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摘　 要：大、中型飞机广泛采用前轮液压操纵系统，以实现前轮转向的控制和对摆振现象的抑制。 操

纵系统的阻尼特性是实现飞机前起落架摆振有效控制的核心，会直接影响起落架的动力学性能。 为

探究油液阻尼对前起落架摆振特性的影响，以某型飞机为研究对象，分别建立了前轮操纵系统的液压

模型和前起落架摆振动力学模型。 通过仿真分析，探讨了液压系统的油液阻尼力矩特性及其与库仑

摩擦力矩的耦合作用，并进一步研究了减摆状态下前轮摆角的时频动态特性。 结果表明：液压操纵系

统的油液阻尼在减摆状态下具有显著的非线性特性，适当增大系统的库仑摩擦力矩可以有效补偿液

压系统阻尼非线性的不足，为操纵系统阻尼参数的优化设计提供重要参考，有助于提升飞机的地面滑

跑稳定性。
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　 　 摆振是指在飞机地面滑跑过程中，起落架受到

地面扰动后，产生的一种由支柱侧向运动与围绕支

柱的扭转运动相互耦合的剧烈自激振动［１］。 飞机

摆振现象的发生会导致机身产生强烈振动，严重时

会导致起落架结构损伤，甚至引发灾难性的事

故［２］。 由于飞机机体、起落架和道面共同构成了一

个复杂的耦合动力学系统，摆振现象的产生涉及起

落架刚度、机身局部刚度、外部扰动、间隙等多种因

素［３］，但产生摆振的根本原因是扭转阻尼的不

足［４］。 因此仅通过优化起落架的结构设计参数难

以实现有效减摆，加装减摆阻尼器成为了防摆的关

键措施［５］。
国内外学者针对起落架的减摆阻尼问题开展了

大量研究。 Ｇｏｒｄｏｎ 等［６］采用多重尺度分析方法，研
究了速度平方项阻尼对摆振动力学的影响；Ｇｒｏｓｓ⁃
ｍａｎ［７］通过分段线性化的方法，重点研究了库仑摩

擦力、结构间隙等非线性因素对前轮摆振稳定性的

影响；Ｒａｈｍａｎｉ 和 Ｂｅｈｄｉｎａｎ［８］ 研究了一种扭矩连杆

阻尼器相关参数对摆振稳定性的影响情况，并得到

了稳定性边界；Ｓｈｅ 等［９］ 研究了电磁阻尼器的阻尼

性能，并根据减振过程中的功率流，确定了阻尼系数

的计算方式；诸德培［１０］ 编著了《摆振理论及防摆措

施》一书，介绍了油液减摆器的构造形式，并分析了

相应的减摆阻尼计算方式；顾宏斌等［１１］ 采用液压减

摆器的流体力学模型替代了摆振分析中常用的线性

或二次阻尼，对飞机机轮的摆振问题进行了分析；洪
煜清等［１２］建立了起落架摆振数学模型，并针对传统

油液阻尼减摆器，采用等效线性模型得到摆振临界

稳定阻尼曲线的上下边界，为减摆阻尼器设计提供

了参考；王格等［１３］ 针对某型无人机前起落架，计算

了起落架防摆必需参数和减摆器当量线性阻尼，验
证了减摆器的可行性。 上述研究采用不同的数学模

型针对起落架的减摆阻尼进行了理论计算研究，但
是在模型建立、参数分析和计算精度等方面存在局

限性，使研究结果与实际工程应用之间存在一定

差距。
随着多体动力学仿真技术的发展和应用，起落

架摆振性能的研究得以在更加真实、便捷的环境下

进行。 Ｆｏｎｇ 等［１４］基于多体动力学软件开展了飞机

起落架系统摆振问题的相关研究；刘刚［１５］ 通过动力
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学仿真软件进行了摆振动力学仿真，确定了有效防

止前轮摆振的最小线性阻尼系数；杜进等［１６］ 基于仿

真软件，建立了减摆器液压模型和前起落架摆振动

力学模型，分析了油液压缩性对活塞式减摆器阻尼

性能的影响；郑悫等［１７］ 在仿真软件中，分析了油液

弹性模量对于液压减摆器产品阻尼特性的具体影

响。 目前，关于摆振动力学的仿真研究已从简单的

线性阻尼模型发展为考虑液压系统的复杂模型，但
对油压阻尼作用下的摆振动力学响应尚缺乏深入研

究。 现今大多数大、中型飞机都通过操纵前轮偏转

来改变或保持飞机的滑跑方向，采用前轮操纵系统

提供操纵力矩和减摆阻尼力矩［１０］。 然而现有针对

这种液压操纵系统的摆振动力学仿真分析，大多仍

简单地将减摆系统简化为线性阻尼元件。 该模型虽

然计算较为方便，但无法准确反映油液在不同工作

条件下的复杂非线性特性。 相比之下，考虑液压阻

尼特性的建模分析方法能够更真实准确地描述起落

架的动态响应情况。
本文以某型飞机的齿轮齿条式前轮液压操纵系

统及前起落架为研究对象，分别建立了前轮操纵系

统的液压模型和前起落架摆振动力学模型；重点探

讨了液压系统的非线性阻尼特性，以及其与库仑摩

擦对摆振特性的耦合影响；之后通过多工况仿真分

析，研究了液压系统阻尼作用下前轮摆振的时频动

态特性，对提高起落架系统的可靠性具有重要的工

程指导价值。

１　 操纵减摆系统工作原理及建模

１．１　 前轮液压系统工作原理

前轮液压操纵系统具有操纵转弯和减摆 ２ 种工

作模式，分别对应系统的 ２ 条工作回路［１８］，如图 １
所示。

图 １　 液压操纵系统原理图

在操纵状态下，飞机无论是进行直线滑跑，还是

转弯操纵，均有可能出现摆振的情况［１８］。 作动筒两

边由高压油支撑，当支柱相对转动时，会有一个较大

的扭转阻力，阻碍起落架前轮自由偏转。
当前轮操纵系统切换到减摆状态时，液压回路

中的作动筒和减摆阀（由阻尼孔和回填阀构成）组

成了系统的减摆回路。 在外部激励作用下，作动筒

活塞发生运动，从而使油液通过减摆阀的阻尼孔产

生阻尼。
在操纵减摆器中，减摆状态下的阻尼主要由节

流活门提供，如图 ２ 所示。 断面 １ 直径为 ｄ１，横截面

积为 Ｓ１；节流孔直径为 ｄ０，面积为 Ｓ０；液流收缩后的

有效面积为 Ｓｃ。

图 ２　 节流活门

由能量方程可知

ｐ１ ＋ １
２
α１ρＶ２

１ ＝ ｐｃ ＋ １
２
αｃρＶ２

ｃ ＋ １
２
ξｃρＶ２

ｃ （１）

式中： ｐ１，ｐｃ 分别为断面 １ 和断面 ｃ 的绝对压力；α１，
α２ 分别为断面 １ 和断面 ｃ 的动能修正系数，层流取

２，湍流取 １；Ｖ１，Ｖｃ 分别为断面 １ 和断面 ｃ 的截面平

均流速；ρ 为油液密度；ξｃ 为节流孔的阻力系数。
因为油液的流量沿程不变（油液泄漏量较小，

忽略其影响），由连续方程可知

Ｑ ＝ ＶＳ ＝ Ｖ１Ｓ１ ＝ ＶｃＳｃ ＝ ＶｃＳ０ｃｃ （２）
　 　 由（１） ～ （２）式可以推导出

Ｖｃ ＝
１

αｃ ＋ ξｃ － α１ｃ２ｃ
Ｓ０

Ｓｃ
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　 ２Δｐ
ρ

＝ ｃＶ·
２Δｐ
ρ

（３）

Ｑ ＝ ＶｃＳｃ ＝ ｃＳ０
２Δｐ
ρ

（４）

式中： Ｑ 为油液流量；ｃＶ 为速度系数；ｃｃ 为液流收缩

系数；Δｐ为断面 １和断面 ｃ的压力差；ρ为油液密度；

·８１·
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ｃ 为流量系数，且 ｃ ＝ ｃｃｃＶ。
流经孔口的压力降为

Δｐ ＝ １
ｃ２

１
２
ρＶ２

０ ＝ ρ·Ｖ２·Ｓ２

２·ｃ２·Ｓ２
０

（５）

式中， Ｖ０ 为油液流经阻尼孔的速度。
减摆器油液阻尼力矩为

Ｍ ＝ Δｐ·Ｓ·Ｒ ＝ ρ·Ｓ３·Ｒ
２·ｃ２·Ｓ２

０

·Ｖ２ ＝

　 ρ·Ｓ３·Ｒ３

２·ｃ２·Ｓ２
０

·θ̇２ （６）

式中： Ｍ 为油液阻尼力矩；Ｓ 为作动筒活塞面积；Ｒ
为阻尼力的作用力臂；Ｖ 为作动筒活塞运动速度；θ̇
为前轮摆动角速度，θ̇ ＝ Ｖ ／ Ｒ。

一般减摆器阻尼力矩有（７）式所示规律。
Ｍ ＝ Ｍ０ ＋ ｈ１ θ̇ ＋ ｈ２ θ̇２ （７）

式中：Ｍ０ 为库仑阻尼力矩；ｈ１ 为线性项阻尼系数；ｈ２

为二次项阻尼系数。
采用等效功量法对减摆器阻尼进行线性化处

理，得到减摆器的当量阻尼。 根据文献［１０］ 可知，
一般取当量系数的极小值进行防摆计算。 在计算中

略去油路的沿程损失，因此 ｈ１ ＝ ０。 最小当量线性阻

尼系数为

ｈｄ，ｍｉｎ ＝ ８
π

２
３
Ｍ０ｈ２ （８）

１．２　 前起落架仿真模型建立

在有限元软件中，对前起落架的主要承力部件

进行柔性化处理，替换原有的刚体部分。 由于部件

柔性的存在，原有恒定的轴线和接触面不再适用圆

柱副，需要对刚体建模中活塞杆与支柱外筒之间原

有的圆柱副进行修改，采用点线柔－柔接触模型，分
别施加于活塞杆和支柱外筒上，并通过接触面上的

蜘蛛网格传递作用力。
在动力学仿真软件中，将柔体的有限元模型通

过铰链或力元素和其他刚体模型连接起来，从而建

立一个高保真的前起落架动力学仿真模型，如图 ３
所示。

为提高模型的准确性，对起落架动力学模型进

行模态校核。 通过调整起落架参数及刚柔耦合连接

等方法，对模型进行修正和验证，保证模型具有较高

的计算精度。 将本文所建模型的仿真结果与试验结

果进行对比验证，如表 １ 所示。

图 ３　 前起落架柔性体仿真模型

表 １　 起落架模态校核结果

方法
一阶航向

频率 ／ Ｈｚ
一阶侧向

频率 ／ Ｈｚ
一阶扭转

频率 ／ Ｈｚ

仿真结果 ２７．８５１ ２４．８３５ ３０．０５５

试验结果 ２８．８３２ ２６．４１５ ３２．７１８

１．３　 液压系统仿真模型建立

通过对飞机前轮操纵液压系统基本控制回路和

液压元件功能的分析，搭建齿轮齿条式液压操纵系

统的仿真模型，如图 ４ 所示。

图 ４　 液压操纵系统仿真模型

基于起落架动力学模型与液压控制系统模型，
设置 ２ 个平台的联合接口，实现 ２ 个平台间的操纵

力矩和前轮转角、转动角速度的数据实时传递，完成

３Ｄ⁃１Ｄ 联合仿真，从而开展不同工况下的前起落架

摆振动力学特性分析。

·９１·
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２　 液压系统非线性阻尼特性分析

２．１　 液压系统油液阻尼力矩特性分析

据文献［１０］可知，减摆器的阻尼测试方法通常

有振动加载法和恒定加载法 ２ 种。 在本节的仿真过

程中，通过模拟振动加载法来进一步确定液压系统

的阻尼特性，减摆器的输入信号为 ｘ ＝ Ａｓｉｎ（ωｔ），即
前起落架支柱的转角运动以正弦形式变化。

在激振频率为 １ Ｈｚ，角度振幅为 ３°工况下的液

压系统阻尼力矩与角速度的时域曲线如图 ５ 所示。

图 ５　 阻尼力矩和角速度的时域曲线

从图 ５ 可以看出，阻尼力矩的峰值点相较于角

速度的峰值点存在一定滞后，滞后时间为 ０．０１１ ｓ，
滞后角为 ３．９６°。 这种滞后现象主要是由于油液流

动时需经过减摆阀的阻尼孔，油液的可压缩性使其

通过阻尼孔时需要克服一定的体积弹性模量，导致

流量响应滞后于输入信号。 此外，在角速度换向点

附近，即液压油换向时，阻尼力矩响应变得尤为缓

慢。 这主要是液压油的流动特性和惯性效应所导

致。 当角速度换向时，液压油的流动方向被迫发生

改变。 由于液压油本身具有质量，其流动具有惯性，
油液在换向时需要一定时间来调整流动方向和速

度，从而导致其在换向时响应变慢。
由于阻尼力矩是角速度的函数，为进一步研究

阻尼力矩与角速度的关系，本文针对一个完整运动

周期内的阻尼力矩和角速度的动态响应结果进行了

仿真分析，如图 ６～７ 所示。
结合图 ６～７ 可知，系统的油液阻尼力矩与角速

度呈现典型的非线性关系，且在角速度增加（加速

过程）和减小（减速过程）时表现出明显的不对称

性。 这一现象的主要成因可归结于阻尼介质的动态

响应特性。 在加速阶段，阻尼介质的惯性参数和滞

图 ６　 角速度阶段曲线

图 ７　 阻尼力矩－角速度曲线

后响应参数共同作用导致阻尼力矩的增长滞后于角

速度的变化。 具体而言，流体的惯性效应以及摩擦

介质的迟滞特性使阻尼力矩不能及时跟随角速度增

大而相应增大，从而产生非线性关系。 而在减速阶

段，能量耗散的相关参数，如黏滞阻尼系数、涡流损

耗系数等，其非线性变化使得阻尼力矩的衰减速率

通常与加速阶段不同。 这些参数的非线性变化导致

阻尼力矩与角速度之间形成滞回环，这一特征直观

地反映在图 ７ 的曲线轨迹上。
由于这种非线性特性，系统可能在一定的扰动

下进入一种稳定的振荡状态。 在这种状态下，阻尼

力矩不仅无法有效抑制振荡，反而在一定程度上维

持了振荡的持续进行。
２．２　 不同阻尼孔直径下的摆振特性分析

液压系统在减摆状态下的阻尼主要由阻尼孔提

供。 作为系统的核心阻尼元件，阻尼孔直径直接影

响液压油的流动特性，进而显著影响系统的动态响

应。 本文主要研究了阻尼孔直径对前轮摆振特性的

影响，并分析了液压系统中其他相关参数的协同响

应情况，仿真结果分别如图 ８ 和表 ２ 所示。

·０２·



第 １ 期 郑玉婷，等：考虑油液阻尼特性的前起落架摆振动力学分析

图 ８　 不同阻尼孔下的摆角曲线

从图 ８ 可以看出，随着阻尼孔直径的减小，前轮

摆角的收敛性整体上得到了增强。 当阻尼孔直径为

２ ｍｍ 和 ３ ｍｍ 时，系统表现出良好的阻尼特性，前
轮摆角迅速收敛至稳态值，收敛时间分别为 ０．３ ｓ 和
０．７ ｓ，且无残余振荡。 当阻尼孔过大（≥４ ｍｍ）时，
流经阻尼孔的流量增大，但液压阻尼力不足，因此前

轮摆角迅速收敛，但无法收敛至稳定状态，出现小角

度等幅振荡现象，且阻尼孔直径越大等幅振荡的角

度越大，其中阻尼孔直径为 ４ ｍｍ 时等幅振荡角度

为 ０．１５°，阻尼孔直径为 ５ ｍｍ 时等幅振荡角度为

０．２７°；当阻尼孔过小（如 １ ｍｍ）时，由于节流效应过

强使流量受限，阻尼比减小，前轮摆角的收敛效果变

差，收敛时间延长。

表 ２　 起落架模态校核结果

阻尼孔直径 ／
ｍｍ

最大阻尼

力矩 ／ （Ｎ·ｍ）
前轮最大

摆角 ／ （°）
作动筒活塞两端

最大压力差 ／ ＭＰａ
阻尼孔最大

压降 ／ ＭＰａ
阻尼孔最大

流量 ／ （Ｌ·ｍｉｎ－１）
稳定状态回填

阀下游压力 ／ ＭＰａ
５ １３ ３１４ ３．１６ １６．４ ７．８ １１４ ０．７５
４ １３ ９７２ ３．０３ １７．７ １１．６ ９０ ０．８３
３ １４ ６７０ ２．９１ １８．６ １５．５ ５８ １．９５
２ １５ ３９８ ２．７８ １９．５ １８．２ ２８ １．２８
１ １５ ９６８ ２．７０ ２０．２ １９．６ ７．３ ２．９５

　 　 由表 ２ 可知，随着阻尼孔直径逐渐减小，流经阻

尼孔的油液流量呈现出明显的减小趋势；同时，稳定

状态下回填阀下游的压力逐渐增大；阻尼孔直径减

小导致流经阻尼孔的油液压降增大，使作动筒两端

的压力差和阻尼力矩增大， 从而导致前轮最大摆角

减小。
２．３　 油液阻尼与库仑摩擦的耦合分析

在起落架支柱的扭转动力学分析中，库仑摩擦

力矩是一个关键因素。 当接触面之间发生相对滑动

且存在足够接触力时，库仑摩擦会产生一个与运动

方向相反的力矩，有效地消耗能量，从而对系统的运

动状态产生显著影响。 为便于数值计算并解决角速

度在零点处的不可导问题，本文采用反正切函数对

库仑摩擦力矩进行连续近似［１９］。

Ｍｆ ＝ Ｍ１·
２
π
·ａｒｃｔａｎ（ｋ·θ̇） （９）

式中： Ｍｆ 为库仑摩擦力矩的大小；ｋ 为无量纲系数，
本文取 １ ０００。

基于阻尼孔直径为 ４ ｍｍ 的液压操纵系统，施
加不同大小的摩擦力矩进行摆振动力学仿真分析，
得到如图 ９ 所示的仿真结果。 如图 ９ 所示，库仑摩

擦力矩可以增强系统的稳定性。 对于小角度振荡的

图 ９　 不同库仑摩擦力矩下的摆角曲线

系统，随着库仑摩擦力矩的增大，系统的振荡角度逐

步减小，其中当库仑摩擦力矩从 ０ 增大至 ２０ Ｎ·ｍ
时，振荡角度由 ０．１５°减小至 ０．１°。 当库仑摩擦力矩

增大至临界值（３０ Ｎ·ｍ）时，系统由等幅振荡状态

转变为稳定状态。 随着库仑摩擦力矩的继续增大，
系统的稳定性进一步增强，收敛时间也随之缩短，当
库仑摩擦力矩从 ３０ 增大至 ８０ Ｎ·ｍ 时，收敛时间

由 ０．６３ ｓ 缩短至 ０．２７ ｓ。
因此，适当增大系统的库仑摩擦力矩可以有效

补偿液压系统阻尼非线性的不足，增大阻尼孔设计

·１２·
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的容错性，协助增强系统的稳定性。

３　 考虑液压特性的摆振动力学分析

３．１　 不同阻尼下的摆振动态响应对比分析

在实际工程中，阻尼孔直径通常在设计阶段就

已固定，难以根据不同的工况进行实时调节。 为深

入研究油液阻尼对前起落架动态响应特性的影响，
本文在同一液压系统条件下，针对不同滑跑速度开

展了摆振动力学仿真。 在仿真过程中，通过对活塞

杆施加瞬时侧向激励，模拟地面的冲击载荷，从而使

飞机起落架前轮在滑跑过程中产生一个 ３°的初始

偏转角度。
如图 １０ 所示，随着飞机速度增加，系统的稳定

图 １０　 不同飞机速度下的摆角曲线

性先减弱后增强。 当飞机速度为 ２０ ｍ ／ ｓ 时，前轮摆

角的稳定性最差，前轮摆角收敛至稳定状态所需的

时间最长。
为了研究不同阻尼模型对系统摆振特性的影响

差异，本文选取 １０ ｍ ／ ｓ 飞机滑跑速度工况，在相同

激励条件下，针对线性阻尼和油液阻尼作用下的摆

角动态响应曲线进行了对比分析，结果如图 １１ ～ １２
所示。 根据图 １１～１２ 可知，在传统的线性阻尼作用

下，摆角振动频率不随时间变化，此时摆角振动频率

主要由起落架自身的惯量和刚度决定。
然而，在油液阻尼作用下，由于减摆回路中液压

刚度以及非线性阻尼系数的存在，摆角在初始阶段

以高频收敛，当摆角收敛至某一小角度后转为低频

收敛。 这是由于在激励作用瞬间，起落架产生一个

较大的摆角和角速度，因此在摆角收敛初期，作动筒

活塞位移较大，此时液压缸容腔形成的液压刚度较

大，从而提高了振动频率；与此同时，与速度平方项

相关的非线性阻尼系数使阻尼力矩显著增强，加速

能量耗散，推动摆角快速收敛。
因此，油液阻尼作用下摆角的动态响应过程分

为 ３ 个特征阶段：过渡段（高频快速收敛阶段）、渐
进稳定段（低频渐进收敛阶段）、稳定段（稳定平衡

阶段）。
本文针对不同滑跑速度下的摆振频率特性进行

了进一步分析，结果如图 １３ 所示。

图 １１　 不同阻尼模型下的摆角振动曲线　 　 图 １２　 不同阻尼模型下的摆角频谱图　 　 图 １３　 不同阻尼的频率－速度曲线

　 　 由图 １３ 可以看出，随着飞机速度的增加，摆振

频率逐渐增大。 在油液阻尼作用下渐进收敛段的摆

角收敛频率与线性阻尼下的摆角收敛频率基本一

致，这表明在渐进收敛段，系统的响应由线性阻尼主

导。 然而，油液阻尼在高频范围内的表现与线性阻

尼下存在显著差异，此时非线性阻尼起主要作用。
特别是在高速阶段，油液阻尼在高频区域的特性对

摆振的抑制作用更加明显，进一步证实了考虑液压

·２２·
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特性进行摆振动力学分析的必要性。
３．２　 油液阻尼作用下初始摆角的影响分析

为了深入研究不同初始摆角下的摆振动力学特

性，通过调整侧向激励的大小，改变飞机前轮的初始

偏转角，进行摆振动力学仿真，得到如图 １４ ～ １６ 所

示的仿真结果。

图 １４　 不同初始摆角的频率－速度曲线

图 １５　 飞机速度 １０ ｍ ／ ｓ 下不同初始摆角的振动曲线

从图 １４～１６ 可以看出，随着机轮初始偏转角的

减小，摆角在过渡段的收敛频率逐渐减小，且低速时

变化最明显。 与初始摆角为 ３°相比，初始摆角为 ５°
的过渡段振动频率在飞机速度为 １０ ｍ ／ ｓ 时增大

６．１２％，在飞机速度为 ８０ ｍ ／ ｓ 时增大 １．６４％；初始摆

角为 １°的过渡段振动频率在飞机速度为 １０ ｍ ／ ｓ 时

减小 ２４．４５％，在飞机速度为 ８０ ｍ ／ ｓ 时减小 ４．９２％。
在不同初始偏转角下，摆角在渐进稳定段的收

敛频率变化不大。 该频率主要由起落架的结构特性

图 １６　 飞机速度 １０ ｍ ／ ｓ 下不同初始摆角的频谱图

决定，与激励和液压系统无关。 并且当机轮初始偏

转角减小为 ０．３°时，时域响应仅表现为低频收敛。
除此之外，在相同飞机速度条件下，机轮初始摆

角越大，液压阻尼的高频收敛特性越显著。
３．３　 油液阻尼作用下轮胎力学特性的影响分析

轮胎力学性能是影响起落架摆振稳定性的关键

参数［２０］。 根据（１０）式可知，轮胎的垂向载荷和充

气压力会直接影响轮胎下沉量，进而改变轮胎触地

面半长和松弛长度等参数，从而使轮胎的力学性能

发生变化。 本文针对不同轮胎充气压力和垂向载荷

下的前起落架摆振稳定性进行了仿真分析。
航空轮胎计算经验公式为［２１］

δ ＝
Ｆｚ

２．４（ｐ ＋ ０．０８ｐｒ） Ｗ·ｄ
＋ ０．０３Ｗ （１０）

式中： δ为轮胎在垂向载荷下的下沉量；Ｆｚ 为轮胎垂

向载荷；ｐｒ 为轮胎的额定充气压力；ｐ 为轮胎的实际

充气压力；Ｗ 为轮胎的充气断面宽度；ｄ 为轮胎的充

气外直径。
为研究轮胎压力对前起落架摆振稳定性的影

响，本文基于轮胎额定充气压力 ０．７ ＭＰａ，分别选取

实际充气压力为 ０．５，０．７ 和 ０．９ ＭＰａ 进行仿真分析，
得到减摆状态下前起落架的时域曲线和频率－速度

曲线，如图 １７～１８ 所示。
由图 １７～１８ 可知，在额定胎压附近，随着轮胎

压力增大，前轮摆角在过渡段的收敛速度有所减慢，
收敛频率略有减小；而在渐进稳定段的收敛趋势基

本一致。 除此之外，不同胎压下的摆角频率－速度

·３２·
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曲线变化不大。

图 １７　 不同轮胎压力下的摆角曲线

图 １８　 不同轮胎压力下的频率－速度曲线

为研究垂向载荷对前起落架摆振稳定性的影

响，本文分别取前起当量质量为 ４ ０００，６ ０００ 和

８ ０００ ｋｇ进行仿真分析，得到减摆状态下前起落架

的时域曲线和频率－速度曲线，如图 １９～２０ 所示。

图 １９　 不同载荷下的摆角曲线

由图 １９～２０ 可知，在同一滑跑速度下，随着前

起落架垂向载荷的增大，前轮摆角过渡段的收敛速

度减慢，摆振稳定性下降。 相比于前起当量质量为

６ ０００ ｋｇ 的仿真结果，前起当量质量为 ４ ０００ ｋｇ 时

图 ２０　 不同载荷下的频率－速度曲线

前轮摆角过渡段收敛频率增大 ２．８４％，前起当量质

量为 ８ ０００ ｋｇ 时前轮摆角过渡段收敛频率减小

５．２６％。 根据不同载荷下的频率－速度曲线可知，前
轮摆角过渡段的摆振频率随着垂向载荷的增加而减

小；而渐进稳定段的摆振频率在不同垂向载荷下的

变化不大。

４　 结　 论

本文建立了某机型的液压操纵系统模型与前起

落架摆振动力学模型并进行了联合仿真，分析减摆

状态下油液阻尼对前起落架摆振动态特性的影响。
１） 液压系统的油液阻尼力矩表现出典型的非

线性特性。 因此，当阻尼力矩与系统的振荡频率和

幅度不匹配时，振荡无法得到有效衰减，反而维持了

振荡的持续进行，通常表现为小角度等幅振荡现象。
针对这一问题，可以通过适当增加库仑摩擦力矩实

现有效改善，协助增强系统的稳定性；
２） 液压系统的阻尼孔直径对系统的动态响应

具有关键影响。 当阻尼孔直径过大（≥４ ｍｍ）时，前
轮摆角可以迅速收敛，但无法收敛至稳定状态，呈现

出小角度等幅振荡现象；而当阻尼孔直径过小（如
１ ｍｍ）时，前轮摆角的收敛效果变差，收敛时间

增加；
３） 在液压阻尼作用下，前轮摆角在初始阶段以

高频迅速收敛，收敛至某一小角度后（约 ０．３°）转为

低频渐进收敛。 其高阶收敛频率主要由非线性阻尼

项主导，低阶收敛频率则由线性阻尼项决定；
４） 初始摆角和轮胎力学特性主要影响系统在

过渡段的动态响应，对渐进稳定段响应的影响较小。
在摆角动态响应的过渡阶段，收敛频率随初始摆角

·４２·
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的增大而增大，与初始摆角为 ３°相比，在飞机速度

为 １０ ｍ ／ ｓ 时，摆角为 １°的过渡段收敛频率减小

２４．４５％，初始摆角为 ５° 的过渡段收敛频率增大

６．１２％。 然而当轮胎垂向载荷增大时，收敛频率则

呈现出减小的趋势。 与前起当量质量为 ６ ０００ ｋｇ 相

比，前轮摆角过渡段的收敛频率在当量质量为

４ ０００ ｋｇ时增大 ２．８４％，在当量质量为 ８ ０００ ｋｇ 时减

小 ５．２６％。
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