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摘　 要：起落架动力学试验是研制过程中验证结构参数特性是否符合设计要求的重要手段，且对动态

过程约束条件模拟精确与否将直接影响试验结果的有效性。 针对固定翼舰载飞机弹射起飞过程的特

点，提出了一种舰载飞机前起落架弹射起飞突伸试验方法，搭建了起落架弹射突伸试验测试系统，并
分别研究了在弹射起飞突伸过程中起落架关键部位载荷、加速度及缓冲器充填压力等设计参数的变

化规律，以及不同参数变化对起落架弹射起飞突伸性能的影响。 试验结果表明，起落架牵制释放及弹

射突伸过程均会使结构受到较大冲击，牵制释放过程造成上部质量垂向过载是起落架突伸时的 ２ 倍

以上，起落架缓冲器压力改变对此过程影响不大；弹射突伸过程中加载速率与高压气腔充气压力对整

个系统突伸能量影响较大，而缓冲器充油量、轮胎充气压力等变化对突伸能量影响较小。
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　 　 固定翼舰载飞机弹射起飞时，牵制杆断离、弹射

梭带动弹射杆运动牵引飞机向前滑跑，并在弹射行

程末端与弹射杆分离，使起落架向上突伸，飞机头部

迅速抬起增大起飞迎角以获得附加升力，进而顺利

起飞［１］。 实际上，飞机弹射起飞载荷环境通常较为

复杂，尤其是在牵制断离和弹射突伸等过程中前起

落架、机体结构将承受较大的弹射冲击载荷。 必须

对上述动态过程进行分析评估及试验验证，以确保

飞机结构、机载设备与飞行员的安全［２⁃４］。
从 ２０ 世纪 ６０ 年代舰载飞机弹射起飞技术问世

以来，美国通过 Ｅ⁃２Ａ、Ａ⁃６Ｅ、Ｆ⁃１４、Ｆ１８、Ｆ３５⁃Ｃ 等一

系列型号的研制，对舰载机弹射起飞问题进行了充

分研究和验证，建立了较为完备的舰载机结构强度

设计与验证技术体系［１，５⁃８］。 在舰载飞机弹射起飞

试验研究方面，Ｌｕｃａｓ［９］针对 ５ 种型号舰载飞机弹射

起飞过程的实测数据进行分析，提出了确定飞机弹

射器设计准则的方法。 Ｓｍａｌｌ［１０］利用 ＴＣ⁃７ 蒸汽弹射

器对 Ｅ⁃２Ａ 和 ＸＡＪ⁃１ 型全尺寸飞机进行了 １６２ 次弹

射试验，得到了前起落架载荷理论计算曲线和试验

实测曲线。 Ｒａｍｓｅｙ 等［１１］采用 Ｈ⁃８ 弹射器对Ａ⁃６Ａ飞

机进行了 ８ 次弹射起飞试验，对舰载机与航母的适

配性进行了研究。 Ｒｅｅｄ［１２］ 研究了升力不足情况下

直甲板和斜甲板对起飞航迹的影响。 Ｅｐｐｅｌ 等［１３］针

对短距起降飞机进行了突伸性能试验，试验表明前

起落架使用高压气腔结构能够提供足够的抬头力矩

改变舰载机起飞迎角。
以上研究均以全尺寸飞机为研究对象。 但考虑

到试验成本、试验周期和安全等因素，在型号研制过

程中，通常首先进行起落架部件级地面试验以验证

结构参数设计是否满足总体指标。 在起落架弹射起

飞试验技术方面，Ｗｅｉ 等［２］ 提出了基于当量质量的

前起落架突伸动力学试验方法。 豆清波等［１４］ 设计

了一种起落架突伸性能试验系统，开展了相关试验，
分析了突伸过程的影响因素。 张浩成等［１５］ 考虑了

前起落架外套筒与前机身部分机体结构，开展弹射

冲击地面试验，研究了牵制载荷突然卸载时结构的

动态响应特性，并基于多体动力学理论，着重讨论了

仿真计算与试验实测得到的各点加速度和应力数据

差异性。 胡锐［１６］ 提出了一种前起落架突伸试验方
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案，通过试验结果分析了缓冲器充填参数等因素对

起落架突伸性能的影响。
本文提出了一种模拟舰载飞机前起落架弹射起

飞突伸过程的试验方法，采用牵制杆和弹射杆协同

加载对牵制释放和弹射突伸过程进行模拟，并以起

落架原理件为试验对象进行了试验验证，分析对比

了弹射加载载荷作用下起落架的动态响应。 在此基

础上分析了不同试验条件下起落架弹射突伸的动态

响应，揭示了设计参数对起落架弹射起飞突伸性能

影响，为弹射型舰载飞机起落架设计提供支撑。

１　 起落架弹射起飞突伸模型

研究起落架与机体在弹射起飞过程的动力学响

应，建立飞机质心动力学方程， ｙ 轴正方向为逆航

向，ｚ 轴正方向垂直于地面向上［１５］。 对弹射过程分

为 ２ 个步骤考虑，首先是牵制杆断离前，弹射力逐渐

施加，系统受到弹射力 Ｆ１、牵制力 Ｆ２、地面对轮胎的

支持力 ＦＮ、重力 Ｇ、发动机推力 Ｆ ｔ 作用，保持静力平

衡状态， 此时前起落架的受力状态如图 １ 所

示［１６⁃２０］。 其次是牵制杆断离后，飞机只受弹射杆载

荷 Ｆ１ 作用继续运动，当飞机到达指定位置后，弹射

载荷消失，起落架完成突伸。

图 １　 前起落架弹射起飞力学模型

本文提出的利用台架进行起落架弹射起飞突伸

试验方法，在试验过程中仅考虑弹射载荷释放瞬间

起落架的垂向动力学响应，忽略机体弹性的影响，利
用台架对起落架弹性支承质量的航向和侧向自由度

进行约束。 系统的力学模型可简化为图 ２ 所示。
上述过程的动力学方程可写为

ｍＺ̈ ＝ Ｆ１ｃｏｓθ１ ＋ Ｆ２ｃｏｓθ２ ＋ ｍｇ － ＦＮ

ｍＹ̈ ＝ Ｆ１ｓｉｎθ１ ＋ Ｆ２ｓｉｎθ２ ＋ ｆ１
ＭｄＺ̈ ＝ Ｍｄｇ － Ｆｓ ＋ Ｆ１ｃｏｓθ１ ＋ Ｆ２ｃｏｓθ２
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图 ２　 前起落架弹射起飞突伸试验力学模型

式中： ｍ表示非弹性支持质量；Ｍｄ 为弹性支持质量；
Ｆｓ 为起落架轴向力；ＦＮ 为轮胎支持反力；ｆ１ 为轮胎

受到的摩擦力。

图 ３　 缓冲器模型

针对常用的双腔油气式缓冲器，缓冲器所受轴

·１５２·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４３ 卷

力主要包括空气弹簧力Ｆａ、油液阻尼力Ｆｈ 以及摩擦

力 ｆ２，表示为

Ｆｓ ＝ Ｆａ ＋ Ｆｈ ＋ ｆ２ （２）
　 　 空气弹簧力由低压腔空气压力和高压气腔空气

压力组成，可表示为

Ｆａ ＝
Ａａ

ｐａ０

（１ － ＡａＳ ／ Ｖａ０） γ
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式中： Ｆａ 为空气弹簧力；ｐａ０ 为低压腔初始压强；ｐｈ０

为高压气腔初始压强；Ｖａ０ 为低压气腔初始容积；γ
为空气腔压缩多变指数；Ｖｈ 为低、高压气腔联动初

始容积；Ａａ 为压气面积；ｐａｔｍ 为标准大气压；Ｓ 为缓冲

器压缩行程；Ｓｈ 为高压气腔始动行程。
缓冲器运动时，油液通过油孔和油针的相对运

动，对缓冲器产生油液阻尼力，可表示为［２１］

　 Ｆｈ ＝

ρｈＡ３
ｈ ｓ̇２

２（Ｃ ＋
ｄ ） ２Ａ２
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＋
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式中：ρｈ 为油液密度；Ａｈ 为主油腔有效压油面积；Ａｄ

为正、反行程时主油孔有效过流面积；Ｃ ＋
ｄ ，Ｃ

－
ｄ 为正、

反行程时主油孔流量系数；ＡｈＬ 为回油腔有效压油面

积；ＡｄＬ 为正、反行程时回油孔有效过流面积；Ｃ ＋
ｄＬ，

Ｃ －
ｄＬ 为正、反行程时回油孔流量系数。

缓冲器内衬套与筒壁之间的摩擦力 ｆ２ 表示为

ｆ２ ＝ ＫｍＦａｓｎｇ（ Ｓ̇） （５）
式中， Ｋｍ 为缓冲器内皮碗和轴套之间的摩擦因数，
通常取值为 ０􀆰 １ ～ ０􀆰 ２［２２］。

当牵制杆断开后，（１） 式中的 Ｆ２ 为 ０；起落架突

伸瞬间（１） 式中的Ｆ１ 为０；联立上述（１） ～ （５） 式即

可求解起落架在此过程中动力学响应。

２　 试验原理及方法

２．１　 试验方法

针对舰载机弹射载荷加载及释放试验要求，通
过液压作动筒对起落架弹射杆和牵制杆加载分别进

行航向和逆航向加载，即弹射 ／牵制载荷加载系统，
采用液压加载的优点是能够对输出力和位置进行精

确控制而避免超载。 根据现有飞行实测数据，弹射

起飞末端弹射杆与弹射梭分离时间在毫秒级［１５］，采

用电磁离合吸盘的锁紧 ／释放机构对弹射杆进行加

载 ／释放，弹射加载系统原理如图 ４ 所示。

图 ４　 弹射加载系统工作原理

试验开始时，弹射加载系统开始工作，电磁吸盘

通电，锁紧 ／释放机构的锁钩锁紧弹射杆，牵制杆加

载系统使牵制杆张紧；然后控制液压油通过伺服阀

进入弹射 ／牵制载荷加载系统的无杆腔，油缸带动弹

射杆 ／牵制杆分别沿航向 ／逆航向运动，完成试验加

载；当牵制断开后，电磁吸盘断电，锁紧 ／释放机构瞬

间释放弹射杆，完成弹射起飞突伸试验。
试验开始前，调节吊篮及配重使整个系统质量

满足起落架突伸质量要求。 试验开始时，通过液压

系统对起落架弹射杆供压，使弹射杆与加载装置接

触并锁紧；然后将牵制杆安装在起落架扭力臂安装

点和牵制杆加载装置上；试验开始时，控制加载系统

分别沿航向 ／逆航向水平加载；当牵制杆断开后，弹
射杆继续加载，使缓冲器压缩至对应行程；此时弹射

杆进行卸载，缓冲支柱快速伸出，起落架向上突伸，
测试系统同步记录整个试验流程的动态响应。
２．２　 试验测量方案

起落架弹射起飞突伸试验中的关键变量测量分

为直接测量和间接测量 ２ 种方法，起落架地面载荷、
与机身连接点载荷和各处的过载等通过传感器直接

测量，起落架机轮的运动轨迹则需间接测量。
试验采用的测量方案如图 ５ 所示。 在起落架轮

轴、起落架与牵制杆连接处和起落架上部质量（吊
篮）处均装有加速度传感器，起落架地面载荷由地

面三向测力平台直接测量，与机身连接点载荷由三

向力传感直接测量；起落架上部质量（吊篮）的位移

由位移传感器直接测量；起落架机轮运动轨迹通过

地面布置的高速摄像机记录起落架上标记的关键

点，结合图像分析识别方法得到位移、速度等关键测

试参数。 所有传感器的测试信号均同步输出到采集

系统，试验开始前设定触发指令进行触发和所有数

据的采集。

·２５２·
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图 ５　 试验测量方案

３　 试验结果与数据分析

本文以某型前起落架和牵制杆的原理样件进行

部件级弹射起飞突伸模拟试验研究。 所有数据均进

行了归一化处理，仅对牵制释放与弹射突伸过程进

行研究与分析。 试验件坐标系满足右手系，如图 ２
所示，航向 （Ｙ 向） 为弹射杆加载方向，垂向（Ｚ 向）
为垂直地面向上方向。
３．１　 起落架弹射加载载荷分析

典型弹射加载载荷曲线如图 ６ 所示，试验在正

式开始前需对试验件进行预加载，使前起落架受载

情况与弹射载荷相同。 从图 ６ 中可以看出，在 ０．２ ｓ
时开始加载，０．５６ ｓ 时牵制杆断开，试验件 ／试验加

载装置呈现剧烈振荡现象；１．５ ｓ 时弹射载荷振荡趋

于停止，此时弹射载荷卸载，完成起落架向上突伸，
地面载荷迅速降为 ０。

图 ６　 弹射突伸试验加载曲线

在牵制杆断开瞬间，牵制加载装置由于载荷瞬

间卸载，会持续振荡约 ０．０６ ｓ，此时反向载荷峰值可

达破断载荷的 １ ／ ５，在 ０．１ ｓ 内载荷幅值已趋近于 ０。
而弹射杆载荷加载装置此时仍保持加载状态，受载

荷变化的影响更为剧烈，牵制断离瞬间弹射杆加载

载荷峰值可达到突伸释放载荷的 ２ 倍以上，系统整

体呈低频高幅值振荡过程。 在起落架结构设计中应

对牵制释放载荷重点关注，避免发生结构破坏。
实测结果显示加载装置与弹射杆分离，弹射载

荷衰减至 ０ 的时间小于 ２０ ｍｓ，可满足起落架弹射起

飞突伸模拟。
３．２　 起落架动响应分析

与弹射加载载荷对应，可将整个过程起落架载

荷分为预加载、牵制释放过程（牵制载荷消失和结

构振荡衰减）和弹射突伸过程（弹射加载载荷消失）
３ 个过程。 整个试验过程起落架地面、机身连接点

的载荷－时间曲线如图 ７ 所示。

图 ７　 起落架地面、机身连接点垂方向载荷曲线

可以看出，当牵制载荷突然消失，起落架地面载

荷、机体连接点处载荷波形呈低频振荡特性。 这是

由于起落架失去牵制载荷约束后，机轮合力向上，会
小幅度向上运动，缓冲支柱高压气腔持续压缩，起落

架与机体连接点载荷峰值则迅速增加至原来的

２ 倍。 由于弹射杆约束仍然存在，起落架运动会受

到约束，在缓冲器油液阻尼力的作用下起落架地面

载荷迅速衰减直至趋于平稳。
分析缓冲器内部压力变化，由图 ８ 可以看出，振

图 ８　 牵制载荷消失起落架气腔压力变化曲线

·３５２·
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荡衰减过程主要由高压气腔发挥空气弹簧作用，起
落架系统上下振荡，并在内部阻尼力的作用下振荡

逐渐衰减。 此过程中低压气腔压力几乎无变化。
与牵制释放过程不同，当弹射加载载荷消失时，

机身连接点载荷先迅速增加，然后迅速减为 ０，而地

面载荷则迅速减为 ０。 由图 ９ 可以看出，机身连接

点载荷变化同样由高压气腔压力变化引起，这是由

于起落架系统失去向下的约束，轮胎此时所受合力

向上，会小幅度向上运动，高压气腔压力会有小幅升

高，使机身连接点载荷增加。 缓冲器存储的势能释

放，气腔压力迅速下降，起落架完成突伸。 完成突伸

后高压气腔内部压力会低于初始充填压力，这是由

于起落架突伸时高压气腔气体对外做功，使气体温

度持续降低，高压气腔压力降低。
起落架上部质量垂向过载如图 １０ 所示，牵制释

放过程瞬间垂向过载峰值达突伸瞬间过载的 ２． ５
倍。 牵制释放过程时起落架系统上部质量过载远超

突伸时过载。 牵制释放载荷对机体的影响在结构设

计时应予以考虑。
扭力臂与牵制杆连接处航向加速度如图 １１ 所

示，在扭力臂处已经加装防摆油液阻尼作动器以避

免瞬态冲击过大造成结构损坏。 试验结果显示，当
牵制载荷消失瞬间此处瞬态过载可达起落架上部质

量过载 ２５ 倍以上。

　 　 图 ９　 突伸过程高低压腔压力变化　 　 　 图 １０　 起落架上部质量垂向过载 图 １１　 起落架与牵制杆连接处过载

４　 弹射起飞突伸过程影响分析

４．１　 牵制释放过程响应影响分析

为研究不同设计参数对起落架牵制释放过程动

态响应影响，本文分析了不同缓冲器高压气腔初始

充填参数和起落架上部质量对起牵制释放动态响应

的影响，试验参数如表 １ 所示。

表 １　 牵制释放过程试验工况

序号 上部质量 高压气腔压力

１ Ｍｄ ｐ
２ １．２Ｍｄ １．１ｐ
３ Ｍｄ １．１ｐ
４ １．２Ｍｄ ｐ

图 １２～１４ 为上述 ４ 种情况下的起落架气腔压

力、地面载荷、轮轴加速度和上部质量加速度响应实

测曲线。

　 　 　 图 １２　 不同气腔压力起落架　 　 　 　 　 　 图 １３　 不同气腔压力起落架 图 １４　 不同气腔压力上部

轮轴处加速度 地面载荷变化 质量加速度

·４５２·
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　 　 弹射载荷加载过程主要通过克服空气弹簧力进

而达到存储突伸能量的功能需求，高压气腔初始充

填压力决定起落架支柱轴向力大小。 当牵制载荷消

失，系统所受的载荷变化通过缓冲支柱传递到上部

质量。 不同初始充填状态和上部质量的起落架在试

验过程中，高压气腔压力、地面载荷变化幅值和振荡

变化规律基本一致。 而上部质量加速度在工况 １ 下

最大，工况 ４ 下最小，两者相差 １４．５％，不同缓冲器

充填的上部质量过载相差约 １％。 由于在支柱载荷

与地面载荷同步增加，轮轴加速度在此过程中变化

不大。
牵制释放过程中，起落架上部质量过载受其本

身质量影响，但缓冲器充填对上部质量过载影响不

大。 因此，合理的设计参数组合应在设计过程中进

行充分考虑以减小牵制释放过程传递到机体结构的

载荷。
４．２　 弹射突伸过程响应影响分析

与牵制释放过程不同，起落架突伸性能可由突

伸速度、上部质量过载等指标进行评判。 为研究不

同设计参数对突伸性能的影响，本文针对起落架高

压气腔充气压力、充油量、轮胎压力和试验加载速率

等变量进行了组合试验研究。
图 １５ 为不同高压气腔压力下，相同突伸质量的

起落架突伸速度、上部质量过载关系曲线。 可以看

出，随着高压气腔充气压力增大，起落架突伸速度和

上部质量过载同步增大，当充气压力相差 ３０％时，
突伸速度相差约 ２５％，突伸过载实测相差高达

４１％。 因此，高压气腔压力变化对起落架初始突伸

能量影响较大，同等支柱压缩量下起落架气腔充气

压力越大，突伸速度越快，但随着突伸速度的增加突

伸的过载变化更为迅速。

图 １５　 不同高压气腔下压力起落架突伸质量

突伸速度与上部质量过载相同压缩量

图 １６ 为不同缓冲器充油量下的起落架突伸速

度、上部质量过载曲线。 可以看出缓冲器内部充油

量最大变化为 ２５％的情况下，上部质量过载、起落

架突伸速度变化均不超过 ５％。 起落架内部充油量

仅改变低压气腔容积，在突伸过程中主要依靠存储

在高压气腔的能量完成，低压气腔变化对整个系统

的能量影响较小。
图 １７ 为不同轮胎充气压力下起落架突伸速度

和上部质量过载，其中轮胎充气压力 ＬＴ１ ＜ＬＴ２ ＜ＬＴ３ ＜
ＬＴ４；可以看出，轮胎充气压力的变化对于起落架突

伸性能影响较小，这是由于轮胎在受载压缩时能量

相比于起落架系统能量的占比较小，因而轮胎气压

变化对起落架突伸特性影响不大。
图 １８ 为不同加载速率下起落架突伸速度和上

部质量过载。 其中加载速率 Ｖ３ ＝ ３Ｖ１ ＝ ２Ｖ２。 可以看

出加载速率越快，起落架突伸速度越快。 由于试验

加载时对起落架做功不同，起落架存储的突伸能量

不同。 当加载速率变化为初始的 ３ 倍时，起落架突

伸速度和上部质量过载相差大于 ２０％。 因此，在试

图 １６　 不同充油量下起落架突伸　 　 　 图 １７　 不同轮胎充气压力下起落架 图 １８　 不同加载速率下起落架突伸

速度与上部质量过载 突伸速度与上部质量过载 速度与上部质量过载
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验过程中，试验加载速率应尽可能与外场保持一致，
避免试验数据与外场试飞情况差异性。

５　 结　 论

对于固定翼舰载飞机而言，飞机在弹射起飞时

受到的载荷应在结构设计中予以重点考虑。 本文建

立了一种舰载飞机起落架弹射起飞突伸试验方法，
并对弹射载荷加载下的起落架动态响应进行了研

究，在此基础上分析了不同参数对起落架弹射起飞

突伸过程响应的影响，得到主要结论如下：
１） 提出了一种可以模拟舰载飞机前起落架弹

射起飞突伸试验方法，并基于原理试验件进行了试

验验证，获得了起落架地面载荷、气腔压力、关键部

位过载等试验数据；
２） 试验结果表明，起飞突伸时起落架牵制释放

及弹射突伸过程均会使结构受到较大冲击，使系统

剧烈振荡。 牵制杆断开时起落架及机体连接点处载

荷瞬间可使铰点载荷增大 １ 倍。 牵制释放过程造成

的上部质量垂向过载是起落架突伸时的 ２ 倍以上；
３） 牵制释放过程中，系统的上部质量过载受质

量变化影响较大，起落架缓冲器压力改变对此过程

影响不大，但牵制释放过程传递到机体的瞬态冲击

载荷应予以重点考虑避免结构发生意外；
４） 弹射突伸过程中，高压气腔充气压力决定了

整个系统突伸能量，缓冲器充油量、轮胎充气压力变

化对起落架突伸能量影响较小。 在相同起落架缓冲

器压缩量下，起落架突伸速度和上部质量过载随着

高压气腔压力增加而增大，且起落架系统突伸特性

与试验加载速率影响较大，在试验过程中应严格采

用加载速率进行试验。
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