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[ 摘要 ]   在 ADAMS 中建立了某飞机起落架的虚

拟样机模型，并对起落架收放机构进行了动力学分析。

利用 ADAMS 的参数化设计功能，综合考虑了作动筒的

位置、摩擦系数、外界风速等参数的不确定性，实现了起

落架收放机构模型的参数化。通过 VB 编制的可靠性

计算程序不断调用 ADAMS，完成了起落架收放机构的

功能可靠度与灵敏度分析。分析结果表明：收放机构的

失效概率为 1.662×10-6；对收放机构功能影响较大的是

作动筒位置和摩擦系数，而外界风速的影响很小。
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[ABSTRACT]   The virtual prototype of a landing 
gear system is constructed in ADAMS, on which basis 
a dynamic simulation is carried out during the retraction 
and extension process of the landing gear. With the help of 
ADAMS’ parametric design ability,the parametric design 
of the landing gear is realized wholly considering uncer-
tainty of such factors as the locations of the retract actua-
tor, friction coefficients,outer wind rate,etc. Then the paper 
analyzes the functional reliability and parameter sensitivity 
of the Retraction-Extension System is analyzed through 
continuously calling ADAMS by VB program. The results 
show that the functional failure probability of the Retrac-
tion/Extension System is 1.662×10-6 and the locations of 
the retract actuator and friction coefficients play much larg-
er negative roles than the outer wind rate in the functional 
performance of the Retraction-Extension System..

Keywords:  Landing gear  Forth moment meth-
od  Reliablity  Sensitivity    

起落架系统是飞机的关键部件之一，其工作性能直

接影响到飞机的起飞、着陆性能与飞行安全。据美国国

家运输安全委员会（NTSB）统计，1993~2003 年期间，各

类飞机因起落架系统故障引起的飞行事故占总事故数

的 15%，而其中因起落架收放系统故障引发的事故占到

23%[1]。因此深入开展起落架收放机构可靠性研究具有

重大意义。

起落架收放机构可靠性属于机构可靠性问题，而

由于机构可靠性问题涉及机构运动学、机构动力学、机

构精度学以及可靠性工程学等多个学科的相关理论，

使得机构可靠性问题成为机械可靠性问题中的难点和

薄弱环节 [2-3]。目前，国内主要通过可靠性计算程序调

用机构分析软件来解决复杂机构的可靠性问题。在这

方面，纪玉杰 [4] 等人用 Monte Calo 法可靠性计算程序

调用 ADAMS 计算了曲柄滑块的机构可靠性；同样利用

Monte Calo 法，王慧 [5] 等人通过调用 LMS Virtual. Lab 形

成了一套用于运动机构可靠性分析的仿真试验系统。

但是，一般而言复杂工程问题的失效概率都很低，因此

Monte Calo 法并不适用于面向工程的低失效概率可靠性

计算问题。张建国等人采用响应面法调用 ADAMS 计

算了飞机升降舵操纵机构的可靠性 [2]。但是，响应面法

只是采用低次多项式拟合机构响应的方法计算可靠性，

因此计算精度无法保证。

当随机变量不多时，四阶矩法对低失效概率问题计

算效率高且结果准确 [6]。因此，基于上述机构可靠性研

究方法，本文采用四阶矩法可靠性程序调用 ADAMS，综

合考虑了作动筒位置、摩擦系数、侧风载荷等不确定性

因素的影响，对起落架收放机构的功能可靠性与灵敏度

进行了分析，定量给出了起落架收放机构在作动装置的

驱动下完成收起功能的可靠度，并找出了影响其收起功

能的主要因素，从而为起落架收放机构的设计提供了科

学依据。

1  起落架收放机构动力学仿真分析

1.1  起落架虚拟样机的建立

本文研究起落架的平面运动简图如图 1 所示。起

落架收放机构的运动过程：收起时，起落架下位锁打开，

作动筒右下端注入液压油，拉起作动杆使起落架绕 A 点

的旋转副做收起运动，到达指定位置时，起落架上位锁

将其锁住；放下起落架时，上位锁打开，作动筒左上端注
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入液压油，伸出作动杆使起落架绕 A 点做放下运动，放

下到指定位置时起落架下位锁将起落架锁好。

在 Catia 中建立起落架的 CAD 模型，导入 Pro/E 中

输出 .xmt_txt 文件，最后导入 ADAMS 中。定义好质量、

惯性矩和运动约束后，建立起落架的虚拟样机模型。

1.2  收放机构的受力分析

起落架收放过程中要受到自身惯性力的作用，在

ADAMS 中定义了重力加速度和各部件的材料属性后，

仿真过程中惯性力会自动计算在内。起落架匀速运动

时，惯性力关于 A 点的力矩

                            Mg = GL sinα ,� （1）

其中，G 为起落架自身重力，L 为 BC 两点的距离，α 为

起落架收起角度。

至于摩擦力，本文在起落架的 A 点和 C 点处的旋

转副上定义了滚动摩擦，在作动筒与作动杆的平移副上

定义了滑动摩擦。

起落架在收放过程中还受到气动载荷的作用。起

落架的支柱等本身为圆柱体，受到的气动阻力很小，所

以这里只考虑机轮受到的气动阻力。而沿航向的气动

阻力被 A 处旋转副的支反力抵消，因此本文只考虑侧向

风载。假定起落架收起时遇到左侧风、放下时遇到右侧

风的不利情况，此时起落架所受的侧向风载（Y 轴正向

为正）为 [1，7]：

                     


Fy =

1
2 ρν0νzS cx

Fy = − 1
2 ρν0νzS cx

             ,� （2）

其中，ρ 为空气密度，v0 为飞机相对气流速度，vx 为侧风

速度，S 起落架机轮侧面积，c x 为气动阻力系数。c x 随

起落架收放位置不同而变化，但为简化分析过程，本文

将其取为常数。侧风力关于 A 点的力矩 :

                            My = FyL cosα 。� （3）

根据某起落架的设计要求，用 ADAMS 中的 Step（）

函数为起落架添加速度驱动（motion），以近似模拟起落

架在液压系统的驱动下收起和放下的过程：起落架 10s

完成收起过程，且绕 A 点旋转 90o 到达指定位置时速度

减为零；然后在指定位置停留 3s，以模拟上位锁将起落

架锁住后的过程；13s 开始放下，与收起过程类似。为满

足这种运动形式，作动筒必须提供驱动力，则驱动力矩

                                Ma = Fam ，� （4）

其中，Fa 为作动筒驱动力，m 为驱动力关于 A 点的力臂。

1.3  动力学仿真结果与分析

在 ADAMS 中进行动力学仿真，得到收放过程中起

落架作动筒的驱动力相对于起落架收放角度的变化曲

线，如图 2 所示。

可以看到，在相同的条件下，起落架收起所需的驱

动力远大于放下过程的驱动力，这是因为收起过程中需

要克服起落架自身的重力。另外，驱动力在收起过程中

不断增大、放下过程中不断减小。这是因为：收起过程

中随着收放角度 α 不断增大，驱动力的力臂不断减小

而惯性力的力臂不断增大；放下过程中惯性力的力臂

不断减小，同时侧向风力的力矩不断增大，当惯性力的

力矩小于侧风力的力矩与摩擦力矩的和时，驱动力出现

负值，如图所示，放下过程中 Angle=5o 时，驱动力出现负

值。由此可见，本文仿真的结果与实际情况相符。

2  可靠性分析

起落架的收起和放下过程是在液压系统的驱动下

完成的。由图 2 可知，起落架收起过程中液压系统的负

载要远远大于放下过程的负载。可以说，在相同的条件

下起落架能够收起，就一定能放下。因此，本文只对起

落架收起功能的可靠性进行分析。

2.1  失效模式

起落架设计时要求飞机在飞行速度大于 250km/h

时的飞行中能够收起，这样可以大大降低飞机的迎风阻

力，改善气动性能以及飞行性能 [8]。基于此，定义起落
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图1  飞机起落架虚拟样机模型

Fig.1  Virtual prototype of landing gear system
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图2  驱动力随起落架收放角度的变化曲线

Fig.2  Change of driving force with movement angle of landing gear 
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架收起功能可靠性的功能函数为：

                        g = Fmax − FL max ，� （5）

其中，F max 为起落架液压系统在调定的工作压力下，压

力油对液压缸活塞杆的最大推力；FLmax 为起落架作动筒

位置的最大驱动力，即起落架系统的最大负载力。负载

压力如果大于液压系统调定的工作压力，将使液压系统

中调速阀的液压油流量迅速减小为零，从而使起落架运

动速度减为零，起落架将不能完成收起功能。

本文选用如图 3 所示的液压缸，其中，D、d 分别为

液压缸活塞直径和活塞杆直径，液压缸有杆腔进油、无

杆腔出油拉动起落架收起。根据起落架动力学仿真结

果，起落架收起过程中的最大负载力为 55.93kN。根据

文献 [9] 中对飞机液压系统压力级别的规定，选取收放

机构系统工作压力 pn=21MPa。

根据起落架液压系统液压缸设计规范 [10]，有：

                    D =


4FL max

πpvη
+ d2 ，� （6）

其中 η 为液压缸的机械效率，这里取 0.95，p v 作动筒有

效工作压力，一般取 p v=0.9p n。液压缸的速度比与液压

缸尺寸的关系为：

                         d = D


1 − ϕ−1 ，� （7）

其中 φ 为液压缸正反行程的速度比。根据《飞机设计

手册》中对速度比与工作压力的关系的规定，选取 φ=2。

联立公式（6）、（7），可以算出 D 和 d。经过计算，本文取

D=89mm，d=63mm。

当液压缸的输入压力 P1 等于液压系统的工作压力

P n 时，压力油对活塞杆的推力达到最大，并且起落架收

起过程中液压系统一般是无背压的，即出口端压力 P2= 

0。此时有：

                      Fmax =
π
4

(D2 − d2)Pnη ，� （8）

将 上 面 设 计 的 液 压 缸 的 数 据 带 入 式（8）可 以 得 到 

Fmax=61.1079kN。

如此，起落架收起功能可靠性的功能函数为：

                       g = 61.1079 − FL max ，� （9）

单位是 kN。

2.2  收放机构的参数化

如图 1 所示，起落架作动筒的B 点要与机身连接。由

于装配误差，B 点的位置存在不确定性。B 点的位置将会

直接影响到作动筒驱动力的方向，因此将B 点的坐标设为

随机变量。利用 ADAMS 中的位置和方向函数，本文实现

了 B 点位置的参数化：随着B 点位置的变化，作动筒、作

动推杆、连接销轴三个部件的几何模型以及它们之间的运

动副和速度驱动也跟着变化到合理的位置。利用 ADAMS

强大的参数化设计功能，将摩擦系数、侧风速度设为设计

变量，本文也实现摩擦力和侧风载荷的参数化。

选取的随机变量如表 1 所示，各变量的意义依次为：

B 点 X 坐标、B 点 Y 坐标、B 点 Z 坐标、A 点旋转副的

摩擦系数、C 点旋转副的摩擦系数、侧风速度 vx。

2.3  可靠性计算方法

起落架收放机构属于机构可靠性问题，机构可靠性

问题又是众多可靠性问题中的难点。本文采用 VB 编

制的主程序不断调用 ADAMS 的方法来计算起落架功

能的可靠性。主程序算法采用四阶矩法。

四阶矩法主要是利用数值积分法来近似计算功

能函数的前四阶矩，然后由功能函数的各阶矩来近

似 失 效 概 率。 设 随 机 变 量 x = (x1, x2, · · · , x6)T 的 联

合 概 率 密 度 函 数 为 f x（x），则 机 构 响 应 的 功 能 函 数

g = g(x) = g(x1, x2, · · · , x6) 的概率矩可由以下公式计

算 [6]：

             



µg =


g(x) fX(x)dx
σ2

g =
 

g(x) − µg
2) fX(x)dx

αk
kg =

 
g(x) − µg

k) fX(x)dx
，� （10）

式中，αkg 表示结构响应的 k 阶无量纲中心矩，并且定

变量 分布类型 均值 标准差

locX/mm 正态分布 -605.1 2

locY/mm 正态分布 -1226.48 2

locZ/mm 正态分布 1085.78 2

Fric1 正态分布 0.065 0.00217

Fric2 正态分布 0.065 0.00217

侧风速度 /（m.s-1） 正态分布 15 2

表1  随机变量的设置

图3  收放机构液压缸模型

Fig.3  Cylinder diagram of Retraction-Extension System

V
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义 a1g （或 μg）、a2g（或 бg）、 a3g、a4g 分别表示功能函数的

均值、标准差、偏度和峰度。则基于四阶矩法的可靠度

指标：

         β4M =
3(α4g − 1)β2M + α3g(β2

2M − 1)
(5α2

3g − 9α4g + 9)(1 − α4g)
，� （11）

其中，β2M 为基于前两阶矩的可靠度指标，且有 :

                        β2M =
µg

σg
=

α1g

α2g
。� （12）

相应地考虑前四阶矩的失效概率

                     Pf ≈ Pf 4M = φ(−β4M) 。� （13）

可靠性灵敏度的求法是利用链式求导法则，将失效

概率对分布参数的导数转换成功能函数的前四阶矩对

分布参数的导数 [10]：

∂Pf

∂θ(k)
xi

=
∂Pf

∂β4M

∂β4M

∂θ(k)
xi

=
∂Pf

∂β4M
[
∂β4M

∂β2M
(
∂β2M

∂ug

∂ug

∂θ(k)
xi

+
∂β2M

∂σg

∂σg

∂θ(k)
xi

)

+
∂β4M

∂a3g

∂a3g

∂θ(k)
xi

+
∂β4M

∂a4g

∂a4g

∂θ(k)
xi

] ,

� （14）

其中，θ(k)
xi

(i = 1, 2, ..., 6; k = 1, 2, ...,mi) 是基本随机变量

x = {x1, x2, ..., x6} 的分布参数，mi 为第 i 个随机变量 xi

的分布参数的总个数。经常会用到的分布参数有均值

和标准差。

为了消除基本变量量纲对可靠性灵敏度的影响，并

比较不同分布参数对失效概率的影响，需要对计算的灵

敏度结果进行无量纲处理。本文采用 Wu Y-T 提出的

无量纲灵敏度系数公式进行灵敏度的无量纲化 [11]：

       S
θ
(k)
xi
=

∂Pf /Pf

∂θ(k)
xi
/σxi

=
∂Pf

∂θ(k)
xi

×
σxi

P f
,� （15）

其中，σxi为随机变量 xi 的标准差。

2.4  可靠性分析与结果讨论

用 VB 编制可靠性计算程序，调用 ADAMS 进行可

靠性分析。经计算，得出起落架的收起功能的失效概率

Pf = 1.662 × 10−6 ，各随机变量经过无量纲处理后的均

值和标准差灵敏度如表 2 所示。

从可靠度分析结果来看，起落架收起功能的失效概

率在 10-6 量级上，这说明起落架收放机构在动力操作下

能够满足收起功能的设计要求，又因为放下过程中起落

架重力作正功，因此起落架也一定能满足放下的功能要

求。综上所述，本起落架收放机构的设计是符合要求的。

从灵敏度分析结果来看，B 点的坐标尤其是 Z 坐标

的均值和标准差对起落架收起功能可靠性的影响最大

的。这是因为 B 点 Z 坐标的改变将直接引起液压驱动

力关于 A 点处旋转副的力臂的大小。因此，起落架设计

时应该保证作动筒处于最佳的位置和方向；同时应该提

高装配工艺，降低作动筒与机身的装配误差。另外，由

于 C 点处的旋转副承力较大，且销轴半径较大，导致 C
点位置的摩擦力对起落架收放功能可靠性影响也较大，

因此应该对起落架承力较大的连接副作好润滑。相对

而言，外界风载对起落架收起功能的可靠性影响较小，

这是因为随着收起角度的不断增加，侧向风载对起落架

的作用力矩在不断减小，因此起落架设计时可以不必将

风载考虑地过于精细。

3  结论

（1）在 ADAMS 中建立了某飞机起落架的虚拟样机

模型，通过多体动力学仿真分析，得到了起落架收放过

程中作动筒驱动力的变化曲线，并对结果进行了分析。

（2）考虑了装配误差、摩擦力、侧向风载的不确定

性，建立了起落架收放机构的参数化模型，并用 VB 编

制的可靠性计算程序调用 ADAMS 对起落架的收放机

构的功能可靠性进行了分析。

（3）起落架收起功能的失效概率 Pf = 1.662 × 10−6 ，

表明该起落架收放机构在动力操作下能够完成收起和

放下的功能；从灵敏度分析结果来看，对起落架收放机

构功能可靠性影响较大的是作动筒的位置和方向、连接

销轴位置处的摩擦力，而外界风速的影响较小。
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随机变量 均值灵敏度 标准差灵敏度

locZ -2.95 10.7

locY -1.83 4.72

locX -1.27 2.24

Fric2 1.38×10-1 2.51×10-2

Fric1 7.46×10-2 7.32×10-3

airVelocity -5.24×10-4 2.92×10-5

表2  均值和标准差灵敏度
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件，使用户具有良好的 Windows 开发环境。

对数据采集板卡编程使用的方式主要有以下 3 种：

软件触发方式、中断方式、DMA（Direct Memory Access） 

方式。软件触发方式采用系统提供的时钟，通过对寄存

器的查询来实现数据采集，其采集速度较慢，多用于低

速数据采集场合；

中断传输方式需要编写中断服务程序（ISR），将板

卡上的数据传输到预先定义好的内存变量中，每次 A/D 

转换结束后，产生一个硬件中断，然后由中断服务程序

（ISR）完成数据传输；DMA 数据传输方式，应用比较复

杂，但由于不需要 CPU 的参与，DMA 方式特别适合应

用于大量数据的高速采集。由于检测设备处理的数据

量巨大，故采用 DMA 数据采集方式。

系统首先初始化采集卡并分配系统内存用于数据

的传输、存储。开始数据采集后系统不断查询板卡上的

FIFO（先入先出缓存），当 FIFO 数据半满或全满时一次

性转移存储全部数据。其传输的流程图如图 6 所示。

3   结论

通过 VC++ 开发的基于 PMAC 控制器的多轴联动

数控检测系统，系统工作稳定，响应时间短，可移植性

强。该程序具有良好的 Windows 应用程序风格，使用方

便，操作简单，目前该数控系统已经在复合材料检测上

得到了良好的应用。
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图6   DMA传输流程图

Fig.6   Flow chart of DMA
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（3）机器人末端执行器调姿不需要设置专门的旋

转轴，结构简单，自重轻，可实现机器人的轻量化设计。
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