
第 58 卷第 3 期
2026 年 6 月

Vol. 58 No. 3
Jun. 2026

南京航空航天大学学报（自然科学版）
Journal of Nanjing University of Aeronautics & Astronautics （Natural Science Edition）
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摘要： 为研究某起落架齿轮传动式前轮操纵系统存在传动间隙时的摆振特性，本文首先通过简化理论分析合理

地设计防摆阻尼；其次通过理论分析结果和摆振试验结果两种维度校验起落架摆振刚柔耦合多体动力学联合仿

真模型；然后将齿轮传动侧隙和扭力臂轴向、径向传动间隙等非线性因素同时考虑进摆振动力学分析中，实现含

传动间隙的起落架刚柔耦合非线性动力学建模；最后基于此模型开展多因素对摆振响应特性差异研究。研究发

现，间隙会导致起落架等幅振荡，其中齿轮传动侧隙对机轮摆角的影响大于扭力臂间隙，且间隙大小与摆角呈近

似正比关系。此外，增大垂直载荷有助于抑制摆振，滑行速度主要影响机轮摆动频率。研究成果为起落架防摆

系统设计提供理论参考。
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Abstract:To investigate the vibration characteristics of a landing gear gear-driven nose wheel steering system 
under transmission clearance conditions， this paper first conducts a simplified theoretical analysis to 
reasonably design anti-sway damping. Subsequently， the landing gear vibration coupled rigid-flexible multi-
body dynamics simulation model is validated using both theoretical analysis results and vibration test results. 
Then， nonlinear factors such as gear transmission clearance and torque arm axial and radial transmission 
clearance are simultaneously considered in the vibration dynamics analysis， achieving a coupled rigid-flexible 
nonlinear dynamics model for landing gear with transmission clearance. Based on this model， a multi-factor 
study on the differences in vibration response characteristics is conducted. The results reveal that gaps can 
cause the landing gear to oscillate with constant amplitude， with gear transmission clearance having a greater 
effect on wheel swing angle than torque arm clearance. Additionally， the gap size is approximately 
proportional to the wheel swing angle. Increasing vertical load helps suppress vibration， while taxi speed 
primarily affects the wheel swing frequency. These findings provide theoretical reference for the design of 
landing gear anti-sway systems.
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起落架系统作为飞机起飞、着陆及地面运行的

关键承载部件，其动力学特性对飞机的操纵性、稳

定性和安全性具有直接影响。摆振是飞机滑跑过

程中前起落架机轮可能出现的一种偏离中心位置

的剧烈振动现象，其动态特性可能引发结构疲劳、

操纵失效等严重后果，甚至导致灾难性事故的发

生［1］。统计数据显示，20% 以上的起落架故障与摆

振相关。根据发生机理的不同，飞机机轮摆振可分

为轮胎型摆振、结构型摆振和间隙型摆振［2］。关于

摆振现象机理及防摆抑制的研究最早可追溯至  19 
世纪，经过百余年的探索与研究，现代科学对摆振

现象的认识不断深化。现有研究表明，摆振的发生

是由稳定距、结构刚度、结构间隙以及其他非线性

因素等多因素耦合作用的结果［3］。在实际工程应

用中，部分飞机在交付使用初期未出现摆振现象，

但在经过一定使用周期后开始显现摆振问题。值

得注意的是，当更换连接处的标准件后，摆振现象

通常会减轻或消失，这表明间隙可能是诱导摆振的

直接原因［4］。

结构间隙因其工程特性受到广泛关注。How‑
croft 等［5‑6］构建了扭转间隙力矩的函数表达式，并

对分段函数进行了光滑化优化，同时对主起落架摆

振中的间隙特性进行了分析；Mohsen 等［7］在摆振

研究中同时考虑了间隙和库伦摩擦力矩的影响，并

探讨了两者之间的耦合效应；阮爽等［8］通过函数光

滑化处理，研究了间隙对起落架摆振的非线性影响

及其在频域上的表现；张严等［9］考虑间隙等非线性

因素，研究间隙对摆振平衡点的影响，以及支柱扭

转阻尼和间隙值对摆振振幅的作用影响；常泳

涛［10］基于多体动力学平台，搭建起落架刚性模型，

研究了不同间隙尺寸对起落架稳定性的影响，结果

表明运动副材料刚度的变化显著减小了机轮摆角

幅值；闫宇飞等［11］构建了含间隙的起落架摆振动

力学仿真模型，探讨了径向配合间隙和球副间隙对

摆振特性的影响。

目前，间隙型摆振问题的建模研究已从含扭转

间隙的数学建模方法，逐步发展为基于三维多体动

力学的建模方法，同时对单一位置间隙的摆振稳定

性影响完成了初步探究。然而，关于多间隙耦合作

用下的摆振稳定性研究仍存在明显不足。在实际

工程中，起落架结构具有复杂性，间隙往往分布于

多个部位。多间隙耦合建模可全面考量起落架系

统内各间隙的相互作用与动态耦合效应，从而更真

实地复现间隙间的非线性动态特性。相较于仅考

虑单一位置间隙的建模方法，该方法能够有效规避

分析误差，更准确地预测各工况下的振动响应与稳

定性，为起落架的设计优化和维护提供更为可靠的

技术基础。

为解决上述问题，考虑到起落架摆振的强非线

性特性，本文首先采用简化理论计算某前起落架防

摆必须阻尼系数，随后基于一种起落架齿轮传动式

前轮操纵系统，建立刚柔耦合摆振多体动力学模

型。通过简化理论计算结果和真实摆振试验结果

校验仿真模型，然后首次将齿轮传动侧隙和扭力臂

轴向、径向传动间隙等非线性因素同时纳入摆振动

力学分析中，实现含传动间隙的起落架刚柔耦合非

线性动力学建模。最后，基于该模型开展多因素对

摆振响应特性差异的研究，为后续起落架防摆系统

设计提供了理论依据。

1 齿轮传动式减摆系统及防摆参数

计算

1. 1　齿轮传动式系统原理

飞机前起落架操纵系统通常由转弯机构和减

摆装置组成，其中转弯机构可实现前轮转向控制，

防摆装置用于抑制地面滑行过程中可能发生的自

激振动。大型飞机通常采用如图 1 所示的液压转

弯减摆操纵系统。

某集成式前轮操纵系统原理如图 2 所示［12］，其

采用力矩限制器实现对电机扭矩的限制，通过电磁

摩擦离合器实现转弯和减摆工作模式的切换，在转

弯模式下离合器线圈通入电流，传递电机转矩至前

轮，从而实现转向控制；在减摆模式下，前轮转向机

构与驱动系统解耦，机轮不受输入信号的控制，能

够自由转动，减速器将电机的高转速、低扭矩输出

转换为前轮所需的低转速、高扭矩运动，提供驱动

能力。阻尼发生器在转弯状态下不工作，以减少转

向阻力；在减摆模式下，阻尼发生器提供一定的阻

尼，以消耗地面冲击载荷引起的前轮振荡，从而防

止摆振现象的发生［13］。通过大传动比的齿轮传动

副为前轮提供较大的转弯力矩，载荷传感器对输出

端的地面载荷进行监测，角度传感器可反馈前轮转

向角度，形成闭环控制，确保转向精度。

图 1 某液压转弯减摆操纵系统

Fig.1 A hydraulic steering and sway-damping control system
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1. 2　减摆阻尼计算

在初步防摆计算时，飞机在停机载荷及最大刹

车动载荷作用下，轮胎压缩量可依据文献［14］提出

的以下公式计算，即

δ = F

2.4 ( P o + 0.08P r ) WD
+ 0.03W （1）

式中：δ 为轮胎压缩量，F 为垂向载荷，Po为轮胎初

始充气压力，Pr为轮胎额定充气压力，W 为轮胎的

充气断面宽，D 为轮胎的充气外直径。

通过式（1）求得的轮胎压缩量计算在当前前轮

载荷下轮胎对应的内压，有

P = P o + 1.5 W
D

P o ( )δ
W

2

（2）

式中 P 为轮胎对应压缩量为 δ 时的内压。

然后，由轮胎刚度计算的经验公式求得轮胎侧

向刚度和扭转刚度。

对于 δ/D>0.03 的轮胎，有

a = 2W ( P + 0.24P r ) ( )1 - 0.7 δ
W

（3）

b = 15 ( )δ
D

- 0.015 ( P + 0.8P r )W 3 （4）

式中：a 为轮胎侧向刚度，b 为轮胎扭转刚度。

基于式（3，4）求得的轮胎侧向刚度和扭转刚

度，可进一步通过经验公式计算轮胎松弛长度及触

地长度的一半，有

L = ( )2.8 - 0.8 P
P r ( )1 - 4.5 δ

D
W （5）

h0 = 0.85D
δ
D

- ( )δ
D

2

（6）

式中：L 为轮胎松弛长度，h0为触地长度的一半。

按照张线理论导出的式（7，8）计算轮胎侧向滚

动系数和轮胎扭转滚动系数，有

α = 1

h0 ( )L + h0

2

（7）

β = α ( L + h0 ) （8）
式中：α 为轮胎侧向滚动系数，β 为轮胎扭转滚动

系数。

简化理论摆振方程组中包含：摆动部分绕摆动

轴转动惯量、阻尼系数、稳定距、轮胎参数及滑行速

度等参数，有

u = h cr

aI
β
α

（9）

t1 = t
β
α

（10）

V 1 = V

bt
βI

（11）

k1 = b

a ( )β
α

（12）

k2 = 1

a ( )β
α

2 （13）

式中：u 为无因次阻尼系数，hcr 为防摆必须阻尼系

数，I 为摆动部分绕摆动轴转动惯量，t 为结构稳定

距，t1为无因次稳定距，V 为滑跑速度，V1为无因次

滑跑速度，k1和 k2均为轮胎的无因次参数。

摆动部分绕转动轴惯性矩基于以下经验公式

求取，有

I = C ( I1 + Mt 2 ) （14）
式中：系数 C 一般取 1.05~1.2，M 为机轮总质量，I1

是机轮绕轮轴平行轴线的转动惯量。

I1 = ( I0 + MR2 ) （15）
式中：R 为轮胎半径；I0为机轮绕自身径向轴的转动

惯量，有

I0 = 1
16 MD 2 （16）

将求解得到的 a、b、α、β 轮胎参数代入式（10，
12，13）可求得不同载荷工况下的 k1、k2、t1。

采用拟合近似式（17）估算无因次阻尼系数

μmax，其中系数 A 可由式（18）求解。

μmax = A ( 1 - t1 ) （17）

A = 0.42 + 0.32k1 + ( )0.2 + 1
e1.8k1 + 0.7 k2 （18）

基于式（1~18）可解算出不同工况下防摆必须

阻尼系数。然而实际情况下，阻尼器提供的阻尼是

非线性的，满足以下规律，即

hsj = M 0 + h1 θ̇ + h2 θ̇ 2 （19）
式中：hsj为减摆器设计防摆阻尼系数，M0为缓冲器

和转套之间的库伦摩擦力矩，h1 为线性项阻尼系

数，h2 为二次项阻尼系数，θ̇ 是减摆器轴的转动角

速度。

在充分考虑库伦摩擦力矩 M0及二次项系数 h2

图 2 某集成式前轮操纵系统原理

Fig.2 Principle of an integrated nose wheel steering system
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后，取防摆阻尼系数的安全系数为 2，即最小当量

线性阻尼系数为防摆必须阻尼系数的 2 倍，防摆必

须阻尼系数和最小当量阻尼系数取值如表 1所示。

2 含传动间隙的起落架摆振动力学

建模

2. 1　无间隙摆振动力学建模及校验

起落架结构复杂，包含众多零件，若完全按照

实际情况进行建模，运算量较大且可能存在隐匿错

误，不利于问题排查。因此，本文对支柱式前起落

架进行了相应简化，保留了活塞杆、外筒、扭力臂、

轮轴、机轮、转套以及机身等关键部件。在准确定

义前起落架摆振的真实运动关系后，完成了前起落

架缓冲器、轮胎、减摆器及侧向激励的力学建模。

在刚性模型的基础上，基于子结构模态法对活

塞杆、外筒等前起落架关键承力部件进行柔性化处

理，并通过一维蜘蛛网格单元将界面点与有限元模

型节点耦合连接，充分考虑弹性变形对系统整体动

力学响应的影响，如图 3 所示。

基于上述模型，获得滑行速度为 100 km/h、防
摆阻尼系数取 15.1 N∙m∙s/rad 的停机载荷工况下前

起落架机轮摆角的时间历程曲线，如图 4 所示。

当仿真进行到 3 s 时，在轮轴处施加大小为

1 000 N 的侧向初始激励，初始摆角为 3.3°，经历

3 个周期后，摆角减小为 0.803°，即为初始摆角的

1/4。根据《飞机前起落架防摆设计要求》［15］：若系

统具有足够的稳定裕度，系统提供的阻尼，应能使

外界干扰所引起的前轮摆动在 3 个周期后，其振幅

衰减到初始扰动的 1/4 或更小。仿真结果表明，该

工况下临界防摆阻尼系数为 15.1 N∙m∙s/rad。
2. 2　模型校验

2. 2. 1　仿真与理论计算结果校验

采用上述方式计算了两种载荷工况下摆振临

界阻尼随速度变化的关系，如图 5 所示。仿真结

果表明：在全速度范围内临界防摆阻尼系数呈先

增大后减小的趋势，其中滑行速度为 70 km/h 时，

临界防摆阻尼系数达到最大值 18.4 N ∙m ∙s/rad。
本 文 第 一 节 理 论 计 算 的 防 摆 必 须 阻 尼 系 数 为

17 N∙m∙s/rad，与仿真结果相近。

2. 2. 2　仿真与试验结果校验

起落架摆振试验是检验起落架防摆性能的关

键测试方法之一，同时也是校验仿真模型准确性的

重要手段。该试验在如图 6 所示的飞轮摆振试验

表 1 不同载荷下防摆必须及最小当量线性阻尼系数

Table 1 Necessary and minimum equivalent linear 
damping coefficients for anti⁃shimmy under dif⁃
ferent loads N∙m∙s/rad

载荷工况

停机状态

动载荷状态

防摆必须系数

17
16.6

最小当量线性系数

34
33.2

图 3 起落架多体动力学模型

Fig.3 Multibody dynamics model of landing gear

图 4 100 km/h 和 15.1 N∙m∙s/rad 停机载荷机轮摆角

Fig.4 Wheel shimmy angle under static load at 100 km/h 
and 15.1 N·m·s/rad

图 5 临界防摆阻尼系数随滑行速度变化的关系

Fig.5 Relationship between critical anti-shimmy damping 
coefficient and taxiing speed
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台上进行，试验台主要由横梁、伺服作动器、试验夹

具、小吊兰、大飞轮、测力传感器和干扰机构等部件

组成。试验过程中，通过垂直加载系统的伺服作动

器施加模拟前起落架的垂直载荷，利用大飞轮的旋

转模拟起飞和着陆滑跑时的速度变化，并通过干扰

机构对机轮轴施加瞬态干扰激励，以模拟前起落架

在滑跑过程中可能遇到的地面瞬态干扰。

当飞轮调速到设定速度并稳定运转时，垂直加

载系统伺服作动器对前起落架施加垂直载荷；垂直

载荷加载至设定值并保持稳定后，通过干扰机构对

前起落架施加 2°~5°瞬态干扰角度进行激励；干扰

角度完全释放后，继续滑跑 1~2 s，卸载即完成 1 个

试验状态。

在施加干扰激励时，当瞬态干扰角度大于 3°或
小于-3°时，触发测试系统保存有效数据，同步测

试触发点前后几秒内前起落架的动态响应。

通过六分量力传感器测得起落架与机身各连

接铰点垂向力并取代数和求得起落架垂向载荷；侧

向载荷则由左右主铰点的侧向力代数和确定；干扰

激励载荷通过安装在干扰机构作动筒活塞杆端部

的测力传感器直接测量；机轮偏角由角位移传感器

测量，当发生摆振时，通过分析起落架响应频谱可

确定摆振频率。

取前文计算得到的最小当量线性防摆阻尼系

数 34 N∙m∙s/rad 进行摆振试验，得到停机载荷下滑

行速度 100 km/h，防摆阻尼系数 34 N∙m∙s/rad 时摆

振试验结果和摆振仿真结果如图 7、8 所示，具体摆

振试验结果与仿真结果见表 2 所示。

在如图 8 所示的滑行速度为 100 km/h、防摆阻

尼系数为 34 N∙m∙s/rad 的停机载荷工况下，当干扰

激励载荷为 785 N 时，机轮偏转角度达到 3.8°后迅

速回正，过程中最大侧向载荷为 2 420 N。这一结

果与图 7 所示的试验结果趋势一致，表明当采用最

小当量线性阻尼系数时，摆振仿真结果与试验结果

具有良好的一致性。

当采用防摆必须阻尼系数进行临界阻尼研究

时，仿真所得结果与理论计算结果接近；而采用最

小当量线性防摆阻尼系数进行设计阻尼研究时，仿

真结果与摆振试验结果趋势一致，这表明所建立的

仿真分析模型具有较高的保真度。

2. 3　传动间隙建模

2. 3. 1　间隙的存在位置及作用形式

起落架作为飞机关键部件，通过协同作用实现

缓冲、转向及收放功能。然而，这些传动环节在长

期使用过程中，由于频繁的接触碰撞，配合间隙会

逐渐增大。需要指出的是，前起落架传动环节的间

隙特性并非简单的二维平面间隙，而是一个具有复

杂三维空间特征的动态间隙系统。间隙主要集中

在各连接处，包括转套与减摆装置之间、上扭力臂

与转套之间、上扭力臂与下扭力臂之间、下扭力臂

与支柱之间，以及轮轴与轮毂之间如图 9 所示。本

图 6 飞机摆振试验台原理图

Fig.6 Schematic diagram of aircraft shimmy test bench

图 7 100 km/h 和 34 N∙m∙s/rad 停机载荷工况起落架摆振

试验曲线

Fig.7 Landing gear shimmy test curves under static load 
conditions at 100 km/h and 34 N·m·s/rad

图 8 100 km/h 和 34 N∙m∙s/rad 停机载荷工况起落架摆振

仿真曲线

Fig.8 Landing gear shimmy simulation curves under static 
load conditions at 100 km/h and 34 N·m·s/rad

表 2 摆振试验结果和仿真结果对比

Table 2 Comparison between shimmy test and shimmy 
simulation results

工况

仿真

试验

垂直载荷/
N

4 000
4 000

激励载荷/
N

785
750

侧向载荷/
N

2 420
2 700

机轮摆角/
（°）
3.8
3.72
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文重点研究了对摆振响应特性影响较大的间隙 1
至间隙 4，其中间隙 2、间隙 3 和间隙 4 的作用形式

一致，因此可以将这 3 处间隙合并为一处进行累加

考虑。

针对某起落架齿轮传动式前轮操纵系统，其间

隙主要由制造和装配误差、长期使用导致构件磨损

加剧等因素引起。间隙 1 为前轮操纵系统输出齿

轮与转套之间的齿轮副侧隙，直接影响支柱的扭转

刚度，可能导致起落架侧向刚度不对称，从而激发

高频振动。间隙 2、间隙 3、间隙 4 为销轴与衬套的

配合间隙，属于三维空间间隙，具体表现为径向和

轴向的配合间隙［16］。间隙存在和作用形式如图 10
所示。

2. 3. 2　基于 Hertz 碰撞力学的传动间隙建模

Hertz 碰撞理论［17］是德国物理学家海因里希·

鲁道夫·赫兹于 1882 年提出，核心思想为两个低速

弹性物体碰撞时，会由于局部变形在小区域内发生

接触，而不是某个点。接触区域大小、产生的压力分

布及变形量均可由物体材料属性和几何形状求解。

两构件间碰撞时接触力可分为垂直于接触共

切面和存在于接触共切面的两部分接触力。

垂直于接触共切面的接触力模型基于赫兹接

触理论，通过引入恢复力系数来度量碰撞过程中的

能量消耗，可表达为

F n = Kδn
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú1 + 3( 1 - c2

h )
4

δ̇

δ̇0

（20）

式中：Fn为法向力；K 为碰撞接触刚度系数；δ 为接

触小变形；n 为用于修正的系数；ch 为恢复力系数；

δ̇ 为相对接触速度；δ̇0 为相对接触初速度。

基于赫兹接触理论，可得到式（20）中碰撞接

触刚度及等效弹性模量，有

K = 4E *

3 ( )R 1 R 2

R 1 - R 2

1
2

（21）

1
E *

= 1 - λ2
1

E 1
+ 1 - λ2

2

E 2
（22）

式中：E*为等效弹性模量；E1、E2为两碰撞体的弹性

模量；λ1、λ2 为两碰撞体的泊松比；R1、R2 为两碰撞

体的接触半径。

存在于接触共切面的接触力，即碰撞切向力主

要表现为切向摩擦力，其表达式为

F t = μ t F n （23）
式中：Ft为切向力；μt为切向摩擦因数，与切向滑动

速度有关。

在动力学平台中通过基于赫兹接触理论的齿

轮接触模块实现间隙 1 建模；而间隙 2 处的孔轴配

合间隙建模需要同时考虑轴向间隙和径向间隙，同

时考虑间隙存在的不同工况，如轴孔完全分离、两

点接触、单点接触和线接触等［18］。如图 11 所示，径

向间隙和轴向间隙的接触形式共有 8 种工况。然

而，起落架孔轴配合间隙一般以径向间隙和轴向间

隙耦合的复杂形式存在，考虑耦合工况下，转动副

空间三维间隙共有 13 种工况［15］。

图 9 间隙存在位置

Fig.9 Location of clearance

图 10 齿轮传动式前轮操纵系统间隙形式

Fig.10 Clearance forms of gear‑driven nose wheel steering 
system

图 11 轴孔间隙单独存在的 8 种形式

Fig.11 Eight forms of separate existence of shaft‑hole clear‑
ance
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对于含间隙孔轴配合，一般将轴离散化为多个

球面进行模拟［17］，采用球面接触模拟点接触，若干

个球面接触模拟线接触，径向间隙和轴向间隙模拟

示意图如图 12 所示。

多球表示轴结构，面表示孔面结构，因此径向

和轴向间隙值分别为

σj = d 1 - d 2

2 （24）

σz = d 3 - d 4

2 （25）

式中：σj为径向间隙，σz为轴向间隙，d1 为螺栓孔直

径，d2为轴结构直径，d3为转套和扭力臂端面距离，

d4为多球结构直径。

3 间隙等多因素对摆振特性影响

分析

基于上述间隙建模方法，依旧采用摆振试验确

定的防摆阻尼系数 34 N∙m∙s/rad，在动力学仿真平

台中搭建含间隙起落架刚柔耦合动力学分析模型，

研究不同位置间隙、间隙大小、垂直载荷、滑跑速度

等因素对起落架摆振特性影响，仿真分析结果如图

13~16 所示。

如图 13 所示，当齿轮侧隙从 0.2 mm 增加到

0.8 mm 时，起落架总体上呈等幅摆动趋势，机轮摆

动角度从 0.4°增加到 1.7°，摆动频率变化不明显。

这表明间隙对摆动幅度的影响显著且呈近似比例

的关系。齿轮侧隙的增大可能导致传动系统的能

量传递不连续，引发更大的振动和冲击，从而加剧

图 12 轴孔间隙模拟示意图

Fig.12 Schematic diagram of shaft‑hole clearance simula‑
tion

图 13 不同齿轮侧隙的摆振特性曲线

Fig.13 Shimmy characteristic curves under different gear 
backlashes

图 14 不同扭力臂轴向间隙的摆振特性曲线

Fig.14 Shimmy characteristic curves under different axial 
clearances of torsion arm

图 15 不同垂直载荷下摆振特性曲线

Fig.15 Shimmy characteristic curves under different verti‑
cal loads

图 16 不同滑行速度摆振特性曲线

Fig.16 Shimmy characteristic curves under different taxi‑
ing speeds
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摆动幅度。

如图 14 所示，保持扭力臂径向间隙不变（孔轴

配合间隙 H8/f7），扭力臂轴向间隙从 0.1 mm 增加

到 0.3 mm 时，机轮摆动幅度从 0.11°增加到 0.3°。
这表明扭力臂间隙对摆动幅度也具有显著的影响，

但其影响程度小于齿轮侧隙。因此，在工程实践中

应优先注重齿轮侧隙的精准控制：在设计阶段，应

通过合理的材料选择、工艺设计及公差配合来降低

磨损；在维护阶段，则需对该部位间隙进行定期检

测，规避摆振风险。

如图 15 所示，在齿轮侧隙和扭力臂间隙保持

不变的情况下，当垂直载荷从 2 kN 增至 15 kN 时，

摆角呈现衰减趋势，表明垂向载荷对齿轮传动系统

的间隙效应有显著的动态调制作用，这可能是因为

垂向载荷增加时，传动接触面会产生弹性变形，这

些变形会“补偿”部分原始间隙，从而提高摆振稳

定性。

如图 16 所示，在保持垂直载荷、齿轮侧隙和扭

力臂间隙不变的前提下，改变滑行速度，机轮呈现

等幅震荡，且振荡频率随滑行速度增大而逐渐上

升，这是由于滑跑速度的提高使得轮胎侧向响应更

“即时”，其等效刚度增大，从而导致摆动频率的

增加。

4 结   论

本文通过搭建考虑齿轮传动侧隙和扭力臂轴

向和径向传动间隙的非线性刚柔耦合起落架多体

动力学模型，开展间隙位置、间隙大小、垂向载荷和

滑行速度等多因素对摆振响应特性差异研究，得到

如下结论：

（1） 传动间隙会导致起落架发生等幅振荡，振

荡幅度随间隙增大近似正比式增大，这可能是由于

间隙导致减摆阻尼存在一个不发挥作用的“空窗

期”，即在间隙作用下，减摆器无法及时发挥作用，

导致系统能量积累，从而引发持续的等幅振荡。结

构设计时，应通过装配及工艺手段尽量控制关键部

位间隙在 0.2 mm 之内。

（2） 间隙存在部位对振荡响应幅度有显著影

响。在间隙大小保持不变（0.2 mm）的条件下，齿

轮传动侧隙引起的机轮摆动幅度为 0.258°，达到扭

力臂处间隙影响的 1.5 倍。其中，扭力臂和转套连

接处的齿轮侧隙对缓冲支柱扭转具有直接影响，其

对振荡响应的影响程度显著高于扭力臂处间隙的

影响。

（3） 垂直载荷显著影响间隙的非线性特性，导

致机轮摆角的动态变化。增加垂直载荷有助于抑

制摆振，随着垂直载荷从 2 kN 增加至 15 kN，机轮

的摆动幅度减少 12%。

（4） 在控制间隙、载荷等其他条件不变的情况

下，滑行速度对摆动幅度影响有限，但会显著影响

机轮摆动频率，滑行速度增大将显著增大机轮摆动

频率。
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