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飞机起落架作为飞机主要的功能部件之一，在飞机

的起飞、着陆、停放和滑行中起着至关重要的作用。在

某型飞机检修过程中多次发现其主起落架车架前轮叉

根部出现了疲劳裂纹，作为主起落架车架的关键结构，

其性能优劣严重影响飞机的安全性与正常出勤率。因

此对于某型飞机主起落架车架前轮叉的结构分析以及

优化改进设计很有必要，同时也非常具有研究意义。

长期以来，科研人员对起落架的研究比较多，但对

车架关键件前轮叉的研究却很少，大多数针对起落架的

研究只是针对某一种方法进行优化分析，优化后的结构

达不到最优，而采用联合优化方法进行优化，不断递进

使结构可达到更优的效果。刘文斌等 [1] 基于结构拓扑

优化方法对某型无人机起落架进行优化，使结构不仅减

重 20%，还大大降低了应力水平。张明等 [2] 根据起落架

不同设计阶段需求，先后运用拓扑优化、尺寸优化和形
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状优化技术，与传统优化方法相比，切实提高了起落架

的设计效率和性能，实现了起落架结构的快速设计和轻

量化设计。

本文依据前轮叉现有问题，对结构进行静力学分

析，得到其薄弱部位，然后利用拓扑优化方法对结构进

行计算分析与改进，提高材料使用效率，再对拓扑优化

后的结构重新进行目标设定， 使结构满足更多的约束

条件，以达到更优设计。依据优化结果分别进行建模分

析并与优化前的结构进行对比分析。

1   车架前轮叉及其三维模型的建立

某型飞机主起落架车架属于多轮式起落架，车架由

前轮叉、后轮叉和车架大梁组成 [3]。车架主要承受来自

飞机的重力与冲击载荷，前后轮叉是直接与车轮轴相连

的关键结构，飞机在降落时受到的巨大冲击载荷直接传
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递到车轮轴上，进而作用在前后轮叉上，同时飞机在刹

车过程中车架前摇臂的拉力与减震稳定器的作用力，和

地面不平导致飞机不断颤振的作用力，直接使前后轮叉

受到弯、扭等各种复杂力矩的作用。

在进行有限元分析之前，首先要建立结构模型，模

型应尽可能与实物相吻合，使分析结果更加接近真实情

况。本文选用 CATIA 方法进行建模，然后将建立好的

模型导入 ANSYS Workbench 中对其进行分析，建立如

图 1 所示模型。

 
2   结构应力分析

2.1   几何模型的导入与网格划分

首先建立几何模型的坐标系，以 x 轴正方向代表

航向，y 轴垂直向上为正，z 轴按右手定则确定。利用

CATIA 建立主起落架车架前轮叉模型，然后将所建立

的三维前轮叉模型以 .stp 格式导入 Workbench 中。运

用六面体主导法将模型进行网格划分，网格尺寸设置为

5mm。如图 2 所示，有限元模型网格单元划分为 49871

个，节点数为 164912 个。

2.2   前轮叉材料参数设定

主起落架车架前轮叉所用材料为 30CrMnSiNi2A

高强度钢，30Cr 材料的弹性模量为 211GPa，泊松比为

0.28，材料的强度极限为 1767MPa，密度为 7850kg/m3，屈

服应力为 1456MPa[4]。

2.3   边界条件与载荷设置

本文以某型飞机主起落架车架前轮叉为研究对

象，主起落架在实际工作中主要有滑行、着陆撞击、刹

车、转弯和试车这 5 种主要工况，结合这 5 种工况工

作机制以及所受载荷进行对比分析得出，其中对飞机

安全影响最大且最危险的是着陆和滑行这两种典型工

况。因此，本文结合这两种典型工况对结构进行分析

计算，结合飞机典型工况滑跑与降落的实际情况，对前

轮叉进行约束与载荷设置处理。因车架前轮叉和车架

大梁焊接，故对前轮叉与车架大梁连接处施加固定约

束。地面传来的外载对起落架的作用转化为车轴的弯

矩、剪力和扭矩等向车架传递，再通过减震支柱传给

机身。车轴与前轮叉之间套接，车轴上传递的载荷直

接作用在前轮叉左右耳片上。通过对两种典型工况下

的受力情况进行分析计算得到：对结构进行滑跑分析

时，在前轮叉的两个耳片内壁上分别施加沿 y 轴正方向

244kN 的力，对结构进行着陆分析时，在前轮叉的两个

耳片上分别施加沿 y 轴正方向 91.5kN 的力和沿 x 轴负

方向 73.2kN 的力。

2.4   前轮叉的静力学分析

根据第四强度理论，平面单元在剪流作用下，所受

到的相当应力为：

σd =

√[
(σ1 − σ2)

2
+ (σ2 − σ3)

2
+ (σ3 − σ1)

2
]
/2 �（1）

平均应力为：
σm = (σmax + σmin) /2 � （2）

强度校核公式 [5] 为：

σ ≤ [σ] �       （3）

通过将模型在 ANSYS Workbench 中进行工况一的

加载约束静力学分析之后，可以非常直观地观察结果，

前轮叉的 Von-Mises 等效应力云图如图 3 所示，Safety-

Factor 安全系数云图如图 4 所示。

可以发现在轮叉根部、轴孔外侧过渡处应力最大，

与裂纹出现的位置比较一致，最大应力为 805MPa，前轮

叉的材料屈服极限为 1456MPa，取安全系数为 1.5 时，

材料的许用应力为 1456/1.5=970.7（MPa），最大应力小

于材料许用应力，但是已经比较接近了，极易发生疲劳

破坏，影响前轮叉的使用寿命。

对前轮叉在工况二条件下进行分析，得到的 Von-

Mises 等效应力云图和 Safety-Factor 安全系数云图。在

对工况二的受力情况进行分析得出，前轮叉应力最大的

位置和安全系数最小的位置与工况一的情况一样，都出

现在同一位置，只是最大应力为 350.3 MPa。综合车架

前轮叉在两种典型工况条件下的分析可得，在实际使用

中，前轮叉的根部极易产生疲劳破坏，引起疲劳裂纹，影

响整个起落架车架的寿命。

图1　主起落架车架前轮叉模型

Fig.1　Model of main landing gear frame front fork

图2　起落架车架前轮叉网格模型

Fig.2　Undercarriage frame front fork grid model
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3   结构拓扑优化

3.1  建立数学优化模型

依据前轮叉在使用中出现的问题，结合结构本身特

点对其结构进行改进优化，将有限元分析中应力集中区

域，即真实使用情况下出现的裂纹位置进行优化。用数

学形式表现出来，寻找一组变量 x=x1, x2, ..., xn，使得函数

f(x)=f(x1, x2, ..., xn) 趋于最小 [6]。并且满足：


gj (x) � y j = 1, · · ·,m
hk (x) = 0 k = 1, · · ·,mk

xi
l � xi � xi

t i = 1, · · ·, n



gj (x) � y j = 1, · · ·,m
hk (x) = 0 k = 1, · · ·,mk

xi
l � xi � xi

t i = 1, · · ·, n



gj (x) � y j = 1, · · ·,m
hk (x) = 0 k = 1, · · ·,mk

xi
l � xi � xi

t i = 1, · · ·, n



gj (x) � y j = 1, · · ·,m
hk (x) = 0 k = 1, · · ·,mk

xi
l � xi � xi

t i = 1, · · ·, n
� （4）

公中：x=x1, x2, ..., xn 表示设计变量向量；f(x) 表示目标函

数，定义为设计变量 x 的函数，可以代表结构的重量，也

可以代表整个结构的最大应力；gj(x) 为约束条件，表明

结构在某种限制条件下工作，y 表示限制条件指标；hk(x)

为等式约束，代表整个结构的平衡方程。

3.2   建立模型并分析

结构优化设计大致可以分为 3 类：尺寸优化、形状

优化和拓扑优化 [7]。相对于前两种优化设计理念，拓扑

优化能从根本上改变结构的拓扑。ANSYS Workbench

拓扑优化采用变密度法的数学模型 [8-10]，计算找出主要

传力路径，将非主要承力构件进行简化，剔除多余结构，

提高材料利用率降低结构质量，并使结构的受力更加合

理，减少应力集中。本文依据典型工况一对其结构进行

优化设计，将目标函数定义为减重设计，材料去除率为

20%，得到拓扑优化结果如图 5 所示，深色部分为材料

去除部分。

依据前面拓扑优化分析结果，按照所剔除的材料进

行重新建模，所建立模型如图 6 所示，在位置 1 处外圆

半径减小 5mm，2 处轴孔外径减小 2.5mm，3 处向外延伸

减小 5mm，4 处对称挖两组长 10mm、宽 4mm 的槽，5 处

将大梁中孔掏空，材料减少 18.9%。

采用同样的载荷条件和边界约束，对拓扑优化后的

模型进行分析，如图 7、8 所示，显示优化后的结构最大

应力为 1233MPa，比优化前的结构应力大，相比材料屈

图3　前轮叉Von-Mises等效应力云图

Fig.3　Front fork Von-Mises equivalent stress nephogram

图4　前轮叉Safety-Factor安全系数云图

Fig.4　Front fork Safety - Factor safety coefficient nephogram

图7   拓扑优化后Von-Mises应力云图

Fig.7   Von-Mises stress nephogram after topology optimization 

图8   拓扑优化后安全系数云图

Fig.8   Security coefficient nephogram after topology 

optimization

图6   拓扑优化后结构模型

Fig.6   Model of the structure after topology optimization 

图5   拓扑优化结果图

Fig.5   Topology optimization result
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服极限 1456MPa 减小 223MPa，所以结构是安全的。

4   结构多目标优化

结构进行拓扑优化后，将多余结构剔除，结构质量

减小了 20%，但是针对拓扑优化后结构安全裕度较小

的情况，使用多目标优化方法，可以更加完善其设计方

案。对拓扑优化后的结构进行多目标优化驱动分析，重

新设定约束条件和目标函数，对应力集中部位重新进行

优化。将前轮叉根部倒角 r5，壁厚 d5，轮轴与壁连接处

弧形半径 r6 作为优化参数，以最大应力为目标函数，以

结构质量为约束条件，以获得更优的解决方案。在完成

多目标优化后重新建模，如图 9 所示。在位置 1 处增加

弧形壁厚，最大厚度处增加 3.5mm ；位置 2 处由原来的

5mm 变成 20mm 倒角；位置 3 处增加最大高度为 2.5mm

弧形光滑连接。并将建立好的模型在同样载荷与约束

条件下进行分析，结果如图 10 所示。

从表 1 中数据可以很明显看出，在经过第一轮的

拓扑优化之后，结构的重量减少了 18.9%，应力增大到

1233MPa。通过第二轮的多参数优化之后，最大应力与

拓扑优化后相比减少了 37.5%，与优化前相比减小了

（771-805）/805=4.2%，最小安全系数增大了 60%，结构

的重量与拓扑优化后相比只增加了 2%，与优化前相比

减少了（12.97-15.68）/15.68=17.3%。经过两轮的优化

之后，前轮叉优化效果良好。

5   结论

本文基于 ANSYS Workbench 对某型飞机主起落架

车架前轮叉进行了静力学分析，得到前轮叉应力分布云

图，发现应力集中部位与实际使用情况中发生裂纹的位

置相吻合，得出此分析方法有效，同时得到前轮叉薄弱

部位，为后期优化提供依据。

首先使用 Workbench 拓扑优化功能，使结构质量减

少了 18.9%，利用多参数优化功能再次进行优化分析，

使结构更加合理，减小应力集中部位应力的大小，改善

受力情况，使最大应力减小 4.2%，结构优化效果明显，

同时也为以后的结构优化设计提供了一定的参考。
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图10   多目标优化后Von-Mises应力云图
Fig.10   Von-Mises stress nephogram after multi-objective 

optimization

表1　起落架车架前轮叉优化前后参数对比

优化前后 最大应力 /MPa
最小应力 /

MPa
质量 /kg 最小安全系数

优化前 (A) 805 0.25 15.68 1.91

拓扑优化
后 (B)

1233 1.98 12.71 1.18

参数优化
后 (C) 771 1.55 12.97 1.89

(B-A)/A/% 53.2 692 -18.9 -38.2

(C-B)/B/% -37.5 -21.7 2 60

图9   多目标优化后结构模型

Fig.9   Model of the structure after multi-objective optimization
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