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摘　要: 建立的飞机地面运动数学模型是“可操纵的”,机体有 6 个自由度。该模型只要给定操纵信号,就能求

出前轮和飞机的运动及其相互作用。飞机地面运动模型采用无滑动轮胎模型,不再引入任何人为的运动学假

设, 不要事先给定前轮转角,不依赖于需要复杂测定的侧向力函数,考虑了轮胎的滚动特性。对飞机的地面运

动一直沿用瞬时转动中心等价于质心轨迹的曲率中心的假设。研究表明,飞机的瞬时转动中心与质心轨迹的

曲率中心只在飞机稳定转弯时重合。
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Abstract: The model o f air craft's g round motion is “oper ational”, w her e t he a irfr ame has six deg rees of fr ee-

dom. As long as the pilot's comm and, t he paddle's displacement , for ex ample, is g iven, the model can find

out the mo tion of bo th t he air fr ame and nose-wheel, and the inter action betw een them. The non-sliding mod-

el o f tir es is applied but no assumption of air frame's mo tion is adopted. T he t urning ang le o f the no se-w heel

is no t g iv en in advance. The functions of t ir e for ce versus nose-w heel's t urning angle ar e no longer needed

w hile the tir e ro lling coefficients ar e employed. T her e are assumptions about aircra ft's g round mo tion; one of

those w idely used is “the cent er of simultaneous turning of the a irfr ame is the same as the cent er of cur va tur e

of t he mass center's tr ack”. The resear ch in this paper rev eals that this is true only w hen t he aircr aft is in a

steady state turning.
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　　以往在飞机研制过程中总是很重视飞机的空

中运动特性(即飞行运动特性)。但是,现代飞机对

地面运行特性的要求日益提高,同时也希望飞机

能在条件更为苛刻的场地运行。例如,为了适应未

来战场条件, 军用飞机要求能在简单修复或泥土

道面起降 [ 1, 2] ; 为了减少对跑道的占用, 要求现代

民用飞机能高速滑离跑道并转入滑行道[ 3] ( High-

Speed Rollout and Turnoff , 简称 ROT O)。另一

方面, 不少飞机在研制和使用过程中也出现过地

面运行方面的问题。因此,研究飞机的地面特性已

变得越来越重要。

现有对飞机地面特性的研究主要集中在飞机

的垂直运动状态
[ 4, 5]

(着陆缓冲、滑行减震)和前轮

摆振稳定性、滑跑稳定性等方面[ 6, 7]。而对飞机的

6自由度地面运动, 特别是偏航和侧向运动的研

究明显不足。现代歼击机常采用八字配置的机身

式起落架。这种布局的飞机 6个运动自由度之间

的相互耦合更为强烈, 尤其需要全面考察飞机的

地面运动。

仔细分析现有工作可以发现, 目前的模型还

存在几个方面的不足: � 大多数模型不能同时考
虑 6个自由度[ 3, 8] , 因此不便于考察各自由度之间

的耦合、缺乏通用性; � 大多数模型的未知数个数
大于方程个数 [ 9, 10] , 因此只适用于给定运动求力

或给定力求运动;  不少模型引入几何或速度关
系假设或根据机轮偏角求轮胎侧向力[ 8～10] 的经

验公式。在假设的合理性或数据的易得性方面尚

不能令人满意; !所有研究都是针对外部激励的。
即使是研究操纵系统设计问题也是给定机轮偏

角 [ 3, 8～10] (把机轮偏角作为操纵系统输出)。实际

上,对于自由偏转的前轮,机轮偏角是由机轮和飞

机运动状态决定的。对于可操纵前轮,操纵系统的

原始输出是作动筒或液压马达等对前轮回转体的

驱动力矩,机轮偏角是由机轮、驱动力矩和飞机运

动状态共同作用的结果。如果给定一个操纵信号,

如脚蹬位移,飞机怎样运动,现有模型还不能很好

地回答这个问题。
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本文试图建立较为完善的飞机地面运行数学

模型,并论证其可信度。

1　基本假设

为考察飞机地面运动的基本特性,本文引入

如下基本假设: � 飞机可视为刚体; � 起落架支柱

的轴向运动具有线性阻尼, 即支柱轴向阻尼力与

支柱伸缩速度成线性函数关系。也即支柱相当于

空气弹簧加线性阻尼;  起落架支柱为完全刚性,

即起落架支柱的侧向、纵向和扭转变形均为零; !

前轮回转体的质量可以忽略,但需考虑转动惯量。

引入机体和支柱的刚性假设, 主要是考虑到

相比而言,轮胎的柔性要大得多,因此忽略机体和

支柱的弹性不致给飞机的基本运动参数带来太大

误差。但有关的影响还有待进一步研究。

2　基本动力学方程

选择机体坐标系为活动坐标系,飞机质心动

力学方程为
[ 11]

m
dV x

dt
+ �yV z - �zV y = ∑Fx ( 1)

m
dV y

dt + �z V x - �xV z = ∑Fy ( 2)

m
dV z

dt
+ �xV y - �yV x = ∑F z ( 3)

　　考虑机体关于 OXY 平面对称,则机体绕质

心转动的动力学方程为

I x
d�x

dt
+ ( I z - I y ) �y�z +

I xy �z�x -
d�y

dt
= ∑M x ( 4)

I y
d�y

dt
+ ( I x - I z ) �z�x -

I xy �y�z +
d�x

dt
= ∑M y ( 5)

I z
d�z

dt
+ ( I y - I x ) �x�y -

I xy ( �2
x - �2

y ) = ∑M z ( 6)

式中: ∑F x,∑Fy ,∑F z 分别为作用在机体上

的外力总矢量 F在机体坐标系 X , Y , Z 轴上的投

影。其余符号均与文献[ 11]相同。由机体受力分

析(按机体水平姿态考虑) , 结合图 1,外力及外力

矩如下

∑F x = T + RX - ( Qm1 + Qm2) ( 7)

∑Fy = N m1 + N m2 + N n - mg ( 8)

∑F z = Fm1 + Fm2 + RZ ( 9)

∑M x = 1
2
Bm( N m1 - N m2) -

H g ( Fm1 + Fm2 ) - RZH g ( 10)

∑M y = L m( Fm1 + Fm2) +
1
2
Bm( Qm1 -

Qm2) - L nRZ - T y + Mm1 + M m2 ( 11)

∑M z = L nN n - L m( N m1 + N m2 ) -

H g( Qm1 + Qm2) + H gRZ ( 12)

　　再由前轮回转部分动力学方程, 有

RZ = F nco s�L + Qnsin�L ( 13)

RX = Fnsin�L - Qnco s�L ( 14)

J
d�q

dt
= T y + F ntq + M n ( 15)

式( 7)～( 15)中各符号的意义是: N 为机轮地面

垂直支反力; F 为机轮侧向力; M 为轮胎的扭转

力矩; Q(带脚标时)为机轮滚动阻力; 脚标 n 表示

前轮; m1表示左侧主轮; m2表示右侧主轮; T 为

发动机推力; RX 和 R Z 分别为前轮对机体反力在

轴和轴方向的分力; tq为前轮稳定距; J 为前轮回

转体转动惯量; �q 为前轮回转体绝对转动角速

度; �L 为前轮回转体相对机体的转角; T y 为机体

对前轮回转体的力矩; Q为前轮回转轴与机体 X

轴的交点; B m, L n , L m 和 H g 如图 1, 其中: N n ,

N m1, N m2根据起落架支柱压缩量和支柱轴向速度

计算; Q n, Qm1 , Qm2则根据 N n , N m1 , N m2和滚动摩

擦系数  计算。

图 1　飞机受力图

F ig . 1　Coo rdinate system and for ces

将式( 7)～式( 14)代入式( 1)～式( 6)即得机
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体 6自由度运动的微分方程。结合式( 15) ,共 7个

方程构成飞机地面运行的基本微分方程组。其中

共有 13个独立未知量, 即: F n, Fm1 , Fm2 , Mn , M m1 ,

Mm2 , dV x / dt , dV y / dt , dV z / dt, d�x / dt, d�y / dt , d�z /

dt , d�q / dt。为此需要补充 6个方程。如果忽略 3个

轮胎扭矩, 则还有 10 个独立未知量,需要补充 3

个方程。如果进一步只考虑主轮侧向力的合力 Fm

= F m1+ Fm2 ,则至少需要补充 2个方程。

3　补充方程

现有研究对基本方程组的处理有两类: 一类

是不补充方程;另一类是补充运动学或力学方程。

不补充方程时,通常是给定前轮转角 �L (这时实

际上是删除了 d�q/ dt及其方程) , 然后再给定机

体的运动求力,或给定力求运动。

目前,引入补充方程时有两种做法: � 引入几

何或速度关系等运动学假设。如,引入刚性无侧滑

轮胎假设,则此时轮心速度位于机轮平面内,有一

系列飞机运动的几何关系。利用这种几何关系对

时间求导就可得到速度和加速度关系,这种关系

可作为补充方程。� 常用的运动学假设是, 认为飞

机运动的瞬时速度中心(速度瞬心)就是飞机质心

轨迹的曲率中心。从这一假设出发可建立加速度

之间的关系, 也可作为补充方程。文献[ 12]指出这

一假设可能带来误差。从本文的研究可知, 这些假

设在过渡过程中与实际情况差别较大。因此,本文

不再引用这类假设。第 2种引入补充方程的做法

是,引入轮胎侧向力与机轮偏角或侧滑角的关系。

文献 [ 8～10] 都采用了这一做法。文献 [ 13]

( P338)也介绍了这一做法, 但是该文作者提到

“由于可用的侧向力数据很少,因此这种计算精度

稍有降低”。在目前所有根据轮胎特性求轮胎力的

模型中,都没有应用轮胎的滚动特性。为了全面考

虑轮胎的特性,同时考虑数据的易得性,本文引入

如下轮胎方程作为补充方程。

( 1) 轮胎的力学特性　根据简化的轮胎理论

(文献[ 6] , P35) , 轮胎作用力和变形间的关系完

全由静态刚度特性决定。用公式表示为

F = a! ( 16)

M = b∀ ( 17)

式中: F 为轮胎侧向力; a 为轮胎侧向刚度; !为轮
胎的侧向变形(向右为正) ; M 为轮胎扭矩; b为轮

胎扭转刚度; ∀为轮胎扭转变形(逆时针为正)。

( 2) 轮胎的滚动特性　如图 2,引入轮胎触地

中心的轨迹坐标系 SOY。设前轮转向轴与地面交

点的速度矢为Vc, S 轴与 Vc 重合, Y 轴如图。轮胎

的滚动特性可以用其触地中心轨迹的切线方向和

曲率描述为[ 6] (参看图 3)

dy
ds = - (�+ ∀) ( 18)

-
d2
y

ds2 =
d(�+ ∀)

ds
= #!- ∃∀ ( 19)

式中: y 为轨迹的侧向坐标; �为机轮在轨迹坐标
系中的转角; s为轨迹的纵向坐标,即滑跑路程; #
为轮胎侧向滚动系数; ∃为轮胎的扭转滚动系数。

图 2　轮胎变形图

Fig . 2　T ire v ariables
　

图 3　触地中心轨迹

Fig. 3　T ire fo ot pr int center

如图 2,在刚性垂直支柱假设下

y = tqsin�+ !cos� ( 20)

将式( 20)代入式( 18) , 并注意到 ds= Vcdt ,可得

t qco s�d�
dt

+ co s�d!
dt

- !sin�d�
dt

= - Vc( �+ ∀)

( 21)

　　对于前轮, Vc 可近似认为是 Q 点的速度, 即

Vc= VQ。对于主轮, 通常可认为稳定距为零, Vc 则

可用轮心处的速度代替。

利用ds= Vcdt, 式( 19)也可化为

d( �+ ∀)
dt = Vc( #!- ∃∀) ( 22)

　　( 3) 机轮转角及其角速度的求解　上述诸式

中的 �和 d�/ dt可如下求解。其中应用了刚体上

任一点的速度计算公式。为简单起见,运动关系只

按飞机在水平面内运动考虑。

� �的求解　对于主轮, 机轮在机体坐标系

中的转角始终为零。所以,机轮在轨迹坐标系中的

转角 �就是轮胎触地中心的速度方向与机体之间
的夹角,此夹角可由速度分量计算。即

�m1 = arctan
VmZ1

V mX 1
= arctan

V z + �yL m

V x - �yBm/ 2

( 23)

�m2 = arctan
VmZ2

V mX 2
= arctan

V z + �yL m

V x + �yBm/ 2

( 24)

165　第 2期 顾宏斌等:飞机地面运行的动力学模型



式中: �m1和 �m2分别为左、右主轮在轨迹坐标系中

的转角。

对于前轮,机轮可以相对机体偏转,其在轨迹

坐标系中的转角是

�= �L - �Q ( 25)

其中: �Q 为 Q点的速度方向与机体 X 轴的夹角,

逆时针为正。�Q 可由运动学关系求解

�Q = arctan -
V z - L n�y

V x
( 26)

　　� d�/ dt的求解　对于前轮,由式( 25)

d�
dt

=
d�L

dt
-

d�Q
dt

= �L -
d�Q
dt

( 27)

其中: �L = �q- �y, d�Q / dt 可由式( 26)求导得到。

对于左、右侧主轮, d�m1 / dt和 d�m2 / dt可分别由式

( 23) 和式( 24)求导得到。

式( 16)、式( 17)、式( 21)、式( 22)组成一个轮

胎方程组。由此方程组可见,每一个轮胎可列出 4

个方程, 可以求解 F, M , !和 ∀ 4个未知量, 其中

的 �和 d�/ dt则为已知量。与基本动力学方程组

比较可知,每增加一个轮胎方程组只增加 2个未

知量 !和 ∀。因此,每增加一个轮胎方程组就可以

给基本动力学方程组补充2个方程。这样, 若对前

轮和 2个主轮都引入轮胎方程组, 则它们与基本

动力学方程组一起构成地面运行动力学方程组。

此时,共有 19个方程, 相应有 19个未知量。

4　操纵或阻尼力矩

在上述动力学方程组中, 作用于前轮回转体

的力矩 T y 可以是由前轮操纵系统提供的驱动力

矩,也可以是减摆器提供的阻尼力矩,还可以等于

零(即自由偏转)。本文考虑操纵力矩的情况。参

照目前常用的系统形式, 采用电液伺服系统作为

前轮操纵系统, 并将其特性结合到飞机地面运行

的动力学方程组中。这样,只要给定前轮操纵的输

入信号,就可求得全机及操纵系统的动态响应, 还

能考察前轮操纵系统与飞机之间的相互影响。为

简便起见, 采用简化的电液伺服系统模型
[ 14]

(细

节可参考文章网址)。

5　模型校验

对全机地面运动进行实测校验要遇到轮胎特

性的精确测定、飞机重量与转动惯量的精确测定、

结构弹性的精确测定、全机运动参数的精确测量

等一系列困难。有待于今后逐步创造条件。因此,

本文采用稳态或极限情况作为检验条件。具体来

说,本文先基于动力学方程组得到的结果,运用运

动学条件推导若干运动参数的计算公式。然后, 引

入刚性无侧滑轮胎的假设和稳定转弯状态等条件

推导相应的运动参数计算公式。最后将各组公式

的结果进行比较。为方便起见,运动学条件均按平

面运动考虑。以下结果中, 飞机初始滑跑速度

25km / h,前轮操纵角 15°。

设 %为质心速度方向与机体 X 轴的夹角, 逆

时针为正。选用 J7的数据, 令轮胎参数逐渐增大,

可以观察到基于动力学模型计算得到的%逐渐接
近按刚性无侧滑轮胎条件得到的 %。如图 4,从下

到上, 曲线依次为弹性轮胎原始刚度、2 倍刚度、

15倍刚度、50倍刚度、刚性轮胎和稳定转弯的 %。
当轮胎的参数扩大 50倍时, 3种算法得到的 %已
十分接近。同时, 刚性无侧滑轮胎条件得到的%与
稳定转弯且 tq= 0的结果始终十分接近。

图 4　质心速度方向的比较

F ig . 4　Dir ection of cg 's velocity

图 5　曲率半径与瞬时半径

F ig . 5　Radius o f turning and o f cur vatur e

图 5是轮胎取原始参数倍时质心轨迹曲率半

径、弹性轮胎和刚性轮胎假设下瞬时转动半径的

比较。图中,按曲线的起始段看,自左往右依次为

瞬时转动半径、刚性无侧滑轮胎和质心轨迹曲率

半径。由图可见, 当运动基本进入稳态后,质心轨

迹曲率半径与弹性轮胎假设下的瞬时转动半径就

基本一致了, 而弹性轮胎模型与刚性轮胎模型的

瞬时转动半径始终有所差别。另据观察,如果将轮
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胎参数扩大 50倍,则弹性轮胎与刚性轮胎的差别

就消失。从图5也可看到,在过渡过程中瞬时转动

半径与严格按数学公式计算的质心轨迹曲率半径

有较大差别。因此,对于动态问题,引入瞬心即质

心轨迹曲率中心的假设是不适宜的。

图 6中给出了质心 G 与 Q点的轨迹、若干轨

迹曲率中心及曲率半径, 由此可以验证曲率半径

的合理性。图中外圈为Q 点轨迹。由图也可看出,

当进入稳态后,飞机的转弯可以看成是定点转动。

图 7给出了前轮对飞机的侧向力随时间变化的历

程,说明本文的模型可以考察前轮和机体之间的

相互作用。

图 7　前轮对飞机的侧向力

F ig . 7　Strut later al for ce

图 6　飞机的转向运动轨迹

Fig . 6　T racks
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