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摘 要：民用飞机舵机作动器作为复杂的机-电-液耦合设备，其受载情况复杂，结构疲劳损伤行为相比机体结构具有特殊

性。要保证作动器结构承载能力，进而确保作动器功能正常，就必须制定合理的结构检查间隔，对作动器结构进行必要的检

查。本文从适航规章要求出发，针对民用飞机舵机作动器结构研究了单裂纹及广布疲劳损伤情况下检查间隔的确定方法，

提出以疲劳寿命原则及裂纹扩展寿命原则两种方法计算得到门槛值中的较小者作为作动器结构最终的检查门槛值，并分析

判别了检查间隔制定工作存在的风险点，提出了检查间隔需要关注的内容。研究结果表明，单裂纹及广布疲劳损伤情况下

检查间隔方法是一种安全、保守的评定方法，特别是针对疲劳行为复杂、无法明显判断裂纹扩展规律的作动器结构，能够为

舵机作动器等复杂机-电-液耦合设备的结构检查间隔的制定提供理论和工程指导。
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民用飞机舵机作动器是飞行控制系统的执行装置，是

一种典型的机-电-液耦合设备[1]。作动器作为承受工作载

荷的主要结构件，结构的完整性对于飞控系统功能的正常

发挥和飞机飞行安全有着重要影响[2]。

作动器在工作过程中，随着飞机舵面的收放运动承受

着周期性动载荷，同时飞行过程中的振动环境也给作动器

带来了附加外载[3]。在周期性交变载荷和振动附加载荷的

共同作用下，结构的疲劳问题成为失效的主要根源之一[3]，

要保持作动器能够维持正常功能，必须对作动器结构进行

必要的检查，以确保作动器的持续适航。对于结构来说，检

查的依据是结构的疲劳破坏特征，也就是从裂纹萌生、扩展

直至结构断裂丧失承载能力期间的结构疲劳损伤容限特

性，电气和液压部分检查的依据与结构不同，主要依据故障

模式、故障率和可靠性数据等。目前国内外已有相当多的

学者对飞机主结构的疲劳检查间隔等持续适航问题进行了

较深入研究[4-6]，开展了典型结构与部位的金属疲劳与损伤

容限分析[7-19]和全尺寸及部件试验[20-24]验证工作，开展了复

合材料结构的损伤容限评定[25-26]，并总结提出了关于飞机

主结构疲劳评定与检查间隔的若干准则与要求[27-33]。但是

对于作动器结构，相比机体常见的增压载荷、阵风载荷、机

动载荷等，其承载较为复杂，作动器结构除了承受内部的液

压压力脉动载荷外，还需要承受机体传递到作动器结构上

的振动载荷，不论液压压力脉动还是振动载荷，均属动载荷

范畴，是目前国内外研究的一个难点，相关疲劳分析和试验

研究比较少，主要集中在疲劳载荷谱编制[34]、密封圈[35]、壳

体[36]及耳片[3]等典型结构疲劳分析，关注了水平安定面作动

器[37]和多功能扰流板[38]的疲劳问题，在作动器载荷谱编制、

振动疲劳分析和试验验证方面提出了一些具体方法，并在

工程实践中进行了初步应用，但鲜有关于作动器结构检查

间隔方面的研究工作。
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本文从适航规章要求出发，参考飞机主结构的疲劳评

定要求，结合作动器结构疲劳分析的已有实践，研究了作动

器结构单裂纹及广布疲劳损伤情况下检查间隔的确定方

法，并分析了存在的风险点，提出了检查间隔需要关注的内

容，为作动器产品技术规范的制定、损伤容限评定及检查间

隔制定提供参考和指导。

1 作动器结构的疲劳评定与结构检查间隔
适航要求

作动器作为多余度、高安全性飞控系统的核心组成部

分之一，通常一套舵面控制系统包含了多台作动器以实现

余度设计[39]，多个作动器在指令信号的控制下，共同完成预

期动作，力矩均衡、互为备份，因此作动器的结构设计必须

能够满足结构完整性要求，保证作动器功能正常性。

以控制方向舵和升降舵的作动器为例，其结构一般包

括筒体、活塞杆、撑杆、返力杆、耳环、耳轴等。图 1是波音

777飞机方向舵作动器结构，可以看出除了电磁伺服控制模

块外，作动器的主要结构就是筒体和活塞杆，作动器筒体的

材料通常为7050铝合金或0Cr17Ni4Cu4Nb不锈钢等材料，

静强度极限值较高，对疲劳较为敏感；加之作动器小型化的

趋势，结构零件的尺寸一般较小，因此作动器筒体和活塞杆

等结构一旦发生疲劳破坏，轻则引起活塞杆运动卡滞、迟

滞，重则引发液压能源压力丧失，将直接影响到作动器的

功能[40]。

目前，对于飞机主结构的疲劳问题，美国联邦航空局

（FAA）发 布 的 FAR-25 部[41] 规 章 和 中 国 民 用 航 空 局

（CAAC）发布的中国民用航空规章 CCAR-25-R4[42]中第

25.571条(a)(3)款有明确的适航要求，对于多传力路径“破

损-安全”结构以及“破损-安全”止裂结构，如果不能证明在

剩余结构失效前传力路径的失效、部分失效或者止裂等情

况能够在正常维修、检查或飞机的使用过程中被发现且得

到修理，则必须在裂纹扩展分析和/或试验的基础上建立其

检查门槛值，并假定结构含有一个因制造或使用损伤造成

的最大尺寸的初始缺陷。

同时，针对液压系统的疲劳问题，FAR-25部和CCAR-

25-R4规章的第 25.1435条(a)(4)款要求液压元件设计应能

承受各种瞬态交变载荷或循环压力、外部诱导交变载荷或

循环压力，确保不会发生疲劳破坏，并且发生疲劳破坏后应

不影响系统正常功能。第 25.1435条(c)款则要求必须通过

系统或者子系统/元件的疲劳耐久性试验，来证明或者子系

统/元件满足设计要求，确保结构完整性和系统功能正常。

以上适航规章中虽没有直接针对作动器的适航条款要

求，但作动器作为多余度飞控系统当中的承力件，本质上就

是多传力路径“破损-安全”结构，因此根据 25.571条(a)(3)

款的适航要求，对于多传力路径“破损-安全”作动器结构，

应当基于试验数据支持的裂纹扩展分析或者通过疲劳损伤

容限试验建立检查门槛值，并假定结构含有因加工制造或

使用维修可能造成的最大尺寸的初始缺陷，该缺陷的尺寸

应与检查方式/手段有关；同时结合 25.1435 条(a)(4)和(c)

款，作动器作为液压驱动装置，属于泛指的液压系统范畴，

因此，也应依据 25.1435条的适航要求，进行充分的疲劳耐

久性分析和试验验证，以确保结构完整性和系统功能正常。

2 作动器结构检查间隔制定要求
2.1 单裂纹情况下检查间隔制定要求

2.1.1 基于多传力路径“破损-安全”结构检查间隔制定要求

对于飞控系统，多余度作动器实际上构成了多传力系

统，也就意味着当一个作动器丧失功能时，整个系统的功能

并未完全丧失，处于“破损-安全”的状态，其他作动器能够

承担控制舵面运动的功能，同时操纵载荷也会分配到功能

正常的作动器。

作动器结构的检查间隔包括检查门槛（结构首次检查）

和重复检查间隔。对由观察、分析和／或试验能够证明在

飞机正常维护、检查或使用期间，在作动器剩余结构完全破

图1　波音777飞机方向舵作动器结构 [40]

Fig.1　Structure of Boeing 777 rudder actuator[40]
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坏前，多传力路径“破损-安全”结构破坏是可检、可修的结

构，也就是说丧失功能的作动器可以被发现、被更换，因此

可以采用以下方法之一建立门槛值：（1）基于疲劳分析和/

或疲劳耐久性试验并选择合理的分散系数；（2）基于适当的

初始损伤假设下的缓慢裂纹扩展分析和试验。

对多传力路径结构，如果不能表明在飞机正常维护、检

查或使用期间，在作动器剩余结构发生破坏前，主传力路径

完全破坏、部分破坏或裂纹止裂是可检、可修的，其检查门

槛值应当基于疲劳耐久性试验数据支持的裂纹扩展分析或

疲劳耐久性试验来确定，并在分析与试验中假设结构中含

有一条最大可能尺寸的初始缺陷，该缺陷可以由人工加工

制造过程导致，也可以是使用维修过程中产生的。

根据上面的规定，疲劳检查门槛值的确定从计算方法

上可分为疲劳寿命原则和裂纹扩展寿命原则两类。按照这

两类方法计算疲劳检查门槛值。

（1）疲劳寿命原则

无裂纹寿命或无可检裂纹的寿命，针对可检裂纹前寿

命较长、裂纹扩展寿命较短的结构：门槛值为考虑分散系数

情况下的无裂纹寿命或无可检裂纹的寿命。若有疲劳耐久

性试验结果，分散系数取5~6；若无相关疲劳耐久性试验结

果，分散系数取8。按此原则计算的门槛值为无裂纹或无可

检裂纹累积寿命分析结果除以分散系数，按式（1）确定

Nf =（Tn-Ti）/f （1）

式中，Nf为按疲劳寿命原则计算的门槛值，Tn为发现可检裂

纹前累积的循环寿命数或结构的无裂纹寿命，Ti为初始时

刻的循环寿命数，f为分散系数。

（2）裂纹扩展寿命原则

考虑裂纹扩展过程，针对裂纹萌生寿命较短、裂纹扩展

寿命较长的结构：基于从初始时刻到临界裂纹扩展的分析

和/或试验结果，分散系数最小取 2。按此原则计算的门槛

值为从初始时刻到临界裂纹的累积寿命分析结果除以分散

系数，按式（2）确定

Np =（Tc-Ti）/f （2）

式中，Np为按裂纹扩展寿命原则计算的门槛值，Tc为裂纹达

到临界裂纹前累积的循环寿命数，Ti为初始时刻的循环寿

命数，f为分散系数。

因为上述两种情形都可能存在，因此，结构最终的检查

门槛值应为上述两种方法计算得到门槛值中的较小者，且

不超过飞机设计服役目标（DSO）的一半，按式（3）确定

Nth = min(Nf，Np) （3）

式中，Nth为结构最终的检查门槛值，Nf为按疲劳寿命原则计

算的门槛值，Np为按裂纹扩展寿命原则计算的门槛值。具

体如图2所示。

结构重复检查间隔通过裂纹扩展分析，计算从可检裂

纹尺寸到临界裂纹尺寸之间的裂纹扩展寿命，并除以相应

的分散系数最终获得结构的重复检查间隔，按式（4）确定

Nr =（Tc-Tn）/f （4）

式中，Nr为结构的重复检查间隔，Tc为裂纹达到临界裂纹前

累积的循环寿命数，Tn为发现可检裂纹前累积的循环寿命，

f为分散系数。

具体的分散系数的选取取决于应力谱、边界条件、试样

选取、材料分散性、几何考虑因素和环境影响几个方面。参

考飞机主结构的疲劳评定，作动器结构重复检查间隔的疲

劳分散系数最小可取2。

同时需要注意的是，即使作动器结构裂纹寿命很长，远

远大于飞机DSO，也应该基于MSG-3分析，建立足够的检

查程序和检查间隔，确保作动器结构能够得到合理的检查。

2.1.2 基于不可检结构的检查间隔制定要求

上述涉及的作动器结构均假设为可检结构，但实际上

作动器结构中不可避免存在相当数量的不可检查或不易检

查和维修的结构或部位。

通常这类结构的裂纹萌生寿命要长，裂纹扩展速率也要

尽量小，以确保在DSO内，且在未检查、未修理的情况下，结构

不发生疲劳破坏，或发生疲劳破坏的概率小于规定的指标。

当一路结构裂纹萌生并扩展的同时，其他传力路线的

结构上的裂纹也在扩展，但裂纹并不可检。当结构破坏后，

引起了载荷的重新分配。检查间隔的制定应基于其他传力

路线结构的裂纹扩展特性，依据结构破坏时的其他传力路

线结构裂纹尺寸至结构临界裂纹的扩展寿命来制定，分散

系数最小取2。

2.2 广布疲劳损伤情况下检查间隔制定要求

尽管飞控系统设计采用了非相似余度的设计理念来保

证系统安全性，但多个作动器功能和结构相似、受力相近、

工作环境相同，容易发生多个作动器的相同或类似结构同

图2　两种不同的检查间隔(单裂纹)

Fig.2　Two different inspection intervals (single crack)
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时失效，引起多元件疲劳损伤。

含有多元件损伤的作动器结构通常应当基于疲劳耐久

性试验、分解检查或相似结构的使用经验所得到的裂纹萌

生统计分析建立广布疲劳损伤检查的起始时间点，即检查

起始时刻以及用以防止广布疲劳损伤发生而进行维修或更

换的时间点，即结构更改时刻。

目前作动器结构的广布疲劳损伤研究不多，可根据

AC120-104[43]中主结构疲劳评定的经验，定义 50%的作动

器耐久性试验件维持25.571(b)要求的结构最小剩余强度的

试验周期为从初始时刻到临界裂纹的累积寿命，作动器结

构检查起始时刻可按式（5）确定

Nis =（Tc-Ti）/3 （5）

式中，Nis 为检查起始时刻，Tc为裂纹达到临界裂纹前累积的

循环寿命数，Ti为初始时刻的循环寿命数。

作动器结构更改时刻按以下原则确定：

当针对作动器多元件损伤的结构检查是有效时，结构

更改时刻按式（6）确定

Nsm =（Tc-Ti）/2 （6）

式中，Nsm为结构更改时刻，Tc为裂纹达到临界裂纹前累积

的循环寿命数，Ti为初始时刻的循环寿命数。

当针对多元件损伤的结构检查是无效时，结构更改时

刻等于检查起始时刻，意味着检查手段无效，一旦发生结构

疲劳损伤，就必须对作动器结构进行修理或更换。上述两

种情形如图3所示。

当针对作动器多元件损伤的结构检查是有效时，从检

查起始时刻到结构更改时刻之间需要进行若干次检查，检

查间隔取决于可检裂纹尺寸和所采用的检查方法的检出概

率。如果检查起始时刻大于飞机的一倍DSO，则不需要补

充维修行动。

3 检查间隔制定的风险点与关注内容
3.1 检查间隔制定工作风险点

检查间隔制定中，存在的风险点主要是可检裂纹的确

定、临界裂纹的确定、门槛值的确定。

通常情况下，可检裂纹的尺寸是基于检查手段，因此不

同的检查手段对应的可检裂纹不同。此外，还需要考虑隐

蔽尺寸。若忽略了可检裂纹的隐蔽尺寸，可能导致结构首

次检查门槛值的推迟，会导致偏危险的结论。

临界裂纹的确定应根据结构的剩余强度决定。因作动器

体积紧凑，通常结构尺寸较小，结构的剩余强度确定的临界裂

纹尺寸往往大于结构尺寸边界，因此，实际的裂纹扩展受限于

尺寸边界，一般无法达到剩余强度对应的理论值，若使用剩余

强度值的裂纹扩展计算结果，评定结论可能偏危险。

检查门槛值的确定中，风险点主要是可能未综合考虑

疲劳寿命原则和裂纹扩展寿命原则，导致制定的门槛值偏

危险。

3.2 重点关注内容

根据梳理的检查间隔的确定方法及可能存在的风险

点，在间隔制定工作中应重点关注以下内容：（1）可检裂纹

的尺寸是否与检查手段一一对应；特别是对应多个部位和

多个检查手段的情况；（2）裂纹扩展计算中是否考虑了隐蔽

尺寸，如结构遮蔽尺寸、管路区域下尺寸等；（3）裂纹扩展特

性计算中是否考虑了结构边界，如自由边等；（4）裂纹扩展

计算中是否考虑了多裂纹的影响，如竞争效应；（5）检查门

槛值的确定是否综合考虑疲劳寿命原则和裂纹扩展寿命原

则，选择较小者作为最终的门槛值。

4 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）在民用飞机舵机作动器结构疲劳分析的研究基础

之上,从规章要求出发,详细研究了单裂纹及广布疲劳损伤

情况下检查间隔的确定方法。

（2）提出应取疲劳寿命原则及裂纹扩展寿命原则两种

方法计算得到门槛值中的较小者作为结构最终的检查门槛

值,以保证疲劳评定的保守性或可靠性。

（3）提出了检查间隔制定方法与间隔制定重点关注内

容，应重点关注可检裂纹的检查手段，裂纹扩展计算中的隐

蔽尺寸、结构边界，以及多裂纹竞争效应的影响。未来将结

合多元件损伤的具体损伤模式，进一步研究确定广布疲劳

损伤多裂纹情形下的裂纹扩展行为和检查间隔制定方法。
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Abstract: As a complex mechanical-electrical-hydraulic coupling device, the civil aircraft rudder actuator is subject to 

complex loading conditions, and the structural fatigue damage behavior is special compared with that of the airframe 

structure. To ensure the actuator structural loading capacity, and then ensure the normal function of the actuator, it is 

necessary to establish reasonable structural inspection intervals, and carry out the necessary inspections on the 

actuator structure. In this paper, based on the requirements of airworthiness regulations, the method of determining 

inspection intervals under single crack and widespread fatigue damage was studied for the rudder actuator structure 

of civil aircraft, and it was proposed that the smaller of the threshold values calculated by fatigue life principle and 

crack propagation life principle can be used as the final inspection threshold of actuator structure of civil aircraft, and it 

also analyzed and identified the risks of inspection intervals, and proposed the points of concern for the inspection 

intervals. The conclusion of the analysis shows that the inspection interval method is a safe and conservative 

assessment method for single crack and widespread fatigue damage, especially for actuator structures with complex 

fatigue behaviors where the crack extension pattern cannot be obviously judged, and it can provide theoretical and 

engineering guidance for the establishment of inspection intervals for the structures of complex mechanical-electrical-

hydraulic coupling equipment such as rudder actuators.

Key Words: civil aircraft; actuators; single crack; widespread fatigue damage; inspection interval; continuous 

airworthiness
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