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摘要 : 飞机起落架的结构安全性对航空运输安全至关重要。针对某型飞机起落架折断事故,通过理论计算和断口微观

形貌分析,探讨了造成事故的原因。研究表明: 飞机前起落架下阻力臂因受压失稳而过载断裂, 当拖把施加于飞机的拉

力超过 2� 261� 105N 时下阻力臂就会发生压失稳断裂。研究结果对制定飞机地面安全技术规范有重要参考价值。
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Abstract: It is crucial for the av iat ion t ranspor tat ion safety to assure the landing gear's str ucture relia-

bility. The cause of the landing gear co llapsing is studied thr ough the fracture surface analy sis and

theoret ic computat ion. T he research indicated that the low er dr ag br ace w as buckled in compression

and fractur ed by overload. When the tension lo ad which the tow bar applied in the aircraft surpassed

2�261� 105 N, the low er dr ag br ace w ould be buckled in compression. T he r esearch r esult w ill be va-l
ue to make the specif icat ion fo r the aircraf t gr ound safety techno logy .
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� �由于起落架受力严重、工作环境恶劣、故障率高,

其结构破坏机理一直是国内外的研究热点。国外近年

来在理论研究的同时, 针对特定型号开展了一系列破

坏试验研究[ 1, 2]。国内, 左富纯等对某型起落架全尺

寸疲劳试验件断口进行分析,得到局部应力导致改型

起落架发生疲劳失效
[ 3]
, 李乐新等研究了通过起落架

全尺寸疲劳试验件断口分析确定起落架翻修期的方

法[ 4] , 陈大明等研究了飞机起落架用钢贝氏体组织的

屈强比与裂纹形成的关系
[ 5]
。戈阿丽等对运七飞机起

落架外筒收放动筒连接摇臂的断裂损伤效进行了分

析[ 6]。

� �然而, 起落架结构破坏事故仍时有发生。回顾现

有研究成果,国内外对飞机地面推行过程中起落架结

构破坏没有足够的重视, 尤其缺乏飞机地面推行时起

落架结构破坏机理的研究。本研究以某型飞机地面推

行时起落架折断的两次事故为背景, 以其中一次事故

为案例,通过理论计算和断口微观形貌分析, 探讨造成

事故的原因,为制定飞机地面安全技术规范提供一定

的依据。

1�事故描述

� �某飞机在旅客登机完毕后, 由拖车向后推行离开

3号桥位约 29� 57m 时,前起落架突然向前折起,飞机

头部下沉,两扇前起落架舱门触地,无人员伤亡。事发

后飞机状态见图 1, 飞机机头压在拖把上。飞机的主

要损伤有:前起落架下阻力臂断裂(见图 2)、下阻力臂

上支点的连接插销有弯曲变形、下阻力臂下支点的左

接耳内侧有被下阻力臂压伤的痕迹、前起落架锁机构

变形、前起落架舱后腹板撕裂、前起落架转弯机构有损

伤、飞机前起落架内筒着陆灯座折断、拖把两个剪切销

均断裂、拖把头的上耳片向上发生严重变形。

� �事发飞机在被推行的过程中, 飞机和拖车必须经

过一个加油管地沟, 事发时飞机和拖车已完全驶过地

沟,拖车后轮轮轴距地沟前缘约 2�44m。该地沟宽约
1�52m,沟盖下沉,最大下沉量约 30~ 40mm。据当班

机务人员介绍: 飞机和拖车在过加油管地沟时,拖把与

拖车连接处产生两次碰撞响声, 事发时拖车司机未使

用刹车。事发拖车重量约为4�214 � 105N , 拖车型号

36 � � 材料工程 / 2008 年 6 期�



为 T650,拖车的最大牵引力为 2�891� 105N。
� �从现场记录可以看出: ( 1)起落架锁机构的保险销

在位; ( 2)飞机拖把的两个剪切销断裂; ( 3)该型号拖把

在剪切销断裂之后, 飞机与拖把不能脱开。

2�断裂损伤分析

2�1�断裂损伤分析
2�1� 1�下阻力臂断裂分析
� �下阻力臂外观形貌见图 3,断裂发生在下阻力臂

接近中间的位置。下阻力臂断口附近有明显的宏观塑

性变形,见图 4,在断口附近下阻力臂�工�字形截面前

缘有屈曲,后缘还有明显的缩颈变形,这些变形表明下

阻力臂有向右、向后弓出的过程。下阻力臂断口全貌

见图 5, 在断口上�工�字形截面后缘是等轴韧窝形貌,

�工�字形截面前缘是剪切韧窝形貌。

� �取下阻力臂横截面作剖面金相,横截面硬度值为

HRC47�5,将硬度值转换为材料抗拉强度值相当于
1593 MPa, 该下阻力臂材料规范中规定抗拉强度为

1517~ 1655MPa,因此下阻力臂材料符合材料强度规

范要求。经 X射线能谱分析: 下阻力臂材料成分 (质

量分数/ % )为: Si0�34, Cr0�88, M n1�28, Ni1�66,余量
为Fe的合金结构钢,与美国材料牌号 4340钢相近(美

国 4340钢的标称成分为: C 0� 38~ 0�43, Si 0�15~
0�35, M n 0�60~ 0�80, Cr 0�70~ 0�90, Ni 1� 65~
2�00, M o 0�20~ 0�30) [ 7] , 见表 1。下阻力臂材料的

组织为回火马氏体, 该组织未见异常。

表 1 � 下阻力臂材料成分测试结果与美国材料牌号 4340 钢标称成分对比(质量分数%)

T able 1� The contrast o f the nom ina l composition and the test ing va lue of the lower dr ag brace material ( mass fr act ion/ % )

Element C Si Cr Mn Ni Mo Fe

T es t ing value - 0. 34 0. 88 1. 28 1. 66 - Bal

Nominal valu e 0. 38- 0. 43 0. 15-0. 35 0. 70-0. 90 0. 60- 0. 80 1. 65-2. 00 0. 20-0. 30 Bal
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� �根据下阻力臂的工作受力状况和该下阻力臂的变
形及断裂特点, 下阻力臂是在压缩应力下失稳,先向右

弓出,由于受到连接耳片的约束,最后向后弓出直至完

全断裂。

2�1� 2�拖把剪切销断裂分析
� �两个剪切销均断裂, 每个剪切销断裂后分为三段,

其中有两段散落在地面上,其它四段依然在拖把的剪

切销孔里,所有剪切销断口的微观形貌均是拉长的剪

切韧窝。

� �剪切销的硬度值为 HRC30�5。经 X射线能谱分

析表明, 剪切销材料为: Si0�22, Cr0�45, M n1�09,
Ni0�46, 余量为 Fe 的合金结构钢。经测量断裂后的

剪切销直径为 6�28mm, 硬度值 HRC30�5, 相当于抗
拉强度为 970MPa, 经核算剪切销的双剪极限载荷为

2�998� 104N,剪切销的技术规范中要求最大双剪极
限载荷为 3� 271� 104N, 因此,剪切销的强度符合技术

规范的要求。剪切销材料的组织为回火索氏体,组织

正常。因此,剪切销的断裂是过载剪切断裂。

2�1� 3�飞机拖把的损伤分析
� �拖把头的上耳片发生严重变形, 上耳片有被舌状

耳片挤压的痕迹,见图 6。拖把插销已严重变形,插销

位于舌状耳片靠近拖车一端的耳孔内, 并被耳孔边缘

挤伤,插销不能正常拔出,见图 7。拖把头下耳片也有

被舌状耳片挤压的痕迹, 见图 8。拖把下耳片上剪切

销的变形及断裂状况见图 9,舌状耳片上剪切销的变

形及断裂状况见图 10。根据剪切销的变形及断裂状

况和拖把头上、下耳片被舌状耳片挤压的位置,表明事

发时飞机受到拖车的拉力,而不是正常推飞机时对飞

机施加的推力。

图 6� 拖把头上耳片被舌状耳片挤压痕迹

Fig� 6� Contact marks on tow bar upper at tchment

2�2�应力分析
2�2� 1�应力分析
� �前起落架下阻力臂相当于二力杆, 承受拉应力或
压应力。以前起落架组件为受力分析对象,当拖把对
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前起落架施加一个拉力时,前起落架组件的受力示意

图见图 11。

图 11� 起落架组件的受力

Fig� 11� Loading sch emat ic of lan ding gear com ponents

� �假设下阻力臂作用于前起落架的力为 F,飞机拖

把作用于前起落架的力为 P ,地面对前起落架的支撑

力为 N ,地面作用于前起落架的摩擦力为 f p , 结合对

前起落架结构尺寸进行测绘的结果, 则以前起落架与

机身的左右连接点为轴线的力矩平衡方程是:

F � sin� � 220 + F � co s� � 250- p � 930 -

N � 90+ f p � 1280 = 0 (1)

其中, 假设地面对飞机的阻力系数为 f ( f 取值为

0�07) ,则
f p = f � N = 0�07N (2)

� �经测量: 下阻力臂全长 530mm ,下阻力臂在水平

方向的投影长为 240mm , 在垂直方向的投影长为

470mm,则

sin� 470
530

= 0� 887, cos�= 240
530

= 0�453

� �整理上述平衡方程可得到:

F =
930 � P + 0�4 � N

308�39
(3)

� �下阻力臂横截面尺寸如图 12所示,尺寸测量结果

为: H = 34�36mm, B= 52�46mm , h= 24�76mm, b=

48�38mm。

图 12� 下阻力臂横截面尺寸

Fig� 12� Cross-sect ional dim ens ions of low er drag brace

� �下阻力臂横截面面积为 A = 604�6mm2 , 下阻力臂

长度为 l= 530mm,则根据欧拉公式, 该下阻力臂的压

失稳临界应力为:

P cr =
�2EI
l
2 (4)

� �整个工字梁截面对形心轴 Z 的惯性矩为:

I = I1 + 2I 2 = 5160�96+ 2 � 55490�52 = 116142mm
4

式中 �取 3�14, E 取 210GPa, 则 Pcr = 8�56 � 105N。
因此

�cr =
P cr

A
=

8�56 � 105

604�6 � 10- 6
= 1416MPa

� �该下阻力臂的硬度试验值为 HRC47�5,相当于抗
拉强度 �b= 1592�5MPa, �s 约为 827�4MPa。因此,该

下阻力臂的压失稳临界应力 �cr远大于 �s ,欧拉公式已

经不适用。

� �为了计算下阻力臂在材料进入塑性状态下的压失

稳临界应力,采用切向模量法计算,结果为:

�cr � 163�546K si = 1127�65MPa

F cr = �cr � A = 6�818 � 105N
� �根据事发飞机的载重平衡表,飞机质量为 5�26�
104kg, 飞机前起落架所分配的载荷为 4�7628 � 105N。
因此,要使得下阻力臂发生压失稳,拖车应施加的拉力

为:

P =
Fcr � 308�39- 0�4N

930
=

6�818 � 105 � 308�39 - 0�4 � 47628
930

= 2�261 � 105N

� �当拖把施加于飞机的拉力达到 2�261 � 105N 时,
飞机前起落架下阻力臂就会发生失稳断裂。

2�2� 2�讨论
� �实际上,这是理想状态下的理论计算值, 考虑到下

阻力臂受压时的初始弯曲、加载偏心等因素的不利影

响,一般稳定安全系数取值应大于强度安全系数取值,

钢质压杆的稳定安全系数一般取值为 1�8~ 3�0。因
此,导致下阻力臂失稳断裂的许用应力值将更低, 即当

拖把施加于飞机的拉力低于(或远低于) 2� 261 � 105N
时,下阻力臂就可能发生压失稳断裂。

� �事发拖车型号为 T650,该拖车能提供的最大牵引

(下转第 56页)
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3�结论

� � ( 1)铜离子渗出率的测试结果表明,本实验使用的

A, B, C三种防污助剂均具有降低铜离子初期渗出率

的作用,制备的三个系列不同复合防污剂配比的防污

涂料中的铜离子渗出率在 60d 内下降趋势缓慢,并保

持在稳定有效的渗出率范围。

� � ( 2)实海测试结果表明,由氧化亚铜和防污助剂 A

组成的复合防污剂制备的防污涂料的防污效果最佳,

实海浸泡 60d,没有明显污损生物附着。

� � ( 3)铜离子渗出率检测和实海测试的结果表明,当

防污涂料中氧化亚铜与防污助剂 A 的质量比为 10 �

10时, 其铜离子的初期渗出率较小, 能够保持较长防

污期效,且实际防污效果最好。
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力为 2�891 � 105N。该型号固定式拖把的主管选用
20号钢, 主管规格为 �127mm � 5mm, 该管允许的最

大拉力为 7�84 � 105N。因此, 飞机拖车是能够施加
2�891� 105N 的拉力,且在该拉力作用下拖把主管不

会被拉断。

3�结论

� � ( 1)飞机前起落架下阻力臂和拖把剪切销的断裂

均是过载断裂。当拖把施加于飞机的拉力超过 2�261
� 105N 时(这是理想状态下的理论计算值, 考虑到安

全系数实际值可能比它低很多) ,下阻力臂就会发生压

失稳断裂,从而飞机前起落架折叠,飞机机头触地。

� � ( 2)飞机由于受到一个过大的拉力作用, 下阻力臂

被压失稳,先向右弓出,由于受到耳片的约束,下阻力

臂又向后弓出直至断裂。下阻力臂断裂后, 飞机前起

落架折叠,在起落架折叠过程中,锁联杆向后挤压起落

架轮舱的后腹板,使得后腹板被撕裂。

� � ( 3)针对本工作关于起落架意外收起事件的研究

结果,该型飞机制造商已发布服务通告,提示拖把可能

施加过大的载荷到飞机前起落架, 造成飞机前起落架

意外收起事故。
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