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功率电传机载一体化电作动系统的研究
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(北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院, 北京 100083)

摇 摇 摘摇 摇 摇 要: 概述了近 10 年国内外机载功率电传一体化电动作动系统的研究

发展状况,已成功的机载电力作动系统主要包括电静液作动器和机电作动器,得出了

电作动器可用于未来机载作动系统相关的一系列结论;归纳了采用电力作动系统的

优点;阐述了发展该机载一体化电作动系统的关键技术,包括高性能永磁、无刷直流

电机-泵及其集成设计、冗余管理、高响应高精度控制等;指出了机载一体化电作动

系统的研制目标和技术难点,为发展机载功率电传一体化电作动系统进行了深入的

探讨.
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Research on airborne power鄄by鄄wire integrated electrical
actuation and control systems

Sha Nansheng摇 Li Jun
(School of Automation Science and Electrical Engineering, Beijing University of Aeronautics and Astronautics, Beijing 100083, China)

Abstract: The development of airborne integrated electrical actuation systems in the latest ten years and
main results were summed up. It concluded the virtues of integrated electrically actuation system. The suc鄄
cessful airborne electrical actuators consist of electro鄄hydrostatic actuator and electro鄄mechanic actuator. It
summarized series results referring the electrical actuators which will apply to aircrafts in the future. It presen鄄
ted the key technologies of power鄄by鄄wire (PBW) electrically powered actuation systems including high per鄄
formance hard magnetic material, brushless DC motor鄄pump, integrated designing and manufacturing, redun鄄
dancy management, fast response and high precision control. It pointed out the R&D targets and the urgent
need technique difficulties to develop the next generation airborne actuation system.
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摇 摇 为了满足未来飞机向高机动性、超高速及大

功率方向发展,飞机液压系统正朝着高压化、大功

率、变压力、智能化、集成化、多余度方向发展[1] .
然而,采用液压作动系统,由于飞机全身布满液压

管路,增加了飞控系统的总重量,使飞机的受攻击

面积增大,导致飞机战伤生存率不高;其次高压化

和大功率则使传统飞机液压系统的效率问题日益

突出,进而引发了诸如散热、燃油总效率降低等问

题. 目前,液压作动系统已成为飞行控制系统的薄

弱环节[2,3] .
随着电机技术、材料科学、控制学和精密制造

等学科的发展,飞机上电气系统不久将发生变革,



未来飞机将可能完全取消液压作动系统,而新型

的电力作动器(Electrically Powered Actuator),将
成为飞机的新型舵面执行机构,从而实现功率电

传的电力作动系统,并使飞机性能得以提高[4 ~ 6] .
1摇 电作动系统的研制情况

1. 1摇 研究状况

20 世纪 60 年代末和 70 年代初,美国空军的

飞机发生了几起事故,从而揭开了电力作动系统

的研究序幕,美国空军提出了电动作动器计划

(EPAD,Electrically Powered Actuation Design) [7] .
20 世纪 70 年代国外已研制出作为应急舵机

用的功率电传舵机———电液静压作动器. 80 年代

开始英国卢卡斯(Lucas)公司又发展成了一种集

成驱动组件[8] .
1988 年 12 月 Bendix 公司展出了 F / A鄄18 灵

巧式副翼舵机原型(如图 1 所示),并在 NASA 德

莱顿基地进行了地面飞行模拟实验,这种舵机的

电子装置作为舵机的组成部分,与机械、液压部件

组成一个装置,故又称机电液一体化舵机[8] .

图 1摇 F / A鄄18 灵巧式副翼舵机

90 年代,美国的功率电传舵机已接近实际应

用水平. 1991 年 12 月 Parker Berta 公司研制的电

动液压作动器在 C鄄130 飞机上完成了空中试

飞[8] . 1991 年,美国 NASA 在 Racal 飞行模拟器上

对直升飞机上的电动静液作动器进行飞行试验.
Lucas 研制了作为备份系统与传统的液压系统结

合成双余度电作动器(EBHA,Electrical Back鄄up
Hydrostatic Actuator),如图 2 所示[8] . 1994 年开

始,美国在 F / A鄄18 副翼上分别进行电动静液作动

器和机电作动器的飞行试验[9,10] . 1996 年,Moog
公司开始为电力作动控制系统 ( EACS,Electric
Actuation and Control System)计划研制电动静液

作动器,其制造的 EHA 已经完成 F / A鄄18 SRA 飞

机上的飞行试验. 图 3 为在 F / A鄄18 SRA 飞机上

完成飞行试验的 EHA、EMA 作动器[9,10] .
1997 年开始在 F / A鄄18 SRA 飞机上完成了

图 2摇 Racal 飞行模拟器上安装的 EBHA

图 3摇 用于 F / A鄄18 SRA 飞机上飞行试验的

电作动器:EMA(左)、EHA(右)

23. 5 h的飞行试验,其中,用于替代 F / A鄄18 SRA
左副翼液压作动筒的 EHA 主要性能指标如表

1[9] .
表 1摇 EHA 的主要技术指标

参数项目 参数指标

作动筒伸出力 / kN 59郾 122
活塞杆行程 / mm 依57郾 15

负载 / kN 28郾 134
负载速度 / (mm·s-1) 152郾 40
空载速度 / (mm·s-1) 195郾 58
动态刚度 / (kN·mm-1) 49郾 353

响应频率 / Hz 7(依5%负载)

摇 摇 1998 年,C鄄141 副翼上电动静液压作动器完

成近 1 000 h 的飞行试验.
洛克希德·马丁公司改装了一架 F鄄16 战斗

机,把主飞行控制系统原有的液压作动器拆除,换
上 5 个电动静液作动器,改装后的 F鄄16 飞机在

1998 年 8 月进行 4 个月的地面试验,在 1999 年进

行了 6 个月 60 次飞行验证试验.
1. 2摇 国外已取得的成果和主要结论

到目前为止,美国空军研究所(USAF)、Boe鄄
ing、GE、Moog、Parker 公司和 Dryden 研究所,英国

Lucas Aerospace、Sheffield 大学、瑞典 Link 咬Oping 大

学、德国 Hamburg鄄Harburg 技术大学,以及加拿

大、日本、法国、新加坡等国家的多个企业、大学、
研究所,都在进行一体化作动器的研究开发. 已进

行的飞行试验都取得了成果,已达到或证实了如

下目的[3]:
1) 已证实功率电传作动器可以作为操纵战
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斗机关键飞行舵面的主要作动手段,并为多电飞

机(MEA,More Electrical Aircraft)规划一个根本

的电力作动计划.
2) 验证了功率电传作动器在高性能的多电

飞机上操纵舵面的有效性,确保机电作动器和电

动静液压作动器不会成为限制多电飞机发展的因

素.
3) 通过 1 000 h 的飞行试验证实,功率电传

作动器比目前装机使用的液压作动器可靠性高、
维修性更好、更易于保障和寿命周期费用低.

4) 功率电传作动器可用于正在研制的联合

攻击战斗机( JSF,Joint Strike Fighter) . 目前,Par鄄
ker 公司的电动静液压作动器(如图 4 所示),已
经通过联合攻击战斗机 /集成子系统技术项目(J /
IST,JSF / Integrated Subsystems Technology) 验证,
并被证明具有更好的可靠性、更方便的维修性和

大量节省费用.

图 4摇 用于 JSF 的一体化电静液压作动器

美国 Moog 公司设计了用于 F鄄35 的双余度

EHA 和单余度 EHA 等(如图 5 所示).

摇 a摇 单余度 EHA b摇 双余度 EHA

图 5摇 用于 F鄄35 的单余度、双余度 EHA 作动器

研究表明,飞行控制舵面均采用一体化电动

作动器后,由于没有了遍布机身的液压管路,加上

一体化作动器易形成容错能力,使飞机具有一系

列优点[2, 8]:更好的可靠性、更高的生存力、维修

性更好、效率更高、飞机性能提高、大量节省费用

等.
据 EPAD 工程师估计[9],当飞机的所有飞行

控制舵面均采用一体化电动作动器后,对于客机,
将使飞机燃油节省 5% ~ 9% ,同时减少 30% ~
50%的地面设备;对于战斗机,起飞重量可减少

272 ~ 454 kg,并使易受轻武器攻击的机身面积减

少 14% .
功率电传作动器在国外正处于飞行试验、验

证阶段,已取得成功的电力作动器主要有两种形

式,即电动静液作动器 ( EHA) 和机电作动器

(EMA).
未来飞机使用 EHA 与 EMA 的配置,将与飞

机的总体设计和要求密切相关,未来飞机的功能

系统设计将与飞机的总体设计同步进行,这样就

可以充分发挥 EHA、EMA 各自的优势.
2摇 关键技术与需要研究的问题

一体化机载作动器的关键技术包括功率电传

作动器以及组成电动作动系统所必须突破的一系

列核心技术,主要可概括为[2,5,8]:
1) 高性能永磁材料

2) 高效无刷直流电机及驱动

3) 飞控系统相关的余度控制、监控技术、差
动和同步控制

4) 电机鄄泵及液压缸集成设计制造

5) 高响应高精度控制

2. 1摇 材料元件与集成设计制造技术

要发展大功率、高集成、安全可靠的一体化电

动作动器,需要研究和解决高性能永磁材料、大功

率半导体器件、微处理器、无刷直流电动机设计制

造技术,以及高速高效双向液压泵、液压缸集成设

计制造技术.
2. 2摇 冗余控制与系统监控

对于电力作动系统,通常需要通过形成余度

以满足系统可靠性指标. 例如,F / A鄄18 SRA 试飞

的电动控制系统(EACS)平尾 EHA 有三个主要部

件:三重控制器、双重电源平台和二通道作动器.
此外,EACS 系统采用了复杂的余度管理技术,包
括硬件和软件的余度管理,其中要重点解决的问

题是:操作模式、系统再入与复位、故障识别和重

新配置、故障记录.
3摇 研制目标与技术难点

3. 1摇 研制目标

一体化电动作动器的研究目标[7,11]:对飞行

控制舵面,战斗机的每个作动器最大功率为 35 ~
50 kW,民用飞机舵面的典型功率为 3 kW. 其中,
电机转速应高达 10 000 r / min,其输出力矩应满

足在1 000 r / min时为 50 N·m;若采用 EHA,液
压泵转速应达到 10 000 r / min,其排量为 1 ~ 10
mL / r;电源为 270 VDC. 就动态指标而言,一体化

作动器应满足负载为 5% ~ 0. 5%时,响应频率为

5 ~ 30 Hz,另外空载速度、负载速度等指标必须满
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足当前液压作动系统作动筒能达到的指标. 对于

尺寸和重量,1985 年美国爱理德·西格诺公司为

飞行控制系统研制的外场可更换电动静液压作动

器可供参考:输出力为 42 kN,体积为 245. 8 cm3,
重量为 17. 2 kg.
3. 2摇 技术难点

发展我国的机载电力作动系统,除了必须解

决前面提到的关键技术和问题外,还必须解决

EHA、EMA 作动器本身的一些理论问题[12],譬
如:EMA 的快速响应控制问题,EHA 电机泵集成

设计、系统仿真和快速响应的控制问题,电机、液
压泵复合调节的稳定性证明以及快速调节方法也

亟待解决[13],对于一体化作动器的动态性能指标

与高精度控制的矛盾也要足够重视.
不仅要考虑 EHA 的冗余控制和监控,更需要

研究机电综合管理、飞控综合以及与航电系统综

合的体系结构、可靠性以及综合调度管理算法.

4摇 结 束 语

用于功率电传的机载一体化电作动系统近

20 年来在国外获得了快速的发展,EHA、EMA、
EACS 已经在多个飞行验证计划中得到成功试

验,并已经和即将在多种新型战斗机(如 JSF、F鄄
35)中得到应用. 同时,由于一体化电作动装置的

显著优点,其可在航空航天航海及其他民用领域

得到广泛使用.
我们认为,国内开展这方面研究的条件已经

成熟,必须尽快研制采用高性能永磁材料、集成设

计技术的无刷直流电机泵、大功率驱动器件,研究

飞控作动系统相关的冗余、监控和同步控制,突破

EHA 与 EMA 系统的理论问题,以尽早开发出电

力作动系统,为多电飞机或全电飞机作准备.
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