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摘　 要：多支柱飞机由于其庞大的机身和复杂的起落架布局，转弯时的操控性和稳定性成为影响飞行

安全和机场运行效率的重要因素。 以 ＡＮ１２４ 飞机为研究对象，基于动力学原理构建了考虑转向的多

支柱飞机地面操纵转弯数学模型。 利用该模型，深入分析了主起落架不同偏转方式对飞机转弯性能

的影响，重点关注转弯半径、前轮操纵力矩和轮胎侧滑等关键指标。 研究了前排主起落架单独偏转、
后排主起落架单独偏转以及前后排主起落架同时偏转工况下的转弯特性，横向对比 ３ 种主轮偏转方

式对转弯性能的影响。 结果显示：前后排主起同时偏转时可以获得更高的收益，不但有效降低了前轮

侧滑系数，还明显减小了飞机转弯半径。 这表明在设计多支柱飞机的起落架系统时，应综合考虑前排

和后排主起落架的协同作用，以优化转弯性能。 文中研究为多支柱飞机起落架系统的设计和优化提

供了理论依据，有助于提高飞机的转弯性能，降低飞机转弯过程中的风险，提高机场运行效率。
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　 　 在飞机设计与研发的全过程中，起落架系统的

设计始终占据着极为重要的地位，是关键研究课题

之一。 起落架系统不仅需要在飞机起飞和着陆时承

受巨大的冲击载荷，确保飞机的安全着陆，还要在地

面滑行阶段提供稳定的支撑，并实现精准的操纵转

弯功能。 其性能优劣直接关系到飞机的地面操作安

全性、经济性和舒适性［１⁃４］。 起落架的核心功能是

在飞机起飞和着陆过程中有效减缓冲击载荷，并在

滑行过程中支撑机体以及完成转弯操控任务。 飞机

在地面转弯时前轮的摆振现象不仅影响飞机的地面

操控性，且危及操控与安全。 研究有效的摆振抑制

方法对于提高飞机的地面操控性和安全性具有重要

意义［５⁃６］。 现代大型运输机普遍采用多支柱起落架

设计，通过增加起落架的数量，显著提升了缓冲性

能［７⁃１３］。 例如，波音 Ｂ７４７ 型客机和空客 Ａ３８０ 型客

机均装备了 ５ 组主起落架，而安东诺夫设计局生产

的 ＡＮ１２４ 型飞机则配置了 １２ 组起落架［１４⁃１６］。 然

而，增加起落架数量虽然显著增强了飞机的缓冲性

能，但也伴随着转弯力矩增大，这对前轮的转向操控

提出了挑战。 为此，通常会为部分主起落架配置转

向功能，通过前起落架与主起落架的协同转向，确保

飞机在转弯过程中的平稳与安全操控［１７］。
由于飞机转弯过程中参数的不确定性及受力的

复杂性，合理分析飞机的转弯性能一直是飞机地面

动力学研究的关键课题之一。 Ｒａｎｋｉｎ 等［１８］ 提出了

一种考虑多种非线性因素的全参数化飞机地面运动

数学模型，并以飞机转弯过程为研究对象，深入探讨

了诸如飞机质量、发动机推力等参数对固定转弯半

径解的影响，进一步划分了稳定转弯解与横向不稳

定转弯解的区域。 尽管该研究详细描述了飞机转弯

过程中侧向载荷与转弯半径等关键性能指标的动态

响应，但未深入分析多支柱飞机在操纵转弯时主轮

转角变化对转弯性能的影响。 Ｄｕ 等［１９］ 提出了一种

基于积分的事件触发控制方法，用于检测具有不确

定轮胎转弯刚度的飞机前轮与主轮协同转向系统，
该方法能够有效降低飞机沿大曲率路径行驶时的稳



第 ２ 期 冯军，等：前主起协同转弯下的多支柱飞机动态特性分析

态误差。 Ｙｏｕ 等［２０］以 Ｂ７４７ 和 Ａ３８０ 为例，利用速度

瞬心法分析了前轮转角、主轮转角及转弯速度对飞

机转弯过程中侧向载荷的影响。 Ｙｉｎ 等［２１］ 研究了

发动机推力不对称对地面转向稳定性的影响。 采用

基于分岔理论的数值连续法探究结构不对称如何影

响飞机滑行方向稳定性。 滑行期间的方向不稳定可

能会因机身不对称、发动机推力不对称、跑道激励以

及各种外部不对称干扰而加剧。 在飞机地面运动

中，转弯对起落架载荷分配具有显著影响。 多轮多

支柱起落架在转弯时，外侧起落架承受较大载荷，而
内侧起落架载荷相对较小。 这种载荷分布不均可能

影响飞机的操控稳定性和起落架的结构安全性。 研

究其载荷特性对于优化起落架设计、提高飞机地面

机动性能具有重要意义［２２⁃２４］。
因此，本文以 ＡＮ１２４ 飞机为研究对象，构建了

一个综合考虑主轮转向因素的操纵转弯动力学模

型，深入探讨了主轮转角变化对飞机转弯性能的影

响，包括转弯半径、轮胎侧滑程度及前轮操纵转弯力

矩等关键参数的系统分析。 通过该模型的仿真验

证，不仅揭示了主轮转向角度与飞机转弯性能之间

的内在关系，还为多支柱飞机起落架的设计优化提

供了科学依据。 研究成果有望在实际工程应用中降

低飞机转弯过程中的风险，提高机场运行效率，同时

为未来大型运输机的设计提供参考和指导。

１ 　 多支柱飞机地面转弯数学模型
建立

本文以 ＡＮ１２４ 飞机构型为基础，设计了一种常

见的多支柱起落架布局。 前起落架采用并列双轮式

结构，以双支柱形式对称布置，具体布置方式如图 １
所示。

图 １　 轮胎编号图

主起落架为对称单侧五支柱结构，每个主起落

架也为并列双轮式结构。 为了便于分析和描述，对
所有起落架及其轮胎进行了编号。 其中，Ｌ⁃ＮＬＧ、Ｒ⁃
ＮＬＧ、ＬＭＬＧ１、ＬＭＬＧ５、ＲＭＬＧ１ 和 ＲＭＬＧ５ 起落架都

具有主动转弯操纵功能，而其余起落架则不具备主

动转向能力。
１．１　 轮胎动力学模型

轮胎动力学模型采用将轮胎纵向滑移和横向滑

移分开对待的 ＴＲ⁃Ｒ⁃６４ 半经验模型。 该经验模型考

虑轮胎的航向、垂向、侧向运动以及绕中心转动，轮
胎受力如图 ２ 所示。 图 ２ 中， ＶＯｘ，ＶＯｙ，ＶＯｚ 分别为机

轮中心 Ｏ 点处的航向、侧向和垂向速度；ＶＯ１ 为机轮

在 ＸＯＹ 平面的合速度；ω 为轮胎转动角速度；Ｒ０ 为

机轮半径；ｒｅ 为机轮转动半径；ｒ 为机轮中心距离地

面高度；ψα 为轮胎侧偏角。

图 ２　 轮胎受力图

１） 径向轮胎力

Ｆｚ ＝ （１ ＋ ｃＴ ε̇） ｆ（ε） （１）
式中： ｆ（ε） 为轮胎静压曲线；ε 为轮胎压缩量；ｃＴ 为

轮胎垂直振动当量阻尼系数，一般取 ０．０８。
２） 纵向轮胎力

Ｆｘ ＝ μｘＦｚ （２）
　 　 ３） 侧向轮胎力

侧向轮胎力可以通过侧偏角 ψα 得出。 侧偏角

由轮胎侧向速度与航向速度的比值得到。 取值一般

在［ － ９０°，９０°］，如（３） 式所示。

ψα ＝ ａｒｃｔａｎ
Ｖｙ

Ｖｘ ＋ ｅ
æ

è
ç

ö

ø
÷ （３）

式中， ｅ 为防止出现奇异的小量，取 ０．００１。
轮胎转弯刚度 Ｎ 及其系数 ϕα 为

Ｎ ＝
ｄＦｙ

ｄψα

æ

è
ç

ö

ø
÷

ψα ＝ ０

， ϕα ＝
Ｎψα

μαＦｚ

　 　 则侧向轮胎力 Ｆｙ 计算公式为

·３２２·
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Ｆｙ ＝

－ μａＦｚ，　 ϕα ≤－ １．５

ϕα － ４
２７

ϕ３
α
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ö

ø
÷ μａＦｚ，　 － １．５ ＜ ϕα ＜ １．５

μａＦｚ，　 ϕα ≥ １．５
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ï
ïï

ï
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（４）
　 　 侧向力与侧偏角关系如图 ３ 所示。

图 ３　 侧向力及侧偏角关系示意图

１．２　 缓冲器力学模型

在飞机着陆滑跑过程中，缓冲器起着至关重要

的作用，其主要功能是吸收着陆时产生的冲击载荷。
缓冲器的性能优劣不仅直接关系到飞机的着陆稳定

性，还对乘客的舒适性产生显著影响。 良好的缓冲

器设计能够有效降低着陆瞬间的冲击力，减少机身

的振动幅度，从而提高飞机的着陆安全性。
支柱轴向力即缓冲器在工作时的轴向载荷 ＱＶ，

主要由缓冲器摩擦力 Ｆ ｆ、油液阻尼力 Ｆｈ、空气弹簧

力 Ｆａ 和结构限制力组成，如（５）式所示。

ＱＶ ＝
ＫｓｔＳＭ，　 ＳＭ ＜ ０
Ｆａ ＋ Ｆｈ ＋ Ｆ ｆ，　 其他

Ｋｓｃ（ＳＭ － Ｓｍａｘ），　 ＳＭ ＞ Ｓｍａｘ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（５）

式中： Ｋｓｔ 和Ｋｓｃ 为缓冲支柱抗拉刚度和抗压刚度，与
结构限制力有关；Ｓｍａｘ 为缓冲器最大行程；ＳＭ 为缓冲

器压缩量。
对于单腔油气式缓冲器，其空气弹簧力 Ｆａ 可由

（６）式计算。

Ｆａ ＝ Ａａ ｐ０

Ｖ０

Ｖ０ － ＡａＳＭ

æ

è
ç

ö

ø
÷

γ

－ ｐａｔｍ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （６）

式中： γ为气体多变指数；ｐ０ 为初始压强；ｐａｔｍ 为当地
大气压；Ａａ 为活塞杆有效压气面积；Ｖ０ 为气腔初始

体积。
油液阻尼力 Ｆｈ 计算公式为

Ｆｈ ＝

ρｏＡ３
ｈ

２Ｃ２
ｄＡ２

ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｓ̇２

Ｍ， Ｓ̇Ｍ ≥ ０

－
ρｏＡ３

ｈ

２Ｃ２
ｄＡ２

ｄ１
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è
ç

ö

ø
÷ Ｓ̇２

Ｍ， Ｓ̇Ｍ ＜ ０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（７）

式中： ρ０ 为缓冲器填充油液密度；Ｃｄ 为油孔缩流系

数；Ｓ̇Ｍ 为缓冲器压缩速度；Ａｈ 为缓冲器有效压油面

积；Ａｄ 和 Ａｄ１ 为正反行程油孔面积。
１．３　 地面操纵动力学模型

根据达朗贝尔原理，在惯性坐标系下建立机体

质心平动动力方程，如（８）式所示。
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　 　 在机体坐标系下建立机体质心的转动动力学方

程，如（９）式所示。

Ｉ

ω̇ｘ

ω̇ｙ
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Ｍｙａ
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－ ωＩ
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þ
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（９）

式中： ｍＦ 为飞机机身质量；Ｆ ｔｈ 为发动机推力；［Ｄ，
Ｃ，Ｌ］ Ｔ 为气动力矢量；Ｄ，Ｃ，Ｌ 分别为阻力、侧力、升
力； ［Ｍｘａ，Ｍｙａ，Ｍｚａ］ Ｔ 为气动力矩矢量； ［ＱＨｘｓ，ＱＨｙｓ，
ＱＶｓ］ Ｔ 为支柱坐标系下支柱对机身的作用力矢量；
［Ｍｘｓ，Ｍｙｓ，Ｍｚｓ］ Ｔ 为起落架对机身力矩矢量；ω 为机

体的角速度矩阵；Ｉ为机体的转动惯量矩阵；Ｒｂｓ 为主

起、前起连接点和机身质心的距离矩阵。

ω ＝
０ － ωｚ ωｙ

ωｚ ０ － ωｘ

－ ωｙ ωｘ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１０）

Ｉ ＝
Ｉｘｘ － Ｉｘｙ － Ｉｘｚ
－ Ｉｙｘ Ｉｙｙ － Ｉｙｚ
－ Ｉｚｘ － Ｉｚｙ Ｉｚｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１１）

　 　 ［ω ｘ， ω ｙ， ω ｚ］ Ｔ 为机体角速度矢量，其与姿态

角的导数［ ϕ̇， θ̇， ψ̇］ Ｔ 关系为

ψ̇ ＝ （ωｚｃｏｓϕ ＋ ωｙｓｉｎϕ） ／ ｃｏｓθ

θ̇ ＝ ωｙｃｏｓϕ － ωｚｓｉｎϕ

ϕ̇ ＝ ωｘ ＋ ｔａｎθ（ωｚｃｏｓϕ ＋ ωｙｓｉｎϕ）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１２）

　 　 综上所述，在 Ｍａｔｌａｂ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 软件完成全机地

面操纵转弯数学模型搭建，如图 ４ 所示。

·４２２·
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图 ４　 多支柱飞机地面操纵转弯数学模型示意图

　 　 本文分析中，主要全机参数如表 １ 所示。
表 １　 全机参数

参数名称 数值

飞机最大起飞质量 ／ ｋｇ ４０５ ０００

重心到前起距离 ／ ｍｍ ２１ ７２２

重心到第一排主起距离 ／ ｍｍ ２ ０７３

前后排主起距离 ／ ｍｍ ６ ９２０

重心到地面垂直高度 ／ ｍｍ ２ ７２３

左右主起落架间距 ／ ｍｍ ８ ３８４

转动惯量 Ｉｘｘ ／ （ｋｇ·ｍ２） ３．３３×１０７

转动惯量 Ｉｙｙ ／ （ｋｇ·ｍ２） ７．２×１０７

转动惯量 Ｉｚｚ ／ （ｋｇ·ｍ２） ９．４５×１０８

２　 多支柱飞机地面转弯性能影响规律
分析

ＤＯＥ（ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ）是一种实验设计方

法，用于探索和验证因素对结果的影响。 在 ＤＯＥ
中，通常会将实验分为多个组合，每个组合都会控制

一个因素，并测量其对结果的影响。 通过这种方式，

可以更全面地了解因素对结果的影响，并确定最佳

因素组合。
在分析主起落架偏转对转弯性能影响之前，应

首先研究主起落架不偏转时，前起落架转弯角度以

及转弯速度对飞机转弯性能的影响规律。
２．１　 飞机侧滑判据

飞机在地面滑跑转弯的一般要求为：一般情况

下前轮和主轮不发生侧滑，在个别情况下允许前轮

发生少量侧滑；为了确保飞机能够顺利转弯，还需要

判断前轮驱动力矩与主轮偏航侧向力矩之间的平衡

关系，即当前轮操纵角为 ０ 时，力矩也为 ０；随着前

轮操纵角增大，此时前轮驱动力矩相对较大，而由于

侧偏角较小，主轮偏航力矩也较小，因此前轮驱动力

矩大于主轮侧向偏航力矩，飞机可以顺利转弯；随着

前轮操纵角继续增大，前轮驱动力矩开始变小，而主

轮偏航力矩开始变大，直到前轮操纵角大于某一角

度后，前轮驱动力矩小于主轮侧向偏航力矩，此时飞

机便无法完成转弯。
由于前轮操纵力矩是用于克服前起侧向力，为

了简化比较，当转弯过程中，随着转弯条件逐渐苛

刻，前轮侧向力逐渐增大，直至峰值，此时轮胎侧向

摩擦因数达到最大侧向摩擦因数（此次分析设置侧
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向最大摩擦因数为 ０．８），即前轮无法提供转弯所需

要的向心力，则可以判定此时飞机已经无法顺利转

弯。 若前轮仍继续执行转弯操纵指令，轮胎侧向摩

擦因数开始下降，直至进入稳定状态，则可判定轮胎

已经发生侧滑现象。
２．２　 飞机转弯速度影响分析

基于 ＤＯＥ 原则，设置如表 ２ 所示的仿真工况，
αＮ 表示前起落架最大转角，αＭ１ 表示第 １ 排主起最

大转角，αＭ５ 表示第５排主起最大转角，ｖ表示飞机转

弯速度。 工况 １ ～ ３ 控制前起落架最大转弯角度为

４５°，分析转弯速度对 ＡＮ１２４ 操纵转弯性能的影响。
表 ２　 主起落架不偏转工况设置

工况序号 αＮ ／ （°） ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） αＭ１ ／ （°） αＭ５ ／ （°）

１ ４５ １ ０ ０

２ ４５ ３ ０ ０

３ ４５ ５ ０ ０

在飞机转弯过程中，由于其为左转弯，且外侧起

落架的侧滑程度大于内侧，因此 Ｒ⁃ＮＬＧ 外侧轮胎的

侧滑程度最显著，基于此，本文将 Ｒ⁃ＮＬＧ 外侧轮胎

作为前起落架侧滑的研究对象。 工况 １ ～ ３ Ｒ⁃ＮＬＧ
轮胎摩擦因数变化结果如图 ５ 所示。

图 ５　 工况 １～３ 前起落架轮胎摩擦因数变化

根据变化结果可以得出，随着转弯速度的增加，
工况 １ ～ ３ 的前起落架轮胎摩擦因数峰值分别为

０．７３，０．７８，０．８。 并且工况 ３ 的轮胎摩擦因数已超过

０．８，表明轮胎已经明显侧滑。
通过分析前起转弯力矩随时间的变化，可以直

观地了解飞机在转弯过程中的动态响应特性以及操

纵力矩的大小变化规律，进而评估转弯过程的稳定

性和操纵效率。 工况 １ ～ ３ Ｒ⁃ＮＬＧ 转弯力矩随时间

变化结果如图 ６ 所示。

图 ６　 工况 １～３ 前起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，随着转弯速度的增加，
工况 １～３ 的前起落架转弯力矩峰值分别为 ２３ ３５１，
２７ ９８２，２９ ７３１ Ｎ·ｍ。 工况 ３ 的前起落架转弯力矩

值最大。
通过分析飞机转弯半径随时间的变化，可以清

晰地观察到飞机在不同转弯阶段的动态特性，为评

估其地面机动性能提供重要依据。 ＡＮ１２４ 飞机转

弯半径随时间的变化如图 ７ 所示。

图 ７　 工况 １～３ 飞机转弯半径变化

根据变化结果可得出，随着转弯速度的增加，工
况 １～３ 的飞机转弯半径分别为 ２６．３，３４．７，３９．３ ｍ。
２．３　 飞机转弯角度影响分析

控制飞机转弯速度为 ５ ｍ ／ ｓ，分析飞机前轮最

大转角对 ＡＮ１２４ 操纵转弯性能的影响，具体仿真工

况设置如表 ３ 所示。
表 ３　 主起落架不偏转工况设置

工况序号 αＮ ／ （°） ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） αＭ１ ／ （°） αＭ５ ／ （°）

４ ３５ ５ ０ ０

５ ４０ ５ ０ ０

６ ４５ ５ ０ ０

工况 ４～６ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 轮胎摩擦因数变化结果如
图 ８ 所示。
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图 ８　 工况 ４～６ 前起落架轮胎摩擦因数变化

根据变化结果可以得出，随着转弯角度的增加，
工况 ４ ～ ６ 的前起落架轮胎摩擦因数峰值分别为

０．７４，０．７９，０．８。 工况 ３ 的轮胎摩擦因数已超过 ０．８，
轮胎已经明显侧滑。

工况 ４～６ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 转弯力矩随时间变化结果

如图 ９ 所示。

图 ９　 工况 ４～６ 前起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，随着转弯角度的增加，
工况 ４～６ 的前起落架转弯力矩峰值分别为 ２６ ６２３，
２７ ４３５，２９ ７３１ Ｎ·ｍ。 工况 ３ 的前起落架转弯力矩

值最大。
ＡＮ１２４ 飞机转弯半径随时间的变化如图 １０ 所

示，可以看出：随着转弯角度的增加，工况 ４ ～ ６ 的飞

机转弯半径分别为 ５２．２，４４．９，３９．３ ｍ。
根据变化结果分析可知，无论是增大前轮最大

转角还是增大转弯速度，前起落架轮胎的摩擦因数

均会随之增加。 具体而言，工况 ３ 和 ６ 的轮胎摩擦

因数已超过 ０．８，此时轮胎已出现明显的侧滑现象。
这说明若多支柱飞机仅靠单独操纵前起落架进行转

弯，前轮转角或转弯速度增加，都有可能使前起落架

轮胎发生侧滑。 这种侧滑现象会严重影响飞机的转

弯性能，导致飞机无法顺利且安全地完成转弯动作。

图 １０　 工况 ４～６ 飞机转弯半径变化

本研究对全机模型在不同转弯角度和速度下的

性能进行了系统分析。 确定了转弯角度对应的边界

安全速度。 在此基础上，进一步绘制了如图 １１ 所

示的安全包线图。 该安全包线图清晰地展示了在不

同转弯角度条件下，飞行器可安全运行的速度范围。

图 １１　 转弯速度－转弯角度包线图

３　 主轮偏转影响规律分析

为了更加合理评估主起落架偏转对于飞机转弯

性能的收益，应该使飞机转弯速度与前轮最大转角

都处于恶劣条件。 根据工况 ３ 和 ６ 分析结果，可以

将前轮最大转角 ４５°，转弯速度 ５ ｍ ／ ｓ 作为初始转弯

条件。 ＡＮ１２４ 实际转弯过程中，前排与后排主起落

架均可独立进行操纵转弯。 因此，首先应分别分析

２ 排主起落架单独偏转对转弯性能的影响，再综合

分析 ２ 排主起落架同时偏转时的协同效应。 这种分

析方法有助于明确各主起落架偏转对转弯性能的具

体贡献，进而为优化飞机转弯操作提供科学依据。
３．１　 前排主起单独偏转影响分析

首先研究 ＡＮ１２４ 在恶劣工况下仅前排主轮偏

转的收益情况。 由于前排主起位于飞机重心之前，
前排主起偏转方向应与前轮偏转方向相同，以辅助

前轮偏转。 设置如表 ４ 所示的仿真工况。
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表 ４　 主起落架偏转工况设置

工况序号 αＮ ／ （°） ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） αＭ１ ／ （°） αＭ５ ／ （°）

７ ４５ ５ ５ ０

８ ４５ ５ １５ ０

９ ４５ ５ ２５ ０

工况 ７～９ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 轮胎摩擦因数变化结果如

图 １２ 所示。

图 １２　 工况 ７～９ 前起落架轮胎摩擦因数变化

通过变化结果可以得出，单独操纵第一排主起

落架，工况 ７～９ 的前起落架轮胎摩擦因数峰值分别

为 ０．８，０．７８，０．７２。 相比于主起不偏转工况分别减

小了 ０％，２．５％，１０％，前起落架两轮胎摩擦因数都

随着主轮转角增加而逐渐降低。 这表明操纵前排主

轮能够明显降低前起落架轮胎侧滑程度，提高前起

落架转弯稳定性。
工况 ７～９ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 转弯力矩随时间变化结果

如图 １３ 所示。

图 １３　 工况 ７～９ 前起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，随着转弯速度的增加，
工况 ７～９ 的前起落架转弯力矩峰值分别为 ２８ ９８６，
２６ ３４１，２３ ３５６ Ｎ·ｍ。 相比于主起不偏转工况分别

减小了 ２．５％，１１．４％，２１．４％，并且工况 ７ 的前起落

架转弯力矩值最大，说明前排主起单独主动偏转后，
可以显著降低飞机前起转弯力矩。

工况 ７ ～ ９ 飞机重心处转弯半径的变化结果如

图 １４ 所示。

图 １４　 工况 ７～９ 飞机重心处转弯半径变化

根据图 １４ 变化结果可以得出，工况 ７ ～ ９ 的飞

机转弯半径分别为 ３１．７，３０．８，２８．８ ｍ。 相比于主起

不偏转工况分别减小了 １９．３％，２１．６％，２６．７％，飞机

重心处转弯半径随着主轮转角增加逐渐减小。 这说

明操纵主轮偏转可以有效减小飞机转弯半径，提高

飞机机动性能。
同理，将 ＲＭＬＧ１ 外侧轮胎作为主起落架轮胎

侧滑研究对象，工况 ７～９ 主起落架轮胎摩擦因数的

变化结果如图 １５ 所示。

图 １５　 工况 ７～９ 主起落架轮胎摩擦因数变化

通过图 １５ 变化结果可以得出，单独操纵第一排

主轮，工况 ７～９ 的主起落架轮胎摩擦因数峰值分别

为 ０．０５，０．２３，０．４９。 发生偏转的主起落架轮胎摩擦

因数随主轮转角增加而逐渐变大。 这说明操纵主起

落架偏转虽然可以显著提高飞机转弯性能，但代价

是增大了偏转主轮侧滑程度。
工况 ７～９ 下 ＲＭＬＧ１ 转弯力矩随时间变化结果

如图 １６ 所示。
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图 １６　 工况 ７～９ 主起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，随着转弯速度的增加，
工况 ７～９ 的主起落架转弯力矩峰值分别为 １１ ６４８，
４７ ８１７，７９ ７９１ Ｎ·ｍ。 工况 ９ 的主起落架转弯力矩

值最大。
３．２　 后排主起单独偏转影响分析

研究仅后排主轮偏转对飞机转弯性能的影响，
后排主起位于飞机重心之后，因此后排主起偏转方

向应与前轮偏转方向相反，以利于飞机转弯。 设置

如表 ５ 所示的仿真工况。
表 ５　 主起落架偏转工况设置

工况序号 αＮ ／ （°） ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） αＭ１ ／ （°） αＭ５ ／ （°）

１０ ４５ ５ ０ －５

１１ ４５ ５ ０ －１５

１２ ４５ ５ ０ －２５

工况 １０～１２ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 轮胎摩擦因数变化结果

如图 １７ 所示。

图 １７　 工况 １０～１２ 前起落架轮胎摩擦因数变化

通过变化结果可以得出，单独操纵最后一排主

起落架，工况 １０～１２ 的前起落架轮胎摩擦因数峰值

分别为 ０．８，０．７９，０．７７。 相比于主起不偏转工况分

别减小了 ０％，１．２％，３．７％，前起落架两轮胎摩擦因

数都随着主轮转角增加而逐渐降低。 这表明操纵后

排主轮能够明显降低前起落架轮胎侧滑程度，提高

前起落架转弯稳定性。
工况 １０～１２ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 转弯力矩随时间变化结

果如图 １８ 所示。

图 １８　 工况 １０～１２ 前起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，随着转弯速度增加，工
况 １０～１２ 的前起落架转弯力矩峰值分别为 ２９ ４０７，
２７ ６７５，２５ ４２１ Ｎ·ｍ，相比于主起不偏转工况分别

减小了 １％，６．９％，１４．４％，工况 １０ 的前起落架转弯

力矩值最大，说明后排主起单独主动偏转后，可以显

著降低飞机前起转弯力矩。
工况 １０～１２ 飞机重心处转弯半径的变化结果

如图 １９ 所示。

图 １９　 工况 １０～１２ 飞机重心处转弯半径变化

根据图 １９ 变化结果可以得出，工况 １０ ～ １２ 的

飞机转弯半径分别为 ２７．９，２５．１，２２．８ ｍ，相比于主

起不偏转工况分别减小了 ２９％，３５．８％，４２％，飞机

重心处转弯半径随着主轮转角增加逐渐变小。 这说

明操纵主轮偏转可以有效减小飞机转弯半径，提高

飞机机动性能。
同理，将 ＲＭＬＧ５ 外侧轮胎作为主起落架轮胎

侧滑研究对象，工况 １０～１２ 主起落架轮胎摩擦因数

·９２２·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４４ 卷

的变化结果如图 ２０ 所示。

图 ２０　 工况 １０～１２ 主起落架轮胎摩擦因数变化

通过变化结果可以得出，单独操纵最后一排主

轮，工况 １０～１２ 的主起落架轮胎摩擦因数峰值分别

为 ０．０５，０．１２，０．３２。 发生偏转的主起落架轮胎摩擦

因数都随着主轮转角增加而逐渐变大。 这说明操纵

主起落架偏转虽然可以显著提高飞机转弯性能，但
代价同样是增大了偏转主轮侧滑程度。

工况 １０～１２ 下 ＲＭＬＧ５ 转弯力矩随时间变化结

果如图 ２１ 所示。

图 ２１　 工况 １０～１２ 主起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，随着转弯速度的增加，
工况 １０ ～ １２ 的主起落架转弯力矩峰值分别为

３８ ３３４，２６ ９８６，６７ ０９８ Ｎ·ｍ。 工况 １２ 的主起落架

转弯力矩值最大。
３．３　 前、后排主起同时偏转影响分析

研究前、后排主轮同时偏转时的影响，使前后排

主轮偏转角度一致，且前排主起偏转方向应与前起

轮胎偏转方向相同，后排主起偏转方向应与前起轮

胎偏转方向相反，设置如表 ６ 所示的仿真工况。

表 ６　 主起落架偏转工况设置

工况序号 αＮ ／ （°） ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） αＭ１ ／ （°） αＭ５ ／ （°）

１３ ４５ ５ ５ －５

１４ ４５ ５ １５ －１５

１５ ４５ ５ ２５ －２５

工况 １３～１５ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 轮胎摩擦因数变化结果

如图 ２２ 所示。

图 ２２　 工况 １３～１５ 前起落架轮胎摩擦因数变化

通过变化结果可以得出，同时操纵前后排主起

落架，随着前后排主起转弯角度的增加，工况 １３～１５
的前起落架轮胎摩擦因数峰值分别为 ０．７８，０．５３，
０．３７。 这种趋势反映了前后排主起落架同时偏转对

前起落架轮胎侧滑程度的显著影响，即前后排主起

偏转角度越大，轮胎侧滑程度越小，转弯稳定性

越高。
工况 １３～１５ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 转弯力矩随时间变化结

果如图 ２３ 所示。

图 ２３　 工况 １３～１５ 前起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，同时操纵前后排主起

落架，随着前后排主起转弯角度的增加，工况 １３～１５
的前起落架转弯力矩峰值分别为 ３０ ４３６，２１ ２０７，
１９ １６６ Ｎ·ｍ。 这一趋势表明，随着前后排主起落

·０３２·
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架偏转角度的增大，前起落架的转弯力矩显著降低。
工况 １３～１５ 下飞机重心处转弯半径的变化结

果如图 ２４ 所示。

图 ２４　 工况 １３～１５ 飞机重心处转弯半径变化

根据变化结果可以得出，同时操纵前后排主起

落架，随着前后排主起转弯角度的增加，工况 １３～１５
的飞机转弯半径分别为 ２５．３，２３．９，２０．５ ｍ。 这一趋

势表明，前后排主起落架的协同偏转显著减小了飞

机的转弯半径。
３．４　 不同主起偏转方式影响对比分析

通过研究前后排主起同时偏转时转角梯度对转

弯半径、前轮摩擦因数及操纵力矩的影响规律，得出

偏转角度的增大，能有效降低转弯过程中的侧滑程

度和操纵力矩，提高飞机在地面转弯时的机动性和

灵活性，从而增强飞机的地面操作性能。
为了更直观地展示 ３ 种不同主起落架偏转方式

对前起摩擦因数、转弯力矩、飞机转弯半径等关键性

能指标的影响，本文对比分析了工况 ８，１１，１４ 对应

的 ３ 种偏转方式的结果，为优化多支柱飞机的起落

架设计提供理论依据。
工况 ８，１１，１４ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 轮胎摩擦因数变化结

果如图 ２５ 所示。

图 ２５　 工况 ８，１１，１４ 前起落架轮胎摩擦因数变化

通过对比前排主起单独偏转、后排主起单独偏

转、前后排主起同时偏转对前起摩擦因数的影响，可
以得出工况 ８，１１，１４ 的前起落架轮胎摩擦因数峰值

分别为 ０．７９，０．７８，０．５３，相比于主起不偏转工况分

别减小了 １．２％，２．５％，３３．７％。 前起落架两轮胎摩

擦因数在前后排主起同时偏转的情况下显著降低。
这表明前后排主轮同时偏转能够明显降低前起落架

轮胎侧滑程度，提高前起落架转弯稳定性。
工况 ８，１１，１４ 下 Ｒ⁃ＮＬＧ 转弯力矩随时间变化

结果如图 ２６ 所示。

图 ２６　 工况 ８，１１，１４ 前起落架转弯力矩变化

根据变化结果可以得出，随着转弯速度的增加，
工况 ８，１１，１４ 的前起落架转弯力矩峰值分别为

２６ ３４１，２７ ６７５，２１ ２０７ Ｎ·ｍ，相比于主起不偏转工

况分别减小了 １１．４％，６．９％，２８．６％。 工况 １４ 的前

起落架转弯力矩值最小，说明前后排主起同时偏转

后，可以显著降低飞机前起转弯力矩。
工况 ８，１１，１４ 飞机重心处转弯半径的变化结果

如图 ２７ 所示。

图 ２７　 工况 ８，１１，１４ 飞机重心处转弯半径变化

根据变化结果可以得出，工况 ８，１１，１４ 的飞机

转弯半径分别为 ３０．８，２５．１，２３．９ ｍ，相比于主起不

偏转工况分别减小了 ２１．６％，３６．１％，３９．２％。 飞机

·１３２·
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重心处转弯半径在前后排主起同时偏转的情况下显

著降低。 这说明操纵前后排主轮同时偏转可以有效

减小飞机转弯半径，提高飞机机动性能。

４　 结论

本文基于动力学基本原理，建立了考虑主起落

架操纵转弯的多支柱飞机地面转弯动力学模型。 该

模型对轮胎力学和缓冲器力学进行了精细化处理，
使得所建立的数学模型能够更真实地模拟多支柱飞

机在地面转弯时的行为。 基于该数学模型，运用

ＤＯＥ 原则设置了不同的仿真工况，并分析了主起落

架偏转对转弯性能的影响。
最终研究结果表明：
１） 主起落架的偏转对飞机转弯性能具有显著

影响，特别是在改善飞机在恶劣转弯条件下前起落

架侧滑问题方面具有重要作用。
２） 过大的主轮转角可能导致主轮发生侧滑。

因此，在多支柱飞机主轮转角的设计中，合理设置转

角能够有效减小飞机转弯半径、降低前轮侧偏，并在

恶劣条件下改善转弯性能。
３） 通过对比前排主起单独偏转、后排主起单独

偏转以及前后排主起同时偏转的情况，横向对比

３ 种主轮偏转方式，得出前后排主起同时偏转时可

以获得更高的收益，即前轮更容易偏转且转弯半径

更小。 这表明在设计多支柱飞机的起落架系统时，
应综合考虑前排和后排主起落架的协同作用，以优

化转弯性能。
综上所述，本文以 ＡＮ１２４ 为对象，在特定质量、

重心及轮胎－跑道摩擦因数情况下，定量揭示了前

排主起、后排主起及其前后排主起协同偏转对转弯

半径、前轮侧滑及操纵力矩的影响规律。 研究结果

表明：在本文设定的 ５ ｍ ／ ｓ 速度、４５°前轮极限转角

工况内，前后排主起协同偏转（２５° ～ －２５°）相较单排

主起偏转方案的最小转弯半径（２２．８ ｍ）可进一步减

小约 １０％，并显著降低前轮侧滑系数（由 ０．８０ 降至

０．３７）。 上述结论可为多支柱飞机起落架转向策略

的初步设计提供理论依据。 并为未来大型运输机起

落架转向系统的优化设计奠定理论与试验基础。
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