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舰载机变长度减振牵制装置动力学分析
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摘要:舰载机弹射起飞过程中,由于牵制载荷突卸而产生的前起落架沿航向的快速振动对机体结构和设备都会

带来严重的疲劳问题。本文建立了舰载机弹射起飞动力学模型,设计了具有减振功能的舰载机弹射起飞变长度

牵制装置,分析了该装置的动力学特性,并对该装置的减振效果进行了参数分析。研究结果表明:牵制载荷沿下

扭力臂轴向的载荷分量所造成的缓冲器活塞杆的向后弯曲是导致牵制载荷突卸后前起落架振动的主要原因;变

长度减振牵制装置通过实时改变牵制杆长度和牵制角,可大幅降低牵制载荷突卸后前起落架振动以及各铰接点

振荡载荷,该装置在解决牵制载荷突卸振动问题中效果明显。
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Abstract:Thevibrationofthenoselandinggearcausedbythesuddendischargeofholdbackloadduring
catapultlaunchofacarrier-basedaircraftcouldbringseriousfatigueproblemtothestructureandair-
borneequipment.Withthepurposetosolvethevibrationproblem,adynamicsmodelofcatapultlaunch
isestablished.Ananti-vibrationholdbackdeviceisdesignedwhilethedynamiccharacteristicandthe
effectofthedevicearediscussed.Fromtheresearch,theconclusionsshowthat:theaftbendingofthe
strutistheprimarilyreasonofthefore-aftvibrationofnoselandinggear;theanti-vibrationdevice
wouldreducethevibrationloadatthejointofgearandfuselagesharplywithchangingthelengthofthe
holdbarandtheholdangle.Theanti-vibrationholdbackdeviceiseffectiveinsolvingthevibrationphe-
nomenon.
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  舰载机弹射起飞时,由于牵制载荷突然卸载而

导致的起落架撑杆、活塞杆以及与机体铰接处载荷

产生大幅振荡的现象会对机体结构、机载设备带来

严重的疲劳问题[1]。因此,研究牵制载荷突卸后的

前起落架振动问题并提出具体解决方案就尤为重

要。
国内外学者对弹射起飞过程进行了大量研究:

Ramsey等人[2]对A-6A飞机与航母适配性进行了

实验研究;郑本武[3-4]对影响弹射起飞的多种因素

以及前起落架的突伸运动对起飞航迹的影响等问

题进行了分析研究;金长江等人[5]对弹射滑跑过

程、离舰轨迹和着舰动力学过程进行了分析和计

算;王维军等人[6]建立了基于多主体的舰载机弹射

起飞模型,并将其用于弹射过程的动力学分析;胡



淑玲等人[7]就突伸过程对起飞特性的影响进行了

研究;沈强等人[8-10]则通过性能优化以及参数敏感

性分析对突伸过程也进行了深入探讨;王俊彦等

人[11]还针对弹射起飞的建模及控制问题建立了全

量非线性模型。
舰载机的弹射起飞主要包括3个阶段:张紧阶

段、弹射滑跑阶段以及突伸离舰阶段。上述各项研

究成果主要针对弹射滑跑和突伸离舰阶段的各种

动力学以及控制和优化问题进行研究,而关于牵制

载荷突卸后前起落架的振动以及牵制装置的设计

等问题则较少涉及。
针对牵制载荷突卸后起落架的振动问题,本文

设计了具有减振功能的变长度牵制装置,并对该装

置的使用效果和动力学特性进行论述。

1 弹射起飞力学模型

飞机的张紧与弹射滑跑过程具有各自不同的

力学特性,因此需要分别建立力学模型。

1.1 弹射张紧及滑跑阶段力学模型

从飞机的牵制杆、弹射杆分别与甲板牵制装

置、弹射器拖梭相连直至牵制杆释放前均属于张紧

阶段。由于该过程时间短、弹射器载荷变化缓慢,
因此飞机的运动可近似为一动平衡过程,其受力分

析如图1所示。

图1 张紧过程飞机受力分析

根据图1的分析,建立平衡方程

∑Fx =0:2Tcosα+Fccosθc-Fhcosθh=0 (1)

∑Fy =0:Nn+2Nm+2Tsinα-mg-

Fcsinθc-Fhsinθh=0 (2)

∑Mz=0:(Fccosθc-Fhcosθh)(Hn1-l2sinα)+

Nnl2cosα-2Nml1cosα-
(Fcsinθc+Fhsinθh)l2cosα=0 (3)

式中:Fc为弹射力;Fh为牵制力;Hn1为弹射力作用

点到前起落架机身安装点距离;l1 为主起落架与机

身连接点到飞机重心水平距离;l2 为前起落架与机

身连接点到飞机重心水平距离;mg为飞机所受重

力;Nn,Nm分别为前、主起落架轮胎地面支反力;T

为发动机推力;Oc为飞机重心;θc为弹射角;θh为牵

制角;α为飞机迎角。
当牵制杆载荷达到释放载荷时,张紧过程结

束,飞机在弹射器的作用下开始甲板动力滑跑过

程。滑跑过程飞机的受力分析如图2所示。

图2 弹射滑跑过程飞机受力分析

根据图2所示,运用牛顿第二定律和相对质心

的动量矩定理建立动力学微分方程组

max =Fccosθc-Fnf-2Fmf+2Tcosα-Q (4)

may =Nn+2Nm+2Tsinα+L-Fcsinθc-mg
(5)

Iżωz=Fccosθc(Hn1-l2sinα)+Nnl2cosα+
(Fnf+Fmf)(Hn0-un-unt-l2sinα)-
2Nml1cosα-Fcl2sinθccosα+M (6)

式中:ax 为飞机重心沿水平方向的加速度;ay 为飞

机重心沿竖直方向的加速度;Fmf为主起落架轮胎

与地面摩擦力;Fnf为前起落架轮胎与地面摩擦力;

Iz 为飞机绕机体轴旋转的转动惯量;M 为气动俯

仰力矩;Q 为气动阻力;Y 为升力;̇ωz 为飞机绕机

体轴旋转的角加速度。
在牵制载荷的作用下,起落架活塞杆会产生一

定的弯曲变形,如图3所示,牵制杆通过扭力臂将

牵制载荷传递至起落架上,其中,上扭力臂与外筒

相连,下扭力臂与轮轴相连。所以,下扭力臂轴向

载荷沿水平方向的分量是导致活塞杆弯曲变形的

主要因素。

图3 张紧过程前起落架结构分析

1.2 滑跑阶段飞机前起落架动力学分析及轮胎地

面载荷计算

  在张紧阶段,前起落架活塞杆由于牵制载荷的

作用而产生弯曲变形,在飞机被释放后活塞杆迅速
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回弹,并在起落架刚度、阻尼以及轮胎地面摩擦力

的共同作用下前后振动,取前起落架机轮为研究对

象,进行受力分析,如图4所示。

图4 弹射滑跑过程机轮受力分析

  根据图4所示,可建立如下方程

mtatx =Fnk+Fnc-Fnf (7)

mtaty =Nn-Fn-mtg (8)

Iṫωt=Mf-Fnf(nr-unt) (9)

  设前起落架航向刚度kx,航向阻尼cx,则
Fnk=-kxe (10)

Fnc=-cẋe (11)

  在滑跑过程中由于起落架活塞杆的前后振动,
轮胎与地面的滑移率定义为

Sg=vtx -ωt(nr-unt)
vtx

(12)

式中:Fnk,Fnc为由于活塞杆的航向变形所产生的

弹性力和阻尼力;nr 为机轮半径;unt为轮胎压缩

量;atx,aty为机轮加速度;Fn为轮轴中心所受起落

架缓冲器作用力;It为机轮旋转的转动惯量;mt为

机轮质量;Mf为轮胎滚转摩阻;vtx为机轮轮心速

度;ωt为机轮转动角速度。

2 牵制载荷突卸对弹射过程的影响

本节将着重分析牵制载荷突卸后前起落架的

动力学特性及受载情况,分析过程中取飞机起飞质

量m=30000kg,发动机推力T=118.730kN(按
两台发动机计算),张紧时间t=0.5s。在张紧阶

段,以时间控制弹射力,弹射力的变化,可用增长率

表示,B=200kN/s。

2.1 前起落架非弹性支承质量动力学特性

前起落架在弹射载荷与牵制载荷的共同作用

下,压缩量增加,并向后弯曲。当牵制杆拉力达到

释放要求,牵制载荷突然卸载时,前起落架将迅速

向上、向前弹出。式(1~12)建立了完整的张紧和

弹射过程动力学模型,同时也给出了求解方程组所

必须的各种补充方程。其中,式(7,8)给出了轮轴

运动的动力学方程,求解上述动力学方程后,即可

得到前起落架轮轴的运动特性,如图5,6所示。在

张紧阶段,随着牵制载荷的增加,前起落架压缩量、
活塞杆向后的弯曲变形都在不断增加,0.5s时牵

制载荷卸载,前起落架开始快速前后振荡。随着弹

射过程的进行,在1s左右,这种振荡基本衰减完

毕。起落架的压缩量也进入到正常的小幅振荡状

态。
起落架的这种前后振动特性必然会影响弹性

支承质量的受载情况。

图5 前起落架轮轴处振动速度

图6 前起落架轮轴处振动位移

2.2 前起落架弹性支承质量动力学特性

前起落架结构如图7所示。
由于外筒随机身转动(俯仰)幅度较小,所以可

将外筒运动近似为平动,对其进行受力分析

mwawx =Fcx -Fax -Fdx -Fbcx (13)

mwawy =Fdy +Fbcy -Fay -Fcy (14)

0=Mc-Mbc -Md -Mdx (15)
式中:a,b分别为外筒、斜撑杆与机身的铰接点;c
为斜撑杆与外筒的铰接点;d 为活塞杆中心点;

Fax,Fay为机身对外筒的约束力;Fbc为斜撑杆轴向
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图7 前起落架

载荷;Fdx,Fdy,Md为活塞杆对外筒的作用力向d
点简化所得到的主矢和主矩;mw为外筒质量;awx,

awy为外筒水平和竖直方向加速度;Fbcx,Fbcy为斜撑

杆轴向力分量;Fcx,Fcy为弹射力的分量;Mc,Mbc,

Md,Mdx分别为图7中各个载荷对a点的力矩。
式(13~15)根据图7所示的前起落架结构特

性对其受载过程进行动力学分析并给出方程描述,
在求解式(1~12)的基础上继续求解式(13~15)即
可得a点以及斜撑杆轴向载荷变化曲线如图8~
10所示。由于牵制载荷的突然卸载,导致起落架

与机身铰接点(a点)以及斜撑杆轴向载荷在释放

图8 a点水平载荷

图9 a点竖直载荷

瞬间产生较大突变,随后载荷在较高水平大幅振

荡。
与轮轴处位移和速度的变化相似,载荷的振荡

在1s左右也基本衰减完毕。

图10 斜撑杆轴向载荷

3 变长度减振牵制装置

查图3,考虑由上、下扭力臂轴向载荷以及牵

制杆轴向载荷所组成的平面汇交力系,得

Fhcosθh=F1cosθn1+F2cosθn2 (16)

Fhsinθh=F1sinθn1-F2sinθn2 (17)
式中:F1,F2 分别为上、下扭力臂轴向载荷;θh为牵

制角;θn1,θn2分别为上、下扭力臂与水平线夹角。
式(16,17)表明,当下扭力臂轴向载荷为零或

接近零点时,可以消除或减弱前起落架的振动,而
下扭力臂轴向载荷为零的充分必要条件为

F2=0⇔θh=θn1 (18)

  根据该充要条件,对原动力学模型进行求解,
得出牵制张紧阶段理想的牵制杆长度随时间变化

曲线,如图11所示。
由图11可以看出,理想的牵制杆长度是一个

变化范围。但实际上,现有牵制装置为一根带有定

载拉断装置的、固定长度的杆件,一端与甲板固定

图11 理想牵制杆长度随时间变化曲线
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支座相连,另一端与前起落架上、下防扭臂铰接点

相连,其长度无法改变,这就使牵制载荷突卸时,前
起落架不可避免地产生振动。

3.1 变长度减振牵制装置结构设计

本节针对现有牵制装置长度不可随时改变这

一缺点,设计了可变长度的牵制机构,其结构分解

图及装配图如图12所示。

1.第一固定支座;2.牵制角度控制作动筒;3.牵制杆

长度控制作动筒;4.转向轴套;5.作动筒行程固定件;

6.第二固定支座;7.航母甲板。

图12 变长度牵制装置结构示意图

第一固定支座与甲板下面固定连接,牵制角度

控制作动筒通过其尾部连接孔与第一固定支座铰

接,牵制角度控制作动筒使用其活塞杆端部轴孔与

牵制杆长度控制作动筒尾部轴孔以及作动筒行程

固定件铰接,转向轴套套在牵制杆长度控制作动筒

的活塞杆上,作动筒行程固定件、第二固定支座和

转向轴套通过转向轴套两侧的轴销铰接在一起,其
顺序依次为:作动筒行程固定件,第二固定支座,转
向轴套,第二固定支座,作动筒行程固定件。牵制

杆长度控制作动筒的活塞杆通过甲板牵制杆伸出

孔伸出,与舰载飞机前起落架上、下扭力臂铰接点

直接铰接。

3.2 变长度减振牵制装置工作原理及使用效果对

比分析

  当弹射杆开始张紧时,通过控制牵制杆长度控

制作动筒的行程来达到控制牵制杆长度的目的,转
向轴套用来保证在机构运动过程中牵制杆长度控

制作动筒可以绕转向轴套两侧轴销自由旋转,作动

筒行程固定件用来固定牵制杆长度控制作动筒与

转向轴套两侧轴销之间的距离不变,从而保证牵制

杆长度控制作动筒的行程变化完全体现在外露部

分的活塞杆(牵制杆)上。通过控制牵制角度控制

作动筒来调节牵制杆长度控制作动筒与上扭力臂

之间的夹角,确保在整个张紧过程中,牵制杆长度

控制作动筒与上扭力臂的轴线共线,使下扭力臂无

轴向载荷,即满足式(18)的要求,从而保证前起落

架非弹性质量无较大结构变形,最终消除因牵制载

荷突然卸载而导致的前起落架结构以及载荷的振

动。
图11给出了理想牵制杆长度随时间变化曲

线,使用液压伺服系统根据该曲线调节牵制杆长度

控制作动筒的行程以达到改变牵制杆长度的目的。
同时,根据牵制角的变化来调节牵制角度控制作动

筒的行程,以达到牵制角度随前起落架缓冲器压缩

行程协同变化的目的。通过求解动力学方程组式

(1~3)及平面汇交力系平衡方程式(16,17)即可求

解出牵制角随时间的变化曲线如图13所示。
根据牵制装置结构尺寸图14和牵制角变化曲

线即可计算出牵制角度控制作动筒的行程变化曲

线。
设La=1500mm,Lb=1000mm,Lc=2000

mm,La0=1000mm,θh如图13所示曲线变化,则
牵制角度控制作动筒的行程为

   u1=Lb- La2+Lc2-2LaLccosθh (19)

   u2=La0-Lbari
(20)

图13 牵制角随时间变化曲线
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图14 变长度牵制装置结构图

式中:La为作动筒行程固定板长度;La0为牵制杆长

度控制作动筒全伸长时,甲板外露长度;Lb为牵制

角度控制作动筒全伸长长度;Lc为作动筒甲板铰接

点间距;θh为牵制角;Lbari
为理想牵制杆长度。

将数据代入式(19,20),牵制角度控制作动筒

及牵制杆长度控制作动筒的行程随时间变化曲线

如图15,16所示。

图15 牵制角度控制作动筒行程随时间变化曲线

图16 牵制杆长度控制作动筒行程随时间变化曲线

通过控制系统对两作动筒进行协调控制,实现

牵制杆长度与牵制角的同步变化。牵制杆长度按

照理想曲线变化(即图11所示曲线)后,前起落架

的振动以及各种载荷的波动都显著减弱,其振动过

程峰值及振幅与不同长度牵制杆情况的比较如表

1所示(表中Li即为使用减振牵制装置后的牵制杆

长度)。

表1 不同长度牵制杆,振动峰值对比

参数
牵引杆长度/

mm
最大值 最小值 振幅

700 234.2 -347 290.6

vax/(mm·s-1)
1000 732.7 -534.7 633.7
1500 1930.5 -1512.6 1721.5
Li 120.8 -106.1 113.45
700 0.205 -2.502 1.3535

dax/mm
1000 2.969 -3.905 3.437
1500 9.561 -8.427 8.994
Li -0.377 -1.713 0.668
700 198.72 116.75 40.985

Fax/kN
1000 209.29 96.22 56.535
1500 314.01 26.6 143.70
Li 153.6 130.68 11.46
700 197.82 166.6 15.61

Fay/kN
1000 252.5 173.1 39.7
1500 337.48 154.45 91.515
Li 198.7 185.3 6.7
700 502.3 429.9 36.2

Fbc/kN
1000 512.1 412.5 49.8
1500 605.7 305.1 150.3
Li 463.1 441.9 10.6

变长度减振牵制装置在不改变前起落架结构、
增加前起落架结构质量以及刚度的前提下有效地

解决了牵制载荷突卸带来的振动问题,使飞机在不

受载荷突卸振动影响的情况下弹射滑跑。而由变

长度减振牵制装置本身带来的附加振动则传递至

舰船结构,与舰载飞机相比,舰船结构对质量的要

求相对较低,而减振牵制装置的质量在整个舰船结

构中所占比例更小,所以可通过增加减振牵制装置

结构质量及刚度来有效解决由该装置本身所带来

的附加振动问题。

4 结  论

本文在考虑牵制载荷突卸对滑跑过程影响的

基础上,建立了完整的舰载机弹射起飞动力学模

型,通过计算分析得出以下结论:
(1)牵制载荷沿下扭力臂轴向载荷分量所造成

的缓冲器活塞杆的向后弯曲是导致牵制载荷突卸

后前起落架振动的主要原因。
(2)变长度减振牵制装置通过实时改变牵制杆

长度和牵制角可降低牵制载荷沿下扭力臂轴向的

载荷分量,进而可以显著降低起落架与机身铰接点

以及斜撑杆处载荷的快速、大幅振荡。
(3)变长度减振牵制装置在解决牵制载荷突卸

后的前起落架振动问题中效果明显。
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