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多电飞机电动水平安定面作动系统
体系架构设计及评估
马浩林，付剑，张文森，郑超群
北京航空航天大学，北京 100191

摘 要：电动水平安定面作动系统是一种冗余式的电力驱动和复杂机械承载传输的机电作动系统，主要用于驱动水平安定

面完成飞机的俯仰配平工作。然而当前电动水平安定面作动系统的架构设计缺少系统性、完整性的设计流程及评估指标，

导致新产品开发周期长、可靠性不高、设计裕量大。针对这一问题，从轻量化指标出发，本文提出了一套系统性的架构设计

及评估方法。该方法从系统余度架构设计开始，利用启发式算法确定系统余度数目及余度方案配置，对系统各部件展开了

详细的分析及筛选，并基于相似率对各部件参数进行设计，在得到的32种可行方案中选取了4个典型架构，分析了余度配置

形式、部件功能形式以及关键设计参数等对架构重量的影响。最终实现了架构的自动生成、筛选和定量评估，为国产电动水

平安定面作动系统的设计研制和冗余式机电作动系统在关键飞控舵面上的应用提供技术支撑。
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近年来绿色航空的发展理念和多电飞机的技术需求越

发紧迫，采用功率电传技术的机电作动系统（EMA）凭借结

构简单、维修性好、安装空间小、无泄漏等优势，取代了飞机

上某些传统的液压作动器[1]。但同时 EMA 也存在散热困

难、机械卡滞等一系列技术难题[2-3]，限制了其在主飞控系

统中的应用，目前仅应用于扰流板次级飞控舵面和机轮刹

车中。

水平安定面作动系统（THSA）是民用飞机的水平尾翼

舵面的作动系统，其主要作用是驱动水平安定面完成飞机

的俯仰配平工作，提供飞机在纵向轴线即俯仰运动的稳定

性[4]。传统的 THSA 是液压能驱动，如空客 A320 和波音 737

飞机的 THSA 采用的是双液压马达驱动，但最新的多电飞

机空客 A350 和波音 787 的 THSA 都改进为双电机驱动，即

电动水平安定面作动系统（ETHSA），它取消了原有的大量

液压管路，消除了泄漏的风险，提高了系统整体的维修性。

然而，ETHSA 这一新产品的应用存在也诸多的研究热点，

如电机及驱动器的热管理、系统的功重比优化、安全及可靠

性 的 提 升 等 。 虽 然 国 产 商 飞 ARJ21 和 C919 也 采 用 了

ETHSA，但均是国外供应商的配备产品。为了提升该技术

产品的自主研发能力，需要突破以 ETHSA 为代表的这类复

杂冗余式 EMA 的架构设计和性能评估等核心关键技术。

作动系统的架构设计及评估是根据需求对作动系统的

余度形式和数目、关键部件的动能形式进行设计，并对其相

关属性如重量（质量）、成本、尺寸等进行对比评价。Zhu

等[5]首先使用故障树评估了作动系统的可靠性和不同余度

配置下的失效概率，提出了两个并联双三相电机驱动的

EMA 配置，具有防卡滞功能，并对其容错能力进行了验证。

王琦等[6]对飞行管理系统进行余度配置的优化，从安全性、

经济性和可靠性三个维度考虑，将飞管系统分解为子系统，

由于问题的复杂程度较高，收敛条件较多，选择使用遗传算

法对问题进行求解。结果表明，遗传算法可以在较快的收

敛速度前提下，有效地解决多约束条件下的余度配置方案。

Tobias 等[7]采用了基于模型的方法对减速式 EMA 进行了多

目标架构/概念设计，通过 EMA 功能阶段的划分和建立部

件知识库进行了架构生成，并根据部分设计约束和快速重

量估算筛选出备选架构，针对备选架构进行基于模型的多
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目标优化，优化目标包括重量和成本。但其设计过程中未

考虑可靠性设计要求，因此未关注各部件的余度数目。综

合而言，传统的单余度 EMA 的架构设计及评估已有大量的

研究，但针对多余度和复杂承力路径的 EMA 或者 ETHSA，

仍缺乏一套系统性的架构设计及评估方法。

本文在详细研究国外现役的 ETHSA 架构的基础上对

性能需求展开分析，在功能、性能和安全等多重设计约束

下，采用遗传算法优化设计余度架构形式，并对电机、齿轮

箱和丝杠副等关键部件进行筛选匹配设计，从生成的 32 种

可行架构中优选出 4 种架构，并以轻量化指标为核心目标

对架构优劣展开评估，最终实现了在设计过程中架构的自

动生成、筛选和定量评价。

1 系统设计分析
1.1 系统组成

图 1 为 EMA 的基本结构组成，包括伺服控制器、功率

驱动单元、电机、丝杠副、传感器和舵面。

各部件的主要功能为：（1）伺服控制器接收飞控计算机

指令，并实现闭环控制律的算法；（2）功率驱动单元接收伺

服控制器的信号控制电机；（3）电机将电能转换为机械能，

提供转矩和转速，必要时可接齿轮减速装置；（4）丝杠副将

机械旋转运动转换为直线运动，从而驱动舵面偏转；（5）传

感器可采集电流、速度、位置信号；（6）舵面承受空气负载力

的扰动。

水平安定面面积大，微小的偏转会改变飞机稳定性，在

飞行过程中舵面位置不能处于漂浮状态和失控，否则可引

发严重事故甚至灾难，其安装位置如图 2 所示。因此对于

驱动该舵面的 ETHSA，要求其具备故障容错能力，同时配

备防逆转机构防止大负载力反驱造成供能装置的损坏。而

目前传统的单余度 EMA 无法满足该功能需求。

为满足飞控系统的可靠性和安全性要求，须增加故障/

安 全 部 件 以 配 置 余 度 等 级 ，如 波 音 787 采 用 的 就 是 由

MOOG 公司制造的 ETHSA，如图 3 所示。它包括两个并联

的电机，其控制单元采用分布式布置，与作动器本体相互分

离，接收来自飞控计算机的指令，发送给对应的作动器，并

反馈电机和位置测量等相关信息。ETHSA 两个电机采用

速度综合的齿轮传动机构，可以实现主/备工作模式，且每

个电机还配备了一个失电刹车（POB）装置。机械传输采用

双传递力的路径，备用路径采用安全杆和备用螺母。三个

位置传感器分别将信号反馈到两个控制器和主飞控计算

机。因此，可以实现对位置信号监测正确性的表决，提高作

动器的故障定位能力。

1.2 性能需求分析

ETHSA 在满足安全可靠的条件下，根据其功能特点具

有如下设计需求：（1） 水平安定面作动器系统需要反馈当

前水平安定面的位置；（2） 作动系统需具备两种工作模式：

正常和故障安全/锁定模式；（3）作动器停止工作时具备在

气动载荷下保持静止的能力；（4）作动器需满足设计的带载

速率要求：载荷 FL1 = 30kN，作动器运动速率 v1 = 15mm/s；

载荷 FL2 = 40kN，作动器运动速率 v2 = 12mm/s；载荷 FL3 = 

50kN，作动器运动速率 v3 = 8mm/s；（5）作动器承力路径在

额定压载和额定拉载下均不发生塑性变形。

对于需求（3），ETHSA 停止工作时，在气动载荷作用

下，为防止滚珠丝杠副被反向驱动，必须设置防逆转机构；

舵面在空气载荷作用下处于飘浮状态会引发事故，为保证

防逆转机构的安全可靠，至少配备一种纯机械的形式。

根据需求（4），电机的额定转速、最大转速、最大转矩分

别需要满足式(1)
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图 1　EMA 系统组成

Fig.1　Components of EMA system
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图 2　水平安定面安装位置及功能示意图

Fig.2　Trimmable horizontal stabilizer installation position

and function diagram                                   

78



马浩林 等： 多电飞机电动水平安定面作动系统体系架构设计及评估

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ωmax , req =
v1
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ωrate, req =
v3

Ph

•60•i

Tmax, req, j = Tj + Jm

2π•i•vj

Ph

 Tmax, req = max (Tmax, req, j )

(1)

式中，ωmax, ωrate, Tmax 分别为电机最大转速、额定转速和最大

转矩；Ph 为滚珠丝杠导程；Jm 为电机等效惯量；j=1,2,3 分别

代表了需求（4）中作动器的三个功率点；i 为齿轮箱传动比。

根据需求（1）和需求（2），ETHSA 需要安装相应传感器

进行舵面位置、电机转速/位置等必要物理量的测量。

根据需求（4）可知，对于导程为Ph 的丝杠副，其最大转

速满足

Nmax , req =
v1

Ph

•60 (2)

根据需求（4）和需求（5），丝杠副的额定静载荷的需求
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（b） 作动器实物及控制器

图 3　波音 787 飞机水平安定面作动系统

Fig.3　Boeing 787 trimmable horizontal stabilizer actuation system
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值为 C0a, req，工作时的容许轴向载荷的需求值为 Flim, req。

2 系统余度架构设计
基于系统组成分析，本文提供了符合我国民机发展的

ETHSA 架构设计方案。余度技术是提高系统任务可靠性

和安全性的有效手段之一[8]。因此，本文根据民航的适航

标准要求，从余度数目、余度形式两点进行系统余度架构设

计，形成了对 ETHSA 的余度配置方案。

2.1 余度配置策略

随着余度数目增加，系统可靠性的增加速度放缓，但成

本和重量等却在加速增长。因此每个部件的余度数目的设

计和配置要兼顾经济性和重量等因素。

ETHSA 余度数目配置求解复杂，可行域较大，且存在

非线性因素制约，传统的求解算法计算效率低，因此引进了

整数优化的遗传算法，以可靠性为目标，重量为约束的余度

数目选择优化方法[9]。

若将 ETHSA 简化为单余度的形式，可以将其看作一个

由控制器、驱动器、电机、齿轮箱和传动机构 5 部件组成的

串联系统，经过余度配置之后的架构为典型的串-并联系

统，其可靠性指标的表达式为

R = ∏
i = 1

5
é
ë

ù
û1 - ( )1 - λ i

Ni

(3)

式中，λ1 ∼ λ5 为由部件故障引起的影响飞机飞行安全的

概率。

约束条件主要考虑余度配置增加带来的重量增加，在

不考虑其他因素的情况下，重量模型如下

W = ∑
i = 1

5
WiNi (4)

式中，W1 ∼ W5 为各部件的重量，N1 ∼ N5 为各部件的余度

数目。

将余度数目配置问题转换为优化设计问题，即寻找在

满足重量约束条件下，系统可靠性最高的余度配置策略

ì
í
î

max R ( )N

s.t.W ( )N ≤ W lim

(5)

式中，N 为余度配置矢量；W lim 是重量最高可接受值，参照国

外先进产品的参数指标，令W lim = 50kg，其他相关参数见表

1。优化过程如图 4 所示，随着优化的过程，目标函数最优

值与种群目标函数均值逐渐收敛，在 50 代左右趋于稳定。

最终得到的余度数目配置为控制器三余度，其他部件

双余度。符合目前国际主流产品的设计结果[10-12]。由于可

靠性数据和重量都是通过工程经验和查阅相关文献得到，

本文的余度数目优化结果仅作为所提研究方法的可行性参

考。遗传算法能够更高效地解决以上问题，如果各个部件

重量、安全性和成本等参数更加准确，就可以改进为多目标
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图 4　遗传算法迭代过程及优化结果

Fig.4　Genetic algorithm iteration process and optimization results
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的优化问题。

2.2 功能部件架构筛选设计

依据 2.1 节优化得到的余度数目将各功能部件的实现

形式进行实例化设计，详细架构筛选流程如图 5 所示。

其中黑色实线表示根据部件功能形式进行架构的发散

搜索，红色虚线表示当前架构下筛选淘汰的配置，不会向下

继续发散搜索，最终可行的架构方案共计 32 种。

工程中常用的旋转电机类型包括了直流电机（DC 

Motor）、梯形波反电动势的无刷直流电机（BLDC Motor）和

正弦波反电动势的永磁同步电机（PMSM Motor）。直流电

机成本低且控制简单，控制器的成本也低。然而, 其工作效

率和功率密度不高，内部电刷还容易受到恶劣环境的干扰。

而 PMSM 和 BLDC 两种类型电机，由于不需要电刷，大大降

低了维护需求，可靠性优势明显，能满足恶劣环境下的使用

要求。此外，双电机的工作配置可以分为主/主和主/备两种

模式，主/主在重量指标上有优势，但是需要通过复杂控制

策略解决力矩纷争难题，需要很高的控制开发成本。

齿轮箱是连接电机和丝杠之间重要的机械传动部件，

针对双电机工作形式，齿轮箱可选择转矩或速度综合形式。

速度综合能容许某通道的卡滞，可是一旦某通道力矩输出

异常会引起所有通道失效。

梯形丝杠副简称 ACME，其摩擦因数较大，传动精度和

效率也较低，相同尺寸下其容许载荷远小于滚珠丝杠，因此

在大承载的机电作动系统很少采用 ACME 丝杠，但在部分

小型公务机有少量应用。滚珠和滚柱丝杠副具有效率高、

承载大、寿命长等优点，广泛用于航空航天和机床加工等高

精度或高效率要求的场合。由于接触点增加，同等结构尺

寸下，滚柱丝杠副与滚珠丝杠副相比具有更高的承载能力

和更低的接触应力[13]，但滚柱丝杠加工制造更复杂，成本大

大增加，因此滚柱丝杠的适用性需要结合工程需求和产品

的经济性共同决定。

ETHSA 冗余的机械承力路径，根据其安装形式可以分

为同轴并联式或分离并联式[14]。前者需要在主丝杠内部同

轴安装安全拉杆，两条承力路径工作在主/备模式，主路径

正常工作时辅助路径不承载；后者安装方式简单，两条机械

路径平行安装，主/主工作，共同承载。

3 系统体系架构评估
系统体系架构常见的评估指标包括重量、成本、可靠性

或安装空间等。本文将重量作为主要评估指标，其余指标

作为设计约束。最后选取了 4 种典型方案对评估指标进行

说明。

3.1 相似率法则的指标计算

相似率法则是使用一个已知的成品为基准对象，在小

范围内对相似的系列产品进行完整参数估计，以获取待设

计产品的尺寸参数、重量及仿真等参数，目前该方法已经广

泛应用于机电产品的设计中[15]。其中，相似率有两个基本

假设[16]。

（1）待设计产品与基准产品具有几何相似性，所有的部

件等比放大缩小形成新的部件。由此可以定义几何相似比

l*=l/lref (6)

式中，l 为所研究部件特征尺寸，lref 为基准部件的同一特征

尺寸。从本质上来说，相似率相当于基准产品在几何参数

附近进行了小范围线性化处理。

（2）待设计的系列部件和基准部件材料完全相同，如材

料密度ρ和弹性模量 E，由此可定义材料相似比

E∗ = E/Eref = 1, ρ∗ = ρ/ρref = 1 (7)
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图 5　ETHSA 架构设计方法

Fig. 5　ETHSA Architecture Design Methodology

表1 余度数目优化设计相关参数

Table 1 Parameters related to the optimization design of

the number of redundancies               

部件

控制器

驱动器

电机

齿轮箱

传动机构

故障概率/h

1.6×10-5

2.3×10-5

1.5×10-5

5.1×10-6

4.0×10-7

重量/kg

1.00

4.00

4.00

7.23

7.66

余度范围

1~4

1~4

1~4

1~4

1~4
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根据以上两个假设，再结合相关部件设计过程中的基

本准则，即可得到待设计的系列部件参数与基准参数之间

的比例关系，定义不同参数之间的相似比为

x*=x/xref (8)

式中，x 为待设计元件的参数相似估算结果；xref为基准元件

的设计参考参数；x*为相似比。

采用相似率可以减少输入参数的数量，且很容易将所

有参数与基准部件对应参数的关系，与关键设计参数 x（定

义参数）的相似比 x*相关联。相似估算的输入为定义参数，

输出为几何参数、仿真参数及极限参数的估算结果。

以一个长度为 ld、直径为 d 的丝杠副为例，在所有几何

尺寸变化相同的情况下，其体积 V 的相似率为

V ∗ =
V

Vref

=
πd 2ld

πd 2
refld

= d ∗2 = l∗2 (9)

进一步可以计算该丝杠重量 M 和转动惯量 J 的相似

率为

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

M = ∫ρdV ⇒ M∗ = l∗2

J = ∫ d2
4 dV ⇒ J∗ = l∗4

(10)

其限制因素主要有额定静载荷 C0a，容许最大工作载荷

Flim，额定动载荷 Ca，最大极限转速 Nmax

ì
í
î

ïïCa, est ≤ Ca, req,C0a, est ≤ C0a, req

F lim , est ≤ Fmax, req,Nmax , est ≤ Nmax, req

(11)

上述各参数的相似比为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

C ∗
0a =

C0a, est

C0a, ref

= d ∗2
1 ⇒ l ∗2

F lim =
f2 ⋅ π2 ⋅ E ⋅ I

2l 2
a

= f̄2

d 4
1

l 2
a

104 ⇒ l ∗4

C ∗
a =

Ca, e st

Ca, ref

= d ∗2
1 ⇒ l*2

Nmax =
120000

ds

⇒ l* -1

(12)

对于电机，按照温升极限和强度极限，电机的相似率定

义参数可以选择为最大转矩[16]。

考虑齿轮箱的最大传动比和电机转速极限，齿轮箱的

备选减速比也可定义为 N 维的矢量。因此，最后得到的各

部件重量估算结果和总重量均为和丝杠导程和齿轮箱减

速比相关的 M×N 矩阵。齿轮箱各级减速齿轮的定义参数

可以选择为传递的扭矩和传动比，设计约束选择为轮齿接

触疲劳应力和弯曲应力，相似律推导可以参阅参考文

献[17]。

对于丝杠副，主要考虑其在最大轴向负载力（拉载或压

载）下不发生塑性变形，同时为保证其寿命和可靠性，额定

动载荷要满足疲劳极限，最后还需要考虑丝杠副的最大极

限转速。

防逆转机构的定义参数为锁定舵面所需的防逆转摩擦

扭矩和棘轮齿数，设计约束为许用接触线应力和许用弯曲

应力，其中非标准的棘轮棘爪和摩擦盘的重量可通过相似

率进行估算，而推力轴承这类标准件，其重量可以从产品样

本中获取。

3.2 系统架构轻量化评估

多电飞机机载机电系统的轻量化设计是飞机工程师关

注的重点问题之一，因此选取 4 种比较典型的 ETHSA 架构

进行研究。

3.2.1 架构方案描述

表 2 为 4 种典型 ETHSA 架构，包含了各架构的余度和

部件组成。

架构 1 的结构组成如图 6(a)所示，目前应用于空客

A350 飞机的 THSA，采用主/备电机驱动模式，每个电机都

配备了扭矩限制器，齿轮箱采用力矩综合的方式。防逆转

机构用于在电机无扭矩输出时的制动，它配备了失电刹车

POB 组件，在断电后可对机械传动轴进行锁定。作动器的

机械承载机构也是余度配置，采用主/备双传力路径，正常

操纵时，滚珠丝杠和主螺母作为主传力路径承受来自舵面

的气动载荷；单主路径失效时，无法传递气动载荷后，启用

安全拉杆和备用螺母组成的辅助传力路径。若主路径滚珠

丝杠发生故障，辅助传力路径的间隙被消除，安全拉杆开始

承受气动载荷；当主螺母出现故障，备用螺母转为工作模

式，代替主螺母传递气动载荷。由于存在间隙，安全拉杆、

备用螺母和备用接头作为辅助传力路径不承受载荷。架构

2 如图 6(b)所示，作动器采用两个主/主工作模式的电机，其

他的配置与架构 1 类似。

架构 3 和 4 的机构组成分别如图 6 (c)和图 6 (d)所示，不

同于架构 1 和 2，其将安全拉杆设置在主承力路径的内部，

表2 4种典型架构方案组成

Table 2 Four typical architectural solutions

架构

电机

齿轮箱

丝杠副

防逆转

承力路径

架构 1

主/备+PMSM

力矩综合

滚珠式

棘轮棘爪+

电刹车

同轴并联

架构 2

主/主+PMSM

力矩综合

滚珠式

棘轮棘爪+

电刹车

同轴并联

架构 3

主/备+PMSM

力矩综合

滚珠式

棘轮棘爪+

电刹车

分离并联

架构 4

主/主+PMSM

力矩综合

滚珠式

棘轮棘爪+

电刹车

分离并联
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采取双滚珠丝杠的传动方式，因此正常情况下，负载在两个

承力路径上是均匀分布的。载荷路径的布置形式可以是垂

直于机身排列，也可以是沿机身纵向排列。当采用垂直于

机身的布置形式时，任何一条承力路径失效，对于作动系统

的影响是相同的，不对称载荷会产生不确定的扭矩。当采

用纵向排列形式时，两个负载路径的速度比必须恒定，存在

速度不同、两个滚珠丝杠的磨损也不同的问题，同时会导致

力纷争，因此需要采用机械同步或者载荷控制的约束。

3.2.2 架构轻量化影响因素分析

图 7 所示为 ETHSA 的架构设计及评估流程，通过调研

分析和算法编程即可完成各架构的参数估算，根据计算结

果可以构建架构的三维模型，进一步评估系统的重量开展

轻量化影响因素的分析。图 8 为 4 种典型架构的最小重量

对比分析图。

通过对比 1~4 架构下最小总重量和各部件重量，可以

看出架构 2 的总重量最优；从图 8 (b)可以看出，丝杠副重量

占据主导作用，且承力路径结构形式影响较大，而防逆转机

构的重量变化不大。当采用分离安装的并行承力路径时，

单根丝杠副设计载荷减半，丝杠轴径减小，丝杠可选择更小

的导程，从而架构 3 和 4 的齿轮箱减速比相对架构 1 和 2 较

小。此外，双电机主/主模式（架构 2 和 4）相对于主/备模式

（架构 1 和 3）重量明显减轻。另外，小导程丝杠副会使得电

机至丝杠端的总减速比增加，降低了电机需求扭矩，减小了

电机的重量，因此相比于架构 2，架构 4 更具有重量优势。

图 9 (a)表示采用架构 1 和 2 的双电机工作模式对架构

重量的影响。它们的区别仅在于双电机工作模式的差异，

防逆转机构、丝杠副和齿轮箱的组成相同，重量无明显差

异。主/主模式下，电机的扭矩需求值理论上是主/备模式下

一半，电机本身减重 34.8%，总重量减重 8.3%。

图 9 (b)表示采用架构 1 和 3 的冗余承力路径安装方式

对架构重量的影响，一个是同轴并联安装，另一个是分离并

联安装。丝杠导程分别为 10mm 和 8mm，丝杠公称直径分

别为 45.1mm 和 38.0mm，减速比分别为 85 和 71。架构 1 只

有一个丝杠，整体重量更小，而架构 3 中两条路径同时承

载，丝杠公称直径较小，选用导程更小，齿轮箱和电机重量

更小，但综合下来丝杠副的重量仍占主导作用，相对于架构

1，架构 3 丝杠副增重 41.4%，总重量仅增重 5.8%。

4 结论
本文以国产电动水平安定面作动系统为研究对象，对

其体系架构设计及评估方法进行了研究，得出了如下结论：

（1）针对大型多电飞机水平安定面的性能需求，利用启
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图 6　4 种典型架构的架构组成

Fig.6　Structural components for 4 different architectures
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发式算法和相似率法则筛选计算得到 32 种可行的电动水

平安定面作动系统的设计方案，并选取了其中 4 种典型架

构开展了分析，研究表明丝杠副对系统总重量的影响最大。

（2）在满足安全性的前提下，开展了电动水平安定面作

动系统不同部件功能形式下重量影响因素的理论分析，其
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图 8　4 种典型架构的最小质量对比

Fig.8　Comparison between minimum mass for four typical

architectures                                                    
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中双电机主/主工作模式较主/备模式的设计可减重 8.3%，

机械承力路径分离并联的设计形式较同轴并联的形式增重

5.8%。

（3）基于系统工程的设计理念，形成了一种电动水平安

定面作动系统架构设计和体系评估流程，解决了高可靠机

电作动系统的多余度驱动和复杂承力路径的均衡配置难

题，为推动多电化的作动系统在未来国产大型多电飞机关

键舵面上的应用奠定了基础。
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Architecture Design and Evaluation of Electrical Trimmable Horizontal Stabilizer 
Actuation System for More Electric Aircraft

Ma　Haolin， Fu　Jian， Zhang　Wensen， Zheng　Chaoqun

Beihang University， Beijing 100191， China

Abstract: Electrical trimmable horizontal stabilizer actuation system is a special electromechanical actuation system 

with redundant electrical power drive paths and complex mechanical transmission loads, which drives the trimmable 

horizontal stabilizer to achieve the pitching work of the aircraft. However, the current architecture design of the 

electrical trimmable horizontal stabilizer actuation system lacks a systematic and integrated design process and 

evaluation index, which leads to long development cycle, low reliability, and a large design margin of the new system. 

To solve this problem, a systematic architecture design and evaluation method based on the lightweight index is 

proposed. At the beginning of the design of the system redundancy architecture, a heuristic algorithm is used to 

determine the number of system redundancy and the configuration of the redundancy scheme. The components of 

the system are analyzed and reviewed in detail, and the parameters of each component are designed based on the 

scaling laws. From the 32 possible schemes, 4 typical architectures are selected to analyze the influence of the form 

of the redundancy configuration, form of component function and the main design parameters on the weight of the 

architecture. Finally, the automatic generation, screening and quantitative evaluation of the architecture are realized, 

which provides technical support for the design and development of a domestic electrical trimmable horizontal 

stabilizer actuation system and the application of redundant electromechanical actuation system for the key flight 

control surfaces.

Key Words: trimmable horizontal stabilizer actuator; architecture design; redundant configuration; load path; 

lightweighting
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