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空天飞行器的舵伺服系统设计

冉令峰，何卫国
（中国空空导弹研究院，河南 洛阳　４７１００９）

摘要：空天飞行器对舵伺服系统的性能要求越来越高，不仅要求承载能力强、质量小，还必须可靠性高和维护方便；针对此

类要求，对空天飞行器的舵伺服系统进行了设计，以电气双余度控制和双绕组永磁同步电机为关键技术；其中驱动控制器采用

１５５３Ｂ总线、ＣＡＮ总线和４２２总线相结合的形式，解决了与飞控、系统内部和测试设备的通讯问题；作动器采用双余度齿轮副和

滚珠丝杠副直推式传动机构，并通过锁定电机轴的方式来实现舵面的锁定功能，提高了系统的可靠性；进行了系统联合仿真分

析，实现了最大工作舵偏角为２５°、角速度为５３．２°／ｓ、系统线性度偏差为０．２％、不对称度为０．４％、超调１０％以内和过渡时间

１９３ｍｓ以内等主要指标，结果满足系统指标要求；经在航天总体单位中的实际应用，舵伺服系统满足空天飞行器的性能要求。
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０　引言

空天飞行器是指采用空天发动机、可水平起降，并自

由穿梭于大气、临近空间和近地轨道的可重复使用天地往

返飞行器［１２］。

随着隐身超音速无人机、空天飞机及空天飞行器等新

战略武器的涌现，对其相应的舵伺服系统也提出了更高的

要求。早期的液压舵伺服系统缺点显著，结构复杂、加工

精度高、成本高、质量大［３］。随着航天航空技术的进步，促

使液压舵伺服系统逐步向电动舵［４］伺服系统转变，电动舵

伺服系统以其工艺性好、维护方便、承载能力强、质量小

等特性，在航天航空及军事领域得到了广泛地应用。

随着系统可靠性的要求越来越高，多数空天飞行器对

舵伺服系统要求采用双余度或多余度技术，通讯方式多要

求采用１５５３Ｂ总线。

１５５３Ｂ总线的中文全称为 “飞机内部时分制指令／响应

式多路传输数据总线”，它是一种串行多路数据总线标

准［５］。拓扑结构是双余度［６］，可以进行双向传输。其特性满

足舵伺服系统通讯方式双余度的要求。

根据使用范围的不同，双余度又分为电气双余度［７］和

机械双余度。电气双余度包括控制、驱动及电机双余

度［８９］，机械双余度主要指传动部分双余度［１０］。

本文设计的舵伺服系统是空天飞行器在大气内飞行时

的重要执行机构，接收飞控指令，驱动舵面旋转，从而改

变飞行器所受的气动力矩，实现空天飞行器的姿态和轨迹

控制。

１　系统总体方案

舵伺服系统由驱动控制器、作动器和控制软件组成，

采用１５５３Ｂ总线与飞控进行信息交换，ＣＡＮ总线进行系统

内部通讯，同时通过ＲＳ－４２２接口实现与测试设备的信号

交换。

鉴于空天飞行器对系统要求的功率较大，因此伺服电

机选择双绕组永磁同步电机。采用双余度齿轮副＋滚珠丝

杠副直推式传动机构，通过磁电编码器实现位置反馈与速

度控制，并通过锁定电机轴的方式来实现舵面的锁定功能，

提高了系统的可靠性。

系统组成示意图如图１所示。
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图１　系统组成示意图

２　系统工作原理

舵伺服系统工作原理是通过１５５３Ｂ总线进行通讯，通

过数字信号处理器综合控制指令和舵面位置反馈、速度反

馈、电流反馈信号，经控制算法运算后输出控制信号，并

进行功率放大，驱动双绕组永磁同步电机转动，经减速后

输出系统所需的转动力矩，克服舵面上负载，带动舵面转

动到指令规定的位置。工作原理如图２所示。

图２　系统工作原理图

３　系统硬件设计

３１　驱动控制器设计

３．１．１　功能

１）通过１５５３Ｂ总线接收飞控发出的舵面角度和速度数

据指令，进行转角和转速控制；

２）实现舵面锁定和解锁控制；

３）接收外部提供一次电源母线作为产品供电输入，具

备自主监测二次电源等健康状态的能力，并将信息通过

１５５３Ｂ总线送出；

４）通过１５５３Ｂ总线反馈系统状态，包括伺服系统的工

作状态、舵面位移、转速、自检结果、电机电流、温度；

５）综合功率电流、位置、转速等信息，实现双余度驱

动器热切换功能。

３．１．２　组成

驱动控制器主要包括二次电源电路、信号处理电路、

１５５３Ｂ接口电路、ＣＡＮ总线收发电路、４２２总线收发电路、

编码器信号调理电路、解锁控制电路、驱动器功率供电切

换电路、功率驱动电路和功率电源处理电路１０个部分。组

成及工作原理如图３所示。

图３　驱动控制器组成及工作原理图

３．１．２．１　二次电源电路设计

二次电源电路对＋２７Ｖ控制电源进行二次变换，其中

变换的５Ｖ作为数字信号处理器电路１５５３Ｂ接口电路、４２２

总线收发电路进行供电。原理图如图４所示。

图４　二次电源电路原理图

３．１．２．２　信号处理电路设计

信号处理电路主要以 ＴＩ公司的数字信号处理器

ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５为核心，外围电路由时钟电路、ＪＴＡＧ电路

和复位电路等组成。原理图如图５所示。

图５　信号处理电路原理图

３．１．２．３　１５５３Ｂ接口电路设计

１５５３Ｂ接口电路实现将舵伺服系统接入导航与控制网络

的功能。包括接口协议电路、变压器接口电路和解码电路。

１）接口协议电路用于实现１５５３Ｂ总线通信协议；

２）变压器接口电路用于实现总线接口电平转换、阻抗

匹配；

３）解码电路用于实现接口协议电路的片选、模式选
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择、读写操作等。

本文中的１５５３Ｂ接口符合ＧＪＢ２８９Ａ－９７要求的带变压

器耦合的总线接口，采用双绞屏蔽线作为传输介质。接口

协议电路选用深圳国微的ＳＭ６１５８０芯片，设置为ＲＴ模式，

采用１６位缓冲模式，ＲＴ地址为１１；电平转换电路选用深

圳国微的１６位总线收发器ＳＭ１６４２４５芯片。

接口原理图如图６所示，电平转换原理图如图７所示。

图６　１５５３Ｂ接口电路原理图

图７　１５５３Ｂ电平转换电路原理图

３．１．２．４　ＣＡＮ总线电路设计

数字信号处理器与两个功率驱动电路之间采用ＣＡＮ总

线进行通讯。采用信号处理器片内ＣＡＮ总线控制器，结合

ＣＡＮ总线收发器进行数据通讯，选用深圳国微的ＳＭ１０５０

芯片。原理图如图８所示。

图８　ＣＡＮ总线电路原理图

３．１．２．５　４２２总线收发电路设计

系统与测试设备之间采用４２２接口通讯，通过４２２接口

接收来自于测试设备的控制指令，并向测试设备反馈系统

的工作状态。

４２２ 总 线 收 发 电 路 选 用 ＭＡＸＩＭ 公 司 的

ＭＡＸ３４９０ＥＥＳＡ芯片，数据传输速率可达到１０Ｍｂｐｓ，抗

静电能力达到８０００Ｖ。原理图如图９所示。

图９　４２２总线收发电路原理图

３．１．２．６　编码器信号调理电路设计

通过绝对式磁电编码器实现舵面角位移的测量，选用

Ｊ１５ＥＨＡＳ－０１型编码器。

Ｊ１５ＥＨＡＳ－０１型编码器采用ＳＳＩ通信接口ＤＡ＋、ＤＡ

－、ＣＬＫ＋、ＣＬＫ－低压差分信号传递。绝对位置在控制

器发出的时钟脉冲的控制下，从高有效位 （ＭＳＢ）开始同

步传输；当没有数据传输时，时钟和数据线均为高电平。

在时钟信号的第一个上升沿，编码器的当前位置被送出。

时序图如图１０所示。

图１０　编码器读出时序图

编码器信号调理电路选用驱动器ＦＸ２６ＬＳ３１和接收器

ＦＸ２６ＬＳ３２实现电平转换。

ＦＸ２６ＬＳ３１接收来自于数字信号处理器的ＤＳＰ１＿ＣＬＫ

信号，将其转换低压差分输出信号ＣＨ１＿ＣＬＫ＿Ｐ和ＣＨ１

＿ＣＬＫ＿Ｎ差分对、并输出到磁电编码器中；ＦＸ２６ＬＳ３２接

收来自于编码器的输出数据ＣＨ１＿ＤＡＴＡ＿Ｐ和ＣＨ１＿

ＤＡＴＡ＿Ｎ差分对，并将之转化为单端输出ＤＳＰ１＿ＤＡＴＡ，

并输入到数字信号处理器进行数据接收。原理图如图１１

所示。

图１１　编码器信号调理电路原理图

３．１．２．７　解锁控制电路设计

解锁控制电路在收到解锁指令后，将数字信号处理器

的Ｉ／Ｏ管脚作为控制端，当解锁信号为高电平时，继电器

导通，控制电磁锁制器解锁。原理图如图１２所示。

３．１．２．８　驱动器功率供电切换电路设计

驱动器功率供电切换电路采用２个固态继电器进行１、
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图１２　解锁控制电路原理图

２通道功率供电的切换控制。

当检测到两路驱动电路供电电流均正常时，两路继电

器均闭合，１、２路驱动器同时工作，两通道输出力矩各提

供５０％。当检测到某一路电流异常时，将该通道继电器断

开，驱动器功率电源被切断。同时将该通道驱动器控制信

号设置为无效状态，另一路驱动器将单独工作。原理图如

图１３所示。

图１３　驱动器功率供电切换电路原理图

３．１．２．９　功率驱动电路设计

功率驱动电路选用２个Ｅｌｍｏ的ＢＭＥＡＧ型永磁同步功

率驱动器，其主要参数指标如下：

１）控制供电：１８～３０Ｖ；

２）功率供电：≥３００Ｖ；

３）连续集电极电流：１５０Ａ （壳温６０℃）；

４）峰值集电极电流：３００Ａ；

５）稳态功率输出：１０ｋＷ；

６）具备欠压、过流自动关断功能；

７）２个６通道ＰＷＭ模块，１６通道１２ｂｉｔｓＡＤＣ，４通

道计时器；

８）具备ＣＡＮ、ＳＣＩ、ＳＰＩ接口。

３．１．２．１０　功率电源处理电路设计

功率电源处理电路包括电源滤波电路、瞬态抑制电路、

反电动势泄放电路。

１）电源滤波电路包含大容量储能钽电容，用于保证母

线电压相对稳定，选用全钽电容器ＣＡＫ３９Ｈ－Ｌ４－１５０Ｖ／

２２０ｕＦ－Ｋ；

２）瞬态抑制电路用于吸收母线上的瞬态高压浪涌，选

用１５００Ｗ瞬态抑制二极管ＳＹ５６６５Ａ；

３）反向电动势泄放电路实现电机中电枢线圈电流进行

快速泄放，选用整流二极管 （Ｇ）６Ａ４。

３．１．３　模型图

驱动控制器的模型图如图１４所示。

３２　作动器设计

３．２．１　功能

１）克服负载力矩及摩擦力矩在一定角速度和角加速度

条件下驱动舵面偏转；

２）实现舵偏角位置测量及反馈功能；

图１４　控制驱动器模型图

３）采用电磁锁制方式实现舵面锁定。

３．２．２　工作原理

作动器是将双绕组永磁同步电机的旋转运动转换为直

线运动的机械装置。由电机驱动固联于电机输出轴上的齿

轮转动，电机齿轮驱动过渡齿轮及固连于丝杠螺母上的末

级齿轮转动，滚珠螺母随末级齿轮一起做定轴转动，滚珠

螺母驱动丝杠做沿丝杠轴线的平动，最终转换成舵面偏转。

３．２．３　组成

作动器由双绕组永磁同步电机 （含电磁锁制器）、齿轮

减速机构和推缸分部件组成，如图１５所示。

推缸分部件是作动器的主体部分，由滚珠丝杠副和推

缸本体组成。作动器摇臂支耳与推缸分部件中滚珠丝杠副

的丝杠集成为一体，支座支耳与推缸本体集成为一体，采

用一体化设计。

图１５　作动器模型图

３．２．３．１　双绕组永磁同步电机设计

根据舵伺服系统的性能指标，设计出系统最低机械特

性，如图１６所示。

图１６　舵伺服系统最低机械特性图

结合双绕组永磁同步电机长工时发热影响和减少转动

惯量对系统动特性的因素，综合设计作动器减速比为４００，

性能指标如下：

１）工作电压：１６０Ｖ；

２）额定负载力矩：２．５Ｎ·ｍ；

３）额定电流：≤１２Ａ；

４）过载力矩：１３．８５Ｎ·ｍ；
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５）过载转速：≥５０００ｒｐｍ；

６）过载电流：≤６０Ａ；

７）机电时间常数：≤８ｍｓ；

８）锁制器力矩：≥２Ｎ·ｍ；

９）锁定角度范围：±６０°；

１０）锁制器工作电压：２８Ｖ；

１１）锁制器工作电流：≤１Ａ；

１２）外形尺寸：≤Φ１０６×１８０ｍｍ；

１３）重量：≤５．７ｋｇ。

作动器自锁功能是通过采用了与电机一体化设计的锁

销式电磁锁制器，通过锁定电机轴的方式来实现对舵轴的

间接锁定。

工作原理：断电时利用衔铁上的锁销限制电机轴转动

的方式来实现锁定功能，通过加电产生电磁力将衔铁吸合

解除电机轴的旋转限制，从而实现舵面解锁功能。解锁和

锁制示意图如图１７所示。

图１７　解锁和锁制示意图

根据锁定要求自锁力不小于３８００Ｎ，可以计算得出电

机锁制力矩约为１Ｎ·ｍ，电磁锁制器性能参数为：

１）解锁电压：≤２４Ｖ；

２）工作电流：≤１Ａ；

３）锁制力矩：≥２Ｎ·ｍ；

４）连续工作时间：≥２ｈ。

３．２．３．２　齿轮减速机构设计

齿轮减速机构包括电机齿轮、末级齿轮、过渡齿轮以

及电机支板、齿轮箱体及一对深沟球轴承，如图１８所示。

１）电机通过４个 Ｍ８螺钉固定在电机支板上，电机齿

轮通过圆柱销与电机轴固连；

２）末级齿轮固连在滚珠丝杠副的滚珠螺母上；

３）过渡齿轮分别与电机齿轮和末级齿轮啮合，实现电

机旋转的减速和力矩传递；

４）过渡齿轮两端通过深沟球轴承实现支撑作用，一对

深沟球轴承分别安装在电机支板和齿轮箱体内。

图１８　齿轮减速机构示意图

电机齿轮、过渡齿轮、末级齿轮主要设计参数如表１

所示。

表１　齿轮参数表

参数类型 电机齿轮 过渡齿轮 末级齿轮

齿数 Ｚ１＝２４ Ｚ２＝３５ Ｚ３＝７６

模数 ｍ１＝１ ｍ２＝１ ｍ３＝１

分度圆直径 ｄ１＝ｍ１ｚ１＝２４ｄ２＝ｍ２ｚ２＝３５ｄ２＝ｍ２ｚ２＝３５

中心距
ａ１２＝（ｄ１＋ｄ２）／２＝２９．５ －

－ ａ２３＝（ｄ２＋ｄ３）／２＝５５．５

齿形角 ２０° ２０° ２０°

基准齿形 ＧＢ／Ｔ２３６２－１９９０

精度等级 ７－ｄ·ＧＢ／２３６２－１９９０

３．２．３．３　推缸分部件设计

推缸分部件是作动器的主体部分，由滚珠丝杠副和推

缸本体组成。示意图如图１９所示。

图１９　推缸分部件示意图

３．２．３．３．１　滚珠丝杠副设计

滚珠丝杠副是作动器中重要的传动部件，主要由滚珠

丝杠、滚珠螺母、返向器和钢球组成，具有传动效率高、

输出力矩大等特点。

工作原理：丝杠转动时，在丝杠与螺母间布置的钢球

依次沿螺纹滚道滚动，同时钢球促使螺母作直线运动。为

防止钢球沿螺纹滚道滚出，在螺母上设有滚珠循环返回装

置 （返向器），构成一个钢球循环通道。借助这个返回装

置，可以使钢球沿滚道面运动后，经通道自动地返回到其

工作的入口处，从而使钢球能在螺纹滚道上连续不断地参

与工作。尺寸图如图２０所示。

图２０　滚珠丝杠副尺寸图

经核 算 滚 珠 丝 杠 副 修 正 的 轴 向 额 定 动 载 荷 为

４４．１３７ｋＮ。

３．２．３．３．２　推缸本体设计

推缸本体是作动器的主要支撑和承力部件，采用钛合

金材料。示意图如图２１所示。

图２１　推缸本体示意图
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４　系统软件设计

４１　功能

系统软件是空天飞行器的舵伺服系统重要组成部分，

结合硬件部分完成系统的指令接收、跟随指令、状态检测

及异常处理等功能。

系统软件为嵌入式软件，采用 ＡＮＳＩ／ＩＳＯ标准Ｃ语言

和汇编语言设计，经编译后下载至ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５中运行。

在主循环中完成状态的监控，采用定时中断的方式完成系

统闭环控制，采用外部中断的方式完成与飞控部分通讯。

定时中断周期设定为０．５ｍｓ，且配置定时中断优先级高于

外部中断优先级。

４２　工作原理

初始化配置完毕后，进入主循环，在主循环中完成系

统状态监控以及４２２总线通讯，并等待中断发生。当定时

中断触发时，调用舵机控制算法，计算出电机速度指令，

并通过ＣＡＮ总线送给功率驱动器。当外部中断触发时，调

用１５５３Ｂ总线通讯模块，读取并解析舵控指令，同时封装

并发送舵机相关状态。

系统软件流程图如图２２所示。

图２２　系统软件流程图

４３　组成

采用模块化设计，将相对独立功能的集成为独立的模

块，根据系统工作时序等条件进行合理调用。主要包括初

始化模块、实时监控模块、通讯模块、外部中断模块、定

时中断模块和控制算法模块等６个模块组成。

４．３．１　初始化模块设计

软件运行后，首先调用初始化模块，主要完成以下

功能：

１）配置ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５时钟；

２）配置ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５中断向量，中断优先级；

３）配置看门狗复位时间；

４）配置Ｉ／Ｏ口模式，配置作为普通Ｉ／Ｏ口的方向，配

置普通输出口的初始电平；

５）配置ＳＰＩ、ＳＣＩ、ＣＡＮ、ＸＩＮＴＦ、ＥＰＷＭ等外设；

６）配置１５５３Ｂ专用芯片ＢＵ６１５８０，将ＢＵ６１５８０芯片

配置为ＲＴ模式，开启增强模式，并设定好堆栈指针、中断

屏蔽寄存器、子地址、子地址控制字等状态。

４．３．２　实时监控模块设计

软件初始化运行完毕后进入主循环。在主循环中主要

调用实时监控模块，以监控系统实时状态，并进行故障处

理。通过定时中断的主循环计时器，保证实时监控模块的

调用周期恒定。主要完成以下功能：

１）判断主循环计时器是否满足计时条件，若满足调用

实时监控模块，否则仍空闲等待；

２）完成系统状态的采集，包括电压及电流、驱动器状

态、工作温度等；

３）判断系统各状态是否正常；

４）完成异常状态的处理，根据故障实际情况决策系统

应继续运行还是停机或复位；

５）如果某个通道功率驱动器或绕组故障，通过Ｉ／Ｏ口

及时关闭该通道对应的继电器；

６）发生故障时将相应的故障标识置位，以供４２２总线

及１５５３Ｂ总线通讯模块使用。

４．３．３　通讯模块设计

４．３．３．１　４２２总线通讯模块

ＲＳ４２２总线通讯模块在主循环中调用，负责舵机与测

试设备之间的通讯。采用查询的方式完成通讯，主要完成

以下功能：

１）当查询到ＳＣＩ的接收缓存器中有数据时进行读取；

２）对读取的数据进行校验，校验错误则丢弃当前

数据；

３）校验正确时，解析数据，从中得到舵控指令；

４）将系统状态相关数据进行封装，封装后送往ＳＣＩ的

发送缓存器，通过４２２总线电路送给测试设备。

４．３．３．２　ＣＡＮ总线通讯模块

ＣＡＮ总线通讯模块负责舵机与功率驱动器之间的通

讯，由定时中断模块调用，主要完成以下功能：

１）将电机速度指令送给功率驱动器；

２）读取功率驱动器的相关信息，如电机电流、位置、

速度等。

４．３．３．３　１５５３Ｂ总线通讯模块

１５５３Ｂ总线通讯模块由外部中断模块调用，负责舵机与

飞控之间的通讯，主要完成以下功能：

１）从ＢＵ６１５８０的子地址１１０１１ｂ读取舵控指令，并进

行解析；

２）将需要反馈的信息进行封装，送往ＢＵ６１５８０的子

地址。

４．３．４　外部中断模块设计

外部中断的触发源为ＢＵ６１５８０的接收中断，ＢＵ６１５８０

接收到飞控发送的指令后，如果终端地址匹配，则产生外
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部中断。主要完成以下功能：

１）调用１５５３Ｂ总线通讯模块，完成１５５３Ｂ总线通讯

工作；

２）通讯完成后清除中断标识退出外部中断。

４．３．５　定时中断模块设计

当定时中断事件触发时，执行定时中断模块，主要完

成以下功能：

１）完成舵偏角位置的检测，进行系数转换，使其与指

令归一；

２）调用控制算法模块，计算电机速度指令；

３）调用ＣＡＮ总线通讯模块；

４）清除中断标识，退出定时中断。

４．３．６　控制算法模块设计

控制算法模块是系统闭环控制的核心，主要完成以下

功能：

１）根据舵控指令及舵偏角反馈信息，计算系统的位置

误差；

２）将位置误差送入数字ＰＩＤ控制器中进行调节，得到

电机速度指令；

３）对电机速度指令进行限幅。

５　系统联合仿真与结果分析

根据驱动控制器、作动器及控制软件的设计方案，以

Ｓｉｍｐｌｏｒｅｒ多学科联合仿真平台为主，搭建系统仿真模型，

如图２３所示。

系统仿真模型模型主要输入条件如下：

１）控制系统包括电流环、速度环、位置环，三环均采

用ＰＩＤ控制算法；

２）功率电压１６０Ｖ，电机控制采用空间矢量控制算法，

控制周期为０．５ｍｓ，ＳＶＰＷＭ周期为１６６Ｈｚ；

３）电机２对极，相电阻为０．１１Ω，力矩常数为０．２６Ｎ

·ｍ／Ａ；

４）扭转间隙为６′；

５）电机端的转动惯量为７．２×１０－４ｋｇ·ｍ
２。

图２３　系统仿真模型图

５１　舵偏角与角速度仿真

加载刚度为１２０ （Ｎ·ｍ／°），当系统输入为幅值２５°的

方波信号，舵偏角的仿真结果如图２４所示，角速度仿真结

果如图２５所示。

经过计算，最大工作舵偏角为２５°，舵面角速度为５３．２

°／ｓ，分别满足系统指标 ［－２５°，＋２５°］和５０°／ｓ的要求。

图２４　舵偏角仿真结果

图２５　角速度仿真结果

５２　线性度差与不对称度仿真

系统从－２５°运动到＋２５°响应仿真结果如图２６所示。

图２６　线性度差与不对称度仿真结果

经过计算，线性度偏差为０．２％，不对称度为０．４％，

满足系统指标 ［－５％，＋５％］的要求。

５３　动态特性仿真

５．３．１　５°阶跃输入

加载刚度为１２０ （Ｎ·ｍ／°），当系统输入为幅值５°的阶

跃信号，仿真结果如图２７所示。

经过计算，系统超调为０，过渡时间约为７２ｍｓ，满足

系统指标小于等于１０％和１２０ｍｓ的要求。

５．３．２　１０°阶跃输入

当系统输入１０°阶跃信号，仿真结果如图２８所示。

经过计算，系统超调为０，过渡时间约为１９３ｍｓ，满足

系统指标小于等于１０％和２４０ｍｓ的要求。

５．３．３　频率特性仿真结果

舵面在０°时，叠加正弦信号进行测试，测试信号的幅

度为１°时，仿真结果如图２９所示。
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