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某航空弹药尾翼传动部件振动 

环境断裂失效分析 

晁伟召，宋卓异*，杨春秋，邱爽，赵宇航，黄小兰 

（中国兵器工业集团航空弹药研究院有限公司，哈尔滨 150030） 

摘要：目的 某航空弹药尾翼传动部件在发动机热试车试验中出现断裂故障，需分析失效原因、实验室故障

复现与结构优化设计，提升可靠性。方法 首先进行尾翼传动部件断口形貌分析，判断损伤性质。其次，通

过频域振动疲劳仿真方法，分析不同状态尾翼传动部件应力损伤位置最大处的振动疲劳寿命，确认失效原

因。再通过实验室试验复现外场试验故障模式，最后通过环境试验验证改进有效性。结果 模拟振动条件下，

尾翼传动部件的最大损伤位置与断裂失效位置接近，锁定状态和非锁定状态振动疲劳仿真寿命分别为

7 516 s 和 34 710 s，明晰了失效原因。通过实验室振动试验复现了故障，且机理一致，改进方法有效，并通

过了试验考核。结论 失效分析、验证与改进方法充足有效，可以为同类装备振动环境故障处理参考。 
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Analysis of Fracture Failure in a Tail Wing Transmission Component of Aviation  
Ammunition under Vibration Environment 

CHAO Weizhao, SONG Zhuoyi*, YANG Chunqiu, QIU Shuang, ZHAO Yuhang, HUANG Xiaolan 

(Norinco Group Aviation Ammunition Institute, Harbin 150030, China) 

ABSTRACT: Fracture failure occurred in a tail wing transmission component of aviation ammunition during the hot test if en-

gine, so the work aims to analyze the cause of the failure, reproduce the failure in the laboratory, and optimize the structure de-

sign to improve reliability. Firstly, the fracture morphology of the tail wing transmission component was analyzed to determine 

the nature of the damage. Secondly, the frequency domain vibration fatigue simulation method was used to analyze the vibration 

fatigue life of the maximum stress damage location of the tail wing transmission component in different states, and to confirm 

the cause of failure. Thirdly, the failure mode of the tail wing transmission component in the field was reproduced through la-

boratory test and finally, the effectiveness of the improvement was verified through environmental test. The maximum damage 

location of the tail wing transmission component under simulated vibration condition was close to the failure location, and the 

vibration fatigue simulation life in the locked state and unlocked state was 7 516 s and 34 710 s, respectively, clarifying the 
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cause of failure. The failure was reproduced through laboratory vibration tests, and the mechanisms were consistent. The im-

provement methods were effective and passed the test evaluation. The methods of failure analysis, verification, and improve-

ment are sufficient and effective, which can serve as a reference for handling failures of similar equipment under vibration envi-

ronment. 

KEY WORDS: aviation ammunition; vibration environment; failure analysis; vibration fatigue simulation; fatigue life; failure 

reproduction 

航空弹药是多平台发射的高效能对地攻击武器，
由于作战空间的特殊性，必须承受多种振动环境的考
核[1-2]。航空弹药内部存在螺旋桨动力源时，其振动
环境类似于安装在螺旋桨式飞机上的装备所处环境，
主要由螺旋桨诱发，振动频谱通常是由一个宽带背景
叠加一些窄带尖峰组成。宽带背景谱是由于各种不同
的随机振源产生，包括发动机振动、噪声及气流激励
等；而窄带尖峰是由于旋转机械引起的低量级周期分
量，主要集中于螺旋桨的通过频率及其谐波频率上。
叠加振动环境产生的动态位移和相应的速度、加速度
可能会加剧航空弹药内部结构的疲劳和磨损，从而导
致航空弹药在非理想的寿命期内损坏[3-5]。 

尾翼传动部件是航空弹药上机电控制设备与尾

翼之间的传力结构件，机电控制设备输出轴将扭矩通

过联轴器传递至尾翼传动部件轴头，进而控制尾翼旋

转。机电控制设备具有 2 种状态，一种是非伺服状态，

发动机振动工作环境中，传动部件和尾翼不受约束，

可以在行程内自由转动，此工况下未出现过故障；另

一种是伺服状态，机电控制设备锁死传动部件轴头，

尾翼无法转动，此工况下出现了传动部件轴头断裂失

效故障。尾翼传动部件损坏会直接导致翼片脱落，弹

药失控，无法有效打击既定战术目标[6]。因此，有必

要进行尾翼传动部件振动环境断裂失效分析，通过振

动仿真等手段明晰失效原因，并在实验室内复现故

障，改进结构，达到提升尾翼传动部件振动环境可靠

性的目的。 

邓康清等 [7]仿真分析了固体发动机燃烧室的随

机振动疲劳破坏规律和影响因素，并通过随机振动试

验验证了数值振动模型和疲劳破坏计算方法的有效

性，为预测固体火箭发动机的疲劳破坏和疲劳寿命提

供参考和指导。郁大照等[8]通过模态、瞬态动力学及

谐响应分析等方法系统研究了振动对航空电连接器

寿命的影响。周智勇等[9]针对运载火箭增压管路面临

的复杂随机振动工况，通过有限元仿真研究了几种因

素对增压管路振动疲劳寿命的影响规律，并采用地面

试验验证了其可靠性，为产品耐振动疲劳设计提供了

指导。方红荣等[10]基于 ABAQUS 和 nCode 开展了火

箭增压输送管路随机振动疲劳寿命仿真研究，基于频

域随机振动疲劳寿命分析方法，计算了输送管路在随

机振动条件下的疲劳寿命。研究证明，该分析方法可

用于指导产品疲劳耐久性的设计和分析。姜子晗等[11]

针对战斗机后机身液压导管疲劳寿命与机体结构寿

命不匹配的问题，选取疲劳寿命为主要影响因素，开

展了仿真分析研究，从随机振动载荷疲劳寿命分析入

手，运用数字建模方法结合 Miner 线性累计损伤理

论，利用有限元分析软件设置疲劳计算程序，对液压

导管疲劳寿命进行了仿真评估，为进一步开展航空产

品理论研究提供了技术支撑和经验参考。王崇哲等[12]

为研究某批次电子设备随机振动环境筛选试验中的

故障发生原因，以电子设备实际所受随机振动功率谱

密度曲线为输入，开展了有限元仿真，验证失效模式，

并在此基础上完成了故障复现试验，制定了相应的改

进措施。杜尚勇等[13]模拟了机载电子设备在真实环境

下的工况，据此进行振动冲击试验，寻找可靠性薄弱

环节，通过逐级分析结合机理分析和仿真验证，定位

设备振动故障原因，并给出了设计和工艺改进方案。

朴明伟等 [14]提出基于刚柔耦合仿真的振动疲劳分析

方法分析结构振动对疲劳寿命的影响程度，确认集装

箱地脚的垂向纵向约束力是造成大幅值循环应力出

现的主要原因之一，结构振动对总疲劳寿命的影响程

度为 20%~25%。 

文中以某航空弹药尾翼传动部件断裂失效模式
为研究对象，建立了尾翼传动部件失效分析流程，利
用频域振动疲劳仿真方法，研究了模拟振动条件下不
同状态尾翼传动部件的最大损伤位置和疲劳寿命，且
对比了外场试验情况，明晰了失效原因。通过实验室
振动试验复现了故障，基于分析改进后的尾翼传动部
件通过了振动试验考核，提升了可靠性。 

1  故障描述及失效分析 

1.1  故障描述 

航空弹药尾翼多由机电控制设备驱动实时调整
全弹飞行的航向[15]，全弹在外场进行多次发动机热试
车试验后，出现尾翼传动部件断裂故障。试验过程中，
机电控制设备处于伺服状态（即锁定状态），尾翼传
动部件轴头根部附近发生断裂。故障出现后，对机电
控制设备进行测试，机电控制设备可正常工作。现场
轴头断裂失效实物如图 1 所示。 

1.2  失效分析 

利用光学显微镜对尾翼传动部件断口进行观察
分析，观察区域包括断口边缘及内部，断口形貌如图
2 所示。从图 2 中可以看出，断口在中间存在一个带 
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图 1  轴头断裂失效 
Fig.1 Fracture failure diagram of the head of shaft 

 

状的瞬断区，上下两侧较为平整，但存在小型的凹陷

和裂纹。由于平面颜色较黑，只能在某些光线较好的

区域隐约观察到一些不明显的贝纹线，如图 2 特征 1

所示。但是在局部光亮区域存在绕轴面圆心的同心圆

弧贝纹线，可能是在裂纹产生后断面来回扭转摩擦造

成的，如图 2 特征 2 所示。结合经历工况表明，尾翼

传动部件在发动机振动下疲劳断裂。 
 

 
 

图 2  140 倍光学显微镜下断口形貌 
Fig.2 Fracture morphology under 140x optical microscope 

 

2  尾翼传动部件振动疲劳分析方法 

尾翼传动部件经历随机振动环境考核，而随机振

动是不确定、无规律的振动，只能采用统计概率分布

的方法分析，即通过功率谱密度函数（Power Spectral 

Density，PSD）描述随机振动激励环境下尾翼传动部

件的动态响应，随机振动产生的疲劳一般属于应力疲

劳[16-18]。因此，在尾翼传动部件出现疲劳损伤破坏的

位置区域，其应力响应的 PSD 函数 G(f)可以表示为： 
2( ) ( ) ( )G f W f H f   (1) 

式中：W(f)为随机振动 PSD 激励谱值；H(f)为尾

翼传动部件频响函数，可通过模态叠加法和施加周期

性外载激励得出。 

频域中，需要通过一定数量的统计参量从响应

PSD 函数中估计振动激励应力幅值和循环次数[19]。因

此，可定义响应 PSD 函数的 n 阶谱惯性矩 Mn 为： 

 
0

dn
nM f G f f


    (2) 

尾翼传动部件为机械结构件，疲劳寿命可通过疲

劳损伤度表征[14]。疲劳损伤理论认为，结构的疲劳破

坏过程在数学上可表示为损伤度的积累过程。Miner

线性损伤理论是工程上较常用的线性损伤理论。假设

结构在循环载荷下发生的疲劳损伤是线性累积的，当

累积的损伤达到阈值时，发生疲劳损伤破坏[20-21]，可

表示为： 
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式中：Si 为应力幅值；N(Si)表示应力幅值为 Si

时的疲劳破坏循环数；n(Si)表示应力幅值为 Si 时的作

用的循环数；p(Si)表示应力幅值为 Si 时的应力响应峰

值概率密度函数；T 为振动时间。 

尾翼传动部件疲劳失效允许的循环次数可按材

料的疲劳曲线（S-N 曲线）进行确定[22]，一般金属材

料的 S-N 曲线可近似表示为： 
mNS C   (5) 

式中：m 和 C 一般由材料的工程试验确定。 

考虑非对称循环载荷情况和平均应力的影响，一

般采用 Goodman 模型修正[23]。由于假设应力是以一

定均值的平稳过程，结合式（4），随机振动下尾翼传

动部件的疲劳损伤度可表示为： 
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(6) 

式中：σb 为材料的强度极限；σz 为危险点预应力。 

对于窄带随机振动过程，Bendat[24]认为应力峰值

概率密度函数趋向于一个瑞利分布，可表示为： 
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式中：σs 为指定点应力响应的均方差。 

将式（7）代入式（6），并引入第二类欧拉积分

Gamma 函数，则可以得到尾翼传动部件在随机振动

下的疲劳寿命，如式（8）所示。 

 
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 (8) 

对于宽带随机振动过程，可以引入修正系数，通

过修正因子进行修正[25]，或者通过 Dirlik 经验估计

法，利用蒙特卡洛法提出经验闭合解，同时适用于窄

带和宽带技术。 

3  尾翼传动部件振动疲劳仿真分析 

本节基于第 2 节随机振动疲劳分析方法，开展尾

翼传动部件频域振动疲劳寿命仿真分析。首先根据尾

翼传动组件组成与工作原理建立简化模型，根据不同

状态设置边界条件，得到锁定和非锁定状态尾翼传动
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部件预应力下的静力学仿真结果，据此开展模态仿真

分析，获取多阶振动模态数据，并通过谐响应仿真计

算尾翼传动部件的频率响应函数。为保证振动疲劳仿

真计算分析准确性和效率，将上述结果数据输入到

nCode Design life 软件中，同时根据振动疲劳分析方

法计算流程分别设置振动激励条件、材料疲劳曲线参

数、平均应力修正方法等，获取尾翼传动部件损伤度

最大位置，即振动疲劳寿命最小位置。尾翼传动部件

振动疲劳仿真分析流程如图 3 所示。 
 

 
 

图 3  尾翼传动部件振动失效分析流程 
Fig.3 Flow chart of vibration failure analysis of tail wing 

transmission component 
 

3.1  尾翼传动部件边界条件及振动条件模拟 

1）尾翼传动部件边界条件。尾翼传动组件由机

电控制设备、联轴器、轴承、尾翼传动部件及尾翼等

组成。机电控制设备输出轴与尾翼传动部件的传动轴

头通过刚性联轴器同轴相对连接，依靠刚性联轴器的

变形，分别挤压连接机电控制设备输出轴和尾翼传动

部件传动轴头。通过 2 个轴承支撑尾翼传动部件，翼

片夹持头夹持尾翼，伺服状态下，尾翼传动部件和尾

翼被锁死；非伺服状态下，尾翼传动部件和尾翼不受

约束。依据尾翼传动组件组成与原理进行建模，由于

主要考虑尾翼传动部件的振动疲劳分布情况，将机电

控制设备和尾翼简化为质量点分别施加在尾翼传动

部件两侧，轴承简化为 2 个圆柱支撑，切向自由，法

向和轴向固定。刚性联轴器与尾翼传动部件的关系转

换为固定支撑和挤压力。锁定状态下联轴器固定，非锁

定状态下联轴器自由，尾翼传动组件模型如图 4 所示。 
 

 
 

图 4  尾翼传动组件模型 
Fig.4 Model drawing of tail wing transmission component 

 

2）振动条件模拟。由于尾翼传动部件断裂处被

弹体遮挡，无法直接获取实测振动数据，依据以往振

动试验测试经验，假定断裂面附近弹体主梁上（最接

近尾翼传动部件的可测量位置）实测的 PSD 功率谱

密度曲线可以代表尾翼传动部件经历的振动环境。z
向实测 PSD 功率谱密度曲线如图 5 所示（x 向和 y 向

为非主振方向，振动量值远小于 z向，此处不作展示）。 
 

 
 

图 5  z 向实测 PSD 功率谱密度曲线 
Fig.5 PSD power spectral density curve measured in z  

direction 
 

同时，考虑到实测谱采样通道较少可能导致振动

量值和频率结果的代表性不足，并且实测谱不便于振

动疲劳仿真和实际振动台条件输入。根据 GJB 

150.16A 提供的同类装备振动环境包络计算方法，得

到模拟的尾翼传动部件振动谱见图 6 和表 1。 

3.2  尾翼传动部件模态仿真 

基于边界条件分析，通过模态叠加法求解 2 000 Hz 
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图 6  模拟振动谱 
Fig.6 Simulated vibration spectrum 

 
范围内锁定状态尾翼传动部件的所有模态如图 7 所

示。其中，一阶模态振型 162.78 Hz，翼片夹持头沿 z
向弯曲和绕 x 向扭转；二阶模态振型 274.38 Hz，翼

片夹持头沿 x 向弯曲和绕 z 向扭转；三阶模态振型

288.92 Hz，传动轴头沿 x 向弯曲和绕 z 向扭转；四阶 

模态振型 299.56 Hz，传动轴头沿 z 向弯曲和绕 x 向

扭转。 

通过模态叠加法求解 2 000 Hz 范围内非锁定状

态尾翼传动部件的模态，如图 8 所示。由于尾翼传动

部件径向和轴向运动被限制，切向自由转动，导致大

部分模态均为扭转模态。其中，在 0.003 8 Hz 和

195.58 Hz 上为整体绕 y 向的扭转，在 1 293.2 Hz 上

为整体绕 y 向的扭转和传动轴头沿 z 向的弯曲。 

3.3  尾翼传动部件振动应力幅值仿真 

基于图 3 流程，将锁定状态和非锁定状态尾翼传

动部件模态和 z向激励下的尾翼传动部件频响函数输

入至 nCode Design life，将图 6振动谱输入至 Vibration 

Generator 模块，通过加密关注位置有限元网格和增

加谐响应分析频率间隔提升振动应力预测结果的准

确性，得到的 2 种状态尾翼传动部件在模拟振动谱下

的振动应力功率谱密度，如图 9 所示。 
 

表 1  模拟振动谱参数值 
Tab.1 Parameters of simulated vibration spectrum 

主振方向 L0/(g2·Hz–1) L1/(g2·Hz–1) L2/(g2·Hz–1) L3/(g2·Hz–1) f0/Hz Δf1/Hz Δf2/Hz Δf3/Hz f4/Hz

z 向 0.01 0.16 0.04 0.0176 20 47.5~57.75 95~115.5 142.5~173.25 2000

 

 
 

图 7  锁定状态尾翼传动部件模态 
Fig.7 Modes of locked tail wing transmission component 

 

3.4  锁定状态尾翼传动部件振动疲劳仿真 

尾翼传动部件的材料为 12Cr18Ni9，由于没有该

材料的疲劳试验数据，采用性能近似的 06Cr19Ni10

的疲劳极限代替。由于尾翼传动部件为机加成形，表

面粗糙度类型设置为 Poor Machined，表面粗糙度因 

 
 

图 8  非锁定状态尾翼传动部件模态 
Fig.8 Modes of unlocked tail wing transmission component 

 

 
 

图 9  振动应力功率谱密度 
Fig.9 PSD of vibration stress 
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子设置为 0.8，采用 Goodman 法进行平均应力修正，

应力组合方法选择最大主应力法。尾翼传动部件锁定

状态即伺服状态，尾翼传动部件被机电控制设备锁

定，利用频域振动疲劳仿真方法进行锁定状态尾翼传

动部件振动疲劳仿真，振动疲劳寿命如图 10 所示。

可见，模拟振动条件下，尾翼传动部件振动疲劳损伤

最大位置与外场试验断裂失效位置接近，振动疲劳寿

命为 7 516 s。 
 

 
 

图 10  锁定状态尾翼传动部件振动疲劳寿命云图 
Fig.10 Cloud map of vibration fatigue life of the locked tail 

wing transmission component 
 

3.5  非锁定状态尾翼传动部件振动疲劳仿真 

同理，基于图 3 流程，将非锁定状态尾翼传动部

件模态和 z 向激励下的尾翼传动部件频响函数输入至

nCode Design life，其余设置不变，非锁定状态尾翼

传动部件振动疲劳寿命云图如图 11 所示。模拟振动

条件下，振动疲劳寿命为 34 710 s，可见 2 个状态的

最大危险位置基本相同。由疲劳寿命对比可知，非锁

定状态尾翼传动部件振动疲劳寿命远大于锁定状态，

即锁定状态会加速损伤的累积，符合外场试验情况，

说明了仿真的合理性。但需要注意的是，非锁定状态

虽然振动疲劳寿命更长，但夹持头部增加了 1 个明显

薄弱点，与最大危险薄弱点寿命接近，考虑到该过渡 
 

 
 

图 11  非锁定状态尾翼传动部件振动疲劳寿命云图 
Fig.11 Cloud map of vibration fatigue life of the unlocked tail 

wing transmission component 

处加工的质量与可靠性，振动环境也有可能导致该位

置率先疲劳断裂。 

4  振动试验失效复现与尾翼传动部件

改进 

4.1  振动试验失效复现 

按照图 3 分析流程进行实验室振动环境失效复

现，将尾翼传动部件组装至全弹，与外场试验状态相

同。通过头尾夹持式振动试验夹具夹紧全弹，并固定

在实验室振动台面上，模拟实际振动状态。控制器输

入图 6 模拟振动谱，头尾振动试验夹具各放置 1 个控

制点，并采用两点平均输入控制振动方法进行振动试

验。试验中监测尾翼传动部件附近位置的振动响应量

值，确保未有欠试验情况。 

试验结果显示，非锁定状态尾翼传动部件通过了

多个方向的长时间振动考核，未出现故障；而锁定状

态下，尾翼传动部件在 z 向振动 5 min 左右时出现断

裂故障，如图 12 所示。其断裂位置和 2 种状态的断

裂时间变化趋势与仿真一致，模拟结果与试验结果对

比见表 2。 
 

 
 

图 12  振动试验下轴头断裂失效 
Fig.12 Fracture failure diagram of the head of shaft under 

vibration test 
 

表 2  模拟结果与试验结果对比 
Tab.2 Comparison between simulation results and 

experimental results 

状态 模拟结果/s 试验结果/s 失效位置 失效原因

锁定 7 516 300 轴头根部 振动疲劳

非锁定 34 710 5 400 — — 

 
利用扫描电子显微镜，对尾翼传动部件断口进行

观察分析，观察区域包括断口边缘和内部，观察位置

如图 13 所示，分析结果见表 3。其中，1 区和 4 区为

断口边缘，断口严重碾伤，为疲劳断口常见特征。在
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交变载荷作用下，自应力集中处发生微小开裂，并随

着循环载荷发生周期性扩展，启裂区的断口反复咬

合，导致断口碾伤。2 区和 3 区为断口内部，可见显

著疲劳辉纹，为疲劳断口的典型特征，在振动扭转等

交变载荷作用下，裂纹呈周期性扩展，断裂性质属于

疲劳断裂，与疲劳仿真分析结果一致，进一步说明疲

劳仿真分析方法的有效性。疲劳寿命时间与仿真不同

的原因在于，实验室振动试验采用输入控制方法，控

制点在振动夹具上，仅能保证夹具与全弹连接界面上

的振动量级在模拟振动条件误差范围内，而振动是从

夹具夹持位置传递至悬臂位置的尾翼传动部件，尾翼

传动部件所承受的振动量级远远超出了模拟振动条

件，所以加速了其振动疲劳损伤进程。 
 

 
 

图 13  振动试验下轴头断口观察位置 
Fig.13 Observation sites for the fracture of the head of shaft 

under vibration test 
 

表 3  振动试验下轴头断口分析结果 
Tab.3 Fracture analysis results of the head of shaft under 

vibration test 

区域编号 断口特征 

1 严重碾伤，疲劳断口常见特征 

2 疲劳辉纹，疲劳断口典型特征 

3 疲劳辉纹，疲劳断口典型特征 

4 严重碾伤，疲劳断口常见特征 

 

4.2  尾翼传动部件改进 

1）尾翼传动部件改进措施。基于断裂失效分析

结果对尾翼传动部件进行改进，改进措施包括：优化

材质选用，将 12Cr18Ni9 改为调质处理的 30CrMnSi；

尾翼传动部件轴头轴径增加 1 mm，并在轴与轴连接

处增加 R1 mm 倒角，增加 0.8 光洁度要求，从而减小

尺寸过渡，增大受力截面，减小集中应力；减小轴承

内外径配合公差，减小振动幅度。 

2）改进后尾翼传动部件振动疲劳寿命仿真。同

样，基于图 3 流程，对改进结构的尾翼传动部件进行

重新建模，按照 3.1 节设置锁定状态和非锁定状态尾

翼传动部件的约束条件，并赋予新的优化材质（由于

缺少 30CrMnSi 的疲劳试验数据，采用性能近似的

CrMo 的疲劳极限代替），同样采用图 6 振动谱并按照

3.3 节方法获取改进后尾翼传动部件 2 种状态的振动

应力幅值，疲劳仿真参数设置与上文相同。得到锁定

状态和非锁定状态尾翼传动部件振动疲劳寿命云图

如图 14 和图 15 所示，可以看出，虽然锁定状态和非

锁定状态尾翼传动部件最大损伤位置仍在轴头根部

区域，但振动疲劳寿命分别为 45 540 s 和 1 151 000 s，

相较改进前有大幅度提升。由此，从仿真角度说明了

尾翼传动部件改进的有效性，可进行后续的实验室试

验验证。 
 

 
 

图 14  锁定状态振动疲劳寿命云图 
Fig.14 Cloud map of vibration fatigue life at the locked state 

 

 
 

图 15  非锁定状态振动疲劳寿命云图 
Fig.15 Cloud map of vibration fatigue life at the  

unlocked state 
 

3）改进后尾翼传动部件实验室验证。实验室验

证方法与 4.1 节相同，改进后尾翼传动部件通过实验
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室振动试验考核（每轴向 1 h 30 min），提高了振动

环境下的可靠性，达成改进目的。 

5  结论 

本文针对某航空弹药尾翼传动部件振动环境断

裂失效问题展开了研究，建立了失效分析流程，利用

频域振动分析方法计算了不同状态尾翼传动部件的

最大损伤位置和疲劳寿命，明确了故障原因，通过实

验室试验复现了故障，并改进了产品结构，主要得出

以下结论： 

1）模拟振动条件下尾翼传动部件 2 个状态的振

动最大损伤位置接近，并且非锁定状态下的尾翼传动

部件振动疲劳寿命远大于锁定状态，但需注意夹持头

部增加了 1 个危险点。 

2）实验室振动环境试验能加速尾翼传动部件的

损伤但不改变其失效机理，能起到有效复现外场试验

失效模式的作用。 

3）失效分析、验证与改进方法切实有效，能提升

尾翼传动部件振动环境可靠性，为同类问题提供参考。 
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