
投稿网址:ｗｗｗ. ｓｔａｅ. ｃｏｍ. ｃｎ

２０２１ 年 第 ２１ 卷 第 ３１ 期
２０２１ꎬ ２１(３１): １３５８０ ￣０７　

科　 学　 技　 术　 与　 工　 程
Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

　 ＩＳＳＮ １６７１—１８１５
ＣＮ １１—４６８８ / Ｔ

引用格式:程贤斌ꎬ 高　 永ꎬ 孟　 浩ꎬ 等. 前起落架刚度对无人机起飞滑跑性能的影响[Ｊ] . 科学技术与工程ꎬ ２０２１ꎬ ２１(３１): １３５８０￣１３５８６􀆰
Ｃｈｅｎｇ Ｘｉａｎｂｉｎꎬ Ｇａｏ Ｙｏｎｇꎬ Ｍｅｎｇ Ｈａｏꎬ ｅｔ ａｌ. Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｓｅ ｇｅａｒ ｏｎ ｔｈｅ ｔａｋｅ￣ｏｆｆ ａｎｄ ｒｏｌｌｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｕｎｍａｎｎｅｄ
ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅｓ[Ｊ] . Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ ２０２１ꎬ ２１(３１): １３５８０￣１３５８６􀆰

前起落架刚度对无人机起飞滑跑性能的影响

程贤斌１ꎬ２ꎬ 高　 永１∗ꎬ 孟　 浩１ꎬ 李　 冰１

(１􀆰 海军航空大学航空基础学院ꎬ 烟台 ２６４００１ꎻ ２􀆰 中国人民解放军 ９２０９５ 部队ꎬ 台州 ３１８０５０)

摘　 要　 为解决无人机在起飞滑跑阶段前起落架压缩量变化引起升阻特性变化的问题ꎬ综合考虑发动机转速、螺旋桨效率以及

地面摩擦力等因素ꎬ建立无人机的地面滑跑模型ꎮ 利用 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 建立了全机仿真模型ꎬ研究了前起落架刚度变化对无人机起飞

滑跑性能的影响ꎮ 结果表明:在起飞重量一定时ꎬ整机升力系数随前起落架压缩量变化量线性变化ꎬ随着前起落架刚度增大ꎬ无
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关键词　 滑跑性能ꎻ 仿真模型ꎻ 前起落架ꎻ 弹簧刚度

中图法分类号　 Ｖ２１２ꎻ　 　 　 　 文献标志码　 Ａ

收稿日期: ２０２１￣０４￣０７ꎻ　 　 修订日期: ２０２１￣０８￣１１
基金项目: 泰山学者建设工程专项经费

第一作者: 程贤斌(１９９３—)ꎬ男ꎬ汉族ꎬ安徽安庆人ꎬ硕士研究生ꎮ 研究方向:舰载机动力学与飞行安全技术ꎮ Ｅ￣ｍａｉｌ:１４２７０１９５８２＠ ｑｑ. ｃｏｍꎮ
∗通信作者: 高　 永(１９７３—)ꎬ男ꎬ汉族ꎬ山东新泰人ꎬ博士ꎬ教授ꎮ 研究方向:飞行器设计ꎮ Ｅ￣ｍａｉｌ:ｇａｏｙｏｎｇｂｈ＠ ｓｉｎａ. ｃｏｍꎮ

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｎｏｓｅ Ｇｅａｒ ｏｎ ｔｈｅ Ｔａｋｅ￣ｏｆｆ ａｎｄ
Ｒｏｌｌｉｎｇ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ａｅｒｉａｌ Ｖｅｈｉｃｌｅｓ

ＣＨＥＮＧ Ｘｉａｎ￣ｂｉｎ１ꎬ２ꎬ ＧＡＯ Ｙｏｎｇ１∗ꎬ ＭＥＮＧ Ｈａｏ１ꎬ ＬＩ Ｂｉｎｇ１

(１􀆰 Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｂａｓｉｃ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ ｆｏｒ ＡｖｉａｔｉｏｎꎬＮａｖａｌ Ａｖｉａｔｉｏｎ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬ Ｙａｎｔａｉ ２６４００１ꎬ Ｃｈｉｎａꎻ
２􀆰 Ｐｅｏｐｌｅ’ｓ Ｌｉｂｅｒａｔｉｏｎ Ａｒｍｙꎬ ９２０９５ Ｔｒｏｏｐꎬ Ｔａｉｚｈｏｕ ３１８０５０ꎬ Ｃｈｉｎａ)

[Ａｂｓｔｒａｃｔ]　 Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅ ｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆ ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｉｎ ｌｉｆｔ ａｎｄ ｄｒａｇ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ
ｎｏｓｅ ｇｅａｒ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｔａｋｅ￣ｏｆｆ ａｎｄ ｒｏｌｌ￣ｏｆｆ ｏｆ ｔｈｅ ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅ (ＵＡＶ)ꎬ ｔｈｅ ｒｏｔａｔｅ ｓｐｅｅｄ ｏｆ ｅｎｇｉｎｅꎬ ｐｒｏｐｅｌｌｅｒ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙꎬ ａｎｄ
ｇｒｏｕｎｄ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｗｅｒｅ ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｌｙ ｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ ｔｏ ｅｓｔａｂｌｉｓｈ ｔｈｅ ＵＡＶ􀆳ｓ ｇｒｏｕｎｄ ｒｏｌｌ ｍｏｄｅｌ. Ａ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗａｓ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｂｙ Ｓｉｍｕｌｉｎｋꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｎｏｓｅ ｇｅａｒ’ ｓ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｃｈａｎｇｅ ｏｎ ｔｈｅ ｔａｋｅ￣ｏｆｆ ａｎｄ ｒｕｎｎｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ＵＡＶ ｗａｓ
ｓｔｕｄｉｅｄ. Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ: Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｔａｋｅ￣ｏｆｆ ｗｅｉｇｈｔ ｉｓ ｃｏｎｓｔａｎｔꎬ ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｃｈａｎｇｅｓ ｌｉｎｅａｒｌｙ ｗｉｔｈ ｔｈｅ
ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｓｅ ｇｅａｒ’ｓ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ. Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｉｎｃｒｅａｓｅ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｓｅ ｇｅａｒ’ｓ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓꎬ ｔｈｅ ＵＡＶ􀆳ｓ ｔｈｒｅｅ￣ｗｈｅｅｌ ｓｌｉｄｉｎｇ ｄｉｓｔａｎｃｅꎬ ｔｈｅ ａｎ￣
ｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｎｄ ｓｐｅｅｄ ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｆｒｏｎｔ ｗｈｅｅｌ ｏｆｆ￣ｇｒｏｕｎｄ ｉｓ ｒｅｄｕｃｅｄ ｔｏ ａ ｃｅｒｔａｉｎ ｅｘｔｅｎｔ. Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｒｅ ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｔｈｅ￣
ｏｒｅｔｉｃａｌ ａｎａｌｙｓｉｓꎬ ｗｈｉｃｈ ｖｅｒｉｆｉｅｓ ｔｈｅ ｖａｌｉｄｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ.
[Ｋｅｙｗｏｒｄｓ]　 ｒｏｌｌｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅꎻ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌꎻ ｎｏｓｅ ｇｅａｒꎻ ｓｐｒｉｎｇ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

　 　 起飞滑跑是无人机飞行的起始阶段ꎬ由于地面干
扰因素多ꎬ也是一个容易发生事故的阶段ꎮ 大量事故
调查表明ꎬ飞机的起飞滑跑性能对于飞行安全至关重
要[１]ꎮ 在地面滑跑过程中ꎬ起落架与跑道相互作用ꎬ
使得无人机在地面滑行的运动特点与空中飞行时存
在明显区别ꎮ 尤其是前起落架在发动机推力、俯仰力
矩以及地面摩擦力等各种因素的共同作用下ꎬ压缩量
不断变化ꎬ直接影响无人机的姿态ꎬ其升阻特性随之
变化ꎬ从而影响到滑跑性能ꎮ 因此建立无人机地面滑
跑仿真模型ꎬ研究前起落架参数对起飞滑跑性能的影
响ꎬ对小型无人机起落架的参数设计和起飞滑跑性能
分析计算具有重要的参考价值ꎮ

对于飞机地面滑行和起落架动态特性的研究

成果较为丰富ꎮ 文献[２]对飞机起飞距离计算模型
和飞机在起降阶段占用跑道时间进行了相关研究ꎻ
文献[３]研究了飞机在起降过程中的自动控制模
型ꎬ并通过 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 进行仿真ꎻ文献[４]建立并求解
飞机起飞着陆过程的微分方程ꎬ采用 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 进行
建模和仿真ꎬ通过实际采集某型飞机的飞行参数ꎬ
对比验证了仿真模型的有效性ꎻ文献[５]以某轮式
无人机为研究对象ꎬ建立起落架和轮胎模型ꎬ结合
无人机滑跑过程的动力学分析ꎬ对滑跑过程进行了
仿真测试ꎻ文献[６]针对起落架着陆动态过程建立
模型进行仿真分析ꎬ并对起落架主要缓冲参数对着
陆动态特性的影响进行了研究ꎻ文献[７]以前起落
架系统为研究对象ꎬ建立了非线性动力学模型ꎬ并
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对道面随机激励作用下前起落架垂向动力学响应
机型了研究分析ꎻ文献[８]基于多体动力学理论ꎬ采
用经典的二质量块等效模型ꎬ建立缓冲器活塞杆几
何模型ꎬ 并进行了落震仿真分析ꎻ文献[９]从机轮触
地点开始ꎬ逐步推导摩擦力、缓冲器压缩受力以及
机体所受力和力矩ꎬ建立完整的仿真模型ꎬ对滑跑
过程中刹车、转弯以及落震等工况进行仿真分析ꎮ
上述研究成果多是关注滑跑过程的求解或是起落
架的动态特性ꎬ对于起飞滑跑过程中前起落架特性
对滑跑性能的影响鲜见研究分析ꎬ而且小型无人机
起落架在结构上与有人机、大型飞机存在显著差
异ꎬ在建模方法和求解过程中也有所不同ꎮ

现研究分析起飞滑跑过程中的受力特点和运
动规律ꎬ分系统建立空气动力、发动机以及起落架
系统的数学模型ꎬ并通过 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 中的 Ａｅｒｏｓｐａｃｅ 工
具箱搭建全系统的仿真模型ꎬ以某型无人机缩比训
练机为仿真样例ꎬ研究分析前起落架刚度对起飞滑
跑性能的影响ꎬ并将仿真结果与实际飞行数据对
比ꎬ验证模型准确性和可靠性ꎮ 研究结果对小型无
人机前起落架设计和地面滑跑性能计算有一定参
考价值ꎮ

１　 无人机仿真模型设计

在起飞滑跑过程中ꎬ无人机模型可简化为机
体、主起落架以及前起落架 ３ 个部分ꎬ在进行仿真模
型设计过程中ꎬ作出以下 ４ 个假设ꎮ

(１)将无人机机体视为面对称刚体ꎬ不考虑机
体结构的弹性形变ꎬ主起落架与机体刚性连接ꎬ不
考虑主起落架的压缩ꎮ

(２)前起落架简化为与机体固连的悬臂梁ꎬ将
其支撑的质量分为两部分:弹性支撑质量和非弹性
支撑质量ꎬ非弹性支撑质量的简化为轮轴处的集中
质量ꎮ

(３)静止地球与平面大地假设ꎬ即视地面坐标
系为惯性参考系ꎬ视地面为平面ꎬ忽略地球自转、公
转以及地球曲率的影响ꎮ

(４)忽略机体旋转部件及液体晃动的影响ꎮ
１􀆰 １　 运动方程模型

无人机的运动可以看作是机体质心平移和绕
质心旋转的组合运动ꎮ 在机体坐标系中ꎬ动力学方
程的矢量表达式[１０]为

ｍ０
ｄＶ
ｄｔ ＋ Ｖ × Ω( ) ＝ Ｆ

Ｉ ｄΩｄｔ ＋ Ω × (ＩΩ) ＝ Ｍ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１)

式(１)中: ｍ０ 为无人机质量ꎻ Ｖ 为机体坐标系下的速
度矢量ꎻΩ 为机体坐标系下的角速度矢量ꎻ Ｉ 为机体

的转动惯量矩阵ꎻ Ｆ 和 Ｍ 分别为合外力和合外力矩ꎮ
为确定无人机在空中的飞行轨迹ꎬ还需建立质

心的运动学方程ꎬ在地面坐标系下ꎬ运动学方程的
矢量式为
ｄｒ
ｄｔ ＝ ＱｇｂＶ

ｄΘ
ｄｔ ＝ ＱＢΩ

ì

î
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ï
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(２)

式(２)中: ｒ 和 Θ 分别为地面坐标系下的位置矢量
和角度矢量ꎻ Ｑｇｂ 为机体坐标系到地面坐标系的转
换矩阵ꎻ ＱＢ 欧拉角速度变换正交矩阵之和ꎮ
１􀆰 ２　 空气动力学模型

无人机所受气动力包括升力 Ｌ 、阻力 Ｄ 以及侧
力 Ｃ ꎬ这些分布作用力可简化为对机体某一点的合
力与合力矩ꎮ 每个力和力矩均可表示为力与系数
的乘积ꎮ 表达式[１０]为
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式中: ｍ 为俯仰力矩ꎻ ｎ 为偏航力矩ꎻ ｌ 为滚转力矩ꎻ
Ｓ 为机翼面积ꎻ ｃ 为气动弦长ꎻ ｂ 为翼展ꎻ α 为迎角ꎻ
β 为侧滑角ꎻ ｐ、ｑ、ｒ 为三轴角速度ꎻ Ｖ 为空速ꎻ Ｖａ 为
空速沿机体轴的分量ꎻ δｅ、δａ、δｒ 分别为升降舵、副
翼、方向舵偏转角度ꎻ ＣＬ、ＣＤ、ＣＣ、Ｃｍ、Ｃｎ、Ｃ ｌ 分别为
各气动力、力矩系数ꎬ下角标 ０ 表示迎角为 ０ 时的系
数ꎬ其余下角标表示各参数变化引起的气动系数增
量ꎮ 这些参数由无人机的飞行速度、迎角、侧滑角、
外形参数以及操纵舵面偏角等决定ꎮ
１􀆰 ３　 发动机模型

小型无人机大多采用活塞式发动机作为动力
装置ꎬ驱动螺旋桨产生推力ꎬ具有结构简单、成本
低、便于使用维护等优点ꎮ 本文中以小型汽油发动
机为研究对象ꎬ匹配螺旋桨建立发动机推力模型ꎬ

１８５３１２０２１ꎬ２１(３１) 程贤斌ꎬ等:前起落架刚度对无人机起飞滑跑性能的影响
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用于计算发动机的推力ꎮ 在实际使用中ꎬ发动机的
转速通常用节风门位置来进行控制ꎬ在起飞滑跑阶
段ꎬ节风门位置在 １１５％处ꎬ发动机以最大输出功率
工作ꎬ推进无人机加速滑跑起飞ꎬ当爬升到安全高
度后ꎬ节风门收回至 １００％位置ꎬ推进无人机按给定
速度匀速爬升ꎮ 随着无人机速度增大ꎬ螺旋桨的效
率逐渐降低ꎬ输出推力也会随之慢慢减小ꎮ 起飞阶
段ꎬ发动机节风门处于最大位置ꎬ发动机以最高转
速工作ꎬ推力值随无人机空速变化ꎬ计算不同速度
下推力值ꎬ结果见表 １ꎮ

对表 １ 中数据进行二次曲线拟合ꎬ得出发动机
最高转速下的推力值与速度函数关系式为

Ｔ ＝ － ０􀆰 ０６７ ２３Ｖ２ － ０􀆰 ８５１ ３Ｖ ＋ １８８􀆰 ９ (５)
拟合曲线如图 １ 所示ꎮ

表 １　 最高转速下发动机推力值

Ｔａｂｌｅ １　 Ｅｎｇｉｎｅ ｔｈｒｕｓｔ ｖａｌｕｅ ａｔ ｍａｘｉｍｕｍ ＲＰＭ
序号 来流速度 / (ｍ􀅰ｓ － １) 发动机推力 / Ｎ
１ ５ １８３􀆰 ０４４ ４
２ １０ １７４􀆰 ８２２ ２
３ １５ １５８􀆰 １１３ ２
４ ２０ １４６􀆰 １７６ ８
５ ２５ １２６􀆰 ３１２ ２
６ ３０ １０２􀆰 ９７８ ４
７ ３５ ７６􀆰 ３１５５ ４

图 １　 发动机最高转速下速度￣推力曲线

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｐｅｅｄ￣ｔｈｒｕｓｔ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｅｎｇｉｎｅ ａｔ ｍａｘｉｍｕｍ ＲＰＭ

１􀆰 ４　 起落架系统模型

起落架系统是保证无人机起降过程中在地面

正常滑跑ꎬ吸收和减小与地面冲击能量的重要装

置ꎮ 本文中起落架模型采用二质量块模型ꎬ把起落

架的结构质量简化为两个集中质量:弹性支撑质量

和非弹性支撑质量ꎮ 其中弹性支撑质量 ｍ１ 为起落

架承载的机体质量ꎻ非弹性支撑质量 ｍ２ 包括缓冲器

以下的机轮、刹车等部件的质量ꎬ该部分质量简化

为集中在机轮轴处的质量块[１１￣１３]ꎬ简化模型如图 ２
所示ꎮ

ｋ１ 为前起落架刚度系数ꎻ ｃ 为前起落架阻尼系数ꎻ ｋ２ 为轮胎的刚

度系数ꎻ Ｚ１ 为弹性支撑质量的位移ꎻ Ｚ２ 非弹性支撑质量的位移

图 ２　 起落架简化模型

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒ ｍｏｄｅｌ

在竖直方向上ꎬ根据弹簧质量块的动力学模型
得到前起落架的动态简化模型为

ｍ１ Ｚ̈１ ＋ ｋ１(Ｚ１ － Ｚ２) ＋ ｃ(Ｚ
􀅰

１ － Ｚ
􀅰

２) ＝ ０ (６)

ｍ２ Ｚ̈２ ＋ ｋ１(Ｚ１ － Ｚ２) ＋ ｋ２Ｚ２ － ｃ(Ｚ
􀅰

１ － Ｚ
􀅰

２) ＝ ０ (７)
１􀆰 ５　 全机仿真模型构建及仿真流程

在 ＭＡＴＬＡＢ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 环境中ꎬ借助 Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
工具箱中的模块搭建无人机的全系统仿真模型ꎬ实
现无人机起降过程的仿真分析ꎮ 图 ３ 中ꎬ控制模块
以无人机当前姿态为输入ꎬ计算输出推力及各控制
舵面偏角ꎬ控制无人机姿态ꎻ起落架模型用于计算
地面支持力、前起落架压缩量等参数ꎻ无人机六自
由度模型接收控制模块的控制参数和起落架模块
的参数ꎬ进行空气动力学计算和运动方程求解ꎬ得
到无人机状态参数ꎮ

图 ３　 无人机全系统仿真 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 模型

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ＵＡＶ ｓｙｓｔｅｍ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

２　 起飞滑跑性能分析

在起飞滑跑阶段ꎬ跑道对机体冲击较弱ꎬ忽略主
起落架的变形ꎬ仅考虑前起落架在空气动力、发动机
推力以及地面作用力的影响下产生的压缩量变化ꎬ使
得机体绕主起落架接地点俯仰运动ꎬ引起无人机姿态
的改变ꎬ进而影响无人机滑跑性能[１４]ꎮ 无人机所受
升力、阻力、摩擦力等力的简图如图 ４ 所示ꎮ

在地面坐标系下ꎬ沿垂直跑道方向ꎬ近似认为
无人机处于平衡状态ꎬ对机体列平衡方程ꎬ得
Ｇ － Ｌ － (Ｎ１ ＋ Ｎ２) － Ｔｓｉｎ(θ ＋ φ０) ＝ ０ (８)

２８５３１
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Ｎ１、Ｎ２ 分别为地面对主轮和前轮的支持力ꎻ ｆ１、ｆ２ 分别为地面对主

轮和前轮的摩擦力ꎻ Ｇ 为机体所受重力ꎻ ｌ１、ｌ２ 分别为主轮和前轮

到中心的距离ꎻ Ｌ、Ｍ 为机体所受气动力和力矩ꎻ Ｔ 为发动机推力

图 ４　 无人机滑跑受力示意图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｒｃｅ ｏｎ ｔｈｅ ｄｒｏｎｅ

式(８)中: φ０ 发动机的为推力方向与机体轴的夹角ꎻ
θ 为俯仰角ꎮ 刚性机体绕 ｙ 轴俯仰运动的动力学方
程可表示为

Ｎ２ ｌ２ －Ｍ － Ｎ１ ｌ１ － Ｔｌ０ － μ(Ｎ１ ＋ Ｎ２)ｈ０ ＝ Ｊθ̈ (９)
式(９)中: Ｊ 为不包括前起落架非弹性支撑质量部
分绕 ｙ 轴的转动惯量ꎬ可近似认为与机体绕 ｙ 轴转
动惯量相等ꎻ ｈ０ 为机体重心距跑道的距离ꎻ μ 为机
轮与地面间的摩擦系数ꎻ ｌ０ 为发动机推力线到无人
机的重心之间的距离ꎮ 由几何关系得到俯仰运动
角速率与前起落架伸长量变化速率间的关系ꎬ即

Ｚ
􀅰

１ ＝ θ
􀅰
( ｌ１ ＋ ｌ２) (１０)

无人机在地面滑跑时ꎬ不考虑跑道坡度ꎬ则俯
仰角与迎角相等ꎮ

无人机在滑跑过程中ꎬ重力为一恒定值ꎬ发动
机的推力及其产生的低头力矩随速度增加而减小ꎬ
升力随速度增加而增大ꎬ气动力矩也随之增大ꎬ导
致前后起落架支持力均会减小ꎬ前后轮摩擦力减
小ꎮ 由于气动力矩的作用ꎬ前后起落架支持力减小
不同步ꎬ无人机头抬头趋势ꎬ前起落架伸长ꎬ直至前
起落架达到最低点离开地面ꎮ 其中起落架刚度直
接影响到前起落架的动态特性ꎬ在起飞重量一定
时ꎬ刚度越大则前起落架伸长量越小ꎬ无人机俯仰
变化量越小ꎮ 在小角度范围内ꎬ起落架伸长量变化
量与迎角变化近似呈线性关系ꎬ升力系数与迎角也
呈线性关系ꎬ因此升力系数随起落架伸长量的变化
量呈线性变化ꎮ

３　 仿真分析

３􀆰 １　 算例仿真
以某型无人机缩比训练机为例进行仿真计算ꎬ

该机主要参数如表 ２ 所示ꎮ 将样例无人机气动数据
输入仿真模型ꎬ当起飞重量为 ４０ ｋｇꎬ前起落架刚度
为１ ０００ Ｎ / ｍ时ꎬ进行起飞滑跑仿真计算ꎮ 滑跑时

升降舵不偏转ꎬ发动机以最大转速工作ꎬ直至前起
落架支持力为 ０ 时停止仿真ꎬ输出仿真参数如
图 ５ ~图 １０ 所示ꎮ

图 ５ ~图 ９ 的仿真结果显示ꎬ在滑跑开始阶段ꎬ
无人机迎角、升力系数和俯仰力矩变化比较缓慢ꎬ
这是由于在滑跑开始阶段无人机速度小ꎬ升力和压
缩量变化较小ꎬ因此导致的迎角、升力系数、俯仰力
矩系数和俯仰力矩变化不大ꎮ 随着无人机滑跑速
度不断增加ꎬ整机产生的升力也逐渐增大ꎬ俯仰力
矩系数逐渐减小ꎬ但俯仰力矩却增大ꎬ无人机在力
矩作用下绕主轮轴转动ꎬ机头抬起ꎬ前起落架伸长ꎬ
迎角和升力系数随时间快速增大ꎬ直至前起落架离
地ꎮ 图 １０ 结果显示ꎬ整个滑跑过程中ꎬ升力系数随
前起落架压缩量变化量呈线性关系ꎮ

表 ２　 仿真样例主要参数

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｔｈｅ ｍａｉｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｓａｍｐｌｅ
参数名称 参数值

翼展 / ｍ ４􀆰 ５

机翼面积 / ｍ２ １􀆰 ７１
最大起飞质量 / ｋｇ ７０

最大平飞速度 / (ｋｍ􀅰ｈ － １) １２０
平均气动弦长 / ｍ ０􀆰 ３８

图 ５　 升力系数曲线

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅ

图 ６　 迎角变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｃｕｒｖｅ

３８５３１２０２１ꎬ２１(３１) 程贤斌ꎬ等:前起落架刚度对无人机起飞滑跑性能的影响
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图 ７　 俯仰力矩系数曲线

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅ

图 ８　 俯仰力矩曲线

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｐｉｔｃｈ ｍｏｍｅｎｔ ｃｕｒｖｅ

图 ９　 速度曲线

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｓｐｅｅｄ ｃｕｒｖｅ

图 １０　 压缩量变化量￣升力系数曲线

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｃｈａｎｇｅ ｉｎ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ￣ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅ

　 　 进一步仿真分析滑跑距离等参数与前起落架
刚度和起飞重量的关系ꎮ 选取 ４０、５０、６０ ｋｇ ３ 种典
型起飞重量ꎬ前起落架刚度系数分别取值 １ ０００、
１ ２００、１ ４００、１ ６００、１ ８００、２ ０００ Ｎ / ｍ 进行仿真计
算ꎬ输出仿真参数如图 １１ ~图 １４ 所示ꎮ

前起落架刚度取值不同时无人机的三轮滑跑
距离如图 １１ 所示ꎬ在起飞重量相同时ꎬ随着前起落
架刚度的增大ꎬ无人机的三轮滑跑距离逐渐减小ꎻ
在前起落架刚度相同时ꎬ无人机起飞重量越大ꎬ则
三轮滑跑距离越大ꎮ 图 １２ 显示无人机前轮离地速
度随前起落架刚度的增大而减小ꎬ无人机开始滑跑
时ꎬ发动机输出最大推力ꎬ产生低头力矩ꎬ使得前起

图 １１　 三轮滑跑距离曲线

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｔｈｒｅｅ￣ｗｈｅｅｌ ｒｏｌｌｉｎｇ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｃｕｒｖｅ

图 １２　 前轮离地速度曲线

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｓｐｅｅｄ ｃｕｒｖｅ ｗｉｔｈ ｆｒｏｎｔ ｗｈｅｅｌ ｏｆｆ ｔｈｅ ｇｒｏｕｎｄ

图 １３　 前轮离地迎角曲线

Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｃｕｒｖｅ ｗｉｔｈ ｆｒｏｎｔ ｗｈｅｅｌ ｏｆｆ ｔｈｅ ｇｒｏｕｎｄ
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图 １４　 俯仰力矩变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 １４　 Ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ ｃｈａｎｇｅ ｃｕｒｖｅ

落架压缩ꎬ前起落架刚度越小则压缩量越大ꎬ迎角
越小ꎬ在俯仰力矩作用下达到起飞离地迎角的时间
越长ꎬ离地速度相应增大ꎮ 图 １３ 显示了无人机离地
迎角随前起落架刚度的变化情况ꎬ前起落架刚度越
大ꎬ离地迎角越小ꎻ值得注意的是ꎬ随着前起落架刚
度的增大ꎬ前轮离地迎角减小ꎬ三轮滑跑距离和前
轮离地速度同时减小ꎬ造成这一结果的原因有两
点:①随着前起落架刚度的增加ꎬ前起落架压缩行
程减小ꎬ引起的无人机俯仰角变化量减小ꎬ在俯仰
力矩作用下ꎬ俯仰角达到前轮离地迎角的时间缩
短ꎬ前轮离地时的速度和三轮滑跑的距离相应减
小ꎻ②如图 １４ 所示ꎬ随前起落架刚度的增加ꎬ无人机
迎角减小ꎬ抬头力矩增大ꎬ使得前起落架所受支持
力减小加快ꎬ前轮离地时间进一步减小ꎬ前轮离地
速度和三轮滑跑距离相应减小ꎮ

上述仿真结果表明ꎬ随着前起落架刚度的增
大ꎬ能在一定程度上减小三轮滑跑距离和前轮离地
速度ꎮ 但较大的刚度也会降低起落架的减震缓冲
性能ꎬ使得地面对机体的冲击直接传递到机体结构
上ꎬ降低结构寿命ꎬ甚至造成结构破坏ꎬ因此在设计
制造前起落架时ꎬ应综合考虑无人机滑跑距离、离
地迎角以及离地速度等多方面因素ꎬ合理选择刚度
适中的缓冲装置作为前起落架减震器ꎬ以提高无人
机滑跑性能ꎮ
３􀆰 ２　 实验数据对比

在缩比训练机上安装飞参记录仪ꎬ采集 ＧＰＳ 模
块获取的飞机位置、速度信息并记录ꎮ 飞行结束
后ꎬ从中提取起飞滑跑阶段飞参数据ꎬ与仿真数据
进行对比ꎬ如图 １５、图 １６ 所示ꎮ 提取仿真参数与飞
参数据对比结果如表 ３ 所示ꎮ

通过仿真参数与飞参数据对比发现ꎬ缩比训练
机实际地面滑跑距离与速度与仿真数据变化趋势
基本一致ꎬ滑跑时间相近ꎬ离地迎角差别较大ꎬ这与
实际测量使用的传感器精度较低有关ꎮ 综上ꎬ可以
表明本文所建立的模型准确、可信ꎬ基本能够实现

图 １５　 滑跑距离曲线

Ｆｉｇ􀆰 １５　 Ｒｏｌｌｉｎｇ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｃｕｒｖｅ

图 １６　 滑跑速度曲线

Ｆｉｇ􀆰 １６　 Ｒｏｌｌｉｎｇ ｓｐｅｅｄ ｃｕｒｖｅ

表 ３　 仿真参数与飞参数据对比

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ａｎｄ
ｆｌｉｇｈｔ ｄａｔａ

参数名称 仿真参数 飞参数据

滑跑距离 / ｍ ５５􀆰 ７１ ４８􀆰 ６７

离地速度 / (ｍ􀅰ｓ － １) ２２􀆰 ４３ ２４􀆰 ０２
离地迎角 / ( °) １􀆰 ８２ ３􀆰 ４０
滑跑时间 / ｓ ５􀆰 ９９ ６􀆰 ９７

无人机滑跑过程的仿真分析ꎬ得到比较可靠的仿真
结果ꎮ

４　 结论

根据无人机地面滑跑特点ꎬ分系统建立数学模
型ꎬ并通过 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 中的 Ａｅｒｏｓｐａｃｅ 工具箱搭建全系
统的仿真模型ꎬ仿真分析了无人机在不同的前起落
架刚度条件下ꎬ起飞性能参数的差异ꎬ得到如下
结论ꎮ

(１)在起飞重量一定时ꎬ无人机整机升力系数
随前起落架压缩量的变化量近似成线性变化ꎮ

(２)适当增大前起落架刚度能在一定程度上减
小无人机三轮滑跑距离和前轮离地速度ꎬ对无人机
前起落架的设计和起飞滑跑性能计算具有一定的
参考价值ꎮ

５８５３１２０２１ꎬ２１(３１) 程贤斌ꎬ等:前起落架刚度对无人机起飞滑跑性能的影响
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(３)通过实际飞参数据与仿真数据的对比ꎬ验
证了模型的准确性和可靠性ꎮ

在后续研究中ꎬ可进一步研究无人机滑跑过程
中的纵向控制策略ꎬ使得无人机迎角始终保持在最
优位置ꎬ减小前起落架压缩量变化带来的影响ꎬ进
一步优化滑跑性能ꎮ
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