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舰载飞机弹射动力学仿真与试验验证 

张浩成，支亚非，李永刚，徐焱 

（成都飞机工业(集团)有限责任公司，成都 610000） 

摘要：目的 获取舰载飞机弹射过程中冲击动载荷在结构上的响应规律，以及前起落架和与其连接的机体主

传力结构的动响应特性。方法 基于多体系统动力学理论，建立描述舰载机弹射过程的刚柔耦合多体系统动

力学模型，对弹射过程进行仿真分析。同时开展地面模拟弹射冲击试验，通过仿真和试验对照，重点研究

牵制载荷突卸瞬间结构的动态响应规律。结果 仿真和试验得到结构传力路径各点的加速度和应力响应数

据，试验测得机体结构加速度峰值达到 255g，而同位置的应力峰值为 85 MPa，仿真和试验数据的趋势一致。

结论 牵制载荷突卸形成的冲击动响应峰值沿着结构传力路径衰减。航向加速度和应力响应峰值随着牵制释

放载荷的增加而增加。虽然瞬态加速度峰值达到较高水平，但是瞬态作用机体结构的应力峰值不高，不足

以造成结构失效。结构设计应重点关注弹射冲击响应峰值和振动疲劳的影响。 
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Dynamic Simulation and Experimental Verification of Carrier-based Aircraft 

ZHANG Hao-cheng, ZHI Ya-fei, LI Yong-gang, XU Yan 

(Chengdu Aircraft Industry (Group) CO., Ltd., Chengdu 610000, China) 

ABSTRACT: In order to obtain the response law of dynamic load on the structure and the dynamic response characteristics of 

the front landing gear and the body structure connected with it during the shooting process of carrier-based aircraft, based on the 

multi-body system dynamics theory, this paper established a rigid-flexible coupling multi-body system dynamics model to de-

scribe the ejection process of the carrier-based aircraft fuselage. The ejection process was simulated and analyzed. Combined 

with the simulation ejection impact experiment, the dynamic response law of the structure at the moment of the traction load 

unloading was mainly studied. The acceleration and stress response data of each point in the force transmission path of the 

structure were obtained by simulation and experiment. The peak acceleration of the body structure measured by experiment 

reached 255g, while the peak stress at the same position was 85 MPa. The trend of simulation and experimental data were con-

sistent. The results showed that the peak value of the impact dynamic response formed by the sudden unloading of the traction 

load attenuated along the force transmission path of the structure, and the peak value of heading acceleration response increased 

with the increase of traction release load at the moment of traction rod fracture. Although the peak value of transient acceleration 

reached a high level, the peak value of structural stress under transient action was not high enough to cause structural failure. 
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The structural design should focus on the impact of the corresponding peak and vibration fatigue. 

KEY WORDS: carrier-based aircraft; catapult launch; rigid-flexible coupling; impact dynamic response; impact experiment; 

structural strength 

与舰载飞机其他起飞方式相比，弹射起飞因为能

显著减少滑跑距离，满足更大的起飞载荷和更复杂的

起飞工况等，因而受到国内外航空部门的青睐[1~3]。

舰载机在弹射开始时，弹射器按照一定加载速率持

续加载，当牵制载荷达到峰值时，定力螺栓被拉断，

飞机在很短时间脱离牵制杆的约束，进入弹射滑跑

阶段 [4-7]。在牵制载荷突卸的瞬间，前起落架及与其

连接的机体结构会产生冲击响应，给机体结构强度带

来不利影响[8-10]。 

关于舰载机起降动力学，国内外都已有相关研

究。美国军用规范[11-14]对陆基舰载飞机的强度与刚度

进行了规范及说明，包括飞机的起飞、着舰、机动、

地面操纵和各种附加载荷。Eppel 等[15]研究了前起落

架突伸对短距起降飞机地面滑跑距离的影响。Imhof

等 [16]研究了不同甲板类型对舰载飞机起落架受力的

影响。金长江等[17]研究了舰载机弹射起飞和拦阻着舰

过程中的动力学问题，针对舰载机弹射起飞离舰姿

态、安全离舰速度以及离舰上升航迹等问题进行了详

细讨论。林国峰等[18]研究了舰载机弹射起飞过程中的

下沉及起落架突伸等问题。杨磊松[19]对舰载机弹射起

飞进行了动力学仿真分析，重点关注了舰载机的质心

位置、起落架空气弹簧力以及迎角等参数的动态响

应。朱其丹等[20]建立了舰载机弹射起飞动力学模型，

研究了弹射杆载荷突卸对前起落架的影响。于浩等[21]

针对舰载机前起落架的受载进行了研究，研究结果表

明，牵制载荷突卸后起落架的前后振动对机体结构以

及机载设备的寿命和使用安全都会产生不利影响。毛

勇建等[22]针对舰载机机载装备弹射起飞和拦阻着陆冲

击试验的工程实现方法开展了相关研究。笔者团队[23]

曾采用刚柔耦合动力学方法针对舰载机拦阻着舰冲

击试验开展了仿真分析，结果表明，采用刚柔耦合模

拟方法来研究舰载机相关动力学问题是可行的。 

从已有研究来看，国内学者大多关注飞机的整体

姿态和起落架响应，而对弹射过程中与起落架连接机

体结构动响应的研究鲜有涉及。机体结构动响应不仅

影响结构强度，还会对机载系统设备造成影响，关

乎飞机的使用安全。已有研究大多关注舰载机弹射

滑跑到离舰起飞阶段，针对牵制载荷突卸时结构瞬

态响应的研究相对较少，且大多依赖仿真方法，结

果缺乏相关试验验证。 

固体力学的多体系统动力学方法关注由若干个

柔性或刚性物体相互连接所组成系统的运力响应规

律，目前已发展得较为成熟。通过商用仿真分析软件

建立复杂机械系统运动学和动力学程式化的数学模

型，进行仿真分析，是求解复杂工程问题的有效手段。

本文基于多体动力学理论，利用 ADAMS 软件平台，

建立了描述舰载机弹射过程的全机刚柔耦合动力学

仿真模型，对飞机弹射过程进行了仿真分析。同时，

结合弹射冲击试验，研究了牵制载荷突卸瞬间前起落

架和与其连接的机体结构动响应特性。仿真得到了不

同牵制释放载荷下机身结构弹射载荷工况，分析了牵

制释放载荷对机身结构冲击响应的影响。通过仿真与

试验对比分析，获得了动载荷在前起落架和与其连接

的机体结构上的响应规律。 

1  舰载机弹射动力学仿真 

1.1  全机刚柔耦合结构模型 

在合理反映飞机传力特征和几何特征的前提下，

对起落架和机体结构进行合理简化，分别建模。起落

架结构采用刚性体建模，前起落架简化成起落架外

筒、活塞杆、斜撑杆、弹射连接装置等部件，主起落

架简化成起落架外筒、活塞杆、斜撑杆、轮胎等几个

部件，起落架刚体模型包括各部件真实几何特征与重

量重心。机体结构采用柔性体模型，根据飞机结构承

载类型和单元规模限制，蒙皮、尺寸较大的加强筋等

采用 Shell 单元模拟；对缘条、筋条等可以承受弯载

荷且较为细长的部分结构采用 Beam 单元模拟；设备、

成品、油液等采用 Mass 单元模拟。利用 NASTRAN

计算基体结构的动特性，包括机体结构的自然频率和

对应的模态。模态阻尼比根据文献[24]确定，频率低

于 100 Hz 的模态阻尼比取 0.01，频率为 100~1 000 Hz

的模态阻尼比取 0.1，频率大于 1 000 Hz 的模态阻尼

比取 1。将柔性体结构导入 ADAMS 软件，与起落架

结构用运动副连接，建立全机刚柔耦合动力学分析结

构模型。本文重点研究前起落架及与其连接部位机身

结构动响应特性，该部位结构几何模型如图 1 所示，

动力学分析结构模型如图 2 所示。 
 

 

图 1  前起落架及与其连接部位机体结构 
Fig.1 Body structure of front landing gear and its connection part 
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图 2  前起落架及与其连接部位机体结构动力学 

分析结构模型 
Fig.2 Structural dynamic analysis model of body structure  

of front landing gear and its connection part 
 

1.2  起落架动力学模型 

起落架力学模型如图 3 所示，忽略轮胎压缩力和

起落架内部摩擦力，可以将起落架力学模型简化为缓

冲器的空气弹簧力 Fa 和油液阻尼力 Fh。 
 

 

图 3  起落架力学模型 
Fig.3 Mechanical model of landing gear 

 

根据文献[25]，由热力学方程推导得到空气弹簧

力表达式： 

a AMB Air Airo AMB Air
Airo

Airo Air

( )F P P A P P A
V

V A S



   
  
     

 (1) 

式中：PAiro 为空气腔初始压强；PAMB 为大气压

强；VAiro 为空气腔初始体积；PAir 为活塞杆外截面面

积；γ为空气多变指数；S 为活塞行程。 

可见，起落架空气弹簧力 Fa 是活塞行程 S 的函

数，可通过试验获取。文中前起落架和主起落架的空

气弹簧力曲线如图 4 所示。 

根据文献[25]，对于单腔变油孔式缓冲器和双气

腔变油孔式缓冲器，油液阻尼力表达式为： 
3 3 3 3
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图 4  起落架空气弹簧力曲线 
Fig.4 Air spring force curve of landing gear 

 
式中：ρ为油液密度；Ah 为主油腔有效压油面积；

Ad 为主油孔有效过流面积；Cd
+、Cd

－分别为正、反行

程时主油孔流量系数；Ahl 为回油腔有效压油面积；

Adl
+、Adl

–分别为正、反行程时回油孔有效过流面积；

Cdl
+、Cdl

–分别为正、反行程时回油孔流量系数。 

上述参数由缓冲器具体结构形式、几何特征、油

液密度和黏性系数等决定。当给定上述参数时，油液

阻尼力仅仅由缓冲器运动速度决定，此时式（2）可

简化为： 
2

ys
h

2
sz

        0

        

K S S
F

K S S


 





 

 

≤
 (3) 

式中：Kys、Ksz 分别表示正反行程载荷压缩系数，

这 2 个参数可以通过试验方法确定。文中 Kys、Ksz 分

别取 2 900、18 000 N·s2/m2。 

1.3  全机动力学方程 

为了建立飞机质心动力学方程，创建固定于地面

的坐标系，坐标原点位于飞机静止时机头锥中心点，

x 轴水平指向飞机左翼，y 轴逆航向指向机尾，z 轴垂

直于水平面指向上方。在牵制杆断裂前，弹射力逐渐

施加，飞机主要受力如图 5 所示。飞机在弹射力 F1、

牵制力 F2、发动机推力 Ft、地面对起落架的支持力

FN1 和 FN2、重力 G 的作用下保持静力平衡。 
 

 

图 5 牵制杆断裂前飞机受力分析 
Fig.5 Force analysis of aircraft before traction bar fracture 

 
定力螺栓断裂造成的牵制载荷突卸是一个时间

极短的瞬态过程，可假设在断裂时间 ΔT 内，牵制载
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荷由峰值线性衰减到 0。则在断裂开始后 t（t≤ΔT）

时间，牵制载荷尚未减小到 0，飞机开始进入弹射滑

跑阶段。由于本文研究主要关注牵制载荷突卸瞬间

结构的动态响应，因此不考虑弹射滑跑过程中气动

力，航母运动和地效作用也不予考虑。在该过程中，

飞机的主要受力为弹射力 F1、逐渐减小的牵制力 F2、

发动机推力 Ft、地面对起落架支持力 FN1 和 FN2、地

面对轮胎摩擦力 f1 和 f2。过程中飞机质心的动力学方

程为： 

1 2

1 t 2 1 2

1 2 N1 N2

N1 N1 N2 N2 t t 1 2 f 1 2( )

y y

z z

x x F F

my F F F f f

mz F G F F F

I F l F l F l f f l F l F l

    

     

      




 






 

(4) 

式中：F1y、F1z 分别为弹射力在航向和垂向的分

力；F2y、F2z 分别为牵制力在航向和垂向的分力；Ix

是飞机过质心绕 x 轴的转动惯量；lN1 为前起落架轴

线距质心距离；lN2 为主起落架轴线距质心距离；lF1

为弹射力轴线距质心距离；lF2
为牵制力轴线距质心距

离；lf 为质心与地面垂直距离。 

当牵制载荷减小到 0 以后，飞机在弹射力作用下

继续滑跑，这个过程中飞机受力如图 6 所示。飞机主

要受弹射力 F1、发动机推力 Ft、地面对起落架支持

力 FN1 和 FN2 以及地面对轮胎摩擦力 f1 和 f2 的作用。

地面与轮胎间动摩擦系数取 0.1。过程中飞机质心的

动力学方程组为： 

1

1 t 1 2

1 N1 N2

N1 N1 N2 N2 t t 1 2 f 1( )

y

z

x x F

my F F f f
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 (5) 

 

 

图 6  牵制载荷卸载后弹射滑跑阶段飞机受力分析 
Fig.6 Force analysis of aircraft in skating stage after 

unloading of the traction load 
 

1.4  弹射动力学仿真 

对飞机弹射过程进行仿真分析。弹射力以时间控

制加载。创建传感器，用来感知牵制杆拉力的大小，

当牵制杆拉力达到释放载荷时，牵制杆失效。基于本

研究主要关注牵制载荷突卸瞬间结构的动态响应，仿

真分析对弹射载荷达到峰值后的过程做简化处理，设

置弹射载荷达到峰值后保持峰值载荷不变。各分析工

况载荷信息见表 1。为得到机体结构在弹射冲击下的

航向加速度和应力响应，在前起落架及与其连接的机

体壁板沿着传力路径选取系列测量点，如图 7 所示。

沿着上传力路径依次选点 O—A—B—C—D—E，沿

着下传力路径依次选点 O—F—G—H—I，其中，点 O

位于前起落架外筒。 
 

表 1  弹射动力学仿真分析工况 
Tab.1 Simulation analysis condition of ejection dynamics 

分析 

工况 

牵制释放 

载荷/kN 

弹射载荷 

峰值/kN 

发动机载荷

峰值/kN 

CASE 1 25 60 9.8 

CASE 2 30 60 9.8 

CASE 3 40 60 9.8 

CASE 4 50 60 9.8 

CASE 5 57.5 60 9.8 
 

 
图 7  动响应分析测量点 

Fig.7 Measurement points of dynamic response analysis 
 

2  弹射冲击动响应试验 

为验证仿真分析结果，截取该飞机承受弹射载荷

主传力部件，即前起落架外筒与连接前起落架的部分

机体结构，进行弹射冲击动响应试验。因为试验主要

关注牵制载荷突卸瞬时结构的动态响应，该过程是一

个瞬态冲击过程，结构最严重时刻处于冲击峰值点，

这个过程时间较短，从惯性作用考虑，可以忽略边界

条件的影响。因此，试验采用固定约束，试验件后端

固定于承力墙上。采用张力销模拟定力螺栓，通过张

力销断裂模拟弹射冲击作用。在弹射杆和牵制杆处同

步施加主动载荷，牵制载荷达到断裂载荷时，弹射载

荷也加载到目标载荷。试验件安装加载情况如图 8 所 
 

 

图 8  弹射冲击试验支撑和加载示意图 
Fig.8 The supporting and loading schematic diagram of 

projectile impact test 
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示。试验弹射载荷峰值为 60 kN，牵制释放载荷为

57.5 kN，对应仿真分析工况 CASE5。在试验件上按

照图 7 位置安装加速度传感器和电阻式应变片，用于

测量航向加速度和应变数据。测量应变按照 σ=E·ε转
化为应力，其中弹性模量 E=71 000 MPa。 

3  结果与讨论 

3.1  动响应时程分析 

CASE5 工况下，仿真分析和试验测试 A 点航向

加速度时程曲线如图 9 所示。从图 9a 可见，牵制载

荷突卸前，飞机保持静止，加速度保持为 0。牵制载

荷突卸瞬间，A 点加速度很快到达峰值（126g），而 

后迅速衰减，逐渐趋于恒定（5.6g）。从图 9b 可见，

受瞬态激励作用，A 点航向加速度很快到达峰值

（255g），并很快衰减到 0。这是由于固定约束的存

在，在约束载荷作用下结构达到静力平衡状态。试验

过程中，加速度时程曲线呈现出非周期性，符合瞬态

冲击的特点，且与仿真分析结果相比，试验测试结果

受高频激励影响明显。CASE5 工况下，仿真分析和

试验测试 A 点航向应力时程曲线如图 10 所示。由图

10 可见，虽然 A 点的加速度峰值达到很高水平，但

应力水平并不高，仿真分析和试验测试应力峰值分别

为 54、85 MPa，远低于材料破坏应力 510 MPa。由

于应力时程曲线和载荷曲线相关，仿真分析结果和试

验测试结果体现出不同的变化趋势。 

 

 

图 9  CASE 5 工况下 A 点航向加速度–时程曲线 
Fig.9 Acceleration-time curve at point A under CASE 5 condition during ejection by experiment:  

a) simulation; b) experiment 
 

 

图 10  CASE 5 工况下 A 点航向的应力–时程曲线 
Fig.10 Sterss-time curve at point A under CASE 5 condition during ejection:  

a) simulation; b) experiment 
 
牵制载荷突卸前，逐渐增加的弹射力被牵制力平

衡抵消，机身结构受到的影响较小。但是当牵制载荷

突卸，机身动载荷会突然增大，这是前起落架沿着垂

直方向的快速振动造成的。牵制载荷沿下扭力臂轴向

的载荷分量使得缓冲器活塞杆受到向后附加弯矩，牵

制载荷突卸后，附加弯矩消失，引起局部应力和应变

变化，由此激发的扰动以应力波的形式向机身传递，

在宏观上表现为结构快速振动。 

3.2  牵制释放载荷大小对结构动响应的影响 

动力学仿真 5 种工况下，牵制载荷突卸时起落架

壁板 A 点位置航向加速度和应力响应对分别比如图

11、图 12 所示。可见，5 种工况下加速度峰值出现

的时间不一致，这是由于 5 种工况加载速率相同，更

高的牵制释放载荷意味着更长的加载时间。虽然 5 种

工况下 A 点航向加速度和应力最终都趋于相同恒定
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值，但是在牵制杆断裂瞬间，航向加速度响应峰值随

着牵制释放载荷的增加而增加。当牵制释放载荷由

25 kN 增加到 57.5 kN，加速度峰值从 57g 增加到

126g，增加了 121%。结构动响应与冲击载荷密切相

关，牵制释放载荷越大，意味着冲击速率越大，响应

峰值就越大，冲击越剧烈。增大牵制释放载荷，可以

使飞机更早达到离舰速度，减小弹射滑跑距离，提高

弹射效率。然而随着牵制释放载荷的增加，牵制载荷

突卸引起的冲击也会更剧烈，虽然冲击效应能够很快

消失，但它引起的最大应力和（或）变形却仍可能超

过材料许用值。当冲击荷载超过结构承受能力，会造

成结构强度失效。同时，冲击震荡引发的结构疲劳，

则是另一个不可忽略的因素。 
 

 

图 11  不同牵制释放载荷工况下 A 点航向加速度 

响应时程曲线 
Fig.11 Acceleration-time curve at point A under different 

traction release loads 

 

图 12  不同牵制释放载荷工况下 A 点航向应力 

响应时程曲线 
Fig.12 Acceleration-time curve at point A under different 

traction release loads 
 

3.3  沿主传力路径动响应峰值分析 

为消除试验获得的航向加速度时程曲线中高频

噪声的影响，需要对原始测量数据进行低通滤波处

理。对所有测量点的加速度数据都采用 FFT 快速傅

里叶滤波器进行滤波，针对滤波后的数据，提取机身

各测量点在张力销断裂瞬间航向加速度响应峰值。 

仿真分析和试验测试 CASE5 工况下各测量点在

牵制载荷突卸瞬间航向加速度峰值沿着上、下传力路

径的分布对比分别如图 13 所示。可以看出，动力学

仿真和地面弹射冲击验证试验得到的加速度峰值沿

传力路径分布趋势一致，前起落架处加速度峰值最

高，机身上的加速度水平相对较低，与起落架距离越

远，峰值越低，加速度峰值沿着传力路径衰减。牵制

载荷突卸瞬间，结构受冲击载荷，过程中伴随着剧烈

的能量传递和释放。储存在前起落架和牵制杆上的弹

性势能随应力波从起落架冲击点向机身结构传递，过

程中受到材料阻尼和连接部位阻尼作用，离冲击点位

置越近，能量越高，冲击振动越剧烈。 
 

 

图 13  传力路径上各测点的加速度峰值分布 
Fig.13 Peak acceleration distribution of each measuring point 
in force path: a) uploading force path; b) downward force path 

 

3.4  仿真分析与试验数据误差分析 

通过图 10 仿真结果和试验结果对比可以发现，

虽然二者趋势一致，但是单个测点来看，试验结果都

明显高于仿真计算结果，误差来源于 3 个方面： 

1）仿真计算使用全机模型，试验件只截取了飞

机其中一段机体结构，并且在末端施加了固定约束，

造成两者边界条件差异，且仿真分析在建模时对结构

做了适当简化，未充分考虑阻尼、结构内部连接等因

素的影响。 

2）试验测试结果受噪声等影响，测得信号受高

频杂波干扰，滤波处理中滤波器和截止频率的选择，
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可能造成误差。 

3）仿真分析基于模态叠加法动力学分析理论，

基于整机模态分析获得的模态信息，缺乏对与前起落

架连接机体支持结构部分的局部模态，导致高频响应

信息难以获取。 

针对第 3 条，为研究不同测试点测试加速度频率

分布，对试验测试加速度时程曲线进行 FFT 分析，

得到各点加速度频域信息，其中 O、A、E 三点的频

域曲线如图 14 所示。从图 14a 可见，起落架 O 点的

加速度响应主要受低频和高频信号共同主导，几个显

著峰值点分别位于 400~1 100 Hz、11 000~12 000Hz、

16 000~17 000 Hz 以及 18 500~20 000Hz。A 点加速度

响应主要受低频和高频信号共同主导，其中低频段与

O 点一致，高频段主要集中于 7 500~9 000 Hz。E 点加

速度响应主要受低频主导，频率位于 500~2 500 Hz。

由此可见，不同测试点频率分布差异较大，仿真模型

如果要获取更准确的动响应信息，结构动力学模型需

要对全机的主导模态和起落架机体支持结构部分的

局部模态（尤其中高频模态）进行精细刻画，必要时

需要采用直接积分法进行局部结构动响应分析。 
 

 

图 14  试验点加速度频域曲线 
Fig.14 Frequency domain curve of test point acceleration: a) point O; b) point A; c) point E 

 

4  结论 

本文基于多体系统动力学理论，建立了描述舰载

机弹射过程的五自由度刚柔耦合多体系统动力学模

型，对飞机弹射过程进行了仿真分析，同时开展了地

面弹射冲击验证试验，采用仿真与试验结合的方法，

研究了牵制载荷突卸瞬间结构的动响应规律。得到如

下结论： 

1）牵制载荷突卸瞬间，在结构上激发冲击响应，

响应峰值沿着传力路径衰减，离前起落架越近，峰值

越高，冲击越剧烈。 

2）虽然牵制载荷突卸瞬间结构加速度峰值达到

了较高水平，但是瞬态作用机体结构的应力峰值不

高，不足以造成结构失效。 

3）结构航向动响应峰值与牵制释放载荷相关，

牵制释放载荷越高，结构加速度和应力响应峰值越

大，对结构强度越不利。 

4）由于边界条件差异、仿真分析模型简化、模

态叠加法局限性、试验数据存在滤波误差等原因，仿

真分析和试验单个点的响应数值存在差异。然而仿真

分析和试验得到了一致的结构动响应趋势，表明采用

刚柔耦合动力学研究舰载机弹射过程结构动态响应

的分析方法是可行的。 
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