｜０．７３７２２ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

１５，０００｜０．０４６３  ｜０．００１７１  ｜０．６２８６８ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

２０，０００｜０．０１９７８｜０．０００８９６｜０．５３２６３ 

－－－－－－｜－－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－ 

２５，０００｜０．００７７８｜０．０００４３６｜０．４４８０６ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    （ｃ）  性能必须对应于在特定周围大气条件、特定飞行状态和本条（ｂ）规定的相对

湿度下的可用推进力。该可用推进力必须与不超过批准的功率（推力）扣除下列损失后的发

动机功率（推力）相对应： 

    （１）  安装损失； 

    （２）  特定周围大气条件和特定飞行状态下由附件及辅助装置所吸收的功率或当量推

力。 

    （ｄ）  除非另有规定，申请人必须选择飞机的起飞、航路、进场和着陆形态。 

    （ｅ）  飞机形态可随重量、高度和温度变化，使之适合本条（ｆ）要求的操作程序。 

    （ｆ）  除非另有规定，在确定加速一停止距离、起飞飞行航迹、起飞距离和着陆距离

时，改变飞机的形态、速度、功率（推力），必须按照申请人为使用操作所制定的程序进行。 

    （ｇ）  必须制定与§２５．１１９和§２５．１２１（ｄ）中规定的条件相应的执行

中断着陆和中断进场的程序。 

    （ｈ）  按本条（ｆ）和（ｇ）所制定的程序必须： 

    （１）  在飞机服役中能够由具有中等技巧的机组一贯正确地执行； 

    （２）  采用安全可靠的方法或装置； 



    （３）  计及在服役中执行这些程序时可合理预期的时间滞后。 

    §２５．１０３  失速速度 

    （ａ）  ＶS 是在下列状态下的校正失速速度，即飞机可以操纵的定常飞行的最小速度，

以节计： 

    （１）  在此失速速度时推力为零，或者，如果所产生的推力对失速速度没有显著影响，

则发动机处于慢车状态并收回油门； 

    （２）  螺旋桨桨距操纵装置（如果装有）处于符合本条（ａ）（１）所需位置，而该飞

机在其它方面（例如襟翼和起落架）处于使用ＶS 进行试验所具有的状态； 

    （３）  重量为以ＶS 作为因素来确定是否符合所要求的性能标准时采用的重量； 

    （４）  重心在允许的最不利位置。 

    （ｂ）  失速速度ＶS 是用以下方式获得的最小速度： 

    （１）  配平飞机使其以１．２ＶS 至１．４ＶS 的速度作直线飞行。在足够高于失速

速度以保证定常飞行状态的速度上，操纵升降舵，其操纵速率使飞机的速度降低不超过每秒

１节； 

    （２）  满足２５．２０３的飞行特性规定。 

    §２５．１０５  起飞 

    （ａ）  必须确定在下列条件下，§２５．１０７所述的起飞速度、§２５．１０９所

述的加速一停止距离、§２５．１１１所述的起飞航迹及§２５．１１３所述的起飞距离和

起飞滑跑距离： 

    （１）  申请人所选定的使用限制范围内的每一重量、高度和周围温度； 

    （２）  所选定的起飞形态。 

    （ｂ）  为确定本条所需数据而用的起飞，不得要求特殊的驾驶技巧或机敏。 

    （ｃ）  起飞数据必须基于下列条件： 

    （１）  对于陆上飞机和水陆两用飞机，平整、干燥并有硬质道面的跑道； 

    （２）  对于水上飞机和水陆两用飞机，平静的水面； 

    （３）  对于滑橇式飞机，平整、干燥的雪地。 

    （ｄ）  在所制定的该飞机使用限制范围内，起飞数据必须计及下列项目的使用修正因

素： 

    （１）  沿起飞航迹不大于名义风逆风分量的５０％，和沿起飞航迹不小于名义风顺风

分量的１５０％； 

    （２）  跑道有效坡度。 

    §２５．１０７  起飞速度 



    （ａ）  Ｖ1 必须根据ＶEF 制定如下： 

    （１）  ＶEF 是假定临界发动机失效时的校正空速。ＶEF 必须由申请人选定，但不得小

于按§２５．１４９（ｅ）确定的ＶMCG ； 

    （２）  Ｖ1 是申请人选定的起飞决断速度，以校正空速表示。但Ｖ1 不得小于ＶEF 加

上在下述时间间隔内临界发动机不工作该飞机的速度增量，此时间间隔指从临界发动机失效

瞬间至驾驶员意识到该发动机失效并作出反应的瞬间，后一瞬间以驾驶员在加速一停止试验

中采取最初的减速措施为准。 

    （ｂ）  Ｖ2MIN，以校正空速表示，不得小于： 

    （１）  １．２ＶS ，用于： 

    （ｉ）  双发和三发涡轮螺旋桨和活塞发动机飞机； 

    （ｉｉ）  无措施使单发停车带动力失速速度显著降低的涡轮喷气飞机； 

    （２）  １．１５ＶS ，用于： 

    （ｉ）  三发以上的涡轮螺旋桨和活塞发动机飞机； 

    （ｉｉ）  有措施使单发停车带动力失速速度显著降低的涡轮喷气飞机； 

    （３）  １．１ＶMCA ，ＶMCA 按§２５．１４９确定。 

    （ｃ）  Ｖ2 ，以校正空速表示，必须由申请人选定，以提供至少为§２５．１２１（ｂ）

所要求的爬升梯度。但Ｖ2 不得小于： 

    （１）  Ｖ2MIN； 

    （２）  ＶR 加上在达到高于起飞表面１０．７米（３５英尺）高度时所获得的速度增

量（按照§２５．１１１（ｃ）（２））。 

    （ｄ）  ＶMU，为校正空速，在等于和高于该速度时，飞机可能安全离地并继续起飞。

ＶMU 速度必须在申请审定的整个推重比范围内由申请人选定。这些速度可根据自由大气数据

制定，条件是这些数据为地面起飞试验所证实。 

    （ｅ）  ＶR ，以校正空速表示，必须按照本条（ｅ）（１）至（４）的条件选定： 

    （１）  ＶR 不得小于下列任一速度： 

    （ｉ）  Ｖ1 ； 

    （ｉｉ）  １０５％ＶMCA ； 

    （ｉｉｉ）  使飞机在高于起飞表面１０．７米（３５英尺）以前速度能达到Ｖ2 的某

一速度（按§２５．１１１（ｃ）（２）确定）； 

    （ｉｖ）  某一速度，如果飞机在该速度以实际可行的最大抬头率抬头，得到的ＶLOF 将

不小于全发工作ＶMU 的１１０％，且不小于按单发停车推重比确定的ＶMU 的１０５％； 

    （２）  对于任何一组给定的条件（例如重量、形态和温度），必须用根据本款确定的同



一个ＶR 值来表明符合单发停车和全发工作两种起飞规定； 

    （３）  必须表明，当采用比按本条（ｅ）（１）和（２）制定的ＶR 低５节的抬头速度

时，单发停车起飞距离不超过与采用所制定的ＶR 对应的单发停车起飞距离。起飞距离必须

按§２５．１１３（ａ）（１）确定； 

    （４）  服役中可合理预期的对于所制定飞机起飞操作程序的偏差（如飞机抬头过度及

失配平状况），不得造成不安全的飞行特性，或使按§２５．１１３（ａ）制定的预定起飞距

离显著增加。 

    （ｆ）  ＶLOF ，为飞机开始腾空时的校正空速。 

    §２５．１０９  加速－停止距离 

    （ａ）  加速－停止距离是下述两种距离中的大者： 

    （１）  完成下述过程所需距离之和： 

    （ｉ）  全发工作情况下，飞机从滑跑始点加速到ＶEF； 

    （ｉｉ）  假定临界发动机在ＶEF 失效，飞机从ＶEF 加速到Ｖ1 并在达到Ｖ1 后继续加

速２秒钟； 

    （ｉｉｉ）  从本条（ａ）（１）（ｉｉ）规定的加速段终点到完全停止，假定临界发动

机仍不工作，并且驾驶员在达到加速段终点之前不采取任何减速措施。 

    （２）  完成下列过程所需距离之和： 

    （ｉ）  全发工作情况下，飞机从滑跑始点加速至Ｖ1 ，并在达到Ｖ1 后继续加速２秒

钟； 

    （ｉｉ）  从本条（ａ）（２）（ｉ）规定的加速段终点到完全停止，假定仍为全发工作，

并且驾驶员在达到加速段终点之前不采取任何减速措施。 

    （ｂ）  可使用机轮刹车以外的手段来确定加速—停止距离，条件是这些手段： 

    （１）  安全可靠； 

    （２）  使用时在正常运行条件下可望获得一贯的效果； 

    （３）  对操纵飞机不需要特殊技巧。 

    （ｃ）  在加速－停止的全过程中必须保持起落架在放下位置。 

    （ｄ）  如果加速－停止距离中含有道面特性与平整且有硬质道面的跑道有实质性差别

的安全道，其起飞数据必须考虑对于加速－停止距离的使用修正因素。该修正因素必须计及

安全道的特定道面特性和这些特性在所制定的使用限制范围内随季节气候条件（例如温度、

雨、雪和冰）的变化。 

    §２５．１１１  起飞航迹 

    （ａ）  起飞航迹从起始点起延伸至下列两点中较高者：飞机起飞过程中高于起飞表面



４５０米（１，５００英尺），或完成从起飞到航路形态的转变并达到表明符合§２５．１２

１（ｃ）的速度时的一点。此外： 

    （１）  起飞航迹必须基于§２５．１０１（ｆ）规定的程序； 

    （２）  飞机必须在地面加速到ＶEF，临界发动机必须在该点停车，并在起飞的其余过

程中保持停车； 

    （３）  在达到ＶEF 后，飞机必须加速到Ｖ2 。 

    （ｂ）  在加速到Ｖ2 过程中，前轮可在不小于ＶR 的速度抬起离地。但在飞机腾空之

前，不得开始收起落架。 

    （ｃ）  在按本条（ａ）和（ｂ）确定起飞航迹的过程中： 

    （１）  起飞航迹空中部分的斜率在每一点上都必须是正的； 

    （２）  飞机在达到高于起飞表面１０．７米（３５英尺）前必须达到Ｖ2 ，并且必须

以尽可能接近但不小于Ｖ2 的速度继续起飞，直到飞机高于起飞表面１２０米（４００英尺）

为止； 

    （３）  从飞机高于起飞表面１２０米（４００英尺）的一点开始，沿起飞航迹每一点

的可用爬升梯度不得小于： 

    （ｉ）  １．２％，对于双发飞机； 

    （ｉｉ）  １．５％，对于三发飞机； 

    （ｉｉｉ）  １．７％，对于四发飞机。 

    （４）  直到飞机高于起飞表面１２０米（４００英尺）为止，除收起落架和螺旋桨顺

桨外，不得改变飞机的形态，而且驾驶员不得采取动作改变功率（推力）。 

    （ｄ）  起飞航迹必须由连续的演示起飞或分段综合法来确定。如果起飞航迹由分段法

确定，则： 

    （１）  分段必须明确定义，而且必须在形态、功率（推力）以及速度方面有清晰可辨

的变化； 

    （２）  飞机的重量、形态、功率（推力）在每一分段内必须保持不变，而且必须相应

于该分段内主要的最临界的状态； 

    （３）  该飞行航迹必须基于无地面效应的飞机性能； 

    （４）  起飞航迹数据必须用若干次连续的演示起飞（直到飞机脱离地面效应而且其速

度达到稳定的一点）来校核，以确保分段综合航迹相对于连续航迹是保守的。当飞机达到等

于其翼展的高度时，即认为脱离地面效应。 

    （ｅ）  对于装有助推火箭发动机的飞机，起飞航迹可按附录Ｅ的第Ⅱ条确定。 

    §２５．１１３  起飞距离和起飞滑跑距离 



    （ａ）  起飞距离是下述距离中的大者： 

    （１）  沿着按§２５．１１１确定的起飞航迹，从起飞始点到飞机高于起飞表面１０．７

米（３５英尺）一点所经过的水平距离； 

    （２）  全发工作，沿着由其余与§２５．１１１一致的程序确定的起飞航迹，从起飞

始点到飞机高于起飞表面１０．７米（３５英尺）的一点所经过水平距离的１１５％。 

    （ｂ）  对于起飞距离中含有净空道的情况，则起飞滑跑距离为下述距离中的大者： 

    （１）  沿着按§２５．１１１确定的起飞航迹，从起飞始点到下列两点的中点所经过

的水平距离，在一点速度达到ＶLOF ，在另一点飞机高于起飞表面１０．７米（３５英尺）； 

    （２）  全发工作，沿着由其余与§２５．１１１一致的程序确定的起飞航迹，从起飞

始点到下列两点的中点所经过水平距离的１１５％，在一点速度达到ＶLOF ，在另一点飞机

高于起飞表面１０．７米（３５英尺）。 

    §２５．１１５  起飞飞行航迹 

    （ａ）  起飞飞行航迹从按§２５．１１３（ａ）确定的起飞距离末端处高于起飞表面

１０．７米（３５英尺）的一点计起。 

    （ｂ）  净起飞飞行航迹数据必须为真实起飞飞行航迹（按§２５．１１１及本条（ａ）

确定）在每一点减去下列数值的爬升梯度。 

    （１）  ０．８％，对于双发飞机； 

    （２）  ０．９％，对于三发飞机； 

    （３）  １．０％，对于四发飞机。 

    （ｃ）  沿起飞飞行航迹飞机水平加速部分的加速度减少量，可使用上述规定的爬升梯

度减量的当量值。 

    §２５．１１７  爬升：总则 

    必须在为飞机制定的使用限制范围内的每一重量、高度和周围温度，并在每种飞机形态

的最不利重心位置表明符合§２５．１１９和§２５．１２１的要求。 

    §２５．１１９  着陆爬升：全发工作 

    在下列条件下，着陆形态的定常爬升梯度不得小于３．２％： 

    （ａ）  发动机功率（推力）是将油门操纵杆从最小飞行慢车位置开始移向起飞位置后

８秒钟时的可用功率（推力）； 

    （ｂ）  爬升速度不大于１．３ＶS 。 

    §２５．１２１  爬升：单发停车 

    （ａ）  起落架在放下位置的起飞  在下列条件下，以沿飞行航迹（在飞机达到ＶLOF 和

起落架完全收起两点之间）的临界起飞形态，和以§２５．１１１中所采用的形态（无地面



效应），在速度ＶLOF 的定常爬升梯度，对于双发飞机必须是正的，对于三发飞机不得小于

０．３％，对于四发飞机不得小于０．５％： 

    （１）  临界发动机停车，而其余发动机（除非随后沿飞行航迹在起落架完全收起之前，

存在更临界的动力装置运转状态）处于按§２５．１１１开始收起落架时的可用功率（推力）

状态； 

    （２）  重量等于按２５．１１１确定的开始收起落架时的重量。 

    （ｂ）  起落架在收起位置的起飞  在下列条件下，以飞行航迹上起落架完全收起点的

起飞形态，和以§２５．１１１中所采用的形态（无地面效应），在速度Ｖ2 的定常爬升梯度，

对于双发飞机不得小于２．４％，对于三发飞机不得小于２．７％，对于四发飞机不得小于

３．０％： 

    （１）  临界发动机停车，而其余发动机（除非随后沿飞行航迹在飞机达到高于起飞表

面１２０米（４００英尺）高度之前，存在更临界的动力装置运转状态）处于按§２５．１

１１确定的起落架完全收起时的可用起飞功率（推力）状态； 

    （２）  重量等于按§２５．１１１确定的起落架完全收起时的重量。 

    （ｃ）  起飞最后阶段  在下列条件下，以按§２５．１１１确定的起飞航迹末端的航

路形态，在速度不小于１．２５ＶS 的定常爬升梯度，对于双发飞机不得小于１．２％，对

于三发飞机不得小于１．５％，对于四发飞机不得小于１．７％： 

    （１）  临界发动机停车，其余发动机处于可用的最大连续功率（推力）状态； 

    （２）  重量等于按§２５．１１１确定的起飞航迹末端的重量。 

    （ｄ）  进场  在下列条件下，以相应于正常全发工作操作程序的进场形态（在此程序

中该形态的ＶS 不超过对应着陆形态ＶS 的１１０％）定常爬升梯度，对于双发飞机不得小

于２．１％，对于三发飞机不得小于２．４％，对于四发飞机不得小于２．７％： 

    （１）  临界发动机停车，其余发动机处于可用起飞功率（推力）状态； 

    （２）  最大着陆重量； 

    （３）  按正常着陆程序制定的爬升速度，但不大于１．５ＶS 。 

    §２５．１２３  航路飞行航迹 

    （ａ）  对于航路形态，必须在为该飞机制定的使用限制范围内的每一重量、高度和周

围温度下确定本条（ｂ）及（ｃ）规定的飞行航迹。在计算中可计及由于发动机工作逐渐消

耗燃油和滑油而造成的沿飞行航迹的重量变化。必须按下列条件在任一选定的速度确定飞行

航迹： 

    （１）  重心在最不利位置； 

    （２）  临界发动机停车； 



    （３）  其余发动机处于可用的最大连续功率（推力）状态； 

    （４）  发动机冷却空气供应的控制装置处于在热天条件下提供足够冷却的位置。 

    （ｂ）  单发停车净飞行航迹数据必须为真实爬升性能数据减去一定数值的爬升梯度，

所减去的爬升梯度，对于双发飞机为１．１％，对于三发飞机为１．４％，对于四发飞机为

１．６％。 

    （ｃ）  对于三发或四发飞机，双发停车净飞行航迹数据必须为真实爬升性能数据减去

一定数值的爬升梯度，所减去的爬升梯度，对于三发飞机为０．３％，对于四发飞机为０．５

％。 

    §２５．１２５  着陆 

    （ａ）  必须按下列条件确定（按标准温度，在申请人为该飞机制定的使用限制范围内

的每一重量、高度和风的条件下）从高于着陆表面１５米（５０英尺）的一点到飞机着陆并

完全停止（对于着水，则为３节左右的速度）所需的水平距离： 

    （１）  飞机必须处于着陆形态； 

    （２）  下降到１５米（５０英尺）高度前，必须维持以不小于１．３ＶS 的校正空速

【稳定进场】； 

    （３）  必须按所制定的使用操作程序改变形态、功率（推力）和速度； 

    （４）  着陆时必须避免过大的垂直加速度，没有弹跳、前翻、地面打转、海豚运动和

水面打转的倾向； 

    （５）  着陆时不得要求特殊的驾驶技巧或机敏。 

    （ｂ）  陆上飞机和水陆两用飞机的着陆距离必须在水平、平整、干燥、并有硬质道面

的跑道上确定。此外： 

    （１）  机轮刹车系统的压力不得超过刹车装置制造厂商所规定的压力； 

    （２）  不得以造成刹车或轮胎过度磨损的方式使用刹车； 

    （３）  可以使用除机轮刹车以外符合下列条件的其它手段： 

    （ｉ）  安全可靠； 

    （ｉｉ）  使用时能在服役中获得始终如一的效果； 

    （ｉｉｉ）  操纵飞机不需要特殊技巧。 

    （ｃ）  水上飞机和水陆两用飞机的着水距离必须在平静水面上确定。 

    （ｄ）  滑橇式飞机的雪上着陆距离必须在平整、干燥的雪地上确定。 

    （ｅ）  着陆距离数据必须考虑沿着陆航迹不大于名义风逆风分量的５０％，和沿着陆

航迹不小于名义风顺风分量的１５０％的修正因素。 

    （ｆ）  如果采用了必须依靠某一台发动机的运转方能工作的装置，并且在该发动机停



车时进行着陆将会显著增加着陆距离，则必须按该发动机停车状态来确定着陆距离，但在采

用了补偿手段使此时的着陆距离仍不大于全发工作时着陆距离的情况除外。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    操纵性和机动性 

    §２５．１４３  总则 

    （ａ）  在下述过程中，飞机必须可以安全地操纵并可以安全地进行机动： 

    （１）  起飞； 

    （２）  爬升； 

    （３）  平飞； 

    （４）  下降； 

    （５）  着陆。 

    （ｂ）  必须能从一种飞行状态平稳地过渡到任何其它飞行状态，而不需要特殊的驾驶

技巧、机敏或体力，并且在任何可能的使用条件下没有超过飞机限制载荷系数的危险，这些

使用条件包括： 

    （１）  临界发动机突然失效； 

    （２）  对于三发或三发以上的飞机，当飞机处于航路、进场或着陆形态，临界发动机

停车并已配平时，第二台临界发动机突然失效； 

    （３）  形态改变，包括打开或收起减速装置。 

    （ｃ）  如果在本条（ａ）和（ｂ）所需的试验中，存在与所需的驾驶员体力有关的临

界情况，则“所需的驾驶员体力”不得超过下表中规定的限度： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－

－ 

施加在驾驶盘  ｜                    ｜                    ｜ 

或方向舵脚蹬  ｜        俯    仰    ｜      滚    转      ｜      偏    航 

上的力，以牛  ｜                    ｜                    ｜ 

（公斤；磅）计｜                    ｜                    ｜ 

－－－－－－－｜－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－

－ 

  短暂作用    ｜３３３（３４；７５）｜２６７（２７；６０）｜６６７（６８；１５０） 

－－－－－－－｜－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－

－ 

  持续作用    ｜４４（５；１０）    ｜２２（２；５）      ｜８９（９；２０） 



－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－

－ 

    （ｄ）  在表明符合本条（ｃ）对短暂操纵力的限制时，必须遵循经批准的操作程序或

常规的操作方法（包括在前一个定常飞行状态尽可能地接近配平，但起飞时飞机必须按经批

准的操作程序配平）。 

    （ｅ）  为了符合本条（ｃ）对持续操纵力的限制，飞机必须尽可能接近配平。 

    §２５．１４５  纵向操纵 

    （ａ）  在§２５．１０３（ｂ）（１）中规定的配平速度和ＶS 之间的任一速度下，必

须有可能使机头下沉，以便很快加速到这一所选定的配平速度，飞机状态如下： 

    （１）  在§２５．１０３（ｂ）（１）规定的配平速度配平； 

    （２）  起落架在放下位置； 

    （３）  襟翼分别在： 

    （ｉ）  收起位置； 

    （ｉｉ）  放下位置。 

    （４）  发动机分别处于： 

    （ｉ）  无动力； 

    （ｉｉ）  最大连续功率（推力）状态。 

    （ｂ）  起落架在放下位置，在下述机动中不需要改变配平操纵，并且不需要施加超过

２２２牛（２３公斤；５０磅）的操纵力（即用一只手易于施加的最大短暂作用力）： 

    （１）  发动机无动力，襟翼在收起位置，飞机在１．４ＶS1 配平，尽快放下襟翼，同

时，在整个机动过程中维持空速比每一瞬间具有的失速速度高４０％左右； 

    （２）  重复（ｂ）（１），但先放下襟翼然后尽快收起； 

    （３）  重复（ｂ）（２），但发动机处于起飞功率（推力）状态； 

    （４）  发动机无动力，襟翼在收起位置，飞机在１．４ＶS1 配平，迅速施加起飞功率

（推力），同时维持空速不变； 

    （５）  重复（ｂ）（４），但襟翼在放下位置； 

    （６）  发动机无动力，襟翼在放下位置，飞机在１．４ＶS1 配平，获得并维持在１．１

ＶS1 至１．７ＶS1 或ＶFE（取小者）之间的空速。 

    （ｃ）  在空速为１．１ＶS1（对于螺旋桨飞机）或１．２ＶS1（对于涡轮喷气飞机）

的定常直线水平飞行中，当增升装置从任一位置开始完全收起时，必须在下列条件下无需特

殊的驾驶技巧就可能防止掉高度： 

    （１）  在开始收起增升装置的同时，施加不大于起飞功率（推力）的动力，并考虑临



界发动机的运转情况； 

    （２）  起落架在放下位置； 

    （３）  着陆重量和高度的临界组合。 

    如果增升装置的操纵手柄位置是分档限定的，则必须从下列区间的任何位置验证收起增

升装置：从最大着陆位置到第一限定位置，各限定位置之间以及从最后限定位置到完全收起

位置，此外，从着陆位置算起的第一限定操纵手柄位置，必须对应于用以制定从着陆形态开

始复飞程序的增升装置形态。操纵手柄的每一限定位置必须要用另外的明显动作才能通过，

并且必须具有防止无意中移动操纵手柄通过限定位置的特性。 

    §２５．１４７  航向和横向操纵 

    （ａ）  航向操纵：总则  【必须能在机翼保持水平情况下，使飞机向工作发动机一侧

偏航和向不工作的临界发动机一侧安全地作直到１５°的合理的航向突然改变。】这必须在下

列条件下于１．４ＶS1 以直到１５°的航向偏转量（但不必超过方向舵脚蹬力达６６７牛（６

８公斤；１５０磅）时的航向偏转量）来证实： 

    （１）临界发动机停车，其螺旋桨在最小阻力位置； 

    （２）发动机具有以１．４ＶS1 平飞所需的功率（推力），但不超过最大连续功率（推

力）； 

    （３）重心在最不利的位置； 

    （４）起落架在收起位置； 

    （５）襟翼在进场位置； 

    （６）最大着陆重量。 

    （ｂ）  四发或四发以上飞机的航向操纵  四发或四发以上的飞机必须满足本条（ａ）

的要求，不同之处是： 

    （１）  两台临界发动机停车，其螺旋桨（如果装有）处于最小阻力位置； 

    （２）【〔备用〕】 

    （３）  襟翼必须在最有利的爬升位置。 

    （ｃ）  横向操纵：  总则  必须在下列条件下能从速度等于１．４ＶS1 的定常飞行中，

分别向停车发动机一侧和相反方向作２０°坡度的转弯： 

    （１）  临界发动机停车，其螺旋桨（如果装有）处于最小阻力位置； 

    （２）  其余发动机处于最大连续功率（推力）状态； 

    （３）  重心在最不利的位置； 

    （４）  起落架分别在； 

    （ｉ）  收起位置； 



    （ｉｉ）  放下位置。 

    （５）  襟翼在最有利的爬升位置； 

    （６）  最大起飞重量。 

    （ｄ）  四发或四发以上飞机的横向操纵  四发或四发以上的飞机必须能以最大连续功

率（推力）以及本条（ｂ）规定的飞机形态，从速度等于１．４ＶS1 的定常飞行中，分别向

停车发动机一侧和相反方向作２０°坡度的转弯。 

    （ｅ）  全发工作的横向操纵  全发工作时滚转响应必须使飞机能作正常机动（例如从

突风造成的颠倾中恢复和开始作规避机动）。在侧滑（直到正常运行中有可能需要的侧滑角为

止）中必须有足够的横向操纵余量，以能作有限量的机动和突风修正。在直到ＶFC／ＭFC 的

任一速度下，必须有足够的横向操纵，以提供安全所需的滚转率峰值，而不需要过度的操纵

力或操纵行程。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４９  最小操纵速度 

    （ａ）  在制定本条要求的最小操纵速度时，用以模拟临界发动机失效的方法，必须体

现在服役中预期对操纵性最临界的动力装置失效模式。 

    （ｂ）  ＶMC，空中最小操纵速度  ＶMC 是校正空速。在该速度，当临界发动机突然停

车时，能在该发动机继续停车情况下【保持】对飞机的操纵，【并维持坡度不大于５°的直线

飞行。】 

    （ｃ）  在下列条件下，ＶMC 不得超过１．２ＶS ： 

    （１）  发动机处于最大可用起飞功率（推力）状态； 

    （２）  重心在最不利的位置； 

    （３）  飞机按起飞状态配平； 

    （４）  海平面最大起飞重量（或验证ＶMC 所需的任何较小的重量）； 

    （５）  飞机处于腾空后沿飞行航迹最临界的起飞形态，但起落架在收起位置； 

    （６）  飞机已腾空，地面效应可忽略不计； 

    （７）  停车发动机的螺旋桨按适用情况处于下列状态之一： 

    （ｉ）  风车状态； 

    （ｉｉ）  在对于该螺旋桨操纵装置的特定设计最可能的位置； 

    （ｉｉｉ）  如果飞机具有表明符合§２５．１２１的爬升要求时可接受的自动顺桨装

置，则顺桨。 

    （ｄ）  在速度ＶMC，为维持操纵所需的方向舵脚蹬力不得超过６６７牛（６８公斤；

１５０磅），也不得要求减少工作发动机的功率（推力），在纠偏过程中，为防止航向改变超



过２０°，飞机不得出现任何危险的姿态，或要求特殊的驾驶技巧、机敏或体力。 

    （ｅ）  ＶMCG ，地面最小操纵速度  是起飞滑跑期间的校正空速。在该速度，当临界

发动机突然停车时，【能仅使用操纵力限制在６６７牛（６８公斤；１５０磅）的方向舵操纵

（不使用前轮转向）和使机翼保持水平的横向操纵来保持对飞机的操纵，使得采用正常驾驶

技巧就能安全地继续起飞。】在确定ＶMCG 时，假定全发工作时飞机加速的航迹沿着跑道中心

线，从临界发动机停车点到航向完全恢复至平行于该中心线那一点的航迹上任何点偏离该中

心线的横向距离不得大于９米（３０英尺）。ＶMCG 必须按下列条件制定： 

    （１）  飞机处于每一种起飞形态，或者按申请人的选择，处于最临界的起飞形态； 

    （２）  工作发动机处于最大可用起飞功率（推力）状态； 

    （３）  重心在最不利的位置； 

    （４）  飞机按起飞状态配平； 

    （５）  起飞重量范围内的最不利重量。 

    （ｆ）  ＶMCL ，全发工作着陆进场期间的最小操纵速度  ＶMCL 是校正空速，在此速

度，当临界发动机突然停车时，能在该发动机继续停车的情况下【保持】对飞机的操纵，【并

维持坡度不大于５°的直线飞行。】ＶMCL 必须按下列条件制定： 

    （１）飞机处于全发工作进场的最临界形态； 

    （２）重心在最不利的位置； 

    （３）飞机按全发工作的进场状态配平； 

    （４）海平面最大着陆重量（或验证ＶMCL 所需的任何较小的重量）； 

    （５）工作发动机处于最大可用起飞功率（推力）状态。 

    （ｇ）  ＶMCL-2 ，三发或三发以上的飞机，在一台临界发动机停车时着陆进场期间的

最小操纵速度  是校正空速，在此速度，当第二台临界发动机突然停车时，能在这两台发动

机继续停车的情况下【保持】对飞机的操纵，【并维持坡度不大于５°的直线飞行。】ＶMCL-2 

必须按下列条件制定： 

    （１）飞机处于临界发动机停车进场的最临界形态； 

    （２）重心在最不利的位置； 

    （３）飞机按临界发动机停车进场状态配平； 

    （４）海平面最大着陆重量（或验证ＶMCL-2 所需的任何较小的重量）； 

    （５）工作发动机具有为一台临界发动机停车时维持３°的进场航迹角所需的功率（推

力）； 

    （６）工作发动机的功率（推力）在第二台临界发动机停车后立即迅速从本条（ｇ）（５）

规定的功率（推力）分别改变到： 



    （ｉ）最小可用功率（推力）； 

    （ｉｉ）最大可用起飞功率（推力）。 

    （ｈ）  在速度ＶMCL 和ＶMCL-2 维持操纵所需的方向舵操纵力不得超过６６７牛（６

８公斤；１５０磅），也不得要求减少工作发动机的功率（推力）。此外，为防止出现会危及

继续安全进场的进场飞行航迹发散，飞机在下列情况下不得出现任何危险的姿态，或要求特

殊的驾驶技巧、机敏或体力： 

    （１）  临界发动机突然停车； 

    （２）  为了确定ＶMCL-2 ，工作发动机的功率（推力）按本条（ｇ）（６）变化。 
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    配平 

    §２５．１６１  配平 

    （ａ）  总则  飞机配平后，在驾驶员或自动驾驶仪对主操纵装置或其相应的配平操纵

装置不再施力，并不再将其移动时，必须满足本条的配平要求。 

    （ｂ）  横向和航向配平  在正常预期的运行（包括以１．４ＶS1 到ＶMO／ＭMO 之间的

任何速度运行）条件下，当重心在有关的使用限制范围内有最不利的横向移动时，飞机必须

能维持横向和航向配平。 

    （ｃ）  纵向配平  在下述过程中飞机必须能维持纵向配平： 

    （１）  最大连续功率（推力）爬升，速度不大于１．４ＶS1，起落架在收起位置，襟

翼分别在： 

    （ｉ）  收起位置； 

    （ｉｉ）  起飞位置。 

    （２）  无动力下滑，速度不大于１．４ＶS1，起落架在放下位置，襟翼分别在： 

    （ｉ）  收起位置： 

    （ｉｉ）  放下位置，重心处于经批准以最大着陆重量着陆的最不利位置，以及经批准

与重量无关的着陆的最不利位置。 

    （３）  平飞，起落架和襟翼在收起位置，速度从１．４ＶS1 至ＶMO／ＭMO，以及起落

架在放下位置，速度从１．４ＶS1 至ＶLE。 

    （ｄ）  纵向、航向和横向配平  在下列状态的爬升飞行过程中，飞机必须在１．４Ｖ

S1 能维持纵向、航向和横向配平（对于横向配平，坡度不得超过５°）： 

    （１）  临界发动机停车； 

    （２）  其余发动机处于最大连续功率（推力）状态； 

    （３）  起落架和襟翼在收起位置。 



    （ｅ）  四发或四发以上的飞机  四发或四发以上的飞机必须在下列状态的直线飞行中

能维持配平： 

    （１）  按§２５．１２３（ａ）为确定爬升率所要求的爬升速度、形态和功率（推力）； 

    （２）  重心在最不利的位置； 

    （３）  在１，５００米（５，０００英尺）高度，双发停车爬 

                              ２                      ２ 

升率至少等于０．００３９６ＶSO  米／分（０．０１３ＶSO  英尺／ 

分）所对应的重量，ＶSO 以节计。 

    稳定性 

    §２５．１７１  总则 

    飞机必须按照§２５．１７３至§２５．１７７的规定，是纵向、航向和横向稳定的。

此外，如果试飞表明对安全运行有必要，则在服役中正常遇到的任何条件下，要求有合适的

稳定性和操纵感觉（静稳定性）。 

    §２５．１７３  纵向静稳定性 

    在§２５．１７５中规定的条件下，升降舵操纵力（包括摩擦力）必须有如下的特性： 

    （ａ）  为获得并维持低于所规定的配平速度的速度，必须用拉力，为获得并维持高于

所规定的配平速度的速度，必须用推力。该特性必须在能够获得的任何速度予以证实，但速

度不必超过对应于该形态的最大限制速度：起落架放下形态时不超过起落架收放限制速度，

襟翼放下形态时不超过襟翼收放限制速度，光洁形态时不超过ＶFC／ＭFC，并不必低于定常

不失速飞行的最小速度。 

    （ｂ）  当从本条（ａ）规定范围内的任何速度缓慢地松除操纵力时，空速必须回复到

初始配平速度，对§２５．１７５（ａ）、（ｃ）、（ｄ）中所规定的爬升、进场和着陆状态，

速度允差为１０％，对§２５．１７５（ｂ）中所规定的巡航状态，速度允差为７．５％。 

    （ｃ）  杆力—速度曲线的稳定的平均斜率不得低于１牛每１．３节（１公斤每１３．２

节；１磅每６节）。 

    （ｄ）  在本条（ｂ）所规定的自由回复速度带内，如果不要求驾驶员特别注意，就能

回复到并维持所希望的配平速度和高度，则允许飞机不加操纵力而稳定在高于或低于所希望

的配平速度的速度。 

    §２５．１７５  纵向静稳定性的演示 

    必须按下列各项来表明纵向静稳定性： 

    （ａ）  爬升  飞机速度在下列状态速度的８５％至１１５％之间时，杆力—速度曲线

均必须具有稳定的斜率： 



    （１）  飞机配平，其条件为： 

    （ｉ）  襟翼在收起位置； 

    （ｉｉ）  起落架在收起位置； 

    （ｉｉｉ）  最大起飞重量； 

    （ｉｖ）  对于活塞发动机，７５％的最大连续功率；对于涡轮发动机，由申请人选为

爬升期间使用限制的最大功率（推力）。 

    （２）  飞机配平在最佳爬升率速度，但此速度不必小于１．４ＶS1。 

    （ｂ）  巡航  在巡航状态，必须按下列各项来表明纵向静稳定性： 

    （１）  起落架收起作高速巡航时，在配平速度附近的下列速度范围内，杆力—速度曲

线均必须具有稳定的斜率，该速度范围为：从自由回复速度带上下界分别扩展配平速度的１

５％或５０节，取大者（但该速度范围不必包括低于１．４ＶS1 和高于ＶFC／ＭFC 的速度，

也不必包括要求杆力超过２２２牛（２３公斤；５０磅）的速度）。上述要求必须在下列条件

下予以满足： 

    （ｉ）  襟翼在收起位置； 

    （ｉｉ）  重心在最不利的位置（见§２５．２７）； 

    （ｉｉｉ）  最大起飞重量与最大着陆重量之间最临界的重量； 

    （ｉｖ）  对于活塞发动机，７５％的最大连续功率；对于涡轮发动机，由申请人选为

使用限制的最大巡航功率（推力）（见§２５．１５２１），但此功率（推力）不必超过在Ｖ

MO／ＭMO 时所需的值； 

    （ｖ）  飞机按本条（ｂ）（１）（ｉｖ）所需的功率（推力）作平飞配平。 

    （２）  起落架收起作低速巡航时，在配平速度附近的下列速度范围内杆力—速度曲线

均必须具有稳定的斜率，该速度范围为：从自由回复速度带上下界分别扩展配平速度的１５

％或５０节，取大者（但该速度范围不必包括低于１．４ＶS1 和高于本条（ｂ）（１）规定

的速度范围中最小速度的速度，也不必包括要求杆力超过２２２牛（２３公斤；５０磅）的

速度）。上述要求必须在下列条件下予以满足： 

    （ｉ）  本条（ｂ）（１）规定的襟翼位置，重心位置和重量； 

    （ｉｉ）  速度等于（ＶMO＋１．４ＶS1）／２平飞所需的功率（推力）。 

    （ｉｉｉ）  飞机按本条（ｂ）（２）（ｉｉ）所需功率（推力）作平飞配平。 

    （３）  起落架放下巡航时，在配平速度附近的下列速度范围内，杆力—速度曲线均必

须具有稳定的斜率，该速度范围为：从自由回复速度带上下界分别扩展配平速度的１５％或

５０节，取大者（但该速度范围不必包括低于１．４ＶS1 和高于ＶLE 的速度，也不必包括要

求杆力超过２２２牛（２３公斤；５０磅）的速度）。上述要求必须在下列条件下予以满足： 



    （ｉ）  本条（ｂ）（１）规定的襟翼位置，重心位置和重量； 

    （ｉｉ）  对于活塞发动机，７５％的最大连续功率，对于涡轮发动机，由申请人选为

使用限制的最大巡航功率（推力），但此功率（推力）不必超过以ＶLE 平飞所需的值； 

    （ｉｉｉ）  飞机按本条（ｂ）（３）（ｉｉ）所需的功率（推力）作平飞配平。 

    （ｃ）  进场  速度在１．１ＶS1 和１．８ＶS1 之间，在下列条件下，杆力—速度曲线

均必须具有稳定的斜率； 

    （１）  襟翼在进场位置； 

    （２）  起落架在收起位置； 

    （３）  最大着陆重量； 

    （４）  飞机在１．４ＶS1 配平，具有足以在该速度维持平飞所需的功率（推力）。 

    （ｄ）  着陆  速度在１．１ＶSO 和１．８ＶSO 之间，在下列条件下，杆力—速度曲线

均必须具有稳定的斜率，并且杆力不得超过３５６牛（３６公斤；８０磅）： 

    （１）  襟翼在着陆位置； 

    （２）  起落架在放下位置； 

    （３）  最大着陆重量； 

    （４）  发动机无功率（推力）； 

    （５）  飞机按无功率（推力）在１．４ＶSO 配平。 

    §２５．１７７  【横向—航向静稳定性】 

    （ａ）  【〔备用〕】 

    （ｂ）  【〔备用〕】 

    （ｃ）  【在直线定常侧滑飞行中，】副翼和方向舵操纵行程和操纵力，必须基本上【稳

定地】正比于侧滑角，并且该比例系数必须在与该飞机使用状态相应的整个侧滑角范围内，

不超出安全运行所必需的限制。对更大的角度，直到相应于蹬满舵或方向舵脚蹬力达到８０

０牛（８２公斤，１８０磅）的角度为止，方向舵脚蹬力不得有反逆现象，增加方向舵偏度

必须使侧滑角增加。【对于本款的符合性，必须根据适用情况，按所有起落架位置和襟翼位置

以及对称动力状态，以１．２ＶS1 至ＶFE、ＶLE 或ＶFC／ＭFC 的速度进行演示验证。】 

    【（ｄ）  在速度ＶMO／ＭMO 和ＶFC／ＭFC 之间的方向舵梯度必须满足（ｃ）款的要求，

但只要发散是逐渐的且易于为驾驶员识别和控制，则（副翼偏度与相应的方向舵输入相反的）

上反效应可以是负的。】 
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    §２５．１８１  动稳定性 

    （ａ）  在相应于飞机形态的【１．２ＶS 】和最大允许速度之间产生的任何短周期振



荡（不包括横向—航向的组合振荡），在主操纵处于下列状态时，必须受到重阻尼： 

    （１）松浮状态； 

    （２）固定状态。 

    （ｂ）  在相应于飞机形态的【１．２ＶS 】和最大允许速度之间产生的任何横向—航

向组合振荡（“荷兰滚”），在操纵松浮情况下，必须受到正阻尼，而且必须依靠正常使用主操

纵就可加以控制，无需特殊的驾驶技巧。 
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    失速 

    §２５．２０１  失速演示 

    （ａ）  必须在下列状态的直线飞行和３０°坡度转弯中演示失速： 

    （１）  无动力； 

    （２）  维持１．６ＶS1 平飞所需的功率（推力）（此处ＶS1 为相应于襟翼在进场位置，

起落架在收起位置和最大着陆重量的失速速度）。 

    （ｂ）  本条（ａ）规定的两种状态，均必须能在下列条件下满足§２５．２０３适用

的要求： 

    （１）  襟翼位置和起落架位置每一很可能的组合； 

    （２）  申请合格审定范围内各种有代表性的重量； 

    （３）  最不利于改出失速的重心位置。 

    （ｃ）  必须用下列程序来表明符合§２５．２０３的要求： 

    （１）  飞机按§２５．１０３（ｂ）（１）规定的速度配平，作直线飞行，操纵升降舵

减小速度，直到速度稳定在略高于失速速度，再操纵升降舵，使速度降低不超过每秒１节，

直到： 

    （ｉ）  飞机失速，或； 

    （ｉｉ）  操纵达到止动点。 

    （２）  飞机一旦失速，即用正常的改出方法来改出。 

    （ｄ）  出现失速的定义如下： 

    （１）  当迎角明显大于最大升力所对应的迎角，固有的飞行特性向驾驶员显示清晰可

辨的飞机失速现象时，可认为该飞机已失速。典型的失速现象如下，这些现象既可以单独出

现，也可以组合出现： 

    （ｉ）  不能即刻阻止的机头下沉； 

    （ｉｉ）  不能即刻阻止的滚转； 

    （ｉｉｉ）  操纵效率的丧失，操纵力或操纵运动的突变，或驾驶员操纵器件明显的抖



动（如果这些现象足够清楚）。 

    （２）  凡在任一形态中，飞机显示出不致误解的固有气动力警告，其幅度和剧烈程度，

能强烈而有效地制止进一步减速，则当该飞机达到明显表现出上述有效制止减速现象的速度

时，可认为飞机已失速。 

    §２５．２０３  失速特性 

    （ａ）  直到飞机失速时为止，必须能操纵副翼和方向舵产生和修正滚转及偏航，不得

出现反操纵现象，不得出现异常的机头上仰，直到失速以及在整个失速过程中，纵向操纵力

必须是正的。此外，必须能以正常的操纵迅速防止失速和从失速中改出。 

    （ｂ）  对于机翼水平失速，在失速和完成改出之间发生的滚转大约不得超过２０°左

右。 

    （ｃ）  对于转弯飞行失速，飞机失速后的运动不得过于剧烈或幅度过大，以至难以用

正常的驾驶技巧迅速改出并恢复对飞机的操纵。 

    §２５．２０５  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．２０７  失速警告 

    （ａ）  在直线和转弯飞行中，为防止襟翼和起落架在任一正常位置时无意中造成失速，

必须给驾驶员以有效的清晰可辨的具有足够余量的失速警告。 

    （ｂ）  警告可以通过飞机固有的气动力品质来实现，也可以借助在预期要发生失速的

飞行状态下能作出清晰可辨的警告的装置（如振杆器）来实现。但是，仅用要求驾驶舱内机

组人员给予注意的目视失速警告装置是不可接受的。如果使用警告装置，则该警告装置必须

在本条（ｃ）中规定的速度，在本条（ａ）中规定的每一种飞机形态都提供警告。 

    （ｃ）  必须在大于失速速度（即按§２５．２０１（ｄ）规定的飞机失速速度或所演

示的最小速度，取其合适者）７％的速度开始发出失速警告，如果失速警告具有足够的清晰

度、持续时间、可辨程度或具有类似特性，也可采用较小的失速警告速度余量。 

    地面和水面操纵特性 

    §２５．２３１  纵向稳定性和操纵性 

    （ａ）  陆上飞机在任何可合理预期的运行条件下，或者在着陆或起飞期间发生回跳时，

不得有不可控制的前翻倾向。此外还要求： 

    （１）  机轮刹车工作必须柔和，不得引起任何过度的前翻倾向； 

    （２）  如采用尾轮式起落架，在混凝土跑道上起飞滑跑时，必须可能在８０％ＶS1 的

速度，维持直至推力线水平的任何姿态。 

    （ｂ）  对于水上飞机和水陆两用飞机，必须制定对起飞、滑行和着水的安全最不利的



水面条件。 

    §２５．２３３  航向稳定性和操纵性 

    （ａ）  飞机在地面运行可预期的任何速度，在风速直到２０节或０．２ＶSO（取大者，

但不必高于２５节）的９０°侧风中，不得有不可控制的地面打转倾向。这可在制定§２５．２

３７要求的９０°侧风分量时予以表明。 

    （ｂ）  陆上飞机在以正常着陆速度作无动力着陆中必须有满意的操纵性，而不要求特

殊的驾驶技巧或机敏，无需利用刹车或发动机动力来维持直线航迹。这可在结合其它试验一

起进行的无动力着陆中予以表明。 

    （ｃ）  飞机在滑行时必须有足够的航向操纵性。这可在结合其它试验一起进行的起飞

前滑行的过程中予以表明。 

    §２５．２３５  滑行条件 

    当飞机在正常运行中可合理预期的最粗糙地面上滑行时，减震机构不得损伤飞机的结构。 

    §２５．２３７  风速 

    （ａ）  对于陆上飞机和水陆两用飞机，必须制定在干跑道上对起飞和着陆经演示是安

全的９０°侧风分量，该分量必须至少是２０节或０．２ＶSO（取大者，但不必超过２５节）。 

    （ｂ）  对于水上飞机和水陆两用飞机，有下述要求： 

    （１）  必须制定在正常运行中可合理预期的一切水面条件下起飞和着水均安全的最大

的９０°侧风分量，该分量必须至少是２０节或０．２ＶSO（取大者，但不必超过２５节）。 

    （２）  必须制定在正常运行中可合理预期的一切水面条件下往任何方向滑行均为安全

的风速，该风速必须至少是２０节或０．２ＶSO（取大者，但不必超过２５节）。 

    §２５．２３９  水面喷溅特性、操纵性和稳定性 

    （ａ）  对于水上飞机和水陆两用飞机，在起飞、滑行和着水期间以及本条（ｂ）所列

条件下，必须符合下列要求： 

    （１）  不得有妨碍驾驶员视线、引起损坏或造成进水量过大的喷贱特性； 

    （２）  不得有危险的不可控制的海豚运动、弹跳或摇摆倾向； 

    （３）  辅助浮筒或翼梢浮筒、机翼翼尖、螺旋桨桨叶或其它未按承受水载荷设计的部

分不得浸入水中。 

    （ｂ）  必须在下述条件下表明符合本条（ａ）的要求： 

    （１）  从平静的水面到按§２５．２３１制定的最不利的水面条件； 

    （２）  水面运行时可合理预期的风速和侧风速度、水流和相应的浪涌条件； 

    （３）  水面运行时可合理预期的速度； 

    （４）  在水面上任何时刻临界发动机突然停车； 



    （５）  在申请审定的载重状态范围内，相应于每种运行条件的每一重量和重心位置。 

    （ｃ）  在本条（ｂ）的水面条件和相应的风的条件下，水上飞机或水陆两用飞机必须

能在发动机停车情况下漂流５分钟，必要时可借助海锚。 

    其它飞行要求 

    §２５．２５１  振动和抖振 

    （ａ）  【飞机必须通过飞行演示在任何很可能的运行情况下，都不会发生任何妨碍继

续安全飞行的振动和抖振。 

    （ｂ）  【必须通过飞行演示飞机的每一部件，在不超过ＶDF／ＭDF 的任何相应的速度

和动力条件下，不会发生过度的振动。必须使用验证过的最大速度来按§２５．１５０５的

要求制定飞机的使用限制。】 

    （ｃ）  除本条（ｄ）的规定外，在正常飞行中，包括巡航期间的形态变化，不得存在

强烈程度足以干扰操纵飞机、引起空勤人员过度疲劳或引起结构损伤的抖振状态，在上述限

度以内的失速警告抖振是允许的。 

    （ｄ）  在速度直到ＶMO／ＭMO 的直线飞行巡航形态，不得有可觉察的抖振，但失速警

告抖振必须是允许的。 

    （ｅ）  【对于ＭD 大于０．６或最大使用高度超过７，６００米（２５，０００英尺）

的飞机，必须按飞机申请审定的空速或马赫数、重量和高度范围，确定其巡航形态下发生可

察觉抖振的正机动载荷系数。该载荷系数、速度、高度和重量的包线必须为正常运行提供足

够的速度和载荷系数范围。可能发生的无意中对抖振边界的超越，不得导致不安全的状态。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．２５３  高速特性 

    （ａ）  增速特性和速度恢复特性  必须满足下列对增速特性和速度恢复特性的要求： 

    （１）  很可能引起无意中增速（包括俯仰和滚转的颠倾）的运动状态和特性，必须用

配平在直至ＶMO／ＭMO 的任一很可能使用的巡航速度的飞机来模拟。这些运行状态和特性包

括突风颠倾、无意的操纵动作、相对于操纵系统摩擦来说，较低的杆力梯度、旅客的走动、

由爬升改为平飞以及由Ｍ数限制高度下降到空速限制高度。 

    （２）  计及有效的固有或人为速度警告发出后驾驶员作出反应的时间，必须表明在下

述条件下能够恢复到正常的姿态，并且速度降低到ＶMO／ＭMO： 

    （ｉ）  不需要特别大的驾驶杆力或特殊的技巧； 

    （ｉｉ）  不超过ＶD ／ＭD ，ＶDF／ＭDF 及各种结构限制； 

    （ｉｉｉ）  不出现会削弱驾驶员判读仪表或操纵飞机恢复正常的能力的抖振。 

    （３）  【飞机在不超过ＶMO／ＭMO 的任一速度配平，在直到ＶDF／ＭDF 的任一速度下，



对绕任一轴的操纵输入不得有反逆响应。飞机的俯仰、横滚或偏航的倾向必须轻微，并可用

正常驾驶技巧即刻控制。当飞机在ＶMO／ＭMO 配平后，在大于ＶFC／ＭFC 的速度下，升降舵

操纵力相对速度的关系曲线斜率不一定要稳定，但是在直到ＶDF／ＭDF 的所有速度下，必须

为推力，而且在达到ＶDF／ＭDF 时，升降舵的操纵力不得有突然或过度的减小。】 

    （ｂ）  具有稳定性的最大速度  ＶFC／ＭFC  ＶFC／ＭFC 是襟翼和起落架收起时，必

须满足§２５．１４７（ｅ）、§２５．１７５（ｂ）（１）、§２５．１７７和§２５．１８

１要求的最大速度。该速度不得小于ＶMO／ＭMO 和ＶDF／ＭDF 的平均值，但在Ｍ数成为限制

因素的高度，ＭFC 不必超过发出有效速度警告的Ｍ数。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．２５５  失配平特性 

    （ａ）  从飞机在不超过ＶMO／ＭMO 的巡航速度配平的初始状态开始，在机头上仰和下

沉两个方向上的失配平程度为下列两者中之大者时，飞机必须有满意的机动稳定性和操纵性： 

    （１）  纵向配平系统以其对应于特定飞行状态的正常速率，在没有气动载荷的情况下

移动三秒钟（对于没有动力作动配平系统的飞机为相应的失配平程度），除非是受到配平系统

止动器的限制（包括§２５．６５５（ｂ）对于可调水平安定面要求的止动器）。 

    （２）  在高速巡航状态维持平飞时，自动驾驶仪所能承受的最大误配量。 

    （ｂ）  在本条（ａ）规定的失配平状态，当法向加速度从＋１ｇ变为本条（ｃ）规定

的正值和负值时，要求： 

    （１）  杆力对ｇ的曲线在直到和包括ＶFC／ＭFC 的任何速度必须有正的斜率； 

    （２）  在ＶFC／ＭFC 和ＶDF／ＭDF 之间的各种速度，纵向主操纵力的方向不得反逆。 

    （ｃ）  除本条（ｄ）和（ｅ）规定者外，必须在下述两种法向加速度范围之一的飞行

中演示对本条（ａ）规定的符合性： 

    （１）  －１ｇ到＋２．５ｇ； 

    （２）  ０ｇ至２．０ｇ，并用可接受的方法外推到－１ｇ和＋２．５ｇ。 

    （ｄ）  如果用本条（ｃ）（２）规定的程序来演示符合性，而在关于纵向主操纵力反逆

的试飞中存在临界情况，则必须从发现存在该临界情况时的法向加速度到本条（ｃ）（１）规

定的相应限制范围进行试飞。 

    （ｅ）  在本条（ａ）要求的试飞中，不必超过§２５．３３３（ｂ）和§２５．３３

７规定的限制机动载荷系数以及与很可能无意中超越按§２５．２５１（ｅ）确定的抖振边

界相关的机动载荷系数。此外，法向加速度小于１ｇ的试飞演示的进入速度，必须在不超过

ＶDF／ＭDF 就能完成改出的限度以内。 

    （ｆ）  在本条（ａ）规定的失配平状态，必须从ＶDF／ＭDF 的超速情况，施加不大于



５５６牛（５７公斤；１２５磅）的纵向操纵力，就能产生至少１．５ｇ的法向加速度改出，

此时可仅用纵向主操纵或辅以纵向配平系统，如果采用纵向配平辅助产生所要求的载荷系数，

必须在ＶDF／ＭDF 表明能沿使飞机抬头的方向驱动纵向配平机构，而主操纵面承受的载荷对

应于下列使飞机抬头操纵力中的最小者： 

    （１）  按§２５．３０１和§２５．３９７所规定的服役中预期最大操纵力； 

    （２）  产生１．５ｇ所需的操纵力； 

    （３）  对应于抖振或其它现象的操纵力，这些现象的剧烈程度足以强有力制止进一步

施加纵向主操纵力。 

    Ｃ分部  结构 

    总则 

    §２５．３０１  载荷 

    （ａ）  强度的要求用限制载荷（服役中预期的最大载荷）和极限载荷（限制载荷乘以

规定的安全系数）来规定。除非另有说明，所规定的载荷均为限制载荷。 

    （ｂ）  除非另有说明，所规定的空气、地面和水载荷必须与计及飞机每一质量项目的

惯性力相平衡。这些载荷的分布必须保守地近似于或接近地反映真实情况。除非表明确定受

载情况的方法可靠，否则用以确定载荷大小和分布的方法必须用飞行载荷测量来证实。 

    （ｃ）  如果载荷作用下的变形会显著改变外部载荷或内部载荷的分布，则必须考虑载

荷分布变化的影响。 

    §２５．３０３  安全系数 

    除非另有规定，当以限制载荷作为结构的外载荷时，必须采用安全系数１．５；当用极

限载荷来规定受载情况时，不必采用安全系数。 

    §２５．３０５  强度与变形 

    （ａ）  结构必须能够承受限制载荷而无有害的永久变形。在直到限制载荷的任何载荷

作用下，变形不得妨害安全运行。 

    （ｂ）  结构必须能够承受极限载荷至少三秒钟而不破坏，但是当用模拟真实载荷情况

的动力试验来表明强度的符合性时，则此三秒钟的限制不适用。进行到极限载荷的静力试验

必须包括加载引起的极限变位和极限变形。当采用分析方法来表明符合极限载荷强度要求时，

必须表明符合下列三种情况之一： 

    （１）  变形的影响是不显著的； 

    （２）  在分析中已充分考虑所涉及的变形； 

    （３）  所用的方法和假设足以计及这些变形影响。 

    （ｃ）  如果结构的柔度特性使在飞机运行情况中很可能出现的任一加载速率会产生比



相应于静载荷的应力大得多的瞬态应力，则必须考虑这种加载速率的影响。 

    （ｄ）  必须考虑飞机对于垂直和横向连续紊流的动态响应。除非表明有更合理的准则，

否则必须使用本部附录Ｇ连续突风设计准则来制定动态响应。 

    【（ｅ）  飞机必须设计成能承受在直到ＶD ／ＭD 的任何可能的运行条件下（包括失速

和可能发生的无意中超出抖振包线边界）会发生的任何振动和抖振。这一点必须通过分析、

飞行试验、或中国民用航空总局适航部门认为必要的其它试验进行验证。 

    【（ｆ）  除经证明为极不可能的情况外，飞机必须设计成能承受因飞行操纵系统的任何

故障、失效或不利情况而引起的结构强迫振动。这些强迫振动必须视为限制载荷，并必须在

直到ＶC ／ＭC 的各种空速下进行研究。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．３０７  结构符合性的证明 

    （ａ）  必须表明每一临界受载情况下均符合本分部的强度和变形要求。只有在经验表

明某种结构分析方法对某种结构是可靠的情况下，对于同类的结构，才可用结构分析来表明

结构的符合性。当限制载荷试验可能不足以表明符合性时，适航当局可以要求作极限载荷试

验。 

    （ｂ）  【〔备用〕】 

    （ｃ）  【〔备用〕】 

    （ｄ）  当用静力或动力试验来表明符合§２５．３０５（ｂ）对飞行结构的要求时，

对于试验结果必须采用合适的材料修正系数。如果被试验的结构或其一部分具有下列特征：

多个元件对结构总强度均有贡献，而当一个元件损坏以后，载荷通过其它路径传递导致重新

分布，则不必采用材料修正系数。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    飞行载荷 

    §２５．３２１  总则 

    （ａ）  飞行载荷系数是气动力分量（垂直作用于假设的飞机纵轴）与飞机重力之比。

正载荷系数是气动力相对飞机向上作用时的载荷系数。 

    （ｂ）  必须按下列各条表明符合本分部的飞行载荷要求，此时要考虑每一速度下的压

缩性影响： 

    （１）  在申请人选定的高度范围内的每一临界高度； 

    （２）  从相应于每个特定飞行载荷情况的设计最小重量到设计最大重量的每一重量； 

    （３）  对于每一要求的高度和重量，按在飞机飞行手册规定的使用限制内可调配载重

的任何实际分布。 



    飞行机动和突风情况 

    §２５．３３１  总则 

    （ａ）  方法  对称飞行的分析必须至少包括本条（ｂ）到（ｄ）规定的情况，并采用

下列方法： 

    （１）  必须研究机动包线和突风包线上足够数量的点，以保证获得飞机结构每一部分

的最大载荷。可以采用保守的复合包线； 

    （２）  作用在飞机上的重要的力必须以合理或保守的方式处于平衡。线惯性力必须与

推力和全部气动载荷相平衡，而角（俯仰）惯性力必须与推力和全部气动力矩（包括作用在

诸如尾翼和短舱等部件上的载荷引起的力矩）相平衡，必须考虑从零到最大连续推力范围内

的临界推力值； 

    （３）  当规定操纵器件突然移动时，所采用的操纵面偏转速率不得小于驾驶员通过操

纵系统能施加的偏转速率； 

    （４）  在确定飞机在转弯和拉起时的升降舵偏角和弦向载荷分布（根据本条（ｂ）和

（ｃ）的机动情况）时，必须计及相应的俯仰角速度的影响。必须考虑§２５．２５５规定

的配平和失配平飞行情况。 

    （ｂ）  机动平衡情况  必须研究§２５．３３３（ｂ）中的机动包线上Ａ到Ｉ的机动

情况，假定飞机在俯仰角加速度为零的情况下处于平衡。 

    （ｃ）  机动俯仰情况  必须研究下列含有俯仰角加速度的情况： 

    （１）  ＶA 时的升降舵最大偏转  假定飞机正在进行定常平飞（Ａ1 点，§２５．３

３３（ｂ）），此时，突然移动俯仰操纵器件来获得极大的正俯仰角加速度（抬头），但驾驶员

作用力不必超过§２５．３９７（ｂ）规定的限制值。在重心处的法向加速度超过最大的正

限制机动载荷系数ｎ以后出现的飞机载荷不必加以考虑。在确定尾翼载荷时，必须考虑飞机

的动态响应或（按申请人选择）刚体的瞬时响应； 

    （２）  规定的操纵器件移动  必须根据合理的俯仰操纵运动相对时间的剖面图确定校

验机动，在此机动中不应超出§２５．３３７规定用于设计的限制载荷系数。飞机的响应必

须产生不小于下述值的俯仰角加速度，但不可能达到或超过该值的情况除外： 

    （ｉ）  假定正俯仰角加速度（抬头）与等于１．０的飞机载荷系数（Ａ1 点到Ｄ1 点，

§２５．３３３（ｂ））同时达到。此正俯仰角加速度必须至少等于 

    ３９ｎ                            ２ 

    －－－（ｎ－１．５），  （弧度／秒  ） 

    Ｖ 

    式中： 



    ｎ为所考虑速度下的正载荷系数； 

    Ｖ为飞机的当量速度（节）。 

    （ｉｉ）  假定负俯仰角加速度（低头）与正机动载 

荷系数（Ａ2 点到Ｄ2 点，§２５．３３３（ｂ））同时达到。此负 

俯仰角加速度必须至少等于 

    －２６ｎ                            ２ 

    －－－－（ｎ－１．５），  （弧度／秒  ） 

    Ｖ 

    式中： 

    ｎ为所考虑速度下的正载荷系数； 

    Ｖ为飞机的当量速度（节）。 

    （ｄ）  突风情况  必须研究§２５．３３３（ｃ）中Ｂ’到Ｊ’的突风情况，并采用

下列规定： 

    （１）  由规定的突风所产生的空气载荷增量，必须与相应于定常平飞的初始平衡尾翼

载荷迭加； 

    （２）  在计算尾翼突风载荷增量时，可以计入机翼下洗和飞机的突风响应运动的缓和

效应； 

    （３）  在规定的平尾突风强度中可应用突风缓和系数Ｋｇ代替对飞机响应的详细研究。 

    §２５．３３３  飞行包线 

    （ａ）  总则  位于本条（ｂ）和（ｃ）中典型的机动包线和典型的突风包线（Ｖ—ｎ

图）边界上和边界内的空速和载荷系数的任一组合，均必须满足强度要求。在确定§２５．１

５０１中规定的飞机结构使用限制时也必须采用这些包线。 

    （ｂ）  机动包线 

图（略） 

    （ｃ）  突风包线 

图（略） 

    §２５．３３５  设计空速 

    选定的设计空速均为当量空速（ＥＡＳ）。估算的Ｖso 和Ｖs1 值必须是保守的。 

    （ａ）  设计巡航速度Ｖc  对于Ｖc ，采用下列规定： 

    （１）  Ｖc 的最小值必须充分大于ＶB ，以应付严重大气紊流很可能引起的意外的速

度增加； 

    （２）  在缺少能证实其它数值是可用的合理研究时，Ｖc 不得小于ＶB ＋４３节，但



也不必超过飞机在相应的高度以发动机最大连续功率（推力）平飞时的最大速度； 

    （３）  在ＶD 受Ｍ数限制的高度上，Ｖc 可限制在一选定的Ｍ数。 

    （ｂ）  设计俯冲速度ＶD 必须选定ＶD 以使ＶC ／ＭC 不大于０．８ＶD ／ＭD ，或

使ＶC ／ＭC 和ＶD ／ＭD 之间的最小速度余量是下列值中的大者： 

    （１）  从以ＶC ／ＭC 定常飞行的初始情况开始，飞机颠倾，沿着比初始航迹低７．５

°的飞行航迹飞行２０秒钟，然后以载荷系数１．５（０．５ｇ的加速度增量）拉起。只要

所使用的气动数据是可靠的或保守的，则上述机动中出现的速度增量可采用计算值。开始拉

起之前假定具有§２５．１７５（ｂ）（１）（ｉｖ）规定的功率（推力），开始拉起时可以假

定功率（推力）减小并使用驾驶员操纵的阻力装置； 

    （２）  最小速度余量必须足以应付大气条件的变动（例如水平突风和穿过急流与冷峰），

以及应付仪表误差和飞机机体的制造偏差。这些因素可以基于概率来考虑。但是在ＭC 受到

压缩性效应限制的高度上，该余量不得小于０．０５Ｍ。 

    （ｃ）  设计机动速度ＶA 对于ＶA ，采用下列规定： 

                            －－ 

    （１）  ＶA 不得小于ＶS1√ｎ 

    式中： 

    （ｉ）  ｎ为ＶC 时的正限制机动载荷系数； 

    （ｉｉ）  ＶS1 为襟翼收起形态的失速速度。 

    （２）  ＶA 和Ｖs1 必须按所考虑的设计重量和高度进行计算； 

    （３）  ＶA 不必大于ＶC ，或不必大于同正ＣN MAX 曲线与正机动载荷系数线交点相

对应的速度，两者中取小值。 

    （ｄ）  对应最大突风强度的设计速度ＶB 对于ＶB ，采用下列规定： 

    （１）  ＶB 不得小于同最大正升力系数ＣN MAX 曲线 

与强突风速度线在突风Ｖ－ｎ图上的交点相对应的速 

                －－ 

度，或不得小于（√ｎg ）ＶS1，两者中取小值， 

    式中： 

    （ｉ）  ｎg 为飞机在所考虑的特定重量下，由对应于速度ＶC 的突风（按§２５．３

４１）引起的正突风载荷系数； 

    （ｉｉ）  Ｖs1 为在所考虑的特定重量下，襟翼收起形态的失速速度。 

    （２）  ＶB 不必大于ＶC 。 

    （ｅ）  设计襟翼速度ＶF 对于ＶF ，采用下列规定： 



    （１）  对应每一襟翼位置（按§２５．６９７（ａ）制定）的设计襟翼速度，必须充

分大于对各相应飞行阶段（包括中断着陆）所推荐的飞行速度，以计及空速控制的预期变化

和由一种襟翼位置到另一种襟翼位置的转换； 

    （２）  如采用襟翼自动定位装置或载荷限制装置，则可取此装置程序规定的或装置许

可的速度和相应襟翼位置； 

    （３）  ＶF 不得小于： 

    （ｉ）  １．６ＶS1，襟翼在以最大起飞重量起飞时的位置； 

    （ｉｉ）  １．８ＶS1，襟翼在以最大着陆重量进场时的位置； 

    （ｉｉｉ）  １．８ＶSO，襟翼在最大着陆重量着陆时的位置。 

    （ｆ）  设计阻力装置速度ＶDD  对每一阻力装置所选定的设计速度，必须充分大于使

用该装置时所推荐的速度，以计及速度控制的预期变化，对于供高速下降时使用的阻力装置，

ＶDD 不得小于ＶD 。当阻力装置采用自动定位措施或载荷限制措施时，设计中必须取此自动

措施程序规定的或自动措施许可的速度和相应的阻力装置位置。 

    §２５．３３７  限制机动载荷系数 

    （ａ）  除受到最大（静）升力系数的限制外，假定飞机经受对称机动并达到本条所规

定的限制机动载荷系数。必须考虑相应于飞机拉起和定常转弯机动的合适的俯仰速度。 

    （ｂ）  对于直到ＶD 的任一速度，正限制机动载荷系数“ｎ”不得小于 

                    １０，８９０ 

    ２．１＋（－－－－－－－－－－－） 

              Ｗ（公斤）＋４，５４０ 

                    ２４，０００ 

    （２．１＋（－－－－－－－－－－－））， 

                Ｗ（磅）＋１０，０００ 

    但是“ｎ”不得小于２．５，不必大于３．８，此处Ｗ为设计最大起飞重量。 

    （ｃ）  对于负限制机动载荷系数，采用下列规定： 

    （１）  在直到ＶC 的各种速度下，不得小于－１．０； 

    （２）  必须随速度从ＶC 时的对应值线性变化到ＶD 时的零值。 

    （ｄ）  如果飞机具有的设计特征使其在飞行中不可能超过本条规定的机动载荷系数，

则可采用小于本条规定的值。 

    §２５．３４１  突风载荷 

    （ａ）  假定飞机在平飞时遇到对称的垂直突风，由此引起的限制载荷系数必须对应于

按下述突风速度确定的情况： 



    （１）  高度在海平面和６，１００米（２０，０００英尺）之间时，在速度ＶB 时的

正（向上）和负（向下）强突风速度必须取为２０．１０米／秒（６６英尺／秒）。突风速度

可线性地从６，１００米（２０，０００英尺）时的２０．１０米／秒（６６英尺／秒）减

少到１５，２００米（５０，０００英尺）时的１１．６０米／秒（３８英尺／秒）； 

    （２）  高度在海平面和６，１００米（２０，０００英尺）之间时，在速度ＶC 时的

正、负突风速度必须取为１５．２５米／秒（５０英尺／秒）。突风速度可线性地从６，１０

０米（２０，０００英尺）时的１５．２５米／秒（５０英尺／秒）减少到１５，２００米

（５０，０００英尺）时的７．６０米／秒（２５英尺／秒）； 

    （３）  高度在海平面和６，１００米（２０，０００英尺）之间时，在速度ＶD 时的

正、负突风速度必须取为７．６０米／秒（２５英尺／秒）。突风速度可线性地从６，１００

米（２０，０００英尺）时的７．６０米／秒（２５英尺／秒）减少到１５，２００米（５

０，０００英尺）时的３．８０米／秒（１２．５英尺／秒）。 

    （ｂ）  必须作下列假设： 

    （１）  突风形状为： 

        Ｕde            ２πＳ 

    Ｕ＝－－（１－ｃｏｓ－－－） 

                            ＿ 

        ２              ２５ｃ 

    式中： 

    Ｓ为进入突风区的距离，米（英尺）； 

    ＿ 

    ｃ为机翼的平均几何弦长，米（英尺）； 

    Ｕde 为按（ａ）得到的突风速度，米／秒（英尺／秒）。 

    （２）  在§２５．３３３（ｃ）中突风包线所示的规定情况Ｂ＇和Ｇ＇之间，突风载

荷系数按线性变化。 

    （ｃ）  在缺少更合理的分析时，突风载荷系数必须按下列公式计算： 

                Ｋg ＵdeＶa 

    ｎ＝１＋－－－－－－－－－－ 

            １．６３（Ｗg ／Ｓ） 

    式中： 

          ０．８８μg 

    Ｋg ＝－－－－－－，为突风缓和系数； 



          ５．３＋μg 

          ２（Ｗg ／Ｓ） 

    μg ＝－－－－－－－，为飞机质量比； 

              ＿ 

              ρｃａｇ 

    Ｕde 为按（ａ）得到的突风速度，米／秒； 

                          ３ 

    ρ为大气密度，公斤／米  ； 

                            ２ 

    Ｗg ／Ｓ为翼载，牛顿／米  ； 

    ＿ 

    ｃ为平均几何弦长，米； 

                          ２ 

    ｇ为重力加速度，米／秒  ； 

    ｖ为飞机当量速度，米／秒； 

    ａ－如果突风载荷以合理的方式同时作用在机 

翼和水平尾面上时，ａ即为飞机法向力系数ＣNA 曲线的 

斜率（１／弧度）；如突风载荷仅作用在机翼上，而平尾 

的突风载荷作为单独情况处理时，则可采用机翼升力 

系数ＣAL 曲线的斜率（１／弧度）。 

                        Ｋg ＵdeＶa 

    公制：      ｎ＝１＋－－－－－－－ 

                        １６（Ｗ／Ｓ） 

    式中： 

          ０．８８μg 

    Ｋg ＝－－－－－－，为突风缓和系数； 

          ５．３＋μg 

          ２（Ｗ／Ｓ） 

    μg ＝－－－－－－，为飞机质量比； 

            ＿ 

            ρｃａｇ， 

    Ｕde 为按（ａ）得到的突风速度，米／秒； 



                          ２    ４ 

    ρ为大气密度，公斤．秒  ／米  ； 

                            ２ 

    Ｗg ／Ｓ为翼载，公斤／米  ； 

    － 

    ｃ为平均几何弦长，米； 

                          ２ 

    ｇ为重力加速度，米／秒  ； 

    Ｖ为飞机当量速度，米／秒； 

    ａ－如果突风载荷以合理的方式同时作用在机 

翼和水平尾面上时，ａ即为飞机法向力系数ＣNA 曲线的 

斜率（１／弧度）；如突风载荷仅作用在机翼上，而平尾 

的突风载荷作为单独情况处理时，则可采用机翼升力 

系数ＣAL 曲线的斜率（１／弧度）。 

                        Ｋg ＵdeＶa 

    英制：      ｎ＝１＋－－－－－－－－ 

                        ４９８（Ｗ／Ｓ） 

    式中： 

          ０．８８μg 

    Ｋg ＝－－－－－－，为突风缓和系数； 

          ５．３＋μg 

          ２（Ｗ／Ｓ） 

    μg ＝－－－－－－，为飞机质量比； 

          ＿ 

          ρｃａｇ 

    Ｕde 为按（ａ）得到的突风速度，英尺／秒； 

                              ３ 

    ρ为大气密度，斯拉格／英尺  ； 

                          ２ 

    Ｗ／Ｓ为翼载，磅／英尺  ； 

    ＿ 

    ｃ为平均几何弦长，英尺； 



                            ２ 

    ｇ为重力加速度，英尺／秒  ； 

    Ｖ为飞机当量速度，节； 

    ａ－如果突风载荷以合理的方式同时作用在机 

翼和水平尾面上时，ａ即为飞机法向力系数ＣNA 曲线的 

斜率（１／弧度）；如突风载荷仅作用在机翼上，而平尾 

的突风载荷作为单独情况处理时，则可采用机翼升力 

系数ＣAL 曲线的斜率（１／弧度）。 

    §２５．３４３  设计燃油和滑油载重 

    （ａ）  可调配载重的各种组合，必须包括从零燃油和滑油到选定的最大燃油和滑油载

重范围内的每一燃油和滑油载重。可选定在§２５．１００１（ｅ）和（ｆ）（取适用者）所

限定的运行条件下不超过４５分钟余油的某种结构储油情况。 

    （ｂ）  如果选定了某种结构储油情况，则该情况必须用来作为表明符合本分部规定的

飞行载荷要求的最小燃油重量情况，此外还要求： 

    （１）  结构必须按在机翼内零燃油和滑油的情况进行设计，此情况的限制载荷相应于

下列规定： 

    （ｉ）  机动载荷系数为＋２．２５； 

    （ｉｉ）  突风强度等于§２５．３４１中规定数值的８５％。 

    （２）  结构的疲劳评定必须计及由本条（ｂ）（１）的设计情况所获得的任何使用应力

的增量； 

    （３）  颤振、变形和振动要求，也必须在零燃油情况下得到满足。 

    §２５．３４５  增升装置 

    （ａ）  如果在起飞、进场或着陆期间要使用襟翼，则假定在对应于这些飞行阶段的设

计襟翼速度（按§２５．３３５（ｅ）制定）下，且襟翼处于相应的位置，飞机经受对称机

动和对称突风，其范围由下列条件确定： 

    （１）  机动到正限制载荷系数２．０； 

    （２）  垂直作用于水平飞行航迹的正、负突风速度为７．６０米／秒（２５英尺／秒）。 

    （ｂ）  飞机必须按本条（ａ）规定的条件设计，但是在分别计及下列条件的影响时，

飞机载荷系数不必大于１．０： 

    （１）  在设计襟翼速度ＶF 时，对应于发动机最大连续功率的螺旋桨滑流，以及对应

于发动机起飞功率，飞机速度不小于１．４倍的失速速度（此时襟翼处于特定位置，飞机为

相应的最大重量）下的螺旋桨滑流； 



    （２）  迎面突风，其风速为７．６０米／秒（２５英尺／秒）（ＥＡＳ）。 

    （ｃ）  如果在航路飞行情况中要使用襟翼或类似的增升装置，此时襟翼处在适当的位

置，飞机速度直到按这些情况选定的襟翼设计速度，则假定飞机经受对称机动和对称突风，

其范围由下列条件确定： 

    （１）  机动到§２５．３３７（ｂ）规定的正限制载荷系数； 

    （２）  垂直作用于水平飞行航迹的正、负突风速度按§２５．３４１规定选取。 

    （ｄ）  飞机必须按最大起飞重量下着陆进行设计，此时机动载荷系数为１．５，襟翼

和类似的增升装置处于着陆形态。 

    §２５．３４９  滚转情况 

    飞机必须按本条（ａ）和（ｂ）规定的情况引起的滚转载荷进行设计。对重心的不平衡

气动力矩，必须由惯性力以合理的或保守的方式予以平衡，认为此惯性力由主要质量提供。 

    （ａ）  机动  必须把下列各种情况、速度和副翼偏转（可能受驾驶员作用力限制的偏

转除外），同数值为零及等于设计中所用正机动载荷系数的三分之二的飞机载荷系数组合起来

考虑。在确定所要求的副翼偏转时，必须按§２５．３０１（ｂ）考虑机翼的扭转柔度。 

    （１）  必须研究相应于各种定常滚转速度的情况。此外，对于机身外面有发动机或其

它集中重量的飞机，还必须研究相应于最大角加速度的情况。对于角加速度情况，在对机动

的时间历程缺少合理的研究时，可以假定滚转速度为零； 

    （２）  速度ＶA 时，假定副翼突然偏转到止动器； 

    （３）  速度ＶC 时，副翼的偏转必须为产生不小于按本条（ａ）（２）得到的滚转率所

要求的偏转； 

    （４）  速度ＶD 时，副翼的偏转必须为产生不小于按本条（ａ）（２）得到的滚转率的

三分之一所要求的偏转。 

    （ｂ）  非对称突风  非对称突风情况必须用修正对称飞行情况Ｂ’或Ｃ’（在§２５．３

３３（ｃ）中）的方法来考虑，两者中取产生临界载荷者。假定１００％的机翼空气载荷作

用于飞机的一侧，８０％作用于另一侧。 

    §２５．３５１  偏航情况 

    飞机必须按本条（ａ）和（ｂ）规定的情况引起的载荷进行设计。对重心的不平衡气动

力矩，必须由惯性力以合理的或保守的方式予以平衡，认为此惯性力由主要质量提供。 

    （ａ）  机动  在由ＶMC 到ＶD 的所有速度下，必须考虑下列机动。在计算尾翼载荷时，

可以假定偏航角速度为零： 

    （１）  当飞机在无偏航非加速飞行时，假定方向舵操纵器件突然移动到由操纵面止动

器或由１，３３０牛（１３６公斤；３００磅）的方向舵脚蹬力所限制的最大偏转，两者中



取小值； 

    （２）  假定飞机以本条（ａ）（１）规定的方向舵偏转偏航到最终侧滑角； 

    （３）  当飞机偏航到相应于本条（ａ）（１）规定的方向舵偏转的静侧滑角时，假定方

向舵回到中立位置。 

    （ｂ）  横向突风  假定飞机在非加速飞行时，遇到垂直于对称平面的突风，必须研究

相应于§２５．３３３（ｃ）中情况Ｂ＇到Ｊ＇的突风和飞机速度（由§２５．３４１和§

２５．３４５（ａ）（２）或§２５．３４５（ｃ）（２）确定）。突风形状必须如§２５．３

４１中所规定。在缺少对于飞机突风响应的详细研究时，必须用下列公式计算作用在垂直尾

面上的突风载荷： 

          ＫgtＵdeＶatＳt 

    Ｌt ＝－－－－－－－－ 

                  １．６３ 

    式中：Ｌt 为垂尾载荷，牛顿； 

          ０．８８μgt 

    Ｋgt＝－－－－－－，为突风缓和系数； 

          ５．３＋μgt 

          ２（Ｗg ）        Ｋ    ２ 

    μgt＝－－－－－－－－（－－）  ，为横向质量比 

          ＿                ｌt 

          ρｃt ａt ｇＳt 

    【Ｕde 为得到的突风速度，米／秒；】 

                          ３ 

    ρ为大气密度，公斤／米  ； 

    Ｗ为飞机重量，公斤； 

                      ２ 

    Ｓt 为垂尾面积，米  ； 

    ＿ 

    ｃt 为垂尾平均几何弦长，米； 

    ａt 为垂尾升力曲线斜率。１／弧度； 

    Ｋ为偏航时的回转半径，米； 

    ｌt 为飞机重心到垂尾压心的距离，米； 

                          ２ 



    ｇ为重力加速度，米／秒  ； 

    ｖ为飞机当量速度。米／秒。 

    公制： 

          ＫgtＵdeＶatＳt 

    Ｌt ＝－－－－－－－－ 

                １６ 

    式中： 

    Ｌt 为垂尾载荷，公斤； 

          ０．８８μgt 

    Ｋgt＝－－－－－－，为突风缓和系数； 

          ５．３＋μgt 

            ２Ｗ            Ｋ    ２ 

    μgt＝－－－－－－－－（－－）  ，为横向质量比 

          ＿                ｌt 

          ρｃt ａt ｇＳt 

    【Ｕde 为得到的突风速度，米／秒；】 

                          ２    ４ 

    ρ为大气密度，公斤·秒  ／米  ； 

    Ｗ为飞机重量，公斤； 

                      ２ 

    Ｓt 为垂尾面积，米  ； 

    ＿ 

    ｃt 为垂尾平均几何弦长，米； 

    ａt 为垂尾升力曲线斜率。１／弧度； 

    Ｋ为偏航时的回转半径，米； 

    ｌt 为飞机重心到垂尾压心的距离，米； 

                          ２ 

    ｇ为重力加速度，米／秒  ； 

    ｖ为飞机当量速度。米／秒。 

    英制： 

          ＫgtＵdeＶatＳt 

    Ｌt ＝－－－－－－－－－ 



                ４９８ 

    式中：Ｌt 为垂尾载荷，磅； 

          ０．８８μgt 

    Ｋgt＝－－－－－－，为突风缓和系数； 

          ５．３＋μgt 

          ２Ｗ              Ｋ    ２ 

    μgt＝－－－－－－－－（－－）  ，为横向质量比 

          ＿                ｌt 

          ρｃt ａt ｇＳt 

    【Ｕde 为得到的突风速度，英尺／秒；】 

                              ３ 

    ρ为大气密度，斯拉格／英尺  ； 

    Ｗ为飞机重量，磅； 

                        ２ 

    Ｓt 为垂尾面积，英尺  ； 

    ＿ 

    ｃt 为垂尾平均几何弦长，英尺； 

    ａt 为垂尾升力曲线斜率。１／弧度； 

    Ｋ为偏航时的回转半径，英尺； 

    ｌt 为飞机重心到垂尾压心的距离，英尺； 

                            ２ 

    ｇ为重力加速度，英尺／秒  ； 

    ｖ为飞机当量速度。节。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    补充情况 

    §２５．３６１  发动机扭矩 

    （ａ）  发动机架及其支承结构，必须按下列组合效应进行设计： 

    （１）  相应于起飞功率及螺旋桨转速的发动机限制扭矩，和§２５．３３３（ｂ）中

飞行情况Ａ的限制载荷的７５％同时作用； 

    （２）  相应于最大连续功率及螺旋桨转速的发动机限制扭矩，和§２５．３３３（ｂ）

中飞行情况Ａ的限制载荷同时作用； 

    （３）  对于涡轮螺旋桨装置，除了本条（ａ）（１）和（２）的规定情况外，相应于起



飞功率及螺旋桨转速的发动机限制扭矩乘以下述系数后和１ｇ平飞载荷同时作用。该系数是

用于考虑螺旋桨操纵系统故障（包括快速顺桨），在缺少详细的分析时，必须取为１．６。 

    （ｂ）  对于涡轮发动机装置，发动机架及其支承结构必须设计成能承受下列每一种载

荷： 

    （１）  由于故障或结构损坏（例如压气机卡住）造成发动机突然停车所产生的发动机

限制扭矩载荷； 

    （２）  发动机最大加速所产生的发动机限制扭矩载荷。 

    （ｃ）  本条（ａ）考虑的发动机限制扭矩，必须由相应于规定的功率和转速的平均扭

矩乘以下列系数得出： 

    （１）  对于涡轮螺旋桨装置，为１．２５； 

    （２）  对于有５个或５个以上汽缸的活塞发动机，为１．３３； 

    （３）  对于有４、３、２个汽缸的发动机，分别为２、３、４。 

    §２５．３６３  发动机架的侧向载荷 

    （ａ）  发动机架及其支承结构必须按横向限制载荷系数（作为作用在发动机架上的侧

向载荷）进行设计，此系数至少等于由偏航情况得到的最大载荷系数，但不小于下列数值： 

    （１）  １．３３； 

    （２）  §２５．３３３（ｂ）所述的飞行情况Ａ的限制载荷系数的三分之一。 

    （ｂ）  可假定本条（ａ）规定的侧向载荷与其它飞行情况无关。 

    §２５．３６５  增压舱载荷 

    【下列规定适用于有一个或一个以上增压舱的飞机：】 

    （ａ）  飞机结构必须有足够的强度来承受飞行载荷和由零到释压活门最大调定值的压

差载荷的组合作用； 

    （ｂ）  必须计及在飞行中的外部压力分布以及应力集中和疲劳影响； 

    （ｃ）  如允许机舱带压差着陆，则着陆载荷必须和由零到着陆期间所允许的最大压差

载荷相组合； 

    （ｄ）  飞机结构必须有足够的强度来承受下述压差载荷，该载荷为相应于释压活门最

大调定值的压差载荷的１．３３倍，并略去其他载荷； 

    （ｅ）  【增压舱内部或外部的任何结构、组件或零件，如因其破坏而可能妨碍继续安

全飞行和着陆时，则必须设计成能够承受在任何使用高度由于以下每一情况使任何舱室出现

孔洞而引起的压力突降：】 

    （１）  发动机碎裂后发动机的一部分穿通了增压舱； 

    （２）  在任何增压舱有尺寸不超过Ｈo 的任何孔洞【但对无法合理预期会局限于小舱



室的孔洞，可以将小舱室与其相邻增压舱合并起来作为一个舱室考虑。】尺寸Ｈo 须按下式计

算： 

    Ｈo ＝ＰＡs 

                                ２      ２ 

    式中，Ｈo 为最大孔洞面积，米  （英尺  ），不超过 

          ２          ２ 

１．８６米  （２０英尺  ） 

        Ａs                           Ａs 

    Ｐ＝－－－＋０．０２４  （Ｐ＝－－－－－＋０．０２４） 

        ５８０                    ６，２４０ 

                                              ２ 

    Ａs 为增压壳体垂直于纵轴的最大横截面积，米 

      ２ 

（英尺  ）； 

    （３）  未经表明是极不可能出现的由于飞机或设备损坏而造成的最大孔洞。 

    （ｆ）  【在符合本条（ｅ）款，】确定损坏或穿通的概率和可能的孔洞尺寸时，如果还

考虑到关闭装置可能有的使用不当以及误开舱门的情况，则可以考虑设计的破损安全特征。

【而且，合成的压差载荷还必须以合理和保守的方式与１ｇ平飞载荷以及由于应急泄压情况

引起的任何载荷相组合。这类载荷可以按极限载荷考虑，但是，因这些情况引起的任何变形

均不得妨碍继续安全飞行和着陆。】也可考虑由于各舱之间的通风所提供的减压。 

    （ｇ）  【载人增压舱内的隔框、地板和隔板必须设计成能承受本条（ｅ）所规定的情

况。此外，还】必须采取合理的设计预防措施，以尽量减小由于零件的脱落而伤害座位上乘

员的概率。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．３６７  发动机失效引起的非对称载荷 

    （ａ）  飞机必须按由临界发动机失效引起的非对称载荷进行设计。涡轮螺旋桨飞机必

须按下列情况和螺旋桨阻力限制系统单个故障的组合进行设计，同时要考虑驾驶员在飞行操

纵器件上预期的纠正动作： 

    （１）  在ＶMC 与ＶD 之间的各种速度下，由于燃油流动中断而引起功率丧失所产生的

载荷作为限制载荷； 

    （２）  在ＶMC 与Ｖc 之间的各种速度下，由于发动机压气机与涡轮脱开或由于涡轮叶

片丢失所产生的载荷作为极限载荷； 



    （３）  上述发动机失效引起的推力减少和阻力增加的时间历程，必须由试验或其它适

用此特定发动机—螺旋桨组合的资料予以证实； 

    （４）  对于驾驶员预期的纠正动作的时间和纠偏量的大小，必须保守地加以估计。在

估计时要考虑特定的发动机－螺旋桨－飞机组合的特性。 

    （ｂ）  可以假定驾驶员的纠正动作在达到最大偏航速度时开始，但不早于发动机失效

后二秒钟。纠偏量的大小可以根据§２５．３９７（ｂ）中规定的操纵力确定，但如果分析

或试验表明较小的力能够控制由上述发动机失效情况所产生的偏航和滚转，也可以取较小的

力。 

    §２５．３７１  陀螺载荷 

    发动机支承结构必须按同§２５．３３１、§２５．３４９和§２５．３５１中规定情

况（此时发动机以最大连续转速工作）相应的陀螺载荷进行设计。 

    §２５．３７３  速度控制装置 

    如果装有供航路飞行中使用的速度控制装置（例如扰流板和阻力板），采用下列规定： 

    （ａ）  飞机必须根据速度控制装置的每一调定位置和与此位置相应的最大速度，按§

２５．３３３、§２５．３３７和§２５．３４１中规定的对称机动和突风以及§２５．３

５１中规定的偏航机动和横向突风进行设计； 

    （ｂ）  如果速度控制装置具有自动操纵或载荷限制机构，则飞机必须根据该机构所允

许的各种速度和相应的速度控制装置的位置，按本条（ａ）规定的机动和突风情况进行设计。 

    操纵面和操纵系统载荷 

    §２５．３９１  操纵面载荷：总则 

    操纵面必须按§２５．３３１、§２５．３４９和§２５．３５１中的各种飞行情况及

§２５．４１５中的地面突风情况产生的限制载荷进行设计，并考虑下列要求： 

    （ａ）  §２５．３９３中的平行于铰链线的载荷； 

    （ｂ）  §２５．３９７中的驾驶员作用力的影响； 

    （ｃ）  §２５．４０７中的配平调整片的影响； 

    （ｄ）  §２５．４２７中的非对称载荷； 

    （ｅ）  §２５．４４５中的外侧垂直安定面。 

    §２５．３９３  平行于铰链线的载荷 

    （ａ）  操纵面及支承铰链架必须按平行于铰链线作用的惯性载荷进行设计。 

    （ｂ）  在缺少更合理的资料时，可以假定此惯性载荷等于ＫＷg （公制和英制：ＫＷ），

式中： 

    （１）  Ｋ＝２４，  对于垂直安装的操纵面； 



    （２）  Ｋ＝１２，  对于水平安装的操纵面； 

    （３）  Ｗ为操纵面重量，公斤（磅）； 

                              ２ 

        ｇ为重力加速度，米／秒  。 

    §２５．３９５  操纵系统 

    （ａ）  纵向、横向、航向和阻力操纵系统及其支承结构，必须按相应于§２５．３９

１中规定情况计算的操纵面铰链力矩的１２５％的载荷进行设计。 

    （ｂ）  系统限制载荷，除地面突风所引起的载荷外，不必超过一名（或两名）驾驶员

和自动的或带动力的装置操作操纵系统时所能产生的载荷。 

    （ｃ）  系统限制载荷不得小于施加§２５．３９７（ｃ）规定的最小作用力所产生的

载荷。 

    §２５．３９７  操纵系统载荷 

    （ａ）  总则  假定本条（ｃ）中规定的驾驶员最大和最小作用力作用在相应的操纵器

件握点或脚蹬上（以模拟飞行情况的方式），并且在操纵系统与操纵面操纵支臂的连接处受到

反作用。 

    （ｂ）  驾驶员作用力的影响  在操纵面飞行受载情况中，作用在操纵面上的空气载荷

和相应的偏转量，不必超过在飞行中施加本条（ｃ）规定范围内的任何驾驶员作用力可能导

致的值。如果按可靠的数据获得操纵面铰链力矩，则对于副翼和升降舵可取规定的最大值的

三分之二，在应用此准则时，必须考虑伺服机构、调整片和自动驾驶系统的影响。 

    （ｃ）  驾驶员限制作用力和扭矩  驾驶员限制作用力和扭矩如下： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    操纵器件    ｜  最大作用力或扭矩    ｜  最小作用力或扭矩 

－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－ 

副翼            ｜                      ｜ 

  驾驶杆        ｜４４５牛              ｜１７８牛 

                ｜（４５．４公斤；１００｜（１８．１公斤；４０ 

                ｜磅）                  ｜磅） 

        〔１〕  ｜                      ｜ 

  驾驶盘        ｜３５６Ｄ牛米          ｜１７８Ｄ牛米 

                ｜（３６．３Ｄ公斤·米；｜（１８．１Ｄ公斤·米； 

                ｜８０Ｄ磅·英寸）      ｜４０Ｄ磅·英寸） 

－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－ 



升降舵          ｜                      ｜ 

  驾驶杆        ｜１，１１０牛          ｜４４５牛 

                ｜（１１３公斤；２５０  ｜（４５．４公斤；１００ 

                ｜磅）                  ｜磅） 

  驾驶盘（对    ｜１，３３０牛          ｜４４５牛 

    称）        ｜（１３６公斤；３００  ｜（４５．４公斤；１００ 

                ｜磅）                  ｜磅） 

  驾驶盘（非    ｜                      ｜４４５牛 

          〔３〕｜                      ｜（４５．４公斤；１００ 

    对称）      ｜                      ｜磅） 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

  方向舵  ｜１，３３０牛        ｜５７８牛 

          ｜（１３６公斤；３００｜（５９．０公斤；１３０ 

          ｜磅）                ｜磅） 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    〔１〕  驾驶盘副翼操纵系统部分还必须按单个切向力进行设计，此 

切向力的限制值等于表中确定的力偶力的１．２５倍。 

    〔２〕  Ｄ为驾驶盘直径，米（英寸）。 

    〔３〕  非对称力必须作用在驾驶盘周缘的一个正常握点上。 

    §２５．３９９  双操纵系统 

    （ａ）  双操纵系统必须按两个驾驶员反向操纵情况进行设计，此时所采用的每个驾驶

员作用力不小于下述载荷： 

    （１）  按§２５．３９５所得载荷的７５％； 

    （２）  按§２５．３９７（ｃ）中规定的最小作用力。 

    （ｂ）  双操纵系统必须按两个驾驶员同向施加的作用力进行设计，此时所采用的每个

驾驶员作用力不小于按§２５．３９５所得载荷的７５％。 

    §２５．４０５  次操纵系统 

    次操纵器件，例如机轮刹车、扰流板和调整片的操纵件，必须按一个驾驶员很可能施于

这些操纵器件的最大作用力进行设计。可以采用下列数值： 

          驾驶员操纵作用力限制值（次操纵器件） 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 



    操纵器件  ｜              驾驶员限制作用力 

－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

各类          ｜  ０．０２５４＋Ｒ 

  曲柄、盘    ｜（－－－－－－－－）×２２２牛 

        〔１〕｜    ０．０７６２ 

  或手柄      ｜          ０．０２５４＋Ｒ 

              ｜（公制：（－－－－－－－－）×２２．７公斤 

              ｜            ０．０７６２ 

              ｜        １＋Ｒ 

              ｜英制：（－－－）×５０磅） 

              ｜          ３ 

              ｜但不小于２２２牛（２２．７公斤；５０磅） 

              ｜不大于６６７牛（６８公斤；１５０磅） 

              ｜（Ｒ为半径，米（英寸））（适用于操纵 

              ｜平面２０°以内的任何角度） 

－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    扭转      ｜１５牛米（１．５３公斤·米；１３３磅·英 

              ｜寸） 

    推拉      ｜由申请人选定 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    〔１〕  限于襟翼、调整片、安定面、扰流板和起落架使用的操纵器 

件。 

    §２５．４０７  配平调整片的影响 

    配平调整片对操纵面设计情况的影响，只有在操纵面载荷受到驾驶员最大作用力的限制

时才必须计入。在这些情况下，认为配平调整片朝帮助驾驶员的方向偏转，其偏转量如下： 

    （ａ）  对于升降舵配平调整片，除受止动器限制外，是在§２５．３３３（ｂ）中相

应的飞行包线正值部分内任一点配平飞机所要求的偏转量； 

    （ｂ）  对于副翼和方向舵配平调整片，是在临界的非对称动力和受载情况下配平飞机

所要求的偏转量，并要考虑适量的装配允差。 

    §２５．４０９  调整片 

    （ａ）  配平调整片  配平调整片必须设计成能承受下述载荷：当调整片效应靠驾驶员

作用力（可直到§２５．３９７（ｂ）中的规定值）抵住时，由调整片的调定位置、主操纵



面的位置和飞机速度各种很可能的组合产生的载荷（这种组合不应超过把飞机作为一个整体

时所规定的飞行载荷情况）。 

    （ｂ）  平衡调整片  平衡调整片必须按与主操纵面受载情况相一致的各种偏转情况进

行设计。 

    （ｃ）  伺服调整片  伺服调整片必须按与主操纵面受载情况相一致的各种偏转情况进

行设计，而这种偏转是在驾驶员的机动能力之内能获得的，并考虑可能的与配平调整片方向

相反的操纵情况。 

    §２５．４１５  地面突风情况 

    （ａ）  操纵系统必须按下列地面突风和顺风滑行产生的操纵面载荷进行设计： 

    （１）  在最靠近操纵面的止动器和驾驶舱内操纵器件之间的操纵系统，必须按相应于

本条（ａ）（２）的限制铰链力矩Ｈ的载荷进行设计。这些载荷不必超过下列数值： 

    （ｉ）  每个驾驶员单独操纵时，与§２５．３９７（ｃ）中的驾驶员最大作用力相对

应的载荷； 

    （ｉｉ）  驾驶员同向施加作用力时，与每个驾驶员最大作用力的７５％相对应的载荷。 

    （２）  最靠近操纵面的操纵系统止动器、操纵系统的锁以及在这些止动器和锁与操纵

面操纵支臂之间的操纵系统零件（如果装有），必须按下列公式中得到的限制铰链力矩Ｈ进行

设计： 

    Ｈ＝ＫＣＳsq 

    式中： 

    Ｈ为限制铰链力矩，牛·米（公斤·米；磅·英 

尺）； 

    Ｃ为铰链线后操纵面的平均弦长，米（英尺）； 

                                  ２      ２ 

    Ｓs 为铰链线后操纵面的面积，米  （英尺  ）； 

                          ２          ２ 

    ｑ为动压，帕（公斤／米  ；磅／英尺  ），其相应的设计 

                    －－－－－ 

速度不小于０．６４３√Ｗｇ／ｓ＋４．４５米／秒（公制：２．０１ 

－－－－                                －－－－ 

√Ｗ／Ｓ＋４．４５米／秒；英制：１４．６√Ｗ／Ｓ＋１４．６英尺／ 

秒），但不必大于２６．８米／秒（８８英尺／秒）（Ｗ为飞机 

                                            ２ 



最大重量，公斤（磅）；ｇ为重力加速度，米／秒  ；Ｓ为 

            ２      ２ 

机翼面积，米  （英尺  ））； 

    Ｋ为本条（ｂ）中得到的地面突风情况的限制铰链 

力矩系数。 

    （ｂ）  地面突风情况的限制铰链力矩系数Ｋ必须 

取自下表： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

  操纵面    ｜      Ｋ        ｜      操纵器件位置 

－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－ 

（ａ）      ｜ ０．７５       ｜驶驾杆锁定或系住在中立位置 

    ｝副翼  ｜          （１）｜ 

（ｂ）      ｜±０．５０      ｜副翼全偏 

－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－ 

（ｃ）      ｜          （１）｜  （ｃ）升降舵向下全偏 

    ｝升降舵｜±０．７５      ｜｛ 

（ｄ）      ｜                ｜  （ｄ）升降舵向上全偏 

－－－－－－｜－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－ 

（ｅ）      ｜                ｜  （ｅ）方向舵中立 

    ｝方向舵｜０．７５        ｜｛ 

（ｆ）      ｜                ｜  （ｆ）方向舵全偏 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    〔１〕  Ｋ为正值表示力矩使操纵面下偏，而Ｋ为负值表示力矩 

使操纵面上偏。 

    §２５．４２７  非对称载荷 

    （ａ）  平尾及其支承结构，必须按各种规定的飞行情况同由偏航和滑流效应所产生的

非对称载荷的组合进行设计。 

    （ｂ）  在缺少更合理的资料时，采用下列规定： 

    （１）  对于螺旋桨、机翼、尾翼和机身外形按常规的相对位置布局的飞机，采用下列

规定： 

    （ｉ）  可以假定对称飞行情况最大载荷的１００％作用于对称面一侧的平尾上； 

    （ｉｉ）  可以假定此载荷的８０％作用于另一侧。 



    （２）  对于平尾有较大的上反角或平尾支承在垂尾上的尾翼布局，各翼面及其支承结

构必须按单独考虑每一种规定的飞行载荷情况所产生的垂尾和平尾载荷的组合进行设计。 

    §２５．４４５  外侧垂直安定面 

    （ａ）  当垂直安定面安装在平尾外侧时，平尾必须按最大的平尾载荷同由端板效应在

垂尾上引起的相应载荷的组合进行设计。这些端板效应不必同其它垂尾载荷相组合。 

    （ｂ）  当平尾将外侧垂直安定面分成上、下两部分时，为了考虑非对称载荷，由§２

５．３９１确定的临界垂尾载荷（单位面积载荷）还必须按下列规定施加： 

    （１）  平尾以上和以下的垂尾面积分别受１００％和８０％的载荷； 

    （２）  平尾以上和以下的垂尾面积分别受８０％和１００％的载荷。 

    §２５．４５７  襟翼 

    襟翼及其操纵机构与支承结构必须按§２５．３４５中规定情况得出的临界载荷进行设

计，并计及从某一襟翼位置和空速转换到另一襟翼位置和空速时所产生的载荷。 

    §２５．４５９  特殊装置 

    对于采用气动操纵面的特殊装置（例如翼缝、缝翼和扰流板），其受载情况必须由试验数

据确定。 

    地面载荷 

    §２５．４７１  总则 

    （ａ）  载荷和平衡  对于限制地面载荷，采用下列规定： 

    （１）  按本分部得到的限制地面载荷，认为是施加于飞机结构的外力； 

    （２）  在每一规定的地面载荷情况中，外载荷必须以合理的或保守的方式与线惯性载

荷和角惯性载荷相平衡。 

    （ｂ）  临界重心  必须在申请合格审定的重心范围内选择临界重心。使每一起落架元

件获得最大设计载荷。必须考虑前后、垂直和横向的飞机重心。如果下列两项成立，且偏离

飞机中心线的重心横向位移使主起落架的载荷不超过对称受载情况下临界设计载荷的１０３

％，则可以选用这种重心横向位移，而不必考虑其对主起落架元件载荷或对飞机结构的影响： 

    （１）  重心横向位移是由于旅客或货物在机身内随机布置，或由于燃油的随机非对称

装载或非对称使用造成的； 

    （２）  按§２５．１５８３（ｃ）（２）所制定的对随机可调配载重的适当装载说明，

保证重心的横向位移不超过上述限制范围。 

    （ｃ）  起落架尺寸数据  附录Ａ图１示出起落架基本尺寸数据。 

    §２５．４７３  地面载荷情况和假定 

    （ａ）  对于§２５．４７９至§２５．４８５中规定的着陆情况，采用下列规定： 



    （１）  飞机重心处选定的限制垂直惯性载荷系数不得小于由下列各项条件所得到的数

值： 

    （ｉ）  与特定着陆情况相应的飞机姿态和承受的阻力载荷； 

    （ｉｉ）  设计着陆重量（以最大下沉速度着陆情况中的最大重量）时的限制下沉速度

为３．０５米／秒（１０英尺／秒）； 

    （ｉｉｉ）  设计起飞重量（以减小的下沉速度着陆情况中的最大重量）时的限制下沉

速度为１．８３米／秒（６英尺／秒）。 

    （２）  可以假定在整个着陆撞击过程中，飞机升力不超过飞机重力且作用于飞机重心。 

    （ｂ）  如果能表明飞机具有不能达到上述规定的下沉速度的设计特征，可以修改此下

沉速度。 

    （ｃ）  对应于所要求的限制下沉速度的最小限制惯性载荷系数必须根据§２５．７２

３（ａ）来确定。 

    §２５．４７７  起落架布置 

    当采用正常的操纵技术时，§２５．４７９至§２５．４８５适用于具有常规布置的前、

主起落架或主、尾起落架的飞机。 

    §２５．４７９  水平着陆情况 

    （ａ）  假定飞机以水平姿态接地，与地面平行的向前速度分量在ＶL1 到１．２５ＶL2

的范围内，且承受§２５．４７３（ａ）（１）中规定的载荷系数，其中： 

    （１）  ＶL1 等于相应着陆重量和标准海平面条件下的ＶSO（ＴＡＳ）； 

    （２）  ＶL2 等于相应着陆重量和高度，以及比标准温度高２２．８℃（４１°Ｆ）的

热天温度下的ＶSO（ＴＡＳ）； 

    （ｂ）  如申请获准在超过１０节的风速下顺风着陆，则必须研究增大接地速度的影响。 

    （ｃ）  假定下列垂直分力和阻力分力的组合作用在轮轴中心线上，并采用下列规定： 

    （１）  对于机轮最大起旋载荷情况，模拟使机轮滚动组件加速到规定的地面速度所需

力的阻力分力，必须与阻力载荷峰值出现瞬间所达到的垂直地面反作用力相组合。可考虑滑

动速度和轮胎压力的影响来制定轮胎和地面间的摩擦系数。但是，该摩擦系数不必大于０．８。

此情况必须应用于起落架、直接受影响的连接结构以及外部燃油箱和短舱一类的大质量部件； 

    （２）  对于机轮最大垂直载荷情况，一个向后作用且不小于最大地面垂直反作用力２

５％的阻力分力，必须与§２５．４７３的最大地面反作用力相结合； 

    （３）  对于最大回弹载荷情况，由于起旋阻力载荷急速减少而产生的向前作用的水平

载荷，必须与向前载荷峰值出现瞬间所达到的地面垂直反作用力相组合。此情况必须应用于

起落架、直接受影响的连接结构以及外部燃油箱和短舱一类的大质量部件。 



    （ｄ）  对于尾轮式飞机的水平着陆姿态，必须检查本条（ａ）至（ｃ）规定的情况。

此时飞机水平基准线是水平的。按附录Ａ图２。 

    （ｅ）  对于附录Ａ图２所示的前轮式飞机的水平着陆姿态，必须检查本条（ａ）至（ｃ）

规定的情况，此时假定飞机处于下列姿态： 

    （１）  主轮接地，前轮稍离地面； 

    （２）  前轮和主轮同时接地（如果在规定的下沉和向前速度下能够合理地获得这种姿

态）。对于该姿态采用下列规定： 

    （ｉ）  前、主起落架可按本条（ｃ）（１）和（３）情况分别进行检查； 

    （ｉｉ）  在本条（ｃ）（２）的情况下，假定俯仰力矩由前起落架载荷平衡。 

    §２５．４８１  尾沉着陆情况 

    （ａ）  假定飞机以尾沉姿态接地，与地面平行的向前速度分量在ＶL1 至ＶL2 的范围内，

且承受§２５．４７３（ａ）（１）中规定的载荷系数。其中： 

    （１）  ＶL1 等于相应着陆重量和标准海平面条件下的ＶSO（ＴＡＳ）； 

    （２）  ＶL2 等于相应着陆重量和高度，以及比标准温度高２２．８℃（４１°Ｆ）的

热天温度下的ＶSO（ＴＡＳ）。 

    认为§２５．４７９（ｃ）（１）和（３）规定的垂直分力和阻力分力的组合是作用在主

轮轴的中心线上。 

    （ｂ）  对于尾轮式飞机的尾沉着陆情况，假定按附录Ａ图３，主、尾机轮同时接地，

且作用于尾轮上的地面反作用力方向如下： 

    （１）  垂直向上； 

    （２）  与地平线成４５°角通过轮轴指向后上方。 

    （ｃ）  对于前轮式飞机的尾沉着陆情况，假定飞机姿态按附录Ａ图３相应于失速迎角，

或相应于除主轮外飞机所有部分均不触地时所允许的最大迎角，两者中取小者。 

    §２５．４８３  单轮着陆情况 

    对于单轮着陆情况，假定按附录Ａ图４飞机处于水平姿态，以一侧主起落架接地，在这

种姿态下采用下列规定： 

    （ａ）  地面反作用力必须与按§２５．４７９（ｃ）（２）规定得到的该侧载荷相同； 

    （ｂ）  每一不平衡的外载荷必须由飞机的惯性力以合理的或保守的方式予以平衡。 

    §２５．４８５  侧向载荷情况 

    （ａ）  对于侧向载荷情况，假定按附录Ａ图５，飞机处于水平姿态，仅以主轮接地。 

    （ｂ）  向内作用且等于垂直反作用力８０％的侧向载荷（在一侧）和向外作用且等于

垂直反作用力６０％的侧向载荷（在另一侧）必须与在水平着陆情况下得到的最大地面垂直



反作用力的一半相组合。假定这些载荷作用在轮胎接地点上并为飞机的惯性力所平衡。可以

假定阻力载荷为零。 

    §２５．４８７  回跳着陆情况 

    （ａ）  起落架及其支承结构，必须按飞机从着陆表面回跳过程中出现的载荷进行检查。 

    （ｂ）  在起落架完全伸出但不与地面接触情况下，２０．０的载荷系数必须作用在起

落架非弹起部份上，此载荷系数的作用方向必须与非弹起部分相对于起落架弹起部分伸出到

极限位置时的运动方向相一致。 

    §２５．４８９  地面操纵情况 

    除非另有规定，起落架和飞机结构必须按§２５．４９１至§２５．５０９中的情况进

行检查。此时，飞机为设计机坪重量（地面操作情况的最大重量），不考虑机翼升力，可以假

定起落架减震支柱和轮胎处于静态位置。 

    §２５．４９１  起飞滑跑 

    假定起落架和飞机结构承受不小于按§２５．２３５所述情况得到的载荷。 

    §２５．４９３  滑行刹车情况 

    （ａ）  假定按附录Ａ图６，尾轮式飞机处于水平姿态，载荷作用在主轮上。飞机限制

垂直载荷系数，在设计着陆重量时为１．２，在设计机坪重量时为１．０。阻力载荷（等于

垂直反作用力乘以数值为０．８的摩擦系数）必须与地面垂直反作用力相组合，并作用在轮

胎接地点上。 

    （ｂ）  对于前轮式飞机，限制垂直载荷系数，在设计着陆重量时为１．２，在设计机

坪重量时为１．０。阻力载荷（等于垂直反作用力乘以数值为０．８的摩擦系数）必须与地

面垂直反作用力相组合，并作用在每个带刹车机轮的接地点上，按附录Ａ图６，必须考虑下

列两种姿态： 

    （１）  所有机轮都接地的水平姿态，载荷分配给主起落架和前起落架，并假定俯仰加

速度为零； 

    （２）  仅以主轮接地的水平姿态，俯仰力矩由角惯性力平衡。 

    （ｃ）  如果证实在每一很可能的受载情况下，有效阻力载荷均不能达到垂直反作用力

的８０％，则可取低于本条（ａ）和（ｂ）规定的阻力载荷。 

    §２５．４９５  转弯 

    按附录Ａ图７，假定飞机处于静态位置，用操纵前起落架或采用足够的发动机动力差的

方法进行定常转弯，以使作用在重心处的限制载荷系数在垂直方向为１．０，在横向为０．５。

每一个机轮的侧向地面反作用力必须是垂直反作用力的５０％。 

    §２５．４９７  尾轮侧偏 



    （ａ）  假定等于尾轮静载荷的地面垂直反作用力与等值的侧向分力相组合。 

    （ｂ）  如果尾轮可偏转，则假定尾轮相对飞机纵轴转动９０度，其合成载荷通过轮轴。 

    （ｃ）  如果装有锁、转向操纵装置或减摆器，仍假定尾轮处于拖曳位置，且侧向载荷

作用于轮胎接地点上。 

    §２５．４９９  前轮侧偏 

    （ａ）  假定飞机重心处的垂直载荷系数为１．０，前轮接地点处的侧向分力等于该处

地面垂直反作用力的８０％。 

    （ｂ）  假定在使用一侧主起落架刹车而产生的载荷情况下飞机处于静态平衡，前起落

架及其连接结构和重心以前的机身结构，必须按下列载荷设计： 

    （１）  飞机重心处的垂直载荷系数为１．０； 

    （２）  飞机重心处向前作用的载荷为一侧主起落架上垂直载荷的８０％； 

    （３）  作用于前起落架接地点处的侧向载荷和垂直载荷是为保持静态平衡所需的载荷； 

    （４）  飞机重心处的侧向载荷系数为零。 

    （ｃ）  如果本条（ｂ）规定的载荷导致前起落架的侧向载荷超过前起落架垂直载荷的

８０％，则可以把设计前起落架的侧向载荷限制为垂直载荷的８０％，而未被平衡的侧偏力

矩假定由飞机的惯性力所平衡。 

    （ｄ）  除前起落架及其连接结构和前机身结构以外的其它结构，受载情况即为本条（ｂ）

规定的情况，但作如下补充： 

    （１）  如果在每一很可能的受载情况下，有效阻力载荷均不能达到垂直反作用力的８

０％，则可取用较低的阻力载荷； 

    （２）  重心处向前作用的载荷，不必超过按§２５．４９３（ｂ）规定的作用于一个

主起落架上的最大阻力载荷。 

    （ｅ）  在设计前起落架及其连接结构和前机身结构时，必须考虑正常满操纵扭矩和等

于前起落架最大静态反作用力的垂直力的组合作用，此时，取飞机设计机坪重量，前起落架

处于任一转向操纵位置。 

    §２５．５０３  回转 

    （ａ）  假定飞机绕一侧主起落架回转，且该侧的刹车刹住。限制垂直载荷系数必须为

１．０，摩擦系数为０．８。 

    （ｂ）  假定按附录Ａ图８飞机处于静态平衡，而载荷作用在轮胎接地点上。 

    §２５．５０７  倒行刹车 

    （ａ）  飞机必须处于三点静止地面姿态。与地面平行的向前水平反作用力必须施加在

每个带刹车机轮的接地点上。此限制载荷必须等于每一机轮垂直载荷的５５％，或等于由



１．２倍名义最大刹车扭矩产生的载荷。两者中取小值。 

    （ｂ）  对于前轮式飞机，俯仰力矩必须由角惯性力平衡。 

    （ｃ）  对于尾轮式飞机，地面反作用力的合力必须通过飞机重心。 

    §２５．５０９  牵引载荷 

    （ａ）  本条（ｄ）规定的牵引载荷必须分别考虑。这些载荷必须施加于牵引接头上，

且平行于地面。此外，采用下列规定： 

    （１）  作用于重心处的垂直载荷系数必须等于１．０； 

    （２）  减震支柱和轮胎必须处于其静态位置； 

    （３）  ＷT 为设计机坪重量，牵引载荷ＦTOW 取下列数值： 

    （ｉ）  ０．３ＷTg（牛顿），对ＷT 小于１３，６００公斤的飞机； 

    （ｉｉ）  〔（６ＷT ＋２０４，１００）／７０〕×ｇ（牛顿），对ＷT 在１３，６０

０公斤到４５，４００公斤的飞机； 

    （ｉｉｉ）  ０．１５ＷTg（牛顿），对ＷT 超过４５，４００公斤的飞机； 

    公制： 

    （ｉ）  ０．３ＷT （公斤），对ＷT 小于１３，６００公斤的飞机； 

    （ｉｉ）  （６ＷT ＋２０４，１００）／７０（公斤），对ＷT 在１３，６００公斤到

４５，４００公斤的飞机； 

    （ｉｉｉ）  ０．１５ＷT （公斤），对ＷT 超过４５，４００公斤的飞机； 

    英制： 

    （ｉ）  ０．３ＷT （磅），对ＷT 小于３０，０００磅的飞机； 

    （ｉｉ）  （６ＷT ＋４５０，０００）／７０（磅），对ＷT 在３０，０００磅到１０

０，０００磅的飞机； 

    （ｉｉｉ）  ０．１５ＷT （磅），对ＷT 超过１００，０００磅的飞机； 

    （ｂ）  对于牵引点不在起落架上但靠近飞机对称平面的情况，采用为辅助起落架规定

的阻力和侧向牵引载荷分量。对于牵引点位于主起落架外测的情况，采用为主起落架规定的

阻力和侧向牵引载荷分量，在不能达到规定的旋转角时，必须采用可能达到的最大旋转角。 

    （ｃ）  本条（ｄ）规定的牵引载荷必须受到如下的反作用： 

    （１）  在主起落架上的牵引载荷的侧向分量，必须受到侧向力反作用，该侧向力作用

于承受此载荷的机轮的静地面线上： 

    （２）  在辅助起落架上的牵引载荷以及在主起落架上的牵引载荷的阻力方向分量，必

须受到下述载荷的反作用： 

    （ｉ）  在承受牵引载荷的机轮轴线上，必须施加一个反作用力，其最大值等于垂直反



作用力。为达到平衡，必须施加足够的飞机惯性力； 

    （ｉｉ）  所有载荷必须由飞机惯性力相平衡。 

    （ｄ）  规定的牵引载荷如下： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

      ｜    ｜                  载    荷 

      ｜    ｜－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

牵引点｜位置｜                ｜  ｜ 

      ｜    ｜                ｜序｜ 

      ｜    ｜    数    值    ｜  ｜    方    向 

      ｜    ｜                ｜号｜ 

－－－｜－－｜－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

      ｜    ｜              ｜１｜向前，平行于阻力轴 

      ｜    ｜              ｜－｜－－－－－－－－－－－ 

主起  ｜    ｜每个主        ｜２｜向前，与阻力轴成３０° 

      ｜    ｜起落架        ｜－｜－－－－－－－－－－－ 

落架  ｜    ｜０．７５ＦTOW ｜３｜向后，平行于阻力轴 

      ｜    ｜              ｜－｜－－－－－－－－－－－ 

      ｜    ｜              ｜４｜向后，与阻力轴成３０° 

                            －－－－－－－－－－－－－－ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

      ｜        ｜            ｜５  ｜向前 

      ｜转向前  ｜            ｜－－｜－－－－－－－－－ 

      ｜        ｜            ｜６  ｜向后 

      ｜－－－－｜１．０ＦTOW ｜－－｜－－－－－－－－－ 

      ｜        ｜            ｜７  ｜向前 

      ｜转向后  ｜            ｜－－｜－－－－－－－－－ 

辅助  ｜        ｜            ｜８  ｜向后 

      ｜－－－－｜－－－－－－｜－－｜－－－－－－－－－ 

起落架｜        ｜            ｜９  ｜向前，在机轮平面内 

      ｜从前面  ｜            ｜－－｜－－－－－－－－－ 

      ｜转４５°｜            ｜１０｜向后，在机轮平面内 

      ｜－－－－｜０．５ＦTOW ｜－－｜－－－－－－－－－ 



      ｜从后面  ｜            ｜１１｜向前，在机轮平面内 

      ｜        ｜            ｜－－｜－－－－－－－－－ 

      ｜转４５°｜            ｜１２｜向后，在机轮平面内 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    §２５．５１１  地面载荷：多轮起落架装置上的非对称载荷 

    （ａ）  总则  假定多轮起落架装置承受本分部本条（ｂ）至（ｆ）规定的限制地面载

荷。此外，采用下列规定： 

    （１）  串列支柱式起落架结构是一种多轮装置； 

    （２）  依据本条（ｂ）至（ｆ）确定起落架装置的总载荷时，可以忽略因轮组上载荷

非对称分配所引起的载荷合力作用点的横向位移。 

    （ｂ）  限制载荷在轮组上的分布；充气轮胎  对于每一着陆、滑行和地面操作情况，

必须计及下列因素的影响来确定起落架轮组上限制载荷的分配： 

    （１）  机轮数目及其实际排列。对于车架式起落架装置，在确定前、后各对机轮的最

大设计载荷时，必须考虑着陆撞击过程中车架的任何跷板运动的影响； 

    （２）  由于制造允差、轮胎膨胀和轮胎磨损的组合引起的各轮胎直径的任何差异可以

假定轮胎直径的最大差异等于计及制造允差、轮胎膨胀和轮胎磨损以后得到的各种直径变化

最不利组合的２／３； 

    （３）  任何不等的轮胎充气压力，假定最大变化量为轮胎名义充气压力的±５％； 

    （４）  拱度为零的跑道，以及可近似表示为与水平面成１．５％斜率的上拱型跑道。

对前起落架装置，路拱的影响必须按位于路拱每一侧斜坡上的状态来考虑； 

    （５）  飞机姿态； 

    （６）  任何结构变位。 

    （ｃ）  泄气轮胎  必须根据本条（ｄ）至（ｆ）规定的载荷情况考虑泄气轮胎对结构

的影响，并计及机轮的实际排列情况。此外，采用下列规定： 

    （１）  对于多轮起落架装置，必须考虑其中任何一个轮胎泄气，对于有四个或更多机

轮的起落架装置，必须考虑其中任何两个临界轮胎的泄气； 

    （２）  地面反作用力必须施加在轮胎充气的那些机轮上。但是，对于有一个以上减震

支柱的多轮起落架装置，可以考虑由于轮胎泄气引起的减震支柱伸出长度的差异，把地面反

作用力合理地分配给泄气和充气轮胎。 

    （ｄ）  着陆情况  对于有一个和两个轮胎泄气的情况，施加于每个起落架装置上的载

荷，假定分别为每一规定着陆情况中作用在每一起落架的限制载荷的６０％和５０％。但是，

对于§２５．４８５侧向载荷情况，必须施加垂直载荷的１００％。 



    （ｅ）  滑行和其它地面操作情况  对于有一个和两个轮胎泄气的情况，采用下列规定： 

    （１）  重心处施加的侧向载荷系数或阻力载荷系数或同时作用的此两者，必须是最临

界的数值，其值可分别达到规定的滑行和其它地面操作情况中最严重情况的限制载荷系数（限

制侧向载荷系数或限制阻力载荷系数或同时作用的此两者）的５０％（一轮泄气）和４０％

（两轮泄气）； 

    （２）  对于§２５．４９３（ａ）和（ｂ）（２）的滑行刹车情况，每个充气轮胎上的

阻力载荷，不得小于无泄气轮胎载荷对称分配时每个轮胎上的阻力载荷； 

    （３）  重心处的垂直载荷系数必须分别为无泄气轮胎时载荷系数的６０％（一轮泄气）

和５０％（两轮泄气），但不得小于１．０； 

    （４）  不必考虑回转情况。 

    （ｆ）  牵引情况  对于有一个和两个泄气轮胎的情况，牵引载荷ＦTOW 必须分别为规

定载荷的６０％和５０％。 

    【２５．５１９  顶升和系留装置】 

    【（ａ）  总则  飞机必须设计成在最临界的重量和重心组合情况下，能够承受本条（ｂ）

（当适用时）和（ｃ）的地面静载荷情况所引起的限制载荷。必须规定每个千斤顶垫的最大

允许限制载荷。】 

    【（ｂ）  顶升  飞机上必须有顶升用的设施，当飞机支承于千斤顶上时，这些设施必须

能承受下列限制载荷： 

    【（１）  当由起落架顶升飞机的最大停机坪重量时，飞机结构必须设计成能承受单独作

用于每个顶升点的垂直静反作用力１．３３倍的垂直载荷，以及该垂直载荷与０．３３倍垂

直静反作用力的沿任何方向作用的水平载荷的组合； 

    【（２）  当由飞机其它结构顶升飞机的最大批准顶升重量时； 

    【（ｉ）  飞机结构必须设计成能承受单独作用于每个顶升点的垂直静反作用力１．３３

倍的垂直载荷，以及该垂直载荷与０．３３倍垂直静反作用力的沿任何方向作用的水平载荷

的组合； 

    【（ｉｉ）  千斤顶垫与局部结构必须设计成能承受单独作用于每个顶升点的垂直静反作

用力２．０倍的垂直载荷，以及该垂直载荷与０．３３倍垂直静反作用力的沿任何方向作用

的水平载荷的组合； 

    【（ｃ）  系留  提供系留点时，主系留点及局部结构必须能承受任何方向的１２０公里

／小时（６５节）水平风引起的限制载荷。】 
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    水载荷 



    §２５．５２１  总则 

    （ａ）  水上飞机必须根据在很可能遇到的最恶劣海上条件下正常运行时很可能出现的

任何姿态，以相应的向前和下沉速度起飞和着水过程中所产生的水载荷进行设计。 

    （ｂ）  除非对水载荷作出更合理的分析，否则采用§２５．５２３至２５．５３７的

规定。 

    （ｃ）  本条和§２５．５２３至§２５．５３７的要求也适用于水陆两用机。 

    §２５．５２３  设计重量和重心位置 

    （ａ）  设计重量  必须在直到设计着水重量的各种运行重量下满足水载荷要求。但对

于§２５．５３１中所述的起飞情况，必须采用水面设计起飞重量（水面滑行和起飞滑跑的

最大重量）。 

    （ｂ）  重心位置  必须考虑在申请合格审定的重心限制范围内的临界重心，以获得水

上飞机结构每一部分的最大设计载荷。 

    §２５．５２５  载荷的假定 

    （ａ）  除非另有规定，否则假定水上飞机作为一个整体承受与§２５．５２７规定的

载荷系数相应的载荷。 

    （ｂ）  在施加按§２５．５２７中规定的载荷系数得到的载荷时，可以用不小于§２

５．５３３（ｂ）中规定的压力把该载荷分布于整个船体或主浮筒的底部（以避免在水载荷

作用部位出现过大的局部剪切载荷和弯矩）。 

    （ｃ）  对于双浮筒水上飞机，每个浮筒必须作为一架假想的水上飞机的一个等效船体，

其重量等于该双浮筒水上飞机重量的一半。 

    （ｄ）  除§２５．５３１的起飞情况外，在着水时，假定水上飞机的气动升力为水上

飞机重力的２／３。 

    §２５．５２７  船体和主浮筒载荷系数 

    （ａ）  水面反作用载荷系数ｎw 必须以下列方法计算： 

    （１）  对于断阶着水情况： 

                      ２ 

                Ｃ1 Ｖso 

    ｎw ＝－－－－－－－－－ 

                  ２      １ 

          （ｔａｎ－β）Ｗ－ 

                  ３      ３ 

    （２）  对于船首和船尾着水情况： 



                      ２ 

                Ｃ1 Ｖso            Ｋ1 

    ｎw ＝－－－－－－－－－×－－－－－－－－ 

                  ２      １            ２  ２ 

          （ｔａｎ－β）Ｗ－  （１＋ｒx   ）－ 

                  ３      ３                ３ 

    式中： 

    ｎw 为水面反作用载荷系数（即水面反作用力除以 

水上飞机重力）； 

    Ｃ1 ＝０．００９２２（公制：Ｃ1 ＝０．００９２２；英制：Ｃ1 ＝０． 

０１２），为水上飞机操纵经验系数（但此系数不得小于 

为获得断阶载荷系数最小值２．３３所需要的数值）； 

    Ｖso 为襟翼打开在相应的着水位置，不考虑滑流影 

响的水上飞机失速速度，节； 

    β为在确定载荷系数的纵向站位处的斜升角，度。 

按附录Ｂ图１； 

    Ｗ为水上飞机设计着水重量，公斤（磅）； 

    Ｋ1 为船体站位的经验加权系数，按附录Ｂ图２； 

    ｒx 为平行于船体基准轴，从水上飞机重心到进行 

载荷系数计算的船体纵向站位的距离与水上飞机的俯 

仰回转半径之比。船体基准轴为一条在对称平面内与 

主断阶处龙骨相切的直线。 

    （ｂ）  对于双浮筒水上飞机，由于浮筒与水上飞机连接的柔性影响，可以将船首和船

尾处的系数Ｋ1 减少到附录Ｂ图２所示值的８０％，这种减少仅适用于传力构架和水上飞机

机体结构的设计。 

    §２５．５２９  船体和主浮筒着水情况 

    （ａ）  对称断阶、船首和船尾着水  对于对称断阶、船首和船尾着水，水面反作用限

制载荷系数按§２５．５２７计算确定。此外，采用下列规定： 

    （１）  对于对称断阶着水，水载荷的合力必须在龙骨上，通过重心且与龙骨线垂直； 

    （２）  对于对称船首着水，水载荷的合力必须作用在从船首到断阶的纵向距离１／５

处的龙骨上，且与龙骨线垂直； 

    （３）  对于对称船尾着水，水载荷的合力必须作用在从断阶到尾柱的纵向距离８５％



处的龙骨上，且与龙骨线垂直。 

    （ｂ）  非对称着水：船体式水上飞机和单浮筒水上飞机  必须检查非对称的断阶、船

首和船尾着水情况。此外，采用下列规定： 

    （１）  每一情况的载荷均由向上分量和侧向分量组成，其值分别等于相应的对称着水

情况合力乘以０．７５和０．２５ｔａｎβ； 

    （２）  载荷向上分量的作用点和方向与对称情况相同，侧向分量的作用点在向上分量

的同一纵向站位处，作用于龙骨线和舭线之间的中点，但方向朝内并垂直于对称平面。 

    （ｃ）  非对称着水：双浮筒水上飞机  非对称载荷由作用于每一浮筒断阶处的向上载

荷和仅作用于一个浮筒上的侧向载荷组成，其值分别等于按§２５．５２７获得的断阶着水

载荷乘以０．７５和０．２５ｔａｎβ。侧向载荷作用在浮筒龙骨线和舭线之间的中点，位

于与向上载荷相同的纵向站位处，但方向朝内并垂直于对称平面。 

    §２５．５３１  船体和主浮筒起飞情况 

    对于机翼及其与船体或主浮筒的连接，采用下列规定： 

    （ａ）  假定机翼的气动升力为零； 

    （ｂ）  必须施加向下的惯性载荷，其对应的载荷系数按下式计算： 

                      ２ 

                ＣToＶs1 

    ｎ＝－－－－－－－－－ 

                ２      １ 

        （ｔａｎ－β）Ｗ－ 

                ３      ３ 

    式中： 

    ｎ为惯性载荷系数； 

    ＣTo＝０．００３０７（公制：ＣTo＝０．００３０７；英制：ＣTo 

＝０．００４），为水上飞机操作经验系数； 

    Ｖs1 为襟翼打开在相应的起飞位置，在水面设计 

起飞重量下的水上飞机失速速度，节； 

    β为主断阶处的斜升角，度； 

    Ｗ为水上设计起飞重量，公斤（磅）。 

    §２５．５３３  船体和主浮筒底部压力 

    （ａ）  总则  必须按本条规定设计船体和主浮筒结构，包括构架、隔框、长桁和底板； 

    （ｂ）  局部压力  对于底板、长桁及其与支承结构连接的设计，必须采用下列的压力



分布； 

    （１）  对于无舭弯的船底，舭处的压力为龙骨处压力的７５％，龙骨与舭之间的压力

按附录Ｂ图３成线性变化。龙骨处的压力按下式计算： 

                        ２ 

                Ｋ2 ＶS1 

    ＰK ＝Ｃ2 ×－－－－－－ 

                ｔａｎβK 

    式中： 

                                      ２          ２ 

    Ｐk 为龙骨上的压力，帕（公斤／厘米  ；磅／英寸  ）； 

    Ｃ2 ＝１４．７（公制：Ｃ2 ＝０．０００１５；英制：Ｃ2 ＝０． 

００２１３）； 

    Ｋ2 为船体站位加权系数，按附录Ｂ图２； 

    Ｖs1 为襟翼打开在相应的起飞位置，水面设计起飞 

重量下的水上飞机失速速度，节； 

    βK 为在龙骨处的斜升角，度。按附录Ｂ图１。 

    （２）  对于带舭弯的船底，舭弯起点处的压力与无舭弯船底的压力相同。舭和舭弯起

点之间的压力按附录Ｂ图３成线性变化。压力分布与本条（ｂ）（１）无舭弯船底的规定相同，

但舭处的压力按下式计算： 

                        ２ 

                Ｋ2 Ｖs1 

    Ｐch＝Ｃ3 ×－－－－－ 

                ｔａｎβ 

    式中： 

                                    ２          ２ 

    Ｐch 为舭处的压力，帕（公斤／厘米  ；磅／英寸  ）； 

    Ｃ3 ＝１１．０（公制：Ｃ3 ＝０．０００１１３；英制：Ｃ3 ＝０． 

００１６）； 

    Ｋ2 为船体站位加权系数，按附录Ｂ图２； 

    Ｖs1 为襟翼打开在相应的起飞位置，水面设计起飞 

重量下的水上飞机失速速度，节； 

    β为相应站位处的斜升角，度。 



    在压力作用区域内必须模拟船体或浮筒受高度集 

中的撞击时所产生的压力，但不必扩大到对框架或整 

个结构会引起关键性应力的那些区域。 

    （ｃ）  压力分布  对于框架、龙骨和舭结构的设 

计，采用下列压力分布： 

    （１）  对称压力按下式计算： 

                    ２ 

              Ｋ2 Ｖs0 

    Ｐ＝Ｃ4 ×－－－－－ 

              ｔａｎβ 

    式中： 

                            ２          ２ 

    Ｐ为压力，帕（公斤／厘米  ；磅／英寸  ）； 

    Ｃ4 ＝７００．０Ｃ1 （公制：Ｃ4 ＝０．００５４９Ｃ1 ；英制：Ｃ4 ＝ 

０．０７８Ｃ1 ）。Ｃ1 按§２５．５２７计算； 

    Ｋ2 为船体站位加权系数，按附录Ｂ图２； 

    Ｖs0 为襟翼打开在相应的着水位置，不考虑滑流影 

响的水上飞机失速速度，节； 

    β为相应站位处的斜升角，度。 

    （２）  非对称压力分布由本条（ｃ）（１）规定的作用在船体或主浮筒中心线一侧的压

力和作用在船体或主浮筒中心线另一侧的该压力的一半组成，按附录Ｂ图３。 

    这些压力是均匀的，且必须同时作用于整个船体或主浮筒底部，所得到的载荷必须传给

船体本身的侧壁结构，但不必作为剪切和弯曲载荷向前后传递。 

    §２５．５３５  辅助浮筒载荷 

    （ａ）  总则  辅助浮筒和其连接以及支承结构，必须按本条规定的情况进行设计。在

本条（ｂ）至（ｅ）规定的情况中，为避免局部载荷过大，可将规定的水载荷分布于整个浮

筒底部，所采用的底部压力不小于本条（ｇ）规定的数值。 

    （ｂ）  断阶载荷  水载荷的合力必须作用在浮筒的对称平面内，作用点位于从筒首到

断阶的距离的３／４处，方向必须与龙骨垂直，限制载荷的合力按下式计算，但Ｌ值不必超

过浮筒完全浸没时排水量的三倍： 

                        ２ 

                        － 



                    ２  ３ 

            Ｃ5 Ｖs0  Ｗ 

    Ｌ＝－－－－－－－－－－－－－ 

              ２                ２ 

              －                － 

              ３            ２  ３ 

        ｔａｎ  βs （１＋ｒy ） 

    式中： 

    Ｌ为限制载荷，牛顿（公斤；磅）； 

    Ｃ5 ＝０．０３９９（公制：Ｃ5 ＝０．００８９８；英制：Ｃ5 ＝０．００５３）； 

    Ｖs0 为襟翼打开在相应的着水位置，不考虑滑流影响的水上飞机失速速度，节； 

    Ｗ为水上飞机设计着水重量，公斤（磅）； 

    βs 为从筒首到断阶的距离的３／４站位处的斜升角，但不必小于１５度； 

    ｒy 为重心和浮筒对称面之间的横向距离与滚转时的回转半径之比。 

    （ｃ）  筒首载荷  限制载荷的合力必须作用在浮筒的对称平面内，作用点位于筒首到

断阶的距离的１／４处；方向必须与通过该点的龙骨线的切线垂直，载荷合力的大小为本条

（ｂ）规定的值。 

    （ｄ）  非对称断阶载荷  水载荷的合力由等于本条（ｂ）规定载荷的７５％的向上分

量和等于本条（ｂ）规定载荷乘以０．２５ｔａｎβ的侧向分量组成。侧向载荷必须作用于

龙骨和舭之间的中点并垂直于浮筒的对称平面。 

    （ｅ）  非对称筒首载荷  水载荷的合力由等于本条（ｃ）规定载荷的７５％的向上分

量和等于本条（ｃ）规定载荷乘以０．２５ｔａｎβ的侧向分量组成。侧向载荷必须作用于

龙骨和舭之间的中点并垂直于浮筒的对称平面。 

    （ｆ）  浮筒浸没情况  载荷的合力必须作用在浮筒横截面的形心上，且位于从筒首到

断阶的距离的１／３处，限制载荷分量如下： 

    垂直载荷＝ρｇＶ 

                  ρ  ２          ２ 

    向后载荷＝Ｃx －Ｖ－（ＫＶs0） 

                  ２  ３ 

                  ρ  ２          ２ 

    侧向载荷＝Ｃy －Ｖ－（ＫＶs0） 

                  ２  ３ 



    式中： 

                              ３          ２    ４ 

    ρ为水的质量密度，公斤／米  （公斤·秒  ／米  ；斯勒 

        ３ 

格／英尺  ）； 

                    ３      ３ 

    Ｖ为浮筒体积，米  （英尺  ）； 

    Ｃx ＝０．０１２４（公制：Ｃx ＝０．０１２４；英制：Ｃx ＝ 

０．１３３），阻力系数； 

    Ｃy ＝０．００９８（公制：Ｃy ＝０．００９８；英制：Ｃy ＝ 

０．１０６），侧向力系数； 

    Ｋ＝０．８，如果表明，在正常操作情况下，速度为 

０．８Ｖs0 时浮筒不能浸没，则可用较小的数值； 

    Ｖs0 为襟翼打开在相应的着水位置，不考虑滑流影 

响的水上飞机失速速度，节； 

                          ２          ２ 

    ｇ为重力加速度，米／秒  （英尺／秒  ）； 

    （ｇ）  浮筒底部压力  浮筒底部压力必须根据§２５．５３３制定，但公式中的Ｋ2 值

取为１．０。用以确定浮筒底部压力的斜升角按本条（ｂ）规定。 

    §２５．５３７  水翼载荷 

    用于设计的水翼载荷必须根据适用的试验数据得出。 

    应急着陆情况 

    §２５．５６１  总则 

    （ａ）  尽管飞机在陆上或水上应急着陆情况中可能损坏，但飞机必须按本条规定进行

设计，以在此情况下保护乘员。 

    （ｂ）  结构的设计必须能在轻度撞损着陆过程中并在下列条件下，给每一乘员以避免

严重受伤的一切合理的机会： 

    （１）  正确使用座椅、安全带和所有其它为安全设计的设备； 

    （２）  机轮收起（如果适用）； 

    （３）  乘员分别经受到下列每一项相对于周围结构的极限惯性载荷系数： 

    （ｉ）  【向上，３．０；】 

    （ｉｉ）  向前，９．０； 



    （ｉｉｉ）  【侧向，对于机身为３．０；对于座椅及其连接件为４．０；】 

    （ｉｖ）  【向下，６．０；】 

    （ｖ）  【向后，１．５。】 

    （ｃ）  支承结构必须设计成在不超过本条（ｂ）（３）规定值的各种载荷作用下，能约

束住那些在轻度撞损着陆中脱落后可能伤害乘员的每个部件。 

    【（ｄ）  在直至本条（ｂ）（３）规定的各种载荷作用下，座椅和质量项目（及其支撑

结构）不得变形以至妨碍乘员相继迅速撤离。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    【§２５．５６２  应急着陆动力要求】 

    【（ａ）  座椅和约束系统必须设计成在应急着陆时并在下列条件下能保护乘员： 

    （１）  正确使用在设计中规定得有的座椅、安全带和肩带； 

    （２）  乘员受到本条规定条件所产生的载荷。 

    【（ｂ）  凡批准在起飞和着陆时用于机组成员和乘客的每种座椅型号设计，必须按照下

述每一应急着陆条件，成功地完成动力试验，或根据类似型号座椅的动力试验结果经合理分

析给予证明。进行动力试验，必须用适航当局认可的拟人试验模型（ＡＴＤ）模拟乘员，其

名义重量为７７公斤（１７０磅），坐在正常的向上位置。 

    【（１）  向下垂直速率变化（△Ｖ）不得小于１０．７米／秒（３５英尺／秒）；飞机

纵轴相对于水平面向下倾斜３０度且机翼呈水平状态，在地板处产生的最大负加速度必须在

撞击后０．０８秒内出现，并且至少达到１４．０ｇ。 

    【（２）  向前纵向速率变化（△Ｖ）不得小于１３．４米／秒（４４英尺／秒），飞机

纵轴水平且向左或向左偏摆１０度。取最有可能使上部躯干约束系统（在安装的情况下）脱

离乘员肩部的方向，同时机翼呈水平状态。在地板处产生的最大负加速度必须在撞击后０．０

９秒内出现，并且必须至少达到１６．０ｇ。若使用地板导轨或地板接头将座椅连接到试验

装置上，则导轨或接头相对于相邻的导轨或接头必须在垂直方向至少偏移１０度（即不平行）

并且滚转１０度。 

    【（ｃ）  在按本条（ｂ）进行动力试验时，下述性能测量值不得超出： 

    【（１）  在机组成员使用上部躯干系带的情况下，单系带上的拉伸载荷不得超过７７８

４牛（７９３公斤，１７５０磅）。如果使用双系带约束上部躯干，则系带总拉伸载荷不得超

过８８９６牛（９０６公斤，２０００磅）。 

    【（２）  在拟人模型骨盆和腰部脊柱之间测得的最大压缩载荷不得超过６６７２牛（６

８０公斤，１５００磅）。 

    【（３）  上部躯干约束系带（在安装的情况下）在撞击时必须保持在乘员肩上。 



    【（４）  在撞击时安全带必须保持在乘员骨盆处。 

    【（５）  在本条（ｂ）规定的条件下，必须保护每一乘员使头部免受严重伤害。在可能

发生座椅或其他构件触及头部的情况下，必须提供保护措施以使头部伤害判据（ＨＩＣ）不

超过１０００。头部伤害判据（ＨＩＣ）由下式确定： 

                                    １        ｔ2               ２．５ 

    ＨＩＣ＝｛（ｔ2 －ｔ1 ）〔－－－－－－－∫    ａ（ｔ）ｄｔ〕      ｝ 

                              （ｔ2 －ｔ1 ）  ｔ1                       max 

    式中：ｔ1 ——积分初始时间（秒）； 

    ｔ2 ——积分终止时间（秒）； 

    ａ（ｔ）——头部撞击总加速度对时间的关系曲线 

（ａ用ｇ的倍数表示）。 

    【（６）  在可能与座椅或其他构件碰撞导致腿部受伤的情况下，必须提供防护措施使每

一股骨上的轴向压缩载荷不超过１０００８牛（１０１９公斤，２２５０磅）。 

    【（７）  尽管结构可能屈服，但座椅必须始终连接在所有连接点上。 

    【（８）  在本条（ｂ）（１）和（ｂ）（２）规定的试验中，座椅不得屈服到阻碍飞机乘

员迅速撤离的程度。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    §２５．５６３  水上迫降的结构要求 

    水上迫降要求的结构强度，必须按§２５．８０１（ｅ）的规定来考虑。 

    疲劳评定 

    §２５．５７１  结构的损伤容限和疲劳评定 

    （ａ）  总则  对强度、细节设计和制造的评定必须表明，飞机在整个使用寿命期间将

避免由于疲劳、腐蚀或意外损伤引起的灾难性破坏。对可能引起灾难性破坏的每一结构部分

（诸如机翼、尾翼、操纵面及其系统、机身、发动机架、起落架、以及上述各部分有关的主

要连接），除本条（ｃ）规定的情况以外，必须按本条（ｂ）和（ｅ）的规定进行这一评定。

对于涡轮喷气飞机，可能引起灾难性破坏的结构部分，还必须按本条（ｄ）评定。此外，采

用下列规定： 

    （１）  本条要求的每一评定，必须包括下列各点： 

    （ｉ）  服役中预期的典型载荷谱、温度和湿度； 

    （ｉｉ）  判明其破坏会导致飞机灾难性破坏的主要结构元件和细节设计点； 

    （ｉｉｉ）  对本条（ａ）（１）（ｉｉ）判明的主要结构元件和细节设计点，进行有试

验依据的分析。 



    （２）  在进行本条要求的评定时，可以采用结构设计类似的飞机的服役历史，并适当

考虑它们在运行条件和方法上的差别； 

    （３）  根据本条要求的评定，必须制订为预防灾难性破坏所必须的检查工作或其它步

骤，并必须将其载入§２５．１５２９要求的“持续适航文件”中的“适航限制”一节。 

    （ｂ）  【损伤容限评定】 

    评定必须包括确定因疲劳、腐蚀或意外损伤引起的预期的损伤部位和型式，此种确定必

须由有试验依据以及服役经验（如果有服役经验）支持的分析来进行。在设计中可以预期出

现多部位损伤的场合，必须计及这种以前因疲劳引起的损伤。评定必须结合有试验依据的重

复载荷分析和静力分析来进行。在使用寿命期内的任何时候，剩余强度评定所用的损伤范围，

必须与初始的可觉察性以及随后在重复载荷下的扩展情况相一致。剩余强度评定必须表明，

其余结构能够承受相应于下列情况的载荷（作为极限静载荷考虑）： 

    （１）  限制对称机动情况，按§２５．３３７对Ｖc 的规定，以及按§２５．３４５

的规定； 

    （２）  限制突风情况，按【§２５．３０５（ｄ）、】§２５．３４１和§２５．３５

１（ｂ）对最大到ＶC 诸规定速度下的规定以及按§２５．３４５的规定； 

    （３）  限制滚转情况，按§２５．３４９的规定；限制非对称情况，按§２５．３６

７和§２５．４２７对最大到ＶC 诸速度下的规定； 

    （４）  限制偏航机动情况，按§２５．３５１（ａ）对最大到ＶC 诸规定速度下的规

定； 

    （５）  对增压舱，采用下列情况： 

    （ｉ）  正常使用压差和预期的外部气动压力相组合，并与本条（ｂ）（１）到（４）规

定的飞机载荷情况同时作用（如果后者有重要影响）； 

    （ｉｉ）  １ｇ飞行时预期的外部气动压力与等于１．１倍正常使用压差的座舱压差相

组合，不考虑任何其他的载荷。 

    （６）  对于起落架和直接受其影响的机体结构，按§２５．４７３、§２５．４９１

和§２５．４９３规定的限制地面载荷情况。 

    如果在结构破坏或部分破坏以后，结构刚度和几何形状，或此两者有重大变化，则必须

进一步研究它们对损伤容限的影响。 

    （ｃ）  疲劳（安全寿命）评定  如果申请人确认，本条（ｂ）对损伤容限的要求不适

用于某特定结构，则不需要满足该要求。这些结构必须用有试验依据的分析表明，它们能够

承受在其服役寿命期内预期的变幅重复载荷作用而没有可觉察的裂纹。必须采用合适的安全

寿命散布系数。 



    （ｄ）  声疲劳强度  必须用有试验依据的分析，或者用具有类似结构设计和声激励环

境的飞机的服役历史表明下列两者之一： 

    （１）  承受声激励的飞行结构的任何部分不可能产生声疲劳裂纹； 

    （２）  假定本条（ｂ）规定的载荷作用在所有受疲劳裂纹影响的部位，声疲劳裂纹不

可能引起灾难性破坏。 

    （ｅ）  损伤容限（离散源）评定  在下列任一原因很可能造成结构损伤的情况下，飞

机必须能够成功地完成该次飞行： 

    （１）  【在海平面至２，４５０米（８，０００英尺）的各种高度上，在ＶC 速度下，】

受到１．８０公斤（４磅）重的鸟的撞击； 

    （２）  风扇叶片的非包容性撞击； 

    （３）  发动机的非包容性破坏； 

    （４）  高能旋转机械的非包容性破坏。 

    损伤后的结构必须能够承受飞行中可合理预期出现的静载荷（作为极限载荷考虑）。不需

要考虑对这些静载荷的动态影响。必须考虑驾驶员在出现事故后采取的纠正动作，诸如限制

机动，避开紊流以及降低速度。如果在结构破坏或部份破坏以后引起结构刚度或几何形状，

或此两者有重大变化，则须进一步研究它们对损伤容限的影响。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    闪电防护 

    §２５．５８１  闪电防护 

    （ａ）  飞机必须具有防止闪电引起的灾难性后果的保护措施。 

    （ｂ）  对于金属组件，下列措施之一可表明符合本条（ａ）的要求： 

    （１）  该组件合适地搭接到飞机机体上； 

    （２）  该组件设计成不致因闪击而危及飞机。 

    （ｃ）  对于非金属组件，下列措施之一可表明符合本条（ａ）的要求： 

    （１）  该组件的设计使闪击的后果减至最小； 

    （２）  具有可接受的分流措施，将产生的电流分流而不致危及飞机。 

    Ｄ分部  设计与构造 

    总则 

    §２５．６０１  总则 

    飞机不得有经验表明是危险的或不可靠的设计特征或细节。每个有疑问的设计细节和零

件的适用性必须通过试验确定。 

    §２５．６０３  材料 



    其损坏可能对安全性有不利影响的零件所用材料的适用性和耐久性必须满足下列要求： 

    （ａ）  建立在经验或试验的基础上； 

    （ｂ）  符合经批准的标准（如工业或军用标准，或技术标准规定），保证这些材料具有

设计资料中采用的强度和其它性能； 

    （ｃ）  考虑服役中预期的环境条件，如温度和湿度的影响。 

    §２５．６０５  制造方法 

    （ａ）  采用的制造方法必须能生产出一个始终完好的结构。如果某种制造工艺（如胶

接、点焊或热处理）需要严格控制才能达到此目的，则该工艺必须按照批准的工艺规范执行。 

    （ｂ）  飞机的每种新制造方法必须通过试验大纲予以证实。 

    §２５．６０７  紧固件 

    （ａ）  下列任一情况下，每个可卸的螺栓、螺钉、螺母、销钉或其它可卸紧固件，必

须具有两套独立的锁定装置： 

    （１）  它的丢失可能妨碍在飞机的设计限制内用正常的驾驶技巧和体力继续飞行和着

陆； 

    （２）  它的丢失可能使俯仰、航向或滚转操纵能力或响应下降至低于本部Ｂ分部的要

求。 

    （ｂ）  本条（ａ）规定的紧固件及其锁定装置，不得受到与具体安装相关的环境条件

的不利影响。 

    （ｃ）  使用过程中经受转动的任何螺栓都不得采用自锁螺母，除非在自锁装置外还采

用非摩擦锁定装置。 

    §２５．６０９  结构保护 

    每个结构零件必须满足下列要求： 

    （ａ）  有适当的保护，以防止使用中由于任何原因而引起性能降低或强度丧失，这些

原因中包括： 

    （１）  气候； 

    （２）  腐蚀； 

    （３）  磨损。 

    （ｂ）  在必须保护的部位有通风和排水措施。 

    §２５．６１１  可达性措施 

    必须具有措施，使能进行为持续适航所必需的检查（包括检查主要结构元件和操纵系统）、

更换正常需要更换的零件、调整和润滑。每一项目的检查方法对于该项目的检查间隔时间必

须是切实可行的。如果表明无损检查是有效的并在§２５．１５２９要求的维护手册中规定



有检查程序，则在无法进行直接目视检查的部位可以借助无损检查手段来检查结构元件。 

    §２５．６１３  材料的强度性能和设计值 

    （ａ）  材料的强度性能必须以足够的材料试验为依据（材料应符合经批准的标准），在

试验统计的基础上制定设计值。 

    （ｂ）  【设计值的选择必须使因材料偏差而引起结构破坏的概率降至最小。除本条（ｅ）

的规定外，必须通过选择确保材料强度具有下述概率的设计值来表明符合本款的要求： 

    【（１）  如果所加的载荷最终通过组件内的单个元件传递，因而该元件的破坏会导致部

件失去结构完整性，则概率为９９％，置信度９５％。 

    【（２）  对于单个元件破坏将使施加的载荷安全地分配到其它承载元件的静不定结构，

概率为９０％，置信度９５％。】 

    （ｃ）  至关重要的部件或结构在正常运行条件下热影响显著的部位，必须考虑温度对

设计许用应力的影响。 

    （ｄ）  结构的强度、细节设计和制造，必须使灾难性疲劳破坏的概率减至最小，特别

是在应力集中处。 

    （ｅ）  【如果在使用前对每一单项取样进行试验，确认该特定项目的实际强度性能等

于或大于设计使用值，则通过这样“精选”的材料可以采用较高的设计值】。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．６１５  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．６１９  特殊系数 

    对于每一结构零件，如果属于下列任一情况，则§２５．３０３规定的安全系数必须乘

以§２５．６２１至§２５．６２５规定的最高的相应特殊安全系数： 

    （ａ）  其强度不易确定； 

    （ｂ）  在正常更换前，其强度在服役中很可能降低； 

    （ｃ）  由于制造工艺或检验方法中的不定因素，其强度容易有显著变化。 

    §２５．６２１  铸件系数 

    （ａ）  总则  在铸件质量控制所需的规定以外，还必须采用本条（ｂ）至（ｄ）规定

的系数、试验和检验。检验必须符合经批准的规范，除作为液压或其他流体系统零件而要进

行充压试验的铸件和不承受结构载荷的铸件外，本条（ｃ）和（ｄ）适用于任何结构铸件。 

    （ｂ）  支承应力和支承面  本条（ｃ）和（ｄ）规定的铸件的支承应力和支承面，其

铸件系数按下列规定： 

    （１）  不论铸件采用何种检验方法，对于支承应力取用的铸件系数不必超过１．２５； 



    （２）  当零件的支承系数大于铸件系数时，对该零件的支承面不必采用铸件系数。 

    （ｃ）  关键铸件  对于其损坏将妨碍飞机继续安全飞行和着陆或严重伤害乘员的每一

铸件，采用下列规定： 

    （１）  每一关键铸件必须满足下列要求： 

    （ｉ）  具有不小于１．２５的铸件系数； 

    （ｉｉ）  １００％接受目视、射线和磁粉（或渗透）检验，或经批准的等效的无损检

验方法的检验。 

    （２）  对于铸件系数小于１．５０的每项关键铸件，必须用三个铸件样品进行静力试

验并表明下列两点： 

    （ｉ）  在对应于铸件系数为１．２５的极限载荷作用下满足§２５．３０５的强度要

求； 

    （ｉｉ）  在１．１５倍限制载荷的作用下满足§２５．３０５的变形要求。 

    （３）  典型的关键铸件有：结构连接接头，飞行操纵系统零件，操纵面铰链和配重连

接件，座椅、卧铺、安全带、燃油箱、滑油箱的支座和连接件以及座舱压力阀。 

    （ｄ）  非关键铸件  除本条（ｃ）规定的铸件外，对于其他铸件采用下列规定： 

    （１）  除本条（ｄ）（２）和（３）规定的情况外，铸件系数和相应的检验必须符合下

表： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

  铸  件  系  数    ｜              检  验 

－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

等于或大于２．０    ｜１００％目视 

小于２．０大于１．５｜１００％目视的磁粉（或渗透）、 

                    ｜或等效的无损检验方法。 

１．２５至１．５０  ｜１００％目视、磁粉（或渗透）和射线， 

                    ｜或经批准的等效的无损检验方法。 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    （２）  如果已制定质量控制程序并经批准，本条（ｄ）（１）规定的非目视检验的铸件

百分比可以减少； 

    （３）  对于按照技术条件采购的铸件（该技术条件确保铸件材料的机械性能，并规定

按抽样原则从铸件上切取试件进行试验来证实这些性能），规定如下： 

    （ｉ）  可以采用１．０的铸件系数； 

    （ｉｉ）  必须按本条（ｄ）（１）中铸件系数为“１．２５至１．５０”的规定进行检



验，并按本条（ｃ）（２）进行试验。 

    §２５．６２３  支承系数 

    （ａ）  除本条（ｂ）规定的情况外，每个有间隙（自由配合）并承受敲击或振动的零

件，必须有足够大的支承系数以计及正常的相对运动的影响。 

    （ｂ）  对于规定有更大的特殊系数的零件，不必采用支承系数。 

    §２５．６２５  接头系数 

    对于接头（用于连接两个构件的零件或端头），采用以下规定： 

    （ａ）  未经限制载荷和极限载荷试验（试验时在接头和周围结构内模拟实际应力状态）

证实其强度的接头，接头系数至少取１．１５。这一系数必须用于下列各部分： 

    （１）  接头本体； 

    （２）  连接件或连接手段； 

    （３）  被连接构件上的支承部位。 

    （ｂ）  下列情况不必采用接头系数： 

    （１）  按照批准的工艺方法制成并有全面试验数据为依据的接合（如金属钣金连续接

合、焊接和木质件中的嵌接）； 

    （２）  任何采用更大特殊系数的支承面。 

    （ｃ）  对于整体接头，一直到截面性质成为其构件典型截面为止的部分必须作为接头

处理； 

    （ｄ）  对于每个座椅、卧铺、安全带和肩带，【采用§２５．７８５（ｆ）（３）】规定

的接头系数。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．６２９  【气动弹性稳定性要求】 

    【（ａ）  总则  本条所要求的气动弹性稳定性评定包括颤振、发散、操纵反效以及任何

因结构变形引起的稳定性操纵性的过度丧失。气动弹性的评定必须包括与产生显著动态力的

任何螺旋桨或旋转装置有关的旋转模态。必须通过分析、风洞试验、地面振动试验、飞行试

验或中国民用航空总局适航部门认为必要的其它方法来表明对本条的符合性。 

    【（ｂ）  气动弹性稳定性包线  飞机必须设计成在下述气动弹性稳定性包线内的所有形

态和设计情况下，都不发生气动弹性的不稳定性： 

    【（１）  对于无失效、故障或不利条件的正常情况，在将ＶD ／ＭD 对高度的包线上所

有点的当量空速按等马赫数和等高度两种方式各放大１５％后所包围的所有高度和速度的组

合。此外，在直至ＶD ／ＭD 的所有速度下，都必须有适当的稳定性余量，而且在接近ＶD ／

ＭD 时，飞机的稳定性不得有大幅度的迅速减小。当所有设计高度上的ＭD 都小于１．０时，



放大后的包线可以限制在马赫数１．０； 

    【（２）  对下面§２５．６２９（ｄ）所述的情况，在所有经批准的高度，任何空速直

至下述两项中确定的大者： 

    【（ｉ）  由§２５．３３５（ｂ）确定的ＶD ／ＭD 包线； 

    【（ｉｉ）  由以下条件确定的高度—空速包线：在从海平面至１．１５ＶC 线与等巡航

马赫数ＭC 线延长线交点的高度范围内，按等高度，将当量空速在ＶC 以上放大１５％，然

后，在最低的ＶC ／ＭC 交点的高度，当量空速线性变化到ＭC ＋０．０５，之后，在更高

的高度直至最大飞行高度，按等高度，由ＭC 的０．０５马赫数增量所限定的边界。 

    【（ｃ）  配重  如果采用集中配重，则这些配重及其支持结构的有效性和强度必须得到

证实。 

    【（ｄ）  失效、故障与不利条件  在表明对本条的符合性时必须考虑的失效、故障与不

利条件为： 

    【（１）  未被表明为极不可能的任何临界燃油装载情况，这类情况可能是由于燃油配置

不当而引起的。 

    【（２）  任何颤振阻尼器系统的任何单一失效。 

    【（３）  对于没有批准在结冰条件下运行的飞机，由于偶然遭遇结冰条件所预期的最大

可能的冰积聚。 

    【（４）  任何发动机、独立安装的螺旋桨轴、大型辅助动力装置或大型外挂气动力物体

（如外挂油箱）的支持结构的任何单个元件的失效。 

    【（５）  对于其发动机带有螺旋桨或具有能产生显著动态力的大型旋转装置的飞机，将

引起降低旋转轴刚度的发动机结构的任何单一失效。 

    【（６）  由顺桨螺旋桨或能产生显著动态力的其它旋转装置最不利组合引起的气动力或

陀螺力的丧失。此外，单个顺桨螺旋桨或旋转装置的影响必须同本条（ｄ）（４）和（ｄ）（５）

的失效情况相耦合。 

    【（７）  任何单个螺旋桨或能产生显著动态力的旋转装置，以可能的最大超速旋转； 

    【（８）  §２５．５７１要求或选择进行审查的任何损伤或失效情况。在表明符合本条

要求时，如存在下列条件，不必考虑本条（ｄ）（４）和（ｄ）（５）所规定的单一结构失效： 

    【（ｉ）  结构元件不会因§２５．５７１（ｅ）所述情况造成的离散源损伤而失效； 

    【（ｉｉ）  根据§２５．５７１（ｂ）进行的损伤容限审查表明，用于剩余强度评定所

假设的最大损伤程度不涉及结构元件的完全失效。 

    【（９）  按§２５．６３１、§２５．６７１、§２５．６７２和§２５．１３０９考

虑的任何损伤、失效或故障。 



    【（１０）  任何未表明为极不可能的其他失效、故障或不利条件的组合。 

    【（ｅ）  颤振飞行试验  对于新的型号设计和某型号设计的改型（除非已表明这种改型

对气动弹性稳定性无重大影响）都必须进行直至ＶDF／ＭDF 的各种速度下的全尺寸颤振飞行

试验。这些试验必须证实飞机在直至ＶDF／ＭDF 的所有速度下，都有合适的阻尼余量，以及

在接近ＶDF／ＭDF 时，阻尼无大幅度的迅速减小。在表明符合本条（ｄ）的飞行试验中，如

果模拟了某种失效、故障或不利条件，而且通过飞行试验数据与其它试验数据或分析之间的

关系对比表明，飞机在本条（ｂ）（２）规定的高度－空速包线内的所有速度下均不会有任何

气动弹性不稳定性，则所验证的最大速度不必超过ＶFC／ＭFC。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．６３１  鸟撞损伤 

    尾翼结构的设计必须保证飞机在与３．６公斤（８磅）重的鸟相撞之后，仍能继续安全

飞行和着陆，相撞时飞机的速度（沿飞机飞行航迹相对于鸟）等于按§２５．３３５（ａ）

选定的海平面ＶC 。通过采用静不定结构和把操纵系统元件置于受保护的部位，或采用保护

装置（如隔板或吸能材料）来满足本条要求是可以接受的。在用分析、试验或两者的结合来

表明符合本条要求的情况下，使用结构设计类似的飞机的资料是可以接受的。 

    操纵面 

    §２５．６５１  强度符合性的证明 

    （ａ）  对各操纵面要求进行限制载荷试验。这些试验必须包括与操纵系统连接的支臂

或接头。 

    （ｂ）  对操纵面铰链必须进行分析或单独的载荷试验，来表明满足§２５．６１９至

§２５．６２５及§２５．６５７中规定的特殊系数要求。 

    §２５．６５５  安装 

    （ａ）  可动尾面的安装必须使得当某一尾面处在极限位置而其余各尾面作全角度范围

的运动时，任何尾面之间没有干扰。 

    （ｂ）  如果采用可调水平安定面，则必须有止动器将其行程限制到表明飞机能满足§

２５．１６１配平要求的最大值。 

    §２５．６５７  铰链 

    （ａ）  对于操纵面铰链，包括滚珠、滚柱和自润滑轴承铰链，不得超过批准的轴承的

载荷额定值，非标准结构形式的轴承铰链的轴承和载荷额定值必须根据经验或试验制定。在

缺乏合理研究的情况下，用作轴承的最软材料，其极限支承强度的安全系数必须不小于６．６

７。 

    （ｂ）  对平行于铰链轴线的载荷，铰链必须有足够的强度和刚度。 



    操纵系统 

    §２５．６７１  总则 

    （ａ）  每个操纵器件和操纵系统对应其功能必须操作简便、平稳和确切。 

    （ｂ）  飞行操纵系统的每一元件必须在设计上采取措施，或在元件上制出明显可辨的

永久性标记，使由于装配不当而导致系统功能不正常的概率减至最小。 

    （ｃ）  必须用分析、试验或两者兼用来表明，在正常飞行包线内发生飞行操纵系统和

操纵面（包括配平、升力、阻力和感觉系统）的下列任何一种故障或卡阻后，不要特殊的驾

驶技巧或体力，飞机仍能继续安全飞行和着陆。可能出现的功能不正常必须对操纵系统的工

作只产生微小的影响，而且必须是驾驶员能易于采取对策的： 

    （１）  除卡阻以外未表明是概率极小的任何单个故障（例如机械元件的脱开或损坏、

或作动筒、操纵阀套和阀门一类液压组件的结构损坏）； 

    （２）  除卡阻以外未表明是概率极小的故障的任意组合（例如双重电气系统或液压系

统的故障，或任何单个损坏与任一可能的液压或电气故障的组合）； 

    （３）  在起飞、爬升、巡航、正常转弯、下降和着陆过程中正常使用的操纵位置上的

任何卡阻，除非这种卡阻被表明是概率极小的或是能够缓解的。若飞行操纵器件滑移到不利

位置和随后发生卡阻不是概率极小，则须考虑这种滑移和卡阻。 

    （ｄ）  飞机必须设计成在所有发动机都失效的情况下仍可操纵。如果表明分析方法是

可靠的，则可以通过分析来表明满足本要求。 

    §２５．６７２  增稳系统及自动和带动力的操纵系统 

    如果增稳系统或其它自动或带动力的操纵系统的功能对于表明满足本部的飞行特性要求

是必要的，则这些系统必须符合§２５．６７１和下列规定： 

    （ａ）  在增稳系统或任何其它自动或带动力的操纵系统中，对于如驾驶员未察觉会导

致不安全结果的任何故障，必须设置警告系统，该系统应在预期的飞行条件下无需驾驶员注

意即可向驾驶员发出清晰可辨的警告。警告系统不得直接驱动操纵系统； 

    （ｂ）  增稳系统或任何其它自动或带动力的操纵系统的设计，必须使驾驶员对§２

５．６７１（ｃ）中规定的各种故障可以采取初步对策而无须特殊的驾驶技巧或体力，采取

的对策可以是切断该系统或出故障的一部分系统，也可以是以正常方式移动飞行操纵器件来

超越故障； 

    （ｃ）  必须表明，在增稳系统或任何其它自动或带动力的操纵系统发生任何单个故障

后，符合下列规定： 

    （１）  当故障或功能不正常发生在批准的使用限制内且对于该故障类型是临界的任何

速度或高度上时，飞机仍能安全操纵； 



    （２）  在飞机飞行手册中规定的实际使用的飞行包线（例如速度、高度、法向加速度

和飞机形态）内，仍能满足本部所规定的操纵性和机动性要求； 

    （３）  飞机的配平、稳定性以及失速特性不会降低到继续安全飞行和着陆所必需的水

平以下。 

    §２５．６７３  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．６７５  止动器 

    （ａ）  操纵系统必须设置能确实限制由该系统操纵的每一可动气动面运动范围的止动

器。 

    （ｂ）  每个止动器的位置，必须使磨损、松动或松紧调节不会导致对飞机操纵特性产

生不利影响的操纵面行程范围的变化。 

    （ｃ）  每个止动器必须能承受与操纵系统设计情况相应的任何载荷。 

    §２５．６７７  配平系统 

    （ａ）  配平操纵器件的设计必须能防止无意的或粗暴的操作，其操作方向必须在飞机

的运动平面内并和飞机的运动的直感一致。 

    （ｂ）  在配平操纵器件的近旁，必须设置指示装置以指示与飞机运动有关的配平操纵

器件的运动方向。此外，必须有清晰易见的设施以指示配平装置在其可调范围内所处的位置。 

    （ｃ）  配平操纵系统的设计必须能防止在飞行中滑移。配平调整片操纵必须是不可逆

的，除非调整片已作适当的平衡并表明不会发生颤振。 

    （ｄ）  如果采用不可逆的调整片操纵系统，则从调整片到不可逆装置与飞机结构连接

处之间的部分必须采用刚性连接。 

    §２５．６７９  操纵系统突风锁 

    （ａ）  必须设置防止飞机在地面或水面时因受突风冲击而损坏操纵面（包括调整片）

和操纵系统的装置。如果该装置啮合时会妨碍驾驶员对操纵面的正常操纵，则该装置必须满

足下列要求之一： 

    （１）  当驾驶员以正常方式操纵主飞行操纵器件时能自动脱开； 

    （２）  能限制飞机的运行，使驾驶员在开始起飞时就获得不致误解的警告。 

    （ｂ）  突风锁装置必须具有防止它在飞行中可能偶然啮合的措施。 

    §２５．６８１  限制载荷静力试验 

    （ａ）  必须按下列规定进行试验，来表明满足本部限制载荷的要求： 

    （１）  试验载荷的方向应在操纵系统中产生最严重的受载状态； 

    （２）  试验中应包括每个接头、滑轮和用以将系统连接到主要结构上的支座。 



    （ｂ）  作角运动的操纵系统的关节接头，必须用分析或单独的载荷试验表明满足特殊

系数的要求。 

    §２５．６８３  操作试验 

    必须用操作试验表明，对操纵系统中受驾驶员作用力的部分施加规定的该系统限制载荷

的８０％，以及对操纵系统中受动力载荷的部分施加正常运行中预期的最大载荷时，系统不

出现下列情况： 

    （ａ）  卡阻； 

    （ｂ）  过度摩擦； 

    （ｃ）  过度变形。 

    §２５．６８５  操纵系统的细节设计 

    （ａ）  操纵系统的每个细节必须设计和安装成能防止因货物、旅客、松散物或水气凝

冻引起的卡阻、摩擦和干扰。 

    （ｂ）  驾驶舱内必须有措施在外来物可能卡住操纵系统的部位防止其进入。 

    （ｃ）  必须有措施防止钢索或管子拍击其它零件。 

    （ｄ）  §２５．６８９和§２５．６９３适用于钢索系统和关节接头。 

    §２５．６８９  钢索系统 

    （ａ）  钢索、钢索接头、松紧螺套、编结接头和滑轮必须经批准。此外还应满足下列

要求： 

    （１）  副翼、升降舵或方向舵系统不得采用直径小于３．２毫米（１／８英寸）的钢

索； 

    （２）  钢索系统的设计，必须在各种运行情况和温度变化下在整个行程范围内使钢索

张力没有危险的变化。 

    （ｂ）  每种滑轮的型式和尺寸必须与所配用的钢索相适应。滑轮和链轮必须装有紧靠

的保护装置，以防止钢索或链条滑脱或缠结。每个滑轮必须位于钢索通过的平面内，使钢索

不致摩擦滑轮的凸缘。 

    （ｃ）  安装导引件而引起的钢索方向变化不得超过３°。 

    （ｄ）  在操纵系统中需受载或活动的Ｕ形夹销钉，不得仅使用开口销保险。 

    （ｅ）  连接到有角运动的零件上的松紧螺套必须能确实防止在整个行程范围内发生卡

滞。 

    （ｆ）  必须能对导引件、滑轮、钢索接头和松紧螺套进行目视检查。 

    §２５．６９３  关节接头 

    有角运动的操纵系统的关节接头（在推拉系统中），除了具有滚珠和滚柱轴承的关节接头



外，用作支承的最软材料的极限支承强度必须具有不低于３．３３的特殊安全系数。对于钢

索操纵系统的关节接头，该系统允许降至２．０。对滚珠和滚柱轴承，不得超过经批准的载

荷额定值。 

    §２５．６９７  升力和阻力装置及其操纵器件 

    （ａ）  每个升力装置操纵器件的设计，必须使驾驶员能将该升力装置置于§２５．１

０１（ｄ）中规定的起飞、航路、进场或着陆的任一位置。除由自动定位装置或载荷限制装

置所产生的运动外，升力和阻力装置必须保持在这些选定的位置上而无需驾驶员进一步注意。 

    （ｂ）  每个升力和阻力装置操纵器件的设计和布置必须使无意的操作不大可能发生。

仅供地面使用的升力和阻力装置，如果在飞行中工作可能会造成危险，则必须有措施防止飞

行中对其操纵器件进行误操作。 

    （ｃ）  在空速、发动机功率（推力）和飞机姿态的定常或变化的条件下，各操纵面响

应操纵器件动作的运动速率，以及自动定位装置或载荷限制装置的特性，必须使飞机具有满

意的飞行特性和性能。 

    （ｄ）  升力装置操纵机构必须设计成，在低于ＶF＋９．０节的任一速度下以发动机最

大连续功率（推力）作定常飞行时，能将操纵面从全展位置收起。 

    §２５．６９９  升力和阻力装置指示器 

    （ａ）  对于每一升力和阻力装置，如果驾驶舱内设有独立的操纵器件用于调整其位置，

则必须设置向驾驶员指示其位置的装置。此外，对于升力或阻力装置系统中出现的不对称工

作或其它功能不正常，考虑其对飞行特性和性能的影响，如果必须有指示，才能使驾驶员防

止或对付不安全的飞行或地面情况，则必须设置该指示装置。 

    （ｂ）  必须设置向驾驶员指示升力装置在起飞、航路、进场和着陆位置的装置。 

    （ｃ）  如果升力和阻力装置具有可能超出着陆位置的任一放下位置，则在操纵器件上

必须清楚地制出标记，以便识别超出的范围。 

    §２５．７０１  襟翼【与缝翼】的交连 

    （ａ）  飞机对称面两边的襟翼【或缝翼】的运动，必须通过机械交连或经批准的等效

手段保持同步，除非当一边襟翼【或缝翼】收上而另一边襟翼【或缝翼】放下时，飞机具有

安全的飞行特性。 

    （ｂ）  如果采用襟翼【或缝翼交连或等效手段】，则其设计必须计及适用的不对称载荷，

包括对称面一边的发动机不工作而其余发动机为起飞功率（推力）时飞行所产生的不对称载

荷。 

    （ｃ）  对于襟翼【或缝翼】不受滑流作用的飞机，有关结构必须按一边襟翼【或缝翼】

承受规定对称情况下出现的最严重载荷，而另一边襟翼【或缝翼】承受不大于该载荷的８０



％进行设计。 

    （ｄ）  【交连机构必须按对称面一边受交连的襟翼或缝翼卡住不动而另一边襟翼或缝

翼可自由运动，并施加活动面作动系统全部动力所产生的载荷进行设计。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７０３  起飞警告系统 

    飞机必须安装起飞警告系统并满足下列要求： 

    （ａ）  在起飞滑跑的开始阶段，如果飞机处于任何一种不允许安全起飞的形态，则警

告系统必须自动向驾驶员发出音响警告，这些形态包括： 

    （１）  襟翼或前缘升力装置不在经批准的起飞位置范围以内； 

    （２）  机翼扰流板（符合§２５．６７１要求的横向操纵扰流板除外），减速板或纵向

配平装置处于不允许安全起飞的位置。 

    （ｂ）  本条（ａ）中要求的警告必须持续到下列任一时刻为止： 

    （１）  飞机的形态改变为允许安全起飞； 

    （２）  驾驶员采取行动停止起飞滑跑； 

    （３）  飞机抬头起飞； 

    （４）  驾驶员人为地切断警告。 

    （ｃ）  在申请合格审定的整个起飞重量、高度和温度范围内，用于接通警告系统的装

置必须能正常工作。 

    起落架 

    §２５．７２１  总则 

    （ａ）  主起落架系统必须设计成，如果在起飞和着陆过程中起落架因超载而损坏（假

定超载向上向后作用），其损坏状态很不可能导致下列后果： 

    （１）  客座量（不包括驾驶员座椅）等于或小于９座的飞机，机身内任何燃油系统溢

出足够量的燃油构成起火危险； 

    （２）  客座量（不包括驾驶员座椅）等于或大于１０座的飞机，燃油系统任何部分溢

出足够量的燃油构成起火危险。 

    （ｂ）  客座量（不包括驾驶员座椅）等于或大于１０座的飞机必须设计成，当有任何

一个或几个起落架未放下时，飞机在受操纵情况下在有铺面的跑道上着陆，其结构部件的损

坏很不可能导致溢出足够量的燃油构成起火危险。 

    （ｃ）  可用分析或试验，或兼用两者来表明符合本条规定。 

    §２５．７２３  减震试验 

    （ａ）  必须表明，根据§２５．４７３的规定分别按起飞和着陆重量所选定的用于设



计的限制载荷系数不会被超过。这一点必须用能量吸收试验来表明，但是如在原先已批准的

起飞和着陆重量的基础上加大重量，则可以用分析的方法，该分析必须以能量吸收特性【相

似、基本结构相同的】起落架系统所作过的试验为依据。 

    （ｂ）  起落架的演示其储备能量吸收能力的试验中不得损坏，此试验模拟在设计着陆

重量时下沉速度为３．６６米／秒（１２英尺／秒）并假定在着陆撞击时飞机的升力不大于

飞机重量。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７２５  限制落震试验 

    （ａ）  如果用自由落震试验来表明满足§２５．７２３（ａ）的要求，则必须用完整

的飞机或用位置正确的机轮、轮胎及缓冲器组成的装置进行试验，自由落震的高度不小于下

列值： 

    （１）  在设计着陆重量情况下为４７５毫米（１８．７英寸）； 

    （２）  在设计起飞重量情况下为１７０毫米（６．７英寸）。 

    （ｂ）  如果用空气筒或别的机械手段模拟飞机升力，落震的重量必须等于Ｗ，如果在

自由落震试验中用一个等效减缩重量来代表飞机升力效应，则起落架必须以下述有效重量进

行落震： 

            ｈ＋（１－Ｌ）ｄ 

    Ｗe ＝Ｗ－－－－－－－－ 

                  ｈ＋ｄ 

    式中： 

    Ｗe 为落震试验中使用的有效重量（公斤）（磅）； 

    ｈ为规定的自由落震高度（毫米）（英寸）； 

    ｄ为轮胎（充以批准的压力）在受撞击时的压缩量 

加上轮轴相对于落震重量位移的垂直分量（毫米）（英 

寸）； 

    Ｗ＝ＷM ，用于主起落架（公斤）（磅），等于飞机水 

平姿态下作用在此起落架上的静重量（如为前轮式飞 

机，前轮离地）； 

    Ｗ＝ＷT ，用于尾轮（公斤）（磅），等于飞机尾沉姿 

态下作用在尾轮上的静重量； 

    Ｗ＝ＷN ，用于前轮（公斤）（磅）；等于作用在前轮 

上的静反作用力的垂直分量，假定飞机的质量集中在 



重心上并产生１．０ｇ的向下力和０．２５ｇ的向前力； 

    Ｌ为假定的飞机升力与飞机重力之比，不大于 

１．０。 

    （ｃ）  起落架落震试验的姿态和试验时相应施加的阻力必须模拟飞机的各种着陆情况，

模拟方式要能产生合理的或保守的限制载荷系数。 

    （ｄ）  计算本条（ｂ）中Ｗe 所用的ｄ值不得超过落震试验中实际达到的值。 

    （ｅ）  限制惯性载荷系数ｎ必须根据本条（ｂ）的自由落震试验按下列公式确定： 

            Ｗe 

    ｎ＝ｎj －－＋Ｌ 

            Ｗ 

    式中： 

    ｎj 为落震试验中达到的载荷系数（即落震试验中所记录到的用ｇ表示的加速度ｄｖ／

ｄｔ）加１．０； 

    Ｗe ，Ｗ和Ｌ的定义与落震试验所用的相同。 

    （ｆ）  按本条（ｅ）确定的ｎ值不得超过§２５．４７３的着陆情况所用的限制惯性

载荷系数。 

    §２５．７２７  储备能量吸收落震试验 

    （ａ）  如果用自由落震试验来表明满足§２５．７２３（ｂ）规定的储备能量吸收情

况，则落震高度不得小于６８６毫米（２７英寸）。 

    （ｂ）  如果用空气筒或其它机械手段模拟飞机升力，则落震所用的重量必须等于Ｗ。

如果在自由落震试验中用一个等效减缩重量来代表飞机升力效应，则起落架必须以下列有效

重量进行落震： 

              ｈ 

    Ｗe ＝Ｗ－－－ 

            ｈ＋ｄ 

    式中的符号与其它细节与§２５．７２５（ｂ）相同。 

    §２５．７２９  收放机构 

    （ａ）  总则  对于装有可收放起落架的飞机，采用下列规定： 

    （１）  起落架收放机构、轮舱门和支承结构必须按下列载荷设计： 

    （ｉ）  起落架在收上位置时的飞行情况下出现的载荷； 

    （ｉｉ）  在直到１．６Ｖs1（襟翼在设计着陆重量下的进场位置）的任何空速下，起

落架收放过程中出现的摩擦载荷、惯性载荷、刹车扭矩载荷、空气载荷和陀螺载荷的组合；



陀螺载荷为机轮旋转所致，机轮边缘的线速度为１．３Ｖs （襟翼在设计起飞重量下的起飞

位置）； 

    （ｉｉｉ）  襟翼放下情况的任何载荷系数，直到§２５．３４５（ａ）中的相应规定。 

    （２）  起落架、收放机构和飞机结构（包括轮舱门）必须设计成能承受直到０．６７

Ｖc 的任何速度下起落架在放下位置时出现的飞行载荷，除非在此速度下另有措施使飞机在

空中减速。 

    （３）  除了考虑本条（ａ）（１）和（２）规定的空速和载荷系数的情况外，起落架舱

门、其操纵机构和支承结构还必须根据对飞机规定的偏航机动来设计。 

    （ｂ）  起落架锁  必须有可靠的措施能在空中和地面将起落架保持在放下位置。 

    （ｃ）  应急操作  必须有应急措施可在下列情况下放下起落架： 

    （１）  正常收放系统中任何合理可能的失效； 

    （２）  任何单个液压源、电源或等效能源的失效。 

    （ｄ）  操作试验  必须通过操作试验来表明收放机构功能正常。 

    （ｅ）  位置指示器和警告装置  如果采用可收放起落架，必须有起落架位置指示器（以

及驱动指示器工作所需的开关）或其它手段来通知驾驶员，起落架已锁定在放下（或收上）

位置，该指示和警告手段的设计必须满足下列要求： 

    （１）  如果使用开关，则开关的安置及其与起落架机械系统的结合方式必须能防止在

起落架未完全放下时误示“放下和锁住”，或在起落架未完全收上时误示“收上和锁住”。开

关可安置在受实际的起落架锁闩或其等效装置驱动的部位； 

    （２）  【当准备着陆时如果起落架未在下位锁锁住，必须向飞行机组发出持续的或定

期重复的音响警告。】 

    （３）  【发出警告的时间必须足以来得及将起落架在下位锁锁住或进行复飞。】 

    （４）  【本条（ｅ）（２）所要求的警告不得有容易被飞行机组操作的手动关断装置，

以免其可能因本能、无意或习惯性反应动作而关断。】 

    【（５）  用于发生音响警告的系统设计必须避免虚假警告或不当警告。】 

    【（６）  用于抑制起落架音响警告的系统，其阻止警告系统工作的失效概率必须是不大

可能的。】 

    （ｆ）  轮舱内设备的保护  位于轮舱内且对于飞机安全运行必不可少的设备必须加以

保护，使之不会因下列情况而损伤： 

    （１）  轮胎爆破（除非表明轮胎不会因过热而爆破）； 

    （２）  轮胎胎面松弛（除非表明由此不会引起损伤）。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 



    §２５．７３１  机轮 

    （ａ）  主轮和前轮必须经批准。 

    （ｂ）  每一机轮的最大静载荷额定值，不得小于如下情况对应的地面静反作用力。 

    （１）  设计【最大】重量； 

    （２）  临界重心位置。 

    （ｃ）  每一机轮的最大限制载荷额定值，必须不小于按本部中适用的地面载荷要求确

定的最大径向限制载荷。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７３３  轮胎 

    （ａ）  当起落架轮轴上装有单个机轮和轮胎的组件时，机轮必须配以合适的轮胎，其

速度额定值应经适航当局批准，且在临界条件下不会被超过，其载荷额定值应经适航当局批

准，且不会被下列载荷超过： 

    （１）  主轮轮胎上的载荷，【对应于飞机重量（直到最大重量）和重心位置的最临界组

合；】 

    （２）  前轮轮胎上的载荷，【对应于本条（ｂ）的地面反作用力，但本条（ｂ）（２）

和（ｂ）（３）规定的除外。】 

    （ｂ）  适用于前轮轮胎的地面反作用力如下： 

    （１）  轮胎上的地面静反作用力，对应于飞机重量（直到最大机坪重量）和重心位置

的最临界组合，重心处有１．０ｇ的向下作用力，此载荷不得超过轮胎的载荷额定值； 

    （２）  轮胎上的地面反作用力，对应于飞机重量（直到最大着陆重量）和重心位置的

最临界组合，重心处有１．０ｇ的向下作用力和０．３１ｇ的向前作用力。这种情况下的反

作用力必须按静力学原则分配到前轮和主轮上，此时阻力方向反作用力等于每个刹车机轮的

垂直载荷的３１％（如其刹车能够产生该地面反作用力）。此前轮轮胎载荷不得超过该轮胎载

荷额定值的１．５倍； 

    （３）  轮胎上的地面反作用力，对应于飞机重量（直到最大机坪重量）和重心位置的

最临界组合，重心处有１．０ｇ的向下作用力和０．２０ｇ的向前作用力。这种情况下的反

作用力必须按静力学原则分配到前轮和主轮上，此时阻力方向反作用力等于每个带刹车机轮

的垂直载荷的２０％（如其刹车能够产生该地面反作用力）。此前轮轮胎载荷不得超过该轮胎

载荷额定值的１．５倍。 

    （ｃ）  当起落架轮轴上装有一个以上的机轮和轮胎的组件时（如双轮或串列双轮），机

轮必须配以合适的轮胎，其速度额定值应经适航当局批准，且在临界条件下不会被超过，其

载荷额定值应经适航当局批准，且不会被下列载荷超过： 



    （１）  【对应于飞机重量（直到最大重量）和重心位置最临界组合的每一主轮轮胎上

的载荷乘以系数１．０７；】 

    （２）  【本条（ａ）（２）、（ｂ）（１）、（ｂ）（２）和（ｂ）（３）】规定的每一前轮轮

胎上的载荷。 

    （ｄ）  可收放起落架系统上所装的每个轮胎，当处于服役中的该型轮胎预期的最大尺

寸状态时，与周围结构和系统之间必须具有足够的间距，以防止轮胎与结构或系统的任何部

分发生不应有的接触。 

    【（ｅ）  对于最大审定重量超过３４０５０公斤（７５０００磅）的飞机，装在有刹车

的机轮上的轮胎必须用干燥氮气或表明为惰性的其它气体充气，使轮胎内混合气体的氧体积

含量不超过５％，除非能表明轮胎衬垫材料在受热后不会产生挥发性气体或采取了防止轮胎

温度达到不安全程度的措施。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７３５  刹车 

    （ａ）  刹车装置必须经批准。 

    （ｂ）  刹车系统【及其相关系统的设计和构造，必须使其在任何电气、气动、液压或

机械】连接元件或传动元件（操纵脚蹬或手柄除外）损坏或者任何单个液压源或其它刹车能

源丧失时，能使飞机在按§２５．１２５规定的条件下停下，其着陆滑跑过程中的平均减速

度至少等于按该条确定着陆距离时所得减速度的５０％。除非【表明刹车组件中的分组件，

诸如】刹车鼓轮、刹车块及作动筒（或其等效装置）的密封元件损坏引起的液压渗漏不会使

刹车效率低于本款的要求，否则这些装置均应视为连接元件或传动元件。 

    （ｃ）  使用刹车操纵器件时所需的操纵力不得过大。 

    （ｄ）  飞机必须具有停机刹车装置，当临界发动机为起飞功率（推力）时，驾驶员使

用此装置后，无需进一步关注就能防止机轮在有铺面的水平跑道上滚动。 

    （ｅ）  如果装有防滑装置，则该装置及其有关系统的设计必须使在发生任何可能的单

个故障时都不会使飞机的刹车能力或方向操纵损失到危险的程度。 

    （ｆ）  每个主轮刹车装置的刹车动能容量额定值不得小于按下列方法之一确定的动能

吸收要求： 

    （１）  必须根据对最大着陆重量下着陆时予期会出现的事件序列进行的合理分析确定

刹车动能吸收要求。这一分析必须计及使用刹车时保守的飞机速度值、轮胎与跑道间的刹车

摩擦系数、气动阻力、螺旋桨阻力或动力装置的向前推力，和（如果更为临界）最不利的单

台发动机或螺旋桨故障； 

    （２）  如不用合理分析，每个主轮刹车装置的动能吸收要求可以按下列公式计算，此



公式假设各主轮间的刹车分配相等： 

                          ２ 

          ０．０１３５ＷＶ 

    ＫE ＝－－－－－－－－－ 

                  Ｎ 

                            ２ 

            ０．０４４３ＷＶ 

    （ＫE ＝－－－－－－－－－） 

                    Ｎ 

    式中： 

    ＫE 为每个机轮的动能（公斤米）（英尺磅）； 

    Ｗ为设计着陆重量（公斤）（磅）； 

    Ｖ为飞机速度（节），Ｖ必须不小于ＶSO，ＶSO 为海平面设计着陆重量和着陆形态下飞

机无动力失速速度； 

    Ｎ为装有刹车的主轮个数。 

    如刹车分配不相等，公式必须修正。 

    （ｇ）  每一主轮刹车装置的最小失速速度额定值（即测功试验时采用的初始速度）不

得大于按本条（ｆ）确定动能所用的Ｖ值。由于制定机轮刹车装置的试验程序必然涉及一个

给定的减速率，因此，对于相同量的动能，能量吸收率（刹车的功率吸收能力）与初始速度

成反比。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７３７  滑橇 

    滑橇必须经批准，每一滑橇的最大限制载荷额定值必须不小于按本部适用的地面载荷要

求所确定的最大限制载荷。 

    浮筒和船体 

    §２５．７５１  主浮筒浮力 

    每个主浮筒必须满足下列要求： 

    （ａ）  具有比在淡水中承托该水上飞机或水陆两用飞机最大重量所需浮力大８０％的

浮力； 

    （ｂ）  至少具有五个容积大致相等的水密舱。 

    §２５．７５３  主浮筒设计 

    主浮筒必须经批准，而且必须符合§２５．５２１的要求。 



    §２５．７５５  船体 

    （ａ）  船体必须具有足够数量的水密舱，使得在任何两个相邻隔舱大量进水后，船体

和辅助浮筒（以及机轮轮胎，如果使用）的浮力能提供足够大的正稳定余度，使在汹涌的淡

水中倾覆的概率减至最小。 

    （ｂ）  为了隔舱间互通，可以用带水密门的舱间隔板。 

    载人和装货设施 

    §２５．７７１  驾驶舱 

    （ａ）  驾驶舱及其设备必须能使（按§２５．１５２３规定的）最小飞行机组在执行

职责时不致过份专注或疲劳。 

    （ｂ）  §２５．７７９（ａ）所列的主操纵器件（不包括钢索和操纵拉杆）的设置必

须根据螺旋桨的位置，使（按§２５．１５２３规定的）最小飞行机组成员和操纵器件的任

何部分都不在任一内侧螺旋桨通过其桨毂中心与螺旋桨旋转平面前和后成５°夹角的锥面之

间的区域内。 

    （ｃ）  如果备有供第二驾驶员使用的设施，则必须能从任一驾驶座上以同等的安全性

操纵飞机。 

    （ｄ）  驾驶舱的构造必须做到在雨或雪中飞行时，不会出现可能使机组人员分心或损

害结构的渗漏。 

    （ｅ）  驾驶舱设备的振动和噪声特性不得影响飞机的安全运行。 

    §２５．７７２  驾驶舱舱门 

    【对于最大客座量超过２０座，而且在客舱与驾驶舱之间装有可锁舱门的飞机，必须满

足下列要求： 

    【（ａ）  其应急出口的布局必须设计成使机组成员或旅客都不必通过上述舱门就能到达

为他们设置的应急出口； 

    【（ｂ）  必须有措施使飞行机组成员在该舱门卡住的情况下能直接从驾驶舱进入客舱。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７７３  驾驶舱视界 

    （ａ）  无降水情况  对于无降水情况，采用下列规定： 

    （１）  驾驶舱的布局必须给驾驶员以足够宽阔、清晰和不失真的视界，使其能在飞机

使用限制内安全地完成任何机动动作，包括滑行、起飞、进场和着陆。 

    （２）  驾驶舱不得有影响（按§２５．１５２３规定的）最小飞行机组完成正常职责

的眩光和反射，必须在无降水情况下通过昼夜和夜间飞行试验表明满足上述要求。 

    （ｂ）  降水情况  对于降水情况，采用下列规定： 



    （１）  飞机必须具有措施使风挡在降水过程中保持有一个清晰的部分，足以使两名驾

驶员在飞机各种正常姿态下沿飞行航迹均有充分宽阔的视界。此措施必须设计成在下列情况

中均有效，而无需机组成员不断关注： 

    （ｉ）  大雨，速度直至１．６ＶS1，【升力和阻力装置都收上；】 

    （ｉｉ）  §２５．１４１９规定的结冰状态，如果申请带有防冰设施的合格审定。 

    （２）  正驾驶员必须有： 

    【（ｉ）  当座舱不增压时，在本条（ｂ）（１）规定条件下能打开的窗户，提供该项所

规定的视界，又能给予驾驶员足够的保护，防止风雨影响其观察能力； 

    【（ｉｉ）在本条（ｂ）（１）规定条件下考虑遭到严重冰雹可能造成的损伤，保持清晰

视界的其它手段。】 

    （ｃ）  风挡和窗户内侧的起雾  飞机必须具有在其预定运行的所有内外环境条件（包

括降水）下，防止风挡和窗户玻璃内侧在提供本条（ａ）规定视界的范围上起雾的措施。 

    （ｄ）  在每一驾驶员位置处必须装有固定标记或其它导标，使驾驶员能把座椅定位于

可获得外部视界和仪表扫视最佳组合的位置。如使用有照明的标记或导标，它们必须满足§

２５．１３８１规定的要求。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７７５  风挡和窗户 

    （ａ）  内层玻璃必须用非碎裂性材料制成。 

    （ｂ）  位于正常执行职责的驾驶员正前方的风挡玻璃及其支承结构，必须能经受住

１．８公斤（４磅）的飞鸟撞击而不被击穿，此时飞机的速度（沿飞机航迹相对于飞鸟）等

于按§２５．３３５（ａ）选定的海平面Ｖc 值。 

    （ｃ）  除非能用分析或试验表明发生风挡破碎临界情况的概率很低，否则飞机必须有

措施将鸟撞引起的风挡玻璃飞散碎片伤害驾驶员的危险减至最小，必须表明驾驶舱内的下列

每块透明玻璃都能满足上述要求： 

    （１）  位于飞机正面的； 

    （２）  对飞机纵轴倾斜１５度或更大的； 

    （３）  其某一部分的位置会导致碎片伤害驾驶员的。 

    （ｄ）  增压飞机的风挡和窗户必须根据高空飞行的特殊因素来设计，包括持续和循环

增压载荷的影响、所用材料的固有特性、温度和温差的影响。在装置本身或有关系统中发生

任何单个破损后，风挡和窗户玻璃必须能经受住座舱最大压差载荷与临界气动压力和温度影

响的联合作用。可以假定在出现（按§２５．１５２３规定的）飞行机组易于发现的单个破

损后，座舱压差从最大值按相应的使用限制下降，使飞机能以不大于４，５００米（１５，



０００英尺）的座舱压力高度继续安全飞行。 

    （ｅ）  驾驶员正面风挡玻璃必须布置成，如果丧失了其中任何一块玻璃的视界，余下

的一块或几块玻璃可供一个驾驶员在其驾驶位置上继续安全飞行和着陆。 

    §２５．７７７  驾驶舱操纵器件 

    （ａ）  驾驶舱每个操纵器件的位置必须保证操作方便并防止混淆和误动。 

    （ｂ）  驾驶舱操纵器件的运动方向必须符合§２５．７７９的规定。凡可行处，其它

操纵器件操作动作的直感必须与此种操作对飞机或对被操作部分的效果直感一致。用旋转运

动调节大小的操纵器件，必须从断开位置顺时针转起，经过起渐增大的行程达到全开位置。 

    （ｃ）  操纵器件相对于驾驶员座椅的位置和布局，必须使任何身高１５８厘米（５英

尺２英寸）至１９０厘米（６英尺３英寸）的（按§２５．１５２３规定的）最小飞行机组

成员就座并系紧安全带和肩带（如果装有）时，每个操纵器件可无阻挡地作全行程运动，而

不受驾驶舱结构或最小飞行机组成员衣着的干扰。 

    （ｄ）  各台发动机使用同样的动力装置操纵器件时，操纵器件的位置安排必须能防止

混淆各自控制的发动机。 

    （ｅ）  襟翼和其它辅助升力装置的操纵器件必须设在操纵台的上部，油门杆之后，对

准或右偏于操纵台中心线并在起落架操纵器件之后至少２５４毫米（１０英寸）。 

    （ｆ）  起落架操纵器件必须设在油门杆之前，并且必须使每个驾驶员在就座并系紧安

全带和肩带（如果装有）后可以操作。 

    （ｇ）  操纵手柄必须设计成§２５．７８１规定的形状。此外，这些手柄必须是同色

的，而且颜色与其它用途的操纵手柄和周围驾驶舱的颜色有鲜明的对比。 

    （ｈ）  如要求有飞行工程师作为（按§２５．１５２３规定的）最小飞行机组成员，

则飞机上必须设有飞行工程师工作位置，其部位和安排能使飞行机组成员有效地各行其职而

互不干扰。 

    §２５．７７９  驾驶舱操纵器件的动作和效果 

    驾驶舱操纵器件必须设计成使它们按下列运动和作用来进行操纵： 

    （ａ）  空气动力操纵器件： 

    （１）  主操纵 

－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

操纵器件｜      动作和效果 

－－－－｜－－－－－－－－－－－－ 

副  翼  ｜右偏（顺时针）使右翼下沉 

升降舵  ｜向后使机头抬起 



方向舵  ｜右脚前蹬使机头右偏 

－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    （２）  次操纵 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

      操纵器件        ｜      动作和效果 

－－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－ 

襟翼（或辅助升力装置）｜向前使襟翼收起； 

                      ｜向后使襟翼放下 

配平调整片（或等效装  ｜转动使飞机绕平行于操纵器 

置）                  ｜件轴线的轴线作相似转动 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    （ｂ）  动力装置操纵器件和辅助操纵器件： 

    （１）  动力装置操纵器件 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

  操  纵  器  件｜动作和效果 

－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

【功率或推力杆】｜向前使正推力增大；向后使反推力增大 

    螺旋桨      ｜向前使转速增加 

    混合比      ｜向前或向上使富油 

汽化器空气加热  ｜向前或向上使冷却 

－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

                ｜对于低压头增压器、向前或向上 

    增压器      ｜使压力增大 

                ｜对于涡轮增压器、向前、向上或 

                ｜顺时针转动使压力增大 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    （２）  辅助操纵器件 

－－－－－－－－－－－－－ 

操纵器件｜动作和效果 

－－－－｜－－－－－－－－ 

起落架  ｜向下使起落架放下 

－－－－－－－－－－－－－ 



    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７８１  驾驶舱操纵手柄形状 

    驾驶舱操纵手柄必须符合下图中的一般形状（但无需按其精确大小和特定比例）： 

    襟翼操纵手柄（略）    起落桨操纵手柄（略） 

    混合比操纵手柄（略）    增压器操纵手柄（略） 

    【功率或推力】操纵手柄（略）  转速操纵手柄（略） 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７８３  舱门 

    （ａ）  每个座舱必须至少有一扇易于接近的外部舱门。 

    （ｂ）  每扇外部舱门必须有措施锁定并保险，以防飞行中打开（被人无意中打开或是

由于关闭时或关闭后机构损坏或单个结构元件损坏而打开）。即使在飞机内侧有人拥挤在门

上，每扇外部舱门必须能从内外两侧开启。如果有措施防止乘员拥在门上影响开门，可以使

用向内打开的舱门。开门装置必须简单明显，其设置和标记必须使得即使在黑暗中也易于辨

明位置和操作。可以使用辅助锁定装置。 

    （ｃ）  每扇外部舱门必须能合理地避免在轻度撞损中因机身变形而卡住。 

    （ｄ）  每扇外部舱门的位置安排必须保证，当人们以合适的操作程序使用舱门时，不

会被螺旋桨打伤。 

    （ｅ）  必须有对锁定机构作直接目视检查的措施，来确定那些打开时首先作非内向运

动的外部舱门（包括旅客门、机组门、服务门和货舱门）是否完全关闭并锁定。在机组成员

使用手电筒或相当光源的工作照明条件下，必须能看清该措施。此外，如果有任何外部舱门

未完全关闭并锁定，必须有目视警告装置来告知有关的飞行机组成员。对于打开时首先作非

内向运动的舱门，该装置必须设计得使导致误示关闭和锁定的任何故障或故障组合的概率很

小。 

    （ｆ）  外部舱门必须有措施防止在舱门未完全关闭和锁定的情况下开始将飞机增压到

不安全的水平。此外，必须通过安全性分析表明舱门偶然打开的概率极小。 

    （ｇ）  不宜用作应急出口的货舱门和服务门只需符合本条（ｅ）【和（ｆ）】的要求，

并能防止在飞行中因机械损坏或单个结构元件损坏而打开。 

    （ｈ）  机身侧面的每扇旅客登机门必须适于作为Ａ型、Ⅰ型或Ⅱ型旅客应急出口，并

且必须符合适用于该型旅客应急出口的§２５．８０７至§２５．８１３的要求。 

    （ｉ）  如果作为旅客应急出口的旅客登机门上装有整体式梯子，则该梯子必须设计成

在下列情况下不会降低旅客应急撤离的有效性： 

    （１）  舱门、整体式梯子和操纵机构受到§２５．５６１（ｂ）（３）规定的相对于周



围结构分别作用的惯性力； 

    （２）  飞机处于正常的地面姿态和对应于一根或几根起落架支柱折断的每一姿态。 

    （ｊ）  所有厕所的门必须设计成能防止任何人被困闭在厕所内，如果装有门锁机构，

应能不用特殊工具即可从外部开启。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７８５  座椅、卧辅、安全带和肩带 

    （ａ）  【对每一位２周岁以上的乘员都必须提供一个座椅（或卧铺，对必须卧床者）。】 

    （ｂ）  【指定供人在起飞和着陆时占用的每一位置处的座椅、卧铺、安全带、肩带以

及附近的飞机部分，必须设计成使正确使用这些设施的人在应急着陆中不会因§２５．５６

１和§２５．５６２中规定的惯性力而受到严重伤害。】 

    【（ｃ）】  座椅和卧铺必须经批准。 

    【（ｄ）】  与通过飞机中心线的垂直平面所成夹角大于１８°的座椅上的乘员必须用安

全带和承托臂、肩、头和背脊的缓冲靠垫来保护头部免受伤害，或用安全带和肩带防止头部

触及任何致伤物体。任何其它座椅上的乘员必须用安全带以及根据座椅形式、位置和面向的

角度采用以下一种或几种措施来保护头部免受伤害： 

    （１）  防止头部触及任何致伤物体的肩带； 

    （２）  去除头部能撞到的半径范围内的任何致伤物体； 

    （３）  承托臂、肩、头和背脊的缓冲靠垫。 

    【（ｅ）】  卧铺必须设计成前部具有带包垫的端板、帆布隔挡或等效设施，它们可承受

按§２５．５６１规定的乘员向前惯性力。卧铺不得有在应急情况下可能使睡卧者严重受伤

的棱角和突部。 

    【（ｆ）  每个座椅、卧铺及其支承结构，每根安全带或肩带及其锚固接头，必须按体重

７７公斤（１７０磅）的使用者设计，按每种有关的飞行和地面载荷情况（包括§２５．５

６１规定的应急着陆情况）考虑最大载荷系数、惯性力以及乘员、座椅、安全带和肩带之间

的反作用力，此外，还必须符合下列规定：】 

    （１）  【进行座椅、卧铺及其支承结构的结构分析和试验时，可以假定向前、侧向、

向下、向上和向后的临界载荷（按规定的飞行、地面和应急着陆情况确定）分别作用，或者

当各特定方向所要求的强度得到证实时，也可采用选定的载荷组合。卧铺安全带不必承受向

前的载荷系数】。 

    （２）  每个驾驶员座椅的设计必须考虑§２５．３９５规定的驾驶员作用力引起的反

作用力； 

    （３）  【在确定每个座椅与机体结构，或每根安全带或肩带与座椅或机体结构的连接



强度时，§２５．５６１规定的惯性力必须乘以系数１．３３（而不是§２５．６２５规定

的接头系数）。】 

    （ｇ）  【驾驶舱工作位置的每个座椅必须设有带单点脱扣装置的安全带和肩带组合式

约束系统】，使驾驶舱内的乘员就坐并系紧安全带一肩带后能执行该乘员在驾驶舱内所有必要

的职责。必须有措施在每个组合式约束系统不使用时将其固定，以免妨碍对飞机的操作和在

应急情况下的迅速撤离。 

    （ｈ）  【按中国民用航空总局有关营运规定要求在客舱内设置的、在起飞和着陆时指

定供空中服务员使用的座椅必须满足下列要求： 

    【（１）  必须靠近所要求的与地板齐平的应急出口。但如果设置在其它位置能提高旅客

应急撤离效率时，则也是可以接受的。每个Ａ型应急出口旁边必须有一个空中服务员座椅。

而且在所要求的与地板齐平的应急出口之间，必须根据可行情况均匀设置其它空中服务员座

椅； 

    【（２）  在不影响接近所要求的与地板齐平应急出口的条件下，空中服务员座椅应尽量

设置在能直接观察到其所负责客舱区域的位置；】 

    【（３）】布置在当其不使用时不会妨碍通道或出口使用的位置； 

    【（４）  必须布置在能使其乘员被从服务区，储藏间或服务设备掉出的物体撞伤的概率

最小的位置；】 

    【（５）】  面向前或面向后，并装有用于承托臂、肩、头和背脊的缓冲靠垫。 

    【（６）】  装有带单点脱扣装置的安全带和肩带组合式约束系统。必须有措施在每个组

合式约束系统不工作时将其固定，以免妨碍应急情况下的迅速撤离。 

    （ｉ）  【每根安全带必须装有金属对金属的锁紧装置。】 

    【（ｊ）】  如果椅背上没有牢固的扶手处，则沿每条过道必须装有把手或扶杆，使乘员

在中等颠簸气流情况下使用过道时能够稳住。 

    【（ｋ）】在正常飞行中可能伤害机内坐着或走动的人员的每个凸出物都必须包垫。 

    【（ｌ）  必须表明由中国民用航空总局有关营运规定要求的每个向前观察员座椅适用于

进行必要的航路检查。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订，１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７８７  储存舱 

    （ａ）  储存货物、行李、随身携带物品和设备（如救生船）的每个隔间和任何其它储

存舱，必须根据其标明的最大载重，以及规定的飞行载荷情况、地面载荷情况和§２５．５

６１（ｂ）的应急着陆情况所对应的最大载荷系数下的临界载荷分布来设计，但位于机内全

体乘员之下或之前的隔间不需考虑应急着陆情况所规定的力。如果飞机的客座量（不包括驾



驶员座椅）等于或大于１０座，则客舱中的每个储存舱必须是完全封闭的，但为了旅客方便，

座椅下和头顶上的储存空间除外。 

    （ｂ）  必须有措施防止隔间中的装载物在本条（ａ）规定的载荷下移动而造成危险。

如果用于客舱和机组舱中储存舱的上述措施是带锁闩的门，其设计必须考虑到服役中预期的

磨损和性能下降。 

    （ｃ）  如果货舱中装有照明灯，每盏灯的安装必须避免灯泡和货物接触。 

    §２５．７８９  客舱和机组舱以及厨房中物件的固定 

    （ａ）  必须有措施防止客舱或机组舱或厨房中的每一物体（指飞机型号设计的一个部

分），在规定的飞行载荷情况，地面载荷情况和§２５．５６１（ｂ）的应急着陆情况所对应

的最大载荷系数下，因移动而造成危险。 

    （ｂ）  机内通话器的紧束装置必须设计成：在承受§２５．５６１（ｂ）（３）规定的

载荷系数时，能将机内通话器保持在收藏位置。 

    §２５．７９１  旅客通告标示【和标牌】 

    【（ａ）  如果禁止吸烟，则必须至少有一块能被坐着的每个人看清的标牌说明。如果许

可吸烟而且机组舱与客舱互相隔开时，则必须至少有一个通知禁止吸烟的标示。该标示必须

是飞行机组成员可操纵的，而且当其发亮时在所有可能的舱内照明条件下，必须能被舱内坐

着的每个人看清。 

    【（ｂ）  通知系紧安全带的标示以及为符合中国民用航空总局有关营运规定而设置的标

示都必须是飞行机组成员可操纵的，当其发亮时在所有可能的舱内照明条件下，必须能被舱

内坐着的每个人看清。 

    【（ｃ）  在每个放置可燃废物箱的门的上面或旁边必须设置标牌，说明禁止向废物箱内

丢扔烟头等。 

    【（ｄ）  厕所门的上面或两侧必须设置“禁止吸烟”或“厕所内禁止吸烟”的醒目标牌。 

    【（ｅ）  可以用明确表达标示或标牌意图的图形来代替文字。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．７９３  地板表面 

    服役中很可能弄湿的所有部位的地板表面必须具有防滑性能。 

    应急设施 

    §２５．８０１  水上迫降 

    （ａ）  如果申请具有水上迫降能力的合格审定，则飞机必须满足本条和§２５．８０

７【（ｅ）】、§２５．１４１１和§２５．１４１５（ａ）的要求。 

    （ｂ）  必须采取同飞机总特性相容的各种切实可行的设计措施，来尽量减少在水上应



急降落时因飞机的运动和状态使乘员立即受伤或不能撤离的概率。 

    （ｃ）  必须通过模型试验，或与已知其水上迫降特性的构形相似的飞机进行比较，来

检查飞机在水上降落时极可能的运动和状态。各种进气口、襟翼、突出部分以及任何其它很

可能影响飞机流体力学特性的因素，都必须予以考虑。 

    （ｄ）  必须表明，在合理可能的水上条件下，飞机的漂浮时间和配平能使所有乘员离

开飞机并乘上§２５．１４１５所要求的救生船。如果用浮力和配平计算来表明符合此规定，

则必须适当考虑可能的结构损伤和渗漏。如果飞机具有可应急放油的燃油箱，而且有理由预

期该油箱能经受水上迫降而不渗漏，则能应急放出的燃油体积可作为产生浮力的体积。 

    （ｅ）  除非对飞机在水上降落时极可能有的运动和状态（如本条（ｃ）和（ｄ）所述）

的研究中，考虑了外部舱门和窗户毁坏的影响，否则外部舱门和窗户必须设计成能承受可能

的最大局部压力。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８０３  应急撤离 

    （ａ）  每个有机组成员和旅客的区域，必须具有在起落架放下和收上的撞损着陆、并

考虑飞机可能着火时能迅速撤离的应急措施。 

    （ｂ）  【〔备用〕】 

    （ｃ）  【对客座量大于４４座的飞机，必须表明其最大乘座量的乘员能在９０秒钟内

在模拟的应急情况下从飞机撤离至地面，该乘座量包括申请合格审定的中国民用航空总局有

关营运规定所要求的机组成员人数在内。对于这一点的符合性，必须通过按本部附录Ｊ规定

的试验准则所进行的实际演示来表明，除非中国民用航空总局适航部门认为分析与试验的结

合足以提供与实际演示所能获得的数据等同的数据资料。】 

    （ｄ）  【〔备用〕】 

    （ｅ）  【〔备用〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８０５  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８０７  【应急出口】 

    【（ａ）  型式  就本部而言，应急出口的型式规定如下： 

    【（１）  Ⅰ型  此型应急出口是与地板齐平的出口，具有宽不少于６１０毫米（２４英

寸）、高不少于１，２２０毫米（４８英寸）、圆角半径不大于１／３出口宽度的矩形开口。 

    【（２）  Ⅱ型  此型应急出口是宽不少５１０毫米（２０英寸）、高不少１１２０毫米

（４４英寸）、圆角半径不大于１／３出口宽度的矩形开口。Ⅱ型出口必须是与地板齐平的出



口，但位于机翼上方者除外。在此情况下，出口在机内的跨上距离不得大于２５０毫米（１

０英寸），在机外的跨下距离不得大于４３０毫米（１７英寸）。 

    【（３）  Ⅲ型  此型应急出口是宽不少５１０毫米（２０英寸）、高不少于９１０毫米

（３６英寸）、圆角半径不大于１／３出口宽度的矩形开口，其机内跨上距离不大于５１０毫

米（２０英寸）。如果出口位于机翼上方，其机外跨下距离不得大于６９０毫米（２７英寸）。 

    【（４）  Ⅳ型  此型应急出口是宽不少于４８０毫米（１９英寸）、高不少于６６０毫

米（２６英寸）、圆角半径不大于１／３出口宽度、位于机翼上方的矩形开口，其机内跨上距

离不大于７４０毫米（２９英寸），机外跨下距离不大于９１０毫米（３６英寸）。】 

    （５）  机腹型  此型应急出口是由客舱经过承压壳体和机身下部蒙皮的出口。此型出

口的尺寸和实际构形必须在飞机处于正常地面姿态，且起落架放下时具有至少与Ⅰ型出口同

样的撤离率； 

    【（６）  尾锥型  此型应急出口是由客舱经过承压壳体和承压壳体之后可打开的机身锥

体的后部出口，打开尾锥的措施必须简单明了，而且只需一个操作动作。 

    【（７）  Ａ型  此型应急出口是宽不少于１０６６毫米（４２英寸）、高不少于１８２

９毫米（７２英寸）、圆角半径不大于１／６出口宽度的与地板齐平的矩形开口。 

    【（ｂ）  跨下距离  本条所述的跨下距离，是指该开口的底部到机身向外延伸的可用踏

脚处之间的实际距离，该踏脚处的尺寸应大到足以不需用目光和感觉探索即起作用。 

    【（ｃ）  超尺寸的应急出口  大于本条规定尺寸的开口，无论是否矩形均可采用，只要

本条规定的矩形开口能内接在此开口内，而且被内接矩形开口的底部满足规定的跨上和跨下

高度要求。 

    【（ｄ）  旅客应急出口  除本条（ｄ）（３）至（ｄ）（７）规定者外，旅客应急出口的

最少数量和型式要求如下：】 

    （１）  【对１至２９９座的客座量】 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

客座量（不包括｜      机身每侧的应急出口 

              ｜－－－－－－－－－－－－－－ 

机组成员座位）｜Ⅰ型    Ⅱ型    Ⅲ型    Ⅳ型 

－－－－－－－｜－－－－－－－－－－－－－－ 

１－９        ｜……    ……    ……    １ 

１０－１９    ｜……    ……    １      …… 

２０－３９    ｜……    １      １      …… 

４０－７９    ｜１      ……    １      …… 



８０－１０９  ｜１      ……    ２      …… 

１１０－１３９｜２      ……    １      …… 

１４０－１７９｜２      ……    ２      …… 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    【客座量大于１７９座时，要求按下表增加出口：】 

－－－－－－－－－－－－－－－ 

增加应急出口｜ 

            ｜允许增加的客座量 

（机身每侧）｜ 

－－－－－－｜－－－－－－－－ 

    Ａ型    ｜      １１０ 

    Ⅰ型    ｜      ４５ 

    Ⅱ型    ｜      ４０ 

    Ⅲ型    ｜      ３５ 

－－－－－－－－－－－－－－－ 

    【（２）】  客座量超过２９９座时，机身侧面的每个应急出口必须是Ａ型或Ⅰ型。每一

对Ａ型出口允许供１１０个客座用，每一对Ⅰ型出口允许供４５个客座用； 

    【（３）  如果设有旅客用机腹型出口或尾锥型出口，而且飞机处于因一根或几根起落架

折断而造成的最不利出口开启条件下这些出口能提供至少与Ⅲ型出口相同的撤离率时，则可

以允许按下列规定，超越本条（ｄ）（１）或（２）的规定限制来增加客座量：】 

    【（ｉ）】  一个机腹型出口，增加１２个客座； 

    【（ｉｉ）】  一个尾锥型出口（在承压壳体上具有宽不少于５１０毫米（２０英寸）、高

不少于１５２４毫米（６０英寸）、圆角半径不大于１／３出口宽度的与地板齐平的开口，并

具有符合§２５．８０９【（ｈ）】的经批准辅助设施），增加２５个客座； 

    【（ｉｉｉ）】  一个尾锥型出口（在承压壳体上的开口尺寸、跨上及跨下距离至少与Ⅲ

型应急出口相等，并且开口顶部距客舱地板的高度不少于１，４２０毫米（５６英寸），增加

１５个客座。 

    【（４）  在机翼相对于机身的上下位置不允许设置机翼上方出口的飞机上，必须设置一

个尺寸至少等于Ⅲ型的出口来代替本条【（ｄ）（１）】要求的每个Ⅳ型出口； 

    【（５）  可以批准代替本条（ｄ）（１）或（２）规定的其它应急出口布局，只要表明

其总撤离能力等于或大于规定应急出口布局的总撤离能力。 

    【（６）  下列应急出口还必须满足§２５．８０９至§２５．８１３的适用的应急出口



要求： 

    【（ｉ）  客舱内超过所要求的应急出口最少数量的每个应急出口； 

    【（ｉｉ）  任何可以从客舱到达的其它与地板齐平的舱门或出口，其尺寸等于或大于Ⅱ

型应急出口，但宽度不超过１１６８毫米（４６英寸）； 

    【（ｉｉｉ）  任何其它旅客机腹型或尾锥型应急出口。 

    【（７）  对于机身每侧要求具有一个以上旅客应急出口的飞机，旅客应急出口与机身相

同舱位同一侧任一相邻出口的距离不得超过１８．２９米（６０英尺），此距离是沿两个最近

的出口边缘之间平行于机身纵轴的线上测取的。 

    【（ｅ）  水上迫降旅客应急出口  无论是否申请水上迫降合格审定，必须根据下列规定

设置水上迫降应急出口：】 

    【（１）】  客座量（不包括驾驶员座椅）等于或小于９座的飞机，飞机每侧水线以上要

有一个至少符合Ⅳ型尺寸的出口； 

    【（２）】  客座量（不包括驾驶员座椅）等于或大于１０座的飞机，对每３５名旅客（或

不足３５名的尾数）在飞机侧面水线以上要有一个至少符合Ⅲ型尺寸的出口，但客舱内此类

出口不得少于两个，飞机每侧各一个。【可以通过采用更大的出口或其它措施提高客座量与出

口数之比，只要能表明在水上迫降期间飞机的撤离能力有相应提高。】 

    【（３）  如果侧面出口不能设在水线以上，则必须用同等数量、尺寸不小于Ⅲ型出口、

易于接近的顶部带盖舱口来代替侧面出口，但对于客座量（不包括驾驶员座椅）等于或小于

３５座的飞机，只需要以一个顶部带盖舱口来代替所要求的两个Ⅲ型侧面出口。 

    【（ｆ）  飞机机组应急出口  对于旅客应急出口与飞行机组区的靠近程度不能为飞行机

组撤离提供方便和易于接近的措施的飞机，以及客座量大于２０座的所有飞机，飞行机组应

急出口应设置在飞行机组区。此类出口的尺寸和位置应足以使机组能迅速撤离。在飞机两侧

必须各有一个出口，或代之以一个顶部带盖舱口。每个出口必须包含一个至少为４８３×５

１０毫米（１９×２０英寸）的无障碍矩形出口，除非能通过一名典型的机组成员圆满地演

示了出口的实用性。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８０９  应急出口的布置 

    （ａ）  每个应急出口，包括飞行机组应急出口在内，必须是机身外壁上能提供通向外

部的无障碍开口的活动舱门或带盖舱口。 

    （ｂ）  每个应急出口必须能从内外两侧开启，但如果从飞行机组区域能方便而迅速地

接近其它经批准的出口，则该区域的滑动窗户应急出口不必能从外侧开启。在下列条件下，

当机身无变形时。必须能打开每个应急出口： 



    （１）  飞机处于正常地面姿态，和在一根或几根起落架支柱折断时的每一种姿态； 

    （２）  从开门装置启动到出口完全打开，不超过１０秒钟。 

    （ｃ）  开启应急出口的措施必须简单明了，且不得要求特别费力。飞行机组应急出口

可以采用按顺序多次操作（如操作双手柄或多个锁闩，或解开几个保险钩）的内部开启措施，

前提是：有理由认定这些措施对于受过使用训练的机组成员是简单明了的。 

    【（ｄ）】  如果在应急情况下操作一个以上出口的主系统是单个的助力或单个动力操作

系统，则每个出口必须能在主系统失效的情况下满足本条（ｂ）的要求。主系统失效后对出

口进行人力操作是可以接受的。 

    【（ｅ）】  每个应急出口必须用试验，或分析结合试验，来表明满足本条（ｂ）和（ｃ）

的要求。 

    【（ｆ）】  必须有措施锁定每个应急出口并保险，防止在飞行中被人无意地或因机构损

坏而打开。此外，打开时首先向外运动的每个应急出口，必须有措施使机组成员能对门锁机

构进行直接目视检查，以确定是否完全锁定。 

    【（ｇ）】  必须有措施使应急出口在轻度撞损着陆中因机身变形而被卡住的概率减至最

小。 

    【（ｈ）】  对于任何大型涡轮喷气客机，中国民用航空总局有关营运规定所要求的每个

机腹型出口和尾锥型出口必须符合下列规定： 

    （１）  其设计和构造应使在飞行中不能将其打开； 

    （２）  在靠近出口开启措施的醒目位置，设置从相距７６０毫米（３０英寸）处可辩

读的标牌，说明该出口的设计和构造使其在飞行中是不能打开的。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    【§２５．８１０  应急撤离辅助设施与撤离路线】 

    【（ａ）  当陆上飞机起落架放下停在地面时，对于离地高度超过１．８３米（６英尺）

的每个非机翼上方应急出口和每个Ａ型非机翼上方出口，必须有经批准的设施协助乘员下地。 

    【（１）  每个旅客应急出口的辅助设施必须是自行支承式滑梯或等效设施，当为Ａ型出

口时，该设施必须能同时承载两股平行的撤离人员。此外，辅助设施的设计必须满足下列要

求： 

    【（ｉ）  必须能自动展开，而且必须在从飞机内部启动开门装置至出口完全打开期间开

始展开。但是，如果旅客登机门或服务门兼作旅客应急出口，则必须有手段在非应急情况下，

从内侧或外侧正常打开时防止辅助设施展开； 

    【（ｉｉ）  必须能在展开后１０秒种内自动竖立； 

    【（ｉｉｉ）  在完全展开后，辅助设施的长度必须能使其下端自行支承在地面，并且在



一根或几根起落架支柱折断后，能供乘员安全撤离到地面； 

    【（ｉｖ）  必须能够在风向最不利、风速２５节时展开，并在完全展开后仅由一个人扶

持，就能供乘员安全撤离到地面； 

    【（ｖ）  对于每种辅助设施的系统安装（装在实体模型或飞机上），必须连续进行五次

展开和充气试验（每个出口）而无失败。每五次上述连续试验中，至少有三次必须使用装置

的同一个典型抽样来举行。各抽样在经受§２５．５６１（ｂ）规定的惯性力后，必须能用

该系统的基本手段展开和充气，如在所要求的试验中该系统的任何部分发生损坏或工作不正

常，必须确实排除损坏或故障的原因，此后必须再进行完整的连续五次的展开和充气试验而

无失败； 

    【（２）  飞行机组应急出口的辅助设施，可以是绳索或任何其它经演示表明适合于此用

途的设施。如果辅助设施是绳索或一种经过批准的等效装置，则必须满足下列要求： 

    【（ｉ）  辅助设施应连接在应急出口顶部（或顶部上方）的机身结构上，对于驾驶员应

急出口窗上的设施，如果设施在收藏后或其接头会减小飞行中驾驶员视界，则也可连接在其

它经批准的位置上； 

    【（ｉｉ）  辅助设施（连同其接头）应能承受１，７６５牛（１８０公斤；４００磅）

的静载荷。 

    【（ｂ）  每个位于机翼上方并具有跨下距离的Ａ型出口必须有从座舱下到机翼的辅助设

施，除非能表明无辅助设施的此型出口的旅客撤离率至少与同型非机翼上方出口相同。要求

有辅助设施时，它必须能在出口打开的同时自动展开和自动竖立，并在１０秒钟内自行支承。 

    【（ｃ）  必须制定从每个机翼上方应急出口撤离的撤离路线，并且（除了可作为滑梯使

用的襟翼表面外）均应覆以防滑层。除了提供疏导撤离人流装置的情况外，撤离路线必须满

足以下要求： 

    【（１）  撤离路线的宽度在Ａ型旅客应急出口处必须至少为１０６６毫米（４２英寸），

在所有其它旅客应急出口处必须至少为６１０毫米（２英尺）； 

    【（２）  撤离路线表面的反射率必须至少为８０％，而且必须用表面对标记的对比度至

少为５∶１的标记进行界定。 

    【（ｄ）  当飞机放下起落架停在地面上时，如果本条（ｃ）要求的撤离路线在飞机结构

上的终点离地面高度大于１．８３米（６英尺），则必须有设施协助该撤离者沿撤离路线到达

地面。如果撤离路线经过襟翼，则必须在襟翼处于起飞或着陆位置（取离地高度较大者）时

测量终点的高度。辅助设施必须能在一根或几根起落架支柱折断后，风向最不利、风速２５

节的条件下仍然可以使用并自行支承。供每条从Ａ型应急出口引出的撤离路线使用的辅助设

施，必须能同时承载两股平行的撤离人员。对其它非Ａ型出口，其辅助设施能同时承载的撤



离人员股数必须与所要求的撤离路线数目相同。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８１１  应急出口的标记 

    （ａ）  每个旅客应急出口的接近通路和开启措施，必须有醒目的标记。 

    （ｂ）  必须能从距离等于座舱宽度处认清每个旅客应急出口及其位置。 

    （ｃ）  必须有措施协助乘员在浓烟中找到出口。 

    （ｄ）  必须用沿客舱每条主过道走近的乘员能看见的标示，来指明旅客应急出口的位

置。下列部位必须有标示： 

    （１）  在每个旅客应急出口近傍的每条主过道上方必须有旅客应急出口位置的标示。

如果净空高度不足，则必须把标示设在高过头部的其它可行位置。如果能从某个标示处方便

地见到多个出口，则该标示可用于指示多个出口； 

    （２）  紧靠每个旅客应急出口必须有旅客应急出口的标示。如果能从某个标示处方便

地见到两个出口，则该标示可用于指示两个出口； 

    （３）  在挡住沿客舱前后视线的每个隔框或隔板上，必须有标示来指示被隔框或隔板

挡住的应急出口。如果不能做到，则指示可以设置在其它适当的位置上。 

    （ｅ）  操作手柄的位置和从机内开启出口的说明，必须以下述方式显示： 

    （１）  在每个旅客应急出口上或其附近，必须有一个从相距７６０毫米（３０英寸）

处可辨读的标记； 

    （２）  【每个旅客应急出口操作手柄以及护罩（当操作手柄上有罩时）卸除说明，必

须符合下列规定之一：】 

    （ｉ）  自身发亮，其初始亮度至少为０．５１坎每平方米（１６０微朗伯）； 

    （ｉｉ）  位于醒目处，并且即使有乘员拥挤在出口近傍也能被应急照明灯光照亮。 

    （３）  【〔备用〕】 

    （４）  对每个Ａ型、Ⅰ型和Ⅱ型旅客应急出口，如果其锁定机构是靠转动手柄来开启

的，则必须作标记如下： 

    （ｉ）  绘有红色圆弧箭头，箭身宽度不小于１９毫米（３／４英寸），箭头两倍于箭身

宽度，圆弧半径约等于３／４手柄长度，圆弧范围至少为７０°； 

    （ｉｉ）  当手柄转过全行程并开启锁定机构时，手柄的中心线落在箭头尖点±２５毫

米（１英寸）的范围内； 

    （ｉｉｉ）  在靠近箭头处，用红色水平地书写“开”字（汉字字高至少为４０毫米；

英文字高为２５毫米（１英寸））。 

    （ｆ）  每个要求能从外侧打开的应急出口及其开启措施，必须在飞机外表面作标记，



此外，采用下列规定： 

    （１）  机身侧面旅客应急出口的外部标记，必须包括一条圈出该出口的５０毫米（２

英寸）宽的色带； 

    （２）  包括色带在内的外部标记，必须具有与周围机身表面形成鲜明对比的、容易区

别的颜色。其对比度必须为：如果深色的反射率等于或小于１５％，则浅色的反射率必须至

少为４５％；如果深色的反射率大于１５％，则深色的反射率和浅色的反射率必须至少相差

３０％。“反射率”是物体反射的光通量与它接收的光通量之比； 

    （３）  非机身侧面的出口（如机腹或尾锥出口）的外部开启措施（包括操作说明在内，

如果适用）必须醒目地用红色作标记，如果背景颜色使红色不醒目，则必须用鲜明的铬黄色

作标记。当开启措施仅设置在机身一侧时，必须在另一侧作上有同样效果的醒目标记。 

    （ｇ）  本条（ｄ）要求的每个标示，在文字上可用“出口”字样来代替“应急出口”

这一术语。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８１２  应急照明 

    （ａ）  必须设置独立于主照明系统的应急照明系统。但是，如果应急照明系统的电源

与主照明系统的电源是独立分开的，则应急照明和主照明两个系统中提供座舱一般照明的光

源可以公用。应急照明系统必须包括下列项目： 

    （１）  有照明的应急出口标记和位置标示，座舱一般照明光源和机内应急出口区域的

照明【和地板附近应急撤离通道标记】； 

    （２）  机外应急照明。 

    （ｂ）  应急出口标示必须按下列规定设置： 

    （１）  对于客座量（不包括驾驶员座椅）等于或大于１０座的飞机，应满足下列要求： 

    （ｉ）  §２５．８１１（ｄ）（１）要求的旅客应急出口位 

置标示和§２５．８１１（ｄ）（２）要求的旅客应急出口标示， 

                        １ 

必须用至少高３８毫米（１－英寸）的红字衬在有照明 

                        ２ 

的白底上，白底面积至少为１３５平方厘米（２１平方英 

寸）（不包括字的面积）。被照亮的底与字的对比度必须 

不小于１０∶１，字高与笔划宽度之比为７∶１至６∶１。 

这些标示必须采用内部电照明，白底的亮度至少为 

８５．７坎每平方米（２５英尺－朗伯），其明暗部的对比度 



不大于３∶１； 

    （ｉｉ）  §２５．８１１（ｄ）（３）要求的旅客应急出口标 

                          １ 

示必须用至少高３８毫米（１－英寸）的红字衬在白底 

                          ２ 

上，白底面积至少为１３５平方厘米（２１平方英寸）（不包 

括字的面积）。这些标示必须采用内部电照明或者非电 

的自身发亮，其初始亮度必须至少为１．２７坎每平方米 

（４００微朗伯）。如果设置非电的自身发亮式标示，则可 

以采用红底白字。 

    （２）  对于客座量（不包括驾驶员座椅）等于或小于９座的飞机，§２５．８１１（ｄ）

（１）、（２）和（３）要求的标示，必须用至少高２５毫米（１英寸）的红字衬在至少高５

０毫米（２英寸）的白底上。这些标示可以采用电照明或非电的自身发亮，其初始亮度至少

为０．５１坎每平方米（１６０微朗伯）。如果设置非电的自身发亮式标示，则可以采用红底

白字。 

    （ｃ）  必须提供客舱的一般照明，使得沿客舱主过道中心线和连接主过道的横向过道

中心线，在座椅扶手高度上按间隔１，０００毫米（４０英寸）进行测量时，平均照度不少

于０．５３８勒（０．０５英尺－烛光），但每一测量点处的照度不小于０．１０８勒（０．０

１英尺－烛光）。沿机身从最前的旅客应急出口或座舱乘员座椅（两者中取最前者）至最后的

旅客应急出口或座舱乘员座椅（两者中取最后者）的过道，应视作为客舱主过道。 

    （ｄ）  各主过道和出口之间通向与地板齐平的旅客应急出口的通道，其地板必须有照

明，沿旅客撤离路线的中心线、且平行于地板相距１５０毫米（６英寸）以内测得的照度不

得小于０．２１５勒（０．０２英尺－烛光）。 

    【（ｅ）  当高于座舱通道地板１．２米（４英尺）以上的所有照明光源完全被遮蔽时，

地板附近应急撤离通道标记必须能引导乘客应急撤离。在黑夜里，地板附近应急撤离通道必

须保证每一乘客： 

    【（１）  在离开座椅后，能目视辨认出沿座舱通道地板通向最近出口或座椅前后两个出

口的应急撤离通道； 

    【（２）  仅参照不高于座舱地板１．２米（４英尺）的标记和目视特征能很快辨认出应

急撤离通道的每一出口。】 

    【（ｆ）】  除了按本条【（ｈ）】设置的仅供给一个辅助设施使用、并独立于飞机主应急

照明系统的分系统（该分系统在辅助设施竖立时能自动接通）之外，应急照明系统必须按下



列要求设计： 

    （１）  必须能从飞行机组的工作位置和从客舱中空中服务员正常座位易于接近的地点，

对灯光进行手控； 

    （２）  必须有飞行机组警告灯，当飞机电源接通而应急照明控制装置未处于准备状态

时，该灯发亮； 

    （３）  驾驶舱内的控制装置必须有“接通”、“断开”和“准备”三种位置。当该装置

置于“准备”位置，或者驾驶舱或空中服务员处的一个控制装置置于“接通”位置时，一旦

飞机正常电源中断（撞损着陆时机身横向垂直分离引起的中断除外），灯发亮或保持发亮。必

须有保险措施以防止处于“准备”或“接通”位置的控制装置被误动。 

    【（ｇ）】  外部应急照明必须设置如下： 

    （１）  每个机翼上方应急出口的照度必须满足下列要求： 

    （ｉ）  在撤离者可能向座舱外跨出第一步的０．２平方米（２平方英尺）区域内，照

度不得小于０．３２３勒（０．０３英尺－烛光）（垂直于入射光方向测量）； 

    （ｉｉ）  沿§２５．８０３（ｅ）要求的防滑撤离路线，在其离出口最远的３０％的

一段，宽度至少为１，０６７毫米（４２英寸）（对于Ａ型机翼上方应急出口）或６１０毫米

（２英尺）（对于所有其它机翼上方应急出口）的范围内，照度不得小于０．５３８勒（０．０

５英尺－烛光）（垂直于入射光方向测量）； 

    （ｉｉｉ）  在起落架放下状态下，撤离者利用规定的撤离路线通常可能首先接触的地

面上，照度不得小于０．３２３勒（０．０３英尺－烛光）（垂直于入射光方向测量）。 

    （２）  §２５．８０９（ｆ）不要求装下地辅助设施的每个非机翼上方应急出口，在

起落架放下状态下撤离者可能首先接触的舱外地面上，照度不得小于０．３２３勒（０．０

３英尺－烛光）（垂直于入射光方向测量）。 

    【（ｈ）】  按§２５．８０９（ｆ）（１）和（ｈ）要求的协助乘员下地设施必须有照明，

使得从飞机上能看见竖好的辅助设施，此外还必须满足下列要求： 

    （１）  如果辅助设施用外部应急灯光照明，则当飞机处于一根或几根起落架支柱折断

所对应的每一种姿态时，在撤离者利用规定的撤离路线通常可能首先着地的地方，辅助设施

竖立后接地端的照度不得小于０．３２３勒（０．０３英尺－烛光）（垂直于入射光方向测量）； 

    （２）  如果辅助设施用独立的应急照明分系统照明（该系统不供别的辅助设施使用、

独立于飞机主应急照明系统，并能在辅助设施竖立时自动接通），则照明设施必须满足下列要

求： 

    （ｉ）  不得因收藏受到不利影响； 

    （ｉｉ）  当飞机处于一根或几根起落架支柱折断所对应的每一种姿态时，在撤离者通



常可能首先着地的地方，辅助设施竖立后接地端的照度不得小于０．３２３勒（０．０３英

尺－烛光）（垂直于入射光方向测量）。 

    【（ｉ）】  每个应急照明装置的能源在应急着陆后的临界环境条件下，必须能按照度要

求提供至少１０分钟的照明。 

    【（ｊ）】  如果用蓄电池作为应急照明系统的能源，它们可以由飞机主电源系统充电，

其条件是：充电电路的设计能防止蓄电池无意中向充电电路放电的故障。 

    【（ｋ）】  应急照明系统的部件，包括电池、线路继电器、灯和开关，在经受§２５．５

６１（ｂ）所规定的惯性力作用后，必须能正常工作。 

    【（ｌ）】  应急照明系统必须设计成，在撞损着陆情况下，发生任何单个的机身横向垂

直分离后，能满足下列要求： 

    （１）  除由于分离而直接损坏者外，本条要求的全部电照明应急灯中不能工作者不超

过２５％； 

    （２）  除由于分离而直接损坏者外，§２５．８１１（ｄ）（２）要求的每个电照明出

口标示仍继续工作； 

    （３）  除由于分离而直接损坏者外，机身每侧至少有一个所要求的外部应急灯仍继续

工作。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８１３  应急出口通路 

    【每个所要求的应急出口必须是旅客可到达的，而且其位置能保证有效撤离。应急出口

必须考虑到旅客的分布情况，尽可能均匀分布，但座舱两侧出口的大小和位置不必对称。当

规定每侧只需一个与地板齐平的出口而飞机又没有尾锥型或机腹型应急出口时，该与地板齐

平的出口必须设置在客舱后段，除非其它位置使其成为更有效的旅客撤离口。当规定每侧需

要一个以上与地板齐平的出口时，每侧必须至少有一个与地板齐平的出口设置在靠近座舱的

每一端头，但这一规定不适用于客货混装布局。此外，应急出口通路还必须满足下列要求： 

    【（ａ）  必须有通道从最近的主过道通往每个Ⅰ型、Ⅱ型或Ａ型应急出口和连通各个旅

客区域。通往Ａ型出口的每条通道不得有障碍物，宽度至少９１４毫米（３６英寸）。旅客区

之间的通道以及通往Ⅰ型或Ⅱ型应急出口的通道不得有障碍物，宽度至少５１０毫米（２０

英寸）。 

    除客舱内有两条或多条主过道的情况外，每个Ａ型应急出口的位置必须能使旅客从前后

两个方向沿主过道通向该出口。当有两条或多条主过道时，两条主过道之间必须设置若干宽

度至少５１０毫米（２０英寸）的无障碍横向过道，其设置要满足以下要求： 

    【（１）  必须有一条横向过道直接通向最近的主过道与Ａ型应急出口之间的每一条通



道： 

    【（２）  必须有一条横向过道通向最近主过道与Ⅰ型、Ⅱ型或Ⅲ型应急出口之间的每一

条通道的邻接区；但当连续三排座椅之内有两个Ⅲ型应急出口设置于每两排座椅之间时，可

以只用一条横向过道，但此横向过道必须通向从最近主过道到每个应急出口的两条通道之间

的邻接区。 

    【（ｂ）  必须按下列规定提供足够的空间，便于机组人员协助旅客撤离： 

    【（１）  该辅助空间不得使通道的无障碍宽度减小到低于出口所要求的无障碍宽度； 

    【（２）  对每个Ａ型出口，无论其是否属于§２５．８１０（ａ）的规定情况，都必须

在出口的每一侧设置辅助空间； 

    【（３）  对于§２５．８１０（ａ）规定的任何其它型式出口，必须至少在通道一侧设

置辅助空间。 

    【（ｃ）  对于每个Ⅲ型或Ⅳ型应急出口，必须提供符合下列要求的通路： 

    【（１）  从最近过道到每个出口的通路。此外，对于客座量等于或大于６０座的飞机，

其每个Ⅲ型出口还必须符合以下规定： 

    【（ｉ）  除（ｃ）（１）（ｉｉ）的要求外，对于与过道应急出口一侧相邻的每排座椅不

超过２个座椅的舱内布局，必须提供宽度至少为２５４毫米（１０英寸）的无障碍通道作为

通路；而对该区域相邻的每排座椅为３个座椅的布局，则上述宽度至少为５１０毫米（２０

英寸）。通道宽度必须在相邻座椅调节到最不利位置时测定。所要求的通道宽度中心线相对应

急出口中心线的水平偏离不得大于１２７毫米（５英寸）； 

    【（ｉｉ）  可以用两条通道（仅用于椅排之间）代替一条２５４毫米（１０英寸）或５

１０毫米（２０英寸）的通道，但其每条的宽度必须至少为１５２毫米（６英寸），并要直接

通向每一应急出口前的无障碍空间（相邻出口不得共用一条通道）。通道宽度必须在相邻座椅

调节到最不利位置时测定。出口前的无障碍空间范围，垂直方向必须从地板直至天花板（或

至侧壁行李箱底部），前后必须从前通道前缘至后通道后缘，从出口向内的距离则不得小于机

上最窄旅客座椅的宽度。应急出口的开口必须完全处在无障碍空间的前后边界范围之内。 

    【（２）  除了通路之外，还有以下补充要求： 

    【（ｉ）  对于客座量等于或大于２０座的飞机，在距出口不小于机上最窄旅客座椅宽度

的一段距离内，座椅、卧铺或其它突出物（包括处于最不利位置的椅背）均不得阻挡该出口

的投影开口或妨碍出口的开启； 

    【（ｉｉ）  对于客座量等于或小于１９座的飞机，如果有补偿措施能保持出口的有效性，

则在上述区域可以有小的障碍。 

    【（３）  对于每个Ⅲ型应急出口，无论其飞机的客座量大小，都必须有符合下列要求的



标牌： 

    【（ｉ）  能让所有坐在通道附近并面朝通道的人辩读； 

    【（ｉｉ）  准确地说明或图示出口开启方法，包括手柄操作； 

    【（ｉｉｉ）  如果出口为可卸舱盖时，说明舱盖重量，并指出舱盖卸下后的妥当安放位

置。】 

    （ｄ）  如果从客舱中任一座椅到达任何规定的应急出口要经过客舱之间的通道，则该

通道必须是无障碍的。但可以使用不影响自由通行的帘布。 

    （ｅ）  在客舱之间的任何隔板上不可设置舱门。 

    （ｆ）  如果从任一旅客座椅到达任何规定的应急出口必须经过将客舱和其它区域分开

的门，则此门必须具有将其闩住在打开位置的措施。锁闩装置必须能够承受当门相对周围结

构受到§２５．５６１（ｂ）所述的极限惯性力时所造成的载荷。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８１５  过道宽度 

    座椅之间的旅客过道宽度在任何一处不得小于下表中的值： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

            ｜            旅客过道最小宽度 

            ｜－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

  客  座  量｜离地板小于６３５  ｜离地板等于或大 

            ｜                  ｜于６３５毫米（２５英 

            ｜毫米（２５英寸）  ｜寸） 

－－－－－－｜－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－ 

等于或小于  ｜３００毫米（１２英｜３８０毫米（１５英 

１０座      ｜寸）＊            ｜寸） 

－－－－－－｜－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－ 

            ｜３００毫米（１２英｜５１０毫米（２０英 

１１到１９座｜                  ｜ 

            ｜寸）              ｜寸） 

－－－－－－｜－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－－ 

等于或大于  ｜３８０毫米（１５英｜５１０毫米（２０英 

２０座      ｜寸）              ｜寸） 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    ＊经过适航当局认为必须的试验证实，可以批准更窄的但不小 



于２３０毫米（９英寸）的宽度。 

    §２５．８１７  最大并排座椅数 

    在只有一条旅客过道的飞机上，过道每侧任何一排的并排座椅数不得大于３。 

    §２５．８１９  下层服务舱（包括厨房） 

    对于在主舱下面设置服务舱（该舱在滑行和飞行期间可以有人、但在起飞与着陆期间不

得有人）的飞机，采用下列规定： 

    （ａ）  每个下层服务舱必须至少有上述两条应急撤离路线，供该舱中的乘员在正常和

应急照明条件下迅速撤至主舱：在该舱两端各一条，或两条相隔较远。这些路线的安排，必

须考虑失去活动能力者在别人帮助下撤离。使用撤离路线不得依赖任何有动力的装置。路线

的设计，必须尽量减少由于下列原因而发生堵塞的可能性：起火、机械故障或结构破损、或

者有人挡住撤离路线或站在其顶部出口处。一旦飞机的主电源系统或舱室的主照明系统失效，

每个下层服务舱的应急照明必须自动接通。 

    （ｂ）  在驾驶舱与每个下层服务舱之间，必须有双向通话设施。 

    （ｃ）  必须有在正常与应急情况下都能听见的应急音响警报系统，使得驾驶舱内的机

组成员，和在每个与地板齐平的应急出口处的机组成员，均能对下层服务舱中的乘员发出应

急警报。 

    （ｄ）  每个下层服务舱必须有乘员易于觉察的设施，指示何时应系好座椅安全带。 

    （ｅ）  如果机上装有广播系统，则每个下层服务舱内都必须设置扬声器。 

    （ｆ）  对每个被允许待在下层服务舱的乘员，必须有一个朝前或朝后的座椅，该座椅

应满足§２５．７８５（ｃ）的要求，并且必须在乘员就坐时能承受最大飞行载荷。 

    （ｇ）  在下层服务舱与主舱之间运送人员或设备，或两者兼运的动力升降系统，必须

满足下列要求： 

    （１）  每个升降梯的外部操纵开关（除应急停止按钮之外）的设计，必须在升降梯门

打开、或在本条（ｇ）（３）要求的口盖打开时，或在两者均打开时，能够防止升降梯启动； 

    （２）  一按即可使升降梯停止的应急停止按钮必须装在升降梯内部和升降梯的每个入

口处； 

    （３）  必须有可用于撤离升降梯内人员的口盖，当升降梯处于任何位置时，不用工具

即能从升降梯内部和外部打开该口盖。 

    通风和加温 

    §２５．８３１  通风 

    （ａ）  每个客舱和机组舱必须通风。每个机组舱必须有足够的新鲜空气（每名机组成

员每分钟不得少于２８３升（１０立方英尺））。以使机组成员在执勤时不致过度不适和疲劳。 



    （ｂ）  机组舱和客舱的空气不得含有达到有害或危险浓度的气体或蒸气。为此，采用

下列规定： 

    （１）  一氧化碳在空气中的浓度超过１／２０，０００即认为是危险的。可使用任何

可接受的检测一氧化碳的方法进行测试； 

    （２）  对于机组成员，二氧化碳超过３％体积含量（海平面当量）即认为是危险的。

如果具备合适的防护性呼吸设备，则机组舱内可以允许有更高浓度的二氧化碳。 

    （ｃ）  必须有措施保证，在通风、加温、增压或其它系统和设备出现有合理可能的故

障或功能失常后，仍能满足本条（ｂ）的规定。 

    （ｄ）  如果在驾驶舱区域有合理可能积聚危险数量的烟，则必须能在完全增压的情况

下迅速排烟，而减压不超出安全限度。 

    （ｅ）  除了本条（ｆ）规定的以外，必须有措施使下列隔舱和区域内的乘员能独立控

制所供通风空气的温度和流量，而与供给其它隔舱和区域的空气温度和流量无关： 

    （１）  驾驶舱； 

    （２）  驾驶舱以外的机组成员舱和区域。除非在所有运行条件下，该舱或区域都是靠

同其它隔舱或区域互换空气来通风的。 

    （ｆ）  如果满足下列各条，则不要求有措施使飞行机组能独立控制驾驶舱通风空气的

温度和流量： 

    （１）  驾驶舱和客舱的总容积不超过２３立方米（８００立方英尺）； 

    （２）  通风空气进气口及驾驶舱和客舱之间的空气流动通道的布置，能使两舱之间的

温差在３℃（５°Ｆ）以内，并且使两舱乘员均有足够的通风； 

    （３）  温度和通风控制器件的位置便于飞行机组接近。 

    §２５．８３２  座舱臭氧浓度 

    （ａ）  必须表明飞行时飞机座舱中的臭氧浓度符合下列要求： 

    （１）  在３２０飞行高度层（高度相当于９，７５０米）以上的任何时刻，不超过０．２

５／１，０００，０００体积含量（海平面当量）； 

    （２）  在２７０飞行高度层（高度相当于８，２３０米）以上的任何三小时期间，不

超过０．０１／１，０００，０００体积含量（海平面当量时间加权平均值）。 

    （ｂ）  在本条中，“海平面当量”是指２５℃和１０１，３２５帕压力的状态。 

    （ｃ）  必须根据飞机的使用程序和性能限制进行分析或试验，当证实符合下列情况之

一时，则表明满足本条要求： 

    （１）  飞机不能在座舱臭氧浓度超过本条（ａ）规定限度的高度上运行； 

    （２）  含有臭氧控制设备的飞机通风系统，能使座舱臭氧浓度保持在不高于本条（ａ）



规定的限度。 

    §２５．８３３  【燃烧】加温系统 

    【燃烧加温器必须经过批准】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    增压 

    §２５．８４１  增压座舱 

    （ａ）  载人的增压座舱和隔舱必须装有设备，以保证在正常运行条件下，在飞机最大

使用高度上保持座舱压力高度不超过２，４００米（８，０００英尺）。如果申请在７，６０

０米（２５，０００英尺）以上运行的合格审定，则飞机必须在增压系统发生有合理可能的

失效或故障的情况下，能保持座舱压力高度不大于４，５００米（１５，０００英尺）。 

    （ｂ）  增压座舱必须至少有下列控制座舱压力的活门、控制器和指示器： 

    （１）  两个释压活门，当压力源提供最大流量时能将正压差自动限制在预定值（当内

压大于外压时，压差为正值）。释压活门的组合排气量必须足以保证任一活门的失效不会引起

压差显著升高； 

    （２）  两个负压差释压活门（或其等效装置），能自动防止会损坏结构的负压差出现。

然而，如果设计能合理地预防其故障，则一个活门即可； 

    （３）  使压差能迅速平衡的装置； 

    （４）  一个自动调节器或人工调节器，能控制进气或排气，或控制两者，以维持要求

的内压和空气流量； 

    （５）  驾驶员和飞行工程师工作位置处的仪表，用来指示压差、座舱压力高度和绝对

压力变化率； 

    （６）  驾驶员或飞行工程师工作位置处的警告指示器，当超过压差的安全值或预先调

定值时，以及超过座舱压力高度限制值时能发出指示。座舱压差指示器上相应的警告标记，

要满足对压差限制的报警要求；音响或目视信号（座舱高度指示装置除外）要满足对座舱压

力高度限制的要求，当座舱压力高度超过３，０００米（１０，０００英尺）时向飞行机组

发出警告； 

    （７）  如果结构不是按压差（直到释压活门的最大调定值）和着陆载荷的组合来设计

的，驾驶员或飞行工程师工作位置处应设置警告标牌； 

    （８）  本条（ｂ）（５）和（ｂ）（６）及§２５．１４４７（ｃ）所要求的压力传感

器，其分布及传感系统的设计必须保证，一旦任何客舱或机组舱（包括上、下厨房）泄压，

上述规定的警告和自动显示装置应能立刻动作，使得减压引起的危险不致过大。 

    §２５．８４３  增压座舱的试验 



    （ａ）  强度试验  整个增压舱，包括门、窗和活门，必须作为一个压力容器按§２５．３

６５（ｄ）规定的压差进行试验。 

    （ｂ）  功能试验  必须进行下列功能试验： 

    （１）  正、负压差释压活门和应急释压活门的功能和排气量试验，以模拟调节器活门

关闭的影响； 

    （２）  增压系统试验，以表明直到申请合格审定的最大高度的每种可能的压力、温度

和湿度条件下功能正常； 

    （３）  飞行试验，以表明在定常和逐级爬升及下降时压力源、压力和流量调节器、指

示器和警告信号的性能、爬升和下降的速率应相当于飞机使用限制内能够达到的最大值，高

度直至申请合格审定的最大高度为止； 

    （４）  每一舱门和应急出口的试验，以表明它们在经受本条（ｂ）（３）规定的飞行试

验后工作正常。 

    防火 

    §２５．８５１  【灭火器】 

    （ａ）  手提式灭火器 

    【（１）  客舱内必须有至少下列数目、均匀分布、可方便取用的手提式灭火器： 

    客座量              灭火器数 

    ７至３０              １ 

    ３１至６０            ２ 

    ６１至２００          ３ 

    ２０１至３００        ４ 

    ３０１至４００        ５ 

    ４０１至５００        ６ 

    ５０１至６００        ７ 

    ６０１至７００        ８ 

    【（２）  驾驶舱内，必须至少有一个可方便取用的手提式灭火器。 

    【（３）  每个Ａ级或Ｂ级货舱或行李舱和每个机组人员在飞行中可以到达的Ｅ级货舱或

行李舱内，必须至少有一个易于接近取用的手提式灭火器。 

    【（４）  位于客舱上面或下面的每个厨房内，必须至少放置或有一个易于接近取用的手

提式灭火器。 

    【（５）  每个手提式灭火器必须经批准。 

    【（６）  在舱内要求设置的灭火器中，对客座量至少为３１座和不超过６０座的飞机，



必须至少有一个是内装Ｈａｌｏｎ  １２１１灭火剂（溴基氯二氟（代）甲烷ＣＢｒ－Ｃ1 Ｆ

2 ）或等效物的，对客座量等于或大于６１座的飞机，必须至少有二个是内装上述灭火剂的。 

    本条所要求的任何其它灭火器所用的灭火剂类型，必须与其使用部位很可能发生的火灾

类型相适应。 

    【（７）  本条要求的灭火器内的灭火剂剂量，必须与其使用部位很可能发生的火灾类型

相适应。 

    【（８）  预定用于载人舱的每个灭火器的设计，必须尽量减小其毒性气体浓度的危害。 

    【（ｂ）  固定式灭火器 

    如果安装固定式灭火器，必须满足下列要求： 

    【（１）  每个固定式灭火系统的安装必须做到： 

    【（ｉ）  使很可能进入载人舱的灭火剂不致危害乘员； 

    【（ｉｉ）  灭火剂的喷射不会引起结构损伤。 

    【（２）  每个所要求的固定式灭火系统的容量，必须与使用该系统的隔离舱内很可能发

生的任何火情相适应，并要考虑舱内容积及通风率。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８５３  座舱内部设施 

    【下述规定适用于每个机组舱或旅客舱： 

    【（ａ）  舱内材料（包括用于材料的涂层或饰面）必须满足本部附录Ｆ第Ⅰ部分规定的

适用试验准则或其它经批准的等效试验方法。 

    【（ｂ）  除满足（ａ）的要求外，所有椅垫（飞行机组成员的椅垫除外）还必须满足本

部附录Ｆ第Ⅱ部分的要求或其它等效要求。 

    【（ｃ）  客座量等于或大于２０座的飞机，其座舱的天花板、侧壁（灯玻璃除外）、隔

板，以及厨房、大橱柜和储藏箱（座椅下面的存物箱以及存放杂志地图一类小物件的存物箱

除外）的外表面，除满足本条（ａ）规定的阻燃要求外，还必须满足本部附录Ｆ第Ⅳ和Ⅴ部

分的要求或其它经批准的等效试验方法。 

    【（ｄ）  厕所里禁止吸烟。如果在任何机组舱或旅客舱内允许吸烟时，则必须为所有坐

着的乘员提供足够数量的可卸自容式烟灰盒。 

    【（ｅ）  无论飞机的任何其它区域是否允许吸烟，每扇厕所门的进入一侧上或其近旁必

须在醒目位置处设置可卸自容式烟灰盒，但一只烟灰盒也可供几个厕所门使用，只要从上述

每个厕所靠座舱的一侧能容易地看到该烟灰盒。 

    【（ｆ）  用于收集可燃废弃物的废物箱必须为全封闭式，至少由耐火材料制成，并能包

容在正常使用情况下其中很可能发生的起火。在使用中预期的所有可能的磨损、错位和通风



情况下废物箱的这种火焰包容能力，必须通过试验证实。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订，１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    【§２５．８５４  厕所防火】 

    【客座量等于或大于２０座的飞机，必须满足下列厕所防火要求： 

    【（ａ）  每个厕所必须安装烟探测系统或等效装置，在驾驶舱内设置警告灯，或者在旅

客舱设置空中服务员容易察觉的警告灯或音响警告； 

    【（ｂ）  必须在每个厕所内为每个收集毛巾、纸张或废弃物的废物箱配备固定式灭火器。

灭火器必须设计成在某个废物箱内起火时，能自动向该废物箱喷射灭火剂。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．８５５  货舱和行李舱 

    【不载机组或旅客的每个货舱和行李舱必须满足以下要求： 

    【（ａ）  必须满足§２５．８５７等级要求中的一种。 

    【（ｂ）  §２５．８５７定义的Ｂ级至Ｅ级货舱或行李舱必须有同飞机结构分开的衬垫

（但衬垫可与结构连接）。 

    【（ｃ）  Ｃ级和Ｄ级货舱的天花板和侧壁的衬垫板必须满足本部附录Ｆ第Ⅲ部分规定的

试验或其它经批准的等效试验方法的要求。 

    【（ｄ）  构成货舱或行李舱的所有其它材料必须满足本部附录Ｆ第Ⅰ部分或其它经批准

的等效试验方法规定的适用试验准则。 

    【（ｅ）  舱内不得有一旦损坏或故障会影响安全运行的任何操纵机构、导线、管路、设

备或附件，除非这些项目具有满足下列要求的保护措施： 

    【（１）  舱内货物的移动不会损伤这些项目；和 

    【（２）  这些项目的破裂或故障不会引起着火危险。 

    【（ｆ）  必须有防止货物或行李干扰舱内防火设施功能的措施。 

    【（ｇ）  舱内热源必须屏蔽和隔绝，防止引燃货物。 

    【（ｈ）  必须进行飞行试验以表明符合§２５．８５７中涉及下列方面的规定： 

    【（１）  舱的可达性； 

    【（２）  阻止危险量的烟或灭火剂进入机组舱或客舱；和 

    【（３）  Ｃ级舱内灭火剂的消散。 

    【（ｉ）  进行上述试验时必须表明，在灭火过程中或灭火后，任何货舱内的烟雾探测器

或火警探测器不会由于任何另一货舱内的着火而产生误动作，除非灭火系统同时向每个货舱

喷射灭火剂。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订，１９９５年１２月１８日第二次修订〕 



    §２５．８５７  货舱等级 

    （ａ）  Ａ级  Ａ级货舱或行李舱是指具备下列条件的舱： 

    （１）  机组成员在其工作位置上能容易发现着火； 

    （２）  在飞行中容易接近舱内每个部位。 

    （ｂ）  Ｂ级  Ｂ级货舱或行李舱是指具备下列条件的舱： 

    （１）  有足够的通路使机组成员在飞行中能携带手提灭火瓶有效地到达舱内任何部位； 

    （２）  当利用通道时，没有危险量的烟、火焰或灭火剂进入任何有机组或旅客的舱； 

    （３）  有经批准的、独立的烟雾探测器或火警探测器系统，可在驾驶员或飞行工程师

工作位置处给出警告。 

    （ｃ）  Ｃ级  Ｃ级货舱或行李舱是指不符合Ａ级和Ｂ级要求的舱，但是这类舱应具备

下列条件： 

    （１）  有经批准的、独立的烟雾探测器或火警探测器系统，可在驾驶员或飞行工程师

工作位置处给出警告； 

    （２）  有从驾驶员或飞行工程师工作位置处可操纵的、经批准的固定式灭火系统； 

    （３）  有措施阻止危险量的烟、火焰或灭火剂进入任何有机组或旅客的舱； 

    （４）  有控制舱内通风和抽风的措施，使所用灭火剂能抑制舱内任何可能的着火。 

    （ｄ）  Ｄ级  Ｄ级货舱或行李舱指具备下列条件的舱： 

    （１）  舱内发生着火能被完全隔离而不致危及飞机或乘员的安全； 

    （２）  有措施阻止危险量的烟、火焰或其它有毒气体进入任何有机组或旅客的舱； 

    （３）  舱内的通风和抽风受到控制，使舱内可能发生的任何着火不会发展到超过安全

限度； 

    （４）  〔备用〕； 

    （５）  已考虑舱内的热对附近飞机关键零件的影响。对于容积等于或小于１４立方米

（５００立方英尺）的舱，每小时４２立方米（１，５００立方英尺）空气流量是可接受的； 

    【（６）  舱的容积不得超过２８．３立方米（１０００立方英尺）。】 

    （ｅ）  Ｅ级  Ｅ级货舱指飞机上仅用于装货的、并具备下列条件的舱： 

    （１）  〔备用〕； 

    （２）  有经批准的，独立的烟雾探测器或火警探测器系统，可在驾驶员或飞行工程师

工作位置处给出警告； 

    （３）  有措施切断进入货舱的或货舱内的通风气流，这些措施的操纵器件是机组舱内

的飞行机组可以接近的； 

    （４）  有措施阻止危险量的烟、火焰或有毒气体进入驾驶舱； 



    （５）  在任何装货情况下，所要求的机组应急出口是可以接近的。 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    §２５．８５８  货舱火警探测系统 

    如果申请带有货舱火警探测装置的合格审定，则对于每个装有此种装置的货舱，必须满

足下列要求： 

    （ａ）  该探测系统必须在起火后一分钟内，向飞行机组给出目视指示； 

    （ｂ）  该系统能探测到火警时的温度，必须远低于使飞机结构完整性显著降低的温度； 

    （ｃ）  必须有措施使机组在飞行中能检查每个火警探测器线路的功能； 

    （ｄ）  必须表明，探测系统在所有经批准的运行形态和条件下均为有效。 

    §２５．８５９  燃烧加温器的防火 

    （ａ）  燃烧加温器火区  下列燃烧加温器的火区，必须根据§２５．１１８１至§２

５．１１９１和§２５．１１９５至§２５．１２０３中适用的规定进行防火： 

    （１）  加温器周围的如下区域：该区域内有任何可燃液体系统（不包括加温器燃油系

统）的部件，而这些部件可能会出现下列任一后果： 

    （ｉ）  由于加温器故障而受到损伤； 

    （ｉｉ）  一旦渗漏将使可燃液体或蒸气到达加温器。 

    （２）  加温器周围的如下区域：加温器燃油系统的接头一旦渗漏，会使燃油或蒸气进

入的区域； 

    （３）  燃烧室周围的通风通路。但是，座舱通风通路不要求有灭火措施。 

    （ｂ）  通风管道  通过任何火区的每根通风管道必须是防火的。此外还必须满足下列

要求： 

    （１）  除非备有防火阀或等效装置进行隔离，否则，处于每个加温器下游的通风管道，

必须有足够长的一段是防火的，以保证能包容加温器内的任何起火； 

    （２）  通风管道通过具有可燃液体系统的区域的每一部分，必须与该系统隔离，或构

造成在该系统任何部件发生故障时，可燃液体或蒸气不会进入通风气流。 

    （ｃ）  燃烧空气管道  每根燃烧空气管道必须有足够长的一段是防火的，以防止回火

或反向火焰蔓延而引起损坏。此外还必须满足下列要求： 

    （１）  燃烧空气管道与通风气流不得使用共同的开口，除非在任何工作条件下，包括

倒流或者加温器或其有关部件发生故障时，回火或反向燃烧的火焰不会进入通风气流； 

    （２）  燃烧空气管道不得限制有害的回火迅速释放，以免损坏加温器。 

    （ｄ）  加温器操纵装置  总则  必须有措施，防止在任何加温器操纵部件、操纵系统

导管或者安全控制装置上及其内部产生冰或水的危险积聚。 



    （ｅ）  加温器安全控制装置  对于每个燃烧加温器，必须备有下列安全控制装置： 

    （１）  每个加温器必须备有与正常连续控制空气温度、空气流量和燃油流量的部件无

关的独立装置，当发生下列任一情况时，能在远离加温器处自动切断该加温器的点火和供油； 

    （ｉ）  热交换器的温度超过安全限制； 

    （ｉｉ）  通风空气的温度超过安全限制； 

    （ｉｉｉ）  燃烧空气流量变得不适于安全工作； 

    （ｉｖ）  通风空气流量变得不适于安全工作。 

    （２）  为满足本条（ｅ）（１）要求所设的任何单个加温器的安全控制装置必须符合下

列规定： 

    （ｉ）  与其它加温器（其供热对安全运行是至关重要的）所用的部件无关； 

    （ｉｉ）  能保持加温器断开，直到由机组重新起动为止。 

    （３）  必须有措施，能在任何加温器（其供热对安全运行是至关重要的）被本条（ｅ）

（１）规定的自动装置切断后向机组发出警告。 

    （ｆ）  空气进口  每个供燃烧和通风用的空气进口的设置，必须使得在下列任何工作

条件下不会有可燃液体或蒸气进入加温器系统： 

    （１）  正常工作期间； 

    （２）  任何其它部件发生故障后。 

    （ｇ）  加温器排气  加温器排气系统必须符合§２５．１１２１和§２５．１１２３

的规定。此外，在加温器排气系统设计中，必须采取措施使燃烧产物安全排出以防发生下列

情况： 

    （１）  排气中的燃油渗漏到周围舱内； 

    （２）  废气冲撞周围的设备或结构； 

    （３）  因排气而点燃可燃液体（如果是在装有可燃液体管路的舱内排气）； 

    （４）  排气限制了有害回火的迅速释放，以至可能损坏加温器。 

    （ｈ）  加温器燃油系统  每个加温器的燃油系统，必须满足对动力装置燃油系统的要

求中涉及加温器安全工作的各项要求。通风气流中每个加温器的燃油系统部件，必须用外罩

保护，使其漏油不会进入通风气流。 

    （ｉ）  排放装置  必须有排放装置，安全排放可能积聚在燃烧室或热交换器中的燃油。

该装置必须符合下列规定： 

    （１）  排放装置在高温下工作的任何部分，必须具有与加温器排气部分相同的保护； 

    （２）  每个排放装置必须防止在任何运行条件下出现危险的结冰。 

    §２５．８６３  可燃液体的防火 



    （ａ）  凡可燃液体或蒸气可能因液体系统渗漏而逸出的区域，必须有措施尽量减少液

体和蒸气点燃的概率以及万一点燃后的危险后果。 

    （ｂ）  必须用分析或试验方法表明符合本条（ａ）的要求，同时必须考虑下列因素： 

    （１）  液体渗漏的可能漏源和途径，以及探测渗漏的方法； 

    （２）  液体的可燃特性，包括任何可燃材料或吸液材料的影响； 

    （３）  可能的引燃火源，包括电气故障，设备过热和防护装置失效； 

    （４）  可用于抑制燃烧或灭火的手段，例如截止液体流动，关断设备，防火的包容物

或使用灭火剂； 

    （５）  对于飞行安全是关键性的各种飞机部件的耐火耐热能力。 

    （ｃ）  如果要求飞行机组采取行动来预防或处置液体着火（例如关断设备或起动灭火

瓶），则必须备有迅速动作的向机组报警的装置。 

    （ｄ）  凡可燃液体或蒸气有可能因液体系统渗漏而逸出的区域，必须确定其部位和范

围。 

    §２５．８６５  飞行操纵系统、发动机架和其它飞行结构的防火 

    位于指定火区或可能受到火区着火影响的邻近区域内必不可少的飞行操纵系统、发动机

架和其它飞行结构，必须用防火材料制造或加以屏蔽，使之能经受住着火影响。 

    §２５．８６７  其它部件的防火 

    （ａ）  发动机短舱后面距短舱中心线一个短舱直径范围内的机体表面至少必须是耐火

的。 

    （ｂ）  本条（ａ）不适用于位于发动机短舱后，而不易受到来自指定火区或任何短舱

中发动机舱的热、火焰或火花的影响的尾面。 

    【§２５．８６９  系统防火】 

    【（ａ）  电气系统部件 

    【（１）  电气系统的部件必须满足§２５．８３１（ｃ）和§２５．８６３中有关的防

火和防烟要求； 

    【（２）  装在指定火区之内供应急程序使用的电缆、接线端以及设备必须至少是耐火的； 

    【（３）  机身中的主电源电缆（包括发电机电缆）必须设计成允许有合理的变形和拉伸

而不致失效，并且必须符合下列规定之一： 

    【（ｉ）  应与可燃流体、管路隔离； 

    【（ｉｉ）  除正常的电缆绝缘层之外，应再套上电绝缘软管或其它等效物。 

    【（４）  装于机身任何部位内的导线和电缆上的绝缘层，在按本部附录Ｆ第Ⅰ部分的适

用规定进行试验时，必须是自熄的。 



    【（ｂ）  在泵出口一侧的可能含有可燃蒸气或液体的每一真空系统导管和接头，如果位

于指定火区内，则必须满足§２５．１１８３的要求。在指定火区内的其它真空系统部件必

须至少是耐火的。 

    【（ｃ）  氧气设备和管路必须满足下述要求： 

    【（１）  不得位于任何指定火区内； 

    【（２）  必须加以防护，免受任何指定火区可能产生或逸出的热量的影响； 

    【（３）  其安装必须使得所漏出的氧气不致点燃正常工作时存在的和因任何系统失效或

故障而聚积的油脂、油液或蒸汽。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    其它 

    §２５．８７１  定飞机水平的设施 

    必须有确定飞机在地面处于水平位置的设施。 

    §２５．８７５  螺旋桨附近区域的加强 

    （ａ）  飞机上靠近螺旋桨叶尖的每一部位，其强度和刚度必须足以承受螺旋桨诱导振

动和螺旋桨抛冰的影响。 

    （ｂ）  螺旋桨叶尖附近不得设置窗户，除非该窗户能承受可能发生的最严重的冰块冲

击。 

    Ｅ分部  动力装置 

    总则 

    §２５．９０１  安装 

    （ａ）  就本部而言，飞机动力装置的安装包括下列部件： 

    （１）  推进所必需的部件； 

    （２）  与主推进装置操纵有关的部件； 

    （３）  在正常检查或翻修的间隔期内与主推进装置安全有关的部件。 

    （ｂ）  对于动力装置，必须满足下列要求： 

    （１）  其安装必须符合下列规定： 

    （ｉ）  【中国民用航空规章§３３．５中】规定的安装说明书； 

    （ｉｉ）  本分部中适用的规定。 

    （２）  安装的各部件其构造、布置和安装必须保证在正常检查或翻修的间隔期内能继

续保持安全运转； 

    （３）  其安装必须是可达的，以进行必要的检查和维护； 

    （４）  安装的主要部件必须与飞机其它部分电气搭接。 



    （ｃ）  对于动力装置和辅助动力装置的安装，必须确认任何单个失效或故障或可能的

失效组合都不会危及飞机的安全运行，但如果结构元件的破损概率极小，则这种破损不必考

虑。 

    （ｄ）  辅助动力装置的安装必须符合本部中适用的规定。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９０３  发动机 

    （ａ）  发动机型号合格证 

    （１）  每型发动机必须有型号合格证，【并且必须满足中国民用航空总局有关涡轮发动

机飞机燃油排泄和排气污染规定的适用要求。】 

    （２）  每型涡轮发动机应满足下列要求之一： 

    （ｉ）  必须符合【中国民用航空规章§３３．７７中】的规定； 

    （ｉｉ）  必须表明具有在类似安装位置上吸入的外来物未曾造成任何不安全情况的使

用履历。 

    （ｂ）  发动机的隔离  各动力装置的布置和相互隔离，必须【至少能在一种运行形态

下，】使任一发动机或任一能影响此发动机的系统失效或故障时，不致发生下列情况： 

    （１）  妨碍其余发动机继续安全运转； 

    （２）  需要任何机组成员立即采取动作以保证继续安全运行。 

    （ｃ）  发动机转动的控制  必须有在飞行中单独停止任一台发动机转动的措施，但对

于涡轮发动机的安装，只有在其继续转动会危及飞机的安全时才需要有停止任一发动机转动

的措施。在防火墙的发动机一侧，可能暴露于火中的停转和再起动系统的每个部件必须至少

是耐火的。如果为此目的使用螺旋桨液压顺桨系统，顺桨管路在顺桨期间可预期出现的各种

使用条件下必须至少是耐火的。 

    （ｄ）  涡轮发动机的安装  对于涡轮发动机的安装有下列规定： 

    （１）  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

匣时，对飞机的危害减至最小； 

    （２）  与发动机各种控制装置、系统和仪表有关的各动力装置系统的设计必须能合理

保证，在服役中不会超过对涡轮转子结构完整性有不利影响的发动机使用限制。 

    （ｅ）  再起动能力 

    （１）  必须有飞行中再起动任何一台发动机的手段。 

    （２）  必须制定飞行中再起动发动机的高度和空速包线，并且每台发动机必须具有在

此包线内再起动的能力。 

    （３）  对于涡轮发动机飞机，如果在飞行中所有发动机停车后，发动机的最小风车转



速不足以提供发动机点火所需的电功率，则必须有一个不依赖于发动机驱动的发电系统的电

源，以便能在飞行中对发动机点火进行再起动。 

    【（ｆ）  辅助动力装置  每台辅助动力装置必须经批准，或满足其预定使用的类型要

求。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    【§２５．９０４  起飞推力自动控制系统（ＡＴＴＣＳ）】 

    【请求批准安装发动机功率控制系统（该系统在起飞过程中当任一发动机失效时自动地

重新调定工作发动机的功率或推力）的申请人必须满足附录Ⅰ的要求。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    §２５．９０５  螺旋桨 

    （ａ）  每型螺旋桨必须有型号合格证。 

    （ｂ）  发动机的功率和螺旋桨轴的转速不得超过螺旋桨合格审定通过的限制。 

    （ｃ）  桨距操纵系统的每个部件必须满足【中国民用航空规章§３５．４２中的要求。】 

    （ｄ）  必须采取设计预防措施，使得螺旋桨叶损坏或由于桨毂损坏而松脱时，对飞机

的危害减至最小。【必须考虑的危害包括由于损坏或松脱桨叶的撞击和由于这类损坏或松脱产

生的不平衡，对结构和重要系统的损伤。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９０７  螺旋桨振动 

    （ａ）  必须按实际测量或同已作过实测的类似安装进行比较，来确定任何正常的使用

条件下螺旋桨桨叶振动应力的大小。 

    （ｂ）  所确定的振动应力不得超过业经表明对连续工作是安全的应力值。 

    §２５．９２５  螺旋桨间距 

    除非已证实可采用更小的间距，飞机在最大重量、最不利重心位置以及螺旋桨在最不利

桨距位置的情况下，螺旋桨间距不得小于下列规定： 

    （ａ）  地面间距  起落架处于静压缩状态，【当飞机处于水平起飞姿态或滑行姿态时（取

最临界的姿态），】每一螺旋桨与地面之间的间距均不得小于１８０毫米（７英寸）（对前轮式

飞机）或２３０毫米（９英寸）（对尾轮式飞机）。此外，当处于临界轮胎完全泄气和相应的

起落架支柱压缩到底的水平起飞姿态时，螺旋桨与地面之间必须有正的间距； 

    （ｂ）  水面间距  每一螺旋桨与水面之间的间距不得小于４６０毫米（１８英寸），如

果能表明采用更小的间距仍符合§２５．２３９（ａ）的规定则除外。 

    （ｃ）  结构间距 

    （１）  桨尖与飞机结构之间的径向间距不得小于２５毫米（１英寸），加上计及有害的



振动所必需的任何附加径向间距； 

    （２）  螺旋桨桨叶或桨叶柄整流轴套与飞机各静 

                                      １ 

止部分之间的纵向间距不得小于１３毫米（－英寸）； 

                                      ２ 

    （３）  螺旋桨其它转动部分或桨毂罩与飞机的各静止部分之间必须有正的间距。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９２９  螺旋桨除冰 

    （ａ）  预定在可能结冰条件下使用的飞机，必须有措施防止或除去螺旋桨上或附件（其

结冰会恶化发动机性能）上达到危险程度的结冰。 

    （ｂ）  如果螺旋桨采用可燃液体除冰，则应符合§２５．１１８１至§２５．１１８

５以及§２５．１１８９的规定。 

    §２５．９３３  反推力系统 

    【（ａ）  涡轮喷气发动机反推力系统 

    【（１）  仅预定在地面使用的发动机反推力系统必须设计成，在飞行中处于任何反推力

位置时，发动机不会产生大于飞行慢车状态的推力。此外，必须通过分析或试验，或两者兼

用来表明满足下列要求： 

    （ｉ）  反推力装置能收回到推力位置； 

    （ｉｉ）  反推力装置处于任何可能的位置时，飞机能继续安全飞行和着陆。 

    【（２）  预定在飞行中使用的涡轮喷气发动机反推力系统必须设计成，在任何预期的飞

机运行（包括地面运行）条件下，当反推力系统正常工作或发生任一失效（或有合理可能的

失效组合）时，均不会造成不安全情况。如果结构元件的破损率极小，则这种破损不必考虑。 

    【（３）  涡轮喷气发动机反推力系统，必须有措施防止在反推力系统有故障时发动机产

生大于慢车状态的推力。但是，在运行中预期的最临界反推力情况下，只要表明仅采取气动

力措施能保证飞机的航向操纵，则发动机可以产生更大的正推力。 

    【（ｂ）  螺旋桨反推力系统 

    【（１）  仅预定在地面使用的螺旋桨反推力系统必须设计成，在飞行中任何预期的运行

条件下，系统的单个失效（或有合理可能的失效组合）或故障不会引起不希望的反推力，如

果结构元件的破损率极小，则这种破损不必考虑。 

    【（２）  对于桨叶能从飞行低距位置移动到明显小于正常飞行低距止动位置的螺旋桨系

统，可通过失效分析、试验或两者兼用来表明满足本条要求。为表明螺旋桨及其有关安装部

件满足中国民用航空规章§３５．２１有关要求所作的分析，可以包括在上述分析之内或作



为其依据。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９３４  涡轮喷气发动机反推力装置系统试验 

    装在涡轮喷气发动机上的反推力装置必须满足【中国民用航空规章§３３．９７】中的

有关要求。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９３７  涡轮螺旋桨阻力限制系统 

    涡轮螺旋桨飞机的螺旋桨阻力限制系统必须设计成，在正常或应急使用期间，任何系统

的单个失效或故障均不使螺旋桨阻力超过按§２５．３６７设计飞机所采用的值。如果阻力

限制系统结构元件的破损概率极小，则这种破损不必考虑。 

    §２５．９３９  涡轮发动机工作特性 

    （ａ）  必须在飞行中检查涡轮发动机的工作特性，以确认在飞机和发动机使用限制范

围内的正常和应急使用期间，不会出现达到危险程度的不利特性（如失速、喘振或熄火）。 

    （ｂ）  〔备用〕 

    （ｃ）  在正常运行期间，涡轮发动机进气系统不得由于气流畸变的影响而引起有害于

发动机的振动。 

    §２５．９４１  进气系统、发动机和排气系统的匹配性 

    对于装用几何形状可变的进气系统或排气系统或两者兼用的飞机应符合下列规定： 

    （ａ）  必须表明，由进气部分、发动机（包括推力增大系统，如果装有）和排气部分

组成的系统，在申请批准的所有运行条件（包括发动机所有的转速和功率或推力调定值以及

各种进气和排气形态）下，工作正常； 

    （ｂ）  上述各部分的工作（计及可能的故障）对飞机气动操纵的动态影响，不得要求

驾驶员为避免超过飞机的使用限制或结构限制而付出特殊的技巧、机敏或体力； 

    （ｃ）  表明符合本条（ｂ）的规定时，在§２５．１４３（ｄ）和（ｅ）规定的条件

下，要求驾驶员付出的体力不得超过§２５．１４３（【ｃ】）规定的限制。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９４３  负加速度 

    当飞机在§２５．３３３规定的飞行包线内作负加速度时，发动机、经批准在飞行中使

用的辅助动力装置，或者与动力装置或辅助动力装置有关的任何部件或系统不得出现危险的

故障。必须按预计的负加速度最长持续时间表明满足上述要求。 

    §２５．９４５  推力或功率增大系统 

    （ａ）  总则  喷液系统在所有预定的运行条件下必须以发动机正常工作所需的规定流



量和压力提供液流。如果液体会冻结，则液体的冻结不得损伤飞机或对飞机性能有不利影响。 

    （ｂ）  液箱  推力或功率增大系统的液箱必须满足下列要求： 

    （１）  液箱必须能承受运行中可能遇到的振动、惯性、液体和结构载荷而无损坏； 

    （２）  装机后的液箱必须能承受１．５倍最大工作压力的内压而无损坏或渗漏； 

    （３）  如果装有通气装置，则在所有正常飞行条件下通气必须有效； 

    （４）  【〔备用〕】 

    （ｃ）  在下列情况下，推力或功率增大系统的排放口必须按§２５．１４５５设计和

定位； 

    （１）  推力或功率增大系统的液体是易冻的； 

    （２）  液体在飞行或地面运行过程中是可能排放的。 

    （ｄ）  供每台发动机使用的推力或功率增大系统液箱的可用容量，必须足以使飞机能

按批准的喷液增大功率（推力）使用程序运行。耗液量的计算必须根据与预期的发动机输出

功率（推力）相适应的最大批准流量，并且必须计及温度对发动机性能的影响以及任何其它

可能改变所需液量的因素。 

    （ｅ）  本条不适用于燃油喷注系统。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    燃油系统 

    §２５．９５１  总则 

    （ａ）  燃油系统的构造和布置，在每种很可能出现的运行情况下，包括申请审定的飞

行中允许发动机或辅助动力装置工作的任何机动飞行，必须保证以发动机和辅助动力装置正

常工作所需的流量和压力向其供油。 

    （ｂ）  燃油系统的布置，必须使进入系统的空气不会造成下列情况： 

    （１）  活塞发动机出现２０秒钟以上的功率中断； 

    （２）  涡轮发动机出现熄火。 

    （ｃ）  用于涡轮发动机的燃油系统在使用下述状态的燃油时，必须能在其整个流量和

压力范围内持续工作：燃油先在２７℃（８０°Ｆ）时用水饱和，并且每１０升燃油含有所

添加的２毫升游离水（每１美加仑含０．７５毫升），然后冷却到在运行中很可能遇到的最临

界结冰条件。 

    【（ｄ）  对于以涡轮发动机为动力的飞机，每一燃油系统必须满足中国民用航空总局有

关涡轮发动机飞机燃油排泄污染的要求。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９５２  燃油系统分析和试验 



    （ａ）  必须用分析和适航当局认为必要的试验表明燃油系统在各种可能的运行条件下

功能正常。如果需要进行试验，则试验时必须使用飞机燃油系统或能复现燃油系统被试部分

工作特性的试验件。 

    （ｂ）  对于以燃油作为工作液的任何热交换器，其很可能发生的失效不得造成危险情

况。 

    §２５．９５３  燃油系统的独立性 

    燃油系统必须满足§２５．９０３（ｂ）的要求，为此可采用下列任何一种方法： 

    （ａ）  系统向每台发动机的供油，能够不涉及该系统向其它发动机供油的任何部分； 

    （ｂ）  任何其它可接受的方法。 

    §２５．９５４  燃油系统的闪电防护 

    燃油系统的设计和布局，必须防止由于下列原因而点燃系统内的燃油蒸气： 

    （ａ）  雷击附着概率高的区域直接被闪击； 

    （ｂ）  扫掠雷击可能性高的区域被扫掠雷击； 

    （ｃ）  燃油通气口处的电晕放电和流光。 

    §２５．９５５  燃油流量 

    （ａ）  在每种预定的运行条件和机动飞行中，燃油系统必须至少提供１００％所需的

燃油流量，必须按如下规定来表明符合性： 

    （１）  向发动机供油时，燃油压力必须在发动机型号合格证规定的限制范围以内； 

    （２）  油箱内的燃油量不得超过§２５．９５９制定的该油箱不可用油量与验证本条

符合性所需的油量之和； 

    （３）  按每种运行条件和姿态验证本条符合性时所需的每一主燃油泵，必须投入使用。

此外，还必须验证相应的应急泵代替投入使用的主燃油泵的工作情况； 

    （４）  如果装有燃油流量计，必须使其停止工作，燃油必须流经该流量计或其旁路。 

    （ｂ）  如果一台发动机可以由一个以上的油箱供油，则应满足下列要求： 

    （１）  对于活塞发动机，向发动机供油的任一油箱内可用燃油耗尽而使该发动机功能

明显不正常时，在转由其它还有可用燃油的油箱供油后２０秒钟内，燃油系统必须向该发动

机供应足够压力的燃油； 

    （２）  对于涡轮发动机，燃油系统除了应具备合适的手动转换供油能力外，还必须设

计成，在正常运行过程中，当向发动机供油的任一油箱内可用燃油耗尽，但通常只向该发动

机供油的其它油箱内还有可用燃油时，能防止该发动机供油中断，而无需飞行机组予以关注。 

    §２５．９５７  连通油箱之间的燃油流动 

    如果飞行中可将燃油从一个油箱泵送到另一个油箱，则油箱通气系统和燃油转输系统的



设计，必须使油箱结构不致因输油过量而损坏。 

    §２５．９５９  不可用燃油量 

    每个燃油箱及其燃油系统附件的不可用燃油量必须制定为不小于下述油量：对于需由该

油箱供油的所有预定运行和机动飞行，在最不利供油条件下，发动机工作开始出现不正常时

该油箱内的油量。不必考虑燃油系统部件的失效。 

    §２５．９６１  燃油系统在热气候条件下的工作 

    （ａ）  飞机在热气候条件下运行时，燃油系统必须工作良好。为验证满足此要求，必

须表明在预定的所有运行条件下，燃油系统从油箱出口起到每台发动机止的部分，都经增压

而能防止形成油气。否则，必须用爬升来验证，即从申请人选定机场高度爬升到按§２５．１

５２７制定为使用限制的最大高度。如果选用爬升试验，则按下列条件进行爬升试验时，不

得有气塞或其它不正常现象： 

    （１）  对于活塞发动机飞机，发动机必须以最大连续功率工作，但在临界高度以下３

００米（１，０００英尺）至临界高度范围内必须使用起飞功率。使用起飞功率的持续时间

不得小于起飞时间限制值； 

    （２）  对于涡轮发动机飞机，发动机必须以起飞功率（推力）工作，持续时间按验证

起飞航迹时所选定的值，其余爬升时间，以最大连续功率（推力）工作； 

    （３）  飞机的重量必须是油箱满油、带有最小机组以及配重（保持重心在允许范围内

所需）时的重量； 

    （４）  爬升空速符合下列规定： 

    （ｉ）  对于活塞发动机飞机，不得超过从起飞到最大使用高度所规定的最大爬升空速，

飞机形态规定如下： 

    ①  起落架在收上位置； 

    ②  襟翼处于最有利位置； 

    ③  整流罩风门（或控制发动机冷却源的其它设施）处于在热天条件下提供足够冷却的

位置； 

    ④  发动机在最大连续功率限制内工作； 

    ⑤  最大起飞重量； 

    （ｉｉ）  对于涡轮发动机飞机，不得超过从起飞到最大使用高度所规定的最大爬升空

速。 

    （５）  燃油温度必须至少为４３℃（１１０°Ｆ）； 

    （６）  本条（ａ）规定的试验可以在飞行中进行，也可模拟各种飞行条件在地面进行。

如果进行飞行试验时的气候冷到足以影响试验正确实施，则受冷空气影响的燃油箱表面、燃



油管路以及燃油系统的其它零部件，必须绝热，以尽可能模拟热气候条件下的飞行。 

    §２５．９６３  燃油箱：总则 

    （ａ）  每个燃油箱必须承受运行中可能遇到的振动、惯性、油液及结构的载荷而不损

坏。 

    （ｂ）  软油箱必须经过批准，或必须表明适合于其特定用途。 

    （ｃ）  整体油箱必须易于进行内部检查和修理。 

    （ｄ）  机身内的燃油箱在受到§２５．５６１所述应急着陆情况的惯性力作用时，必

须不易破裂并能保存燃油。此外，这些油箱的安装位置必须有防护，使油箱不大可能擦地。 

    （ｅ）  【油箱口盖必须满足下述准则以防止燃油的流失量达到危险程度： 

    【（１）  位于经验或分析表明很可能遭受撞击的区域内的所有口盖，必须通过分析或试

验表明，其遭受轮胎碎块、低能量发动机碎片或其它可能的碎片打穿或造成变形的程度已降

至最低。 

    【（２）  所有口盖必须耐火。】 

    （ｆ）  对于增压燃油箱，必须有具备故障－安全特性措施，防止油箱内外压差过高。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９６５  燃油箱试验 

    （ａ）  必须用试验表明，装机后的油箱能承受本条（ａ）（１）或（２）所规定的压力

（取大者），而不损坏或漏油。此外，必须用分析或试验表明，受到本（ａ）（３）或（４）

所规定的压力（取大者）作用的油箱表面，能承受下述压力： 

    （１）  ２４．２千帕（０．２５公斤／平方厘米；３．５磅／平方英寸） 

的内部压力； 

    （２）  在油箱内产生的最大冲压空气压力的１２５％； 

    （３）  油箱满油的飞机在最大限制加速度及相应变形时所产生的油液压力； 

    （４）  飞机滚转和燃油载荷最不利组合时所产生的油液压力。 

    （ｂ）  每个具有大的无支承（或无加强）平面的金属油箱，如果其损坏或变形可能引

起漏油，则必须能承受下列试验或等效试验，而无漏油或油箱壁过度变形： 

    （１）  必须用完整的油箱连同其支承件作振动试验，试验时的固定方式应模拟实际安

装情况； 

    （２）  除了本条（ｂ）（４）的规定外，油箱必须装有２／３油箱容量的水或其它合适

试验液，以不小于０．８毫米（１／３２英寸）的振幅（除非证实可采用其它振幅值）振动

２５小时； 

    （３）  振动试验频率必须按如下规定： 



    （ｉ）  如果在发动机正常运转转速范围内，由转速引起的振动频率中没有临界频率，

则振动试验频率必须为每分钟２，０００周； 

    （ｉｉ）  如果在发动机正常运转转速范围内，由转速引起的振动频率中只有一个临界

频率，则必须以此频率作为试验频率； 

    （ｉｉｉ）  如果在发动机正常运转转速范围内，由转速引起的振动频率中有多个临界

频率，则必须以其中最严重的作为试验频率。 

    （４）  在本条（ｂ）（３）（ｉｉ）和（ｉｉｉ）的情况下，必须调整试验时间，使达

到的振动循环数与按本条（ｂ）（３）（ｉ）规定频率在２５小时内所完成的振动循环数相同； 

    （５）  试验时，必须以每分钟１６～２０个整循环的速率绕最临界的轴摇晃油箱，摇

晃角度为水平面上下各１５°（共３０°），历时２５小时。如果分别绕不同轴的运动都是临

界的，则油箱必须绕每根临界轴摇晃１２．５小时。 

    （ｃ）  除非表明安装条件相似的同类油箱已有满意的使用经验，否则非金属油箱必须

经受本条（ｂ）（５）规定的试验，所用燃油温度为４３℃（１１０°）。试验时，必须将有

代表性的油箱试件安装在模拟装机情况的支承结构上。 

    （ｄ）  对于增压燃油箱，必须用分析或试验来表明，油箱能承受地面或飞行中很可能

出现的最大压力。 

    §２５．９６７  燃油箱安装 

    （ａ）  每个燃油箱的支承必须使油箱载荷（由油箱内燃油重量引起）不集中作用在无

支承的油箱表面。此外，还必须符合下列规定： 

    （１）  如有必要，必须在油箱与其支承件之间设置隔垫，以防擦伤油箱； 

    （２）  隔垫必须不吸收液体，或经处理后不吸收液体； 

    （３）  如果使用软油箱，则软油箱的支承必须使其不必承受油液载荷； 

    （４）  每个油箱舱内表面必须光滑，而且不具有会磨损软油箱的凸起物，除非满足下

列要求之一： 

    （ｉ）  在凸起物处，具有保护软油箱的措施； 

    （ｉｉ）  软油箱本身构造具有这种保护作用。 

    （ｂ）  贴近油箱表面的空间必须通大气，以防止由于轻微泄漏而造成油气聚积。如果

油箱装在密封的油箱舱内，可以仅用排漏孔通大气，但排漏孔的尺寸必须足以防止飞行高度

变化而引起的过压。 

    （ｃ）  每个油箱的位置必须满足§２５．１１８５（ａ）的要求。 

    （ｄ）  直接位于发动机舱主要空气出口后面的发动机短舱蒙皮，不得作为整体油箱的

箱壁。 



    （ｅ）  燃油箱与载人舱的隔离，必须采用防油气及防燃油的隔罩。 

    §２５．９６９  燃油箱的膨胀空间 

    每个燃油箱都必须具有不小于２％油箱容积的膨胀空间，必须使飞机处于正常地面姿态

时，不可能由于疏忽而使所加燃油占用膨胀空间。对于压力加油系统，表明满足本条要求时，

可以利用符合§２５．９７９（ｂ）的装置。 

    §２５．９７１  燃油箱沉淀槽 

    （ａ）  每个燃油箱均必须有沉淀槽，其有效容积在正常地面姿态时不小于油箱容积的

０．１０％或０．２４升（１／１６美加仑）（两者中取大值），除非所制定的使用限制保证

在服役中积水不会超过沉淀槽的容积。 

    （ｂ）  在飞机处于地面姿态时，每个燃油箱必须使任何危险量的水从该油箱任何部分

均能排入其沉淀槽。 

    （ｃ）  每个燃油箱沉淀槽均必须具有符合下列要求的可接近的放液嘴： 

    （１）  在地面上可以完全放出沉淀槽内的液体； 

    （２）  排放液能避开飞机各个部分； 

    （３）  具有手动或自动的机构，能确实地锁定在关闭位置。 

    §２５．９７３  油箱加油口接头 

    每个燃油箱加油口接头必须能防止燃油流入油箱外飞机的任何部分。此外，应满足下列

要求： 

    （ａ）  【〔备用〕】 

    （ｂ）  每个能明显积存燃油的凹型加油口接头，必须有放液嘴，其排放液应能避开飞

机各个部分； 

    （ｃ）  每个加油口盖必须有耐燃油密封件； 

    （ｄ）  除压力加油点外，每一加油点均必须有使飞机与地面加油设备电气搭铁的设施。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９７５  燃油箱的通气和汽化器蒸气的排放 

    （ａ）  燃油箱的通气  每个燃油箱必须从膨胀空间的顶部通气，以便在任何正常飞行

情况下都能有效地通气。此外，应满足下列要求： 

    （１）  每个通气口的位置必须能避免被污物或结冰堵塞； 

    （２）  每个通气口的位置必须能防止正常运行时产生燃油虹吸； 

    （３）  在下列情况下，通气量和通气压力必须使燃油箱内外压差保持在可接受的范围

内： 

    （ｉ）  正常飞行； 



    （ｉｉ）  最大升、降速率； 

    （ｉｉｉ）  压力加油和抽油（如果适用）。 

    （４）  对于出口互相连通的油箱，其膨胀空间必须相互连通； 

    （５）  飞机处于地面姿态或水平飞行姿态时，任何通气管路中都不得有会积水的部位，

如果具有放液设施则除外； 

    （６）  通气或放液设施的终端不得位于下列各处： 

    （ｉ）  从通气管出口排出的燃油会引起着火危险之处； 

    （ｉｉ）  油气可能进入载人舱之处。 

    （ｂ）  汽化器蒸气的排放  每个具有蒸气消除器接头的汽化器，必须有排放管将蒸气

引回到某一燃油箱内。此外，应满足下列要求： 

    （１）  每一排放系统必须具有防止被结冰堵塞的措施； 

    （２）  如果装有多个燃油箱，并且各燃油箱的使用必需按一定顺序，则必须将每根蒸

气排放回输管引回到供起飞着陆用的燃油箱。 

    §２５．９７７ 燃油箱出油口 

    （ａ）  燃油箱出油口或增压泵都必须装有符合下列规定的燃油滤网： 

    （１）  对于活塞发动机飞机，该滤网为８～１６目／英寸； 

    （２）  对于涡轮发动机飞机，该滤网能阻止可能造成限流或损坏燃油系统任何部件的

杂物通过。 

    （ｂ） 〔备用〕 

    （ｃ）  每个燃油箱出油口滤网的流通面积，必须至少是出油口管路截面积的５倍。 

    （ｄ）  每个滤网的直径，必须至少等于燃油箱出油口直径。 

    （ｅ）  每个指形滤网必须便于检查和清洗。 

    §２５．９７９  压力加油系统 

    对于压力加油系统，采用下列规定： 

    （ａ）  每一压力加油系统燃油歧管接头必须有措施，能够在燃油进口阀一旦失效时防

止危险量的燃油从系统中溢出； 

    （ｂ）  必须装有自动切断设施，用以防止每个油箱内的燃油量超过该油箱经批准的最

大载油量。该设施必须满足下列要求： 

    （１）  在油箱每次加油前，能够检查切断功能是否正常； 

    （２）  在每个加油点处，【当油箱达到经批准的最大装油量而切断装置未能切断油流

时，】应有指示。 

    （ｃ）  必须具有在本条（ｂ）规定的自动切断设施失效后，能防止损坏燃油系统的措



施； 

    （ｄ）  飞机压力加油系统（不包括燃油箱和燃油箱通气口）必须能承受的极限载荷，

为加油时很可能出现的最大压力（包括波动压力）所引起载荷的２倍。必须按各油箱阀有意

或无意关闭的任何组合来确定最大波动压力； 

    （ｅ）  飞机抽油系统（不包括燃油箱和燃油箱通气口）必须能承受的极限载荷，为飞

机加油接头处最大允许抽油压力（正或负）所引起载荷的２倍。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．９８１  燃油箱温度 

    （ａ）  必须确定燃油箱最高温度，其值应低于预计的油箱内燃油最低自燃温度，并留

有安全余量。 

    （ｂ）  燃油箱内可能点燃燃油的任何部位，其温度均不得超过本条（ａ）确定的温度。

如果任一部件的工作、失效或故障可能提高油箱内的温度，则必须在该部件的所有可能的工

作、失效或故障情况下表明温度符合规定。 

    燃油系统部件 

    §２５．９９１  燃油泵 

    （ａ）  主油泵  发动机正常运转所需的或满足本部分燃油系统要求所需的燃油泵即为

主燃油泵（本条（ｂ）要求的除外）。每个正排量式主燃油泵必须具有旁路设施，批准作为发

动机组成部分的注射泵（不在汽化器内完成注油时，此泵为注油提供适当的流量和压力）除

外。 

    （ｂ）  应急泵  必须具有应急泵（或通过其它主油泵），在任一主油泵（批准作为发动

机组成部分的燃油注射泵除外）失效后，能立即向相应发动机供油。 

    §２５．９９３  燃油系统导管和接头 

    （ａ）  每根燃油导管的安装的支承，必须能防止过度的振动，并能承受燃油压力及加

速度飞行所引起的载荷。 

    （ｂ）  连接在可能有相对运动的飞机部件之间的每根燃油导管，必须用柔性连接。 

    （ｃ）  燃油管路中可能承受压力和轴向载荷的每一柔性连接，必须使用软管组件。 

    （ｄ）  软管必须经过批准，或必须表明适合于其特定用途。 

    （ｅ）  暴露在高温下可能受到不利影响的软管，不得用于在运行中或发动机停车后温

度过高的部位。 

    （ｆ）  机身内每根燃油导管的设计和安装，必须允许有合理程度的变形和拉伸而不漏

油。 

    §２５．９９４  燃油系统部件的防护 



    必须对发动机短舱内或机身内的燃油系统部件进行保护，以防止在有铺面的跑道上机轮

收起着陆时，发生燃油喷溅足以造成起火的损坏。 

    §２５．９９５  燃油阀 

    除了满足§２５．１１８９对切断措施的要求外，每个燃油阀还必须符合下列规定： 

    （ａ） 〔备用〕 

    （ｂ）  阀门的支承应使阀门工作或加速度飞行所造成的载荷不会传给与阀门相连的导

管。 

    §２５．９９７  燃油滤网或燃油滤 

    燃油箱出油口与燃油计量装置入口，或与发动机传动的正排量泵入口（两种入口中取距

油箱出口较近者）之间，必须设置满足下列要求的燃油滤网或燃油滤： 

    （ａ）  便于放液和清洗，且必须有易于拆卸的网件或滤芯； 

    （ｂ）  具有沉淀槽和放液嘴。如果滤网或油滤易于拆卸进行放液，则不需设置放液嘴； 

    （ｃ）  安装成不由相连导管或滤网（或油滤）本身的入口或出口）接头来承受其重量，

除非导管或接头在所有载荷情况下均具有足够的强度余量； 

    （ｄ）  具有足够的滤通能力（根据发动机的使用限制），以便在燃油脏污程度（与污粒

大小和密度有关）超过有关适航标准对发动机所规定的值时，保证发动机燃油系统的功能不

受损害。 

    §２５．９９９  燃油系统放液嘴 

    （ａ）  必须利用燃油滤网和油箱沉淀槽放液嘴完成燃油系统的放液。 

    （ｂ）  本条（ａ）要求的每个放液嘴必须满足下列要求： 

    （１）  使排放液避开飞机各个部分； 

    （２）  有手动或自动的机构，能确实地锁定在关闭位置； 

    （３）  具有满足下列要求的放液阀； 

    （ｉ）  易于接近并易于打开和关闭； 

    （ｉｉ）  阀门位置或其防护措施，能在起落架收起着陆时防止燃油喷溅。 

    §２５．１００１  应急放油系统 

    （ａ）  飞机必须设置应急放油系统，除非证明该飞机在下述条件下能满足§２５．１

１９和§２５．１２１（ｄ）的爬升要求：飞机重量为最大起飞重量减去１５分钟飞行（包

括在出航机场起飞、复飞和着陆）所需燃油的实际重量或计算重量，而飞机形态、速度和功

率（推力）满足本部有关的起飞、进场和着陆爬升性能要求。 

    （ｂ）  如果要求设置应急放油系统，则该系统必须能从本条（ａ）给定的重量开始，

在１５分钟内放出足够量的燃油，使飞机能满足§２５．１１９和§２５．１２１（ｄ）的



爬升要求，假定应急放油在本条（ｃ）所述飞行试验的最不利条件（重量条件除外）下进行。 

    （ｃ）  必须从最大起飞重量开始，在襟翼和起落架收起形态以及下列飞行条件下演示

应急放油： 

    （１）  以１．４Ｖs1 速度无动力下滑： 

    （２）  临界发动机停车，其余发动机为最大连续功率（推力），以单发停车最佳爬升率

的速度爬升； 

    （３）  以１．４Ｖs1 速度平飞，如果本条（ｃ）（１）和（２）规定条件下的试验结

果表明平飞可能是临界情况。 

    （ｄ）  在本条（ｃ）所述飞行试验中，必须表明下列各点： 

    （１）  应急放油系统及其使用无着火危险； 

    （２）  放出的燃油应避开飞机的各个部分； 

    （３）  燃油和油气不会进入飞机的任何部位； 

    （４）  应急放油对飞行操纵性没有不利影响。 

    （ｅ）  对于活塞发动机飞机，必须具有措施，防止将起飞着陆所用的油箱，如果装有

与应急放油主控制器相独立的辅助控制器，则可将应急放油系统设计成利用应急放油辅助控

制器放出余下的燃油。 

    （ｆ）  对于涡轮发动机飞机，必须具有措施，防止将起飞着陆所用油箱内的燃油应急

放到小于从海平面爬升到３０００米（１０．０００英尺），然后再以最大航程速度巡航４５

分钟的需用油量。但是，如果装有与应急放油主控制器相独立的辅助控制器，则可将应急放

油系统设计成利用应急放油辅助控制器放出余下的燃油。 

    （ｇ）  应急放油阀的设计，必须允许飞行人员在应急放油过程中的任何时刻都关闭放

油阀。 

    （ｈ）  除非表明改变机翼或其周围气流的任何手段（包括襟翼、缝翼和前缘襟翼）的

使用，对应急放油无不利影响，否则必须在应急放油控制器近旁设置标牌，警告飞行机组成

员：在使用改变气流手段的同时，不得应急放油。 

    （ｉ）  应急放油系统的设计，必须使系统中任何有合理可能的单个故障，不会由于不

对称放油或不能放油而造成危险。 

    滑油系统 

    §２５．１０１１  总则 

    （ａ）  每台发动机必须有独立的滑油系统，在不超过安全连续运转温度值的情况下，

能向发动机供给适量的滑油。 

    （ｂ）  可用滑油量不得小于飞机在临界运行条件下的续航时间与同样条件下批准的发



动机最大允许滑油消耗量的乘积，加上保证系统循环的适当余量。对于活塞发动机飞机，可

用下列燃油／滑油容积比来代替按飞机航程计算滑油需用量的理论分析： 

    （１）  对于没有备用滑油或滑油转输系统的飞机，燃油／滑油容积比为３０∶１； 

    （２）  对于具有备用滑油或滑油转输系统的飞机，燃油／滑油容积比为４０∶１。 

    （ｃ）  如果经过发动机实际滑油消耗数据的证实，可以采用大于本条（ｂ）（１）和（２）

规定的燃油／滑油容积比。 

    §２５．１０１３  滑油箱 

    （ａ）  【安装  滑油箱的安装必须满足§２５．９６７的要求。】 

    （ｂ）  膨胀空间  必须按下列要求保证滑油箱的膨胀空间： 

    （１）  用于活塞发动机的每个滑油箱，必须具有不小于１０％油箱容积或１．９升

（０．５美加仑）的膨胀空间（取大值）；用于涡轮发动机的每个滑油箱，必须具有不小于１

０％油箱容积的膨胀空间； 

    （２）  不与发动机直接相连的每个备用滑油箱，可以具有不小于２％滑油箱容积的膨

胀空间； 

    （３）  必须使飞机处于正常地面姿态时，不可能由于疏忽而使所加滑油占用膨胀空间。 

    （ｃ）  【加油接头  每个能明显积存滑油的凹型滑油箱加油接头，必须有放油嘴，其

排放液应能避开飞机各个部分。此外，每个滑油箱加油口盖必须有耐滑油密封件。】 

    （ｄ）  通气  滑油箱必须按下列要求通气： 

    （１）  滑油箱必须从膨胀空间的顶部通气，以便在任何正常飞行条件下都能有效地通

气； 

    （２）  滑油箱通气口的布置，必须使可能冻结和堵塞管路的冷凝水蒸气不会聚积在任

何一处。 

    （ｅ）  出油口  必须具有防止任何外来物进入滑油箱本身或进入滑油箱出油口的措施，

以免妨碍滑油在系统中流动，滑油箱出油口不得用在任一工作温度下会使滑油流量减到低于

安全值的滤网或护罩加以包复。用于涡轮发动机的滑油箱出油口处，必须装有切断阀，如果

滑油系统的外露部分（包括滑油箱支架）是防火的则除外。 

    （ｆ）  软滑油箱  软滑油箱必须经过批准，或必须表明适合其特定用途。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１０１５  滑油箱试验 

    滑油箱必须按下列要求设计和安装： 

    （ａ）  能承受运行中可能遇到的各种振动、惯性和液体载荷而不损坏； 

    （ｂ）  除试验压力和试验液按下列规定外，应满足§２５．９６５的要求： 



    （１）  试验压力 

    （ｉ）  对于涡轮发动机的增压油箱，用不小于 

                                ２            ２ 

３４．５千帕（０．３５公斤／厘米  ；５磅／英寸  ）的压力加上 

油箱的最大工作压力来代替§２５．９６５（ａ）中规定的试 

验压力； 

    （ｉｉ）  对于所有其它的油箱，用不小于３４．５千 

                      ２            ２ 

帕（０．３５公斤／厘米  ；５磅／英寸  ）的压力来代替§２５． 

９６５（ａ）中规定的试验压力。 

    （２）  试验液必须用温度为１２０℃（２５０°Ｆ）的滑油来代替§２５．９６５（ｃ）

中规定的液体。 

    §２５．１０１７  滑油导管和接头 

    （ａ）  滑油导管必须满足§２５．９９３的要求，而在指定火区内的滑油导管和接头

还必须满足§２５．１１８３的要求。 

    （ｂ）  通气管必须按下列要求布置： 

    （１）  可能冻结和堵塞管路的冷凝水蒸气不会聚积在任何一处； 

    （２）  在出现滑油泡沫或由此引起排出的滑油喷溅到驾驶舱风挡上时，通气管的排放

物不会构成着火危险； 

    （３）  通气管不会使排放物进入发动机进气系统。 

    §２５．１０１９  滑油滤网或滑油滤 

    （ａ）  每台涡轮发动机安装，必须包括能过滤发动机全部滑油并满足下列要求的滑油

滤网或滑油滤： 

    （１）  具有旁路的滑油滤网或滑油滤，其构造和安装必须使得在该滤网或油滤完全堵

塞的情况下，滑油仍能以正常的速率流经系统的其余部分； 

    （２）  滑油滤网或滑油滤必须具有足够的滤通能力（根据发动机的使用限制），以便在

滑油脏污程度（与污粒大小和密度有关）超过发动机适航标准对发动机所规定的值时，保证

发动机滑油系统功能不受损害； 

    （３）  滑油滤网或滑油滤（除非将其安装在滑油箱出口处）必须具有指示器，在脏污

程度影响本条（ａ）（２）规定的滤通能力之前作出指示； 

    （４）  滑油滤网或滑油滤旁路的构造和安装，必须通过其适当设置使聚积的污物逸出

最少，以确保聚积的污物不致进入旁通油路； 



    （５）  不具备旁路的滑油滤网或滑油滤（装在滑油箱出口处除外），必须具有将滑油滤

网或滑油滤与§２５．１３０５（ｃ）（７）中要求的警告系统相连的措施。 

    （ｂ）  使用活塞发动机的动力装置安装中，滑油滤网或滑油滤的构造和安装，必须使

得在该滤网或油滤滤芯完全堵塞的情况下，滑油仍能以正常的速率流经系统的其余部分。 

    §２５．１０２１  滑油系统放油嘴 

    必须具有能使滑油系统安全排放的一个（或几个）放油嘴。每个放油嘴必须满足下列要

求： 

    （ａ）  是可达的； 

    （ｂ）  有手动或自动的机构，能将其确实地锁定在关闭位置。 

    §２５．１０２３  滑油散热器 

    （ａ）  滑油散热器必须能承受在运行中可能遇到的振动、惯性以及滑油压力载荷而不

损坏。 

    （ｂ）  滑油散热器空气管的设置，必须使得在着火时，从发动机短舱正常开口冒出的

火焰不会直接冲到散热器上。 

    §２５．１０２５  滑油阀 

    （ａ）  滑油阀在切断滑油时必须满足§２５．１１８９的要求。 

    （ｂ）  滑油切断装置的关闭不得妨碍螺旋桨顺桨。 

    （ｃ）  每个滑油阀在“打开”和“关闭”位置处，均必须有确实的止动或合适的指示

标志。滑油阀的支承，必须使其工作时或在加速度飞行情况下所产生的载荷不会传给与阀门

相连的导管。 

    §２５．１０２７  螺旋桨顺桨系统 

    （ａ）  如果螺旋桨顺桨系统使用发动机的滑油进行工作，则滑油箱必须有保留一定量

滑油的措施，以防由于滑油系统任一部分（油箱本身除外）的损坏而使滑油流尽。 

    （ｂ）  保留的滑油量必须足以完成顺桨工作，并且仅供顺桨泵使用。 

    （ｃ）  必须表明顺桨系统使用保留的滑油完成顺桨的能力。可以在地面上利用供发动

机工作时润滑用的辅助滑油源来进行试验。 

    （ｄ）  必须采取措施防止油泥或其它外来物影响螺旋桨顺桨系统安全工作。 

    冷却 

    §２５．１０４１  总则 

    在地面、水面和空中运行条件下以及在发动机或辅助动力装置或两者正常停车后，动力

装置和辅助动力装置的冷却设施，必须能使动力装置部件、发动机所用的液体以及辅助动力

装置部件和所用的液体温度，均保持在对这些部件和液体所制定的温度限制以内。 



    §２５．１０４３  冷却试验 

    （ａ）  总则  必须在地面、水面和空中的临界运行条件下进行试验，以表明满足§２

５．１０４１的要求，对于这些试验，采用下列规定： 

    （１）  如果在偏离最高外界大气温度的条件下进行试验，则必须按本条（ｃ）和（ｄ）

修正所记录的动力装置温度； 

    （２）  根据本条（ａ）（１）所确定的修正温度，不超过制定的限制； 

    （３）  对于活塞发动机，冷却试验所用的燃油必须是经批准用于该发动机的最低燃油

品级，而燃油混合比必须是进行冷却试验的飞行阶段通常使用的调定值。试验程序必须按§

２５．１０４５的规定。 

    （ｂ）  最高外界大气温度  相应于海平面条件的最高外界大气温度必须至少规定为３

７．８℃（１００°Ｆ），在海平面以上，假设温度递减率为：高度每增加１，０００米，温

度下降６．５℃（１，０００英尺，温度下降３．６°Ｆ），一直降到－５６．５℃（－６９．７

°Ｆ）为止，在此高度以上认为温度是恒定的－５６．５℃（－６９．７°Ｆ）。然而对于冬

季使用的装置，申请人可以选用低于３７．８℃（１００°Ｆ）的相应于海平面条件的最高

外界大气温度。 

    （ｃ）  修正系数（气缸筒不适用）  对于规定了温度限制的发动机所用的液体和动力

装置部件（气缸筒除外）温度必须进行修正，修正方法为：此温度加上最高外界大气温度与

外界空气温度（冷却试验中所记录的部件或液体最高温度首次出现时的外界空气温度）的差

值，如果采用更合理的修正方法则除外。 

    （ｄ）  气缸筒温度的修正系数  气缸筒温度必须进行修正，修正方法为：此温度加上

最高外界大气温度与外界空气温度（冷却试验中记录的气缸筒最高温度首次出现时的外界空

气温度）差值的９０％，如果采用更合理的修正方法则除外。 

    §２５．１０４５  冷却试验程序 

    （ａ）  必须按相应于有关性能要求的起飞、爬升、航路和着陆飞行阶段来表明符合§

２５．１０４１的规定。进行冷却试验时，飞机的形态和运行条件均必须取每一飞行阶段中

对于冷却是临界的情况。对于冷却试验，当温度变化率小于每分钟１．１℃（２°Ｆ）时，

则认为温度已达到“稳定”。 

    （ｂ）  在拟试验的每一飞行阶段前的进入状态下，温度必须达到稳定，除非动力装置

部件和发动机所用的液体温度在进入状态下通常不能达到稳定（对此情况，在拟试验的起飞

阶段前，必须通过整个进入状态下的运转，使得在进入时温度达到其自然水平）。在起飞的冷

却试验之前，发动机必须在地面慢车状态下运转一段时间，使动力装置部件和发动机所用的

液体温度达到稳定。 



    （ｃ）  每一飞行阶段的冷却试验必须连续进行，直到下列任一种状态为止： 

    （１）  部件和发动机所用的液体温度达到稳定； 

    （２）  飞行阶段结束； 

    （３）  达到使用限制值。 

    （ｄ）  对于活塞发动机飞机的冷却试验，可以假设，当飞机达到高于起飞表面４６０

米（１，５００英尺）的高度，或达到起飞段的某一点，在该点完成由起飞形态转入航路形

态而且速度达到表明符合§２５．１２１（ｃ）规定的速度值（两种高度中取高者），起飞段

即结束，飞机必须处于下列状态： 

    （１）  起落架在收上位置； 

    （２）  襟翼处于最有利位置； 

    （３）  整流罩风门片，（或控制发动机冷却源的其它设施）处于热天条件下能提供足够

冷却的位置； 

    （４）  临界发动机停车，其螺旋桨停转； 

    （５）  其余发动机处于该高度的可用最大连续功率状态。 

    （ｅ）  对于船体式水上飞机和水陆两用飞机，必须以比断阶速度高５节的速度顺风滑

行１０分钟来表明冷却情况。 

    进气系统 

    §２５．１０９１  进气 

    （ａ）  发动机和辅助动力装置的进气系统，应满足下列要求： 

    （１）  在申请合格审定的每种运行条件下，必须能够供给该发动机和辅助动力装置所

需的空气量； 

    （２）  当进气系统阀处于任一位置时，必须能够供给正常燃油调节和混合比分配所需

的空气量。 

    （ｂ）  每台活塞发动机必须有一个能防止雨水、冰块或任何其它外来物进入的备用进

气源。 

    （ｃ）  除非具备下列条件之一，进气口不得开设在发动机整流罩内： 

    （１）  用防火隔板将整流罩内设置进气口的部分与发动机附件部分隔开； 

    （２）  对于活塞发动机，具有防止回火火焰的措施。 

    （ｄ）  涡轮发动机飞机和装有辅助动力装置的飞机，应满足下列要求： 

    （１）  必须有措施防止由可燃液体系统的放液嘴、通气口或其它部件漏出或溢出的危

险量燃油进入发动机或辅助动力装置进气系统； 

    （２）  飞机必须设计成能防止跑道、滑行道或机场其它工作场地上危险量的水或雪水



直接进入发动机或辅助动力装置的进气道，并且进气道的位置或防护必须使其在起飞、着陆

和滑行过程中吸入外来物的程度减至最小。 

    （ｅ）  如果发动机进气系统中的零件和部件有可能被进入进气口的外来物所损坏，则

必须通过试验或分析（如果适用）来表明该进气系统的设计能够经受发动机适航标准中有关

的外来物吸入试验，而零件或部件的损坏不会造成危害。 

    §２５．１０９３  进气系统的防冰 

    （ａ）  活塞发动机  活塞发动机的进气系统必须有防冰和除冰措施。除非用其它方法

来满足上述要求，否则必须表明，在温度为－１．１℃（３０°Ｆ）的无可见水汽的空气中，

每架装有高空发动机的飞机，均符合下列规定： 

    （１）  采用普通文氏管式汽化器时，装有预热器，能在发动机以６０％最大连续功率

运转情况下提供６７℃（１２０°Ｆ）的温升； 

    （２）  采用可减少结冰概率的汽化器时，装有预热器，能在发动机以６０％最大连续

功率运转情况下提供５６℃（１００°Ｆ）的温升。 

    （ｂ）  涡轮发动机 

    （１）  【每台涡轮发动机必须能在下列条件下在其整个飞行功率（推力）范围（包括

慢车）工作，而发动机、进气系统部件或飞机机体部件上没有不利于发动机运转或引起功率

或推力严重损失的冰积聚。】 

    （ｉ）  附录Ｃ规定的结冰条件； 

    （ｉｉ）  【为飞机作该类营运所制定的使用限制内的降雪和扬雪情况。】 

    （２）  每台涡轮发动机必须在温度－９～－１℃（１５～３０°Ｆ）、液态水含量不小

于０．３克／立方米、水呈水滴状态（其平均有效直径不小于２０微米）的大气条件下，进

行地面慢车运转３０分钟，此时可供发动机防冰用的引气处于其临界状态，而无不利影响，

随后发动机以起飞功率（推力）作短暂运转。在上述３０分钟慢车运转期间，发动机可以按

适航当局可接受的方式间歇地加大转速到中等功率（推力）。 

    （ｃ）  增压式活塞发动机  每台装有增压器（对进入汽化器之前的空气进行增压）的

活塞发动机，在判断符合本条（ａ）的规定时，在任何高度上均可利用由此增压所产生的空

气温升，只要所利用的温升是在有关的高度和运转条件下因增压而自动获得的。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１１０１  汽化器空气预热器的设计 

    汽化器空气预热器的设计和构造必须满足下列要求： 

    （ａ）  当发动机用不预热的空气运转时，保证预热器的通风； 

    （ｂ）  能够检查预热器所包围的排气歧管部分； 



    （ｃ）  能够检查预热器本身的临界部位。 

    §２５．１１０３  进气系统管道和空气导管系统 

    （ａ）  处于发动机第一级增压器和辅助动力装置压气机上游的进气系统管道，必须有

放液嘴，以防在地面姿态时燃油和水汽积聚到危险程度。放液嘴不得在可能引起着火危险的

部位放液。 

    （ｂ）  进气系统管道应满足下列要求： 

    （１）  必须具有足够的强度，能防止进气系统由于正常回火情况而损坏； 

    （２）  进气管道如果位于需要装置灭火系统的任何火区内，必须是耐火的，但辅助动

力装置的进气管道在辅助动力装置火区内必须是防火的。 

    （ｃ）  连接在可能有相对运动的部件之间的每根进气管道，必须采用柔性连接； 

    （ｄ）  对于涡轮发动机和辅助动力装置的引气导管系统，如果在空气导管的引气口与

飞机的用气装置之间的任一部位上出现导管破损，不得造成危害。 

    （ｅ）  辅助动力装置的进气系统管道，在辅助动力装置舱上游足够长的一段距离上，

必须是防火的，以防止热燃气回流烧穿辅助动力装置管道并进入飞机的任何其它隔舱或区域

（热燃气进入这些地方会造成危害）。用于制造进气系统管道其它部分和辅助动力装置进气增

压室的材料，必须能经受住很可能出现的最热状态。 

    （ｆ）  辅助动力装置的进气系统管道，必须用不会吸收或积存危险量可燃液体（在喘

振或回流情况下可能被点燃）的材料来制造。 

    §２５．１１０５  进气系统的空气滤 

    如果进气系统采用空气滤，则应符合下列规定： 

    （ａ）  每个空气滤必须位于汽化器上游； 

    （ｂ）  空气滤如果不能用热空气除冰，则不得安装在作为发动机空气口的唯一通道的

进气系统上任何部位； 

    （ｃ）  空气滤不得单用酒精除冰； 

    （ｄ）  必须使燃油不可能冲击到任何空气滤上。 

    §２５．１１０７  中间冷却器和后冷却器 

    中间冷却器和后冷却器，必须能承受运行中会遇到的任何振动、惯性和空气压力载荷。 

    排气系统 

    §２５．１１２１  总则 

    对于动力装置和辅助动力装置安装，采用下列规定： 

    （ａ）  排气系统必须准确安全地排出废气，没有着火危险，在任何载人舱内也没有一

氧化碳污染。为了进行测试，可使用任何可接受的一氧化碳检测方法，来表明不存在一氧化



碳； 

    （ｂ）  表面温度足以点燃可燃液体或蒸气的每个排气系统零件，其安置或屏蔽必须使

得任何输送可燃液体或蒸气系统的泄漏，不会由于液体或蒸气接触到排气系统（包括排气系

统的屏蔽件）的任何零件引起着火； 

    （ｃ）  凡可能受到热废气冲击或受到排气系统零件高温影响的每个部件，均必须是防

火的。必须用防火的屏蔽件将所有排气系统部件与邻近的飞机部分（位于发动机和辅助动力

装置舱之外的）相隔开； 

    （ｄ）  废气排放时不得使任何可燃液体通气口或放油嘴有着火危险； 

    （ｅ）  废气不得排到所引起的闪光会在夜间严重影响驾驶员视觉的地方； 

    （ｆ）  所有排气系统部件均必须通风，以防某些部位温度过高； 

    （ｇ）  各排气管罩必须通风或绝热，以免在正常运行中温度高到足以点燃排气管罩外

的任何可燃液体或蒸气。 

    §２５．１１２３  排气管 

    对于动力装置和辅助动力装置安装，采用下列规定： 

    （ａ）  排气管必须是耐热和耐腐蚀的，并且必须有措施防止由于工作温度引起的膨胀

而损坏； 

    （ｂ）  排气管的支承，必须能承受运行中会遇到的任何振动和惯性载荷； 

    （ｃ）  连接在可能有相对运动的部件之间的排气管，必须采用柔性连接。 

    §２５．１１２５  排气热交换器 

    对于活塞发动机飞机，采用下列规定： 

    （ａ）  排气热交换器的构造和安装，必须能承受运行中会遇到的各种振动、惯性和其

它载荷。此外，还应满足下列要求： 

    （１）  排气热交换器必须适合于高温下连续工作，并能耐排气腐蚀； 

    （２）  必须具有检查排气热交换器临界部位的措施； 

    （３）  排气热交换器接触废气的部位必须具有冷却措施； 

    （４）  排气热交换器或套管，不得有任何会增加点燃可燃液体或蒸气（输送可燃液体

的部件失效或故障时可能出现这种液体和蒸气）概率的死区或积存油液的部位。 

    （ｂ）  如果使用排气热交换器来加热通风空气，则应符合下列规定之一： 

    （１）  在主排气热交换器和通风空气系统之间必须有一个次级热交换器； 

    （２）  必须采用其它方法防止通风空气受到有害污染。 

    §２５．１１２７  排气驱动的涡轮增压器 

    （ａ）  排气驱动的涡轮增压器必须经过批准，或必须表明适合于其特定用途。其安装



和支承必须确保在正常检查和翻修的间隔期内安全工作。此外，在排气导管和涡轮之间必须

计及膨胀并采用柔性连接。 

    （ｂ）  必须有措施来润滑涡轮和冷却具有临界温度的涡轮部位。 

    （ｃ）  如果涡轮增压器正常操纵系统发生故障，则涡轮转速不得超过其最大允许值。

为满足此要求而设置的部件（废气门的操纵部件除外），必须独立于涡轮增压器的正常操纵系

统。 

    动力装置的操纵器件和附件 

    §２５．１１４１  动力装置的操纵器件：总则 

    动力装置操纵器件的位置、排列和设计，必须符合§２５．７７７至§２５．７８１的

规定，并按§２５．１５５５的要求作标记。此外，还必须满足下列要求： 

    （ａ）  操纵器件的位置必须保证不会由于人员进出驾驶舱或在驾驶舱内正常活动而使

其误动； 

    （ｂ）  柔性操纵器件必须经过批准，或必须表明适合于特定用途； 

    （ｃ）  操纵器件必须具有足够的强度和刚度，能承受工作载荷而不失效和没有过度的

变形； 

    （ｄ）  操纵器件必须能保持在任何给定的位置而不需飞行机组成员经常注意，并且不

会由于操纵载荷或振动而滑移； 

    （ｅ）  【位于指定火区内要求在着火情况下能够工作的每个动力装置操纵器件，必须

至少是耐火的。】 

    （ｆ）  位于驾驶舱内的动力装置阀门操纵器件必须满足以下要求： 

    （１）  对于手动阀门，在打开和关闭位置要有确实的止动器。对于燃油阀门，在上述

位置要有适当的指示标志； 

    （２）  对于动力作动阀门，应有向飞行机组指示下列情况之一的手段： 

    （ｉ）  阀门在全开或全关位置； 

    （ｉｉ）  阀门在全开和全关位置之间移动。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１１４２  辅助动力装置的操纵器件 

    驾驶舱内必须有起动、停车和应急关断每台机载辅助动力装置的设施。 

    §２５．１１４３  发动机的操纵器件 

    （ａ）  每台发动机必须有单独的功率（推力）操纵器件。 

    （ｂ）  功率（推力）操纵器件的排列必须满足下列要求： 

    （１）  能单独操纵每台发动机； 



    （２）  能同时操纵所有的发动机。 

    （ｃ）  每个功率（推力）操纵器件必须能对其操纵的发动机进行确实和及时反应的操

纵。 

    （ｄ）  如果液体（燃油除外）喷射系统及其控制机构不作为发动机的一部分来提供和

批准，则申请人必须表明喷射液体的流量是受到适当控制的。 

    （ｅ）  如果功率（推力）操纵器件具有切断燃油的特性，则该操纵器件必须有措施防

止其误动到断油位置。该措施必须满足下列要求： 

    （１）  在慢车位置有确实的锁或止动器； 

    （２）  要用另外的明显动作才能将操纵器件移到断油位置。 

    §２５．１１４５  点火开关 

    （ａ）  必须用点火开关来控制每台发动机上的每个点火电路。 

    （ｂ）  必须有快速切断所有点火电路的措施，其方法可将点火开关构成组列或者使用

一个总点火控制器。 

    （ｃ）  每组点火开关和每个总点火控制器都必须有防止被误动的措施，但不要求连续

点火的涡轮发动机的点火开关除外。 

    §２５．１１４７  混合比操纵器件 

    （ａ）  如果有混合比操纵器件，每台发动机必须有一单独的混合比操纵器件。这些操

纵器件必须成组排列并满足下列要求： 

    （１）  能单独操纵每台发动机； 

    （２）  能同时操纵所有的发动机。 

    （ｂ）  混合比操纵器件对应于正常工作调定值的每一中间位置，必须能靠手感和视觉

分辨。 

    （ｃ）  混合比操纵器件必须是左右驾驶员都可接近的。但是，如果有单独的带操纵台

的飞行工程师工作位置，则混合比操纵器件只需是飞行工程师可接近的。 

    §２５．１１４９  螺旋桨转速和桨距的操纵器件 

    （ａ）  每一螺旋桨必须有单独的螺旋桨转速和桨距的操纵器件。 

    （ｂ）  操纵器件必须成组排列并满足下列要求： 

    （１）  能单独操纵每一螺旋桨； 

    （２）  能同时操纵所有的螺旋桨。 

    （ｃ）  操纵器件必须能使所有螺旋桨同步。 

    （ｄ）  螺旋桨转速和桨距的操纵器件必须设在驾驶员油门操纵器件的右面，至少比其

低２５毫米（１英寸）。 



    §２５．１１５３  螺旋桨顺桨操纵器件 

    （ａ）  每一螺旋桨必须有单独的顺桨操纵器件，该器件必须有防止被误动的措施。 

    （ｂ）  如果是用移动螺旋桨桨距或转速操纵手柄来实现顺桨，则必须有措施能防止在

正常运行时将该手柄误动到顺桨位置。 

    §２５．１１５５  反推力和低于飞行状态的桨距调定 

    用于反推力和低于飞行状态的桨距调定的每一操纵器件，均必须有防止被误动的措施。

该措施在飞行慢车位置必须有确实的锁或止动器，而且必须要求机组采取另外明显动作，才

能将操纵器件从飞行状态（对于涡轮喷气发动机飞机为正推力状态）的位置移开。 

    §２５．１１５７  汽化器空气温度控制装置 

    每台发动机必须有单独的汽化器空气温度控制装置。 

    §２５．１１５９  增压器操纵器件 

    每个增压器操纵器件必须是左右驾驶员都可达的。或者，如果有单独的带操纵台的飞行

工程师工作位置，则增压器操纵器件必须是飞行工程师可达的。 

    §２５．１１６１  应急放油系统的操纵器件 

    每个应急放油系统的操纵器件必须有防止其被误动的保护罩，应急放油操纵器件不得靠

近灭火瓶的控制器件或用于灭火的其它控制器件。 

    §２５．１１６３  动力装置附件 

    （ａ）  装在发动机上的每一附件均应符合下列规定： 

    （１）  必须经过批准允许其安装在有关的发动机上； 

    （２）  必须利用发动机上的设施进行安装； 

    （３）  必须是密封的，以防止污染发动机滑油系统和附件系统。 

    （ｂ）  易产生电弧或火花的电气设备，其安装必须使接触可能呈自由状态的可燃液体

或蒸气的概率减至最小。 

    （ｃ）  由发动机驱动的座舱增压器，或任何由发动机驱动而装于远处的附件，如果在

发生故障后继续转动会造成危害，则必须有措施防止其继续转动，而不影响发动机继续运转。 

    §２５．１１６５  发动机点火系统 

    （ａ）  每个蓄电池点火系统必须可从发电机得到备用电能，当任一蓄电池电能耗尽时，

此发电机可自动作为备用电源供电，使发动机能继续运转。 

    （ｂ）  蓄电池和发电机的容量，必须足以同时满足发动机点火系统用电量和使用同一

电源的电气系统部件的最大用电量。 

    （ｃ）  发动机点火系统的设计必须计及下列情况： 

    （１）  一台发电机不工作； 



    （２）  一个蓄电池电能耗尽，而发电机以其正常转速运转； 

    （３）  如果只装有一个蓄电池，该蓄电池电能耗尽，而发电机在慢车转速下运转。 

    （ｄ）  位于防火墙靠发动机一侧的磁电机接地线（用于单独的点火电路）的安装、位

置或防护，必须使由于机械损伤、电气故障或其它原因引起两根或两根以上接地线同时失效

的概率减至最小。 

    （ｅ）  任何发动机的接地线不得通过另一发动机的火区，除非该接地线通过此火区的

每一部分都是防火的。 

    （ｆ）  除用于辅助、控制或检查点火系统工作的电路外，每一点火系统必须独立于任

何其它电路。 

    （ｇ）  如果电气系统任一部分发生故障引起发动机点火所需的蓄电池连续放电，则必

须有警告有关飞机机组成员的措施。 

    【（ｈ）  涡轮发动机飞机的每个发动机点火系统必须作为重要电气负载。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１１６７  附件传动箱 

    对于装有未作为发动机一部分审定的附件传动箱的飞机，采用下列规定： 

    （ａ）  发动机连同传动箱及与其相连的传动件和轴，必须按发动机适航标准中有关的

规定进行耐久性试验； 

    （ｂ）  附件传动箱必须满足发动机适航标准中有关附件连接和发动机部件试验的要求； 

    （ｃ）  对正常运转条件下予期产生的传动箱、传动件和轴系的各种可能的形位偏差和

扭转载荷必须加以评估。 

    动力装置的防火 

    §２５．１１８１  指定火区的范围 

    （ａ）  指定火区指下列各部分： 

    （１）  发动机动力部分； 

    （２）  发动机附件部分； 

    （３）  发动机动力部分和附件部分之间没有隔开的整个动力装置舱（不计活塞发动机

本体）； 

    （４）  辅助动力装置舱； 

    （５）  §２５．８５９所述的燃油燃烧加温器和其它燃烧设备及其安装部分； 

    （６）  涡轮发动机的压气机和附件部分； 

    （７）  包含输送可燃液体或气体管路或组件的涡轮发动机安装的燃烧室、涡轮和尾喷

管部分。 



    （ｂ）  每一指定火区必须满足【§２５．８６７和】§２５．１１８５至§２５．１

２０３的要求。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１１８２  防火墙后面的短舱区域和包含可燃液体导管的发动机吊舱连接结构 

    （ａ）  每个直接位于防火墙后面的短舱区域和包含可燃液体导管的发动机吊舱连接结

构的每一部分，必须满足§２５．１１０３（ｂ）、§２５．１１６５（ｄ）和（ｅ）、§２

５．１１８３、§２５．１１８５（ｃ）、§２５．１１８７、§２５．１１８９以及§２５．１

１９５至§２５．１２０３中的每项要求，包括指定火区的有关要求。但是，发动机吊舱的

连接结构不必具有火警探测或灭火措施。 

    （ｂ）  对于本条（ａ）所述的每个区域，如果在该区域内装有收放起落架，则只需要

在起落架收上时表明满足本条（ａ）的要求。 

    §２５．１１８３  输送可燃液体的组件 

    （ａ）  除本条（ｂ）规定者外，在易受发动机着火影响的区域内输送可燃液体的每一

导管、接头和其它组件，以及在指定火区在输送或容纳可燃液体的每一组件，均必须是耐火

的，但是指定火区内的可燃液体箱和支架必须是防火的或用防火罩防护，如果任何非防火零

件被火烧坏后不会引起可燃液体渗漏或溅出则除外。上述组件必须加防护罩或安置得能防止

点燃漏出的可燃液体。活塞发动机上容量小于２３．７升（２５夸脱）的整体滑油池不必是

防火的，也不必用防火罩防护。 

    （ｂ）  本条（ａ）不适用于下列情况： 

    （１）  已批准作为型号审定合格的发动机一部分的导管、接头和组件； 

    （２）  破损后不会引起或增加着火危险的通风管和排放管及其接头。 

    §２５．１１８５  可燃液体 

    （ａ）  除§２５．１０１３（ａ）所规定的整体滑油收油池外，作为装有可燃液体或

气体的系统一部分的油箱或容器，不得安置在指定火区内，除非所装的液体、系统的设计、

油箱所采用的材料、切断装置以及所有的连接件、导管和控制装置所提供的安全度，与油箱

或容器安置在该火区外的安全度相同。 

    （ｂ）  每个油箱或容器与每一防火墙或用于隔开指定火区的防火罩之间，必须有不小

于１３毫米（１／２英寸）的间隙。 

    （ｃ）  位于可能渗漏的可燃液体系统组件近旁的吸收性材料，必须加以包复或处理，

以防吸收危险量的液体。 

    §２５．１１８７  火区的排液和通风 

    （ａ）  指定火区的每个部位必须能完全排放积存的油液，使容有可燃液体的任何组件



失效或故障而引起的危险减至最小。排放措施应满足下列要求： 

    （１）  当需要排放时，在预期会存在的各种情况下，必须是有效的； 

    （２）  必须布置成使放出的液体不会增加着火危险。 

    （ｂ）  每一指定的火区必须通风，以防可燃蒸气聚积。 

    （ｃ）  通风口不得设置在其它火区的可燃液体、蒸气或火焰会进入的部位。 

    （ｄ）  每一通风措施必须布置成使排出的蒸气不会增加着火危险。 

    （ｅ）  除短舱的发动机动力部分和燃烧加温器的通风管道外，必须有措施使机组能切

断通向任何火区的强迫风源，如果灭火剂剂量和喷射率是以通过该火区的最大空气流量为依

据的则除外。 

    §２５．１１８９  切断措施 

    （ａ）  每台发动机安装和§２５．１１８１（ａ）（４）与（５）规定的各个火区必须

有措施，用来切断燃油、滑油、除冰液以及其它可燃液体，或者防止危险量的上述液体流入

或流过任何指定火区，或在其中流动。但下列情况不要求有切断措施： 

    （１）  与发动机组成一体的导管、接头和组件； 

    （２）  涡轮发动机安装的滑油系统（如果其处于指定火区内的所有组件，包括滑油箱，

都是防火的，或位于不易受发动机着火影响的区域）。 

    （ｂ）  任何一台发动机的燃油切断阀的关闭，不得中断对其余发动机的供油。 

    （ｃ）  任何切断动作不得影响其它设备（诸如螺旋桨顺桨装置）以后的应急使用。 

    （ｄ）  可燃液体的切断装置和控制装置必须是防火的，或者必须安置和防护得使火区

内的任何着火不会影响其工作。 

    （ｅ）  切断装置关闭后，不得有危险量的可燃液体排入任何指定火区。 

    （ｆ）  必须有措施防止切断装置被误动，并能使机组在飞行中重新打开已关闭的切断

装置。 

    （ｇ）  油箱和发动机之间的每个切断阀的安装位置必须使动力装置或发动机安装的结

构破损不会影响该阀工作。 

    （ｈ）  每个切断阀必须具有释放聚积过大压力的措施，如果系统中另有释压措施则除

外。 

    §２５．１１９１  防火墙 

    （ａ）  每台发动机、辅助动力装置、燃油燃烧加温器、其它在飞行中需要使用的燃烧

设备以及涡轮发动机的燃烧室、涡轮和尾喷管部分，均必须用防火墙、防火罩或其它等效设

施与飞机的其它部分隔离。 

    （ｂ）  防火墙和防火罩应满足下列要求： 



    （１）  必须是防火的； 

    （２）  其构造必须能防止危险量的空气、液体或火焰从该隔舱进入飞机的其它部分； 

    （３）  其构造必须使每一开孔都用紧配合的防火套圈、衬套或防火墙接头进行封严； 

    （４）  必须防腐蚀。 

    §２５．１１９２  发动机附件部分的隔板 

    对于活塞发动机，发动机动力部分和排气系统的所有部分必须用满足§２５．１１９１

防火墙要求的隔板与发动机附件部分隔离。 

    §２５．１１９３  发动机罩和短舱蒙皮 

    （ａ）  整流罩的构造和支承，必须使其能承受在运行中可能遇到的任何振动、惯性和

空气载荷。 

    （ｂ）  整流罩必须满足§２５．１１８７的排放和通风要求。 

    （ｃ）  在发动机动力部分和发动机附件部分之间有隔板的飞机上，一旦动力装置的发

动机动力部分着火时，经受火焰的附件部分整流罩的各部分，应符合下列规定： 

    （１）  必须是防火的； 

    （２）  必须满足§２５．１１９１的要求。 

    （ｄ）  由于靠近排气系统零件或受排气冲击而经受高温的整流罩的各部分必须是防火

的。 

    （ｅ）  每架飞机必须符合下列规定： 

    （１）  其设计和构造应使在任何火区内出现的着火不能通过开口或烧穿外蒙皮而进入

其它任何火区或会增加危险的区域； 

    （２）  在起落架收起时（如果适用），应满足本条（ｅ）（１）的要求； 

    （３）  在发动机动力部分或附件部分着火时经受火焰的区域应使用防火蒙皮。 

    §２５．１１９５  灭火系统 

    （ａ）  必须有为每个指定火区服务的灭火系统，但是对于包含输送可燃液体或气体管

路或组件的涡轮发动机安装的燃烧室、涡轮及尾喷管部分，如果表明其着火是可控制的，则

这些部分除外。 

    （ｂ）  灭火系统、灭火剂剂量、喷射速率和喷射分布必须足以灭火。必须通过真实的

或模拟的飞行试验来表明，在飞行中临界的气流条件下，本条（ａ）规定的每一指定火区内

灭火剂的喷射，可提供能熄灭该火区内的着火并能使复燃的概率减至最小的灭火剂密集度。

辅助动力装置、燃油燃烧加温器以及其它燃烧设备可以使用单独的“一次喷射”式灭火系统。

对于每个其它的指定火区，必须提供两次喷射，每次喷射要有足够的灭火剂密集度。 

    （ｃ）  短舱的灭火系统必须能够同时对被防护短舱的每一火区进行防护。 



    §２５．１１９７  灭火剂 

    （ａ）  灭火剂必须满足下列要求： 

    （１）  能够熄灭在灭火系统保护的区域内任何液体或其它可燃材料燃烧时的火焰； 

    （２）  对于贮放灭火剂的舱内可能出现的整个温度范围，均具有热稳定性。 

    （ｂ）  如果使用任何有毒的灭火剂，必须采取措施防止有害密集度的灭火液或其蒸气

（飞机正常运行中渗漏的，或者在地面或飞行中灭火瓶喷射释放的）进入任何载人舱（即使

灭火系统中可能存在缺陷）。对于此要求必须用试验来表明，但机身舱内的固定式二氧化碳灭

火系统除外，对于该系统则有下列要求： 

    （１）  应能按规定的灭火程序，向机身任一隔舱喷射２．３公斤（５磅）或少于２．３

公斤（５磅）的二氧化碳；或 

    （２）  对于在驾驶舱执勤的或每个飞行机组成员，应有防护性呼吸设备。 

    §２５．１１９９  灭火瓶 

    （ａ）  每个灭火瓶必须备有释压装置，防止内压过高而引起容器爆破。 

    （ｂ）  从释压接头引出的每根排放管的排放端头，其设置必须使放出的灭火剂不会损

伤飞机。该排放管还必须设置和防护得不致被冰或其它外来物堵塞。 

    （ｃ）  对于每个灭火瓶必须设有指示措施，指示该灭火瓶已经喷射或其充填压力低于

正常工作所需的最小规定值。 

    （ｄ）  在预定运行条件下，必须保持每个灭火瓶的温度，以防出现下列情况： 

    （１）  容器中压力下降到低于提供足够喷射率所需的值； 

    （２）  容器中压力上升到足以引起过早喷射。 

    （ｅ）  如果采用爆炸帽来喷射灭火剂，则每个灭火瓶必须安装得使温度条件不致产生

爆炸帽工作性能危险的恶化。 

    §２５．１２０１  灭火系统材料 

    （ａ）  任何灭火系统的材料不得与任何灭火剂起化学反应以至产生危害。 

    （ｂ）  发动机舱内的每个灭火系统部件必须是防火的。 

    §２５．１２０３  火警探测系统 

    （ａ）  在每个指定火区和在涡轮发动机安装的燃烧室、涡轮和尾喷管部分内，均必须

有经批准的、快速动作的火警或过热探测器。其数量和位置要保证能迅速探测这些区域内的

火警。 

    （ｂ）  火警探测系统的构造和安装必须符合下列规定： 

    （１）  能承受运行中可能遇到的振动、惯性和其它载荷； 

    （２）  装有警告装置，一旦指定火区的传感器或有关导线在某一处断开时，能向机组



报警，如果该系统在断开后仍能作为满足要求的探测系统继续工作则除外； 

    （３）  装有警告装置，一旦指定火区内的传感器或有关导线短路时，能向机组警告，

如果该系统在短路后仍能作为满足要求的探测系统继续工作则除外。 

    （ｃ）  火警或过热探测器不得受到可能出现的任何油、水、其它液体或气体的影响。 

    （ｄ）  必须有手段使机组在飞行中能检查每个火警或过热探测器电路的功能。 

    （ｅ）  火区内每个火警或过热探测系统的导线和其它部件必须至少是耐火的。 

    （ｆ）  任何火区的火警或过热探测系统的部件不得穿过另一火区，但具备下列条件之

一者除外： 

    （１）  能够防止由于所穿过的火区着火而发生假火警的可能性； 

    （２）  所涉及的火区是由于同一探测器和灭火系统同时进行防护的。 

    （ｇ）  火警探测系统的构造，必须使得当其处于安装形态时，不会超过根据探测器有

关技术标准中规定的响应时间标准对探测器所批准的报警动作时间。 

    §２５．１２０７  符合性 

    除非另有规定，必须用全尺寸的着火试验或下列方法中的一种或几种表明满足§２５．１

１８１至§２５．１２０３的要求： 

    （ａ）  类似动力装置构型的试验； 

    （ｂ）  部件试验； 

    （ｃ）  具有类似动力装置构型的飞机服役经验； 

    （ｄ）  分析。 

    Ｆ分部  设备 

    总则 

    §２５．１３０１  功能和安装 

    所安装的每项设备必须符合下列要求： 

    （ａ）  其种类和设计与预定功能相适应； 

    （ｂ）  用标牌标明其名称、功能或使用限制，或这些要素的适用的组合； 

    （ｃ）  按对该设备规定的限制进行安装； 

    （ｄ）  在安装后功能正常。 

    §２５．１３０３  飞行和导航仪表 

    （ａ）  下列飞行和导航仪表的安装必须使每一驾驶员从其工作位置都能看到该仪表： 

    （１）  大气静温表，或可将其指示换算为大气静温的大气温度表； 

    （２）  带秒针的或数字式的显示时、分、秒的时钟； 

    （３）  航向指示器（无陀螺稳定的磁罗盘）。 



    （ｂ）  每一驾驶员工作位置处必须安装下列飞行和导航仪表： 

    （１）  空速表。如果空速限制随高度变化，则该表必须指示随高度变化的最大允许空

速ＶMO； 

    （２）  高度表（灵敏型）； 

    （３）  升降速度表（垂直速度）； 

    （４）  带有侧滑指示器（转弯倾斜仪）的陀螺转弯仪，但按有关营运条例装有在３６

０度俯仰和滚转姿态中均可工作的第三套姿态仪表系统的大型飞机，只需有侧滑指示器； 

    （５）  倾斜俯仰指示器（陀螺稳定的）； 

    （６）  航向指示器（陀螺稳定的磁罗盘或非磁罗盘）。 

    （ｃ）  飞机应根据下列规定的情况安装相应的仪表设备： 

    （１）  涡轮发动机飞机和ＶMO／ＭMO 大于０．８ＶDF／ＭDF 或０．８ＶD ／ＭD 的飞

机，需有速度警告装置。当速度超过ＶMO＋６节或ＭMO＋０．０１时，速度警告装置必须向

驾驶员发出有效的音响警告（要与其它用途的音响警告有明显区别）。该警告装置的制造允差

的上限不得超过规定的警告速度； 

    （２）  有压缩性限制而本条（ｂ）（１）要求的空速指示系统未向驾驶员指示ＭMO 的

飞机，在每一驾驶员工作位置处需有马赫数表。 

    §２５．１３０５  动力装置仪表 

    所需的动力装置仪表规定如下： 

    （ａ）  各种飞机 

    （１）  每台发动机一个燃油压力警告装置，或所有发动机一个总警告装置，并有分离

各单独警告的措施； 

    （２）  每个燃油箱一个燃油油量表； 

    （３）  每个滑油箱一个滑油油量指示器； 

    （４）  每台发动机的每个独立的滑油压力系统一个滑油压力表； 

    （５）  每台发动机一个滑油压力警告装置，或所有发动机一个总警告装置，并有分离

各单独警告的措施； 

    （６）  每台发动机一个滑油温度表； 

    （７）  火警指示器； 

    （８）  每个加力液箱一个液量指示器（和飞机运行中液体的使用方式相适应）。 

    （ｂ）  活塞发动机飞机  除本条（ａ）要求的动力装置仪表外，还需装有下列动力装

置仪表： 

    （１）  每台发动机一个汽化器空气温度表； 



    （２）  每台气冷发动机一个气缸头温度表； 

    （３）  每台发动机一个进气压力表； 

    （４）  每台发动机一个燃油压力表（指示供油压力）； 

    （５）  无自动高度混合控制器的每台发动机，一个燃油流量表或一个油气混合比指示

器； 

    （６）  每台发动机一个转速表； 

    （７）  属于下列任一情况的每台发动机，一个在飞行中向飞行机组指示功率输出变化

的装置： 

    （ｉ）  装有由功率输出测量系统启动的螺旋桨自动顺桨系统； 

    （ｉｉ）  发动机活塞总排气量等于或大于３３，０００ 

                    ３ 

毫升（２，０００英寸  ）。 

    （８）  每具可反桨的螺旋桨一个指示装置，在螺旋桨反桨时向驾驶员发出指示。 

    （ｃ）  涡轮发动机飞机  除本条（ａ）要求的动力装置仪表外，还需装有下列动力装

置仪表： 

    （１）  每台发动机一个燃气温度表； 

    （２）  每台发动机一个燃油流量表； 

    （３）  每台发动机一个转速表（指示有规定限制转速的转子转速）； 

    （４）  如果发动机起动机既未按连续使用设计，又未设计成在其失效后能防止危险，

但是可能被连续使用，则每台起动机应有一种向飞行机组指示其运转状态的装置； 

    （５）  每台发动机一个动力装置防冰系统功能指示器； 

    （６）  §２５．９９７要求的燃油滤网或燃油滤，应有一个指示器，在滤网或油滤的

脏污程度影响§２５．９９７（ｄ）规定的滤通能力之前即指示出现脏污； 

    （７）  §２５．１０１９要求的滑油滤网或滑油滤，如果没有旁路，则应有一个警告

装置，在滤网或油滤的脏污程度影响§２５．１０１９（ａ）（２）规定的滤通能力之前向驾

驶员警告出现脏污； 

    （８）  防止燃油系统部件被冰堵塞的任何加温器，应有一个指示其功能是否正常的指

示器。 

    （ｄ）  涡轮喷气发动机飞机  除本条（ａ）和（ｃ）要求的动力装置仪表外，还需装

有下列动力装置仪表： 

    （１）  一个向驾驶员指示推力或与推力直接有关的参数的指示器。其指示必须以对推

力或该参数的直接测量为依据。该指示器必须能指示发动机故障、损坏或性能降低所造成的



推力变化； 

    （２）  每台装有反推力装置的发动机一个位置指示器，当反推力装置处于反推力位置

时向飞行机组发出指示； 

    （３）  一个指示转子系统不平衡状态的指示器。 

    （ｅ）  涡轮螺旋桨飞机  除本条（ａ）和（ｃ）要求的动力装置仪表外，还需装有下

列动力装置仪表： 

    （１）  每台发动机一个扭矩表； 

    （２）  每具螺旋桨一个位置指示器，在螺旋桨桨叶角小于飞行低距位置时向飞行机组

发出指示； 

    （３）  【〔删除〕】 

    （ｆ）  装有增大功率（推力）的液体系统（燃油除外）的飞机，必须装有一个经批准

的向飞行机组指示该系统功能是否正常的装置。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１３０７  其它设备 

    所需的其它设备规定如下： 

    （ａ）  【〔备用〕】 

    （ｂ）  两个或两个以上独立的电源； 

    （ｃ）  本部规定的电气保护装置； 

    （ｄ）  两套双向无线电通信系统，每套系统的控制装置可从每个驾驶员的工作位置进

行操作，其设计和安装需保证一套系统失效时不影响另一套系统工作。允许使用公共的天线

系统，只要表明使用后仍具有足够的可靠性； 

    （ｅ）  两套无线电导航系统，每套系统的控制装置可从每个驾驶员的工作位置进行操

作，其设计和安装需保证一套系统失效时不影响另一套系统工作。允许使用公共的天线系统，

只要表明使用后仍具有足够的可靠性； 

    （ｆ）  【〔删除〕】 

    （ｇ）  【〔删除〕】 

    （ｈ）  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１３０９  设备、系统及安装 

    （ａ）  凡航空器适航标准对其功能有要求的设备、系统及安装，其设计必须保证在各

种可预期的运行条件下能完成预定功能。 

    （ｂ）  飞机系统与有关部件的设计，在单独考虑以及与其它系统一同考虑的情况下，



必须符合下列规定： 

    （１）  发生任何妨碍飞机继续安全飞行与着陆的失效情况的概率极小； 

    （２）  发生任何降低飞机能力或机组处理不利运行条件能力的其它失效情况的概率很

小。 

    （ｃ）  必须提供警告信息，向机组指出系统的不安全工作情况并能使机组采取适当的

纠正动作。系统、控制器件和有关的监控与警告装置的设计必须尽量减少可能增加危险的机

组失误。 

    （ｄ）  必须通过分析，必要时通过适当的地面、飞行或模拟器试验，来表明符合本条

（ｂ）的规定。这种分析必须考虑下列情况： 

    （１）  可能的失效模式，包括外界原因造成的故障和损坏； 

    （２）  多重失效和失效未被检测出的概率； 

    （３）  在各个飞行阶段和各种运行条件下，对飞机和乘员造成的后果； 

    （４）  对机组的警告信号，所需的纠正动作，以及对故障的检测能力。 

    （ｅ）  凡航空器适航标准对其功能有要求并且需要能源的每一装置，均为该能源的“重

要负载”。在可能的工作组合下和可能的持续时间内，能源和系统必须满足下列要求： 

    （１）  在系统正常工作时能够向与系统联接的全部负载供能； 

    （２）  任一原动机、功率变换器或者储能器失效之后能够向重要负载供能； 

    （３）  发生下列失效后能够向重要负载供能： 

    （ｉ）  双发飞机上的任何一台发动机失效； 

    （ｉｉ）  三发或更多发飞机上的任何两台发动机失效。 

    （４）  任一能源系统、分配系统或其它用能系统发生任何失效或故障之后，能够向民

用航空规章要求备用能源的重要负载供能。 

    （ｆ）  在判断符合本条（ｅ）（２）和（３）的要求时，可以假定按某种监控程序减小

能源负载，而该程序要符合经批准的使用类型的安全要求。对于三发或更多发飞机的双发停

车情况，不必考虑在可控飞行中不需要的负载。 

    （ｇ）  在表明电气系统和设备的设计与安装符合本条（ａ）和（ｂ）的规定时，必须

考虑临界的环境条件。民用航空规章规定具备的或要求使用的发电、配电和用电设备，在可

预期的环境条件下能否连续安全使用，可由环境试验、设计分析或参考其它飞机已有的类似

使用经验来表明，但适航当局认可的技术标准中含有环境试验程序的设备除外。 

    【§２５．１３１６  系统闪电防护】 

    【（ａ）  对于其功能失效会影响或妨碍飞机继续安全飞行和着陆的每种电气、电子系统

的设计和安装，必须保证在飞机遭遇闪电环境时，执行这些功能的系统的工作与工作能力不



受不利影响。 

    【（ｂ）  对于其功能失效会影响或造成降低飞机能力或飞行机组处理不利运行条件能力

的各种电气和电子系统的设计与安装，必须保证在飞机遭遇闪电环境之后能及时恢复这些功

能。 

    【（ｃ）  必须按照遭遇严重闪电环境来表明对于本条（ａ）和（ｂ）的闪电防护准则的

符合性。申请人必须通过下列办法来设计并验证飞机电气／电子系统对闪电影响的防护能力： 

    （１）  确定飞机的闪击区； 

    （２）  建立闪击区的外部闪电环境； 

    （３）  建立内部环境； 

    （４）  判定必须满足本条要求的所有电子电气系统及其在飞机上或飞机内的位置； 

    （５）  确定系统对内部和外部闪电环境的敏感度； 

    （６）  设计防护措施； 

    （７）  验证防护措施的充分性。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    仪表：安装 

    §２５．１３２１  布局和可见度 

    （ａ）  必须使任一驾驶员在其工作位置沿飞行航迹向前观察时，尽可能少偏移正常姿

势和视线，即可看清供他使用的每个飞行、导航和动力装置仪表。 

    （ｂ）  §２５．１３０３所要求的飞行仪表必须在仪表板上构成组列，并尽可能集中

在驾驶员向前视线所在的垂直平面附近。此外，必须符合下列规定： 

    （１）  最有效地指示姿态的仪表必须装在仪表板上部中心位置； 

    （２）  最有效地指示空速的仪表必须直接装在本条（ｂ）（１）所述仪表的左边； 

    （３）  最有效地指示高度的仪表必须直接装在本条（ｂ）（１）所述仪表的右边； 

    （４）  最有效地指示航向的仪表必须直接装在本条（ｂ）（１）所述仪表的下边。 

    （ｃ）  所要求的动力装置仪表，必须在仪表板上紧凑地构成组列。此外，必须符合下

列规定： 

    （１）  各发动机使用同样的动力装置仪表时，其位置的安排必须避免混淆每个仪表所

对应的发动机； 

    （２）  对飞机安全运行极端重要的动力装置仪表，必须能被有关机组成员看清。 

    （ｄ）  仪表板的振动不得破坏或降低任何仪表的精度。 

    （ｅ）  如果装有指出仪表失灵的目视指示器，则该指示器必须在驾驶舱所有可能的照

明条件下都有效。 



    §２５．１３２２  警告灯、戒备灯和提示灯 

    如果在驾驶舱内装有警告灯、戒备灯和提示灯，则除适航当局另行批准外，灯的颜色必

须按照下列规定： 

    （ａ）  红色，用于警告灯（指示危险情况，可能要求立即采取纠正动作的指示灯）； 

    （ｂ）  琥珀色，用于戒备灯（指示将可能需要采取纠正动作的指示灯）； 

    （ｃ）  绿色，用于安全工作灯； 

    （ｄ）  任何其它颜色，包括白色，用于本条（ａ）至（ｃ）未作规定的灯，该颜色要

足以同本条（ａ）至（ｃ）规定的颜色相区别，以避免可能的混淆。 

    §２５．１３２３  空速指示系统 

    下列要求适用于每个空速指示系统： 

    （ａ）  每个空速指示仪表必须经过批准，并必须加以校准，在施加相应的总压和静压

时以尽可能小的仪表校准误差指示真空速（海平面标准大气下）； 

    （ｂ）  空速指示系统必须加以校准，以确定飞行时和地面起飞加速滑跑过程中的系统

误差（即指示空速和校准空速的关系）。进行地面滑跑校准时，必须按照下列条件： 

    （１）  对于批准的高度和重量范围，速度从０．８Ｖ1最小值至Ｖ2 的最大值； 

    （２）  襟翼位置和发动机功率（推力）的调定按§２５．１１１制定起飞航迹时所确

定的值，但假设临界发动机在Ｖ1 最小值时失效。 

    （ｃ）  在下列状态的整个速度范围内，空速的安装误差（不包括空速指示仪表校准误

差）不得超过３％或５节，两者中取大值： 

    （１）  从ＶMO 至１．３ＶS1，襟翼在收上位置； 

    （２）  从１．３ＶSO 至ＶFE，襟翼在着陆位置。 

    （ｄ）  每个空速指示系统的安排必须尽可能防止由于湿气、尘埃或其它杂物侵入而失

灵或产生严重误差； 

    （ｅ）  每个空速指示系统必须配备有一个可加温的空速管或等效手段，防止由于结冰

而失灵。 

    （ｆ）  如果要求有两套空速表，则其各自的空速管之间必须相隔足够的距离，以免鸟

撞时两个空速管都损坏。 

    §２５．１３２５  静压系统 

    （ａ）  每个带大气静压膜盒的仪表必须通过合适的管路系统与外界大气连通。 

    （ｂ）  静压孔的设计和位置必须使静压系统的性能受气流变化或者受湿气或其它外来

物的影响最小，而且当飞机遇到本部附录Ｃ所规定的连续或间断最大结冰状态时，静压系统

内的空气压力和真实的外界大气静压之间的相互关系不变。 



    （ｃ）  静压系统的设计和安装必须符合下列规定： 

    （１）  备有可靠的排放水分的措施；要避免导管擦伤和在导管弯曲处过分变形或严重

限流；所用的材料应是耐久的，适合于预定用途并能防腐蚀； 

    （２）  除通大气的孔外静压系统都要气密。必须以下列方法进行验证试验，以演示静

压系统的完整性： 

    （ｉ）  非增压飞机  对静压系统抽气到压差约为３，４００帕（２５毫米汞柱；１英

寸汞柱），或高度表读数高于试验时飞机的海拔高度３００米（１，０００英尺）。停止抽气

一分钟后，指示高度的减小值必须不大于３０米（１００英尺）； 

    （ｉｉ）  增压飞机  对静压系统抽气到压差等于飞机型号合格审定时批准的最大座舱

压差，停止抽气一分钟后，指示高度的减小值必须不大于最大座舱压差当量高度的２％或３

０米（１００英尺），两者中取大值。 

    （ｄ）  每个气压高度表必须经过批准，并且必须加以校准，使之在施加相应的静压时，

能以尽可能小的校准误差来指示标准大气下的气压高度。 

    （ｅ）  每个静压系统的设计和安装必须使在海平面标准大气下所指示的气压高度的误

差（不包括仪表校准误差），在１．３ＶS0（襟翼展态）至１．８ＶS1（襟翼收态）速度范围

内对应的飞机形态下，每１００节不超过±１０米（３０英尺），速度小于１００节时，气压

高度误差允许为±１０米（３０英尺）。 

    （ｆ）  如果高度表系统装有高度表指示修正装置，该装置必须设计和安装成当其失灵

时能够旁路，除非另有一个备用高度表。每个修正装置必须有措施向飞行机组指示有合理可

能的失灵（包括能源失效）。该指示措施在驾驶舱可能出现的任何照明条件下必须有效。 

    （ｇ）  除本条（ｈ）规定的情况外，如果静压系统包括有主静压源和备用静压源，则

静压源选择装置的设计必须满足下列要求： 

    （１）  选用任一静压源时，另一个静压源断开； 

    （２）  两个静压源不能同时断开。 

    （ｈ）  对于非增压飞机，如果能够用演示表明，在选用任一静压源时，静压系统的校

准不会因另一静压源的通断而变化，则本条（ｇ）（１）的规定不适用。 

    §２５．１３２６  空速管加温指示系统 

    如果装有飞行仪表的空速管加温系统，则必须设置指示系统，当空速管加温系统不工作

时向飞行机组发出指示。指示系统必须满足下列要求： 

    （ａ）  在飞行机组成员清晰可见的视野内有一琥珀色灯； 

    （ｂ）  其设计应能在出现任一下列情况时提请飞行机组注意： 

    （１）  空速管加温系统开关在“断开”位置； 



    （２）  空速管加温系统开关在“接通”位置，而任一空速管加温元件不工作。 

    §２５．１３２７  磁航向指示器 

    （ａ）  每个磁航向指示器必须安装成使其精度不受飞机振动或磁场的严重影响。 

    （ｂ）  经补偿的安装偏差，平飞时，在任何航向上均不得大于１０度。 

    §２５．１３２９  自动驾驶仪系统 

    （ａ）  每个自动驾驶仪系统必须经过批准，并且必须设计成驾驶员能迅速确实地断开，

以防其干扰驾驶员操纵飞机。 

    （ｂ）  除非有自动同步装置，否则每个系统必须有设施，向驾驶员及时指示作动装置

与受其驱动的操纵系统是否协调。 

    （ｃ）  系统的每个手动操纵器件必须是每个驾驶员易于接近的。 

    （ｄ）  快速断开（应急）操纵器件必须装在两个驾驶盘上远离油门杆的一侧。 

    （ｅ）  姿态操纵器件必须按§２５．７７７（ｂ）和§２５．７７９（ａ）对驾驶舱

操纵器件所规定的运动平面和运动直感来操作。运动方向必须清楚地标在每个操纵器件上或

其近旁。 

    （ｆ）  自动驾驶仪系统的设计和调整必须做到，在驾驶员可以调整的范围内，在适于

使用自动驾驶仪的飞行条件下，不论正常工作或失灵（假设在合理的时间内开始进行纠正），

均不会对飞机引起危险的载荷或使飞行航迹产生危险的偏离。 

    （ｇ）  如果自动驾驶仪综合来自辅助控制器的信号或向其它设备提供信号，则必须有

确实的联锁和联接顺序以免系统不正常动作。同时还要求有保护措施，防止由于故障而使交

联部件相互产生有害的作用。 

    （ｈ）  如果自动驾驶仪系统能同机载导航设备相连则必须有向飞行机组指示当时工作

状态的手段。选择器转换开关的位置不可作为一种指示手段。 

    §２５．１３３１  使用能源的仪表 

    （ａ）  对于§２５．１３０３（ｂ）要求的使用能源的每个仪表，采用下列规定： 

    （１）  每个仪表都必须具有与仪表构成一体的目视指示装置，在供能不足以维持仪表

正常性能时发出指示。能源必须在进入仪表处或其附近测量。对电气仪表，当电压在批准的

范围内时，即认为电源满足要求； 

    （２）  每个仪表在一个能源一旦失效时，必须由另一能源供能，此转换可以自动或手

动完成； 

    （３）  如果提供导航数据的仪表是从该仪表外部的来源接受信息的，并且丧失这些信

息就会使所提供的数据不可靠，则该仪表必须具有目视指示装置，当信息丧失时向机组发出

警告，不应再依赖所提供的数据。 



    （ｂ）  本条所用“仪表”一词，包括装在一个设备内的装置，以及由多个实体上分开

但彼此相连的设备或部件所组成的装置（以远读陀螺航向指示器为例，它由磁感应传感器、

陀螺装置、放大器和指示器相连而成）。 

    §２５．１３３３  仪表系统 

    §２５．１３０３（ｂ）要求的，各驾驶员工作位置处的仪表，其工作系统应符合下列

规定： 

    （ａ）  必须有措施，能使正驾驶员工作位置处的仪表与独立的工作系统相连接（独立

于其他飞行机组工作位置处的工作系统或其它设备）； 

    （ｂ）  设备、系统和安装必须设计成，当发生任何单个故障或故障组合后（如未表明

其概率极小），无需增加机组成员的动作，仍能保留一组可供驾驶员使用的、由仪表提供的、

对飞机安全必不可少的信息显示（包括姿态、航向、空速和高度）； 

    （ｃ）  附加的仪表、系统和设备不得连接到所要求的仪表工作的系统上，除非有措施

保证，附加的仪表、系统或设备发生任一失灵后（如未表明其概率极小），所要求的仪表仍能

继续正常工作。 

    §２５．１３３５  飞行指引系统 

    如果装有飞行指引系统，则必须有向飞行机组指示其当时工作状态的手段。选择器转换

开关的位置不可作为一种指示手段。 

    §２５．１３３７  动力装置仪表 

    （ａ）  仪表和仪表管路 

    （１）  动力装置和辅助动力装置仪表的每根管路必须满足§２５．９９３和§２５．１

１８３的要求。 

    （２）  每根装有充压可燃液体的管路必须符合下列规定： 

    （ｉ）  在压力源处有限流孔或其它安全装置，以防管路破损时逸出过多的液体； 

    （ｉｉ）  管路的安装和布置要使液体的逸出不会造成危险。 

    （３）  使用可燃液体的每个动力装置和辅助动力装置仪表，其安装和布置必须使液体

的逸出不会造成危险。 

    （ｂ）  燃油油量表  必须装有指示装置向飞行机组成员指示飞行中每个油箱内可用燃

油油量，单位为升（美加仑），或者当量单位。此外，还必须符合下列规定： 

    （１）  每个燃油油量表必须经过校准，使得在平飞过程中当油箱内剩余燃油量等于按

§２５．９５９确定的不可用燃油量时，其读数为“零”； 

    （２）  出口和空间都互通的若干油箱可以视为一个油箱而不必分别设置指示器； 

    （３）  每个用作燃油油量表的外露式目视油量计必须加以防护，以免损坏。 



    （ｃ）  燃油流量指示系统  如果装有该系统，则每个测量部件必须具有在该部件发生

故障而严重限制燃油流动时使供油旁路的装置。 

    （ｄ）  滑油油量指示器  必须有油尺或等效装置以指示每个油箱内的滑油量。如果装

有滑油转输系统或备用滑油供油系统，则必须具有在飞行中向飞行机组指示每个油箱滑油量

的装置。 

    （ｅ）  涡轮螺旋桨桨叶位置指示器  所要求的涡轮螺旋桨桨叶位置指示器在桨叶角低

于飞行低距止动点８度之前必须开始指示。指示信号源必须直接感受桨叶位置。 

    （ｆ）  燃油压力指示器  在活塞发动机的每一供油系统中，必须具有测量任一燃油泵

（燃油注油泵除外）下游燃油压力的装置。此外，还必须符合下列规定： 

    （１）  如果为了保持正常供油压力而有必要，则应有连通管把汽化器空气入口的静压

传递到相应的燃油泵安全阀接嘴上； 

    （２）  如按本条（ｆ）（１）要求装连通管，则仪表平衡管必须单独接通汽化器入口处

的压力，以免使读数错误。 

    电气系统和设备 

    §２５．１３５１  总则 

    （ａ）  电气系统容量  对于所需的发电容量、电源数目和种类规定如下： 

    （１）  必须由电气负载分析确定； 

    （２）  必须满足§２５．１３０９的要求。 

    （ｂ）  发电系统  发电系统包括电源、主电源汇流条、传输电缆以及有关的控制、调

节和保护装置。发电系统的设计必须符合下列规定： 

    （１）  电源在单独工作或并联运行时功能正常； 

    （２）  任一电源的失效或故障均不得造成危险或损害其余的电源向重要负载供电的能

力； 

    （３）  在任何可能的运行条件下，所有重要负载设备端的系统电压和频率（如果适用）

均能保持在该设备的设计限制范围之内； 

    （４）  因切换、清除故障或其它原因而引起的系统瞬变不会使重要负载不工作，且不

会造成冒烟或着火的危险； 

    （５）  备有在飞行中相应机组成员容易接近的措施，以将各电源与该系统单独断开或

一起断开； 

    （６）  备有措施向相应机组成员指示发电系统安全运行所必需的系统参量，如每台发

电机的输出电压和电流。 

    （ｃ）  外部电源  如果备有设施将外部电源接到飞机上，且该外部电源能与除用于发



动机起动之外的其它设备相连接，则必须有措施确保反极性或逆相序的外部电源不能向该飞

机的电气系统供电。 

    （ｄ）  无正常电源时的运行  必须通过分析、试验或两者兼用来表明，当正常电源（除

蓄电池之外的电源）不工作、燃油（从熄火和重新起动能力考虑）为临界状态，且飞机最初

处于最大审定高度的情况下，飞机能按目视飞行规则安全飞行至少五分钟。电气系统中满足

下列条件的部分才可以保持接通； 

    （１）  包括导线束或接线盒起火在内的单个故障不会导致丧失断开部分和接通部分； 

    （２）  接通部分在电气上和机械上与断开部分隔离； 

    （３）  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１３５３  电气设备及安装 

    （ａ）  电气设备、控制装置和线路的安装，必须使任一部件或系统的同时工作不会对

安全运行必不可少的任何其它电气部件或系统的同时工作产生不利影响。 

    （ｂ）  电缆的组合、敷设和相互间隔必须使得如果载有大电流的电缆发生故障，对重

要电路的损害能减至最低限度。 

    （ｃ）  蓄电池必须按下列要求设计和安装： 

    （１）  在任何可能的充电或放电状态下，单体蓄电池的温度和压力必须保持在安全范

围之内。当蓄电池（在预先安全放电之后）在下列情况重新充电时，单体蓄电池的温度不得

有不可控制的升高： 

    （ｉ）  以调定的最大电压或功率； 

    （ｉｉ）  最长持续飞行期间； 

    （ｉｉｉ）  服役中很可能出现的最不利的冷却条件。 

    （２）  必须通过试验表明符合本条（ｃ）（１）的要求，但是，如果类似的蓄电池和安

装方法的使用经验业已表明，使单位蓄电池保持安全的温度和压力不存在问题，则除外； 

    （３）  正常工作时，或充电系统或蓄电池装置发生任何可能的故障时，从任何蓄电池

逸出的易爆或有毒气体，在飞机内的积聚量不得达到危险程度； 

    （４）  蓄电池可能逸出的腐蚀性液体或气体，均不得损坏周围的飞机结构或邻近的重

要设备； 

    （５）  能够用于起动发动机或辅助动力装置的每个镉镍蓄电池装置，必须有措施防止

蓄电池或某个单体蓄电池短路时所发出的最大热量危及结构或重要系统； 

    （６）  能够用于起动发动机或辅助动力装置的镉镍蓄电池必须具有下列系统之一： 

    （ｉ）  自动控制蓄电池充电速率的系统，以防止蓄电池过热； 



    （ｉｉ）  蓄电池温度敏感和超温警告系统，该系统具有一旦出现超温情况即可将蓄电

池与其充电电源断开的措施； 

    （ｉｉｉ）  蓄电池失效敏感和警告系统，该系统具有一旦发生蓄电池失效即可将蓄电

池与其充电电源断开的措施。 

    §２５．１３５５  配电系统 

    （ａ）  配电系统包括配电汇流条、与其相关联的馈电线及每一控制和保护装置。 

    （ｂ）  〔备用〕 

    （ｃ）  如果民用航空规章要求由两个独立的电源向某些特定的设备或系统供电，则这

些设备或系统的一个电源一旦失效后，另一电源（包括其单独的馈电线）必须能自动或手动

接通，以维持设备或系统的工作。 

    §２５．１３５７  电路保护装置 

    （ａ）  必须采用自动保护装置，在线路发生故障或在系统或所连接的设备发生严重失

灵时，最大限度地减小对电气系统的损坏和对飞机的危害。 

    （ｂ）  发电系统中的保护和控制装置的设计，必须能足够迅速地断电，并将故障电源

和输电设备与其相关联的汇流条断开，防止出现危险的过压或其它故障。 

    （ｃ）  每一可复位型电路保护装置的设计，必须在发生过载或电路故障时，不论其操

作位置如何，均能断开电路。 

    （ｄ）  如果飞行安全要求必须需有使某一断路器复位或更换某一熔断器的能力，则这

种断路器或熔断器的位置和标识必须使其在飞行中易被复位或更换。 

    （ｅ）  每一重要负载电路必须具有单独的电路保护。但不要求重要负载系统中的每一

电路（如系统中的每个航行灯电路）都有单独的保护。 

    （ｆ）  如果采用熔断器，则必须有备用熔断器供飞行中使用，其数量至少应为保护整

个电路所需的每种规格熔断器数量的５０％。 

    （ｇ）  如果对于接至某设备的电缆已有电路保护，则可采用自动复位断路器（如热断

路器）作为该电气设备自身装有的保护器。 

    §２５．１３５９  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１３６３  电气系统试验 

    （ａ）  进行电气系统的试验室试验时： 

    （１）  该试验必须使用与飞机上所用相同的发电设备在实体模型上进行； 

    （２）  设备必须模拟配电线路和所接负载的电气特性，其模拟程度要能取得可靠的试

验结果； 



    （３）  试验室发电机传动装置，必须模拟飞机上实际的原动机对发电机加载（包括由

故障引起的加载）的反应。 

    （ｂ）  对于在试验室内或通过飞机地面试验不能适当模拟的每种飞行状态，必须进行

飞行试验。 

    灯 

    §２５．１３８１  仪表灯 

    （ａ）  仪表灯必须满足下列要求： 

    （１）  【提供足够的照明，使安全运行所必需的每个仪表、开关或其它装置易于判读，

除非有其它光源提供的充足照明。】 

    （２）  灯的安装应做到： 

    （ｉ）  遮蔽直射驾驶员眼睛的光线； 

    （ｉｉ）  使驾驶员看不到有害的反光。 

    （ｂ）  除非在每一预期的飞行条件下，不可调节亮度的仪表灯已令人满意，否则必须

有措施控制照明强度。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１３８３  着陆灯 

    （ａ）  每个着陆灯必须经过批准，其安装必须做到： 

    （１）  使驾驶员看不到有害的眩光； 

    （２）  使驾驶员不受晕影的不利影响； 

    （３）  为夜间着陆提供足够的光线。 

    （ｂ）  除了装在同一部位的几个着陆灯可以共用一个开关控制之外，每个着陆灯必须

有一个单独的开关。 

    （ｃ）  必须有手段，当着陆灯在放出位置时，向驾驶员发出指示。 

    §２５．１３８５  航行灯系统的安装 

    （ａ）  总则  航行灯系统中的每一部分必须满足本条中的有关要求，并且整个系统必

须满足§２５．１３８７至§２５．１３９７的要求。 

    （ｂ）  前航行灯  前航行灯必须由红灯和绿灯组成，其横向间距要尽可能大，朝前装

在飞机上，当飞机处于正常飞行姿态时，灯的光色为左红右绿。每个灯必须经过批准。 

    （ｃ）  后航行灯  后航行灯必须是白灯，要尽可能向后地装在尾部或每一机翼翼尖上，

并且必须经过批准。 

    （ｄ）  灯罩和滤色镜  每个灯罩或滤色镜必须至少是阻燃的，在正常使用中不得改变

颜色或形状，也不得有任何明显的灯光透射损失。 



    §２５．１３８７  航行灯系统二面角 

    （ａ）  除本条（ｅ）规定者外，所装的每个前、后航行灯在本条规定的二面角内，必

须显示无间断的灯光。 

    （ｂ）  左二面角（Ｌ）由两个相交的垂直平面组成，当沿着飞机纵轴向前看时，一个

平面与飞机纵轴平行，而另一个向左偏离第一个平面１１０度。 

    （ｃ）  右二面角（Ｒ）由两个相交的垂直平面组成，当沿着飞机纵轴向前看时，一个

平面与飞机纵轴平行，而另一个向右偏离第一个平面１１０度。 

    （ｄ）  后二面角（Ａ）由两个相交的垂直平面组成，当沿着飞机纵轴向后看时，这两

个平面分别向左、向右偏离通过飞机纵轴的垂直平面各７０度。 

    （ｅ）  如果根据§２５．１３８５（ｃ）尽可能向后安装的后航行灯，在本条（ｄ）

所定义的二面角Ａ内不能显示出无间断的灯光，则在该二面角内允许有一个或几个被遮蔽的

立体角，但其总和在下述圆锥体内不得超过０．０４球面度，该圆锥体以后航行灯为顶点，

母线与通过后航行灯的垂直线成３０度夹角。 

    §２５．１３８９  航行灯灯光分布和光强 

    （ａ）  总则  本条规定的光强必须用装有灯罩和滤色镜的新灯来测定。光强测定必须

在光源发光达到稳定值后进行（该稳定值指光源在飞机正常工作电压时的平均输出光通）。每

一航行灯灯光分布和光强必须满足本条（ｂ）的要求。 

    （ｂ）  前、后航行灯  前、后航行灯灯光分布和光强必须以左、右和后二面角范围内

水平平面内的最小光强、任一垂直平面内的最小光强和最大掺入光强表示，且必须满足下列

要求： 

    （１）  水平平面内的光强  水平平面（包含飞机纵轴并垂直于飞机对称平面的平面）

内各范围的光强必须等于或大于§２５．１３９１规定的相应值。 

    （２）  任一垂直平面内的光强  任一垂直平面（垂直于水平平面的平面）内各范围的

光强必须等于或大于§２５．１３９３规定的相应值，其中，Ⅰ为§２５．１３９１中规定

的该水平平面内相应角度的最小光强。 

    （３）  相邻光源间的掺入光强  相邻光源间的任何掺入光强均不得超过§２５．１３

９５中规定的相应值，但是当主光束的光强远大于§２５．１３９１和§２５．１３９３中

规定的最小值时，如果与主光束光强相比，掺入光强对主光源清晰度无不利影响，则可允许

有更大的掺入光强。当前航行灯光强峰值大于１００坎时，如果Ａ区内的掺入光强不大于航

行灯光强峰值的１０％，Ｂ区内的掺入光强不大于航行灯光强峰值的２．５％，则前航行灯

之间的掺入光强最大值可以超过§２５．１３９５中规定的相应值。 

    §２５．１３９１  前、后航行灯水平平面内的最小光强 



    每个航行灯的光强必须等于或大于下表规定的相应值： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

                  ｜自正前方向左或向  ｜  光  强 

二面角（相应灯光）｜                  ｜ 

                  ｜右偏离纵轴的角度  ｜（坎德拉） 

－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－｜－－－－－ 

左或右（前红光    ｜０°～１０°      ｜４０ 

或前绿光）        ｜１０°～２０°    ｜３０ 

                  ｜２０°～１１０°  ｜５ 

－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－｜－－－－－ 

后（后白光）      ｜１１０°～１８０°｜２０ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    §２５．１３９３  前、后航行灯任一垂直平面内的最小光强 

    每个航行灯的光强必须等于或大于下表规定的相应值： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

自水平平面向上或向下的角度｜  光  强 

－－－－－－－－－－－－－｜－－－－－ 

          ０°            ｜１．００Ｉ 

          ０°～５°      ｜０．９０Ｉ 

          ５°～１０°    ｜０．８０Ｉ 

          １０°～１５°  ｜０．７０Ｉ 

          １５°～２０°  ｜０．５０Ｉ 

          ２０°～３０°  ｜０．３０Ｉ 

          ３０°～４０°  ｜０．１０Ｉ 

          ４０°～９０°  ｜０．０５Ｉ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    §２５．１３９５  前·后航行灯的最大掺入光强 

    除§２５．１３８９（ｂ）（３）规定者外，航行灯掺入光强均不得超过下表规定的相应

值： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

                    ｜    最  大  光  强 

                    ｜－－－－－－－－－－－ 



    掺    入    光  ｜  Ａ  区  ｜  Ｂ  区 

                    ｜          ｜ 

                    ｜（坎德拉）｜（坎德拉） 

－－－－－－－－－－｜－－－－－｜－－－－－ 

左二面角内的绿光    ｜  １０    ｜    １ 

右二面角内的红光    ｜  １０    ｜    １ 

后二面角内的绿光    ｜  ５      ｜    １ 

后二面角内的红光    ｜  ５      ｜    １ 

左二面角内的后部白光｜  ５      ｜    １ 

右二面角内的后部白光｜  ５      ｜    １ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    表中： 

    （ａ）  Ａ区包括在相邻的二面角内通过光源并与 

共同边界面相交成大于１０°但小于２０°角的所有方向； 

    （ｂ）  Ｂ区包括在相邻的二面角内通过光源并与 

共同边界面相交成大于２０°角的所有方向。 

    §２５．１３９７  航行灯颜色规格 

    每一航行灯的颜色必须具有国际照明委员会规定的下列相应色度座标值： 

    （ａ）  航空红色 

    “ｙ”不大于０．３３５； 

    “ｚ”不大于０．００２。 

    （ｂ）  航空绿色 

    “ｘ”不大于０．４４０－０．３２０ｙ； 

    “ｘ”不大于ｙ－０．１７０； 

    “ｙ”不小于０．３９０－０．１７０ｘ。 

    （ｃ）  航空白色 

    “ｘ”不小于０．３００且不大于０．５４０； 

    “ｙ”不小于“ｘ－０．０４０”或“ｙ0 －０．０１０”，取小者； 

    “ｙ”不大于“ｘ＋０．０２０”，也不大于“０．６３６－０．４００ｘ”； 

    其中，“ｙ0 ”为普朗克幅射器相对于所论“ｘ”值的“ｙ”座标值。 

    §２５．１３９９  停泊灯 

    （ａ）  水上飞机或水陆两用飞机所需要的每个停泊灯的安装必须符合下列规定： 



    （１）  在大气洁净的夜间至少能够在２海里的距离内显示白光； 

    （２）  当该飞机在水上停泊或漂泊时，应尽可能显示最大无间断的灯光。 

    （ｂ）  可以使用外部吊灯。 

    §２５．１４０１  防撞灯系统 

    （ａ）  总则  飞机必须具有满足下列要求的防撞灯系统： 

    （１）  由一个或几个经批准的防撞灯组成，其安装部位应使其发射的光线不影响机组

的视觉，也不损害航行灯的明显性。 

    （２）  满足本条（ｂ）至（ｆ）的要求。 

    （ｂ）  作用范围  该系统必须有足够数量的灯，以照亮飞机周围重要的区域（从飞机

的外部形态和飞行特性考虑）。其作用范围必须至少达到飞机水平平面上、下各７５度范围内

的所有方向，但向后绕飞机纵轴等于０．１５球面度的立体角内，允许有一个或几个被遮蔽

的立体角，其总和不得超过０．０３球面度。 

    （ｃ）  闪光特性  该系统的布局，即光源数目、光束宽度、旋转速度以及其它特性，

必须给出４０至１００次／分的有效闪光频率。有效闪光频率指从远处看到的整个飞机防撞

灯系统的闪光频率。当系统有一个以上的光源时，对有效闪光频率的规定也适用于有重迭部

分的灯光区。在重迭区内，闪光频率可以超过１００次／分，但不得超过１８０次／分。 

    （ｄ）  颜色  防撞灯必须为航空红色或航空白色，且必须满足§２５．１３９７的有

关要求。 

    （ｅ）  光强  装上红色滤色镜（如使用时）测定并以“有效”光强表示的所有垂直平

面内的最小光强，必须满足本条（ｆ）的要求。必须采用下列关系式： 

            ｔ2 

          ∫    Ｉ（ｔ）ｄｔ 

            ｔ1 

    Ｉe ＝－－－－－－－－－－－ 

          ０．２＋（ｔ2 －ｔ1 ） 

    式中： 

    Ｉe 为有效光强（坎德位）； 

    Ｉ（ｔ）为作为时间的函数的瞬时光强； 

    ｔ2 －ｔ1 为闪光持续时间（秒）。 

    通常，选择ｔ2 和ｔ1 使有效光强等于ｔ2 和ｔ1 时的瞬 

时光强，即可得到有效光强的最大值。 

    （ｆ）  防撞灯的最小有效光强  每个防撞灯的有 



效光强必须等于或大于下表规定的相应值： 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

水平平面向上或向下的角度｜有效光强（坎德拉） 

－－－－－－－－－－－－｜－－－－－－－－－ 

        ０°～５°      ｜    ４００ 

        ５°～１０°    ｜    ２４０ 

        １０°～２０°  ｜    ８０ 

        ２０°～３０°  ｜    ４０ 

        ３０°～７５°  ｜    ２０ 

－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

    §２５．１４０３  机翼探冰灯 

    除非使用限制规定在已知或预报有结冰条件下禁止作夜间飞行，否则必须有措施来照亮

或以其它方式确定机翼临界部位（从积冰观点考虑）的冰聚积情况。所采用的照明方式必须

不会产生防碍机组成员执行其任务的眩光或反光。 

    安全设备 

    §２５．１４１１  总则 

    （ａ）  【可达性  机组应急使用的安全设备必须易于接近。】 

    （ｂ）  存放设施  必须备有存放所需应急设备的设施，该存放设施必须满足下列要求： 

    （１）  布置得使应急设备可以直接取用，而且其位置明显易见； 

    （２）  能保护安全设备免受无意中的损坏。 

    （ｃ）  应急出口离机设备  §２５．８０９（ｆ）要求的应急出口离机设备的存放设

施，必须设置在规定使用这些设备的应急出口处。 

    （ｄ）  救生筏 

    （１）  §２５．１４１５所述救生筏的存放设施，必须能够存放足够数量的救生筏，

以容纳对于申请水上迫降合格审定的最大乘员数目。 

    （２）  救生筏必须存放在出口附近，在水上迫降时能够通过该出口投出救生筏。 

    （３）  自动地或遥控地投到机外的救生筏，必须用§２５．１４１５规定的固定绳连

接在飞机上。 

    （４）  每一手提式救生筏的存放设施必须使救生筏能够迅速解脱，带往非原定的出口

处使用。 

    （ｅ）  远距信号发射装置  §２５．１４１５要求的远距信号装置的存放设施，必须

靠近水上迫降时可以使用的出口处。 



    （ｆ）  救生衣存放设施  §２５．１４１５规定的救生衣存放设施必须根据申请水上

迫降合格审定的乘员总数，能为每个乘员存放一件救生衣，每件救生衣必须存放在每个就座

的乘员易取的部位。 

    （ｇ）  救生绳存放设施  如果按§２５．８０１规定申请水上迫降合格审定，则必须

备有存放救生绳的设施。对这些设施规定如下： 

    （１）  能够在机身两侧各系一根救生绳； 

    （２）  布置得使乘员在水上迫降后，能依靠这些救生绳暂留在机翼上。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４１３  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４１５  水上迫降设备 

    （ａ）  【根据§２５．８０１规定申请水上迫降合格审定的飞机所用的以及中国民用

航空总局有关营运规定要求的水上迫降设备，必须满足本条要求。】 

    （ｂ）  救生筏和救生衣必须经过批准。此外，还符合下列规定： 

    （１）  除非备有足够容量的多余救生筏，否则在额定容量最大的一只救生筏一旦损失

时，其余救生筏的浮力和超额装载容量，必须能容纳机上全部乘员； 

    （２）  每只救生筏必须带有一根拖曳绳和一根固定绳。固定绳要设计成能把救生筏系

留在飞机附近，而在飞机完全沉入水中时又能脱开。 

    （ｃ）  每只救生筏上必须备有经批准的营救设备。 

    （ｄ）  【其中一只救生筏上必须有一台经批准的营救型应急定位发射机供使用。】 

    （ｅ）  飞机未按§２５．８０１水上迫降的规定来作合格审定，又无经批准的救生衣

时，必须为每个乘员提供经批准的漂浮装置。此种漂浮装置必须放在每个就座的乘员易取的

部位。而且必须能很快从飞机上取下。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４１６  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４１９  防冰 

    【如果申请带有防冰设施的合格审定，飞机必须能在附录Ｃ确定的连续和间断的最大结

冰状态下安全运行。为确认这一点，采用下列验证方法： 

    【（ａ）  必须通过分析确认，飞机在各种运行形态下其各种部件的防冰是足够的； 

    【（ｂ）  为了验证防冰分析结果，检验各种结冰异常情况，演示防冰系统及其部件的有

效性，必须对飞机或其部件在各种运行形态和经测定的自然大气结冰条件下进行飞行试验，



而且在必要时，还应采用下列一种或几种方法进行验证： 

    【（１）  对部件或部件的模型进行实验室干燥空气试验或模拟结冰试验，或两者的组合； 

    【（２）  对整个防冰系统或单独对系统部件在干燥空气中进行飞行试验； 

    【（３）  对飞机或飞机部件在测定的模拟结冰条件下进行飞行试验。 

    【（ｃ）  当防冰或除冰系统的功能不正常时，必须有琥珀色戒备灯或等效的戒备信息向

机组报警。】 

    （ｄ）  对涡轮发动机飞机，本条的防冰规定可视为主要适用于机体。至于动力装置的

安装，可以认为本部Ｅ分部中的某些附加规定是适用的。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４２１  扩音器 

    如果装有扩音器，必须有固定措施，在扩音器受到§２５．５６１（ｂ）（３）规定的极

限惯性力时能够将其固定住。 

    【§２５．１４２３  机在广播系统】 

    【中国民用航空总局有关规定要求的机内广播系统必须满足以下要求： 

    【（ａ）  当飞机在飞行中或地面停放时，当所有发动机和辅助动力装置关车或失效后，

或者依靠发动机和辅助动力装置连续工作的所有电源断开或失效后，仍然能够按下列时间要

求向机内广播系统供电； 

    【（１）  在所有其它电源均不工作，所有其它用电设备与机内广播系统使用同一电源继

续供电的情况下，至少连续工作１０分钟时间，其中由飞行机组成员和客舱机组成员发布通

告的累计时间至少为５分钟。 

    【（２）  还须加上机内广播系统处于准备状态所需的时间，或者由同一电源供电和安全

飞行必不可少的或应急情况下必需的任何其它用电设备所需的供电时间。 

    【（ｂ）  处于客舱内可接近机内广播系统位置的空中服务员能够在１０秒钟内使该系统

工作。 

    【（ｃ）  能被所有在旅客座位上、厕所内、空中服务员座位上和工作位置处的人员听明

白。 

    【（ｄ）  使系统设计成不会因话筒不使用、未收存的影响而不能工作。 

    【（ｅ）  能独立工作而与任何必要的机组机内通话系统无关。 

    【（ｆ）  能从驾驶舱两个飞行机组成员工作位置中任一处直接取用。 

    【（ｇ）  对于每一个和空中服务员座位邻近的、所要求的与地板齐平的旅客应急出口，

应设置一个使坐着的空中服务员易于取用的话筒，若出口之间非常接近，当坐着的空中服务

员能够直接口头联系时，一个话筒也可供一个以上的出口使用。】 



    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    其它设备 

    §２５．１４３１  电子设备 

    （ａ）  在表明无线电和电子设备及其安装符合§２５．１３０９（ａ）和（ｂ）的要

求时，必须考虑临界环境条件。 

    （ｂ）  无线电和电子设备的供电必须按照§２５．１３５５（ｃ）的要求。 

    （ｃ）  无线电和电子设备、控制装置和导线，必须安装成在任一部件或系统工作时，

对民用航空规章所要求的任何其它无线电和电子部件或系统的同时工作不会有不利影响。 

    §２５．１４３３  真空系统 

    【除了正常的释压以外，还必须有措施能在输出空气温度变为不安全时，自动地释放真

空泵排气管路中的压力。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４３５  液压系统 

    （ａ）  【设计 

    （１）  液压系统每个元件，必须设计成能够承受设计工作压力载荷与可能作用其上的

结构限制载荷的组合载荷，而不产生妨碍其预定功能的变形。 

    （２）  【液压系统每个元件，必须能够无损坏地承受１．５倍的设计工作压力与有合

理可能同时产生的结构极限载荷的组合载荷。设计工作压力为除瞬时压力外的最大正常工作

压力。】 

    （ｂ）  试验【与分析】 

    （１）  必须用完整的液压系统进行静压试验，以表明其能够承受１．５倍的设计工作

压力而系统的任何部分均无妨碍完成其预定功能的变形。结构件与液压系统元件之间必须有

足够的间隙，并且不得出现有害的永久变形。为进行该试验，可使释压阀不工作以便施加所

要求的压力。 

    （２）  【必须通过功能试验、耐久试验及各种分析来表明液压系统符合§２５．１３

０９的要求。必须在飞机上或实体模型装置上对整个系统或有关的分系统进行试验，以确定

其性能及与机上其它系统的相互关系是否正常。功能试验必须包括对液压系统失效状态的模

拟。耐久试验必须模拟预期在服役中重复出现的完整飞行过程。凡在试验期间出现损坏的元

件都必须加以改进以便纠正设计中的缺陷。必要时，还必须重新进行充分的试验。必须对液

压系统元件及液压系统有关部分的工作条件和环境条件进行模拟，模拟的程度要达到能够评

价环境影响。表明符合§２５．１３０９时，必须考虑下列情况： 

    （ｉ）  静载荷和动载荷，包括空中载荷、地面载荷、驾驶员载荷、流体静力载荷、惯



性载荷及受热引起的载荷，以及上述载荷的组合； 

    （ｉｉ）  运动、振动、压力瞬变和疲劳； 

    （ｉｉｉ）  磨蚀、腐蚀和侵蚀； 

    （ｉｖ）  液压油与材料的相容性； 

    （ｖ）  泄漏和磨损。】 

    （ｃ）  防火  使用可燃液压油的液压系统，必须满足§２５．８６３、§２５．１１

８３、§２５．１１８５和§２５．１１８９的有关要求。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４３８  增压系统和气动系统 

    （ａ）  增压系统元件必须分别进行压力值为最大正常工作压力２倍的破坏压力试验和

１．５倍的验证压力试验。 

    （ｂ）  气动系统元件必须分别进行压力值为最大正常工作压力３倍的破坏压力试验和

１．５倍的验证压力试验。 

    （ｃ）  可以用分析或分析和试验相结合的方法，来代替本条（ａ）或（ｂ）要求的各

项试验，条件是适航当局认为该方法与所要求的试验等效。 

    §２５．１４３９  防护性呼吸设备 

    （ａ）  如果有Ａ级、Ｂ级或Ｅ级货舱，则必须装有防护性呼吸设备供相应的机组成员

使用。此外，凡是飞行中允许机组成员停留的机上每个单独隔舱（包括上下厨房）内，都必

须按照在任何运行情况下该区域内预计会有的机组成员最多人数安装防护性呼吸设备。 

    （ｂ）  对于本条（ａ）或民用航空规章任何营运规则所要求的防护性呼吸设备，采用

下列规定： 

    （１）  防护性呼吸设备的设计，必须保护飞行机组在驾驶舱执勤和货舱灭火时不受烟、

二氧化碳和其它有害气体的影响； 

    （２）  防护性呼吸设备必须含有下列任一种面罩： 

    （ｉ）  盖住眼、鼻和嘴的面罩； 

    （ｉｉ）  盖住鼻、嘴的面罩，另加保护眼睛的附属设备。 

    （３）  使用防护性呼吸设备时，飞行机组必须能在其指定的执勤岗位上使用无线电设

备和相互通话； 

    （４）  防护性呼吸设备保护眼睛的部分，不得对视觉有明显的不利影响，还必须允许

佩戴矫正视力的眼镜； 

    （５）  在２，４００米（８，０００英尺）压力高度下，每分钟３０升（ＢＴＰＤ，

即体内温度３７℃，周围压力，干燥气体）呼吸分钟量时，防护性呼吸设备必须能向每名机



组成员持续输送１５分钟用氧量。如果采用肺式供氧系统，则在２１℃（７０°Ｆ）和１０

１，３２５帕（７６０毫米汞柱）压力下能供３００升自由氧，即认为能在规定高度和分钟

量条件下持续供氧１５分钟。如果采用连续供氧防护性呼吸系统（包括带有标准贮气囊的面

罩），则在２，４００米（８，０００英尺）时氧气流量为每分钟６０升（海平面为每分钟４

５升），并且在２１℃（７０°Ｆ）和１０１，３２５帕（７６０毫米汞柱）压力下能供６０

０升自由氧，即认为能在规定高度和分钟量条件下持续供氧１５分钟。 

    （６）  防护性呼吸设备必须满足§２５．１４４１（ｂ）和（ｃ）的要求。 

    §２５．１４４１  氧气设备和供氧 

    （ａ）  如果申请装有补氧设备的合格审定，则该设备必须满足本条和§２５．１４４

３至§２５．１４５３的要求。 

    （ｂ）  氧气系统本身、其使用方法以及对其它部件的影响必须均无危险性。 

    （ｃ）  必须具有使机组在飞行中能迅速确定每个供氧源可用氧量的装置。 

    （ｄ）  如果飞机按在１２，０００米（４０，０００英尺）以上运行申请合格审定，

则其氧气流量和氧气设备必须经过批准。 

    §２５．１４４３  最小补氧流量 

    （ａ）  如果装有飞行机组成员使用的连续供氧设备，则每分钟呼吸１５升（ＢＴＰＳ，

即体内温度３７℃，周围压力及饱和水气），且（保持固定呼吸时间间隔的）潮气量为７００

毫升时，每一机组成员所需的最小补氧流量，不得小于保持吸气平均气管氧分压为１９，８

６５帕（１４９毫米汞柱）所需的氧流量。 

    （ｂ）  如果装有飞行机组成员使用的肺式供氧设备，则每分钟呼吸２０升（ＢＴＰＳ）

时，每一机组成员所需的最小补氧流量，座舱压力高度低于和等于１０，５００米（３５，

０００英尺）时，不得小于保持吸气平均气管氧分压为１６，２６５帕（１２２毫米汞柱）

所需的氧流量；座舱压力高度在１０，５００米至１２，０００米（３５，０００至４０，

０００英尺）之间时，不得小于保持含氧百分比为９５所需的氧流量。此外，必须具有可供

机组成员选用纯氧的手段。 

    （ｃ）  对于旅客和客舱服务员，在不同的座舱压力高度上每人所需的最小补氧流量，

不得小于在使用氧气设备（包括面罩）时保持下述吸气平均气管氧分压所需的氧流量： 

    （１）  座舱压力高度超过３，０００米（１０，０００英尺）直到５，６００米（１

８，５００英尺），每分钟呼吸１５升（ＢＴＰＳ），且（保持固定呼吸时间间隔的）最大潮

气量为７００毫升时，平均气管氧分压为１３，３３２帕（１００毫米汞柱）； 

    （２）  座舱压力高度超过５，６００米（１８，５００英尺）直至１２，０００米（４

０，０００英尺），每分钟呼吸３０升（ＢＴＰＳ），且（保持固定呼吸时间间隔的）潮气量



为１，１００毫升时，平均气管氧分压为１１，１７２帕（８３．８毫米汞柱）。 

    （ｄ）  如果装有急救供氧设备，则供每人使用的最小氧流量每分钟不得小于４升（Ｓ

ＴＰＤ，即标准状态：０℃，１０１，３２５帕（７６０毫米汞柱），干燥气体）。然而，可

使用某种手段在任何座舱高度下将每分钟氧流量减到不少于２升（ＳＴＰＤ），以急救用氧者

每人每分钟３升的平均氧流量为依据来确定需用氧量。 

    （ｅ）  如果装有供机组成员使用的手提式氧气设备，则最小补氧流量与本条（ａ）或

（ｂ）规定的相同，取适用者。 

    §２５．１４４５  氧气分配系统设置的规定 

    （ａ）  当向机组和旅客均供氧时，分配系统必须按下列两种方式之一进行设计： 

    （１）  一个氧源供给值勤的飞行机组，另用单独的氧源供给旅客和其他机组成员； 

    （２）  共用一个氧源，但是应有设施能为值勤的飞行机组单独保留所需的最小用氧量。 

    （ｂ）  手提的连续供氧式、稀释肺式或纯氧肺式供氧装置均可用来满足机组或旅客呼

吸的要求。 

    §２５．１４４７  分氧装置设置的规定 

    如果装有分氧装置，则采用下列规定： 

    （ａ）  每一需补氧的乘员必须有各自的分氧装置，分氧装置必须设计成能盖住口鼻，

并且必须具有合适的手段将其保持在面部，飞行机组的补氧面罩必须备有使用通话器的设施； 

    （ｂ）  如果申请运行高度低于和等于７，６００米（２５，０００英尺）的合格审定，

则供每一机组成员立即使用的供氧接头和分氧设备，必须位于易取处，其他乘员所用的供氧

接头和分氧设备，必须设置在能够满足民用航空规章营运规则的要求来使用氧气的位置上； 

    （ｃ）  如果申请运行高度超过７，６００米（２５，０００英尺）的合格审定，则必

须有符合下列规定的分氧设备： 

    （１）  必须有接在供氧接头上可供每个乘员就座时立即使用的分氧装置，如果申请运

行高度超过９，０００米（３０，０００英尺）的合格审定，则提供所需氧流量的分氧装置

必须在座舱压力高度超过４，５００米（１５，０００英尺）之前自动送达乘员处，并且必

须为机组设置手动装置，在自动系统失效时能使分氧装置立即可供使用。分氧装置及供氧口

的总数必须比座位数至少多１０％，多余的分氧装置必须尽可能均匀地分布在整个座舱内； 

    （２）  在驾驶舱内值勤的每一飞行机组成员，必须拥有肺式供氧设备。此外，每一飞

行机组成员必须拥有已接在供氧接头上的速戴型分氧装置，当其坐在自己工作位置上时可以

立即取用。该供氧装置的设计与安装应满足下列要求： 

    （ｉ）  能用一只手在五秒钟内把分氧装置从其待用位置上取下戴到脸上，正确地固定

好，密封妥当并按需要供氧，而不碰掉眼镜或延误执行应急任务； 



    （ｉｉ）  在戴上分氧装置时，能够完成正常的通信联络任务。 

    （３）  在下列各处必须至少各设两个与本条（ｃ）（１）要求的类型相似的供氧口和分

氧装置： 

    （ｉ）  每个盥洗室； 

    （ｉｉ）  每个厕所（如与盥洗室分开）。 

    （４）  手提式供氧设备必须能供每个客舱服务员立即使用。 

    §２５．１４４９  判断供氧的措施 

    必须设置使机组能够判定是否正在向分氧装置供氧的措施。 

    §２５．１４５０  化学氧气发生器 

    （ａ）  本条所述的化学氧气发生器定义为通过化学反应产生氧气的装置。 

    （ｂ）  化学氧气发生器必须按照下列要求进行设计和安装： 

    （１）  发生器在工作时所产生的表面温度，不得对飞机或机上乘员造成危害； 

    （２）  必须备有释放可能有危险的内部压力的措施。 

    （ｃ）  除了满足本条（ｂ）的要求外，能靠更换发生器元件连续工作的携带式化学氧

气发生器，还必须附有标牌来说明下列事项： 

    （１）  氧气流量（升／分）； 

    （２）  可更换的发生器元件的持续供氧时间（分钟）； 

    （３）  警告可更换的发生器元件可能发热，除非元件的构造使其表面温度不会超过３

８℃（１００°Ｆ）。 

    §２５．１４５１  【〔删除〕】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４５３  防止氧气设备破裂的规定 

    加压氧气瓶和氧气瓶与切断阀之间的管路必须满足下列要求： 

    （ａ）  对不安全的温度应有防护措施； 

    （ｂ）  其位置应使撞损着陆时破裂的概率和危险减至最小。 

    §２５．１４５５  易冻液体的排放 

    如果在飞行中或地面运行时可以将易冻液体排出机外，则排放嘴的设计和位置必须防止

由于排液而在飞机上结成危险量的冰。 

    §２５．１４５７  驾驶舱录音机 

    （ａ）  民用航空规章营运规则所要求的每台驾驶舱录音机必须经过批准，并且其安装

必须能够记录下列信息： 

    （１）  通过无线电在飞机上发出或收到的通话； 



    （２）  驾驶舱内飞行机组成员的对话； 

    （３）  驾驶舱内飞行机组成员使用飞机内话系统时的通话； 

    （４）  进入耳机或扬声器中的导航或进场设备的通话或音频识别信号； 

    （５）  飞行机组成员使用旅客广播系统时的通话（如果装有旅客广播系统，并根据本

条（ｃ）（４）（ｉｉ）的要求有第四通道可用）。 

    （ｂ）  必须在驾驶舱内安装一只区域话筒来满足本条（ａ）（２）的记录要求。话筒要

安装在最佳位置，能够记录正、副驾驶员工作位置上进行的对话，以及记录驾驶舱内其他机

组成员面向正、副驾驶员工作位置时的对话。话筒的定位必须使得在飞行中驾驶舱噪声条件

下所记录和重放的录音通信的可懂度尽可能高，如有必要，应对录音机的前置放大器和滤波

器进行调整或补偿。评价可懂度时可以把记录反复重放，用听觉或目视来判断。 

    （ｃ）  每台驾驶舱录音机的安装必须将本条（ａ）规定的通话或音频信号根据不同声

源分别录在下列通道上： 

    （１）  第一通道，来自正驾驶员工作位置上的每个【吊杆式、氧气面罩式或手持式】

话筒、耳机或扬声器； 

    （２）  第二通道，来自副驾驶员工作位置上的每个【吊杆式、氧气面罩式或手持式】

话筒、耳机或扬声器； 

    （３）  第三通道，来自安装在驾驶舱内的区域话筒； 

    （４）  第四通道： 

    （ｉ）  来自第三和第四名机组成员工作位置上的每个【吊杆式、氧气面罩式或手持式】

话筒、耳机或扬声器； 

    （ｉｉ）  来自驾驶舱内与旅客广播系统一起使用的每个话筒，如果此信号未被别的通

道所拾取（条件是不要求配置本条（ｃ）（４）（ｉ）中规定的工作位置，或该工作位置的信

号由另一通道所拾取）。 

    【（５）  不论机内通话话筒按键开关处于何种位置，必须将本条（ｃ）（１）、（２）和

（４）所述的话筒接收到的所有声音尽可能不间断地记录下来。该设计必须保证只有在使用

机内通话机、乘客广播系统或无线电发送机时才会对飞行机组产生侧音。】 

    （ｄ）  每台驾驶舱录音机的安装必须符合下列规定： 

    （１）  其供电应来自对驾驶舱录音机的工作最为可靠的汇流条，而不危及对重要负载

或应急负载的供电； 

    （２）  应备有自动装置，在撞损冲击后１０分钟内，能使录音机停止工作并停止各抹

音装置的功能； 

    （３）  应备有音响或目视装置，能在飞行前检查录音机工作是否正常。 



    （ｅ）  记录容器的位置和安装，必须能将撞损冲击使该容器破裂，以及随之起火而毁

坏记录的概率减至最小。为满足这一要求，该容器必须尽可能安装在后部，但不得装在冲击

时尾吊发动机可能撞坏容器的部位（不必装在增压舱之外）。 

    （ｆ）  如果驾驶舱录音机装有抹音装置，其安装设计必须使误动的概率以及在撞损冲

击时抹音装置工作的概率减至最小。 

    （ｇ）  每个记录容器必须符合下列规定： 

    （１）  外观为鲜橙色或鲜黄色； 

    （２）  在其外表面固定有反射条，以利于发现它在水下的位置； 

    （３）  当民用航空规章的营运规则有要求时，在容器上装有或联有水下定位装置，其

固定方式要保证在撞损冲击时不大可能分离。 

    〔１９９０年７月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４５９  飞行记录器 

    （ａ）  民用航空规章营运规则所要求的每一飞行记录器的安装必须满足下列要求： 

    （１）  飞行记录器应获得空速、高度和航向数据，数据的来源符合§２５．１３２３、

§２５．１３２５和§２５．１３２７中相应的精度要求； 

    （２）  垂直加速度传感器应刚性固定，其纵向位置在批准的飞机重心范围之内，或在

这一范围前或后不超过飞机平均气动力弦２５％处； 

    （３）  其供电应来自对飞行记录器的工作最为可靠的汇流条，而不危及对重要负载或

应急负载的供电； 

    （４）  应备有音响或目视装置，能在飞行前检查【记录器是否正常在储存装置中记录

数据。】 

    （５）  除了由发动机驱动的发电机系统单独供电的记录器外，应备有自动装置，在撞

损冲击后１０分钟内，能使具有数据抹除装置的记录器停止工作并停止抹除装置的功能； 

    （６）  应备有记录下述信息的手段，能够由该信息来确定同空中交通管制中心进行每

一次无线电联络的时间。 

    （ｂ）  每个非弹出式记录器容器的位置和安装必须能将撞损冲击使该容器破裂，以及

随之起火而毁坏记录的概率减至最小。为满足这一要求，该容器必须尽可能安装在后部，但

不得装在冲击时尾吊发动机可能撞坏容器的部位（不必装在增压舱之后）。 

    （ｃ）  必须确定飞行记录器的空速、高度和航向读数同正驾驶员仪表上相应读数（考

虑修正系数）之间的相互关系。此关系必须复盖飞机飞行的空速范围、飞机的高度限制范围

和３６０°航向范围，相互关系可在地面上用合适的方法确定。 

    （ｄ）  每个记录容器必须符合下列规定： 



    （１）  外观为鲜橙色或鲜黄色； 

    （２）  在其外表面固定有反射条，以利于发现它在水下的位置； 

    （３）  当民用航空规章的营运规则有要求时，在容器上装有或联有水下定位位置，其

固定方式要保证在撞损冲击时不大可能分离。 

    【（ｅ）  应对飞机的任何新颖或独特的设计或使用特性进行评价，以决定是否有专用参

数必须记录在飞行记录器上以增加或代替现有要求。】 

    〔１９９０年７月１８日第二次修订〕 

    §２５．１４６１  含高能转子的设备 

    （ａ）  含高能转子的设备必须符合本条（ｂ）或（ｃ），或（ｄ）的规定。 

    （ｂ）  设备中的高能转子必须能承受因故障、振动、异常速度和异常温度引起的损伤。

此外，还要满足下列要求： 

    （１）  辅助转子机匣必须能包容住高能转子叶片破坏所引起的损伤； 

    （２）  设备控制装置、系统和仪表设备必须合理地保证，在服役中不会超过影响高能

转子完整性的使用限制。 

    （ｃ）  必须通过试验表明，含高能转子的设备能包容住高能转子在最高速度下发生的

任何破坏（当正常的速度控制装置不工作时能达到的最高速度）。 

    （ｄ）  含高能转子的设备必须安装在转子破坏时既不会危及乘员，也不会对继续安全

飞行有不利影响的部位。 

    Ｇ分部  使用限制和资料 

    §２５．１５０１  总则 

    （ａ）  必须制定§２５．１５０３至§２５．１５３３所规定的每项使用限制以及为

安全使用所必需的其它限制和资料。 

    （ｂ）  必须按§２５．１５４１至§２５．１５８７的规定，使这些使用限制和为安

全运行所必需的其它资料可供机组人员使用。 

    使用限制 

    §２５．１５０３  空速限制：总则 

    当空速限制是重量、重量分布、高度或Ｍ数的函数时，必须制定与这些因素的每种临界

组合相应的限制。 

    §２５．１５０５  最大使用限制速度 

    最大使用限制速度（ＶMO／ＭMO－空速或Ｍ数，在特定高度取其临界者）指在任何飞行

状态（爬行、巡航或下降）下，都不得故意超过的速度，但在试飞或驾驶员训练飞行中，经

批准可以使用更大的速度。ＶMO／ＭMO 必须制定成不高于设计巡航速度Ｖc ，并充分低于Ｖ



D ／ＭD 或ＶDF／ＭDF。使得飞行中极不可能无意中超过后一速度。ＶMO／ＭMO 与ＶD ／Ｍ

D 或ＶDF／ＭDF 之间的速度余量不得小于按§２５．３３５（ｂ）确定的余量，或按§２５．２

５３进行试飞时认为是必需的余量。 

    §２５．１５０７  机动速度 

    必须制定机动速度。该速度不得超过按§２５．３３５（ｃ）确定的设计机动速度ＶA 。 

    §２５．１５１１  襟翼展态速度 

    必须制定对应于各襟翼位置和发动机功率（推力）的襟翼展态速度ＶFE。该速度不得超

过按§２５．３３５（ｅ）和§２５．３４５所选定的设计襟翼速度ＶF 。 

    §２５．１５１３  最小操纵速度 

    必须将按§２５．１４９确定的最小操纵速度ＶMC 制定为使用限制。 

    §２５．１５１５  有关起落架的速度 

    （ａ）  所制定的起落架收放速度ＶLO，不得超过按§２５．７２９和由飞行特性所确

定的安全收、放起落架的飞行速度。如果放起落架的飞行速度和收起落架的速度不同。则必

须将这两种速度分别标为ＶLO(EXT) 和ＶLO(RET) 。 

    （ｂ）  所制定的起落架伸态速度ＶLE，不得超过起落架锁定在完全放下位置时能安全

飞行的速度和按§２５．７２９确定的速度。 

    §２５．１５１９  重量、重心和载重分布 

    必须将按§２５．２３至§２５．２７确定的飞机重量、重心和载重分布的限制制定为

使用限制。 

    §２５．１５２１  动力装置限制 

    （ａ）  总则  必须制定本条规定的动力装置限制。该限制不得超过发动机或螺旋桨型

号合格证中的相应限制，【也不得超过作为符合本部任何其它要求依据的限制值。】 

    【（ｂ）  活塞发动机装置  对活塞发动机装置，必须制定与下列参数有关的使用限制： 

    【（１）  在临界压力高度和海平面压力高度下并在下述功率下的马力或扭矩、转速、进

气压力和持续时间： 

    【（ｉ）  最大连续功率（根据适用情况，相应于非增压工作状态或每一种增压工作状态）； 

    【（ｉｉ）  起飞功率（根据适用情况，相应于非增压工作状态或每一种增压工作状态）； 

    【（２）  燃油品级或规格； 

    【（３）  汽缸头温度和滑油温度； 

    【（４）  其限制值已定为发动机型号合格证构成部分的任一其它参数，但对于因装置的

设计或其它规定限制而不会在正常工作期间超过的参数，则不必制定限制值。 

    【（ｃ）  涡轮发动机装置  对涡轮发动机装置，必须制定与下列参数有关的使用限制： 



    【（１）  在下述功率下的发动机马力、扭矩或推力、转速、燃气温度和持续时间： 

    【（ｉ）  最大连续功率或推力（根据适用情况，相应于加力或非加力工作状态）； 

    【（ｉｉ）  起飞功率或推力（根据适用情况，相应于加力或非加力工作状态）； 

    【（２）  燃油牌号或规格； 

    【（３）  其限制值已定为发动机型号合格证构成部分的任一其它参数，但对于因装置的

设计或其它规定限制而不会在正常工作期间超过的参数，则不必制定限制值。 

    【（ｄ）  周围温度  必须制定周围温度限制（如装有防寒装置，包括对该装置的限制），

其值为按照§２５．１０４３（ｂ）制定的最高周围大气温度。】 
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    §２５．１５２２  辅助动力装置限制 

    如果飞机上装有辅助动力装置，必须将为辅助动力装置制定的各项限制，包括使用类别，

规定为飞机的使用限制。 

    §２５．１５２３  最小飞行机组 

    必须考虑下列因素来规定最小飞行机组，使其足以保证安全运行： 

    （ａ）  每个机组成员的工作量； 

    （ｂ）  有关机组成员对必需的操纵器件的可达性和操作简易性； 

    （ｃ）  按§２５．１５２５所核准的运行类型。 

    附录Ｄ阐述了按本条要求确定最小飞行机组时采用的准则。 

    §２５．１５２５  运行类型 

    飞机限用的运行类型按其适航审定所属类别及所装设备来制定。 

    §２５．１５２７  最大使用高度 

    必须制定受飞行、结构、动力装置、功能或设备的特性限制所允许运行的最大高度。 

    §２５．１５２９  持续适航文件 

    申请人必须根据本部附录Ｈ编制适航当局可接受的持续适航文件。如果有计划保证在交

付第一架飞机之前或者在颁发标准适航证之前完成这些文件，则这些文件在型号合格审定时

可以是不完备的。 

    §２５．１５３１  机动飞行载荷系数 

    必须制定载荷系数限制。该限制不得超过由§２５．３３３（ｂ）中的机动包线确定的

正限制载荷系数。 

    §２５．１５３３  附加使用限制 

    （ａ）  必须制定下列附加使用限制： 

    （１）  必须制定最大起飞重量，对于这些重量应表明飞机符合本部有关条款（包括在



不同高度和周围温度下满足§２５．１２１（ａ）至（ｃ）的起飞爬升的规定）； 

    （２）  必须制定最大着陆重量，对于这些重量应表明飞机符合本部有关条款（包括在

不同高度和周围温度下满足§２５．１１９和§２５．１２１【（ｄ）】的着陆爬升和进场爬

升的规定）； 

    （３）  必须制定最小起飞距离，对这些距离应表明飞机符合本部有关条款（包括在不

同重量、高度、温度、风分量和跑道坡度下满足§２５．１０９和§２５．１１３的规定）。 

    （ｂ）  各种可变因素（例如高度、温度、风和跑道坡度）的极限值。均指表明飞机符

合本部有关条款的极限值。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    标记和标牌 

    §２５．１５４１  总则 

    （ａ）  飞机必须装有： 

    （１）  规定的标记和标牌； 

    （２）  如果具有不寻常的设计、使用或操纵特性，为安全运行所需的附加的信息、仪

表标记和标牌。 

    （ｂ）  本条（ａ）中规定的每一标记和标牌必须符合下列要求： 

    （１）  示于醒目处； 

    （２）  不易擦去、走样或模糊。 

    §２５．１５４３  仪表标记：总则 

    每一仪表标记必须符合下列要求： 

    （ａ）  当标记位于仪表的玻璃罩上时，有使玻璃罩与刻度盘盘面保持正确定位的措施； 

    （ｂ）  【每一仪表标记必须使相应机组人员清晰可见。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１５４５  空速限制信息 

    §２５．１５８３（ａ）所要求的空速限制信息必须为飞行机组易于辩读和理解。 

    §２５．１５４７  磁航向指示器 

    （ａ）  在磁航向指示器上或其近旁必须装有符合本条要求的标牌。 

    （ｂ）  标牌必须标明在发动机工作的平飞状态该仪表的校准结果。 

    （ｃ）  标牌必须说明在无线电接收机打开还是关闭的情况下进行上述校准。 

    （ｄ）  每一校准读数必须用增量不大于４５°的磁航向角表示。 

    §２５．１５４９  动力装置和辅助动力装置仪表 

    每个需用的动力装置和辅助动力装置仪表，必须根据仪表相应的型别，符合下列要求： 



    （ａ）  最大安全使用限制和（如有）最小安全使用限制用红色径向射线或红色直线标

示； 

    （ｂ）  正常使用范围用绿色弧线或绿色直线标示，但不得超过最大和最小安全使用限

制； 

    （ｃ）  起飞和预警范围用黄色弧线或黄色直线标示； 

    （ｄ）  发动机、辅助动力装置或螺旋桨因振动应力过大而需加以限制的转速范围用红

色弧线或红色直线标示。 

    §２５．１５５１  滑油油量指示器 

    【滑油油量指示器的标记必须迅速而准确地指示滑油油量。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１５５３  燃油油量表 

    如果任一油箱的不可用燃油超过３．８升（１美加仑）和该油箱容量的５％中之大者，

必须在其油量表上从校准的零读数到平飞姿态下能读得的最小读数用红色弧线标示。 

    §２５．１５５５  操纵器件标记 

    （ａ）  除飞行主操纵器件和功能显而易见的操纵器件外。必须清晰地标明驾驶舱内每

一操纵器件的功能和操作方法。 

    （ｂ）  每一气动力操纵器件必须按§２５．６７７和§２５．６９９的要求来标示。 

    （ｃ）  对动力装置燃油操纵器件有下列要求： 

    （１）  必须对燃油箱转换开关的操纵器件作出标记，指明相应于每个油箱的位置和相

应于每种实际存在的交叉供油状态的位置； 

    （２）  为了安全运行，如果要求按特定顺序使用某些油箱，则在此组油箱的转换开关

上或其近旁必须标明该顺序； 

    （３）  每台发动机的每个阀门操纵器件必须作出标记，指明相应于所操纵的发动机的

位置。 

    （ｄ）  对附件、辅助设备和应急装置的操纵器件有下列要求： 

    （１）  每个应急操纵器件（包括应急放油操纵器件和液流切断操纵器件）必须为红色； 

    （２）  如果采用可收放起落架，则必须对§２５．７２９（ｅ）所要求的每个目视指

示器作出标记，以便在任何时候当机轮锁住在收起或放下的极限位置时驾驶员能够判明。 

    §２５．１５５７  其它标记和标牌 

    （ａ）  行李舱、货舱和配重位置  每个行李舱和货舱以及每一配重位置必须装有标牌，

说明按装载要求需要对装载物作出的任何限制，包括重量限制。但设计用来存放重量不超过

９公斤（２０磅）的随身物品的座席下空间不必设置装载限制标牌。 



    （ｂ）  【动力装置液体加注口】采用以下规定： 

    （１）  必须在燃油加油口盖上或其近旁作如下标记： 

    （ｉ）  “燃油”字样； 

    （ｉｉ）  最低燃油品级（对活塞发动机）； 

    （ｉｉｉ）  许用燃油牌号（对涡轮发动机）； 

    （ｉｖ）  压力加油系统的最大许用加油压力和最大许用抽油压力。 

    （２）  在滑油加油口盖上或其近旁必须标有“滑油”字样。 

    【（３）在加力液加注口口盖上或其近旁必须有标出所要求的液体的标记。】 

    （ｃ）  应急出口标牌  每个应急出口标牌必须满足§２５．８１１的要求。 

    （ｄ）  门  通往任一所需应急出口的必经之门必须有合适的标牌，说明在起飞和着陆

时该门必须闩在打开的位置。 
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    §２５．１５６１  安全设备 

    （ａ）  每个在应急情况下由机组操作的安全设备操纵器件，例如自动投放救生筏的操

纵器件，必须清晰地标明其操作方法。 

    （ｂ）  装有灭火瓶、信号装置或其它救生设备的位置，例如锁柜或隔间，必须相应作

出标记。 

    （ｃ）  存放所需应急设备的设施必须有醒目的标记，以识别其中存放的设备并便于取

用。 

    （ｄ）  每个救生筏必须有标记明显的使用说明。 

    （ｅ）  经批准的救生设备必须有识别标记，且必须标出其使用方法。 

    §２５．１５６３  空速标牌 

    必须在每个驾驶员的清晰视界内安装标有襟翼在起飞、进场和着陆位置时最大空速的标

牌。 

    飞机飞行手册 

    §２５．１５８１  总则 

    （ａ）  应提供的资料  必须为每架飞机提供飞机飞行手册。该手册必须包含以下内容： 

    （１）  §２５．１５８３至§２５．１５８７要求的资料； 

    （２）  由于设计、使用或操作特性而为安全运行所必需的其它资料。 

    【（３）  任何为了符合中国民用航空总局有关噪声规定要求而确定的限制、程序或其它

数据。】 

    （ｂ）  经批准的资料  §２５．１５８３至§２５．１５８７所列适用于该飞机的飞



行手册每一部分内容必须提供、证实和批准，并且必须单独编排，加以标识，将其同该手册

中未经批准部分分开。 

    （ｃ）  〔备用〕 

    （ｄ）  根据手册的复杂程度，如有必要，飞机飞行手册必须有目录表。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１５８３  使用限制 

    （ａ）  空速限制  必须提供下列空速限制和安全运行所必需的其它空速限制： 

    （１）  最大使用限制速度ＶMO／ＭMO，并需说明：“除经批准在试飞或驾驶员训练飞行

中可使用更大的速度外，在任何飞行状态（爬升、巡航或下降）下，均不得故意超越该速度

限制”； 

    （２）  如果空速限制取决于压缩性效应。则需提供对该效应的说明和资料（关于该效

应的征兆、飞机可能出现的反应以及荐用的改出程度）； 

    （３）  机动速度ＶA ，并需说明：“方向舵和副翼操纵器件作全行程操纵，以及在使用

接近失速的迎角作机动时，均应限制飞行速度低于此值”； 

    （４）  襟翼展态速度ＶFE 以及与之相应的襟翼位置和发动机功率（推力）； 

    （５）  起落架收放速度，以及按§２５．１５１５（ａ）解释这些速度的说明； 

    （６）  起落架伸态速度ＶLE（如大于ＶLO），并需说明：“该速度为起落架放下后飞机

能安全飞行的最大速度”。 

    （ｂ）  动力装置限制  必须提供下列资料： 

    （１）  §２５．１５２１【和§２５．１５２２】要求的限制； 

    （２）  对限制的解释（当需要时）； 

    （３）  按§２５．１５４９至§２５．１５５３的要求对仪表作标记所必需的资料。 

    （ｃ）  重量和载重分布  在飞机飞行手册中必须提供§２５．２５和§２５．２７所

要求的重量和重心限制。所有下列资料必须列入飞机飞行手册内，或列入飞机飞行手册引用

的单独的重量、平衡控制与装载文件内： 

    （１）  飞机的状态和根据§２５．２９规定计入空重的项目； 

    （２）  必需的装载说明，以保证飞机装载在其重量和重心限制以内，并且在飞行中保

持装载不超出此限制； 

    （３）  相应于每个重心范围的重量和装载程度的限制（如果申请多个重心范围的合格

审定）。 

    （ｄ）  飞行机组  必须提供按§２５．１５２３确定的最小飞行机组的人数及其职能。 

    （ｅ）  运行类型  必须提供按§２５．１５２５经批准的运行类型。 



    （ｆ）  高度  必须提供按【§２５．１５２７制定的高度。】 

    （ｇ）  〔备用〕 

    （ｈ）  附加使用限制  必须提供按§２５．１５３３制定的使用限制。 

    （ｉ）  机动飞行载荷系数  【必须提供以加速度（ｇ）表示的并证明结构符合要求的

正机动限制载荷系数。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    §２５．１５８５  使用程序 

    （ａ）  必须提供有关飞机正常运行（包括发动机起动和暖机，滑行、襟翼、起落架和

自动驾驶仪的操作）特点的资料和说明，以及对下列情况的荐用程序： 

    （１）  发动机失效（包括各种最小速度、配平、其余发动机的运转和襟翼的操作）； 

    （２）  飞行中停止螺旋桨转动； 

    （３）  飞行中重新起动涡轮发动机（计及高度的影响）； 

    （４）  失火、增压舱失压和类似的应急情况； 

    （５）  水上迫降（包括基于§２５．８０１、§２５．８０７（ｄ）、§２５．１４１

１和§２５．１４１５（ａ）至（ｅ）要求的程序）； 

    （６）  防冰设备的使用； 

    （７）  应急放油设备的使用程序，包括有关使用该系统的任何操作注意事项； 

    （８）  涡轮发动机飞机在紊流中的飞行（包括荐用的紊流穿越空速、飞行特点和专用

的操纵说明书）； 

    （９）  在空中将仅供地面使用的反推力装置从打开位置收回到正推力位置，载带着处

于除正推力以外任何位置的反推力装置在空中继续飞行并着陆； 

    （１０）  如果表明符合§２５．１３５３（ｃ）（６）（ｉｉ）或（ｃ）（６）（ｉｉｉ），

将蓄电池与向其充电的电源断开。 

    （ｂ）  必须提供判明燃油系统每种工作状态的资料，在此状态下为安全起见，燃油系

统需按§２５．９５３规定独立供油，同时提供将燃油系统配置成用以表明符合该条要求的

状态的说明。 

    （ｃ）  必须提供按§２５．２５１确定的抖振包线。如果提供了计及不同重心位置影

响的修正量，则所提出的抖振包线可反映巡航飞行中飞机正常装载的重心。 

    （ｄ）  必须提供资料指明，平飞中燃油油量表读数为“零”时，不能在飞行中安全使

用油箱中的任何数量的余油。 

    （ｅ）  必须提供关于每个燃油箱可用燃油总油量的资料。 

    §２５．１５８７  性能资料 



    （ａ）  如果采用非自由大气温度计来满足§２５．１３０３（ａ）（１）的要求，则飞

机飞行手册必须含有可将指示温度换算成自由大气温度的资料。 

    （ｂ）  飞机飞行手册必须含有在该飞机使用限制范围内按本部有关条款【对于重量、

高度、温度、风分量和跑道坡度的有关规定】算得的性能资料，并且必须列入以下内容： 

    （１）  得出该性能资料的各种条件，包括与性能资料有关的各种速度； 

    （２）  按§２５．１０３确定的Ｖs ； 

    （３）  下列性能资料（在最大着陆重量和最大起飞重量之间的范围内用外推法确定和

算得）： 

    （ｉ）  以着陆形态爬升； 

    （ｉｉ）  以进场形态爬升； 

    （ｉｉｉ）  着陆距离。 

    （４）  按照§２５．１０１（ｆ）、（ｇ）和（ｈ）制定的与§２５．１５３３和本条

要求的各种限制和资料有关的程序。该程序必须具有指导性文件的形式，并包括任何有关的

限制或资料； 

    （５）  飞机重要的或不寻常的飞行或地面操纵特性的解释。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    附录Ａ 

 

    图１  起落架基本尺寸数据（略） 

    图２  水平着陆（略） 

    图３  尾沉着陆（略） 

    图４  单轮着陆（略） 

    图５  侧向载荷情况（略） 

    图６  刹车滑行（略） 

    图７  转弯（略） 

    图８  回转（前轮式和尾轮式）（略） 

    附录Ｂ 

 

    图１  水上飞机的角度、尺寸和方向的图解定义（略） 

    图２  船体各站位加权系数（略） 

    图３  横向压力分布图（略） 

    附录Ｃ 



    （ａ）  连续最大结冰 

    大气结冰状态的最大连续强度（连续最大结冰）由云层液态水含量、云层水滴平均有效

直径和周围空气温度三个变量决定。这三个变量的相互关系列于本附录图１中。用高度和温

度表示的结冰限制包线列于本附录图２中。由图１和图２可确定云层液态水含量同水滴直径

及高度间的相互关系。水平范围１７．４海里以外的连续最大结冰状态的云层液态水含量，

用图１的液态水含量乘上本附录图３的相应系数来确定。 

    （ｂ）  间断最大结冰 

    大气结冰状态的最大间断强度（间断最大结冰）由云层液态水含量、云层水滴平均有效

直径和周围空气温度三个变量决定。这三个变量的相互关系列于本附录图４中。用高度和温

度表示的结冰限制包线列于本附录图５中。由图４和图５可确定云层液态水含量同水滴直径

及高度间的相互关系。水平范围２．６海里以外的间断最大结冰状态的云层液态水含量，用

图４的液态水含量乘上本附录图６的相应系数来确定。 

    图１（略） 

    图２  连续最大（层云）大气结冰状态环境温度与气压高度的关系（略） 

    图３（略） 

    图４（略） 

    图５（略） 

    图６（略） 

    附录Ｄ 

    确定最小飞行机组的准则  适航当局在决定§２５．１５２３所述的最小飞行机组时，

考虑下列因素： 

    （ａ）  基本工作职能  考虑下列基本工作职能： 

    （１）  飞行航迹控制； 

    （２）  防撞； 

    （３）  导航； 

    （４）  通讯； 

    （５）  飞机发动机和系统的操作和监控； 

    （６）  指挥决策。 

    （ｂ）  工作量因素  为确定最小飞行机组而分析和验证工作量时，主要考虑下列工作

量因素： 

    （１）  对所有必需的飞行、动力装置和设备操纵器件（包括燃油应急切断阀、电气控

制器件、电子控制器件、增压系统操纵器件和发动机操纵器件）进行操作的可达性和简便程



度； 

    （２）  所有必需的仪表和故障警告装置（例如火警、电气系统故障和其它故障的指示

器或告戒指示器）的可达性和醒目程度。并考虑这些仪表或装置引导进行适当纠正的程度； 

    （３）  操作程序的数量、紧迫性和复杂性。特别要考虑由于重心、结构或其它适航性

的原因而强制采用的专用燃油管理程序，以及发动机自始至终依靠单一油箱或油源（其它油

箱如果贮有燃油，则自动向该油箱或油源输油）供油而运转的能力； 

    （４）  在正常操作以及判断、应付故障和应急情况时消耗精力和体力的大小和持续时

间； 

    （５）  在航路飞行中，需对燃油、液压、增压、电气、电子、除冰和其它系统进行监

控的程度； 

    （６）  需要机组成员离开原定工作岗位才能完成的动作，包括：查看飞机的系统、应

急操作操纵器件和处理任何隔舱的应急情况； 

    （７）  飞机系统的自动化程度，自动化是指系统在发生故障或失效后，能自动切断、

自动隔离由此起的障碍，从而减少飞行机组为防止丧失能源（飞行操纵系统或其它主要系统

的液压源、电源）所需的动作； 

    （８）  通讯和导航的工作量； 

    （９）  由于任一应急情况可导致其它应急情况而增加工作量的可能性； 

    （１０）  当适用的营运规则要求至少由两名驾驶员组成最小飞行机组时，一名机组成

员因故不能工作。 

    （ｃ）  核准的运行类型  确定核准的运行类型时，要求考虑飞机运行所依据的营运规

则。除非申请人要求批准更为局限的运行类型，假定按本部获得合格证的飞机均在仪表飞行

规则条件下运行。 

    附录Ｅ 

    Ⅰ－装有助推动力的飞机重量增量 

    （ａ）  如果符合下列规定，则对于装有已获得型号合格证的助推火箭发动机的飞机，

申请人可按Ⅰ（ｂ）的规定增加经合格审定的最大起飞重量和最大着陆重量： 

    （１）  火箭发动机的安装已获批准，并经飞行试验确认，在最大重量增加后该火箭发

动机及其操纵机构能安全可靠地工作； 

    （２）  除适航当局可能要求的任何其它使用限制外，飞机飞行手册或代替该手册所需

的标牌、标记或其它手册还应注明根据本规章批准的增大的重量值。并注明在下列任一情况

下禁止以批准增大的重量运行： 

    （ｉ）  安装的助推火箭发动机贮存或安装时间已超过火箭发动机制造厂商规定的期限



（该期限通常印在发动机机匣上）； 

    （ｉｉ）  火箭发动机的燃料已经耗尽或排空。 

    （ｂ）  飞机未装助推火箭发动机时，经审定现已批准的最大起飞和着陆重量可以增加。

增加量不超过下列任一重量数值： 

    （１）  ０．００１４３ＩＮ公斤，其中：Ⅰ是单台助推火箭发动机的最大可用冲量，

以牛顿秒计：Ｎ是所装火箭发动机台数（０．０１４ＩＮ磅，其中Ｉ以磅·秒计）； 

    （２）  不装助推火箭发动机时根据适用的适航规章批准的最大审定重量的５％； 

    （３）  火箭发动机安装重量； 

    （４）  某一重量，该量与现已批准的最大重量之和等于飞机不装助推火箭发动机时所

制定的结构限制最大重量。 

    Ⅱ－装有助推动力的运输类飞机性能 

    适航当局可以认可在运输类飞机上采用助推动力而改善的性能。但是，该性能只适用于

最大审定起飞和着陆重量，起飞距离和起飞航迹，而且不得超过适航当局所确定的值，使得

在起飞、进场和着陆飞行阶段的总安全水平，等于飞机原先不装助推动力时据以进行合格审

定的规章所规定的总安全水平。本附录的“助推动力”指火箭发动机在较短时间内且在应急

情况下才提供的功率或推力或两者。采用下列规定： 

    （ａ）  起飞：  总则  本附录Ⅱ（ｂ）和（ｃ）所规定的起飞数据，必须在拟应用改

善的性能的所有重量和高度以及周围温度（如果适用）下确定。 

    （ｂ）  起飞航迹 

    （１）  必须按照有关的适航规章对性能的要求，确定使用助推动力时的单发停车起飞

航迹。 

    （２）  按Ⅱ（ｂ）（１）确定的单发停车起飞航迹（不包括飞机在起飞表面或刚离开起

飞表面部分），必须高于满足所有有关适航要求的最大起飞重量下不装助推动力的单发停车起

飞航迹。为进行上述比较，飞行航迹要延伸到至少高于起飞表面１２０米（４００英尺）处。 

    （３）  全发工作但不用助推动力的起飞航迹，必须反映出其总的性能水平保守地高于

按Ⅱ（ｂ）（１）所确定的单发停车起飞航迹，其余量必须由适航当局制定，以保证安全的经

常飞行，但该余量在任何情况下不得小于１５％。全发工作起飞航迹必须用与Ⅱ（ｂ）（１）

制定的程序相一致的程序来确定。 

    （４）  对于活塞发动机飞机，拟列入飞机飞行手册的起飞航迹必须为单发停车起飞航

迹，该航迹按Ⅱ（ｂ）（１）所确定并经修改以反映申请人为收起襟翼和达到航路飞行速度所

制定的程序（见（ｆ））。所列入的起飞航迹在腾空部分的各点都必须具有正的斜率，并且在

任何一点均不得高于Ⅱ（ｂ）（１）规定的起飞航迹。 



    （ｃ）  起飞距离  起飞距离必须是沿着按Ⅱ（ｂ）（１）确定的单发停车起飞航迹，从

起飞始点到飞机达到高于起飞表面某点所经过的水平距离。该点高度，对于活塞发动机飞机

为１５米（５０英尺）；对于涡轮发动机飞机为１０．７米（３５英尺）。 

    （ｄ）  最大审定起飞重量  最大审定起飞重量必须在拟应用改善的性能的所有高度和

周围温度（如果适用）下确定，并且不得超过按Ⅱ（ｄ）（１）和（２）确定的重量。 

    （１）  在最大审定起飞重量下，必须满足Ⅱ（ｂ）（２）至Ⅱ（ｂ）（４）的条件。 

    （２）  不使用助推动力时，飞机必须满足飞机原先据以进行合格审定的有关适航规章

中所有航路飞行要求。此外，不使用助推动力的涡轮发动机飞机，必须满足有关适航规章所

规定的起飞爬升最后阶段的要求。 

    （ｅ）  最大审定着陆重量 

    （１）  最大审定着陆重量（单发停车进场和全发工作着陆爬升），必须在拟应用改善的

性能的所有高度和周围温度（如果适用）下确定，并且不得超过按Ⅱ（ｅ）（２）所制定的重

量。 

    （２）  发动机以与飞机形态相对应的功率或推力（或两者）运转，并且使用助推动力

时，飞行航迹必须高于满足所有有关适航要求的最大重量下无助推动力的飞行航迹。此外，

这些飞行航迹必须符合Ⅱ（ｅ）（２）（ｉ）和（ｉｉ）的要求。 

    （ｉ）  必须不改变相应飞机形态制定飞行航迹。 

    （ｉｉ）  飞行航迹必须至少达到比助推动力开动点高１２０米（４００英尺）的高度。 

    （ｆ）  飞机形态、速度和功率与推力：总则  必须按申请人为飞机服役运行所制定的

程序来改变飞机形态、速度和功率或推力（或两者），而且必须符合Ⅱ（ｆ）（１）至（３）

的规定，此外，必须制定实行中断着陆和中断进场的程序。 

    （１）  适航当局必须确认，该程序能由有中等技巧的机组在服役中一贯地正常执行。 

    （２）  该程序不得涉及尚未证明是安全可靠的方法或使用尚未证明是安全可靠的装置。 

    （３）  必须计及在服役中执行这些程序时可合理预期的时间滞后。 

    （ｇ）  助推动力的安装和工作  助推动力装置及其安装必须符合Ⅱ（ｇ）（１）和（２）

的规定。 

    （１）  助推动力装置及其安装不得对飞机安全造成不利影响。 

    （２）  助推动力装置及其操纵机构的工作必须已证明是安全可靠的。 

    附录Ｆ 

    【第Ⅰ部分】  【表明符合§２５．８５３或§２５．８５５的试验准则和程序】 

    【（ａ）  材料试验准则： 

    【（１）  载有机组或旅客的内舱 



    【（ｉ）  天花板、内壁板、隔板、厨房结构、大橱柜壁板、结构地板的铺面，以及用于

制造储存间（座椅下的储存箱和储存杂志、地图一类小件的箱子除外）的材料，在按本附录

第Ⅰ部分的适用部分进行垂直放置试验时，必须是自熄的。平均烧焦长度不得超过１５２毫

米（６英寸），移去火源后的平均焰燃时间不得超过１５秒。试样滴落物在跌落后继续焰燃的

时间，平均不得超过３秒。 

    【（ｉｉ）  地板覆盖物、纺织品（包括帷幕和罩布）、座椅垫、衬垫、有涂层织物（装

饰性和非装饰性的）、皮革制品、托盘和厨房设备、电气套管、隔热和隔音物及绝缘表层、空

气导管、接头和边缘遮盖物、Ｂ级和Ｅ级货舱或行李舱衬垫、Ｂ、Ｃ、Ｄ或Ｅ级货舱或行李

舱地板、隔绝毯、货物覆罩和透明罩、模塑和热成形件、空气导管接头和镶边条（装饰用和

防磨用），上述项目中凡用下面（ｉｖ）规定以外的材料制成者，在按本附录第Ⅰ部分的适用

部分或其它经批准的等效方法进行垂直放置试验时，必须是自熄的。平均烧焦长度不得超过

２０３毫米（８英寸），移去火源后的平均焰燃时间不得超过１５秒。试样滴落物在跌落后继

续焰燃的时间，平均不超过５秒。 

    【（ｉｉｉ）  电影胶片必须符合中国民用航空总局适航部门认可的标准。如果胶片移动

要通过导管，则导管必须满足本附录第Ⅰ部分（ａ）（１）（ｉｉ）的要求。 

    【（ｉｖ）  有机玻璃的窗户和标示、整个或部分用弹性材料制成的零件、在一个壳体内

装设一个以上仪表的边光照明的仪表组件、座椅安全带、肩带以及货物和行李系留设备，包

括集装箱、普通箱、集装板等，凡用于客舱或机组舱内者，在按本附录的适用部分进行水平

放置试验时，其平均燃烧率不得超过６４毫米／分（２．５英寸／分）。 

    【（ｖ）  除电线和电缆绝缘层及对火势蔓延影响不大的小件（如旋钮、手柄、滚轮、紧

固件、夹子、垫片、耐磨条带、滑轮和小的电气零件）以外，本附录第Ⅰ部分的（ａ）（１）

（ｉ）、（ｉｉ）、（ｉｉｉ）或（ｉｖ）项未作规定的项目的材料，在按本附录的适用部分进

行水平放置试验时，其燃烧率不得超过１０２毫米／分（４英寸／分）。 

    【（２）  不载机组或旅客的货舱和行李舱 

    【（ｉ）  每个货舱和行李舱内的隔热和隔音层（包括包覆层）必须用满足本附录第Ⅰ部

分（ａ）（１）（ｉｉ）要求的材料制成。 

    【（ｉｉ）  §２５．８５７定义的Ｂ级或Ｅ级货舱或行李舱，必须有同飞机结构分开的

衬垫（连接点除外），其制作材料必须符合本附录第Ⅰ部分（ａ）（１）（ｉｉ）的要求。此外，

这类衬垫必须经受４５度试验，在施加火焰或移开火焰后，火焰均不得烧穿（穿透过）材料。

移开火源后的平均焰燃时间不得超过１５秒，平均阴燃时间不得超过１０秒。 

    （ｉｉｉ）  §２５．８５７定义的Ｂ、Ｃ、Ｄ或Ｅ级货舱或行李舱，必须有同飞机结

构分开的地板（连接点除外），其制作材料必须符合本附录第Ⅰ部分（ａ）（１）（ｉｉ）的要



求。这类地板必须经受４５度试验，在施加火焰或移开火焰后，火焰不得烧穿（穿透过）材

料。移开火源后的平均焰燃时间不得超过１５秒，平均阴燃时间不得超过１０秒。 

    【（ｉｖ）  隔绝毯和货物防护罩，必须用符合本附录第Ⅰ部分（ａ）（１）（ｉｉ）要求

的材料制作。每个货舱和行李舱用的系留设备（包括集装箱、普通箱和集装板）必须用符合

本附录第Ⅰ部分（ａ）（１）（ｖ）要求的材料制作。 

    【（３）  电气系统部件  装于机身任何区域的电线或电缆的绝缘层，在按本附录第Ⅰ部

分规定进行６０度试验时，必须是自熄的。平均烧焦长度不得超过７６毫米（３英寸），移开

火源后的平均燃烧时间不得超过３０秒。试样的滴落物在跌落后继续燃烧的时间平均不得超

过３秒。】 

    【（ｂ）  试验程序】 

    【（１）】  预处理  试样必须置于２１±２．８℃（７０±５°Ｆ）和５０％±５％相

对湿度的环境下，直到水分达到平衡或放置２４小时。【每个试样在送入火焰之前必须保持在

预处理环境内。】 

    【（２）】  试样形态  除了制造电线和电缆的绝缘层以及小零件的材料外，其他材料都

必须从装机制品上切下一块或用模拟切块的试样（例如从板材上切下的试样或制品的模拟件）

进行试验。试样可以从制品的任何部位上切取，但制成的整体件（如夹层板件）不得分解后

试验。【但是，除以下所述情况外，试件的厚度不得超过须鉴定的飞机所使用的最小厚度。厚

的泡沫件，例如座椅垫，其试样厚度必须为１２．７毫米（１／２英寸）。必须满足本附录第

Ⅰ部分（ａ）（１）（ｖ）要求的材料试样厚度，不得超过３．２毫米（１／８英寸）。电线和

电缆试样规格必须与飞机所用的相同。对于织物，经纬两个方向都必须进行试验以确定最严

重的易燃方向。试样必须夹在金属框架内。进行本附录第Ⅰ部分（ｂ）（４）规定的垂直试验

时，应使试样的两条长边和上边夹紧；进行本附录第Ⅰ部分（ｂ）（５）规定的水平试验时，

应使两条长边和离火焰远的一边夹紧。试样的暴露面积必须至少宽５０．８毫米（２英寸），

长３０５毫米（１２英寸），除非飞机上的实际使用件小于上述尺寸。试样施加燃烧器火焰的

边缘不得有涂饰或保护，但必须代表装机材料或零件的真实横截面。进行本附录第Ⅰ部分（ｂ）

（６）规定的４５度试验时，试样的四边都必须夹紧在金属框架内，其暴露面积至少为２０

３毫米×２０３毫米（８英寸×８英寸）。】 

    【（３）】  设备  【除本附录第Ⅰ部分（ｂ）（７）规定者外，】试验必须在没有抽风现

象的试验箱内进行，所有试验应按适航当局规定的试验方法或经批准的其他等效方法进行。

尺寸过大无法放入试验箱的试样，必须在类似的没有抽风现象的条件下试验。 

    【（４）  垂直试验  最少必须试验３个试样，并取试验结果的平均值。对于织物，最严

重的易燃编织方向必须平行于最长的尺寸。每个试样必须垂直支撑，置于本生灯或特利尔灯



的火焰中，灯管名义内径为９．５毫米（３／８英寸），火焰高度调到３８．１毫米（１１／

２英寸）。用经校准的热电偶高温计在火焰中心测得的焰温不得低于８４３℃（１５５０°

Ｆ）。试样下端必须高出灯的顶部１９．１毫米（３／４英寸）。火焰必须施加在试样下端中

心线上，对于本附录第Ⅰ部分（ａ）（１）（ｉ）规定的材料，火焰必须施加６０秒后移开，

对于本附录第Ｉ部分（ａ）（１）（ｉｉ）规定的材料，火焰必须施加１２秒后移开。必须记

录焰燃时间、烧焦长度和滴落物（如果有）的焰燃时间。根据本附录第Ⅰ部分（ｂ）（７）确

定的烧焦长度的测量必须精确到２．５毫米（１／１０英寸）。】 

    【（５）  水平试验】  最少必须试验３个试样，并取试验结果的平均值。每个试样必须

水平支撑。装机时的外露表面在试验时必须朝下，置于本生灯或特利尔灯火焰中，灯管名义

内径为９．５毫米（３／８英寸）。火焰高度调到约３８．１毫米（１１／２英寸）。用经校

准的热电偶高温计在火焰中心测得的焰温不得低于８４３℃（１５５０°Ｆ）。试样的放置必

须使被试验的边缘位于灯的中心线上并高出灯的顶端１９．１毫米（３／４英寸）。火焰必须

施加１５秒后移开。必须至少用试样的２５４毫米（１０英寸）长度来计算燃烧时间，而且

燃锋到达这个计时区之前先烧掉３８．１毫米（１１／２英寸），并且必须记录平均燃烧率。 

    【（６）  ４５度试验】  最少必须试验３个试样，并取试验结果的平均值，试样必须以

与水平面成４５度角的方式支撑。装机时的外露表面在试验时必须朝下，置于本生灯或特利

尔灯的火焰中，灯管名义内径为９．５毫米（３／８英寸），火焰高度调到３８．１毫米（１  

１／２英寸）。用经校准的热电偶高温计在火焰中心测得的焰温不得低于８４３℃（１５５０

°Ｆ），必须采取适当的措施以避免发生抽风现象。火焰的１／３必须在试样中心处接触材料，

并且必须施加３０秒后移开。必须记录焰燃时间、阴燃时间和火焰是否烧穿试样。 

    【（７）  ６０度试验  导线（每种品种和规格）必须至少试验３个试样。电线或电缆（包

括绝缘层）的试样必须以与水平面成６０度角的方式被安装在本附录第Ⅰ部分（ｂ）（３）规

定的试验箱内，试验时箱门打开；或放在高约６１０毫米（２英尺）长、宽各约３０５毫米

（１英尺）的柜内，其顶部和一个垂直面（正面）是打开的，使得有足够的空气流入以求燃

烧完全，但是不能有抽风现象。试样必须与柜的正面平行，相隔约１５２毫米（６英寸）。试

样下端必须刚性地夹紧。上端绕过一滑轮或圆棒，并连接适当的重物，使试样在整个易燃性

试验过程中保持张紧。试样从下端夹子到上端滑轮或棒的距离必须是６１０毫米（２４英寸），

而且在距下端２０３毫米（８英寸）处必须做上标记，表明施加火焰的中心点。本生灯或特

利尔灯的火焰必须施加在试验标记处３０秒。灯必须装在试样标记的下方，与试样正交，与

通过试样的垂直平面成３０度角。灯口的名义内径必须为９．５毫米（３／８英寸），火焰高

度调至７６．２毫米（３英寸），其内锥约为火焰高度的１／３。用经校准的热电偶高温计测

得的火焰最热部分的温度不得低于９５４℃（１７５０°Ｆ）。灯的放置必须使火焰的最热部



分施加到导线的试验标记上。必须记录焰燃时间、烧焦长度和滴落物（如果有）的焰燃时间。

根据本附录第Ⅰ部分（ｂ）（８）确定的烧焦长度测量必须精确到２．５毫米（１／１０英寸）。

导线试样的断裂不认为是失败。】 

    【（８）】  烧焦长度  烧焦长度是指从试样的起始边缘到因着焰而损坏处的最远距离，

它包括部分或完全烧掉、炭化或脆化部分，但不包括熏黑、变色、翘曲或褪色的区域，也不

包括由于热源引起的材料皱缩或熔化的区域。 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订，１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    【第Ⅱ部分】  【座椅垫的可燃性】 

    【（ａ）  接受准则  凡座椅垫均必须满足下列准则： 

    【（１）  必须至少试验３组座椅坐垫和靠垫试样。 

    【（２）  如果座椅垫中含有挡火材料，则挡火材料必须完全包住座椅垫的泡沫芯料。 

    【（３）  每个试样的制作必须采用预定用于产品的主要部件（即泡沫芯、浮性材料、挡

火材料（如果使用）和装饰罩）和制作工艺（典型的接缝和包边）。如果坐垫和靠垫使用不同

的材料组合，则必须用每种材料组合构成完整的试样组来试验，每组试样包括一个坐垫试样

和一个靠垫试样。如果某座椅垫（包括装饰罩）已用油燃烧器试验表明符合本附录的要求，

则该座椅垫装饰罩可用相似装饰罩替换，只要按§２５．８５３（ｂ）规定的试验所确定的

该替换装饰罩的烧焦长度不超过承受油燃烧器试验的座椅垫装饰罩的烧焦长度。 

    【（４）  至少有２／３试样组的烧焦长度不得从靠近燃烧器的一边达到燃烧器对面的座

椅垫边缘，烧焦长度不得超过４３２毫米（１７英寸）。烧焦长度是从靠近燃烧器的椅框内边

到试样烧灼损坏最远处的垂直距离，包括部分或完全烧掉、炭化或脆化区域。但不包括熏黑、

变色、翘曲或褪色的区域。也不包括远离热源处的材料皱缩或熔化的区域。 

    【（５）  试样平均百分比重量损失不得超过１０％。此外，至少有２／３试样组的重量

损失不得超过１０％，在确定试后重量之前，要除去从座椅垫和固定架上掉落的所有滴落物。

一组试样的百分比重量损失是试验前后试样组重量之差与试前重量的百分比。 

    【（ｂ）  试验设备和方法必须符合中国民用航空局适航部门认可的标准。有关内容参见

咨询通告ＡＣ－２５－０１附录。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    【第Ⅲ部分】  【确定货舱衬垫抗火焰烧穿性的试验方法】 

    【（ａ）  接受准则 

    【（１）  必须至少试验３块货舱侧壁或天花板衬垫板试样。 

    【（２）  每一试样必须模拟侧壁或天花板衬垫板，包括其失效会影响衬垫安全包容火焰

能力的任何设计特征，如接合部位，照明装置等。 



    【（３）  施加火焰后５分钟内，任何试样均不得被烧穿，且在水平试样上表面上方１０

２毫米（４英寸）处测得的峰值温度不得超过２０３℃（４００°Ｆ）。 

    【（ｂ）  试验设备和方法必须符合中国民用航空局适航部门认可的标准。有关内容参见

咨询通告ＡＣ－２５－０１附录。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    【第Ⅳ部分】  【测定热辐射下客舱材料热释放速率的试验方法】 

    【（ａ）  接受准则  必须将至少３个试样【中的每一个】在【辐射开始的２分钟内】的

正的总放热量值进行平均，还必须平均试样的峰值热释放速率。总放热量的平均值不得超过

６５千瓦·分／平方米，峰值热释放速率的平均值不得超过６５千瓦／平方米。 

    【（ｂ）  试验设备和方法必须符合中国民用航空局适航部门认可的标准。有关内容参见

咨询通告ＡＣ－２５－０１附录。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订，１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    【第Ⅴ部分】  【测定舱内材料发烟特性的试验方法】 

    【（ａ）  接受准则  【３个试样中的每个试样试验４分钟后，其】烟比光密度读数平均

值Ｄs 不得超过２００。 

    【（ｂ）  试验设备和方法必须符合中国民用航空局适航部门认可的标准】。 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订，１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    附录Ｇ  连续突风设计准则 

    除非采用更合理的准则，否则，必须采用本附录中的连续突风设计准则来确定飞机对垂

直和横向连续紊流的动态响应。下列突风载荷要求用于任务分析和设计包线分析： 

    （ａ）  采用连续紊流概念的限制突风载荷，必须按本附录（ｂ），或者按（ｃ）与（ｄ）

的条文确定； 

    （ｂ）  设计包线分析  限制载荷必须按下列各点确定： 

    （１）  必须考虑§２５．３２１（ｂ）中规定的所有临界高度、重量和重量分布，以

及本附录（ｂ）（３）中所述的速度范围内的所有临界速度； 

    （２）  Ａ值（载荷增量均方根值与突风速度均方根值之比）必须用动态分析法确定。

大气紊流的功率谱密度必须由下式给出： 

                ２                                      ２ 

              σ  Ｌ  １＋（８／３）×（１．３３９ＬΩ） 

    Φ（Ω）＝－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－－ 

                                            ２  １１／６ 

                π  〔１＋（１．３３９ＬΩ■  〕 



                                    ２ 

    式中：Φ为功率谱密度（（米／秒）  ／（弧度／米））（（英 

        ２ 

尺／秒）  ／（弧度／英尺））； 

    σ为突风速度均方根值（米／秒）（英尺／秒）； 

    Ω为折算频率（弧度／米）（弧度／英尺）； 

    Ｌ——７６０米（２，５００英尺）。 

                                          ＿ 

    （３）  限制载荷必须以动态分析所确定的Ａ值乘 

以下突风速度Ｕσ求得： 

    （ｉ）  在速度Ｖc ：在０到９，１４０米（３０，０００英尺）高度的区间内，真实

突风速度Ｕσ＝２５．９０米／秒（８５英尺／秒），然后线性递减，到２４，０００米（８

０，０００英尺）高度真实突风速度为９．１５米／秒（３０英尺／秒）。当适航当局认为，

该设计与某个具有广泛满意的服役经验的设计类似时，可同意把Ｖc 时的Ｕσ值选为小于２

５．９０米／秒（８５英尺／秒），但不得小于２２．８５米／秒（７５英尺／秒）。在６，

１００米（２０，０００英尺）处具有该选定值，然后，线性递减到２４，４００米（８０，

０００英尺）处为９．１５米／秒（英尺／秒）。在估计与某一类似设计的可比性时，要考虑

下列因素： 

    ①  与类似设计相比，新飞机具有的传递函数不应显示出会明显影响其对紊流响应的异

常特性。例如，能够导致载荷显著增加的模态响应在频域上的重合现象； 

    ②  新飞机的典型任务实质上与类似【设计相当】； 

    ③  类似设计应表明，所选定的Ｕσ是合适的。 

    （ｉｉ）  在速度Ｖb ∶Ｕσ等于按本附录（ｂ）（３）（ｉ）所得数值的１．３２倍； 

    （ｉｉｉ）  在速度ＶD ∶Ｕσ等于按本附录（ｂ）（３）（ｉ）所得数值的１／２； 

    （ｉｖ）  在速度ＶB 和ＵC 之间以及ＶC 和ＵC 和之间：Ｕσ等于用线性内插求得的

数值。 

    （４）  在分析中包含有增稳系统时，系统的非线性对处于限制载荷水平的载荷的影响，

必须如实地或保守地加以考虑。 

    （ｃ）  任务分析  限制载荷必须按下列各点确定： 

    （１）  飞机预期的使用方法必须由一个或多个飞行剖面代表，在飞行剖面中规定载重

分布，以及速度、高度、总重及重心位置随时间的变化。为了进行分析，这些飞行剖面必须

分成若干任务段或块，对每一段确定有关参数的平均值或有效值； 



    （２）  对【本】附录（ｃ）（１）确定的每一个任务段，必 

            ＿              ＿ 

须用分析确定Ａ和Ｎｏ的数值。Ａ的定义为载荷增量 

均方根值和突风速度均方根值之比；Ｎｏ是载荷功率谱 

密度函数绕零频率点的回转半径。大气紊流的功率谱 

密度必须由本附录（ｂ）（２）中的公式得到； 

    （３）  对每一选定的载荷量和应力量，超越频率必须用下式作为载荷水平的函数来确

定： 

                                        ｜ｙ－ｙ1g｜ 

    Ｎ（ｙ）＝ΣｔＮｏ〔Ｐ1 ｅｘｐ（－  －－－－－－）＋Ｐ2 ｅｘｐ（－ 

                                              ＿ 

                                          ｂ1 Ａ 

｜ｙ－ｙ1g｜ 

－－－－－－）〕 

      ＿ 

  ｂ2 Ａ 

    式中：ｔ为选定的时间间隔； 

    ｙ为载荷或应力的净值； 

    【Ｙ1g 为１ｇ平飞时】载荷或应力的数值； 

    Ｎ（ｙ）为单位时间内载荷或应力指定值的平均超越 

次数； 

    Σ为表示对所有任务段【求和的符号】； 

          ＿ 

    Ｎｏ，Ａ为本附录（ｃ）（２）中定义的由动态分析确定 

的参数； 

    Ｐ1 、Ｐ2 、ｂ1 、ｂ2 为确定突风速度均方根值概率分布 

的参数，按本附录图１和图２读出。 

                                        －５ 

    限制突风载荷必须按每小时超越２×１０    的超越 

频率由超越频率曲线读出。在确定限制载荷时，正、负 

两个载荷方向都必须考虑； 

    （４）  如果采用增稳系统来减小突风载荷，必须考虑系统可能不工作的那部分飞行时



间。本附录（ｃ）（１）中的飞行剖面，必须包括系统不工作那部分飞行时间的飞行。当分析

中包含有增稳系统时，系统的非线性对处于限制载荷水平的载荷的影响，必须保守地加以考

虑。 

    （ｄ）  补充设计包线分析  除了按本附录（ｃ）确定限制载荷以外，还必须按本附录

（ｂ）确定限制载荷，但是作如下修订： 

    （１）  在本附录（ｂ）（３）【（ｉ）】中，在０到９，１４０米（３０，０００英尺）

高度的区间内，真实突风速度的数值Ｕσ＝２５．９０米／秒（８５英尺／秒）用Ｕσ＝１

８．３０米／秒（６０英尺／秒）代替，然后线性递减到２４，４００米（８０，０００英

尺）高度时的７．６０米／秒（２５英尺／秒）真实突风速度； 

    （２）  在本附录（ｂ）中引用的本附录（ｂ）（３）（ｉ）到（ｂ）（３）（ｉｉｉ），要

理解为已按（ｄ）（１）修订过的条文。 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

    图１  Ｐ1 和Ｐ2 值（略） 

    图２  Ｐ1 和Ｐ2 值（略） 

    附录Ｈ  持续适航文件 

    Ｈ２５．１  总则 

    （ａ）  本附录规定§２５．１５２９所需的持续适航文件的编制要求。 

    （ｂ）  飞机的持续适航文件必须包含：发动机和螺旋桨（以下统称“产品”）的持续适

航文件，中国民用航空规章要求的设备的持续适航文件，以及所需的有关这些设备和产品与

飞机相互联接关系的资料。如果装机设备或产品的制造厂商未提供持续适航文件则飞机持续

适航文件必须包含上述对飞机持续适航性必不可少的资料。 

    （ｃ）  申请人必须向适航当局提交一份文件，说明如何分发由申请人或装机产品和设

备的制造厂商对持续适航文件的更改资料。 

    Ｈ２５．２  格式 

    （ａ）  必须根据所提供资料的数量将持续适航文件编成一本或多本手册。 

    （ｂ）  手册的编排格式必须实用。 

    Ｈ２５．３  内容 

    手册的内容必须用中文编写。持续适航文件必须含有下列手册或条款（视适用而定）以

及下列资料： 

    （ａ）  飞机维护手册或条款 

    （１）  概述性资料，包括在维护和预防性维护所需范围内对飞机特点和数据的说明。 

    （２）  飞机及其系统和安装（包括发动机、螺旋桨和设备）的说明。 



    （３）  说明飞机部件和系统如何操作及工作的基本操作和使用资料（包括适用的特殊

程序和限制）。 

    （４）  关于下列细节内容的服务资料：服务点、油箱和流体容器的容量、所用流体的

类型、各系统所采用的压力、检查和服务口盖的位置、润滑点位置、所用的润滑剂、服务所

需的设备、牵引说明和限制、系留、顶起和调水平的资料。 

    （ｂ）  维护说明书 

    （１）  飞机的每一部分及其发动机、辅助动力装置、螺旋桨、附件、仪表和设备的定

期维护资料。该资料提供上述各项应予清洗、检查、调整、试验和润滑的荐用周期，并提供

检查的程度、适用的磨损允差和在这些周期内推荐的工作内容。但是，如果申请人表明某项

附件、仪表或设备非常复杂，需要专业化的维护技术、测试设备或专家才能处理，则申请人

可以指明向该件的制造厂商索取上述资料。荐用的翻修周期和与本文件适航性限制条款必要

的相互参照也必须列入。此外，申请人必须提交一份包含飞机持续适航性所需检查频数和范

围的检查大纲。 

    （２）  说明可能发生的故障、如何判别这些故障以及对这些故障采取补救措施的检查

排故资料。 

    （３）  说明拆卸与更换产品和零件的顺序和方法以及应采取的必要防范措施的资料。 

    （４）  其它通用程序说明书，包括系统地面运转试验、对称检查、称重和确定重心、

顶起和支撑以及存放限制程序。 

    （ｃ）  结构检查口盖图，和无检查口盖时为获得检查通路所需的资料。 

    （ｄ）  在规定要作特种检查（包括射线和超声检验）的部位进行特种检查的细节资料。 

    （ｅ）  检查后对结构进行防护处理所需的资料。 

    （ｆ）  关于结构紧固件的所有资料，如标识、报废建议和拧紧力矩。 

    （ｇ）  所需专用工具清单。 

    Ｈ２５．４  适航限制条款 

    持续适航文件必须包含题为适航性限制的条款，该条应单独编排并与文件的其它部分明

显地区分开来，该条必须规定强制性的更换时间、结构检查时间间隔以及按§２５．５７１

批准的有关结构检查程序。如持续适航文件由多本文件组成，则本节要求的条款必须编在主

要手册中，必须在该条显著位置清晰说明：“本适航限制条款业经适航当局批准，规定了中国

民用航空规章有关维护和营运的条款所要求的维护，如果适航当局已另行批准使用替代的大

纲则除外”。 

    【附录  Ｉ】  【起飞推力自动控制系统（ＡＴＴＣＳ）的安装】 

    【Ｉ２５．１  总则】 



    【（ａ）  本附录对发动机功率控制系统的安装规定了附加要求。当任一台发动机在起飞

中失效时，该系统自动重新调定工作发动机的功率或推力。 

    【（ｂ）  在装有设计功能正常的ＡＴＴＣＳ和有关系统的情况下，除本附录规定者外，

第２５部的所有适用要求必须得到满足，不应要求机组人员采取增加推力或功率的任何措

施。】 

    【Ｉ２５．２  定义】 

    【（ａ）  起飞推力自动控制系统（ＡＴＴＣＳ）ＡＴＴＣＳ定义为起飞中使用的完整自

动系统，包括感受发动机失效、输送信号、驱动燃油调节器或功率杆或用工作发动机上的其

他装置增加发动机功率以得到预期的推力或功率增量和向驾驶舱提供系统工作信息的所有机

械和电气装置。 

    【（ｂ）  临界时间间隔  当进行ＡＴＴＣＳ起飞时，临界时间间隔是指Ｖ1 减去１秒和

位于最低性能全发飞行航迹上点之间的时间间隔，在该点，假定一台发动机和ＡＴＴＣＳ同

时失效所形成的最低飞行航迹与第２５部要求的真实飞行航迹相交于不低于起飞表面１２２

米（４００英尺）处，该时间间隔如下图表示：】 

    （图略） 

    【Ｉ２５．３  性能和系统可靠性要求】 

    【申请人必须满足下述性能和ＡＴＴＣＳ可靠性要求： 

    【（ａ）  在临界时间间隔内，ＡＴＴＣＳ失效或ＡＴＴＣＳ内的一个失效组合： 

    【（１）  不应妨碍进入最大批准起飞推力或功率，或必须证明是不可能事件。 

    【（２）  不应导致推力或功率的显著损失或减少，或必须证明是极不可能事件。 

    【（ｂ）  必须表明在临界时间间隔内ＡＴＴＣＳ和发动机同时失效是极不可能的。 

    【（ｃ）  在起飞过程中在最临界点发生一台发动机失效而ＡＴＴＣＳ系统发挥功能的情

况下，必须符合第２５部所有适用的性能要求。】 

    【Ｉ２５．４  推力调定】 

    【在起飞滑跑开始时的每台发动机起始起飞推力或功率的调定值不得小于下述任一值： 

    【（ａ）  ＡＴＴＣＳ所调定的推力或功率（在当时环境条件下对飞机最大批准起飞推力

或功率）的９０％； 

    【（ｂ）  使所有受发动机推力或功率杆位置影响且涉及安全的系统和设备正常运行所要

求的值； 

    【（ｃ）  当推力或功率从初始起飞推力或功率增加到最大批准起飞推力或功率时，表明

发动机没有危险的响应特性的值。】 

    【Ｉ２５．５  动力装置操纵器件】 



    【（ａ）  除§２５．１１４１的要求外，ＡＴＴＣＳ（包括有关系统在内）的任何单一

失效或故障，或其可能的组合，还不得引起安全所必需的任何动力装置功能失效。 

    【（ｂ）  必须将ＡＴＴＣＳ设计成： 

    【（１）  在起飞中当任何一台发动机失效后，能使工作发动机的推力或功率达到最大批

准起飞推力或功率而又不超过发动机使用限制； 

    【（２）  允许人工操纵功率杆使推力或功率减少或增加到当时条件下飞机最大批准起飞

推力或功率。对装有限制器，能自动防止发动机超出当时环境条件下使用限制的飞机，也可

以采用其他装置在ＡＴＴＣＳ万一失效时增加推力或功率，条件是该装置安装在功率杆上或

功率杆的前方，容易识别并且在所有运行条件下易于由任一驾驶员用通常操纵功率杆的手通

过单一动作操纵。并且该装置满足§２５．７７７（ａ）、（ｂ）和（ｃ）的要求； 

    【（３）  备有能在起飞前向飞机机组证明ＡＴＴＣＳ处于使用状态的装置； 

    【（４）  备有一种能使飞行机组解除自动功能的装置。该装置必须设计成能防止无意中

动作。】 

    【Ｉ２５．６  动力装置仪表】 

    【除§２５．１３０５的要求外，还应满足下列要求： 

    【（ａ）  必须备有一种指示ＡＴＴＣＳ处于接通或准备状态的装置； 

    【（ｂ）  如果飞机固有的飞行特性不能提供一台发动机已经失效的充分警告，则必须备

有一个独立于ＡＴＴＣＳ的警告系统，以便在起飞中在任一台发动机失效时向驾驶员发出清

晰警告。】 

    〔１９９０年７月１８日第一次修订〕 

    【附录Ｊ】  【应急撤离演示】 

    【必须使用下述试验准则和程序来表明符合§２５．８０３： 

    【（ａ）  必须在黑夜或白天模拟黑夜的条件下进行应急撤离演示。如果是在白天有自然

光的室内进行演示，则必须遮挡演示场所的每扇窗户，关闭每扇门，以尽量减少自然光的影

响。可以使用地板或地面的照明灯，但它必须保持很低并有遮挡，以免灯光射进飞机窗户或

舱门。 

    【（ｂ）  飞机必须处于起落架放下的正常状态。 

    【（ｃ）  除了飞机装备有从机翼下地的设施之外，可以利用台架或跳板从机翼下到地面。

可以在地板或地面上放置安全设备（如垫子或翻转的救生船保护参加者。不得使用不属于飞

机应急撤离设备的其它设备来协助参加演示者下到地面。 

    【（ｄ）  除本附录（ａ）规定者外，只可以使用飞机应急照明系统提供照明。 

    【（ｅ）  必须装齐飞机计划运行所要求的一切应急设备。 



    【（ｆ）  每个外部舱门和出口以及每个内部舱门或帘布必须处于起飞时的状态。 

    【（ｇ）  每个机组成员必须坐在通常指定的起飞时的座位上，并且直至接到开始演示的

信号为止。他们必须是具有使用应急出口和应急设备知识的人，倘若还要演示对于中国民用

航空总局有关营运规定的符合性，则还需证明他是正规定期航班的机组成员。 

    【（ｈ）  必须按下列规定由正常健康人组成有代表性的载客情况： 

    （１）  至少４０％是女性； 

    （２）  至少３５％是３０岁以上的人； 

    （３）  至少１５％是女性，且５０岁以上； 

    （４）  旅客携带３个真人大小的玩偶（不计入总的旅客装载数内），以模拟２岁或不到

２岁的真实婴孩； 

    （５）  凡正规担任维护或操作飞机职务的机组人员、机械员和训练人员不得充当旅客。 

    【（ｉ）  不得对任一旅客指定专门的座位，但中国民用航空总局适航部门有要求者除外。

除本附录（ｇ）规定者外，申请人的雇员不得坐在应急出口旁边。 

    【（ｊ）  必须系紧座椅安全带和肩带（如果有要求）。 

    【（ｋ）  开始演示前，必须将总平均量的一半左右的随身携带行李、毯子、枕头和其它

类似物品分放在过道和应急出口通道上的若干地点，以造成轻微的障碍。 

    【（ｌ）  不得向任何机组成员或旅客预示演示中要使用的特定出口。 

    【（ｍ）  申请人不得对参加演示者进行演示的训练、排演或描述，任何参加者也不得在

演示前的六个月内参加过这种性质的演示。 

    【（ｎ）  可以对旅客作中国民用航空总局有关营运规定要求的起飞前的简介，也可以劝

告旅客遵循机组成员的指导，但对演示中要遵循的程序不得加以说明。 

    【（ｏ）  如果备有本附录（ｃ）允许的安全设备，则必须把所有客舱和驾驶舱的窗户遮

没，或者在所有应急出口都必须设置安全设备，以免暴露在演示中将供使用的应急出口。 

    【（ｐ）  符合适用于该飞机所需应急出口全部要求的机身两侧应急出口，在演示中使用

的数目不得超过５０％。演示中不使用的出口，必须使其手柄不起作用或者在出口的外面放

上红灯、红带或其它可接受的措施，以表示起火或其它不可使用的原因。要使用的出口必须

是飞机所有应急出口的代表性出口，而且必须由申请人指定并经中国民用航空总局适航部门

批准。必须至少使用一个与地板齐平的出口。 

    【（ｑ）  除本附录（ｃ）规定者外，所有撤离者必须借助属于飞机的撤离设备离开飞机。 

    【（ｒ）  在演示中必须完全执行申请人的经过批准的程序，但飞行机组不得主动对舱内

其他人员提供协助。 

    【（ｓ）  当最后一名机上乘员撤离飞机并下到地面后，撤离时间即告结束。如果台架或



跳板的撤离容纳率不大于实际撞损着陆情况下用来从机翼下地的机上可用设施的撤离容纳

率，则当使用本附录（ｃ）所允许的台架或跳板的撤离者处于台架或跳板上时，即认作已到

地面。】 

    〔１９９５年１２月１８日第二次修订〕 

      


