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摘要：基于直升机起落架着落动力学原理和ＬＭＳ软件平台，建立了某型直升机起落架着落性能的虚拟仿真模型，研
究着陆、着舰情况下由环境温度引起的轮胎压力变化对起落架载荷的影响。结果表明：起落架着舰载荷比着陆载荷

提高８０％～９０％左右；着陆时若因温度变化引起轮胎压力从０．３ＭＰａ上升至０．４ＭＰａ，那么起落架载荷峰值将提高
２ｋＮ左右；着舰时若因温度变化引起轮胎压力从０．６ＭＰａ上升至０．８ＭＰａ，那么起落架载荷峰值将提高５ｋＮ左右。
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　　直升机起落架的主要作用是吸收着陆或着舰时的冲击
能量，以减小机体受到的冲击载荷［１］。此外，起落架还用来

在地面或舰面支撑直升机，使直升机具有滑行或滑跑能力，

并减小滑行或滑跑时由于地面不平而产生的冲击与颠簸。

直升机着陆时的冲击载荷，不仅与直升机质量量、旋翼拉力、

着陆或着舰速度、机体姿态角及角速度等参数有关，还与起

落架的构造与特性有关［２－５］。中等以上质量的直升机一般

采用轮式起落架，通常由双腔式油－气式缓冲支柱和充气轮
胎组成［６－７］，着陆过程中通过轮胎及缓冲支柱内的气体压缩

以吸收动能，利用油液流过节流孔产生的阻尼来消耗能量，

减少机体回弹与震荡次数。与岸基直升机相比，舰载直升机

的使用环境恶劣得多。舰载直升机随舰遂行舰面起降飞行

训练、远航出访、亚丁湾护航、极地科考等各种任务，海域跨

度大、执行任务时间长，使得直升机的环境温度差异可高达



５０～６０℃以上，停放在舰船上的起落架轮胎由于受到甲板表
面的影响，温度差异差会进一步增加，导致轮胎压力较大的

变化，从而影响起落架的缓冲性能。另外，直升机着舰速度

一般要高于着陆速度，也会导致起落架较大的冲击载荷。为

了限制起落架冲击载荷，需要根据使用环

境相应地调整轮胎压力等直升机维护数据。基于 ＬＭＳ
平台的虚拟仿真技术，能够对直升机起落架的动态性能进行

快速模拟和评价［８］。本文将利用ＬＭＳ平台建立某型直升机

起落架的虚拟样机，对其动态性能进行仿真研究，重点分析

起落架轮胎压力的变化对起落架载荷的影响。

１　起落架动力学模型

某型直升机主起落架由一个双腔式缓冲支柱和２个轮

胎组成，缓冲支柱通过轮轴与轮胎连接。缓冲支柱的工作原

理如图１（ａ）、图１（ｂ）所示。图１（ａ）表示缓冲支柱的压缩
（正行程）行程，起落架压缩时，支柱内筒在外筒内向上滑动，

油液向下流过节流阀座的正行程通油孔，浮动阀门在压力差

作用下离开节流阀座，使大部分油液从 Ｃ孔中流过，在液压
作用下上浮动活塞向下移动压缩低压腔，使低压腔气体压力

增大，当低压腔的气体压力达到高压腔的压力后，下分离活

塞开始移动而使高压腔也一同压缩。图１（ｂ）表示伸展（反
行程）行程，此时，高压腔和低压腔的压缩气体膨胀，分离活

塞上移，油液向上流过浮动阀门和节流阀座，当油液流过浮

动阀门的反行程通油孔时，浮动阀门在压差作用下上移直至

与节流阀座贴合，孔Ｃ被堵塞，油液从反行程通油孔流过，使
支柱内筒在外筒内向下滑动，导致起落架伸展。由于反行程

通油孔直径小于正行程通油孔直径，因此反行程的油液阻力

增加，吸收更多的能量。

图１　双腔式缓冲支柱工作示意图

　　研究起落架缓冲性能时，可以假定起落架支且有效位数
相同。上下左右相邻栏内的文字或数字相同时，柱、轮轴及

各接头是刚硬的。可将缓冲支柱看成是由非线性弹簧Ｓ１、阻

尼器Ｄ１并联而成的非线性开尔文元件，将轮胎当成非线性

弹簧Ｓ２和阻尼器Ｄ２并联而成的开尔文元，起落架动力学模

型如图２所示。作用在起落架上的缩减质量为 ｍ１，轮胎质

量ｍ２集中作用在轮毂处。

图２　起落架动力学模型

２　起落架虚拟样机建模

某型直升机起落架仿真模型可简化为几大部分：支柱外

筒、支柱内筒（与轮轴一体）、防扭臂和双轮胎。支柱外筒和

内筒组成非线性弹簧－阻尼系统，２个轮胎各自成为相同的
非线性弹簧－阻尼系统，缩减质量作用于支柱外筒的上端
点。仿真时还需要设置起落架减缩质量、缓冲支柱的静压缩

曲线和阻尼力曲线、轮胎的静压缩曲线和阻尼力曲线、旋翼

拉力、着陆速度或着陆高度等参数。

２．１　建立虚拟样机
ＬＭＳＶｉｒｔｕａｌ．ＬａｂＭｏｔｉｏｎ是专门为模拟机械系统的运动

和载荷而设计的。它快速创建和改进多体模型提供了有效

的方法，有效地重复使用ＣＡＤ和有限元模型，并能快速反复
模拟评价多种设计选择的性能。

ＬＭＳＶｉｒｔｕａｌ．Ｌａｂ的建模环境为Ｃａｔｉａ软件。利用Ｐｒｏｄｕｃｔ
模块对各个部分建模。建模时在需要加约束和运动副的位

置建立轴系。此外，还需建立机体坐标系统，它包括３个坐
标系：缓冲支柱与机身连接点的坐标系、航向坐标系和机体

坐标系。

完成各构件建模后，使用“Ｍｏｔｉｏｎ”模块的“Ｍａｃｈｉｎａｓｍ
Ｄｅｓｉｇｎ”进入ＡｎａｌｙｓｉｓＭａｎｅｇｅｒ状态，在此状态下进入“Ａｓｓｅｍ
ｂｌｙ”将各构件导入。利用结构树中的“Ｂｏｄｙ”将导入的构件
转化为可装配的个体，然后利用正确的运动副和约束将每一

个体进行连接。建立的起落架虚拟样机模型如图３所示。
２．２　参数设置
２．２．１　缓冲支柱参数设置

选择Ｉｎｓｅｒｔ———Ｆｏｒｃｅｓ———ＴＳＤＡ定义缓冲器弹簧与阻尼
器参数。首先确定该型机缓冲支柱内外筒的最大行程，此长

度通过“位置约束”定义。选取内筒底部和外筒顶部的轴系

作为弹簧的两端点，弹簧自由长度为两端点之间的距离由软

件中的测量工具测得。该起落架缓冲支柱具有非线性特性，

采用试验数据作为缓冲支柱的弹性参数，如图４所示。
缓冲支柱的阻尼力主要由油液流过活塞阻尼孔引起的，

考虑到压缩时速度 ｓ１为负值，缓冲支柱的阻尼力 ｆｄ１与其速
度 ｓ１的关系可以表示为

ｆｄ１ ＝
－
ρＡ３０
２Ｃ２ｄＡ

２
ｓ

ｓ２１ ｓ１ ＜０

ρＡ３０
２Ｃ２ｄＡ

２
ｒ

ｓ２１ ｓ１ ＞{ ０

（１）
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式中：Ａ０为节流阀座的承压面积；Ａｓ为压缩行程的活塞阻尼
孔面积；Ａｒ为回弹阻尼孔的面积；Ｃｄ为流过通油孔时的流量
系数；ρ为油液密度。某型起落架的阻尼力曲线如图５所示。

图３　起落架虚拟样机

图４　缓冲支柱静压缩曲线

图５　缓冲支柱阻尼力与速度的关系曲线

图６　轮胎典型的静压缩曲线

２．２．２　轮胎参数设置
考虑到轮胎为一非线性弹簧与阻尼器并联的开尔文元

件。其弹簧参数由轮胎的静压缩试验得到，典型的静压缩曲

线如图６所示。轮胎的阻尼力按公式（２）计算［９］

Ｆｄ２ ＝ＣＴｓ２ｆｓ２（ｓ２） （２）
２．２．３　其他参数及初值设置

直升机起落架动态性能仿真时，还需要定义减缩质量、

旋翼拉力、下沉速度或着陆高度等参数。缩减质量的计算公

式为

ｍｊｓ＝
Ｍ

２［１＋（ｂ０／ρｚ）
２］

（３）

式中：Ｍ为直升机质量；ρｚ为惯性半径；ｂ０为全机重心至主
轮轮轴的水平距离。

按照相关国军标规定，旋翼拉力为直升机质量的 ２／３
倍，作用在起落架上，即为减缩质量的２／３倍。旋翼拉力属
于机身所受的外力，使用“三点力”的方式添加在机体坐标系

统上。

在初值对话框中设置着落下沉速度，根据直升机使用规

范和设计值选取，最大设计质量时的着陆下沉速度为

１．８３ｍ／ｓ，某直升机８０％概率的着舰速度为２．７６ｍ／ｓ，以此
作为着舰下沉速度，直升机质量为最大设计质量减掉 ５００
ｋｇ。这样，着陆时的减缩质量为４３４６ｋｇ，着舰时的减缩质量
为 ４０７９ｋｇ。

３　仿真结果与分析

双击结构树 ＡｎａｌｙｓｉｓＣａｓｅ．１子树下的“Ｓｏｌｕｔｉｏｎ”进行计
算设置，类型选择“Ｄｙｎａｍｉｃ”，设定起始时间、结束时间和步
长，然后点击右键选择“ｃｏｍｐｕｔｅ”进行计算。计算结果按一
定格式进行存储，也可以某种数据格式进行调用。计算结束

后，可通过“Ａｎｉｍａｔｉｏｎ”观察起落架的虚拟着陆过程，以及缓
冲支柱和轮胎的动态响应情况。改变参数设置后，可重复上

述仿真步骤。

假定由于环境温度和甲板表面的影响，使得轮胎气体温

度变化范围从－２０～＋６０℃，假设轮胎内部和缓冲支柱高低
压腔内充满理想气体，当压力小范围内变化时轮胎容积（从

而气体体积）变化可以忽略不计。这样，如果 －２０℃时轮胎
充气压力为０．３ＭＰａ，则 ＋６０℃时轮胎气压增加到大约０．４
ＭＰａ，若－２０℃轮胎充气压力为０．６ＭＰａ，则＋６０℃时轮胎气
压约为０．８ＭＰａ。因此，仿真时着陆条件下轮胎气压分别取
０．３ＭＰａ、０．３５ＭＰａ和０．４ＭＰａ，着舰条件下轮胎气压分别取
０．６ＭＰａ、０７ＭＰａ和０．８ＭＰａ，分析着陆和着舰时，轮胎压力
对起落架动态性能的影响［２］。

基准条件下陆基直升机的轮胎充气压力为０．３５ＭＰａ，下
沉速度ｖｚ０＝１．８３ｍ／ｓ，减缩质量为４３４６ｋｇ。图７、图８分别
表示基准条件下缓冲支柱、轮胎的载荷及压缩量随时间的变

化曲线。可以看到，起落架经过２～３次震荡后基本上达到
静止状态。最大阻尼力出现在触地瞬间，其值大约 ３７ｋＮ。
缓冲支柱的载荷峰值并未出现在压缩量最大处，而是在压缩

过程中出现，这是由于下沉时 ｓ̈１的变化引起的动载荷变化造
成的。载荷峰值大约为４９ｋＮ，换算成起落架的载荷系数约

５１史　佩，等：基于ＬＭＳＶｉｒｔｕａｌ．Ｌａｂ的直升机起落架着陆载荷分析




为１．１，由载荷曲线（图７）可以发现，在第一次压缩期间载荷
随时间有一定起伏，这是缓冲支柱非线性弹性力和阻尼力共

同作用的结果。

图７　缓冲支柱和轮胎载荷随时间变化曲线

图８　缓冲支柱和轮胎压缩量随时间变化曲线

　　图９表示着陆和着舰时，轮胎压力对起落架缓冲支柱迟
滞回线的影响情况。从图９（ａ）看到，着陆时轮胎压力提高
并会导致载荷峰值的提高。高温条件下载荷峰值约为５０．
３ｋＮ，起落架的载荷系数为１．１６。低温条件下，载荷峰值约
为４８．４ｋＮ，且迟滞回线更加丰满，即着陆时，适当降低轮胎
压力会增加起落架的吸能能力。

从图９（ｂ）看到，着舰时缓冲支柱载荷峰值出现的时刻
较着陆时提前。随着轮胎压力的提高，载荷峰值也相应提

高。轮胎气压分别为０．６ＭＰａ、０．７ＭＰａ和０．８ＭＰａ时，载荷
峰值分别为８７ｋＮ、８９．８ｋＮ和９２．４ｋＮ，起落架的载荷系数
分别为２．１３、２．２和２．２６。低温时虽然着舰载荷下降，但着
陆后会出现弹跳现象。

根据上述分析可以知道，如果不改变缓冲支柱的特性，

要减轻环境温度变化对起落架载荷的影响，着陆时轮胎压力

应维持在在 ０．３ＭＰａ左右。着舰时轮胎压力不能小于
０７ＭＰａ。

另外，起落架着舰载荷比着陆载荷提高了约 ８０％ ～
８９％。要减轻这个影响，需要从降低阻尼力的角度来修改缓
冲支柱和轮胎的设计参数，比如压缩阻尼孔直径等。

图９　温度变化对迟滞回归线的影响

４　结论

通过建立直升机起落架着落时的动力学分析模型和虚

拟样机，对起落架着落性能进行了虚拟仿真，并分析了着陆

和着舰情况下，由环境温度导致轮胎压力变化引起对缓冲支

柱载荷的影响，得到以下主要结论：

１）着陆情况下，温度越低，载荷峰值越小，吸能效果越
好。高温环境下使用可对轮胎进行放气降压。

２）着舰情况下，高温环境较低温环境的着舰载荷提高
幅度较大；但若温度过低，着舰时会发生弹跳。因此低温环

境下应对轮胎充气加压，而高温环境下应对轮胎放气降压。

３）与着陆相比，起落架着舰载荷提高了约８０％～８９％，
要降低着舰载荷，需要从降低阻尼力的角度来修改缓冲支柱

和轮胎的设计参数。
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（３）综合效能。方案一的综合值为 Ｅ＝ω１Ｒ＋ω２Ｑ，假定
在进行综合效能分析时对时效和质量的要求权重相等，对

ω１、ω２为各个指标的权重分别取值为０．５。方案一的综合值
为Ｅ＝０．１。计算方案二的综合效能列于表３。

表１　按武器结构设置的时效熵

联系

长度
ｐｍｉｊ

联系

标号

合

计

微观

态

１ １／２０
１－２，１－３，２－４，２－５，
２－６，３－８，３－９

８ ８

２ ２／２０
１－２－４，１－２－５，１－２－６，
１－３－７，１－３－８，１－３－９

６ １２

表２　按武器结构设置的质量熵

联系长度 ｐｍｊ 联系标号 合计 微观态

１ １／８ ４，５，６，７，８，９ ６ ６

２ ２／８ １ １ ２

３

４ ４／８ ２，３ ２ ８

表３　各方案综合效能

名称 系统时效Ｒ 系统质量Ｑ 综合值Ｅ

方案一 ０．１４ ０．０６ ０．１

方案二 ０．１２ ０．４０ ０．２６

３．３　结果分析
从计算结果分析，按照武器结构功能和按照作战任务设

置的指挥方式在系统时效性方面差别较小，按照作战任务功

能设置的指挥关系的信息传输质量明显高于按照武器结构

功能设置的指挥关系。按照作战任务功能设置的指挥关系

综合效能明显高于按照武器结构功能设置的指挥关系，这与

舰炮武器系统指挥控制的定性分析结论具有一致性，即按照

作战任务确立指挥关系其指挥效果较好。

４　结论

基于算法熵研究了舰炮武器系统的指挥控制关系和流

程的分析方法，并建立有序度模型，针对舰炮指挥控制关系

进行了分析，其方法可以对武器系统指挥方式和指挥关系的

研究提供定量分析途径。影响作战指挥系统组织结构熵的

因素很多，在基于熵理论进行指挥控制效能分析时只针对武

器系统指挥关系的结构特性进行研究指挥关系的有序度，后

续还需要综合其他影响因素作进一步深入研究。
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