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摘　 要： 随着新材料、 新技术的发展， 电动伺服机构在电传飞机、 先进飞行器、 推力矢量控制

中得到成功的应用。 对中大功率航天电动伺服机构在国内外的研究及应用情况进行了介绍。 通

过分析， 在国外电动伺服机构的运用已经相当成熟， 在国内中大功率电动伺服机构在航天应用

中已初具规模， 出现逐步取代液压伺服机构的趋势。
关键词： 姿态控制； 电动伺服机构； 航天； 应用现状

　 　 　 　中图分类号： ＴＭ３２ 文献标志码： Ａ 文章编号： ２０９５⁃８１１０（２０１６）０３⁃０００１⁃０５

Ａ Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｕｒｒｅｎｔ Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ Ｈｉｇｈ⁃Ｐｏｗｅｒ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ ＥＭＡ

ＧＵＯ Ｈｏｎｇ⁃ｇｅｎ， ＷＡＮＧ Ｚｈｉ⁃ｇｕｏ

（Ｓｅｒｖｏ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｃｈｉｎａ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ ｓｃｉｅｎｃｅ ＆ Ｉｎｄｕｓｔｒｙ Ｃｏｒｐ， Ｎａｎｊｉｎｇ ２１０００６， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｒａｐｉｄ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｎｅｗ ｍａｔｅｒｉａｌ ａｎｄ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ｔｈｅ Ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ａｃｔｕａｔｏｒ （ ＥＭＡ） ｈａｓ
ｂｅｅｎ ｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙ ａｐｐｌｉｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｆｌｙ⁃ｂｙ⁃ｗｉｒｅ ａｉｒｃｒａｆｔ， ａｄｖａｎｃｅｄ ｓｐａｃｅ ｖｅｈｉｃｌｅ ａｎｄ ｔｈｒｕｓｔ ｖｅｃｔｏｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ􀆰 Ｔｈｉｓ
ｐａｐｅｒ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｓ ｒｅｓｅａｒｃｈｅｓ ａｎｄ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｈｉｇｈ⁃ｐｏｗｅｒ ＥＭＡ ｉｎ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ􀆰 Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｓｔｕｄｙ， ｔｈｅ ＥＭＡ ｔｅｃｈｎｏｌｏ⁃
ｇｙ ｈａｓ ｂｅｅｎ ａｐｐｌｉｅｄ ｗｉｄｅｌｙ ｉｎ ｆｏｒｅｉｇｎ ｃｏｕｎｔｒｉｅｓ， ａｎｄ ｂｅｇａｎ ｔｏ ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｅ ｔｏ ｔｈｒｕｓｔ ｖｅｃｔｏｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ ｉｎ Ｃｈｉｎａ􀆰 Ｗｅ
ｃａｎ ｐｒｅｄｉｃｔ ｔｈａｔ ｔｈｅ ＥＭＡ ｗｉｌｌ ｔａｋｅ ｔｈｅ ｐｌａｃｅ ｏｆ Ｈｙｄｒａｕｌｉｃ Ｓｅｒｖｏ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｉｎ ｔｈｅ ｆｕｔｕｒｅ􀆰
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ： Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ； Ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｓｅｒｖｏ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ； Ａｅｒｏｓｐａｃｅ； Ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

０　 引言

伺服机构是导弹和火箭制导与控制系统的执

行机构， 通过带动喷管或舵面摆动实现弹体的姿

态控制 （用于舵面控制的伺服机构常称为 “舵

机” ）。 伺服机构按照所使用的能源分类， 可分为

气动伺服机构、 液压伺服机构和电动伺服机构三

大类。 电动伺服机构通过电机直接将电能转化为

电机转子旋转运动形式的机械能， 并通过传动装

置带动被控对象运动。 电动伺服机构以简单可靠、
工艺性好、 使用维护方便、 能源单一、 成本低廉、
易于控制等特性引起了人们的广泛关注和深入研

究， 在导弹上得到了广泛的应用。 早期， 电动伺服

机构主要运用在输出力矩小、 功率等级低的小型

导弹舵的控制中。 例如： 美国的标准 ＲＩＭ６６ ／ ６７ 中

远程舰空导弹、 毒刺 ＦＩＭ⁃９２Ａ 肩射式近程防空导

弹、 复仇者近程低空防空导弹、 ＡＩＭ⁃１２０ 空空导

弹、 战斧巡航导弹， 法国的 Ｒ５３０ 中距空空导弹、
响尾蛇地空导弹、 魔术 Ｒ５５０ 空空导弹、 海响尾蛇

ＴＳＥ５５００ 近程舰对空导弹、 超 ５３０Ｆ 中程空空导弹、
飞鱼 ＭＭ３８ 岸对舰导弹、 飞鱼 ＡＭ３９ 空对舰导弹和

霍特反坦克导弹， 以色列的 ＶＩＰＥＲ 反坦克 ／反直升

机导弹， 瑞典的 ＲＢＳ７０ 便携式近程防空导弹， 南

非的短刀空空导弹等。 随着新材料、 新技术以及

大功率器件的发展， 电动伺服机构的功率等级逐

步提升， 其动、 静态等综合性能得到极大的提高。
在电动伺服技术不断深入研究的基础上， 欧美等

航空大国的中大功率电动伺服机构已在先进飞行

器和推力矢量控制中得到了广泛的应用， 并且取

得成功。 国内宇航用中大功率电动伺服机构的研
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制相对发展较晚， 经过相关研制单位的不懈努力，
目前中大功率电动伺服机构在航天型号中的应用

已初具雏形。

１　 国外中大功率航天电动伺服机构的发展

从 ２０ 世纪 ７０ 年代中期开始， 美国空军、 海军

以及宇航局对电动伺服机构取代战略导弹和航天

飞机上液压伺服机构进行了一系列可行性研究，
到 １９８５ 年设计出了取代原液压伺服机构的电动伺

服机构， 得出 “电动伺服机构的性能与相应的液

压伺服机构相当或更好” 的结论。 其中最具代表

性的成功应用是从 １９９３ ～ １９９８ 年由美国空军、 海

军资助 ＮＡＳＡ Ｄｒｙｄｅｎ 研究中心进行的 “ Ｆ ／ Ａ⁃１８Ｂ
战机电动作动系统技术” 课题的研究， 这一课题

重点研究 “电动舵系统替代原有的液压舵系

统” ［１⁃２］， Ｆ ／ Ａ⁃１８Ｂ 试验用电动伺服系统如图 １ 所

示。 试验结果表明， 该电动伺服系统的跟随性能

优于原电液伺服系统， 同时飞机在低速或高速连

续翻滚时， 机电作动器的频域响应特性比液压作

动器的性能要好。

图 １　 Ｆ ／ Ａ⁃１８Ｂ 飞机上试验用电动伺服系统

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｔｈｅ ＥＭＡ ａｐｐｌｉｅｄ ｏｎ ｔｈｅ Ｆ ／ Ａ⁃１８Ｂ ｐｌａｎｅ

ＧＯＯＤＲＩＣＨ 公司伺服机构研发部门为某型号

导弹喷管推力矢量控制研发的一体化驱动电动伺

服机构， 该电动伺服机构采用伺服电机、 行星滚

柱丝杠、 ＬＶＤＴ 位置传感器同轴一体化结构布局，
结构示意图和产品如图 ２ 所示， 主要性能指标见表

１。 其结构设计简洁紧凑， 紧固件少， 集成度高。
丝杠采用中空设计， 电位器内置， 为结构布局带

来了便利。
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图 ２　 ＧＯＯＤＲＩＣＨ 公司的机电作动器

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｔｈｅ ＥＭＡ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｂｙ ＧＯＯＤＲＩＣＨ

表 １　 ＧＯＯＤＲＩＣＨ 公司产品主要指标

Ｔａｂ􀆰 １　 Ｔｈｅ ｍａｉｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ＥＭＡ
ｂｙ ＧＯＯＤＲＩＣＨ

参数 指标

质量 ／ ｋｇ ２４

工作行程 ／ ｍｍ ±６５

最大行程 ／ ｍｍ ±９０

最大负载 ／ ｋＮ ３３

最大速度 ／ （ｍｍ ／ ｓ） ３５０

零位长度 ／ ｍｍ ５４０

最大直径 ／ ｍｍ １３５

　 　 美国 ＡＭＥＴＥＫ 公司研究的机电作动器结构如

图 ３ 所示。 其采用电机、 螺母、 电位器同轴一体化

结构， 功率等级为 ５ｋＷ 级， 主要参数见表 ２。

图 ３　 ＡＭＥＴＥＫ 公司研制的机电作动器

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｔｈｅ ＥＭＡ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｂｙ ＡＭＥＴＥＫ

２
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表 ２　 ＡＭＥＴＥＫ 公司产品主要指标

Ｔａｂ􀆰 ２　 Ｔｈｅ ｍａｉｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ＥＭＡ ｂｙ ＡＭＥＴＥＫ

参数 指标

电压等级 ／ ＶＤＣ ２７０

总行程 ／ ｍｍ １００

最大速度 ／ （ｍｍ ／ ｓ） １３３

负载力 ／ ｋＮ ４０

质量 ／ ｋｇ ６􀆰 ４

　 　 汉胜公司设计生产的余度机电作动器产品如

图 ４ 所示。 产品电能到机械能的转化效率大

于 ８１％［４］。

图 ４　 汉胜公司研制的产品

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｔｈｅ ＥＭＡ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｂｙ Ｈａｍｉｌｔｏｎ Ｓｕｎｄｓｔｒａｎｄ

欧 空 局 的 “ 织 女 星 ” 运 载 火 箭 （ Ｖｅｔｔｏｒｅ
Ｅｕｒｏｐｅｏ Ｇｅｎｅｒａｚｉｏｎｅ Ａｖａｎｚａｔａ， ＶＥＧＡ） 四级发动机

均采用电动伺服机构［５］。 四级电动伺服机构的主

要性能参数见表 ３。 其中一级机电作动器产品如图

５ 所示， 二级机电作动器产品如图 ６ 所示。

表 ３　 织女星火箭四级伺服机构主要指标

Ｔａｂ􀆰 ３　 Ｔｈｅ ｍａｉｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｆｏｕｒ Ｓｔａｇｅ
ＥＭＡｓ ｏｆ ｔｈｅ ＶＥＧＡ

参数 一级 二级 三级 四级

输入功率 ／ ｋＷ ５１ １５ ５ １􀆰 ２

输出功率 ／ ｋＷ ２×１６ ２×５􀆰 ４ ２×１􀆰 １ ２×０􀆰 １４

最小电压 ／ Ｖ ２７０ １３５ ４５ ４５

最大电压 ／ Ｖ ４１０ ２１０ ７５ ７５

工作时间 ／ ｓ １２０ ２７５ ３９５ ４０６０

负载 ／ ｋＮ １００ ３０ ２０ ２􀆰 ５

空载速度 ／ （ｍｍ ／ ｓ） ４００ ２７５ １２５ ８０

带宽 ／ Ｈｚ ８ ８ ３􀆰 ５ ３􀆰 ５

　 　 Ｍｏｏｇ 公司为 Ｘ⁃４３Ａ 的机翼配套研制的机电作

动器产品如图 ７ 所示［７］， 产品主要参数见表 ４。

图 ５　 织女星火箭一级机电作动器

Ｆｉｇ􀆰 ５　 ＥＭＡ ｏｆ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ Ｓｔａｇｅ Ｓｅｒｖｏ
Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ｔｈｅ ＶＥＧＡ

图 ６　 织女星火箭二级机电作动器

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ ｓｔａｇｅ ＥＭＡ ｏｆ ｔｈｅ ＶＥＧＡ

图 ７　 Ｘ⁃４３Ａ 机翼用机电作动器产品

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｔｈｅ ＥＭＡ ａｐｐｌｉｅｄ ｏｎ ｔｈｅ Ｘ⁃４３Ａ ｐｌａｎｅ

３
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表 ４　 Ｘ⁃４３Ａ 翼用机电作动器主要指标

Ｔａｂ􀆰 ４　 Ｔｈｅ ｍａｉｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ＥＭＡ
ａｐｐｌｉｅｄ ｏｎ ｔｈｅ Ｘ⁃４３Ａ ｐｌａｎｅ

参数 指标

电压等级 ／ ＶＤＣ １１０～１５５

总行程 ／ ｍｍ ＞６６

最大空载速度 ／ ［ （°） ／ ｓ］ １１５􀆰 ８

最大负载 ／ ｋＮ １１

带宽 ／ Ｈｚ ７􀆰 ５

质量 ／ ｋｇ ３􀆰 ９

　 　 Ｍｏｏｇ 公司设计生产的余度机电作动器产品及

工作原理图如图 ８ 所示［９］。
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DC Motor
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LVDT Position Transducer

Ball
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图 ８　 Ｍｏｏｇ 公司设计的余度产品及原理图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｔｈｅ ｐｈｏｔｏ ａｎｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ＥＭＡ ｂｙ Ｍｏｏｇ

刘易斯研究中心多年来进行以电动伺服机构

代替液压伺服机构用于推力矢量控制的研究， 并

成功地为阿特拉斯运载火箭研制了功率等级分别

为 ５２􀆰 ２ｋＷ、 ２９􀆰 ６ｋＷ 和 １８􀆰 ６ｋＷ 的一、 二、 三级推

力矢量电动伺服系统。
通过上述叙述可知， 在国外中大功率电动伺

服机构已发展了很长的时间， 技术成熟， 产品已

向系列化方向发展。

２　 国内中大功率航天电动伺服机构的研发情况

在国内， 小功率电动伺服机构已广泛应用于

各类导弹、 无人机和直升机等型号中。 研制单位

有专业研究所和高校。
随着需求牵引， 原来从事中大功率液压伺服

机构研制的专业研究所转向研发中大功率电动伺

服机构。 经过多年努力， 中大功率电动伺服机构

已经获得工程应用并成为标配产品， 逐步取代传

统液压伺服机构。 小功率电动伺服机构研制单位

也逐步进入中大功率电动伺服机构市场。
作者所在单位研制的某型舵面控制用旋转输

出式电动伺服机构， 采用输出轴直接与舵轴相连

结构， 通过控制机电作动器的转角实现直接控制

舵偏角。 产品功率 ４ｋＷ， 带宽大于 １５Ｈｚ。 同时，
也研制了直线输出方式的机电作动器， 通过摇臂

与舵面的舵轴相连， 产品带宽大于 ２０Ｈｚ。 面向发

动机推力矢量控制需求研制的电动伺服机构，
２０ｋＷ 级产品已应用于实际工程， 更大功率产品正

在研发。
目前， 国内高可靠性、 高安全性多余度电动

伺服机构已进入工程研制阶段。 多余度电动伺服

机构的研制为电动伺服机构进入运载火箭、 先进

飞行器等高可靠性产品的应用提供了技术基础。
当前， 在功率等级、 功率质量比和集成一体

化设计方面， 国内与国外产品还存在较大的差距；
在电磁兼容性方面， 国内单位还需开展较多研究

工作， 特别是随着功率等级的提高， 此问题将会

影响到系统的可靠工作； 在永磁同步电机及旋转

变压器等基础类机电产品上， 国内外产品的相对

差距不大。 随着国内行业需求的牵引以及国家的

大力推广， 国内外产品的差距正在逐步缩小。

３　 结论

本文对中大功率航天电动伺服机构的研制和

应用情况进行了介绍和分析， 中大功率电动伺服

机构在国外的运用已经成熟。 随着国内研制单位

的大力推进以及用户使用需求的强烈牵引， 中大

功率电动伺服机构在航天上的应用已初具规模。
在后续新型号产品研制中， 中大功率电动伺服机

构已出现全面取代电液伺服机构的趋势。 随着余

４
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度电动伺服机构的研制， 在未来几年， 高可靠性

多余度电动伺服机构将逐步运用到运载火箭以及

其他具有高安全性要求的先进飞行器中。
在轻质小型化、 网络化、 智能化等终极目标

的需求牵引下， 随着新材料、 新技术的发展， 电

动伺服机构在高度集成一体化、 智能化、 高可靠

性等方面还有极大的发展空间。
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