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基于飞参数据的飞机起落架地面受载状态分析
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摘暋要:起落架是飞机起飞和着陆过程中的关键部件,其结构强度的优劣直接影响着飞机的起飞和着陆安全。

针对某飞机依据强度和刚度规范设计出的起落架在某次着陆阶段出现的损伤故障,利用飞机的飞参数据,从中

提取飞机着陆时的姿态与运动信息,分析飞机起落架的地面载荷信息。结果表明:由飞参数据提取的载荷状态

信息,相较于规范载荷工况更接近于实际损伤模式。
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Abstract:Thelandinggearisakeypartoftheaircraftduringtakeoffandlanding.Thestrengthofitsstructure

directlyaffectsthesafetyinthetake灢offandlandingprocess.Thelandinggearoftheaircraftisdesignedinac灢
cordancewiththestrengthandrigidityspecification.Theattitudeandmotioninformationduringlandingprocess

fromflightdataofacertainaircraftareextractedtoanalyzethegroundloadsofthelandinggear.Theresults

showthattheanalysisbasedonflightdateismoreaccuratethanonthespecificationandthree灢dimensionalload

maybeoneofthecausesforthedamageoflandinggear.
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0暋引暋言

起落架是飞机的重要结构部件和承载部件,其

结构强度和可靠性直接影响着飞机起降阶段的安

全。飞参数据中蕴含着飞机着陆时的姿态与运动

信息,通过运动与力的关系进行求解,即可求出起

落架结构损伤时的地面载荷情况,为接下来飞机起

落架损伤模式的分析给出地面载荷输入。已有的

研究飞参数据多出现在事故分析、飞行后校验等方

面,较少出现在地面载荷的直接分析提取。袁心

等[1]通过建立飞机异常接地过程仿真的起落架模

型,对某民机着陆事故的复现;韦世林等[2]将起落

架事故数据作为基础,研究起落架系统的故障诊断

和故障预测系统。上述研究是借用飞参数据与建

模结果进行对照,通过修正仿真模型来获得着陆时



的起落架状态。

本文利用飞机的飞参数据,从中提取飞机着陆

时的姿态与运动信息,采用工程简化的思路分析飞

机着陆时的地面载荷信息,建立一套基于飞参数据

运动信息的地面载荷分析流程。选取某型飞机某

次起落架损伤故障为案例,分析其起落架的地面实

际受载状态,以期为故障排查提供参考和输入。

1暋损伤过程及飞参数据分析

研究对象为某大展弦比长航时无人机,机载装

有自动驾驶仪和飞行参数计录器。飞机的降落通

过接地指令触发,产生相应操纵。

飞机着陆过程中,第一次左、右主轮接地后,受

突风影响,再次离地。但由于“接地暠指令已执行且

无法解除,飞机仍按照着陆滑跑方式控制(方向舵

纠偏),在侧风的影响下,造成再次接地时航向角与

航迹角有偏差如图1所示,飞机带侧向速度接地,

主起落架瞬间受到侧向载荷与垂向载荷的共同

作用。

(a)航向角与航迹角时间历程

(b)高度时间历程

(c)阶段标识时间历程

图1暋飞机第二次接地时刻航向/航迹角飞参数据

暋暋为便于描述,该飞机主起落架设计过程中,设

其正常着陆重量为 “m暠kg,对应的下沉速度为

1.5m/s;允许飞机最大着陆重量为1.263mkg,

对应的下沉速度为0.9m/s。飞机着陆后称重结

果表明,本次着陆重量为1.098mkg。根据飞参

数据,飞机第一次、第二次接地前的下沉速度分别

为0.76m/s和0.87m/s,如图2所示。两次接地

的下沉速度均在规定的范围内。按能量插值计算,

着陆重量 1.098 m kg对应下沉速度应不大于

1.3m/s。垂向载荷在设计使用的范围内[3]。
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(a)下沉速度时间历程

(b)高度时间历程

图2暋飞机着陆两次接地下沉速度飞参数据

暋暋经分析认为,飞机在第二次接地时刻,航向角

与航迹角存在较大偏差,飞机偏航着陆是造成起落

架损伤的可能原因。

2暋起落架受力分析

飞机偏航着陆,机轮接地瞬间,垂向的冲击载

荷FV 以及飞机一定的侧向偏移速度,造成机轮与

地面之间具有侧向的相对运动趋势,产生侧向载荷

FS。同时,由于起落架机轮的起转与回弹,会对起

落架产生一定的航向载荷FD
[4]。参考无人机强度

刚度规范,以及损伤时的飞参数据和偏航着陆状

态,以下对上述载荷依次进行分析计算。
飞机的飞参数据中含有下沉速度数据。着陆

时机轮接地瞬时受到来自地面的冲击力,飞参数据

垂向速度发生突变。待机轮压缩至最大压缩量,起
落架开始回弹,垂向速度再次发生突变。根据这两

个特征时刻之间的飞参数据,可求解起落架着陆冲

击过程飞机的平均垂向加速度如图3所示。
机轮接地压缩过程,取机体为研究对象,垂向

受力分析如图4所示。

图3暋飞机接地过程的下沉速度变化率

图4暋机轮接地过程受力分析示意图

根据牛顿第二定律,建 立 飞 机 垂 向 的 运 动
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方程:

L+FZ -G=ma (1)
依据飞参数据,飞机着陆时空速为87km/h

如图5所示,着陆时飞机的迎角,即俯仰角与航迹

倾角之差为6曘,如图6所示,参考飞机的气动特性

数据,可以计算出着陆时刻升力约为0.992mgN;
飞 机 着 陆 时 的 重 量 为 1.098mkg,重 力 为

1.098mgN;依据飞参数据,飞机着陆时下沉速度

变化率,即垂向加速度为5.34m/s2,如图3所示。
将以上数据代入飞机垂向运动方程(1),可得到起

落架受到地面平均垂向支反力约为0.705mgN;
则单 侧 起 落 架 受 到 的 垂 向 平 均 作 用 力 FZ 为

0.352mgN。暋

(a)短周期图

(b)长周期图

图5暋飞机下滑着陆段空速/地速飞参数据

(a)短周期图

(b)长周期图

图6暋飞机下滑着陆段俯仰/航迹倾角飞参数据
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暋暋飞机两点着陆以及偏航着陆状态的侧向最大

载荷、航向最大载荷(起转载荷)均与最大垂直载荷

成正比例。规定作用在各主起落架上的垂直载荷

应等于最大垂向载荷的50%,但是由于这里起落

架 垂 向 载 荷 是 由 实 际 飞 参 数 据 推 算,为

0.352mgN。向内侧的最大侧向载荷取一侧主起

落架垂向载荷的0.8倍,另一侧起落架受到向外侧

向载荷作用,取为垂向载荷的0.6倍。据此推算起

落架第一次损伤时可能遇到的最大侧向载荷为垂

向 载 荷 FZ 的 1.4 倍,经 计 算 侧 向 合 力 为

0.493mgN。暋
偏航着陆状态,起落架受到侧向载荷的作用,

如图7所示。该侧向载荷产生力矩作用,由地面的

垂向支反力平衡[5],会在两侧起落架附加垂向载荷

作用,对飞机质心取矩列方程(2)。

图7暋非对称附加载荷示意图

殼Fz暳 1
2
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ø
÷d -Fyh=0 (2)

可 计 算 出 附 加 的 垂 向 载 荷 殼Fz 为

0.168mgN。在此基础上对损伤的垂向载荷进行

修正,得到单侧机轮的动态平均垂向力(FV)为垂

向载 荷 Fz 与 附 加 垂 向 载 荷 殼Fz 的 合 力,为

0.520mgN。暋
起落架接地瞬时为冲击过程,冲击力的时间响

应如图8所示。

图8暋冲击力响应示意图

参考该起落架落震试验的力响应测试曲线[6],

数值求解冲击力在时间上的平均,可以得到起落架

冲击过程动态平均力与最大冲击力的相对关系,由

此推算平均作用力的冲击系数:

fi=Fm/F (3)

其中,平均作用力的计算参考落震试验的冲击

力响应测试曲线,将力曲线在时间上积分求平均。

F= 1
tM -t0曇

tM

t0
F(t)dt (4)

根据起落架落震试验数据,该起落架的冲击系

数约为1.4。则单侧机轮的动态最大垂向力为

0.728mgN。对于该起落架结构,严重的载荷状

态应为垂向载荷与航向、侧向载荷的复合,其中航

前(回弹)载荷状态更为严重。取航前载荷系数

0.35;起转与回弹时刻的垂向载荷约为最大垂向载

荷0.9倍,考虑水平的复合载荷系数为0.8,则相

应的侧向载荷系数0.72。由此计算该次飞行可能

发生的最严重载荷,结果如式(5)所示。本次着陆

过程中,第二次接地时,航向角与航迹角存在约

11曘偏角,飞机偏航着陆,起落架受上述三向载荷复

合作用,导致其结构损伤。

Fv=0.728mg

FD =0.35Fv=0.255mg

FS =0.72Fv=0.524m

ì

î

í

ï
ï

ï
ï g

(5)

3暋结暋论

通过飞参数据推导的载荷状态相较于规范载

荷工况更接近于实际损伤模式,证明了利用飞机的

飞参数据,可以形成一种工程简化的思路去分析飞

机着陆时的地面载荷信息,从而建立一套基于飞参

数据运动信息的地面载荷分析流程,为接下来飞机

起落架损伤模式的分析给出地面载荷输入。
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新型民机研制中应加快推进有限元技术发展与应

用,对有限元模型进行充分验证,充分利用有限元

模型方法代替试验验证来表明对适航规章的符

合性。
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