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[ 摘要 ]   介绍了一种采用电动静液作动器（EHA）

代替原有液压作动机构的飞机多轮系防滑刹车系统，在

重点分析 EHA 的系统组成原理和工作特性的基础上，

建立了 EHA 及多轮系飞机刹车系统的数学模型，采用

Matlab/Simulink 对其进行仿真。仿真结果表明：所建立

的模型基本正确，结果与真实刹车基本吻合；采用 EHA
代替液压系统能极大改善飞机刹车性能。
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[ABSTRACT]   An electric hydrostatic actuator for 
aircraft anti-skid braking system instead of hydraulic pres-
sure system is introduced. The system components prin-
ciple of EHA and the features of work are described, and 
the mathematical models of multi-gear braking system and 
EHA are built up and simulated by Matlab/Simulink. Char-
acteristic curves of simulation show that the whole simula-
tion model  is basically right,and the results are basically 
consistent with the real brake. The braking performance of 
aircraft can be greatly improved by using EHA instead of 
hydraulic pressure system.
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随着军用和民用航空工业的进步和发展，飞机机载

作动系统将可能使用新型功率电传作动器 , 主要包括

电动静液作动器 ( Electro-Hydrostatic Actuator，EHA) 和

机电作动器 ( Electro- Mechanical Actuator，EMA ) 两种。

采用功率电传作动器的电力作动系统具有效率高，密度

比大、驱动负荷能力强，以及响应快、精度高、稳定性好

的特点。国外从 20 世纪 60 年代就开始进行这方面的

研究 ,20 世纪 90 年代末 EHA 及 EMA 开始进行飞行试

验 , 获得了初步的成功 , 并将在联合攻击机 (JSF) 等新

型战斗机中开始装备 [1-2]。国内在这方面的研究刚刚起

步 , 尤其是在国外得到率先发展的 EHA 上。本文提出

将所设计的新型机载 EHA 应用在多轮系飞机防滑刹车

系统中，分析系统原理和特点，论述其部件和建模方法，

并运用 Matlab/Simulink 对其进行仿真。 

1    EHA 的方案分析

目前的 EHA 包括定转速变排量，变转速定排量，变

转速变排量 3 种形式 [3]。本方案中 EHA 采用电动机 -

泵复合控制，即变转速变排量型双通道复合控制，以提

高作动系统的综合性能。

本方案采用 EHA 刹车机架代替了原有的液压活塞

刹车机架，而液压刹车系统的其他一些硬件设备诸如刹

车碳盘、转矩管、机轮等仍然保持不变；采用可调速直流

无刷电动机和伺服变量泵构成的控制系统，通过带内环

反馈的阀控变量缸调节泵斜盘倾角来改变泵的输出流

量，同时用可调速的直流无刷电动机调节变量泵转速，

通过这种方式来控制伺服泵输出流量 Q（Q=nq）。由

于泵的排量 q 和电动机的转速 n 都可以调节，因此可以

预见整个系统会有更大的调节自由度和控制余度，由于

这种复合调节的补偿作用，系统的响应速度可望有所提

高，其原理图见图 1。

基于 EHA 的多轮系飞机刹车系统的建模与仿真
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2    EHA 部件及系统模型

由于系统的复杂性，采取了分别研究的方法来解

决，下面分别介绍各组成部件的数学模型。

2.1    无刷直流电机转速调节环节模型

无刷直流电机转速调节采用电流和转速双闭环控

制。直流电机的电枢电流和输入电压的关系为一阶传

递函数，而电机产生的转矩与通过绕组的电流成正比。

这样，根据电机绕组的电势平衡方程、电动机转矩平衡

方程及绕组的电势和电磁转矩方程 [4]，将 TL 作为系统

图1    电动机-泵复合控制原理图

Fig.1   Principle of motor-pump compound control
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外部干扰，输入量为电压信号 U，输出量为转速 n，可得

电动机模型的方块图，如图 2 所示。其中，Td 为电机电

磁时间常数；Dm 为电机阻尼系数；J 为电机转动惯量。  

Rd 为电枢回路总电阻； Ce 为由电机结构决定的电势系

数； Cm 为电机的转矩常数。

                                  q p =K rqγ      ；   

液压缸的流量连续方程：   

                Qf =At + +Cs1PL
dxt
d t

Vt
4βe

dpL
dt       ；

液压缸的力平衡方程：
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以上公式中，At 为液压缸的活塞面积；xt 为液压缸的活

塞位移；Cs1 为总泄露系数；Vt 为液压缸的容积；Kt 为负

载弹簧刚度；FL 为外部干扰力；Krq 为泵的角排量；PL 为

负载压力；Fa 为液压缸的驱动力；ωm 为负载固有频率；

ζ0 为阻尼比；ωr 为液压弹簧与负载弹簧串联耦合的刚度

与阻尼系数之比；ω0 为液压弹簧与负载弹簧串联耦合的

刚度与负载质量形成的固有频率；qp 为变量泵排量。

3    多轮系飞机刹车分析

3.1    飞机机体动力学模型 

飞机着陆滑跑时的受力情况如图 4 所示。

2.2    变量泵变量调节机构的建模

变量泵的变量调节机构采用阀控缸的形式，由位移

传感器构成反馈，包括变量调节器、伺服放大器、电液伺

服阀、变量油缸、变量泵斜盘和位移传感器等部分。根

据电液伺服阀特性方程、阀控变量油缸动态特性方程、

变量油缸输出位移至斜盘倾角的动态方程等 [5-6]，可得

伺服变量泵斜盘倾角位置控制回路方块图，如图 3。

其中，Kq2 为伺服阀空载流量增益；Kce2 为伺服阀流

量 - 压力系数；At 为变量缸活塞面积；Vt2 为控制腔容积； 

FL 为外负载力；ωr 为液压固有频率；ζr 为液压相对阻尼

比；Krr 为变量缸位移至斜盘倾角变换系数；Udr 为变量

泵系统的控制输入电压；Kr3 为斜盘倾角反馈系数； ωsr

为伺服阀等效二阶振荡环节固有频率；ζsr 为伺服阀等

效二阶振荡环节相对阻尼比；ue 为斜盘倾角偏差电压； 

βe 为系统有效体积弹性模数；Krq 为泵的角排量；ur 为斜

盘倾角反馈电压。

 2.3    作动器建模

建立作动器模型要综合考虑一些参数之间的关系。

输入的流量方程：

                                  Q f =q p n      ，

图4    飞机滑跑受力分析

Fig.4   Stress analysis of aircraft skidding
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图2    电机模型方块图

Fig.2   Model of motor
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图3    泵斜盘倾角位置控制回路方块图

Fig.3   Block diagram of location control circuit of pump plate angle
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由牛顿运动定律和转动定律得出飞机动力学方程 [7]：
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，

其中，T0 为发动机剩余推力；Fx 为空气阻力；Fs 为阻力

伞阻力；∑Ff 1 j，∑Ff 2 i，∑Ff 3z 分别为左右主机轮、前机轮

受到地面的结合力；G 为飞机重力； Fr 为升力；∑F1 j，

∑F2 i，∑F3z 分别为左右主起落架、前起落架给机体的支



2011 年第 3 期·航空制造技术 87

学术论文RESEARCH

撑力；a，b 为主机轮、前机轮中心到飞机重心的水平距

离，I 为飞机机体转动惯量。

由于篇幅有限，缓冲器模型、起落架横向刚度模型、

机轮动力学模型等不再赘述。

3.2    左右机轮载荷

轮胎载荷按使用状态分主要有停机载荷、着陆与滑

跑撞击载荷、刹车与滑行载荷。起落架在飞机的地面运

动过程中所受的载荷按其方向分为垂直载荷、水平载荷

和侧向载荷 [8]。这里只考虑垂直载荷。起落架垂直载荷

主要由缓冲器承受，该载荷与飞机竖直方向速度和飞机

重心变化量有关。飞机在滑跑过程中可能受到很多因

素使左右主轮载荷发生变化进而不平衡，例如飞机制动

时的制动力、由于机场侧风或者不均匀上升气流而使飞

机发生倾斜以至于左右主轮载荷不平衡、滑跑过程中跑

道表面不平而引起飞机振动以及作用在飞机重心上所

产生的惯性力均会使轮胎载荷发生变化。飞机倾斜过

程中外侧轮胎的载荷增加，而内侧轮胎的载荷减少，即

发生了载荷移动。这种载荷移动使外侧轮胎在行驶过

程中受到的结合力矩增大，而内侧轮胎结合力矩减少。

该载荷移动的等效作用就是轮胎左右主轮载荷不对称
[2,6]。载荷变化可能使左右主轮运动情况不一致，导致飞

机滑行轨迹为 S 形或偏航。设计控制律时使用双通道

将左侧和右侧机轮分开成对，分别对每一对进行控制。

3.3    刹车系统的双通道控制设计

目前飞机刹车系统建模与仿真研究都是建立在单

轮单通道模式基础上的，且基于飞机左右主轮载荷平衡

的情况下。而在实际刹车过程中，许多因素都会使飞机

的各个机轮载荷不平衡，从而导致左右机轮所受的结合

力不平衡，进而使两侧机轮运动状态不一致。因而，现

有的单通道控制不能满足要求，需要采用 2 个通道对左

右机轮分开控制，即双通道控制。

将左右起落架的机轮两两分组，分为四对双通道模

型分别进行双通道控制。在控制系统中，除了对每一对

左右机轮进行双通道控制、在每个通道间加平衡控制

外，每个通道的控制原理是一致的，因此只对其中一个

通道的控制方法加以分析。

双通道防滑刹车系统主要包括防滑控制盒、机轮速

度传感器、刹车装置等部件。其结构框图见图 5。

在采用双通道控制过程中，还要注意保持左右主

轮速度差不能太大。由于主轮载荷直接影响飞机的结

合力矩，而考虑到飞机左右主轮载荷不平衡情况，这会

使左右主轮结合力矩有很大差距，可能使左右主轮速

度不一致，从而使飞机产生偏离航向的侧转运动，这将

严重威胁到飞机安全，因此需要在两通道之间加上平

衡调节方法。该方法的思想为 : 对打滑严重的主轮，它

图5    双通道防滑刹车系统结构框图

Fig.5   Structure of double channel anti-skid braking system
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图6    飞机刹车系统仿真模型

Fig.6   Simulation model of aircraft braking system

 

Njh+Nzc
*(H+theta)

(H+theta)

V

H+theta

Subsystem

fornt geer

N2jh
N1zc

Vzw
Ms

H+theta

0
fornt 

right
*(H+theta)

*(H+theta)

H+theta

H+theta

N1zc

N1zc

N1jh dV

left1
N1zc

N1zc

Vj

vj

N1jh

N1jh

Ms

Ms

Vzw

Vzw

left geer

right geer

dV N1jh

right

P P Ms
FL

UUVj
FL
1

control
EHA

brake system

V left

的参考速度往往成为主轮中的最小者，当该参考速度

小于另一主轮的参考速度达到 85% 时，强制使其参考

速度等于另一主轮参考速度，从而使该主轮的速度差

增大，促成刹车压力的尽快解除，该主轮速度上升，滑

移率降低，结合力矩减小，也就能维持航向的稳定。

4    仿真结果

根据前面分析建立的 EHA 模型及飞机各个组成部

件模型，在 MATLAB/SIMULINK 中建立飞机刹车系统总

体仿真模型，如图 6 所示。

由于篇幅有限，本文只给出左右主起落架的机轮在

湿跑道条件下，起落架不平衡情况下一组机轮的双通道

调节控制的仿真曲线（图 7 ～图 11）。
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图8    左右主轮载荷

Fig.8   Loading of bilateral main wheel
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图7    飞机速度与左右机轮速度

Fig.7   Aircraft velocity and bilateral wheel velocity
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将左主起落架的阻尼系数设为 800，而右主起落架

的阻尼系数设为 400，它们有 1 倍的差别，如不加任何

平衡调节的话，飞机会偏离跑道。从图 7 飞机与左右机

轮速度曲线可以看出，在 6～10s 时间内，左右机轮速度

不同步，但通过控制器中双通道间平衡调节级的及时调

节，使左右机轮的速度很快保持一致，防止了飞机侧滑，

保证了飞机的安全降落。

5    结论

本文设计了一种基于 EHA 的多轮系飞机防滑刹车

系统，论述了 EHA 原理和系统结构，建立了系统数学模

型，并借助 MATLAB\SIMULINK 对其进行仿真分析。仿

真结果表明所建立的系统模型基本合理，能够反映飞机

在防滑刹车过程中的动态性能和刹车性能；所设计的

EHA 系统能够满足多轮系飞机防滑刹车系统的要求，

对今后 EHA 在飞机刹车系统中的应用研究工作具有重

要的指导意义。
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图9    左机轮滑移率

Fig.9   Slip ratio of left main wheel
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图10    电机转速

Fig.10   Motor speed
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图11    刹车压力

Fig.11   Brake pressure
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