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摘要:针对舰载机的前轮拖曳弹射起飞方式,结合前起落架突伸技术对缓冲器构型进行了研究,确

定了缓冲器的组合突伸模式。基于常规型双腔油气式缓冲器提出了改进的缓冲器构型,并通过适当减

小缓冲器的反弹阻尼来缩短突伸时间。应用动力学仿真软件 LMSVirtual.Lab与机械/液压仿真软件

AMESim 实现了舰载机前起落架弹射-突伸动力学联合仿真。仿真结果表明:缓冲器各关键参数的变

化与理论计算结果一致;增加高压充气的突伸模式比单纯释放储存势能的突伸模式能够获得更好的突

伸效果,改进设计型缓冲器可有效缩短突伸时间。
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0暋引言

在弹射起飞方式下,舰载机将在2~3s之内

加速到离舰起飞速度,纵向过载峰值高达4g~6g
(g为重力加速度),飞行员在短时间内可能会失

去协调操纵能力,不能迅速有效地操纵飞机,因
此,舰载机在无飞行员干涉条件下迅速达到起飞

迎角是顺利飞离母舰并继续前飞的关键因素。为

使飞机在弹射冲程末端与拖曳滑块自动分离后能

迅速增大迎角达到起飞要求,研究者们应用前起

落架突伸技术,在弹射力消失瞬间使前起落架缓

冲器在压缩空气的推动下突伸,对飞机施加抬头

力矩以迅速增大迎角[1飊3]。
前起落架突伸技术的应用对缓冲器突伸模式

以及其结构形式提出了新的挑战。从20世纪90
年代起,国内学者开始逐渐开展舰载机弹射起飞

特性的研究,并取得了一定的科研成果,但所使用

的研究手段多止于抽象的动力学方程推导,适用

于突伸技术的缓冲器结构的设计细节研究并无

突破。
本文采用理论计算与仿真相结合的方法,对

应用前起落架突伸技术的缓冲器构型进行了研

究。研究表明,增加高压充气的突伸模式能够提

供比单纯释放储存势能的突伸模式更可靠稳定的

突伸力;在常规型双腔油气式缓冲器的基础上,增
加旁路阀门适当减小反弹阻尼,可以有效缩短突

伸时间,更快增大起飞迎角和建立离舰后的飞机

平衡姿态。

1暋突伸模式研究

为了得到理想的起飞特性,在应用前起落架

突伸技术时需首先选择合适的突伸模式,总结相

关文献研究结果以及典型舰载机的使用经验[4],
突伸模式大致分为势能储存和高压充气两种。前

者是指在弹射之前将前起落架缓冲器压缩至一定

位置,积蓄势能,在弹射冲程末端,释放储存的势

能以提供突伸力;后者是指将缓冲器内气腔与飞

·033·

中国机械工程第23卷第3期2012年2月上半月



机所带高压气瓶相连通,并由电磁阀控制,电磁阀

开启时,高压气瓶向缓冲器内注入高压气体,推动

活塞向下运动产生突伸。
势能储存方法简单易行,不会造成起落架结

构增重,也无需额外携带高压气瓶。弹射之前的

缓冲器压缩过程与弹射时的缓冲器突伸过程可视

作缓冲器的一个正行程加上一个反行程,为一个

循环。在一个循环中停顿一定时间,热量便与外

界发生交换,因此释放储存势能的突伸模式更近

似于等温过程。不计油液流经节流小孔时损失的

能量,储存势能由于热量交换而部分丧失,最终所

释放的能量难以提供足够的突伸力[4]。
采用高压充气方法会增加起落架缓冲器结构

的复杂性,但是电磁阀控制启闭可以使输出的突

伸力保持在可控范围之内,并且注入高压气体使

得气腔内增压更大,可以提供更大的突伸力。
对舰载机施加突伸力,可使得飞机迅速抬头

增大迎角,而迎角的增加量直接受限于缓冲器能

够突伸的行程。为尽可能增大迎角,缓冲器需要

有足够的突伸空间,因此缓冲器在突伸之前需处

于压缩状态,即采用高压充气方法也必须以前起

落架压缩作为前提。
基于以上分析,本文提出一种势能储存和高

压充气相结合的突伸模式。即在弹射之前将前起

落架缓冲器压缩一定行程,在弹射冲程末端,在释

放储存势能的同时注入高压气体,推动活塞运动

产生突伸。这种组合的突伸模式的优点在于能够

提供稳定的突伸力及较长的突伸距离,并提高突

伸的可靠性。

2暋缓冲器结构设计

2.1暋缓冲器构型

双腔油气式缓冲器因其高效率和高功量吸收

能力而被普遍应用于现代飞机上,与变截面油孔

设计技术的结合更进一步提高了缓冲器性能[5]。
本文对常规型双腔油气式缓冲器进行改进,使飞

机在组合突伸模式下更快建立起飞迎角,缩短突

伸时间。
在组合突伸模式下,通过高压充气向缓冲器

气腔内注入高压气体,需经过一定的时间达到预

定气腔压力,之后,增压的空气体积膨胀推动活塞

运动产生突伸时,油液受挤压流经节流小孔,产生

的油液阻尼力是影响缓冲器伸展速度的重要因

素。因此要加快突伸速度,需要减小相应突伸时

产生的油液阻尼力。根据下式可知增大油孔面积

可以减小油液阻尼力:

Fh = 氀A3
h

2c2
dA2

d

(x·1 -x·2)旤x·1 -x·2旤 (1)

式中,Fh 为油液阻尼力;氀为油液密度;Ah 为油室面积;cd

为油液缩流系数;Ad 为油孔面积;x·1 为起落架上部质量

运动速度;x·2 为起落架下部质量运动速度。

本文提出的缓冲器的结构方案如图1所示。
结构中设置有一个旁路阀门,阀门上有一个旁路

油孔,它需由推动弹簧来开启,独立于主油孔之外

工作。这种缓冲器的工作原理是:缓冲器在普通

起飞着陆时,两气腔内最大压力都达不到开启旁

路油孔的压力,因此旁路油孔不工作;而在弹射起

飞时,从飞机所携带的高压气瓶向缓冲器内注入

高压气体,气腔内压力升高到开启压力,推动旁路

阀门中的弹簧运动,旁路油孔开启,与主油孔一起

工作。
这种结构方案使得缓冲器具有突伸状态与普

通状态两种工作状态。突伸状态下,旁路油孔开

启,相当于增大了油孔面积,减小了油液阻尼力,
从而缩短了突伸时间;普通状态下旁路油孔关闭,
不影响飞机降落和滑跑过程中的缓冲性能。

图1暋 缓冲器构型图

2.2暋 缓冲器充填参数

压缩比设置如下[5]:停机到全伸长压缩比为

3暶1;全压缩到停机压缩比为2暶1。
前轮相当质量(GJB67.4-85)为

mqd =m(a+0.4h
a+b

) (2)

式中,a为前轮距重心长度;b为主轮距重心长度;h为重心

距主轮轴高度。

根据飞机设计手册[5]计算的双腔油气式缓冲

器充填参数如表1所示。

3暋缓冲器系统建模

3.1暋力学模型

模型基本假设如下:栙只考虑机体坐标系下

垂直平面内的运动,所有力均作用在此平面内;
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表1暋缓冲器充填参数

前
起
落
架

前轮相当质量mqd(kg) 4775
停机载荷ps(kN) 46.795

全伸长载荷pe(kN) 15.598
全压缩载荷pc(kN) 93.59
前支柱行程s0(mm) 420

停机压缩行程ss(mm) 280

缓

冲

器

结构
参数

第一
气室
充填
参数

第二
气室
充填
参数

停机压力ps(MPa) 6.0
活塞面积A(cm2) 77.99

全伸长时气体压力p1e(MPa) 2.0
全压缩时气体压力p1c(MPa) 12.0
第二气室开始工作时临界压力

p1s(MPa) 7.2

全伸长时气体体积V1e(L) 4.009
停机压缩气体体积V1s(L) 1.829
全压缩时气体体积V1c(L) 1.1148

全伸长时气体压力p2e(MPa) 7.2
全压缩时气体压力p2c(MPa) 12.0
全伸长时气体体积V2e(L) 1.256
全压缩时气体体积V2c(L) 0.872

栚多轮胎特性等效为一个当量轮胎特性;栛忽略

缓冲器水平方向以外的挠度变化。
起落架系统可以等效为三个部分:上部质量

(包括飞机等效质量、缓冲器外筒质量),下部质量

(包括缓冲器活塞杆、刹车装置、轮胎质量),以及

转动质量(包括轮胎、刹车的转动部分)[6]。取起

落架各个不同的分离体进行研究,建立起落架系

统动力学 方 程[7飊9],其 缓 冲 过 程 可 以 分 为 两 个

阶段。
(1)初始触地阶段。上部质量与下部质量同

步运动,仅有轮胎压缩,缓冲器不压缩。
垂直方向:

z暓j(mj+mw)=z暓w(mj+mw)=Wj+Ww -L-V
(3)

水平航向:
x暓wmw =Fssin氄-Nscos氄 (4)

轮胎旋转:
氊·Iw = (R0 -毮)D (5)

(2)缓冲器开始压缩阶段。轮胎与缓冲器一

起压缩。
垂直方向(上部质量):

z暓jmj =Wj-L-Fscos氄+Nssin氄 (6)

垂直方向(下部质量):
z暓wmw =Ww -V+Fscos氄-Nssin氄 (7)

水平航向:
x暓wmw =Fssin氄-Nscos氄-D (8)

轮胎旋转:
氊·Iw = (R0 -毮)D (9)

作用在起落架系统上的力包括空气动力、缓
冲支柱内力和轮胎力,其中:

空气动力为

L=nL(Wj+Ww) (10)

缓冲支柱内力为

Fs =Fa+Fh+Ff (11)

轮胎上的垂直反力为

V =毜s毮+C毮毮
· (12)

轮胎上的水平反力为

D =kx毸x+C毸·x毸
·
x (13)

式中,L为升力;N 为机体作用在起落架上的支持力;Fs

为外筒作用在内筒上的总轴向力;V 为地面作用在轮胎上

的垂直反力;D为地面作用在轮胎上的水平反力;Ns 为轮

轴中心对活塞杆的作用力;mj、Wj 为上部质量及其重力;

mw、Ww 为下部质量及其重力;zj 为上部质量以初始接触

点为起点的垂直位移;zw 为下部质量以初始接触点为起

点的垂直位移;xw 为下部质量以初始接触点为起点的航

向位移;氊为旋转质量的转角;Iw 为旋转质量的转动惯量;

氄为缓冲支柱轴线的航向倾角;R0 为未压扁轮胎的滚动半

径;毮为轮胎的总垂直位移;nL 为飞机升重比;Fa为空气弹

簧力;Fh 为油液阻尼力;Ff 为内部摩擦力;毜s 为轮胎的

力 — 变形曲线斜度;C毮 为 轮 胎 垂 直 方 向 的 阻 尼 系 数;

kx 为轮胎总航向刚度;毸x 为轮胎的航向变形量;C毸·x
为轮

胎航向阻尼系数。

缓冲器分离体受力如图2所示。其中,Nu 为

缓冲器上轴套的垂直力;Nl 为缓冲器下轴套的垂

直力。

图2暋缓冲器分离体受力图

3.2暋仿真模型

动力学分析 软 件 LMS Virtual.Lab 中 的

Motion模块具有优越的动力学求解性能,在其中

建立前起落架虚拟样机模型并进行突伸动态仿真

可以获得准确的结构动态性能信息。在传统的起

落架动态性能仿真中,由于无法模拟空气和油液,
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空气弹簧力和油液阻尼力需要以拉压弹簧或者由

函数控制的力的形式加载到模型上,故这两种形

式都是用数学方法间接地模拟空气弹簧力和油液

阻尼力。AMESim(全称为 LMSImagine.Lab
AMESim)是一款专门用于机械/液压系统建模、
仿真和动力学分析的软件,采用该软件可以方便

地建立双腔油气式缓冲器的仿真模型,通过模拟

空气和油液,产生更符合真实情况的动态的空气

弹簧力和油液阻尼力。联合仿真既利用了 Mo灢
tion模块在动力学求解问题上的优越性,又兼顾

了 AMESim 在模拟空气和油液阻尼方面的便利。

图3暋前起落架

虚拟样机模型

在 LMS Virtual.
Lab环境下根据某型机

的结构参数建立前起落

架虚拟样机模型,如图

3所示,在缓冲器活塞

杆与外筒的局部坐标系

上连接 AMESim 接口,

AMESim 中 模 拟 的 活

塞运动将提供空气弹簧

力和油液阻尼力,与数学函数力的加载相比较,这
样更符合真实情况。仿真模型中仍需另外加载空

气动力和轮胎力。
(1)空气动力。将全机升力等效分解到前起

落架、主起落架的转轴处,作用在前起落架转轴中

心的当量升力为

Lqd =la

lb
nL(Wj+Ww)

式中,la 为升力作用点到前起落架转轴中心的距离;lb 为

前起落架、主起落架转轴中心距离。

图4暋AMESim中的缓冲器仿真模型

(2)轮胎力。使用LMSVirtual.LabMotion
中的complextire模拟轮胎力,根据某型机轮胎

充填参数添加垂向和侧向刚度。
在AMESim 环境下,嵌入 Motion模块接口,

接收速度和位移信号,再经过计算,输出所产生的

力信号,加载在 Motion中的模型上(图4)。缓冲器

外筒与活塞杆之间的相对运动,所引起的既有两个

气腔内气体体积的变化,也有液体的流量变化,其
中,气体体积的变化由 AMESim 中无热量交换的

蓄能器呈现,液体流量的变化等效为 HCD库中的

活塞单元的运动,另外,变截面油孔等效为可变节

流阀,由控制信号控制其节流口面积的大小[10]。

4暋缓冲性能仿真

4.1暋仿真条件

设置前起落架以6m/s的下沉速度接触跑

道,此时缓冲器支柱处于全伸长状态,触地后缓冲

器与轮胎将经过压缩—振荡过程后回弹至停机位

置。缓冲性能仿真具有两种意义:对比仿真结果

中关键参数与表1中各状态下的理论计算结果,
如果能够保持一致则证明模型有效;如果载荷—
行程曲线能显示缓冲器具有较高的效率,缓冲器

支柱载荷在合理范围之内,也可以侧面反映模型

的有效性[11飊14]。

4.2暋结果分析

如图5所示,缓冲器触地后迅速压缩至行程

400mm 左右,又缓慢回弹,经1灡7s左右进入停机

平衡状态,压缩行程287mm,略高于计算停机压

缩行程280mm。由于仿真时间仅为2s,缓冲器压

缩行程仍有回弹趋势,因此若延长仿真时间,停机

压缩行程最终将与理论值相差无几。图6和图7
所示曲线表示两气室的气体压力和体积变化,第
一气室与理论值略有误差,考虑到气体仍有膨胀

趋势,误差也在可接受范围之内。第二气室与理

论值吻合程度较高,充分体现了双腔缓冲器的工

图5暋缓冲器压缩行程曲线

图6暋第一气室气体压力和体积变化曲线
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图7暋第二气室气体压力和体积变化

作特点,即在第一气室压缩到达临界点时第二气

室才会开始工作,也说明仿真模型中的压力控制

单元非常有效。
图8和图9所显示的缓冲支柱的最大载荷在

可以接受的合理范围之内,并且载荷—行程曲线

光滑饱满,缓冲器效率达到70%以上。

图8暋缓冲支柱载荷

图9暋载荷—行程曲线

仿真结果分析表明,所建立的联合仿真模型

能够满足缓冲器的各项要求。

5暋前起落架突伸仿真

5.1暋仿真环境设置

设置前起落架在预先压缩状态下突伸至全伸

长状态,除缓冲器处于全压缩状态外,轮胎预压缩

30mm,仿真时间1s。为了进行对比,按照使用突

伸模式和缓冲器构型的不同分为三种情况。
(1)使用释放储存势能的方式突伸,前起落架

在全压缩状态下开始突伸,使用常规型双腔油气

式缓冲器。
(2)使用释放储存势能并增加高压充气的方

式突伸,前起落架处于全压缩状态下开始突伸,并
于初始加入12MPa的稳定高压。使用常规型双

腔油气式缓冲器。

(3)使用释放储存势能并增加高压充气的方

式突伸,前起落架处于全压缩状态下开始突伸,并
于初始加入12MPa的稳定高压。使用改进型双

腔油气式缓冲器,增加直径10mm 的旁路阀门。

5.2暋结果分析

分别在三组状态(分别对应前述三种情况)下
进行仿真,缓冲器支柱的突伸行程—时间关系如

图10所示,抽取其中关键数据对比列出,如表2
所示。

图10暋缓冲器支柱突伸行程

表2暋仿真结果对比

最大伸长(mm) 振荡时间(s) 突伸时间(s)
状态1 400 0.2 0.46
状态2 420 0.27
状态3 420 0.17

暋暋单纯释放储存势能突伸,随着活塞杆的伸长,
气室容积逐渐变大,气室内压强逐渐减小,所产生

的突伸力也相应逐渐减小,因此突伸行程未达到

最大,并且突伸时间比较长;充入高压后,突伸时

间显著缩短,突伸行程也达到最大,并且曲线平滑

无振荡;在常规型双腔油气式缓冲器的基础上增

开旁路阀门后,突伸行程达到最大,而且突伸时间

进一步缩短,状态3的突伸时间相比状态2的突

伸时间缩短了0灡1s。第三种情况获得了最好的

突伸效果。

6暋结论

(1)在前起落架突伸过程中充入高压可以有

效增加突伸行程并缩短突伸时间,即恒定的突伸

力比逐渐减小的突伸力更为有效。
(2)在常规型双腔油气式缓冲器的基础上增

加旁路阀门以减小反弹阻尼,可以有效加快突伸

速度并缩短突伸时间。

参考文献:
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计,1997(1):29飊33.
[2]暋郑本武.前起落架突伸对舰载飞机弹射起飞航迹的

影响[J].南京航空航天大学学报,1994,26(1):27飊
33. (下转第338页)
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表1暋记录数据与算法计算

序
号

材质
规格

(厚暳宽)
(mm暳mm)

Cw/Ct

压下量
(考虑
弹跳)
(mm)

计算
矫直力
(kN)

实测
矫直力
(kN)

计算与
实测误
差(%)

1 Q235 6暳640 1.1 0.25 341 357 +4.7
2 Q235 6暳640 1.2 0.28 368 372 +1.2
3 Q235 6暳640 1.3 0.30 392 406 +3.5
4 Q345 4暳735 1.1 0.56 255 262 +2.6
5 Q345 4暳735 1.2 0.61 275 289 +5.1
6 Q345 4暳735 1.3 0.67 293 307 +4.9

注:Ct 为板材弹性变形极限曲率。

5暋结论

(1)弯曲过程分层算法是一种细化的弯曲变

形解析算法,把材料模型和中性层偏移成功引入

矫直计算过程,其算法结果与实验数据有较好的

一致性。
(2)在计算过程中,由于考虑到材料的应变历

史,所以在单个弯曲单元的总弯曲应变减小的情

况下,材料的变形抗力一直保持增大,本计算方法

所得力学性能参数值比其他方法计算值偏大。
(3)算法通过变形运算和变形过程中板材各

层中曲率、应变应力之间的关系得到截面上残余

应力。在不考虑原始曲率的前提下,残余应力随

弯曲单元序号的增大而减小,从其分布来看,在

1~4弯曲单元,残余应力的最大值位于弹性区向

塑性区过渡处,在5~9弯曲单元,残余应力的最

大值位于板材的表面。
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