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机载液压系统的主要发展趋势
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AIRCRAFT HYDRAULIC SYSTEMS
Chen Bin, Wang Zhanlin, Qiu Lihua

(Automat ic Control Depa rtment , Beijing Univer sity of Aeronautics and Astronautics, Beijing, 100083)

摘　要　对飞机特别是军用飞机机载液压系统的主要发展趋势进行了综述, 并对国内外的机载

液压系统的研究工作进行了一定的介绍, 重量轻、体积小、高压化、大功率、变压力等是机载液压

系统的主要发展趋势, 尤其是高压变压力泵源系统对未来飞机的发展尤为重要。
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Abstr act　Main development al t rend of aircr aft, especially milit ary air craft , hydraulic systems

is summar ized. And some research works on air cra ft hydraulic systems of domestic and over-

sea s ar e introduced. Light , smallness, high-pressure, high-power, var iable pr essur e, et c. ar e

the main developmental tr end of aircr aft hydraulic systems. Especially, high-pr essure var iable

pressur e hydraulic pump source is very import ant for the development of future aircr aft.

Key words　aircr aft hydraulic systems, high-pr essur e, variable pressure

　　液压伺服技术应用于航空领域是二战末期才开始的,开始阶段的发展很缓慢。60年代

以来,随着电气技术、自动控制理论等的发展和应用,液压伺服技术进入了一个新的阶段,它

在航空、航天领域发挥着越来越大的作用。随着液压伺服技术特别是电液伺服技术的发展和

应用,机- 电- 液作动系统已成为飞机作动系统的主要形式。电液伺服作动系统随着航空、

航天技术的发展和需要,以及伴随着微电子技术及其他相关技术的发展而逐渐发展成熟起

来。现在绝大多数飞机作动系统都是电液伺服系统, 最主要的飞机舵面全部采用电液伺服系

统驱动,电液伺服系统已经是比较成熟和完善的机载液压作动系统。同时,机载液压系统的

液压传动系统在飞机上亦有重大应用, 现代飞机起落架的收放动作几乎都是采用液压传动

系统实现的。作为机载液压系统的两个方面:机载电液伺服系统和机载液压传动系统,它们

担负着飞机操纵系统、收放系统、机轮刹车及地面转向驾驶等工作,对飞机的安全飞行及着

陆等极为重要[ 1～3]。飞机特别是军用飞机的进一步发展对机载液压系统提出了更高的要求,

机载液压系统将朝着重量轻、体积小、高压化、大功率、变压力等方向发展[ 1, 2, 4～12]。

1　 重量轻体积小

随着飞机特别是军用飞机向着高速、高机动性方向发展, 减轻机载液压系统的重量和减

小其体积是发展下一代飞机的必然要求:首先, 下一代战斗机要求具有高超音速巡航能力,
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这就要求飞机本身的重量要适当减轻。因而,作为飞机的一部分的液压系统的重量必然要减

轻;同时,对高超音速飞机的气动力模型研究发现,要实现高超音速,下一代飞机的翼面必须

小而薄,而目前安装在机翼内的操纵舵面的液压元部件的体积根本不能使飞机翼面达到要

求,因而要求液压元部件减小体积
[ 4～6]
。美国空军要求机翼内的液压元部件的安装体积缩小

60%
[ 5]
。再者,现代地对空、空对空等武器系统的发展对飞机生存力的威胁日趋增加,减轻机

载液压系统的重量和缩小其体积是提高飞机生存力、增加飞机战斗飞行安全的有效手段之

一。另外,从未来高性能飞机的飞行性能与合理的重量分配来看, 最有利的机载液压系统重

量应小于全机重量的 1%, 而目前机载液压系统的重量约占整机重量的 3%～15% [ 6]。因此,

减轻机载液压系统的重量和减小其体积是发展下一代飞机的必然趋势。

2　高压化

自从机载液压系统出现 20. 7MPa{3000psi}、27. 6MPa{4000psi}压力之后, 世界上飞机

液压系统最高压力已保持了 40余年没有改变, 图 1
[ 4]
所示是世界各国主要机型机载液压系

统的工作压力。但是世界各国特别是美国近 20年来的大量研究表明:减轻机载液压系统重

量和缩小其体积的最有利的途径是提高机载液压系统的工作压力。图 2[ 4]表示的是提高机

载液压系统工作压力的必要性。同时,美国海军的研究表明, 机载液压系统的最优工作压力

为 55. 2MPa( 8000psi)
[ 4, 5]。

图 1　世界各国主要机型机载液压系统的工作压力

民用运输机: A300, A320, B747, B767, BAE146, DC-10, SST , YS-11

军用运输机: C-1, C-5, C-47, C-121, V-22

战斗机: AJ-37, F-4, F-15, F-16, F-18, F-86, F-104, JAGUAR, JAS39, MIRAGE 2000, P-51,

RAFALE, TORNADO

轰炸机: B-1, B-29, B-52

实验机: LHS, HTTB

　　美国海军在 F-14 战斗机上进行了压力分别为 20. 7MPa {3000psi}和 55. 2MPa

{8000psi}2种机载液压系统的对比研究, 结果表明:相对于压力为 20. 7MPa{3000psi}的机
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图 2　提高机载液压的必要性

载液压系统来说,压力为 55. 2MPa{8000psi}的机载液压系统的重量可减轻 30%, 体积可缩

小 40%
[ 5]
。同时, 也进一步证实将 F-15, KC-10 飞机机载液压系统压力从 20. 7MPa

{3000psi}提高到 55. 2MPa {8000psi},系统的重量至少减轻 25%～30% [ 6]。美国海军还与

洛克韦尔公司、沃特公司共同进行了超高压机载液压系统的全面地面与飞行试验研究,利用

A-7E的机载液压系统作为研究对象, 试验结果表明系统重量减轻 30%
[ 6]
。前苏联在苏-27

战斗机上进行了压力分别为 20. 7MPa{3000psi}和 27. 6MPa {4000psi}2种机载液压系统的

对比研究, 与压力为 20. 7MPa{3000psi}的机载液压系统相比, 采用压力为 27. 6MPa

{4000psi}的机载液压系统的重量减轻 40% [ 5]。目前,美国至少有一架研制中的飞机采用了

压力为 34. 5MPa {5000psi}的机载液压系统,其他国家对提高机载液压系统的压力正在做

大量的研究。可以预见高压化是未来飞机机载液压系统发展的一种主要趋势。

3　大功率

未来飞机特别是军用飞机不断向着高速、高机动性方向发展, 不但要求机载液压系统减

小体积和减轻重量,而且要求机载液压系统的功率大幅度地提高。这主要因为: ¹ 飞机性能

的提高使得机上利用液压动力的控制操纵功能增多,例如发动机及矢量推力的控制使得机

载液压功率增加 50%～100%
[ 10]

; º 飞机速度加快和机动性的提高从而导致飞行控制舵面

承受的气动力载荷变得更大、作动速率也更快, 因而驱动这些舵面的液压作动器的功率将更

大[ 10 ]。随着飞机的不断发展,特别是主动控制技术的应用和发展, 机载液压系统的功率会不

断提高, YF-22A 机载液压系统的功率为 560kW,约为 F-15战斗机的 2倍; YF-23A 机载液

压系统的功率也在 450kW 以上。对先进战术战斗机来讲,要求其机载液压系统应具有近

600kW的功率[ 5]。目前高性能战斗机所需的机载液压系统的功率为二战时的 5倍以上;未

来飞机需要的机载液压系统的功率将是现在的 5倍以上
[ 7]
。

总之,提高机载液压系统的功率是飞机发展的必然需要, 大功率是机载液压系统发展的

又一必然趋势。
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4　变压力

随着机载液压系统向着高压化、大功率的方向发展, 它带来了新的问题:

( 1) 高压化必然导致机载液压系统无效功率的增加。对于液压系统来说,在一定温度

下,泵的流量损失 Ql由下式决定

Ql = K lP s ( 1)

式中:K l 为泵的泄漏系数(近似为常数与具体系统有关) ; P s 为泵源压力。

则泵的容积损失Wv(功率)为

Wv = P sQl ( 2)

由式( 1)和式( 2)得

Wv = KlP 2
s ( 3)

可见泵的容积损失(功率)与泵的压力的平方成正比,同时液压系统中其他元部件的泄漏也

有此种规律, 只是它们的泄漏系数相对较小,所以液压系统较小的压力提高就能产生很大的

能量损失。例如:对于 DRPV3-240-1液压泵来说,在转速为 3000r/ min 的条件下,如果系统

压力从 10. 35MPa{1500psi}提高到 20. 7Mpa {3000psi}(系统压力提高 100%) ,则泵的容积

损失(功率)从 0. 735kW提高到 2. 94kW
[ 13]。

图 3　某机载泵源输出功率与舵机负载匹配图

( 2)机载液压系统功率的增大, 同样会使系

统的无效功率增加。对于传统的机载液压系统

来说其效率较低。那么, 随着机载液压系统功率

的增加其无效功率也会成比例的增加。图 3[ 14]

是某机载泵源输出功率与舵机负载匹配图, 从

图中可以明显看出此种匹配形式很不合适, 系

统将会有很大一部分的无效功率产生。

机载液压系统向着高压化、大功率方向发

展,其带来的是系统无效功率的增加,而机载液

压系统无效功率的主要体现形式就是产生大量

的热,从而导致机载液压系统的温度急剧升高,

温度升高将加速介质老化。国外资料表明:每当

温度升高 15℃, 矿物油介质的稳定使用寿命将

降低 90%;温升对介质的极其不利的影响还在于粘度和润滑性能的降低, 从而对高压系统

的密封带来一定的困难;温升又会加剧沉淀物的聚集;温升也会使零件发生膨胀,加上润滑

性能差,就会造成动作失效和控制失效
[ 1]
。而且,未来飞机上大量使用的复合材料导热能力

差,飞机在超音速飞行时机壳温度的升高进一步促进了液压系统的温度升高
[ 13]
。而目前采

用的散热方式即通过燃油交换散热是有限的,如果不采取一定的节能手段或采用一种合理

的能量管理方法来降低功率损耗、提高机载液压系统系统的能效, 那么势必要增加液压油箱

及冷却散热部件的体积及重量。那么, 提高系统压力所带来的系统重量的减轻、体积的减

小,就会被温升问题所抵消。

同时,美国的研究结果表明,对于一架典型的战斗机来讲, 飞机对机载液压泵源要求工

作压力为 55. 2MPa{8000psi}的时间还不到飞行时间的 10% ,在其余时间内, 包括起飞、飞
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行到战斗位置、反航和着陆, 20. 7MPa{3000psi}的机载液压系统已能完全满足要求, 表 1
[ 14]

是在洛克韦尔公司实施的军用飞机某项研究所得到的统计结果。

表 1　飞行过程统计表

航程 飞行方式
持续时间

/ min

高度

/ km

占总飞行时

间百分比
马赫数

1 起飞 3 S. L. 1. 9 0. 28

2 爬升和巡航 48 11 29. 6 0. 8

3 搜巡和下降 36 9 22. 2 0. 7

4 突击 4 S. L. 2. 4 1. 1

5 战斗 5 3 3. 2 0. 6

6 巡航和下降 48 12 29. 6 0. 8

7 着陆 18 S. L. 11. 1 0. 28

总计 162 100%

因而, 对于现今的机载液压系统

的恒压变量泵源系统来说是不能胜任

未来飞机发展需要的, 因为系统的恒

压力必须按飞机要求的最高压力设

定,但其使用时间却很短,这显然要带

来很大的能源浪费。

对现有的机载液压系统来说,执

行机构的工作效率相对高于系统泵源

的效率, 绝大部分的功率损耗是泵源

产生的或与泵源的工作形式有着密切的联系。鉴于此,西方发达国家特别是美国、英国正在

研制变压力机载液压系统, 提出了双级压力变量泵( Dual Pressur e Pump)
[ 10, 11]及智能泵

( Intelligent Pump or Smar t Pump) [ 5, 13～20] 2种机载液压系统的泵源形式:

( 1)双级压力变量泵　针对表 1的统计结果,采用双级压力变量泵, 当需要高压力时,泵

源工作于高压变量状态;其他则工作于低压变量状态。这将大大减小因系统压力的提高而带

来的无效功率的急剧增加。美国对 27. 6MPa{4000psi}～55. 2MPa{8000psi}的双级压力变

量泵作了大量的理论和实验研究工作, 结果表明泵工作正常, 能满足未来飞机的需要[ 10, 11] ,

已决定在实施 F/ A-18E/ F 计划时将采用 20. 7MPa{3000psi}～34. 5MPa{5000psi}的双级

压力变量泵源系统;我国对双级压力变量泵也作了大量的研究工作,北京航空航天大学王占

林教授等人和原航空总公司的厂所合作研制了 20. 7MPa{3000psi}～27. 6MPa{4000psi}的

双级压力变量泵源系统,实验结果理想,达到了预期的目的
[ 21]
。

　图 4　Vikers 公司机载液压系统智能泵源的控制结构

图

( 2)智能泵源系统　其核心就是微

处理器控制的变量泵, 它能实现多种功

能,与飞行主控计算机形成一种上下位

机形式的智能系统, 能实现流量、压力、

功率及综合 4种工作方式, 并具有状态

监测功能, 它根据飞行状态(高度、速度

等)的不同而实时地实现功率匹配, 是现

今最为理想的泵源系统。对于机载液压

系统智能泵源的研究, 国外特别是美国

和英国从 80 年代起,已作了大量工作,

从目前的资料可以估计, 美国对智能泵

源的研究已到了实用水平, Viker s公司

从事泵的智能控制已有数年历史,该公

司与原麦道公司一起执行了包括“智能”

控制 DPRV3-305-1 液压泵在内的预研

计划,该泵的工作压力是 55. 2MPa{8000psi},另外,英国宇航公司公用系统验证试验架上的

两台泵也是智能控制的 DPRV3-115-EAT 泵, 工作压力为 27. 6MPa{4000psi}。图 4[ 14]是
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Vikers 公司机载液压系统智能泵源的控制结构图。

因此,变压力泵源系统的应用是解决未来飞机机载液压系统高压化大功率所产生负面

影响的最佳途径, 是未来飞机机载液压系统发展的必然趋势。

5　结束语

重量轻、体积小、高压化、大功率、变压力等是机载液压系统发展的主要方向。同时,飞机

的主控计算机(飞控系统)已采用了数字计算机,因而数字化必将是机载电液作动系统发展

的趋势
[ 22, 23]

。此外,高的安全性(抗燃的液压油)、高的生存能力
[ 1, 2, 4～7, 24, 25]

亦是未来飞机发

展不可缺少的条件。针对目前我国航空工业的现状应对此予以足够的重视,特别是对高压化

变压力泵源系统的研究犹显重要和紧迫。
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