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飞机前轮随滑行速度限偏的分析研究
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摘 要：飞机在起飞降落阶段前轮偏度过大会发生侧翻，应根据滑跑速度合理限制前轮的偏度。基于侧翻现

象发生的原理，通过分析起飞降落阶段前轮偏转时飞机相对侧翻轴的合力矩，得到前轮极限滚动方向偏度；建

立前轮滚动方向偏度和偏转角度的关系，计算起飞降落状态下各速度的前轮限偏角度以及考虑飞机螺旋桨不

对称滑流的前轮中立位，得到前轮的偏转范围。结果表明：计算得到的前轮限偏范围符合前轮限偏的一般特

性，能够防止侧翻的同时最大保留前轮纠偏能力。
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Abstract：The rollover can be encountered due to excessive deflection of the nosewheel during takeoff and landing
stages of the aircraft，so the nose-wheel deflection should be reasonably limited according to the taxiing speed.
Based on the principle of the rollover phenomenon，the resultant moment of the aircraft relative to the rollover axis
is analyzed while the nose-wheel is deflecting during takeoff and landing stages of the aircraft，and the nose-wheel
rolling direction limitation is obtained. The relationship between the deflection in the rolling direction of the nose-
wheel and deflection angle is established，and the deflection angle of the nose-wheel at different speeds and the neu⁃
tral position of the nosewheel while considering the asymmetric slip flow of the propeller are calculated at the take⁃
off and landing stages of the aircraft to obtain the deflection range of the nose-wheel. The results show that the limit
range of the nose-wheel deflection obtained by the calculation is accord with the general characteristics of deflection
limitation，which can prevent the rollover while retaining the correcting capability of the nose-wheel.
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0 引 言

飞机起飞降落进行滑跑时，虽然可以使用差

动推力和差动刹车纠正飞机滑跑轨迹［1］，但这种方

式会加大起飞降落滑跑距离，滑跑纠偏通常采用

偏转前轮的方式。随着滑跑速度的逐渐增大，前

轮偏转过大会引发飞机侧翻，从而导致飞机损毁。

为了避免滑跑时侧翻现象的发生，通常会对前轮

的偏转极限角度随速度变化进行限制［2］，速度越大

对前轮偏转角度限制越大，前轮可偏转的角度也

就越小。但并不是对前轮偏转极限角度限制越大

越有利于飞机滑跑安全，对前轮偏转限制过大会

降低飞机的滑跑纠偏能力，纠偏能力的降低有可

能会致使飞机在起飞降落滑跑时冲出跑道［3］，因此

合理地随速度变化限制前轮偏度可避免侧翻的同

时最大保留飞机的滑跑纠偏能力。

国内外通常采用经验或者参考同类型飞机确

定前轮随速度变化的限偏，理论研究相对较少。

王孝英等［4］考虑了飞机在滑跑过程起落架受到的

支反力和摩擦力，但是忽略气动效应；鲁胜等［5］考

虑了滑跑过程中所受的气动力，但由于飞机侧翻

体现为相对侧翻轴的外力矩，因此侧翻分析中需

同时考虑到气动力和气动力矩；郭杰等［6］、刘刚

等［7］、苑强波等［8］通过建立起落架动力学模型在不

同速度下进行前轮不同偏转的数值仿真，得到临

界侧翻时前轮偏转角，但是由于起降滑跑阶段飞

机速度急剧变化，该方法不能反映出飞机加减速

时的气动特性（特别是螺旋桨飞机起飞的大滑流

特性和着陆时的刹车特性），因此采用起落架动力

学模型仿真的方法也不能准确地得到飞机起降时

前轮随速度的限偏；P. Sharpe［9］采用随速度指数衰

减的形式限制前轮偏转范围，但指数衰减的限制

形式及其参数没有具体的来源和方法。

本文通过研究飞机滑跑发生侧翻的原理，分

析重力、气动、动力、刹车、前轮偏转对飞机侧翻的

影响，计算起飞和降落状态下每个速度的侧翻临

界前轮偏度和中立位，得到前轮随速度的限制

范围。

1 侧翻分析

1. 1 侧翻原理

滑跑时，当前轮偏转后，前轮轮轴地速方向很

快改变并跟随前轮滚动方向。当达到稳态时，飞

机转弯中心如图 1所示，图中 O为转弯中心，R为

重心的转弯半径。由于转弯时，飞机是向心运动，

飞机重心处受到离心力；起降滑跑阶段也是飞机

加减速的阶段，飞机轴向上有惯性力，同时飞机重

心还受到重力作用。滑跑时飞机有速度，气动参

考点还受到气动力和力矩（即升力、阻力和侧力以

及俯仰力矩、滚转力矩和偏航力矩）作用。起飞时

发动机有最大的拉力，着陆时刹车相对重心受到

低头力矩作用。

所有这些力相对于前轮和主轮触地点连线

（即图 1中的点划线，以下简称为侧翻轴）的力矩与

合力矩在侧翻轴方向的分量之和称为侧翻力矩，

如果侧翻力矩不导致任一主机轮脱离地面，则不

会发生侧翻，反之就会侧翻。

1. 2 侧翻临界状态

根据侧翻原理的分析，飞机滑跑时发生侧翻

主要是由于转弯产生的离心力相对侧翻轴的力矩

过大，因此转弯半径越小、速度越大、重心高度越

高越容易侧翻。计算不同速度下导致飞机即将侧

翻（侧翻临界状态）的前轮偏度，可确定前轮随速

度变化的限偏。

在滑跑过程中，随着飞机升力的增大，起落架

的压缩量逐渐减小，重心高度是逐渐增大的。但

机场跑道实际不是完全平整的，滑跑过程中飞机

可能被颠起来，这种情况下重心的高度也会增加，

因此按照各速度下所有起落架刚接地且没有压缩

行程并即将发生侧翻认为是侧翻临界状态，取该

状态的起落架尺寸进行计算。

2 侧翻轴的力矩

侧翻临界状态时，飞机相对侧翻轴合力矩为

0，其中构成侧翻轴合力矩的分别有重力、气动力

和力矩、动力、刹车、离心力。在不同速度下，可根

据合力矩为 0的关系求出侧翻临界状态的离心力，

图 1 转弯中心及转弯半径示意图［10］

Fig. 1 Diagram of turn center and turn radius［10］
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从而得到各速度下的前轮限偏。

定义机体构造坐标系，以飞机鼻锥为原点，x
轴沿机身轴线向后为正，y轴垂直于飞机对称平面

向右为正，z轴垂直于 x-y平面向上为正，如图 2
所示。

2. 1 重 力

重力对于侧翻轴而言，能提供一个抑制侧翻

的力矩。重心相对于侧翻轴的力臂如图 3中的实

线所示，可根据起落架尺寸先求得前起落架轮轴

到主起落架轮轴与前起落架轮轴到重心之间的夹

角 τ，再根据重心相对前起落架的位置求得重力相

对于侧翻轴的力臂 LG，如式（1）所示。

ì

í

î

ïï
ïï

τ= arctan ( )yR - yN
xR - xN

LG = ( xG - xN )sin τ
（1）

式中：（xR，yR，zR）为右主起轮轴在缓冲器没压缩时

的机体构造坐标系坐标；（xN，yN，zN）为前起轮轴在

缓冲器没压缩时的机体构造坐标系坐标。

因此重力相对于侧翻轴的力矩MG为

MG =-mgLG （2）
式中：m为起飞/降落质量；g为重力加速度。

2. 2 气动力和力矩

气动力包括升力、阻力和侧力。其中升力提

供促进侧翻的力矩；阻力提供抑制侧翻的力矩；侧

力对于同侧侧翻轴提供一个抑制侧翻的力矩，而

对异侧提供促进侧翻的力矩（理想转弯中，侧滑角

都为 0，但螺旋桨飞机由于滑流不对称，侧滑角为 0
时也有侧力）。

升力相对于侧翻轴的力臂 LL如图 4的实线所

示，求取方法与重力力臂一致，如式（3）所示。

LL=( x ref - xN )sinτ （3）
阻力和侧力相对侧翻轴的力臂 LD、LY 是气动

参考点距离地面的高度，即：

LD= LY= z ref - zR + RM （4）
式中：RM为主起落架机轮半径。

气动力矩包括俯仰力矩、滚转力矩、偏航力

矩。其中正俯仰力矩（抬头力矩）提供一个抑制侧

翻的力矩，反之亦然；正滚转力矩对于右侧翻轴提

供一个促进侧翻的力矩，对于左侧翻轴提供一个

抑制侧翻的力矩，反之亦然；偏航力矩由于垂直于

侧翻轴，所以对于侧翻不提供任何力矩，但其影响

前轮的中立位。

俯仰力矩和滚转力矩可根据在相应侧翻轴方

向的分量，将全机力矩转换到相对侧翻轴上。因

此气动力和力矩相对于侧翻轴的总力矩M aero为

图 2 机体构造坐标系示意图

Fig. 2 Diagram of engine construction system

图 3 重心相对侧翻轴力臂示意图

Fig. 3 Diagram of gravity center arm relative to
cartwheeler axis

图 4 升力相对侧翻轴力臂示意图

Fig. 4 Diagram of lift force arm relative to cartwheeler axis
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M aero = Qs ref (CLLL- CDLD+ CYLY-
Cmc ref sinτ+ Clb ref cosτ ) （5）

式中：Q为动压；s ref为参考面积；c ref为参考弦长；b ref
为展长；CL、CD 分别为升力系数和阻力系数；CY、

Cm、Cl 为起飞/降落时的气动系数，即起飞时为满

油门（大拉力系数）、降落时为小油门（小拉力

系数）。

2. 3 动 力

动力相对侧翻轴力矩示意图如图 5所示。由

于算例飞机的发动机位于机头，因此提供一个促

进侧翻的力矩。

由于发动机的力不垂直于侧翻轴，因此先根

据起落架尺寸求取动力在垂直于侧翻轴方向的分

力，而力臂为发动机安装点距离地面的高度，两者

乘积为动力相对于侧翻轴的力矩MP。

MP= P sinτ ⋅( zP- zR + RM ) （6）
式中：P为发动机拉力；（xP，yP，zP）为发动机安装点

在机体构造坐标系的坐标。

2. 4 刹 车

只在降落滑跑过程中考虑刹车对侧翻轴的力

矩。刹车时，机轮与地面的摩擦力增大，该摩擦力

相对于重心产生低头力矩，因此提供了一个促进

侧翻的力矩。轮胎正压力为重力与升力的差，刹

车形成的机轮与地面的摩擦力是正压力与刹车摩

擦系数的乘积，刹车力臂为重心距离地面的高度。

将刹车力矩投影到侧翻轴方向，即可得到刹车相

对侧翻轴的力矩M B。

M B = μB (mg- Qs refCL ) ( zG - zR + RM )sinτ （7）
式中：μB为刹车时的轮胎摩擦系数。

2. 5 离心力

重心处的离心力相对转弯外侧的侧翻轴提供

了促进侧翻的力矩。离心力相对侧翻轴的力矩解

算示意图如图 6所示，重心处离心力方向与重心到

转弯中心（如图 6中的 R所示）的方向一致，求取其

相对侧翻轴的力矩M c可先将其分解成垂直于飞机

轴 向 和 飞 机 轴 线 两 个 方 向 的 力 矩 ，然 后 进 行

叠加。

离心力相对侧翻轴的力矩 M c 满足以下关

系式：

M c =
mV 2

x2 + y 2
( zG - zR + RM )

( )x cosτ
x2 + y 2

+ y sinτ
x2 + y 2

（8）

式中：

y= xR - xG （9）

2. 6 临界转弯半径及临界转向偏度

由侧翻临界条件可以得到：

MG +M aero +M P +M B +M c = 0 （10）
在各速度下，式（10）只有M c中的 x是未知量，

为求得 x，将式（10）改写为下列形式：

图 5 动力相对侧翻轴力矩示意图

Fig. 5 Diagram of power arm relative to cartwheeler axis

图 6 离心力相对侧翻轴的力矩解算示意图

Fig. 6 Diagram of centrifugal force arm relative to
cartwheeler axis
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ì

í

î

ï
ï
ï
ï

ax2 + bx+ c= 0
a=MG +M aero +M P +M B

b= mV 2 ( zG - zR + RM )cosτ
c= mV 2 ( zG - zR + RM ) y sinτ+ ay 2

（11）

当升力小于重力，且 x有正实根解时，可得临

界转弯半径 R。由一元二次方程通解可知，当

{b2 - 4ac> 0Qs refCL< mg
（12）

临界转弯半径：

ì

í

î

ïï
ïï

x= -b- b2 - 4ac
2a

R= x2 + y 2
（13）

由此可得临界转向偏度 δng：

δng = arctan ( )xR - xN
x

（14）

3 前轮偏度与滚动偏度的关系

如果前起落架转轴平行于机体构造坐标系的

z轴，则滚动偏度和前轮偏度相等，而飞机前起落

架一般有前倾角，因此前轮偏度和滚动偏度大致

相同，但不完全一致。

机轮只受摩擦力作用时，保持在机轮轮廓平

面内滚动，在机轮轮廓平面内垂直于轮轴到机轮

触地点的向量在地面的投影就是机轮滚动方向，

因此在求取前轮偏度与滚动偏度的关系前，需先

求得前轮触地点。

建立机轮构造坐标系，以机轮轴心为原点，x
轴在机轮对称面内平行于机体构造系 x-y面向后

为正，z轴在机轮对称面内垂直机体构造系 x-y面
向上为正，y轴垂直于轮胎对称面向右为正，机轮

轮廓可由极坐标方程表示，如图 7所示。

将机轮构造坐标转换到相对于地面坐标，将

机轮构造坐标系的 z轴旋转与前起落架转向轴重

合，经前轮偏转后再转换回机轮构造坐标系。因

此机轮外轮廓坐标转换到地面的过渡矩阵为

L= L y (-λ ) L z ( δ ) L y ( λ ) （15）
式中：δ为前轮偏度；λ为前起落架前倾角；L i ( σ )为
绕 i轴旋转 σ角的转换矩阵。

将机轮轮廓坐标转换相对地面坐标后，z坐标

对极坐标因子 ε进行求导，令其为 0，可求得触地点

的极坐标因子。

ε= arctan ( cos2 λ+ sin2 λcosδ
cosλ sinλ- sinλ cosλ cosδ ) （16）

因此垂直于轮轴到机轮触地点的向量可定义

为 (-sinε，0，cosε )，滚动方向 δng为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

δng = arctan
δngy
δngx

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

δngx
δngy
δngz

= L′
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

-sin ε
0
cos ε

（17）

若起落架前倾角 λ= 12∘，前轮偏度与滚动偏

度的关系如图 8~图 9所示。

图 7 机轮构造坐标系示意图

Fig. 7 Wheel structural coordinate system

图 8 前轮偏度与滚动方向的关系示意图

Fig. 8 Relaction diagram of nosewheel deflection with
rolling direction

图 9 前轮偏度与滚动方向的差

Fig. 9 The difference of nosewheel deflection with
rolling direction
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根据式（15）~式（17）可以求得 δng，但通过式

（14）得到的 δng反推出 δ的公式过于复杂。为了简

化计算，根据式（15）~式（17）先计算出每个 δ角度

对应的 δng，形成 δ- δng插值表（如图 8所示），再根

据该插值表进行线性插值可由滚动方向偏度 δng得

到前轮转向偏度 δ。

4 偏度随速度变化限制

根据前轮偏度与滚动偏度的关系，可求得前

轮随速度变化的限偏，如图 10所示。

从图 10可以看出：前轮限偏角度与速度大致

呈反比的关系，这与侧向过载一定时转弯半径与

速度平方成反比相一致。

由于前轮机械极限偏度有限，低速时前轮偏

度受机械极限的限制，因此考虑机械限制的前轮

随速度变化的限偏如图 11所示，其中起飞/降落构

型 的 最 大 速 度 分 别 是 抬 前 轮 速 度 和 着 陆 触 地

速度。

从图 11可以看出：起飞/降落时在飞机离地

前，前轮限偏都大于 0，都保留一定程度的纠偏能

力；同等速度下，由于降落构型的升力大，因此降

落构型的限偏比起飞构型大；低速时，由于两种构

型升力差距减小，限偏角度接近一致。

5 中立位的计算

由于飞机在滑跑过程中受不对称滑流或侧风

的影响，气动偏航力矩和侧力不为 0。这种情况

下，上述限偏是相对中立位的增量值，而中立位不

为 0，前轮需要额外的偏度以平衡气动偏航力矩和

侧力相对于重心的力矩。

令前轮支反力为 FN，主起落架支反力为 FM，

根据力和力矩相等的关系，可求得各速度下的 FN：

{FN + FM = mg- Qs refCL

( FN - FM )( xN - xR )= Qs refc refCm

（18）

而前轮侧向力 fN 平衡气动偏航力矩，根据平

衡关系：

fN ( xN - xG )= Qs ref [b refCn- CY ( x ref - xG ) ] （19）

根据计算出的 FN 和 fN，由轮胎试验曲线或者

轮 胎 侧 向 力 模 型［11-12］可 求 得 中 立 位 ，如 图 12
所示。

从图 12可以看出：由于起飞时油门最大，不对

称滑流更为严重，因此起飞构型下前轮的中立位

比着陆构型更加偏置。

将中立位与限偏极性叠加即可得到前轮随速

度变化的偏转范围，如图 13所示。

图 10 前轮随速度的限偏

Fig. 10 Nosewheel deflection limit according to speed

图 11 机械极限限制下前轮随速度的限偏

Fig. 11 Nosewheel deflection limit according to
speed base on mechanical limit

图 12 前轮中立位随速度变化的示意图

Fig. 12 Diagram of nosewheel neutral position
according to speed
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6 结 论

（1）本文通过对飞机滑跑时相对侧翻轴力矩

的分析计算，得到了前轮随速度的限偏及其中立

位，计算结果符合前轮在不同速度下的偏转特性。

（2）由于升力相对于侧翻轴提供了利于侧翻

的力矩，因此相同速度下，降落构型的前轮限制偏

度更小。

（3）飞机在起降阶段的全滑跑速度范围内（起

飞时小于抬前轮速度，着陆时小于触地速度）都具

有不导致侧翻的前轮偏转范围，因此起降滑跑的

全过程都可使用前轮进行纠偏。

（4）根据本文得到的前轮随速度的限偏范围，

可以在防止侧翻的同时，保留飞机滑跑时最大的

纠偏转弯能力。
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图 13 前轮偏转范围随速度变化的示意图

Fig. 13 Diagram of nosewheel deflection
range according to speed
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