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舰载飞机着舰撞击载荷实测技术研究

汪文君
(中国飞行试验研究院飞机飞行试验技术研究所,西安,710089)

摘要 针对国内飞机起落架载荷测量中普遍存在的静标动测问题,从理论和机理上分析了静标定的应变法

实测动态载荷存在问题的原因。同时,考虑到舰载飞机因定点着舰方式遭受严重的动态载荷,重点研究了舰

载飞机着舰撞击载荷的静标动测问题。通过动态落震试验模拟飞机着舰过程,根据测力平台的实测载荷分

析,获取了应变法实测载荷精度受动态影响的程度,提出一种改进的惯性修正方法,即:通过落震试验数据辨

识质量矩阵,通过辨识的质量矩阵和实测加速度修正应变法的实测载荷。试验结果表明,改进的惯性修正方

法进一步提高了垂向载荷的测量精度,显著提高了航向和侧向载荷的实测精度。
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Abstract The
 

common
 

problem
 

of
 

static
 

calibration
 

and
 

dynamic
 

measurement
 

remaining
 

in
 

domestic
 

air-
craft

 

landing
 

gear
 

load
 

measurement,
 

the
 

causes
 

of
 

static
 

calibration
 

in
 

dynamic
 

load
 

measurement
 

by
 

strain
 

method
 

are
 

analyzed
 

theoretically
 

and
 

mechanically.
 

At
 

the
 

same
 

time,
 

the
 

focuses,
 

in
 

consideration
 

of
 

carrier
 

based
 

aircraft
 

being
 

subjected
 

to
 

severe
 

dynamic
 

loads
 

due
 

to
 

fixed
 

point
 

landing,
 

is
 

on
 

the
 

static
 

and
 

dynamic
 

measurement
 

of
 

impact
 

loads
 

on
 

carrier
 

based
 

aircraft
 

landing.
 

By
 

simulating
 

the
 

process
 

of
 

aircraft
 

landing
 

through
 

dynamic
 

drop
 

tests
 

and
 

analyzing
 

the
 

measured
 

load
 

on
 

the
 

force
 

measuring
 

plat-
form,

 

the
 

degree
 

of
 

influence
 

of
 

dynamic
 

load
 

on
 

the
 

accuracy
 

of
 

strain
 

method
 

measurement
 

is
 

obtained,
 

and
 

an
 

improved
 

inertia
 

correction
 

method
 

is
 

proposed.
 

The
 

identification
 

of
 

the
 

mass
 

matrix
 

is
 

done
 

by
 

the
 

drop
 

test
 

data,
 

and
 

the
 

correction
 

of
 

the
 

measured
 

load
 

is
 

made
 

by
 

the
 

strain
 

method
 

through
 

the
 

identified
 

mass
 

matrix
 

and
 

measured
 

acceleration.
 

The
 

experimental
 

results
 

show
 

that
 

the
 

improved
 

inertia
 

correc-
tion

 

method
 

further
 

improves
 

the
 

measurement
 

accuracy
 

of
 

vertical
 

loads
 

and
 

significantly
 

improves
 

the
 

measurement
 

accuracy
 

of
 

heading
 

and
 

lateral
 

loads.
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  飞行载荷实测是在真实的飞行环境下测量飞机 结构所承受载荷,不仅可为飞机定型提供重要凭证,



还可为飞机设计或后续的疲劳载荷谱编制提供关键

数据[1]。应变法[2-3]是飞机起落架结构中常使用的

载荷实测方法,它由NACA提出,后经 Hovell等发

展[4],Jebaceke等通过和计算值以及静强度试验结

果的比较,验证应变法测载结果的正确性,现已广泛

地应用于各种飞机飞行载荷的测量[5]。
应变法的本质是通过地面标定的应变计计量飞

行中的载荷,地面标定的载荷应尽可能与实际飞行

中的受载保持一致,两者不一致将会影响载荷实测

精度。目前,起落架地面标定应变计的方法有两种:
一种是受俄罗斯起落架载荷标定方法的启示,刘克

格等在飞机真实停放状态下对起落架进行载荷标

定,简称“联机标定法”[6];另一种是杨全伟等为解决

联机标定所面临的飞机约束困难、载荷难以加大问

题,将起落架从飞机上拆下、安装在专用的地面试验

台架上进行载荷标定,简称“脱机载荷标定法”,并用

到了舰载飞机滑跃起飞的载荷实测[7]。其后,蒋启

登为解决舰载飞机支柱式起落架应变的低灵敏度、
高耦合度和强非线性等问题[8],谢帅、汤阿妮等为解

决多轮多支柱起落架的载荷分配难题,所采用的标

定方法均为脱机载荷标定方法[9-10]。赵燕、何发东

等分别将遗传算法和神经网络引入了测载模型建模

中,建模所用数据均为静标定数据[11-13]。无论联机

标定还是脱机标定,标定过程都是缓慢加载,均属于

静标定,所建立的载荷方程均为静态受载下的载荷

和结构应变之间的关系。此时,地面标定试验与飞

机起飞、刹车、转弯等准静态下的起落架受载基本一

致,载荷实测精度较高。但将基于地面静标定的应

变计用于着陆、着舰撞击等动态载荷测量时,将面临

的地面标定和飞机实际受载不一致的问题,导致飞

行载荷实测精度下降,此类问题简称“静标动测问

题”。与陆基飞机拉飘着陆[14-15]不同,舰载飞机一

般按固定下滑角撞向舰面[16-18],着舰下沉速度要比

陆基飞机大得多,引发撞击式着舰,飞机结构遭受严

重的动态载荷。如果采用之前的联机标定法或脱机

标定法进行静标定,将面临更加严重的“静标动测问

题”。此时,着舰载荷的实测精度将受影响,但具体

有多大影响国内未见相关公开的研究文献。程卫真

等对机载航炮、武器外挂等小部件进行了动态标定、
动态载荷识别[19],但像起落架这种大部件的、针对

飞 行 载 荷 实 测 的 动 态 试 验 并 未 开 展。国 外

William
 

T进行了陆基飞机起落架的静标动测问题

研究,认为静标定的载荷方程需经过动态验证,动态

验证好的方程才能用于载荷实测。但如果动态影响

严重,没有动态验证好的方程,怎么进行处理或修

正,目前可参考的文献很少。

针对以上问题,借助某舰载飞机验证试飞关键

技术攻关项目,笔者在国内首次深入开展舰载飞机

着舰撞击载荷实测技术研究,基于落震平台进行了

舰载飞机的着舰模拟,解决了起落架大部件级的组

合动态载荷的激励问题,并基于着舰载荷的特点和

动态落震数据提出一种改进惯性修正法,提供了一

种便于工程实用、可快速进行着舰载荷修正的方法,
经地面试验和飞行试验验证,提高了着舰撞击载荷

的实测精度。

1 应变法的动态适用性问题

1.1 应变法

应变法是通过静态载荷校准试验下的载荷和应

变数据,基于静态测载模型进行线性回归,获取飞行

实测用的载荷方程。静态测载模型见式(1),线性回

归公式见式(2),将标定试验记录的载荷和应变数据

代入式(2)即获得载荷方程系数。

Kε=F (1)
 

K=FεT(εεT)-1
 

(2)
式中:K 为结构的刚度矩阵,也被称为载荷方程的

系数;ε 为结构的应变;F 为结构承受的外力,此处

为静标定试验时施加的校准载荷。
飞行时,将实测应变代入静态测载模型式(1),

即获得实测的飞行载荷F。
可以看出,应变法不论是从测载原理和模型的

角度,还是从标定试验方法、建模方法来看,静态受

载是其前提假设。当结构承受动态载荷时,引起的

结构响应不仅仅是结构的应变响应,还引起结构的

运动速度和加速度,结构承受的动态载荷与结构应

变之间的关系是否还如式(1)所描述,是否还能基于

式(1)建立两者之间的关系,是需要研究的。

1.2 动态适用性问题

飞机结构在动态载荷作用下的结构响应可用动

力学方程描述。起落架主体结构由外筒、活塞杆和

轮轴组成的类连续梁结构,外力集中作用于起落架

轮胎与地面接触处,参考应变/应力模态分析理

论[20-21],传统以位移为基础变量的动力学方程可转

化成以应变为基础变量的动力学方程:

Mε
..

+Cε
.

+Kε=F (3)
式中:M、C、K 分别为结构的广义质量、阻尼和刚度

矩阵;ε、ε
.
、ε
..

分别为结构的应变、应变的速度和加速

度;F为结构承受的外力。
本文中式(3)被称为动态测载模型,与静态测载

模型式(1)相对应。对比动态和静态测载模型,可以
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得出:

1)基于静标定的应变法适用于准静态载荷测量

当采用静态校准的方法对起落架进行标定时,结

构上ε
.

=0、ε
..

=0。此时,通过对载荷和应变进行线性

回归,获取的是结构的刚度矩阵K。飞行实测时,将
实测应变带入式(1)时,实际上只获得了结构的弹性

力Kε,并不是外载荷F,即不是结构实际受到的外

力。所以,通过静标定法获得的载荷方程实测准静态

载荷(ε
.
≈0、ε

..
≈0)时,是没有问题的,此时:

F≈Kε (4)

2)应变法用于动态载荷测量需评估速度和加速

度项的影响

当结构承受的不是准静态载荷,载荷与应变之

间的关系不在满足静态测量模型。此时,需要评估

加速度项Mε
..

和速度项Cε
.
对测量精度带来的影响,

当测载精度不在可接受的范围,需考虑适当的修正

方法或动态测载方法。对于起落架着舰撞击过程,
结构上的速度和加速度项不可忽略,即结构的惯性

力和阻尼力不可忽略。此时,采用静标定法获得的

载荷方程,能多大程度准确测量出起落架结构所受

外载荷,是需要经过验证的。

2 动态试验验证

2.1 模拟着舰的动态试验

试验方法为动态落震试验,试验设备是立柱式

落震试验台[22],如图1所示。试验时,将起落架提

升到所要求的高度后投放,起落架机轮将撞击下方

的测力平台表面。

#	��1

+.K


2

C:�

#��


 

图1 立柱式落震试验台

为更好模拟舰载飞机着舰过程,在下沉速度、啮
合速度和飞机姿态3个方面进行了模拟,具体如下:

2.1.1 下沉速度

下沉速度是飞机相对航母的垂向速度。当模拟

着舰下沉速度时,一方面需要考虑舰载飞机定点着

陆方式下,下沉速度比陆基飞机大很多,通常是陆基

飞机下沉速度的2倍以上;另一方面也要考虑到,进
行动态验证的起落架是从正在飞行鉴定的飞机上拆

下,为不影响后续飞行鉴定任务,下沉速度不能达到

限制值。
为协调以上两者的矛盾,同时考虑到舰载飞机

强度和刚度规范中规定,飞行鉴定可用3次不小于

80%的最大使用下沉速度进行等效考核[23]。本次

试验中,下沉速度确定为最大使用下沉速度的60%
和80%,对应的投放高度按式(5)确定:

h=
vz

2

2g
(5)

式中:h 为起落架的投放高度;vz 为下沉速度;g 为

重力加速度。

2.1.2 啮合速度

啮合速度[24-26]是挂拦阻索时,飞机相对航母的

水平速度。啮合速度和下沉速度点共同影响飞机的

航向载荷。本次试验中,啮合速度为飞机的最大啮

合速度。
落震试验时,在起落架触底前利用机轮带转设

备预先反向转动起落架机轮,以达到最大啮合速度

所要求的转速。

2.1.3 飞机姿态

着舰过程中,舰载飞机或多或少都带着不同的

俯仰姿态和滚转姿态着舰,此时飞机起落架将面临

着垂向、航向和侧向载荷的组合载荷。
目前,国内所采用的立柱式落震试验主要针对

起落架内部缓冲器调参的目的设计,主要验证起落

架的缓冲性能,并考虑航向载荷对缓冲器缓冲性能

的影响,难以模拟飞机真实着陆过程的垂向、航向和

侧向的组合受载情况。
为了更真实模拟着舰撞击受载情况,设计通过

起落架在落震台架上的不同安装角,以实现带俯仰

角和滚转角的落震试验,如图2所示,以激励出起落

架的垂向、航向和侧向载荷。本次试验中,航向姿态

角和滚转姿态角均为3°。

(a)俯仰姿态  
 

(b)滚转姿态

图2 航向和侧向载荷激励的实现方法
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通过以上3项模拟,将能更真实模拟着舰撞击

受载情况,有模拟出起落架的垂向、航向和侧向载荷

的组合受载。
落震试验时,同时通过起落架结构上经过静标

定的应变计和机轮下方的测力平台实测撞击载荷。
对比分析测力平台和应变计实测载荷,分析应变计

实测载荷精度受动态载荷的影响。

2.2 验证结果

为更好地说明动态验证结果,对本文中所采用

坐标系和载荷进行定义。所采用的是起落架局部体

轴坐标系,坐标系固连在起落架上,其中:坐标原点

为起落架轮胎接地点的形心;Z 轴与缓冲支柱的轴

线平行,指向上方为正;X 轴与飞机对称面平行且

垂直于Z 轴,指向负航线为正;Y 轴垂直于X 轴和

Z 轴,且满足右手法则。载荷所采用的定义为:P 表

示应变法实测载荷;F 表示落震测力平台实测的轮

胎接地点载荷。
因静标定试验是基于起落架局部体轴坐标系进

行的,所以应变实测的载荷,就是起落架局部体轴坐

标系的载荷。将实测的应变数据,代入应变法的载

荷方程,获得的垂向、航向和侧向载荷分别用“PZ、

PX、PY”表示。但落震测力平台安装于地面,实测

的是地面坐标系下的载荷,需要将实测载荷投影至

起落架局部体轴坐标系。落震平台实测载荷投影至

起落架体轴局部坐标系的垂向、航向和侧向载荷分

别用“FZ、FX、FY”表示。

最大使用下沉速度的80%、最大啮合速度、俯
仰角和滚转角3°的动态落震试验下,应变法实测载

荷与落震测力平台实测载荷的对比如图3~5所示,
图中以垂向载荷为基准对所有载荷进行了归一化处

理。应变法实测载荷的误差如表1所示。表中及后

续文中,应变法实测载荷的误差都是以落震测力平

台实测载荷为基准,按式(6)计算得到:

Δi=|
Pi_max-Fi_max

Fi_max
|×100% (6)

式中:
 

i为载荷分量;Δi 为应变法实测i方向载荷

的误差;Pi_max 为应变法实测i方向载荷的最大值;

Fi_max 为落震平台实测载荷在i方向投影的最大值。

从图3~5和表1中可以看出:应变法实测的载

荷中,垂向载荷的整体变化趋势吻合较好,在最大载

荷处的实测误差为3.4%,实测精度较高;航向载荷

的整体变化趋势一致,在最大载荷的实测误差为

17.9%;侧向载荷的整体变化趋势一致,在最大载荷

处的差异的实测误差为19.8%。
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图3 应变法和落震平台实测垂向载荷对比
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图4 应变法和落震平台实测航向载荷对比
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图5 应变法和落震平台实测侧向载荷对比

表1 典型状态应变法实测误差 %

测量

方法

试验

状态

实测误差

垂向

载荷

航向

载荷

侧向

载荷

应变法
实测

60 3.2 16.8 17.1
80 3.4 17.9 19.8

  通过本文“第1.2节
 

动态适应性问题”的分析

可知,落震平台实测载荷和应变法实测载荷的差异

是由结构的加速度项和速度项引起的,两者分别对

应结构的惯性力和阻尼力。应变法实测的垂向载荷

测量精度高,说明垂向的惯性力和阻尼力影响较小,

这很有可能是因为垂向载荷有缓冲器和轮胎两级缓

冲,减缓了着舰撞击过程的动态效应,特别是缓冲器

的减缓功能优异。应变法实测的航向、侧向载荷测

量精度没达到理想效果,说明航向、侧向的惯性力和

阻尼力影响不可忽略,这很有可能是因为航向、侧向

载荷只有轮胎进行缓冲,缓冲效果有限,整体动态效

应明显,此时惯性力和阻尼力对应变法实测结果的

影响不可忽略。

通过上述分析可知,基于静标定的应变法实测
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着舰撞击载荷,垂向载荷实测精度较高,而航向和侧

向载荷实测精度受动态影响不可忽略,需要进一步

改善。

3 测载精度改进

3.1 改进的惯性修正法

飞机结构在着舰等动态载荷作用下的结构响应

可用动力学方程描述。从动力学方程中可以看出:

对于动态受载过程,外力会在结构中产生惯性力、阻
尼力和弹性力。从数量等量的角度看,也可以说外

力由3部分组成,分别是惯性力、阻尼力和弹性力。

实际工程案列中,惯性力、阻尼力和弹性力每部

分所占比例是不同的。对于飞机着舰撞击过程,通
过本文2.1节内容可知,外力中弹性力是占主要成

分,但惯性力、阻尼力的影响又不可忽略,特别是对

起落架航向力和侧向力的影响。

对于惯性力,结构中的质量分布是重点考虑因

素。对于起落架结构来说,支柱类似悬臂梁,机轮类

似集中质量。机轮安装在支柱下端的轮轴上,由轮

毂、轴承、轮胎和刹车装置组成,构成了典型的集中

质量,再加之位于悬臂梁的末端,导致惯性力中机轮

的惯性力占主导位置。当重点考虑起落架下部质量

(机轮、活塞杆和防扭臂等)的惯性力时,同时通过轮

轴中心附近的加速度传感器实测出下部质量的加速

度,此时式(3)可以转化为:

F≈MLoaLo+Cε
.

+Kε
 

(7)

式中:下标“Lo”表示起落架下部的意思。

另外对于阻尼力,起落架是个复杂机构,起飞后

和着陆前需要进行收放,起落架与机身连接处、起落

架内部各构件之间要么通过轴承、要么通过转轴连

接。对于轴承和转轴,阻尼力影响可能相对较小。

当阻尼力可以忽略时,式(7)变成:

F≈MLoaLo+Kε
 

(8)

当然,以上分析忽略很多影响小的因素,具体效

果需要根据修正结果的好坏进行评定。

为了验证以上分析,也为了提高载荷实测精度,

对式(8)的惯性修正法进行了改进。与以往的惯性

修正法不同,改进的原因主要是考虑了现实的因素:

振动传感器安装位置与理论要求的重心位置不符。

振动传感器安装过程中,机轮轴外部被轴承、轮毂、

机轮组件及其构成的封闭空间占据,机轮轴内部空

间狭小且被机轮降温的电机占据,导致机轮轴中心

的内、外部均无法安装传感器,通常会在机轮轴和活

塞杆连接处找个合适位置安装。这样会导致惯性修

正的质量矩阵和加速度矩阵不匹配。

为了解决上述问题,质量矩阵用参数辨识的方

法获得,参数辨识公式通过对式(8)进行求逆运算获

得,详见式(9)。参数辨识的数据来源于本文2.2节

的动态验证试验数据。

MLo=(F-Kε)aLo
T(aLoaLo

T)-1
 

(9)

式中:F=[FZ FX FY]T,FZ
 、FX

 、FY 是通过落

震平台实测的垂向、航向和侧向载荷;
 

Kε=[PZ 

PX PY]T,PZ、PX
 、PY 是通过应变法实测的垂向、

航向和侧向载荷;aLo 为实测起落架下部轮轴附近

加速度。

3.2 修正结果

将3.1节动态验证试验中,落震平台的实测载

荷、应变法的实测载荷和实测轮轴附近加速度代入

式(9),获得惯性修正用的质量矩阵。落震平台的实

测载荷和应变法的实测载荷见2.2节的图3~5,实
测轮轴附近加速度响应如图6所示,其中:NZN、

NXN 和NYN 分别是轮轴附近实测的Z 向、X 向和

Y 向的加速度。从图中可以看出,垂向 NZN 超过

25g,航向
 

NXN 近20g,侧向超过10g,与实测着舰

过程中的振动加速度大小基本差不多,说明前述的

着舰模拟是接近真实情况的。
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图6 加速度实测响应

基于辨识的质量矩阵,按式(8)进行惯性修正,

80%最大使用下沉速度下的修正结果如图7~9所

示,图中:PZD、PXD、PYD 分别是对应变法实测结果

进行惯性修正后的垂向、航向和侧向载荷。惯性修

正前后的误差见表2,表中试验状态分别是指60%
和80%最大使用下沉速度。从图中和表中可见,惯
性修正后的载荷与落震平台实测载荷的整体拟合趋

势更好,垂向、航向和侧向载荷的实测精度均有提

高;垂向载荷在精度较高的基础上进一步提高了测

量精度;航向载荷改善明显,实测精度明显提高;侧
向载荷的整体趋势有改进,实测精度也有改进。
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图7 垂向载荷
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图8 航向载荷
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图9 侧向载荷

表2 典型状态修正后的实测误差 %

测量

方法

试验

状态

实测误差

垂向

载荷

航向

载荷

侧向

载荷

改进的惯
性修正法

60 1.1 4.9 6.4
80 2.3 4.7 6.9

  通过修正结果可以看出,忽略阻尼力,重点考虑

下部质量的惯性力,通过改进的惯性修正可以获得

较好的修正结果。这说明着舰过程中,着舰撞击载

荷在起落架结构上产生的载荷主要由弹性力和惯性

力组成。

3.3 飞行实测应用

将舰载飞机定点着陆的飞行实测应变数据代入

静标定的载荷方程获得应变法实测载荷,对实测载

荷进行惯性修正获得的修正结果,两者对比如图10
所示。从图中可以看出,垂向载荷修正前后差异较

小,这是与地面动态验证结果一致的,说明静标定的

应变法实测垂向载荷精度较高。至于航向载荷和侧

向载荷,因飞行中起落架承受的载荷真值未知,两者

有一定差异时无法直接从数值上评价实测载荷,本

文探索从载荷变化规律的角度去评价航向载荷实测

结果。
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图10 定点着陆下的实测修正载荷

从2.2节中的图5可以看出,应变法实测的正、
负航向载荷相当,而落震测力平台实测的正、负航向

载荷差异较大,负航向载荷比正航向载荷大很多。
这是因为起落架的航向载荷主要是因为接地瞬间机

轮的转速从0变为与飞机速度相配的转速所产生,
此过程为“起转”,所产生的航向载荷为负航向;当机

轮转速与飞机速度相匹配时,外载荷会很小,结构会

在变形的弹性力作用下回弹,此过程为“回弹”,航向

外力很小,应变法实测的结构回弹力较大。从外力

角度看,起转过程外力很大,回弹外力很小。从图

10也可以看出,修正后的航向载荷起转过程比回弹

过程的外力大很多,这比未修正前的测量结果更符

合外载荷变化规律。

4 结语

基于静标定的应变法实测动态载荷的结果受结

构的惯性力和阻尼力影响,实际应用中要具体评估

惯性力和阻尼力影响的大小。对于飞机着舰过程,
目前主要采用基于静标定的应变法实测起落架撞击

载荷:垂向载荷实测精度较高;实测出了航向、侧向

载荷的主要成分,但精度受航向、侧向的惯性力和阻

尼力的影响不可忽略。考虑了加速度位置与结构重

心位置不一致的惯性修正法,提高了应变法实测着

舰撞击载荷的实测精度:垂向载荷实测精度进一步

提高;航向载荷实测结果趋势吻合更好,实测精度改

善明显;侧向载荷实测结果趋势吻合更好,载荷实测

精度有进一步改善空间,需进一步研究改进方法。
本文对舰载飞机起落架载荷实测中主要采用的

测载方法进行了验证总结,并提供了改进方法,是国

内舰载飞机着舰撞击载荷实测方法的最新进展。
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