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摘　 要：以某型客机为对象，研究了飞机滑跑时前起落架的摆振稳定性问题。 首先建立了考虑机体动

力特性的起落架摆振动力学方程组，之后将某型客机参数带入方程组求解得到了该型机前起落架滑

跑临界阻尼、临界速度及发生摆振的频率范围。 研究结果表明，该机滑跑时出现的摆振失稳问题为减

摆器阻尼不够而引起的轮胎型摆振，且该摆振与机体振动模态形成了耦合共振，可以通过增大减摆阻

尼避免此问题。 同时，还研究了机体结构弹性、轮胎刚度对起落架摆振特性的影响规律。 起落架摆振

临界速度、最大临界阻尼值及摆振频率随着轮胎扭转及侧向刚度的增大而增大；而机体弹性使飞机起

落架的摆振频率更低，且摆振稳定区变小，更易发生摆振现象。 因此在研究现代新型大型客机起落架

摆振稳定性问题时，不能忽略机体动力特性的影响。
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　 　 飞机在地面滑跑过程中，有时可能会产生一种

以起落架支柱侧向运动与机轮绕支柱扭转运动相互

耦合的一种剧烈自激振动，而这种振动称为摆振。
摆振是一种有害的振动，经常发生“摆振”会造成起

落架疲劳损伤或者导致飞机失控滑出跑道，严重危

害飞机安全，一直受到各国飞机设计师们的高度

重视［１］。
国外在飞机滑跑和起落架摆振稳定性理论研究

方面，早在 ２０ 世纪四五十年代就投入了大量人力和

物力进行研究。 在摆振机理研究中，对轮胎的变形、
滚动特性采取某种假设是重要的前提。 其中

Ｍｏｒｅｌａｎｄ 点接触理论［２］、Ｖｏｎ ｓｃｋｌｉｐｐｅ 张线理论［３］和

Ｓｍｉｌｅｙ 考虑轮胎侧倾的张线理论经过大量理论和实

验研究，得到了广泛使用和认可。 实际上张线理论

在取二阶近似时与点接触理论等价［４］，因此在分析

精度要求不是很高或者关于轮胎的特性参数不是很

清楚时，一般是采用 Ｍｏｒｅｌａｎｄ 点接触理论。
国内方面，在国外摆振研究的方法和技术基础

上，专家学者们从 ２０ 世纪 ６０ 年代开始摆振方面研

究，其中诸德培等人的《摆振理论及防摆措施》 ［４］ 是

国内唯一的摆振理论专著，是国内摆振研究工作者

必读的教科书。 之后摆振研究学者主要集中在研究

前轮起落架结构参数（如稳定距、刚度）、轮胎参数

（主要是轮胎刚度）及一些非线性因素（如库伦阻

尼、速度二次项阻尼，扭转间隙）对摆振的影响。 周

进雄得出摆振可分为“结构型”和“轮胎型”，并分别

对其进行研究与分析［５］；寇明龙研究结果表明支柱

刚度不足时会发生“结构性摆振”，支柱扭转间隙过

大时会发生 “间隙性摆振”，这两者必须予以避

免［６］。 中国飞机强度研究所的崔荣耀、杨正权、刘
胜利等人依托国内唯一的摆振试验台进行了大量摆

振分析研究，最新研究成果显示机体连接处局部刚

度对起落架系统摆振稳定性的影响较大，并通过摆

振试验验证了理论计算的正确性［７⁃８］。
值得注意的是，上述摆振的研究大多都是基于

刚性或者刚柔混合性前起落架模型，忽略了机体弹

性的影响，对摆振仿真实验结果的准确性有一定的

影响［９］。 特别是随着现代客机复合材料的应用，机
体弹性增大使得机体的固有频率越来越低，甚至达

到 １０ Ｈｚ 以下［１０］。 对于大型客机大多采用小车式

主起落架，由于机轮质量大，单支柱刚度偏弱，也可

能发生摆振问题［１１］。 而起落架摆振频率一般在 ８～
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３０ Ｈｚ 范围，轮胎型摆振甚至在 １５ Ｈｚ 以内，一旦滑

跑过程中发生摆振就可能引起机体共振，使摆振危

害加重。 随着国内外客机滑跑摆振现象的增多，越
来越多学者注意到现代客机机体弹性对起落架摆振

特性的影响。 冯飞等运用商用软件 ＬＭＳ ｖｉｒｔｕａｌ ｌａｂ
研究得到机身柔性对前起落架摆振的影响较大，使
得中高速情况下所需防摆阻尼平均增加了 １２．
１％［１２］。 但也要注意到运用 ＬＭＳ Ｖｉｒｔｕａｌ ｌａｂ 进行摆

振分析，其建模速度慢，不具有通用性，效率相对较

低，而且只适用于已具有起落架及机身模型的情况。
本文在 Ｍｏｒｅｌａｎｄ 轮胎点接触理论基础上建立

了考虑机体动力特性的前起落架摆振动力学方程

组，并编制摆振稳定性分析程序，极大提高了摆振分

析效率。 之后将某型客机参数带入求解得到了该型

机前起落架滑跑临界阻尼、临界速度及发生摆振的

频率范围。 找到了该型客机在低速试滑过程中出现

摆振现象的原因，最后利用该模型研究了轮胎扭转

刚度及侧向刚度对摆振稳定性的影响。 从而希望定

性和定量地考虑体弹性给起落架设计带来的影响，
对现代飞机起落架地面滑跑稳定性设计提供参考。

１　 考虑机体弹性的摆振分析理论

摆振特性分析首先要根据起落架结构及机体结

构模型建立分析模型，再按照轮胎和起落架结构特

性参数建立摆振运动方程组，并经过讨论摆振方程

组的稳定性来讨论起落架系统运动的稳定性。
１．１　 摆振分析方程组建立

本文基于 Ｍｏｒｅｌａｎｄ 点接触轮胎力学模型［１］，如
图 １ 所示，得到轮胎滚转动力学方程如（１）式所示。

Ｆｎ ＝ ｎ Ｋλλ
Ｍｎ ＝ ｎ Ｋφφ

Ｌｔ θ̇ ＋ λ̇ ＋ （Ｈ ＋ ｒ） ψ̇ ＋ ｖ（θ ＋ φ） ＝ ０
ｄｙ
ｄＳ

＝ － （θ ＋ φ）

θ̇ ＋ φ̇ ＝ ｖ（α λ － βφ ＋ γ ψ）
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（１）

式中， Ｆｎ 为侧向力；ｎ 为同一轴上机轮个数；Ｋλ 为轮

胎侧向刚度系数；λ 为侧向变形；Ｍｎ 为扭矩；Ｋφ 为轮

胎扭转刚度系数；φ为扭转变形；ＬＴ 为稳定距；θ为机

轮摆角；Ｈ 为起落架高度；ｒ 为轮子半径；ψ 为起落架

围绕旋转轴侧向转动；ｖ 为飞机滑跑速度；ｙ 为轨迹

的侧向坐标；Ｓ为轨迹的纵向坐标，即滑跑路程；α为

轮胎侧向滚动系数；β 为轮胎扭转滚动系数；γ 为轮

胎侧倾滚动系数。

图 １　 滚动轮胎几何关系

不计机体弹性的摆振分析方程组组见（２） ～
（４）式，其中（２）式为起落架绕机身纵轴的旋转方

程，（３）式为起落架绕自身轴的转动方程，（４）式减

摆器平衡方程。

ＩＸΨ̈ ＋ Ｉｘｙ θ̈ ＋ ｖｎ
Ｉｔ
ｒ
θ̇ ＋ （ＫｓＨ２ ＋ ｎＫγｄ２）ψ ＋

　 ＫＳＴＨ（θ － θ１） － Ｋλ ｎ（Ｈ ＋ ｒ）λ ＝ ０ （２）

Ｉｘｙ ψ̈ ＋ Ｉｙ ＋ ｎ Ｉｔ
ｄ２

ｒ２
æ

è
ç

ö

ø
÷ θ̈ － ｖｎ

Ｉｔ
ｒ
ψ̇ ＋ ＫＳＴＨψ ＋

ＫＴ（θ － θ１） － ＫλｎＬｔλ － Ｋφｎφ ＝ ０ （３）

Ｃ ｔ θ̇１ － ＫＴ（θ － θ１） － ＫＳＴＨψ ＝ ０ （４）
式中， Ｉｘ 为起落架绕纵轴的转动惯量；Ｉｘｙ 为起落架

支柱弯轴耦合转动惯量；Ｉｔ 为机轮轮绕自身轴的转

动惯量；Ｋｓ 为支柱侧向刚度；ｄ 为机轮距支柱轴线距

离；ｋＳＴ 为支柱弯扭耦合刚度；θ１ 为减摆器处围绕支

柱的转动角；Ｉｙ 为起落架绕支柱扭转惯量；Ｃ ｔ 为减摆

器阻尼；飞机起落架摆振是起落架系统绕支柱轴线

发生侧向 ／ 偏航的不稳定摆动，这种摆动主要由机

轮摆动部分绕其定向轴的扭转模态和起落架整体绕

纵向轴的侧向弯曲模态组成，而纵向模态几乎不起

作用。 所以只考虑机身扭转和水平弯曲影响，在摆

振方程中补充了在广义坐标下机身水平弯曲和扭转

运动，飞机的振动方程如（５） 式所示。
Ｃ ｉｉ

ｆｉ
ｑ̈ｉ ＋

Ｃ ｉｉ

ｆｉ
ｑｉＰ２

ｉ ＝ ＫＳＨ（Ｈ ＋ Ｈ０ｆ）ψ ＋

　 ＫＳＴＨ（θ － θ１） － Ｉｘφ̈ － Ｉｘｙ θ̈

　 ｉ ＝ １， ２

ＨＣ ｉｉ

ｆｉ
ｑ̈ｉ ＋

ＨＣ ｉｉ

ｆｉ
ｑｉＰ２

ｉ ＝ ＫＳＨ２ψ ＋

　 ＫＳＴＨ（θ － θ１） － Ｉｘφ̈ － Ｉｘｙ θ̈

　 　 　 ｉ ＝ ３， ４
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（５）

·９８３·
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式中，Ｃ ｉ ｉ 为对应于不同的机身广义质量；ｆｉ 为对应

于机身在与起落架连接点的广义响应分量；Ｐ ｉ 为对

应于不同的机身广义频率；ｑｉ 为机身模态坐标；ｉ ＝
１，２ 对应于机身扭转振动；ｉ ＝ ３，４ 对应于机身弯曲

振动。 Ｈ０ｆ 机身在起落架处之半径。
考虑机身弹性运动后， 机轮滚动方程变为

（６）式：
ｙ ＝ Ｌｔθ ＋ λ ＋ （Ｈ ＋ ｒ） ψ ＋

　 　 ∑
２

ｉ ＝ １
ｑｉ（Ｈ ＋ Ｈ０ｆ ＋ ｒ） ｆｉ ＋ ∑

４

ｉ ＝ ３
ｑｉ ｆｉ （６）

将（６）式带入（１）式并整理得考虑机身弹性的轮胎

滚动方程如（７）式所示：
Ｌｔ θ̇ ＋ λ̇ ＋ （Ｈ ＋ ｒ） ψ̇ ＋ ｖ（θ ＋ φ） ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
ｑ̇ｉ（Ｈ ＋ Ｈ０ｆ ＋ ｒ） ｆｉ ＋ ∑

４

ｉ ＝ ３
ｑ̇ｉ ｆｉ ＝ ０

θ̇ ＋ φ̇ － α ｖλ ＋ β ｖφ － γ ｖ Ψ ＋ ∑
２

ｉ ＝ １
ｑｉ ｆｉ( ) ＝ ０
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（７）
　 　 同时在摆振方程中补充在广义坐标下机身弯曲

和扭转运动，起落架支柱相对机身对称运动和反对

称运动的方程，起落架方程也相应变为（８）式：

ＩｘΨ̈ ＋ Ｉｘｙ θ̈ ＋ ｖｎ ｉ
ｒ
θ̇ ＋ ∑

２

ｉ ＝ １
ｎｍｑ̈ｉＨ（Ｈ０ｆ ＋ Ｈ） ｆｉ ＋

∑
４

ｉ ＝ ３
ｎｍｑ̈ｉＨｆｉ ＋ （ＫｓＨ２ ＋ ｎＫγｄ２）Ψ －

　 Ｋλｎ（Ｈ ＋ ｒ）λ ＋ ＫＳＴ（θ － θ１） ＝ ０

ＩｘｙΨ̈ ＋ Ｉｙ ＋ ｎｉ ｄ
２

ｒ２
æ

è
ç

ö

ø
÷ θ̈ － ｖｎ ｉ

ｒ
Ψ̇ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
ｎｍｑ̈ｉＬＴ（Ｈ ＋ Ｈ０ｆ） ｆｉ ＋

　 ∑
４

ｉ ＝ ３
ｎｍｑ̈ｉＬＴ ｆｉ ＋ ＫＴ（θ － θ１） －

　 ＫλｎＬＴλ － Ｋφｎφ ＋ ＫλφＨψ ＝ ０

Ｃ ｔ θ̇１ － ＫＴ（θ － θ１） － ＫＳＴＨψ ＝ ０
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（８）
联立（５）式、（７）式、（８）式就构成了考虑机体弹性

振动影响的前起落架摆振分析方程组。
１．２　 摆振稳定性分析方法

将虑机体弹性振动影响的摆振分析方程组方程

（５）、（７）、（８）改写为矩阵形式，经过数学变换，可
变化为一常系数齐次线性微分方程组如下：

􀭿Ｍｑ̈ ＋ 􀭺Ｃｑ̇ ＋ 􀭺Ｋｑ ＝ ０ （９）

式中， 􀭿Ｍ 为系统的广义质量矩阵；􀭺Ｃ 为系统的等效

阻尼矩阵；􀭺Ｋ 为系统的刚度系数矩阵；ｑ 为系统的广

义坐标向量；
将（９） 式进行变量代换，进行降阶处理，代入状

态空间内的方程组见（１０） 式：
􀮃Ｍｘ̇ ＋ 􀭾Ｋｘ ＝ ０ （１０）

式中， 􀮃Ｍ － 系统的惯性质量阵；􀭾Ｋ － 阻尼及弹性系数

矩阵；ｘ － 为系统状态向量，ｘ ＝ ［Ｘ１，Ｘ２，…，ＸＮ］ Ｔ。
分析中，取：

ｘｉ ＝ ｑ̇ｉ 　 　 （ ｉ ＝ １， ２，…，Ｎ） （１１）
ｘｉ０ ＝ ｑｉ 　 　 （ ｉ ＝ １， ２，…，Ｎ） （１２）

　 　 令： Ｄ ＝ － 􀮃Ｍ －１􀭾Ｋ，则方程（１０） 可转化为状态方

程形式：
ｘ̇ ＝ Ｄｘ （１３）

　 　 从而摆振特性分析转变为一常系数齐次线性微

分方程组的稳定性分析，诸德培指出当摆振分析系

统的系数矩阵 Ｄ 的复特征值实部均为负时，则系统

为渐近稳定，而当其中有一对共轭特征值实部为零，
且其他实部均小于零，则为稳定临界状态，这时 λ ｉ ＝
σ ｉ ＋ Ωｉ ｊ就为 λ ｉ ＝ Ωｉ ｊ，Ωｉ 为对应的机轮摆振频率，否
则为不稳定。

当起落架一个初始干扰（采用给摆振分析方程

组参数赋初值的方法），求解方程组可计算得到滑

跑响应，可直观地判断在现有参数情况下起落架是

否是摆振稳定。

２　 某型客机前起落架摆振分析

２．１　 某型客机前起落架摆振现象

某型客机前起落架为单支柱双轮结构，在低速

试滑至 １１ ｍ ／ ｓ 左右速度时前起落架机轮出现往复

侧向摆动，并引起机舱驾驶室及仪表的振动。 驾驶

员反应飞机振动剧烈，并且会造成飞行员的操作动

作失真严重影响飞行安全。

图 ２　 滑跑实测机轮侧向振动能量集中在 ８ Ｈｚ

·０９３·
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机轮侧向摆振加速度数据经过 ＦＦＴ 转换见图

２，发现该振动能量主要集中在 ８ Ｈｚ 左右。 而正常

人体的共振频率为 ７．５ Ｈｚ 左右，内脏 ４ ～ ６ Ｈｚ，头部

８～１２ Ｈｚ，都与该振动频率接近，这也是该振动对飞

行员带来严重不适的原因。 为找到该滑跑摆振发生

的原因，对该型客机前起落架及机体结构进行建模

并进行摆振分析。
２．２　 前起落架摆振分析

根据该型客机飞机滑跑参数，滑跑速度为 １１
ｍ ／ ｓ 速度时，其前起落架载荷为 ２９ ｋＮ，对应支柱压

缩量为 ２００ ｍｍ。 将表 １ 所示此状态下起落架、轮胎

及机身的相关参数带入公式（５）、（７）、（８），分别计

算得到弹性机体与刚性机体条件下前起落架摆振分

析结果见图 ３～４。 获得的摆振机轮摆角响应曲线见

图 ５。

表 １　 某型客机摆振分析参数

参数编号 参数符号 数值 单位 参数名称

１ Ｆｙ ２９ ０００ Ｎ 前起落架载荷

２ ｖ ｍ ／ ｓ 滑跑速度（输入值）
３ Ｃｔ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ 减摆器阻尼（计算得到值）
４ Ｈ １．３３３５ ｍ 起落架高度（对应全伸长 Ｓ＝ ０）
５ ＬＴ ０．０５ ｍ 稳定矩

６ ｒ ０．３１５ ｍ 机轮半径

７ ｄ ２００ ｍ 安装在同一轴上的机轮间距之半

８ Ｉｘ １２０．４５ ｋｇ·ｍ２ 起落架支柱与轮胎相对纵轴的转动惯量

９ Ｉｙ ０．０２７ ｋｇ·ｍ２ 起落架支柱相对自身轴线的转动惯量（不含轮胎）
１０ Ｉｘｙ ０．９７８ ２ ｋｇ·ｍ２ 机轮的耦合惯量

１１ Ｉｔ ０．５６２ ０ ｋｇ·ｍ２ 机轮轮绕自身轴的转动惯量

１２ ｍ ２４．０５ ｋｇ 单个机轮质量

１３ Ｋλ ４０７ ５８１ Ｎ ／ ｍ 轮胎侧向刚度

１４ Ｋϕ １６ ２８９ Ｎ·ｍ／ ｒａｄ 轮胎扭转刚度

１５ Ｋγ １１６ ２２２ Ｎ ／ ｍ 轮胎径向刚度

１６ Ｋλ ２ ２５６ ３９６ Ｎ ／ ｍ 起落架支柱弯曲刚度

１７ Ｋε ３４６ ２３０ Ｎ·ｍ／ ｒａｄ 起落架支柱扭转刚度

１８ α １７．９１５ １２ ｍ－２ 轮胎侧向滚动系数

１９ β ７．０９３ ３１７ ｍ－１ 轮胎扭转滚动系数

２０ γ １０．２０４ ０８ １ ／ ｍ－１ 轮胎侧倾滚动系数

２１ Ｎ ２ 装在同一轴上的轮子个数

２２ Ｃ１１ １７８．４４４ ２ ｋｇ·ｍ２ 不含起落架的机身一阶广义扭转质量

２３ Ｃ３３ ２４３．９６４ ７ ｋｇ 不含起落架的机身一阶广义水平弯曲质量

２４ ｆ１ ０．１９１ 机身一阶扭转模态向量在起落架交点处的分量

２５ ｆ３ ０．０３ 机身一阶弯曲模态向量在起落架交点处的分量

２６ Ｐ１１ ４１３．３９０ ２２４ ｓ－２ 对应机身一扭弹性振动模态频率（２０．３Ｈｚ）平方

２７ Ｐ３３ ７０．９４６ ９２９ ｓ－２ 对应机身水平一弯弹性振动模态频率（８．４Ｈｚ）平方

２８ Ｈｏｆ ０．４ ｍ 起落架交点至机身纵轴距离

从图 ３ 可以看出，考虑机体弹性条件下，１１ ｍ ／ ｓ
时前起落架摆振频率为 ７．９ Ｈｚ，这与某型客机前起

落架出现的摆振吻合较好，证明该摆振分析模型准

确性较高。 同时得到在该载荷及支柱压缩、轮胎标

准充填情况下，最大临界阻尼值在 ４６．７１３～９６．９８９ Ｎ
·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ 之间，临界速度范围为 ３１ ｍ ／ ｓ，最高摆

振频率范围在 ５．６９～１９．６６ Ｈｚ。

·１９３·
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图 ３　 弹性飞机与刚性飞机摆振频率

图 ４　 弹性飞机与刚性飞机摆振稳定区

出现摆振时速度为 １１ ｍ ／ ｓ，还未到达临界滑跑

速度 ３１ ｍ ／ ｓ，故摆振原因为减摆器失效或者主动控

制失效使减摆阻尼小于临界阻尼，导致出现轮胎型

摆振其摆振频率为 ７．９ Ｈｚ。 表 １ 可以出，该型客机

飞机机身水平一弯为 ８．４ Ｈｚ 左右，所以机体振动的

原因是起落架的轮胎型摆振激起机体振动模态而共

振。 图 ５ 看出当增大阻尼值到 １．３Ｃ ｔ 后，机轮摆角

迅速收敛达到稳定，证明可以通过增大减摆器阻尼

避免此问题。

图 ５　 减摆阻尼值对摆振特性的影响

２．３　 机体弹性对摆振特性的影响

从图 ３、图 ４ 可以看出进行起落架摆振分析时，
考虑弹性机体比刚性机体的摆振稳定区小，更易于

发生摆振。 且一旦起落架发生摆振，弹性飞机起落

架的摆振频率更低。 所以进行现代大型客机起落架

摆振分析时应考虑机体动力特性。
图 ６ 表明当起落架参数在弹性飞机与刚性稳定

区内，且远离临界线时，弹性飞机与刚性飞机机轮摆

角很快衰减下来，刚性飞机机轮摆角回归零，而弹性

飞机机轮摆角长时间有微小的摆动。

图 ７ 表明起落架参数在弹性飞机非稳定区、刚
性飞机在稳定区内时的机轮摆角响应，刚性飞机机

轮振幅很快衰减下来，而弹性飞机机轮振幅则是振

幅很快增大，再发生等幅摆振。 不考虑集体弹性可

能带来起落架的摆振。
图 ８ 表明起落架参数在两者非稳定区的机轮摆

角响应，在初始干扰下，随着时间的推移，刚性飞机

机轮摆角振幅增加得很快，这与它在稳定区比弹性

飞机相比衰减很快是对应的。 所以，机体弹性对起

落架系统摆振稳定性的影响较大，刚性飞机发生摆

振时发散和收敛的速度均快于弹性飞机。

图 ６　 稳定区下刚性飞机，弹性飞机起落架机轮摆角

图 ７　 弹性飞机稳定弹性飞机摆振机轮摆振响应

图 ８　 非稳定区弹性飞机与刚性飞机响应历程

２．４　 轮胎刚度对摆振特性的影响

通过改变轮胎扭转刚度，得到不同刚度下计算

得到的临界阻尼及摆振频率，见图 ９～图 １０，临界速

度见表 ２。 摆振临界速度随轮胎扭转刚度的增大而

·２９３·
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增大；摆振临界阻尼值随轮胎扭转刚度增大而增大；
摆振频率随轮胎扭转刚度的增大而增大频率略有提

高，小速度、大扭转刚度时个别状态无法求得摆振频

率，可能是机轮开始产生脱离“轮胎型”摆振进入

“结构型”摆振。

图 ９　 机轮扭转刚度对摆振临界阻尼的影响 图 １０　 机轮扭转刚度对摆振频率的影响

表 ２　 机轮扭转刚度对起落架摆振的影响

序号
轮胎扭转刚度 阻尼范围 频率范围 临界速度

Ｎ·ｍ／ ｒａｄ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ Ｈｚ ｍ ／ ｓ

１ ０．６Ｋϕ ４４．８～７７．４６９ ４．１２～１６．２４ ２３

２ ０．７５Ｋϕ ３３．８３１～８５．３５７ ６．５７～１７．６７ ２５

３ ０．９Ｋϕ １６．６３３～９２．５４１ ４．０６～１８．９１ ２９

４ Ｋϕ ４６．７１３～９６．９８９ ５．６９～１９．６６ ３１

５ １．１Ｋϕ ３５．４３８～１０３．６９ ４．０４～２０．３５ ３１

６ １．１５Ｋϕ ４０．１０６～１０１．２２ ８．０９～２０．７４ ３３

　 　 通过改变轮胎侧向刚度，得到不同侧向刚度下

计算得到的临界阻尼及摆振频率，见图 １１ ～ 图 １２。
摆振临界速度随轮侧向转刚度的增大而增大，速度

越大影响越明显；摆振临界阻尼值随轮胎侧向刚度

增大而增大。

图 １１　 机轮侧向刚度对摆振临界阻尼的影响

图 １２　 机轮侧向刚度对摆振频率的影响

３　 结　 论

本文通过建立的考虑机体动力特性的起落架摆

振动力学方程组，对某型客机前起落架进行了摆振

分析，分析结果表明：
１） 该机起落架最大临界阻尼值在 ４６． ７１３ ～

９６．９８９ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ 之间，临界速度范围为 ３１ ｍ ／ ｓ，
最高摆振频率范围在 ５．６９～１９．６６ Ｈｚ；

·３９３·
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２） 该机滑跑时出现的摆振失稳问题为减摆器

阻尼不够而引起的轮胎型摆振，且该摆振与机体振

动模态形成了耦合共振，可以通过增大减摆阻尼避

免此问题；
３） 起落架摆振临界速度、最大临界阻尼值及摆

振频率随着轮胎扭转及侧向刚度的增大而增大；
４ ）机体弹性对起落架系统摆振稳定性的影响

较大，刚性飞机发生摆振时发散和收敛的速度均快

于弹性飞机；
５） 机体弹性使飞机起落架的摆振频率更低，且

摆振稳定区变小，更易发生摆振现象。 弹性飞机起

落架的摆振频率更低。
因此在研究现代新型大型客机起落架摆振稳定

性问题时，不能忽略机体动力特性的影响。
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第 ２ 期 陈熠，等：考虑机体动力特性的前起落架摆振分析
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