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直接影响到起落架在飞机上布置位置的选取，飞机典型

使用中心包线如图1所示。

飞机使用重心包线的前限主要反映的是在飞机大重

量状态下，飞机起飞抬前轮时平尾的能力，并受此条限

制。飞机使用重心包线的后限通常是由飞机的稳定性决

定。对于采用放宽静稳定性技术的飞机，需要结合重心
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摘  要:
针对现代民用飞机设计特点，尤其是某些新技术的应用和飞机系列化发展的需求，在充分吸收和借鉴传统飞机概念设计阶段起

落架设计方法的基础上，从工程应用角度出发，总结并提出一套现代民用飞机概念设计阶段起落架接地点设计流程及方法。同

时，按照设计流程将影响起落架接地点设计的限制因素划分为适航安全、性能、结构、空间布置、运营等影响因素，明晰各限

制因素对设计产生的影响。
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[Abstract] According to the design characteristics of advanced civil jet aircraft, especially about application of some new 
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Meanwhile, following design steps, the restriction factors of landing gear touchdown point design are classified in safety, 
performance, structure, kinematics, operation, etc. Each restriction factor is clearly described in the paper.
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0 引言
飞机起落架的接地点设计是起落架布局设计的基

础，其直接影响到飞机地面、滑跑、起飞及着陆过程的

安全性和操纵性。

在传统的飞机设计过程中，起落架接地点的设计方

法和流程是十分成熟和有效的，对于主起落架一般是要

求飞机的防倒立角必需大于飞机的擦地角。但是随着航

空新技术的发展及其在航空领域的应用，会给传统飞机

设计的理念和方法带来一定的挑战。如越来越多的民用

飞机采用放宽静稳定技术、新型超临界机翼、翼下吊超

大涵道比发动机等，这些在给飞机带来气动效率、油

耗、噪声等收益的同时，也给飞机起落架的布置、接地

点的设计带来了新的挑战，即很难按照飞机防倒立角必

需大于飞机擦地角的原则来布置主起落架。

因此，本文在结合传统起落架接地点设计的基础

上，针对现代民机的设计特点，综合考虑飞机的重心使

用包线、飞机几何外形、结构布置、系列化发展等因

素，重点阐述飞机在概念设计阶段，起落架接地点设计

的思路和方法。

1 飞机使用重心包线
飞机使用重心包线是起落架接地点设计的基础，其

图1  飞机典型使用重心包线

MTW—Maximum Taxi Weight,最大滑行重量
OEW —Operational Empty Weight,使用空机重量
MAC—Mean Aerodynamic Chord,平均气动弦长
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通过计算分析的手段，将飞机腾空时的迎角θLOF作为输入

条件，其计算公式如下：

其中，αLOF为正常起飞时预期的最大迎角，VLOF为正常

腾空时空速，CLLOF为对应VLOF的升力系数，      为升力

线斜率。l1和l2参数如图2所示，分别表示主起落架全伸长

状态接地点与飞机尾擦点连线与停机状态地面线相交的两

段线长度。对于干线客机，飞机抬头率     一般取4°/s。

此外，还需要考虑飞机系列化发展的需求，给系列

化家族中的加长型飞机在起落架布置上留有必要的空

间。对于干线客机，基本型飞机最终确定的起降迎角一

般是在其起降需用迎角的基础上增加2°～4°，要视客舱

增加长度和机身后体修行的具体情况进行分析确定。

(2) 飞机结构设计限制

现代民用运输机大多采用高气动效率的超临界机

翼，其外形的一个显著特点是后缘部分收缩剧烈，这就

给下单翼布局形式飞机的主起落架收藏带来了较大的空

间限制。另外，采用较后的主起落架接地点，可能会出

现主起落架的转轴较长，主支柱后倾角较大，主起落架

转轴偏角较大等设计情况，这些都会造成主起落架重量

和寿命上的损失。所以在设计之初，要依据飞机的结构

特点，主起落架的接地点不能过于靠后。

(3) 翼下吊大涵道比发动机限制

现代民机的另外一个特点就是普遍采用油耗小、噪

声小的大涵道比喷气发动机，而随着民航业环保、节能

要求的提高，发动机会采用更大的涵道比，其对应的短

舱直径也有较大增加。目前下一代新研发的发动机涵

道比已经增大到12左右。为了满足短舱与地面的间隙

要求，就需要起落架有一定的长度来支撑飞机。对于

翼吊布局的飞机，其短舱与地面的最小间隙为458mm

（18in）。

(4) 地面维修高度限制

飞机机体表面设有许多检查、维护口盖，根据机场

图2  飞机侧视图

包线重点检查飞机的后翻限制。同时，重心前、后限还

直接影响到起落架的载荷分配。

飞机重心包线中的前、后重心包线的切角，主要是

考虑在大重量状态下，分别减小、限制飞机前起落架和

主起落架的载荷。

许多现代民机为了追求较小的配平阻力而采用了放

宽静稳定技术，其重心后限大大放宽，这就使得主起

落架接地点的位置也要随之后移，超出了传统设计中

50%～55%的布置范围。

此外，飞机在重心高度方向上的变化，对起落架接

地点的设计也有较大影响。对于常规翼吊布局形式的飞

机，在设计之初，重心在垂直方向上的极限位置一般可

认为是在客舱的地板高度。

2 起落架接地点参数设计
起落架接地点的设计要根据飞机的重量、重心包

线、几何外形、执行任务等来确定。在给定输入条件

后，要使得接地点的设计满足飞机结构、漂浮特性和使

用特性的需求。

2.1 起落架布局形式

现代民用航空运输飞机大多选用“前三点”式起落

架布局形式。与“后三点”式起落架布局形式相比，这

种布局形式可以使得飞机在地面状态时，客舱基本呈水

平状态，有利于改善驾驶员视界，减小起飞滑跑初期的

高阻力。由于主起落架在飞机重心之后，飞机在刹车、

地面操纵时具有很好的稳定性，同时在飞机着陆时，主

起落架会产生一个使飞机低头的力矩，帮助飞机减小着

陆攻角，有利于减小着陆场长。该种布局的缺点主要集

中在主起落架接地点的选取，即如何处理好在最大限度

满足各种使用特性的前起下，使得主起落架在收藏空

间、结构形式上合理、可行。

2.2 起落架接地点参数设计

起落架接地点的设计原则是在满足飞机使用安全性

的前提下，依据飞机的重量重心、几何外形等特征参

数，最大限度地满足飞机在滑跑、起飞和着陆阶段的使

用要求。同时，还要考虑飞机系列化发展的需求。

2.2.1 主起落架纵向接地点设计

(1) 飞机起降特性限制

主起落架纵向接地点参数包含接地点的纵向站位

（用%MAC表示）和接地点距飞机客舱地板高度的距

离。其参数的选取主要受到飞机起降所需求的迎角θ的

限制。为了满足飞机的正常起降要求，飞机的起飞迎角

要求不小于飞机的着陆迎角，对于干线飞机，一般在

8°～10°。同时，要重点考虑飞机单发起飞时的极限迎角

需求，一般是在正常起飞迎角的基础上增加1°左右。

在初始设计阶段，如果有足够的数据支持，也可以

（1）
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线长度。对于干线客机，飞机抬头率 dt
d 一般取 4°/s。 

 
图 2 飞机侧视图 

此外，还需要考虑飞机系列化发展的需求，给系列化家族中的加长型飞机在

起落架布置上留有必要的空间。对于干线客机，基本型飞机最终确定的起降迎角

一般是在其起降需用迎角的基础上增加 2°～4°，要视客舱增加长度和机身后体修

2.2.1 主起落架纵向接地点设计 

（1) 飞机起降特性限制 

主起落架纵向接地点参数包含接地点的纵向站位（用%MAC 表示）和接地

点距飞机客舱地板高度的距离。其参数的选取主要受到飞机起降所需求的迎角 θ

的限制。为了满足飞机的正常起降特性，飞机的起飞迎角要不小于飞机的着陆迎

角，对于干线飞机，一般在 8°～10°。同时，要重点考虑飞机单发起飞时的极限

迎角需求，一般是在正常起飞迎角的基础上增加 1°左右。 

在初始设计阶段，如果有足够的数据支持，也可以通过计算分析的手段，将

飞机腾空时的迎角 θLOF作为输入条件，其计算公式如下： 

)2( 21




d

dCLg
CLl

V
l

dt
d LOF

LOF
LOFLOF                   （1） 

其中 LOF 为正常起飞时预期的最大迎角， LOFV 为正常腾空时空速， LOFCL 为

对应 LOFV 的升力系数， d
dCL 为升力线斜率。 1l 和 2l 参数如图 2 所示，分别表

示主起落架全伸长状态接地点与飞机尾擦点连线与停机状态地面线相交的两段

线长度。对于干线客机，飞机抬头率 dt
d 一般取 4°/s。 

 
图 2 飞机侧视图 

此外，还需要考虑飞机系列化发展的需求，给系列化家族中的加长型飞机在

起落架布置上留有必要的空间。对于干线客机，基本型飞机最终确定的起降迎角

一般是在其起降需用迎角的基础上增加 2°～4°，要视客舱增加长度和机身后体修

2.2.1 主起落架纵向接地点设计 

（1) 飞机起降特性限制 

主起落架纵向接地点参数包含接地点的纵向站位（用%MAC 表示）和接地

点距飞机客舱地板高度的距离。其参数的选取主要受到飞机起降所需求的迎角 θ

的限制。为了满足飞机的正常起降特性，飞机的起飞迎角要不小于飞机的着陆迎

角，对于干线飞机，一般在 8°～10°。同时，要重点考虑飞机单发起飞时的极限

迎角需求，一般是在正常起飞迎角的基础上增加 1°左右。 

在初始设计阶段，如果有足够的数据支持，也可以通过计算分析的手段，将

飞机腾空时的迎角 θLOF作为输入条件，其计算公式如下： 

)2( 21




d

dCLg
CLl

V
l

dt
d LOF

LOF
LOFLOF                   （1） 

其中 LOF 为正常起飞时预期的最大迎角， LOFV 为正常腾空时空速， LOFCL 为

对应 LOFV 的升力系数， d
dCL 为升力线斜率。 1l 和 2l 参数如图 2 所示，分别表

示主起落架全伸长状态接地点与飞机尾擦点连线与停机状态地面线相交的两段

线长度。对于干线客机，飞机抬头率 dt
d 一般取 4°/s。 

 
图 2 飞机侧视图 

此外，还需要考虑飞机系列化发展的需求，给系列化家族中的加长型飞机在

起落架布置上留有必要的空间。对于干线客机，基本型飞机最终确定的起降迎角

一般是在其起降需用迎角的基础上增加 2°～4°，要视客舱增加长度和机身后体修

短舱离地最小间隙

主起落架
纵向接地点



58

根据机场的不同分类对飞机的几何参数进行限制，具体

限制如表1所示。

2.2.3 前起落架接地点设计

(1) 操纵稳定性限制

前起落架和主起落架的接地点构成一个平面，有效

地支撑住飞机的重量，当飞机的重心及主起接地点确定

现有的维修程序和维修设备的需要，同时考虑人机工效

学，需要对飞机的高度有一定的限制。

(5) 主起落架纵向接地点参数选取限制

基于上述分析，可以绘出主起落架纵向接地点参数

选取区域限制图，如图3所示。对于采用放宽静稳定技术

的飞机，其重心后限位置较后，在考虑加长型发展空间

的基础上，基本型飞机不可能在狭小的参数选择区域内

选取到防倒立角大于飞机擦地角的主起落架纵向接地点

位置，这也是现代民机主起落架布局设计的一大特点。

在可选域的参数选取中，要考虑在最严重的重量、

重心组合的情况下，使得选取参数对应的飞机防倒立角

能尽可能的比飞机运营过程中起降的最大迎角θ大。

2.2.2 主起落架横向接地点设计

主 起 落 架 横 向 接 地 点 即 表 示 飞 机 的 主 轮 距

（用%SPAN表示），其参数的选取也受到多重因素的制

约，如图4所示。

(1) 主起落架收藏空间的限制

在选取主起落架纵向接地点参数后，就需要开展主

起落架横向接地点的设计，即在飞机上进行合理的空间

布置，满足主起落架对收藏空间的需求。

在起落架收藏的概念设计中，需要考虑轮胎的膨

胀、膨胀轮胎与收藏路径上各种结构件的间隙等影响主

起落架收藏的主要因素。轮胎主要考虑充气膨胀间隙和

由转动引起的形变间隙，在名义轮胎尺寸的基础上，加

上这两部分间隙变化尺寸，构成起落架收藏设计中的

“协调用轮胎”尺寸。由于“协调轮胎”所考虑的膨胀

和转动形变间隙均为最小间隙，加之飞机后继机对特殊

机场适应性要求的需要，因此对于“协调用轮胎”在径

向方向与收藏路径上各种结构件的间隙就需要留有足够

的空间。

(2) 主起落架转轴结构布置空间限制

主起落架的展向位置设计被限制在机翼后部由后梁

和襟翼辅助梁所形成的“三角区”，如见图5所示，主起

落架过分的沿展向靠外布置，会过分挤压起落架转轴的

布置空间，给起落架转轴设计增大难度。其具体限制条

件可依据机翼后梁走向、机翼kink位置、主起落架接头

形式、襟翼舱布置空间、管线布置空间需求等确定，见

图4中条目2。

(3) 侧风与单发着陆限制

飞机在侧风或单发着陆的过程中，会带有一定的

滚转角Φ，一般在5°～8°。在主起落架横向接地点位置

选取时，就需要考虑由于飞机带滚转角着陆，发动机

短舱与地面之间的最小安全间隙，一般要大于152.4mm

（6in），见图4中条目3。

(4) 机场使用限制

飞机机场适应性所包含的内容很广，其中有一条是

图4  飞机正视图

主起落架横向
接地点参数选择区域

① 主起落架收藏空间限制边界

② 主起落架转轴结构布置空间限制边界

③ 侧风与单发着陆限制边界

④ 机场使用限制边界

④②③①

图3  主起落架纵向接地点参数选取区域限制图
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飞机擦地角为15°边界线

主起落架纵向
接地点参数选择区域

字母分类 机翼翼展 s 外侧主起落架轮胎轮距 l

A s<15 m l<4.5 m

B 15 m≤s<24 m 4.5 m≤l<6 m

C 24 m≤s<36 m 6 m≤l<9 m

D 36 m≤s<52 m 9 m≤l<14 m

E 52 m≤s<65 m 9 m≤l<14 m

F 65 m≤s<80 m 14 m≤l<16 m

表1  ICAO附件14卷Ⅰ按机场分类对飞机几何参数的限制
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间隙要求分别见表2和表3。

飞机180° 转弯半径的计算公式如下：

        

式中，b表示飞机的前主轮距， t表示飞机的主轮

距，β表示飞机前起落架的转弯操纵角，s1表示主起落架

图6  飞机地面180°度转弯

注1：表中所列的跑道宽度是此类机场跑道宽度的下限；

注2：对应数字分类1和2，精密进近跑道宽度不得小于30m。

表2 ICAO附件14卷Ⅰ机场跑道宽度要求

表3 ICAO附件14卷Ⅰ起落架距离跑道边界安全间隙要求

S1为主起落架双轮外侧间距
S2为前起落架双轮外侧间距

转动中心
飞机180

。
转弯半径R180

数字

分类

字母分类

A B C D E F

1 18 m 18 m 23 m

2 23 m 23 m 30 m

3 30 m 30 m 30 m 45 m

4 45 m 45 m 45 m 60 m

字母分类 安全间隙

A 1.5 m

B 2.25 m

C
3 m （飞机前主轮距b < 18 m ）

4.5 m （飞机前主轮距b≥18 m ）

D 4.5 m

E 4.5 m

F 4.5 m

表 3 ICAO 附件 14 卷Ⅰ起落架距离跑道边界安全间隙要求 

字母分类 安全间隙 

A 1.5 m 

B 2.25 m 

C 
3 m （飞机前主轮距 b < 18 m ） 

4.5 m （飞机前主轮距 b   18 m ） 

D 4.5 m 

E 4.5 m 

F 4.5 m 

 

飞机 180° 转弯半径的计算公式如下： 

)(2
1

sin2)90tan( 21180 ssbtbR          （2） 

其中 b 表示飞机的前主轮距，t 表示飞机的主轮距，β 表示飞机前起落架的

转弯操纵角，s1 表示主起落架外侧双轮间距，s2 表示前起落架外侧双轮间距。 

当选定最低跑道宽度和对应的安全间隙后，根据公式（2）计算出前起落架

转弯操纵角 β。一般情况下，还需要考虑轮胎的侧滑现象，即在求出的前起落架

转弯操纵角 β上加 3°～5°，该值以不大于 45°为宜。 

3 结论 

本文针对现代民机设计特点，在充分吸收和借鉴传统飞机概念设计阶段起落

架设计方法的基础上，从工程应用角度出发，提出一套现代民机概念设计阶段起

落架接地点设计流程及方法。同时，将影响起落架接地点设计的适航安全、性能、

结构、空间布置、运营等限制因素按照设计流程进行归类，明晰限制因素对设计

产生的影响。 
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（2）

后，需要合理的选取前起落架接地点的位置，以确保

飞机在侧风及地面转弯时的稳定性，一般用侧翻角Ψ表

示，如图5所示。对于民用飞机，该角度不应大于63°。

(2) 载荷分配限制

合理地选取前起落架的接地点位置，能较好地分配

起落架所承受的载荷。一般情况下，前起落架的载荷系

数为8%～15%，见图5。当前起落架接地点过于靠前，前

起落架的载荷较小，会使得飞机在小重量状态下，前轮

丧失部分或全部操纵性。相反，当前起落架接地点过于

靠后，前起落架的静态载荷较大，在刹车产生的附加载

荷作用下，很可能超过前起落架的设计强度。因此，需

要合理地安排前起落架接地点的位置。

(3) 结构设计考虑

起落架上的载荷需要传到飞机机身，为了减少飞机

重量，需要使载荷的传力路径最短，最合理的方式是在

靠近加强框的位置进行布置。

(4) 飞机停机角设计考虑

由于飞机在停机时其重量、重心会有不同的组合，

因此飞机的停机角是一个范围，目前民用飞机的停机角

范围是-1°～1°。可以根据停机时客舱地板水平或是有轻

微低头的需要来选择前起落架的长度。

2.3 飞机地面180°转弯检查

飞机起落架接地点确定后，在地面操纵时，除了要

满足之前所述的安全性、稳定性和操纵性要求之外，还

需要满足在预期的最低运营机场跑道宽度的条件下，实

现飞机180°转弯的要求，如图6所示。对于超大型民用

客机，会对飞机的接地点设计产生一定的影响。ICAO附

件14卷Ⅰ中机场跑道宽度要求和起落架距跑道边界安全

图5  飞机俯视图

① 前起落架操纵稳定性限制边界

② 前起落架15%载荷分配限制边界

③ 前起落架8%载荷分配限制边界

前起落架
接地点参数选择区域

临界重心位置

机
翼
后
架

静
态
地
面
线

主起落架
布置“三角区”

③  ②  ①
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外侧双轮间距，s2表示前起落架外侧双轮间距。

当选定最低跑道宽度和对应的安全间隙后，根据公

式（2）计算出前起落架转弯操纵角β。一般情况下，还

需要考虑轮胎的侧滑现象，即在求出的前起落架转弯操

纵角β上加3°～5°，该值以不大于45°为宜。

3 结论
本文针对现代民机设计特点，在充分吸收和借鉴传

统飞机概念设计阶段起落架设计方法的基础上，从工程

应用角度出发，提出一套现代民机概念设计阶段起落架

接地点设计流程及方法。同时，将影响起落架接地点设

计的适航安全、性能、结构、空间布置、运营等限制因

素按照设计流程进行归类，明晰限制因素对设计产生的

影响。

(上接第43页)

外进行干扰修正；而在分部件组合建模法中，无尾部分

和尾翼之间的干扰影响需要加以考虑。

除机身弹性变形对平尾效率的影响属于干扰影响

外，翼身组合体的下洗影响也是需考虑的主要影响因

素。以刚体飞机平尾偏转所产生的Cm增量为例，在全机

建模法和分部件组合建模法中，Cm增量虽然均针对同样

的力矩参考点（25%c），但该增量所考虑的迎角变量是

不同的。式（2）中∆Cm(R)_ht 是机身迎角α的函数，而式

（6）中∆Cm(R)_ht_H  则是平尾当地迎角αH的函数，且αH和α
具有如下关系[2]：

αH  =  α + δH  –  ε              

式中，ε为下洗角，其主要受机身迎角α以及离地高

度（考虑地面效应）的影响。

(3) 建模对数据的要求不同

全机建模法所需的气动力数据为全机基本量以及各

部分影响的增量，其中刚性基本量主要由风洞试验数据

处理得到，气弹修正量可以通过CFD计算或气弹风洞试

验得到。

分部件组合建模法则需分别获取全机和无尾两类风

洞试验数据，进而计算出尾翼的贡献量；各部件相关分

量的气弹修正量也需通过CFD计算或气弹风洞试验获

得。此外，分部件组合建模法还需获得下洗角ε的计算公

式以及相关数据，并确定平尾、垂尾等部件的升力线斜

率，以及尾力臂LH_CG、垂尾在高度方向的尾力臂dV_CG、

侧洗力臂lσ等的计算公式及计算数据。因此，其对模型

数据的要求相对更细致、繁杂。

(4) 气动力数据的修改、更新难度不同

随着民机研制进程的深入，气动力模型需要不断修

改、更新和完善以提高其逼真度。考虑到采用试飞数据

辨识所得的气动参数，以及结冰等因素的影响，气动力

数据一般为全机量或对应的增量，因此采用全机建模法

所得的气动力模型相对更便于后续的修改和更新工作。

（7）

不过，分部件组合建模法所需的气动力数据对各部

件影响的物理概念描述比较明晰，而且很多气动导数估

算公式也是按照各部件叠加所得，因此该方法及积累的

数据更有利于相似机型的早期气动导数估算，以及由于

试验数据的不完整而进行的数据扩展。

4 结论
全机建模法和分部件组合建模法具有各自的特点和

要求，在我国大型客机的气动力建模工作中，可以考虑

综合使用两类建模方法，即以全机建模为主，分部件组

合建模为辅，从而获得多方面的益处。

在初始设计阶段，由于对气弹修正的要求相对较

低，而且气动力数据通常不够完备，因此可以同时利用

全机和无尾两类气动力数据进行气弹修正计算。一方

面，部件影响的气动力数据有助于通过工程估算等方式

获得一些补充数据（如动导数估算所需的部件升力线斜

率、尾力臂等）；另一方面，对于相关数据要求较多的

平尾、升降舵偏转组合，也可采用分部件组合建模的思

路，通过分部件试验获得下洗规律，进而可以利用等效

αH进行插值计算来积累试验数据，从而满足初始建模和

仿真所需。

在详细设计阶段，由于风洞试验状态较多，进行气

弹修正时对试验数据的获取及处理要求更高。因此主要

采用全机建模的方法，这样既避免了分部件建模可能对

干扰影响的考虑不足，同时也有利于后续气动力数据的

修改和更新。
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