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六轮小车式起落架地面载荷分析研究
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摘　 要：为了分析起落架支柱柔性和机身柔性对飞机地面运动载荷的影响，应用动力学基本原理，建
立了六轮小车式起落架动力学模型及全机模型。 对活塞杆与外筒柔性化处理，并在对称水平着陆、机
尾下沉着陆和滚转着陆 ３ 种着陆工况下，分析了小车式起落架的载荷分配情况，研究了着陆工况及支

柱柔度对小车式起落架载荷分配的影响。 对机身进行柔性化处理，分析机身柔性对地面载荷的影响。
结果表明：支柱柔度对起落架航向载荷影响较大，对垂向载荷影响较小；考虑机身柔性后，弹性机身变

形吸收能量，有助于减弱机体振动，起落架及轮胎上的载荷也明显减小。
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　 　 在大重载飞机起飞与着陆过程中，起落架会承

受极大的载荷，也对轮胎提出了很高的要求，相比于

中小型飞机，大型飞机必须通过增加轮胎数目来减

小单个轮胎所受到的载荷。 在某一个机轮损坏的情

况下，起落架还可以凭借其他正常的机轮完成起降

工作，多轮的结构还有利于提高飞机的制动性［１⁃３］。
然而，飞机轮胎的增加使得车架的结构变得十分复

杂，这对车架强度也提出了更高的要求。 另外，在着

陆过程中轮胎载荷的分配也是研究的重点。 因此，
对多轮式起落架载荷分配的研究具有很重要的

意义。
曹欣等［４］ 分析了四轮小车式起落架着陆冲击

过程中的受力状态，并对车架进行了强度分析。 王

博等［５］针对某型飞机的多轮多支柱式起落架系统，
研究了组成单个起落架的轮胎、缓冲器、刹车系统、
前轮转弯等部件的受力和传递过程，建立了飞机六

自由度模型，并在某型飞机的动基座模拟器上进行

试验验证。 樊海龙［６］ 建立了一套多支柱小车式起

落架三维数学模型，在 Ａｄａｍｓ 中进行了整机动力学

仿真。 匡爱民等［７］借鉴前人经验，建立了小车式起

落架动力学平衡方程，深入研究了有关多轮起落架

轮胎载荷分配的问题。 宣建林等［８］ 通过适当调整

起落架的尺寸布置来控制前、后机轮载荷比，将机场

不平度作为影响因素，设计相应的载荷分配算法。
张明［９］建立了多轮多支柱起落架的虚拟样机，该模

型可以模拟小车式起落架非对称着陆及非对称防滑

刹车的过程。
上述研究主要涉及起落架落震性能及优化，或

者是单纯地采用仿真方法计算飞机着陆工况下起落

架支柱载荷，没有给出起落架各轮胎具体载荷及相

应的载荷比。 因此本文利用仿真方法，进行支柱柔

性化和机身柔性化处理，计算出各工况下各轮胎载

荷及轮组载荷比，为起落架的结构设计提供参考。

１　 小车式起落架动力学模型

１．１　 小车式起落架运动几何关系

为了使所创建的飞机起落架力学模型既符合实

际情况下机械系统的运动特点，又方便求解，需要合

理简化飞机起落架结构。 图 １ 描述了起落架各部分

运动几何关系，图 ２ 为起落架受力示意图。 在创建

小车式起落架落震动力学方程之前，需要对小车式

起落架模型作出以下基本假设：
１） 小车式起落架几何模型都处于同一个平面

内，所有的力都作用在此平面内；
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２） 起转回弹过程中不考虑飞机航向速度的

变化；
３） 着陆初始阶段，升力和重力大小相等；
４） 把弹性支撑质量简化为外筒上端的刚体，此

刚体是一个质量点；
５） 只考虑缓冲支柱沿水平方向的弯曲变形，忽

略其他结构变形。

图 １　 起落架几何尺寸示意图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ２　 起落架各部分受力示意图

　 　 选取机身与起落架连接点为坐标原点建立坐标

系 Ｏ⁃ＸＹＺ，Ｚ轴垂直向下为正，Ｘ轴垂直Ｚ轴，航向为

正。 选取车架与活塞杆连接点为原点建立局部坐标

系 Ｏ⁃ＸＵＹＵＺＵ。 下面分别建立运动微分方程、运动几

何方程和起落架受力关系。 整个起落架缓冲系统的

运动应包括机体运动和起落架非弹性支撑质量块的

运动［１０］。
１） 运动微分方程

机体运动包括垂直刚体平动和水平前进方向匀

速平动，由牛顿第二定律可得

ＭＺ̈ ＝ （１ － ａ）Ｍｇ － ２ＦＺ （１）
式中： Ｍ 为机身质量；ａ 为升重比；ＦＺ 为单个主起对

机身的作用力；Ｚ̈ 为机身垂直加速度。
起落架运动包括活动部分质量的水平和垂直平

动，前、中、后机轮转动和车架转动，运动方程为：
ＭＵＸ̈Ｕ

＝ ＦＸ － ２Ｄ１ － ２Ｄ２ － ２Ｄ３

ＭＵＺ̈Ｕ ＝ ＦＺ － ２Ｖ１ － ２Ｖ２ － ２Ｖ３ ＋ ＭＵｇ

ＩＣ θ̈Ｃ ＝ － ２Ｖ１ＬｃｏｓθＣ － ２Ｄ１ＬｓｉｎθＣ ＋
　 ２Ｖ３ＬｃｏｓθＣ ＋ ２Ｄ３ＬｓｉｎθＣ ＋ Ｆｅｄｓ

Ｉ１ω̇１ ＝ Ｄ１（Ｒ － δ１）
Ｉ２ω̇２ ＝ Ｄ２（Ｒ － δ２）
Ｉ３ω̇３ ＝ Ｄ３（Ｒ － δ３） （２）

式中： ＭＵ 为起落架非弹性支撑质量；Ｖ１，Ｖ２，Ｖ３ 分别

为前、中、后轮胎垂向载荷；Ｄ１，Ｄ２，Ｄ３ 分别为前、中、
后轮胎航向载荷；ＩＣ 为车架转动惯量；Ｉ１，Ｉ２，Ｉ３ 为前、
中、后轮胎转动惯量；ω̇为相应的转动角加速度；δ 为
相应的轮胎压缩量。

２） 运动几何关系

缓冲器压缩行程及行程压缩速度

Ｓ ＝ （Ｚ － ＺＵ） ／ ｃｏｓθ

Ｓ̇ ＝ （ Ｚ̇ － Ｚ̇Ｕ） ／ ｃｏｓθ （３）
　 　 缓冲支柱纵向弯曲变形及速度

ｆＢ ＝ （ＸＵ ＋ Ｓｓｉｎθ） ／ ｃｏｓθ

ｆ̇Ｂ ＝ （ Ｘ̇Ｕ ＋ Ｓ̇ｓｉｎθ） ／ ｃｏｓθ （４）
　 　 前、中、后轮轴处垂直坐标

Ｚ１ ＝ － ＬｓｉｎθＣ ＋ ＺＵ

Ｚ２ ＝ ＺＵ

Ｚ３ ＝ ＬｓｉｎθＣ ＋ ＺＵ （５）
　 　 前、中、后轮胎变形和变形速度

δＪ ＝
ＺＪ ＋ Ｒ － Ｈ，　 ＺＪ ＋ Ｒ ＞ Ｈ
０，　 　 　 　 　 ＺＪ ＋ Ｒ ≤ Ｈ{

δ̇Ｊ ＝
Ｚ̇Ｊ，　 ＺＪ ＋ Ｒ ＞ Ｈ
０，　 　 　 　 　 ＺＪ ＋ Ｒ ≤ Ｈ{ （６）

式中： Ｊ 为 １，２ 或 ３。
辅助缓冲器几何关系

·１９０１·
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式中： θ 为支柱倾角；θＣ 为车架转角；ｄ 为内筒直径；
Ｓ１ 为稳定缓冲器压缩量。

车架铰点到辅助缓冲器轴向线的距离

ｄｓ ＝ Ｌ １ －
（Ｌ２ ＋ Ｓ１） ２ ＋ Ｌ － ｄ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

－ Ｌ２
１

é

ë
êê

ù

û
úú

２ Ｌ － ｄ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ （Ｌ２ ＋ Ｓ１）

（８）
　 　 ３） 起落架受力关系

缓冲支柱法向力

ＮＳ ＝ ＫＢ ｆＢ ＋ ＣＢ ｆ̇Ｂ

ＫＢ ＝
３ＥＪ

ＬＳ（ＬＳ － Ｌｂ － Ｓ） ２

ＣＢ ＝ ηｃ ＭＵＫＢ （９）
式中： ＮＳ 为缓冲支柱法向力；ＫＢ 为支柱刚度；ＣＢ 为

支柱阻尼；ηｃ 为缓冲支柱纵向弯曲振动结构阻尼

比，一般取 ０．０７；ＥＪ 是缓冲支柱截面抗弯模量。
缓冲支柱轴向力

ｆｓ ＝
ＫＳＳ

ｆａ ＋ ｆｄ
ＫＳ（Ｓ － Ｓｍａｘ）

　
ì

î

í

ï
ï

ïï

Ｓ ＜ Ｓ０

Ｓ０ ≤ Ｓ ＜ Ｓｍａｘ

Ｓ ≥ Ｓｍａｘ

（１０）

式中， ＫＳ 为结构限制刚度。
空气弹簧力

ｆａ ＝ Ａａ ｐ０

ＶＢ０

ＶＢ０ － ＡａＳ
æ

è
ç

ö

ø
÷

ν

－ ｐａｔｍ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （１１）

式中： Ａａ 为活塞杆压气面积；ｐ０ 为初始气腔压强；
ｐａｔｍ 为大气压强；Ｖ０ 为初始气室体积；ｎ 为气体多变

指数。
油液阻尼力

Ｆｈ ＝

ρＡ３
ｈ Ｓ̇２

２（ＣｄＡ ＋） ２，　 Ｓ̇ ≥ ０

－
ρＡ３

ｈ Ｓ̇２

２（ＣｄＡ －） ２，　 Ｓ̇ ＜ ０

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（１２）

式中： Ａｈ 为活塞杆面积；Ｃｄ 为油液缩流系数；ρ 为油

液密度；Ａ ＋ 为正行程油孔面积；Ａ － 为反行程油孔

面积。
简化辅助缓冲器为线性弹簧阻尼表达式，即

Ｆｅ ＝ ＫＳ１ ＋ ＣＳ̇１ （１３）
式中： Ｋ 为辅助缓冲器刚度；Ｃ 为等效辅助缓冲器

阻尼。
起落架与机体连接点处取力的平衡方程

　

ＦＸ ＝ ＦＳｓｉｎθ － ＮＳｃｏｓθ ＋ Ｆｅｓｉｎθ
ＦＺ ＝ ＦＳｃｏｓθ ＋ ＮＳｓｉｎθ ＋ Ｆｅｃｏｓθ
Ｍｙ ＝ ＮＳ（Ｌａ ＋ Ｌｓ － Ｌｂ － Ｓ） ＋
　 Ｆｅｃｏｓ（ϑ － θ）（Ｌａ ＋ Ｌｓ － Ｌｂ － Ｓ － Ｌ１）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１４）

式中：Ｆｅ 为辅助缓冲器作用力；ϑ为辅助缓冲器与主

支柱夹角；Ｌａ 为外筒长度；Ｌｓ 为内筒长度；Ｓ 为压缩

量；Ｌｂ 为全伸长状态内外筒重叠部分长度。
轮胎与地面垂直反力

Ｖ ＝ （１ ＋ ＣＴ δ̇） ｆ（δ） （１５）
式中： Ｃ 为轮胎振动阻尼系数；ｆ（δ） 为轮胎静压

曲线。
轮胎与地面水平摩擦力

Ｄ ＝ μＶ （１６）
式中， μ 为摩擦因数，对于一般跑道，可取以下关系

式进行计算［１１］

μ ＝
５．６２Ｓｇ，　 　 　 － ０．１３ ＜ Ｓｇ ≤ ０．１３

０．７７ － ０．３２Ｓｇ，　 　 ０．１３ ＜ Ｓｇ ≤ １{
（１７）

１．２　 缓冲器参数优化

对起落架缓冲器参数进行设计，得到结果如表

１ 所示。
表 １　 缓冲器优化前参数

参数名称 数值

气腔初始压强 ／ ＭＰａ ３．０
压气面积 ／ ｍ２ ０．０６６
气腔体积 ／ ｍ３ ０．０５
压油面积 ／ ｍ２ ０．０５３
油孔面积 ／ ｍ２ ０．０００ ９
油液缩流系数 ０．８

空气压缩多变指数 １．１

为了使设计出来的缓冲器达到最优效果，需要

对缓冲器参数进行优化，对多种优化算法的优劣势

进行对比分析后，最终选择了当前应用比较广泛且

较为完善的序列二次规划算法（ＳＱＰ） ［１２⁃１３］，优化后

参数如表 ２ 所示。

·２９０１·
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表 ２　 缓冲器优化后参数

参数名称 数值

气腔初始压强 ／ ＭＰａ ３．８
压气面积 ／ ｍ２ ０．０６６
气腔体积 ／ ｍ３ ０．０５
压油面积 ／ ｍ２ ０．０５３
油孔面积 ／ ｍ２ ０．００１ ４
油液缩流系数 ０．８

空气压缩多变指数 １．１

１．３　 小车式起落架落震仿真结果分析

将优化后的缓冲器参数输入到建立的仿真模型

中，将投放高度、投放质量、机轮转速等初始条件设

置为表 ３ 所列参数，进行求解。
表 ３　 主起落架落震试验投放参数

参数 数值

着陆下沉速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ３．０５
着陆接地水平速度 ／ （ｋｍ·ｈ－１） ２６５

着陆当量质量 ／ ｋｇ ３７ ５００
投放高度 ／ ｍｍ ４７４
地面摩擦因数 ０．３３

起落架安装角 ／ （°） ３

主起落架落震仿真曲线如图 ３ ～ ４ 所示。 从曲

线可以看出，缓冲器最大压缩行程为 ４５０ ｍｍ，最大

轴向载荷为 ８４１ ０３３ Ｎ，功量图较为饱满，经过计算，
缓冲效率为 ８２％，体现出较好的缓冲性能。

图 ３　 缓冲器功量图

图 ４　 主起落架垂向载荷

２　 支柱柔性化和机身柔性化建模

在以往对起落架和机身的研究中，忽略了弹性

对载荷的影响，将机身和起落架认为刚体。 对于普

通小展弦比歼击机来说，机身刚度较大，本身质量也

小，直接用刚体进行分析不会产生大量偏差。 但对

于大型飞机来说，飞机本身的柔性已经成了不得不

考虑的因素，因此需要对主起落架支柱和机身进行

柔性化处理［１４］。
２．１　 支柱柔性化

将外筒及活塞杆的几何模型进行柔性化处理，
外筒及活塞杆柔性模型如图 ５ 所示。

图 ５　 外筒及活塞杆有限元模型

２．２　 带柔性机身的全机模型

建立弹性机体的杆梁有限元模型，所建立的模

型如实体现机身结构的几何形状、材料属性、传力路

线、受力方式。
在有限元分析软件中求解得到模态信息如表 ４

所示。
表 ４　 机身模态参数汇总

模态名称 模态频率 ／ Ｈｚ
机翼对称一阶弯曲 １．５

机翼反对称一阶弯曲 １．７
机翼对称二阶弯曲 ５．６

机翼反对称二阶弯曲 ９．４
机翼对称一阶扭转 １１．５

机翼反对称一阶扭转 １１．７
机身垂直一阶弯曲 ３．５
机身垂直二阶弯曲 １３．２
机身水平一阶弯曲 ３．９

机身扭转 １３．１

·３９０１·
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前 ６ 阶频率均为 ０，为刚体模态，分别表征机身

３ 个方向的平动自由度和转动自由度；从第 ７ 阶开

始，为柔性体模态。
在全机刚体动力学模型中，用机身模态中性文

件替换原有的刚体，建立带柔性机身的全机模型。

图 ６　 带柔性机身的全机模型

３　 考虑支柱柔度全机着陆载荷分析

参照飞机设计手册强度刚度规范［１５］ 和国军标

的地面载荷部分的工况要求［１６］，进行飞机对称水平

着陆、滚转着陆、机尾下沉着陆工况的仿真，研究支

柱柔度对飞机着陆工况下地面载荷的影响。
３．１　 对称水平着陆载荷分析

考虑地面不平度对着陆载荷的影响，地面的纵

向形状为等波长的（１－ｃｏｓ）波形。 波长 λ ＝ ９０ ｍ，波
峰 Ａｍ ＝ ２６０ ｍｍ。 图 ７ 表示了路面的截面形状。 在

仿真的时候，飞机着陆撞击的瞬间，使得主起落架后

轮撞击在跑道界面的波峰位置。

图 ７　 跑道截面示意图

表 ５　 飞机总体参数

参数 数值

着陆设计质量 ／ ｋｇ １６０ ０００
重心到前起距离 ／ ｍｍ ２ ６１０
重心到主起距离 ／ ｍｍ １３ ３９０

重心到地面垂直高度 ／ ｍｍ ３ ６４５
左右主起落架间距 ／ ｍｍ １１ ６００
着陆水平速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ６５

下沉速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ３．０５

表 ６　 轮胎参数

参数 数值

轮胎半径 ／ ｍｍ ６０２
侧向刚度 ／ （Ｎ·ｍ－１） ２００ ０００
径向刚度 ／ （Ｎ·ｍ－１） ５．５×１０７

轮胎阻尼值 ／ （ｋｇ·ｓ－１） ３ ５００
垂直刚度 ／ （Ｎ·ｍ－１） ３．３５×１０６

摩擦因数 ０．５５
侧偏刚度 ／ （Ｎ·ｒａｄ－１） ４２０ ０００

关于摩擦因数 μ 的确定，参考了军用飞机强度

和刚度规范，轮胎与地面间的摩擦因数 μ≤０．５５。
采用仿升法，即给飞机质量点一个等于整个机体质

量的力，方向竖直向上，飞机以 ３．０５ ｍ ／ ｓ 的下沉速

度着陆， 图 ８ 为轮胎编号。

图 ８　 轮胎编号示意图

由图 ９ 可知，随着起落架接地撞击，刚性支柱下

左主起垂向载荷峰值为 ９６１ １５１ Ｎ，柔性支柱下左主

起垂向载荷峰值为 ９５３ ５５５ Ｎ。 经过计算，过载系数

为 １．２１。

图 ９　 左主起落架垂向载荷

·４９０１·
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图 １０　 左主起落架支柱航向载荷

　 　 根据图 ９ 可知，在 ｔ ＝ ０．１４３ ｓ 时刻，左主起各轮

胎载荷达到峰值，提取这一时刻下左主起各个轮胎

垂向和航向载荷值，如表 ７～８ 所示。
由表 ７ ～ ８ 可知，与刚性支柱相比，左主起垂向

载荷减小 ０．７９％，航向载荷减小 ２．６７％。 在各轮胎

载荷上，与刚性支柱相比，１ 号轮胎载荷减小，３ 号轮

胎载荷增加。 支柱柔性降低了轮胎载荷比。

表 ７　 ｔ＝０．１４３ ｓ 左主起各轮胎垂向载荷峰值

工况
１ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
左主起垂向

载荷 ／ Ｎ
前中后轮组载荷比

刚性支柱 ２７１ ０７２ １６０ ２１７ ４９ ３３８ ９６１ １４２ ５．６４ ∶ ３．３３ ∶ １．０３
柔性支柱 ２６８ ５７１ １５９ ４１５ ５０ ２３９ ９５３ ４８１ ５．６２ ∶ ３．３３ ∶ １．０５
变化量 ／ ％ －０．９２ －０．５０ １．８３ －０．７９

表 ８　 ｔ＝０．１４３ ｓ 左主起各轮胎航向载荷峰值

工况
１ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
左主起航向

载荷 ／ Ｎ
前中后轮组载荷比

刚性支柱 １８５ ９７４ １０８ ４０４ ３３ ０８９ ６５４ ８６１ ５．６８ ∶ ３．３１ ∶ １．０１
柔性支柱 １７９ ５６４ １０６ ５７１ ３３ ５７７ ６３７ ４３８ ５．６２ ∶ ３．３３ ∶ １．０５
变化量 ／ ％ －３．４５ －１．６９ １．４７ －２．６７

３．２　 机尾下沉着陆载荷分析

改变飞机着陆时的姿态角，以机尾下沉 ８°着
陆，在水平着陆的基础上，其余参数保持不变，进行

地面载荷分析。 图 １１ ～ １２ 为左主起垂向和航向载

荷仿真响应曲线。

图 １１　 左主起垂向载荷

图 １２　 左主起航向载荷

在 ｔ＝ ０．３２ｓ 时，左主起的垂向载荷最大，提取这

一时刻下各轮胎载荷值，如表 ９～１０ 所示。

表 ９　 ｔ＝０．３２ ｓ 时左主起各轮胎垂向载荷峰值

工况
１ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
左主起垂向

载荷 ／ Ｎ
前中后轮组载荷比

刚性支柱 １６４ ００６ １６５ ５７９ １６７ ９９７ ９９４ ６２０ ３．２９ ∶ ３．３３ ∶ ３．３８
柔性支柱 １８２ ００２ １６５ ０８８ １４９ ０１３ ９８９ ２２３ ３．６７ ∶ ３．３３ ∶ ３．００
变化量 ／ ％ １０．９７ －０．３７ －１１．３０ ０．５４

·５９０１·
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表 １０　 ｔ＝０．３２ ｓ 时左主起各轮胎航向载荷

工况
１ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
左主起航向

载荷 ／ Ｎ
前中后轮组载荷比

刚性支柱 １０５ ５８０ １０６ ５４７ １０８ ０６９ ６４０ ０４８ ３．３０ ∶ ３．３３ ∶ ３．３７
柔性支柱 １１７ ８９１ １０６ ９７６ ９６ ５２４ ６４２ ４０１ ３．６７ ∶ ３．３３ ∶ ３．００
变化量 ／ ％ １１．７ ０．４０ －１０．７ －０．３７

３．３　 滚转着陆载荷分析

图 １３ 为滚转着陆工况下，刚性支柱和柔性支柱

左右主起垂向载荷图；图 １４ 为刚性支柱和柔性支柱

下左右主起航向载荷对比图。

图 １３　 左右主起垂向载荷

图 １４　 左右主起支柱航向载荷

将图 １３～１４ 中数据汇总到表 １１～１４ 中，柔性支

柱下左主起垂向载荷与刚性支柱相比载荷减小

３．７５％，航向载荷减小 ３．８７％，各轮胎载荷相比也有

所降低。
表 １１　 左主起各轮胎垂向载荷峰值

工况
１ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
４ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
５ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
６ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
左主起垂

向载荷 ／ Ｎ
前中后轮

组载荷比

刚性支柱 ２８１ １９５ ２０２ ３１６ １２３ ７４６ ２８ ９０８ １０７ ４８０ １８６ ３５９ １ ０６６ ０００ ５．０３ ∶ ３．３３ ∶ １．６４
柔性支柱 ２７３ ２３７ １８ ９２５１ １０５ ６０１ ２４ １７５ １０７ ８２６ １９１ ８１０ １ ０２６ ０００ ５．２１ ∶ ３．３３ ∶ １．４６
变化量 ／ ％ －２．８３ －６．４６ －１４．６７ －１６．３７ ０．３２ ２．９３ －３．７５

表 １２　 左主起各轮胎航向载荷峰值

工况
１ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
４ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
５ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
６ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
左主起航

向载荷 ／ Ｎ
前中后轮

组载荷比

刚性支柱 １９２ ０６２ １３８ １８７ ８４ ５０６ １９ ７３７ ７３ ４１１ １２７ ２８１ ７６６ ７４２ ５．０２ ∶ ３．３３ ∶ １．６５
柔性支柱 １８６ ８７０ １２９ ４４０ ７２ ２２２ １６ ５３３ ７３ ７３６ １３１ １６１ ７３７ ０５６ ５．２１ ∶ ３．３３ ∶ １．４６
变化量 ／ ％ －２．７０ －６．３３ －１４．５４ －１６．２３ ０．４４ ３．０５ －３．８７

　 　 滚转着陆时右主轮先触地，柔性支柱下右主起

垂向载荷与刚性支柱相比载荷减小 １．７２％，航行载

荷减小 １．９３％，说明当支柱承力较大时柔性支柱的

作用影响不明显。

表 １３　 右主起各轮胎垂向载荷峰值

工况
７ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
８ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
９ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
１０ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
１１ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
１２ 号轮胎垂

向载荷 ／ Ｎ
右主起垂

向载荷 ／ Ｎ
前中后轮

组载荷比

刚性支柱 ２２９ ４１４ ２４３ ７７５ ２５８ ５５４ １２９ ３５７ １１４ ５７９ １００ ２１８ １ １６４ ０００ ３．０６ ∶ ３．３３ ∶ ３．６１
柔性支柱 ２２７ ３４８ ２３３ ８４７ ２４０ ７７５ １２５ ７７９ １３２ ０６８ １２６ ５４６ １ １４４ ０００ ３．２６ ∶ ３．３７ ∶ ３．３７
变化量 ／ ％ －０．９０ －４．０７ －６．８８ －２．７７ １５．２６ ２６．２７ －１．７２
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表 １４　 右主起各轮胎航向载荷峰值

工况
７ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
８ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
９ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
１０ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
１１ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
１２ 号轮胎航

向载荷 ／ Ｎ
右主起航

向载荷 ／ Ｎ
前中后轮

组载荷比

刚性支柱 １５４ １２２ １６２ １６９ １７３ １９１ ８４ ４４５ ７４ ８２５ ６５ ４５２ ７２１ ２９２ ３．０７ ∶ ３．３２ ∶ ３．６１
柔性支柱 １５１ ８８７ １５４ ８４１ １６５ ４３６ ９１ ５５３ ８６ ９７１ ８２ ６２２ ７０７ ３８１ ３．２０ ∶ ３．３０ ∶ ３．５０
变化量 ／ ％ －１．４５ －４．５２ －４．４８ ８．４２ １６．２３ ２６．２３ －１．９３

　 　 柔性支柱下滚转着陆时，起落架的总载荷最大，
轮组载荷比最大。

４　 考虑机身柔性的全机着陆载荷分析

为了研究机体刚度对飞机着陆撞击载荷的影

响，在第 ２ 节建立的带柔性机身的刚柔耦合模型上，
设置着陆相关参数并求解，与刚体机身下对称水平

着陆载荷进行对比分析。
设置仿真参数如表 １５ 所示。

表 １５　 仿真参数列表

仿真参数 数值

着陆质量 ／ ｋｇ １６０ ０００

着陆水平速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ６５

着陆下沉速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ３．０５

初始俯仰角 ／ （°） １

初始滚转角 ／ （°） ０

初始偏航角 ／ （°） ０

如图 １５ 所示，随着起落架接地撞击，轮胎开始

变形，产生冲击力。 刚体机身下起落架最大垂向载

荷为 ９６１ ２２４ Ｎ， 柔 性 体 机 身 下 最 大 垂 向 载 荷

为９３６ ９４４ Ｎ。

图 １５　 着陆过程左主起垂向载荷

如图 １６ 所示，刚体机身下左主起最大航向载荷

６５６ ６８６ Ｎ，柔性机身下最大航向载荷 ６０７ ２２３ Ｎ，考
虑机身刚度后，起落架支柱上的最大起转载荷减小

２．５２％。

图 １６　 着陆过程左主起航向载荷

提取着陆过程中左主起承受最大载荷时刻各轮

胎载荷值，如表 １６～１７ 所示。

表 １６　 ｔ＝０．１４３ ｓ 时左主起垂向载荷峰值

工况
１ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎垂向

载荷 ／ Ｎ
左主起垂向

载荷 ／ Ｎ
前中后轮组载荷比

刚性机身 ２７１ ０７２ １６０ ２１７ ４９ ３３８ ９６１ １４２ ５．６１ ∶ ３．３３ ∶ １．０６
柔性机身 ３４８ ７５２ １１６ ６７９ ０ ９３６ ９４４ ７．４９ ∶ ２．５１ ∶ ０
变化量 ／ ％ ２８．６６ －２７．１７ －２．５２

　 　 从表 １６ 可以看出，与刚性机身相比，左主起支

柱垂向载荷减小 ２．５２％，１ 号轮胎垂向载荷增加，２
号轮胎垂向载荷减小，柔性机身使 ３ 号轮胎未受力

时机身便弹起了。

·７９０１·
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表 １７　 ｔ＝０．１４３ ｓ 时左主起航向载荷峰值

工况
１ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
２ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
３ 号轮胎航向

载荷 ／ Ｎ
左主起航向

载荷 ／ Ｎ
前中后轮组载荷比

刚性机身 １８５ ９７４ １０８ ４０４ ３３ ０８９ ６５４ ８６１ ５．６８ ∶ ３．３１ ∶ １．０１
柔性机身 ２３７ ４４６ ６４ ２９８ ０ ６０７ ２２３ ３．７３ ∶ １．０１ ∶ ０
变化量 ／ ％ ２７．６８ －４０．６７ －７．２７

　 　 从表 １７ 可以看出，与刚性机身相比，左主起支

柱航向载荷减小 ７．２７％，１ 号轮胎航向载荷增加，２
号轮胎航向载荷减小，３ 号轮胎未受力，柔性机身对

支柱航向载荷的影响更大。

５　 结　 论

１） 本文建立了小车式起落架动力学方程，并根

据飞机总体参数设计一套缓冲器充填参数，导入动

力学分析软件中进行落震动力学仿真。 将得到的数

据进行优化，得到一组性能良好的缓冲器参数；
２） 进行了飞机对称水平着陆、滚转着陆、机尾

下沉着陆工况的仿真，结果表明：全机水平着陆工况

下，考虑支柱柔度后，主起落架的垂向载荷减小

０．７９％，航向载荷减小 ２．６７％。 支柱柔度对起落架

航向载荷影响较大，对垂向载荷影响较小。 在滚转

着陆过程中，柔性支柱下，左主起垂向载荷峰值与刚

体支柱下的载荷峰值减小 ３．７％，右主起垂向载荷峰

值相比减小 １．９％。 左支柱上各轮胎的垂向和航向

载荷峰值比刚体时更小，右支柱各轮胎垂向和航向

载荷峰值比刚体时更大，这说明支柱柔性化后先触

地支柱上轮胎承力变大；
３） 考虑机体弹性对飞机滑跑地面载荷的影响，

进行了刚柔耦合模型的着陆仿真，与刚性模型的仿

真结果比较分析。 结果表明：与刚体机身相比，左主

起垂向载荷峰值减小 ２． ５２％，航向载荷峰值减小

７．２７％。 主起落架能量衰减较快，离开地面所需时

间较短，说明机体刚度对飞机着陆振动频率有较大

影响。 在主起落架承受最大载荷时，出现了单个轮

胎离开地面不受力的情况，导致载荷比增加。 因此

在设计起落架的时候，应当考虑柔性机身对载荷的

影响。
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