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轮胎刚度特性对大型民机前起落架摆振影响研究
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摘 要： 轮胎刚度作为轮胎动力学模型的重要参数之一，研究其对大型民机前起落架摆振的影响规律，可以从

前起落架防摆设计角度为轮胎刚度设计提供参考依据。基于前起落架摆振非线性数学模型，使用 Matlab/Mat⁃
cont 软件计算不同轮胎扭转刚度、轮胎侧弯刚度下的摆振区域图；研究轮胎扭转刚度、轮胎侧弯刚度对前起落

架摆振的影响规律，对比二者对前起落架摆振影响的敏感度。结果表明：对前起落架摆振影响的敏感性，轮胎

扭转刚度大于轮胎侧弯刚度；轮胎回正力矩系数每减小 1%，扭转摆振最大临界阻尼减小 0.88%，侧向摆振中速

区最小临界减摆阻尼增大 33.87%；减小轮胎扭转刚度，增大轮胎侧弯刚度有利于抑制大型民机前起落架摆振。
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Abstract： Tire stiffness is one of the important parameters of tire dynamics model. The influence law of tire stiff⁃
ness on the shimmy of large civil aircraft nose landing gear can provide reference for the anti-shimmy design of large 
civil aircraft nose landing gear. The nonlinear mathematical model of the nose landing gear shimmy is established， 
and the shimmy region diagram of different tire torsional stiffness and tire side bending stiffness is calculated by     
using Matlab/Matcont software. The influence law of tire torsional stiffness and tire side bending stiffness on the 
shimmy of the nose landing gear is studied， and the sensitivity of the two on the shimmy of the nose landing gear is 
compared. The results show that the sensitivity of tire torsional stiffness to the impact of nose landing gear shimmy 
is greater than that of tire lateral bending stiffness. When the positive torque coefficient is decreased by 1%， the 
maximum critical damping of torsional shimmy is decreased by 0.88%， and the minimum critical damping of lateral 
shimmy is increased by 33.87%. Reducing the torsional stiffness of tire and increasing the lateral stiffness of tire are 
beneficial to restrain the yaw of large civil aircraft nose landing gear.
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0　引  言

飞机在起飞与着陆滑行过程中，前起落架机

轮可能出现一种偏离其中心位置的剧烈振动，称

之为摆振。摆振主要由机轮绕其定向轴的扭转和

起落架支柱的侧向弯曲变形组成，轮胎与地面接

触部分产生交变变形［1］。飞机前起落架和主起落

架均会发生摆振，但前起落架居多。摆振是一种

有害的自激振动，前起落架轻微的摆振会导致机

身抖动，飞行员操纵性变差，加剧前起落架结构疲

劳破坏。严重的摆振可能会导致飞机运动失控，

发生灾难性事故［2］。前起落架摆振产生的根本原

因是扭转阻尼不够，除此之外，磨损的轮胎和结构

件稳定距不足、扭转间隙过大等也是诱导前起落

架发生摆振的重要因素［3］。向宗威等［4］综述了起

落架结构间隙的建模方法及其对前起落架摆振的

影响。飞机柔性［5］、油液压缩性［6］对前起落架摆振

也有一定的影响。

轮胎刚度特性作为前起落架的强非线性因素

之一，对前起落架摆振具有重要影响。周进雄等［7］

建立线性摆振分析模型，结果表明，增大轮胎侧向

刚度将降低发生“结构型”摆振上临界阻尼值；H.
J. Dionisio 等［8］采用前轮摆振的线性数学模型［9］，

研究了轮胎侧向刚度对摆振稳定性的影响，研究

结果表明，随着轮胎侧向刚度的增大，系统稳定区

域增大，而且在高速下系统的不稳定区域变得更

低；陈熠等［10］通过建立前起落架线性摆振数学模

型，对某型客机前起落架进行了摆振分析，研究结

果表明，增大轮胎扭转刚度，摆振临界速度和摆振

临界阻尼值均增大，摆振频率也略有增大，增大轮

胎侧向刚度，摆振临界速度和摆振临界阻尼值也

增大，而且速度越大影响越明显。上述文献采用

的是数学建模法中的线性化方法，该方法基于 Ly⁃
apunov 判定准则对系统进行分析，虽然简单方便，

只需反复迭代计算系统特征矩阵的特征值，但不

能够准确、快速地区分扭转摆振和侧向摆振，所得

出的结论不够全面。

除此之外，冯飞等［11］建立了前起落架全柔体

摆振动力学模型，研究了轮胎侧向刚度对临界防

摆阻尼的影响，结果表明增大轮胎侧向刚度会导

致临界防摆阻尼显著增加；何绪飞等［12］建立三维

简化动力学仿真模型，开展刚柔耦合起落架结构

的摆振分析，结果表明随着轮胎侧向刚度的减小，

摆角的收敛速度更快。使用多体动力学仿真的方

法研究前起落架摆振，采用真实具体的模型，通常

可以减少对模型的简化，但其同样无法准确、快速

区分扭转摆振和侧向摆振，所得出的结论不够

全面。

近些年，国内外多采用分岔理论的方法研究

前起落架摆振问题［13-17］。P. Thota 等［14］通过建立

前起落架非线性摆振数学模型，使用分岔理论的

方法，研究了轮胎充气压力对前起落架摆振的影

响规律，结果表明，随着轮胎充气压力的增加，轮

胎的扭转摆振和侧向摆振区域均减小，即有利于

抑制摆振；陈大伟［18］、冯飞［19］、蔡佳圻［20］采用分岔

理论方法分析前起落架摆振非线性数学模型，从

不同角度研究了前起落架摆振机理。上述文献研

究内容为前起落架摆振模型，采用的方法是分岔

理论，但是未给出轮胎刚度特性对摆振的影响

规律。

本文采用分岔理论的方法［13-17］，深入研究轮胎

刚度特性对前起落架摆振的影响规律，通过求解

前起落架非线性摆振数学模型得到摆振区域图，

并对不同类型摆振进行区分。首先分别研究轮胎

回正力矩系数与轮胎扭转刚度的关系，轮胎侧向

力系数与轮胎侧弯刚度的关系；然后通过改变不

同轮胎回正力矩系数、轮胎侧向力系数，计算前起

落架摆振区域图，进而总结研究轮胎扭转刚度、轮

胎侧弯刚度对前起落架摆振的影响规律。

1　摆振动力学模型

1. 1　摆振物理模型及坐标系建立

前起落架摆振模型众多，根据研究的侧重点

所建立的摆振数学模型不同。近些年来国内外研

究者研究较多的摆振数学模型有上端固支单轮模

型［21］、上端固支双轮模型［22］、考虑机身弹性的单轮

模型［15，23］、考虑间隙特性的双轮模型［17］等。其中，

英国 Bristol 大学 P. Thota 等［22］建立的上端固支双

轮摆振非线性数学模型，该模型具有双轮配置特

性，同时模型中的张线接触轮胎模型可以较为准

确地描述轮胎刚度特性，故本文采用该模型进行

计算。出于内容完整性的考虑，对摆振物理模型

及数学模型作简要介绍。

将飞机滑行方向的反方向定义为起落架坐标

系的 x轴，垂直向上为 z轴，y轴满足右手法则，如

图 1 所示。
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将机身的作用视为垂直载荷 Fz作用到前起落

架上，起落架跟随机身以恒定速度 V，通过半径为

R、间距为 D的两个机轮在跑道上直线滑行。在平

稳滑行过程中，飞机的垂向位移以及起落架缓冲

器的行程变化很小，故忽略起落架的垂向位移。

前起落架摆振动力学模型考虑四个变形自由

度，分别是：起落架支柱绕定向轴 S的扭转角 ψ，起

落架支柱绕 X轴的侧弯角 δ，左、右轮胎的侧向位

移 λL、λR，用于描述轮胎的变形。

1. 2　摆振动力学方程

某大型民机双轮配置的前起落架摆振动力学

模型中扭转自由度微分方程如式（1）所示。

Iψ ψ̈+MKψ
+MDψ

+MKαL
+MKαR

+MDλψL
+MDλψR

+ 2Iδ̇ V
R

+ (FKλL
+ FKλR) eeff -

FzL sin ϕ ( )eeff sin θ+ D
2 cos θ+ lg sin δ - FzR sin ϕ ( )eeff sin θ- D

2 cos θ- lg sin δ = 0

（1）
式中：Iψ ψ̈、MKψ

、MDψ
分别为支柱扭转的惯性项、刚

度项和阻尼项，其中，MKψ
= kψ ψ，MDψ

= cψ ψ̇；MKαL
、

MKαR
分别为左、右轮胎的回正力矩，如式（2）所示；

2Iδ̇ (V/R )为扭转自由度上的陀螺力矩。

MKαL/R
=

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

kα
αm
π sin ( )αL/R

π
αm

FyL/R        ( )| |αL/R ≤ αm

                       0                           ( )| |αL/R > αm 

    （2）
在轮胎的极限侧滑角 αm内，回正力矩MKαL/R

随

侧滑角 αL/R 按正弦规律变化；在极限侧滑角外，轮

胎发生了侧滑，回正力矩为 0。MDλψL
、MDλψR

分别是

左、右轮胎的扭转阻尼力矩，如式（3）所示。

MDλψL
=MDλψR

= cλψ ψ̇ cos ϕ
V

（3）

FKλL
、FKλR

分别为左、右轮胎的侧向力，如式（4）
所示。

FKλL/R
= kλ tan-1 ( )7.0 tan αL/R ⋅

                cos [ ]0.95 tan-1 ( )7.0 tan αL/R FyL/R

（4）
eeff 为有效稳定距，由于支柱前倾角的存在，有

效稳定距不等于机械稳定距，如式（5）所示。

eeff = e cos ϕ+ (R+ e sin ϕ) tan ϕ （5）
机身给前起落架施加的垂向力 Fz不平衡地分

配到左右两个机轮上，分别为 FzL、FzR，如式（6）
所示。

FzL/R = Fz

2
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú1 ∓ ( )kv D

Fz
sin ( )γ+ δ （6）

式 中 ：γ 为 由 于 前 倾 角 影 响 的 几 何 量 ，γ=
ψ sin ( ϕ )；θ为机轮摆角，由于支柱前倾角的存在，

机轮摆角不等于支柱扭转角，θ= ψ cos ϕ。
某大型民机双轮配置的前起落架摆振动力学

模型中侧弯自由度微分方程如式（7）所示。

Iδ δ̈+MKδ
+MDδ

+MλδL +MλδR - 2Iψ̇ V
R

+MDλδL
+MDλδR

- FzL ( )eeff sin θ+ D
2 cos θ+ lg sin δ -

FzR ( )eeff sin θ- D
2 cos θ- lg sin δ = 0                                                         （7）

图 1 大型民机前起落架摆振物理模型及坐标系建立［22］

Fig. 1　Physical model and coordinate system estab-
lishment of large civil aircraft nose landing gear shimmy［22］
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式中：Iδ δ̈、MKδ、MDδ 分别为支柱侧弯的惯性项、刚

度项和阻尼项，其中，MKδ
= kδ δ，MDδ

= cδ δ̇；MλδL、

MλδR 分别为左、右轮胎侧向力在侧弯自由度上的力

矩，如式（8）所示；-2Iψ̇ V
R

为侧弯自由度上的陀螺

力矩；MDλδL
、MDλδR

分别为左、右轮胎的侧向阻尼力

矩，如式（9）所示。

MλδL/R
= lg FKλL/R

cos θs cos ϕ （8）

MDλδL
=MDλδR

= cλδ δ̇ cos ϕ
V

（9）

某大型民机双轮配置的前起落架摆振动力学

模型中左、右轮胎侧向变形自由度微分方程如式

（10）~式（11）所示。

λ̇L + V
σ
λL - V sin θs - lg δ̇ cos δ-( eeff - h ) ⋅

cos θs ψ̇ cos ϕ- D
2 ψ̇ sin θs cos ϕ= 0

（10）

λ̇R + V
σ
λR - V sin θs - lg δ̇ cos δ-( eeff - h ) ⋅

cos θs ψ̇ cos ϕ+ D
2 ψ̇ sin θs cos ϕ= 0

（11）
起落架支柱的扭转角与侧弯角，通过轮胎的

侧向力进行耦合作用。基于张线理论［4］建立轮胎

模型，以轮胎触地点中心线的侧向位移 λ和侧滑角

α作为轮胎变形量，但二者并不独立，其关系为：

αL/R = tan-1 ( λL/R

σ )。
1. 3　参数取值与延拓范围

模 型 参 数 参 考 某 大 型 民 机 的 前 起 落 架 参

数［24］，如表 1 所示。

考虑到参数分岔图像的完整性，部分参数的

选取，如前向滑行速度等，可能超过实际的取值范

围。研究过程中，采用单因素法研究轮胎刚度对

前起落架摆振的影响，除延拓参数外，其余参数取

表 1 中的固定值。

2　轮胎扭转刚度和侧弯刚度对摆振

影响分析

使用 Matlab/Matcont 软件［25］计算第 1 节中的

前起落架摆振数学模型，通过改变不同的轮胎刚

度参数，计算得到前起落架摆振区域图，进而总结

各轮胎刚度对前起落架摆振的影响规律。

为了对摆振区域图有更直观的理解，取前起

落架系统某典型参数进行数值仿真分析，以区分

前起落架扭转摆振和侧向摆振。系统发生扭转摆

振时，轮胎侧向变形中的贡献主体是支柱扭转；系

统发生侧向摆振时，轮胎侧向变形的贡献主体是

支柱侧弯。系统发生扭转摆振的概率较低，侧向

摆振的概率较高。通过 Matlab/Simulink［26］对前起

落架摆振数学模型进行数值仿真，取系统延拓参

表 1　前起落架摆振模型参数及其数值

Table 1　Parameters and values of nose 
landing gear shimmy model

参数类别

结构参数

轮胎参数

延拓参数

参数

稳定距 e/m
前起落架高度 lg/m

支柱扭转转动惯量 Iψ/（kg·m2）

支柱扭转刚度 kψ/（N·m·rad-1）

垂直载荷 Fz/kN
支柱侧弯转动惯量 Iδ/（kg·m2）

支柱侧弯刚度 kδ/（N·m·rad-1）

支柱侧弯阻尼 cδ/（N·m·s·rad-1）

支柱前倾角 ϕ/rad

机轮半径 R/m
接触半宽 h/m
松弛长度 σ/m

轮胎侧向刚度 kλ/rad-1

轮胎扭转刚度 kα/（m·rad-1）

轮胎垂向刚度 kv/（N·m-1）

轮胎扭转阻尼 cλψ/（N·m2·rad-1）

轮胎侧向阻尼 cλδ/（N·m2·rad-1）

极限侧滑角 αm/rad
机轮转动惯量 I/（kg·m2）

机轮间距D/m
减摆线性阻尼 cψ/（N·m·s·rad-1）

滑跑速度V/（m·s-1）

数值

0. 12
2. 5
100

3. 8×105

260
600

6. 1×106

300
0. 157 1
0. 362

0. 1
0. 3

0. 002
1. 0

4×106

270
180

0. 174 5
0. 6
0. 2

0~2 500
0~150
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数速度为 V=3 m/s，减摆阻尼 Cψ =600 N·m·s/
rad，初始激励为支柱扭转角 ψ= 0.02 rad，计算得

到系统各自由度时域图，如图 2 所示，可以看出：该

参数（V=3 m/s，Cψ = 600 N·m·s/rad）下前起落

架不发生摆振，系统各自由度时域图均收敛；系统

由初始状态到最终收敛，中间有一段过渡区域，该

过渡区域内系统发生摆振。

对各自由度时域数据进行快速傅里叶变换可

得到对应参数下各自由的频谱图，如图 3 所示，可

以看出：支柱扭转角频谱图中既有扭转摆振频率

成分（9. 8 Hz），又有侧向摆振频率成分（16. 1 Hz），

同样支柱侧弯角频谱图也是如此，这说明支柱扭

转自由度和侧弯自由度互相耦合，这一点可以从

系统微分方程中得到验证。轮胎侧向变形频谱图

中，同样存在扭转摆振和侧向摆振两个频率成分，

但侧向摆振频率成分处于主导地位，说明系统在

过渡区域内发生的摆振是侧向摆振。

（a） 支柱扭转角频谱图

（b） 支柱侧弯角频谱图

（c） 轮胎侧向变形频谱图

图 3 V=3 m/s，Cψ=600 N·m·s/rad 时前起落架

摆振系统各自由度频谱图

Fig. 3　Spectrum diagram of various degrees of 
freedom of nose landing gear shimmy system at 

V=3 m/s，Cψ=600 N·m·s/rad

2. 1　轮胎扭转刚度对摆振影响分析

轮胎扭转刚度是指在单位侧滑角下轮胎受到

（a） 支柱扭转角时域图

（b） 支柱侧弯角时域图

（c） 左轮胎侧向变形时域图

图 2 V=3 m/s，Cψ=600 N·m·s/rad 时前起落架

摆振系统各自由度时域图

Fig. 2　Time domain diagram of each degree of 
freedom of nose landing gear shimmy system at 

V=3 m/s，Cψ=600 N·m·s/rad
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的回正力矩。在前起落架摆振模型中，轮胎侧滑

角是变量，回正力矩是非线性的分段函数，其表达

式中包含轮胎侧滑角变量，因此轮胎扭转刚度在

模型中是动刚度。根据公式（2），进行量纲分析，

可知轮胎回正力矩系数的物理意义是轮胎侧滑角

为单位值时，轮胎所受的回正力矩与垂向力的比

值。轮胎回正力矩系数 kα对动态的轮胎扭转刚度

影响较大。在 Matlab/Simulink 软件中对摆振模型

进行数值仿真，计算得到不同轮胎回正力矩系数 kα
为 0. 5、1. 0、1. 5 m/rad 时，轮胎回正力矩与轮胎侧

滑角的关系曲线，如图 4 所示。

从图 4 可以看出：轮胎回正力矩满足其非线性

分段函数表达式，在极限侧滑角内部，轮胎回正力

矩与轮胎侧滑角成近似正弦函数关系，在极限侧

滑角外部，轮胎回正力矩为 0。除此之外，由于图

中展现的是一段时间内摆振的动态变化过程，可

以发现轮胎回正力矩和轮胎侧滑角在不断变化。

当系统最终稳定时，轮胎回正力矩与轮胎侧滑角

也为 0。根据轮胎扭转刚度的定义，可以知道图中

的斜率代表轮胎的扭转刚度。随着轮胎回正力矩

系数的增大，轮胎回正力矩与侧滑角关系曲线的

斜率的绝对值就越大，即轮胎的扭转刚度就越大。

轮胎的扭转刚度随系统自由度发生变化，不

便直接调整。通过调整轮胎回正力矩系数来间接

改变轮胎扭转刚度，计算得到对应的摆振区域图，

研究轮胎扭转刚度对前起落架摆振的影响规律。

某航空子午线轮胎回正力矩系数为 1 m/rad，
在该数值附近变动，分别计算轮胎回正力矩系数

kα1=1. 02 m/rad，kα2=1 m/rad，kα3=0. 98 m/rad 时

系统的摆振区域图，分别如图 5~图 7 所示。

某大型民机前起落架操纵装置与减摆装置合

二为一，在飞机实际工作处于减摆状态时，工作人

员可以通过人为调整减摆阻尼来抑制摆振，因此

在计算摆振区域图时选择的两个参数分别是滑跑

图 4 不同轮胎回正力矩系数下轮胎回正力矩与

轮胎侧滑角关系图

Fig. 4　Diagram of relationship between tire rightwing 
moment and tire sideslip Angle under 

different tire rightwing moment coefficients
图 6 轮胎回正力矩系数 kα2=1 m/rad 时的摆振区域图

Fig. 6　The shimmy area diagram of tire with positive 
torque coefficient of kα2=1 m/rad

图 5 轮胎回正力矩系数 kα1=1. 02 m/rad 时摆振区域图

Fig.  5　The shimmy area diagram of tire with positive 
torque coefficient of kα1=1. 02 m/rad

图 7 轮胎回正力矩系数 kα3=0. 98 m/rad 的摆振区域图

Fig. 7　The shimmy area diagram of tire with positive 
torque coefficient of kα3=0. 98 m/rad
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速度和减摆阻尼。摆振区域图中黑色曲线为扭转

摆振 Hopf 分岔曲线 Ht，曲线上的点所对应的减摆

阻尼值为系统发生扭转摆振时的临界减摆阻尼；

红色曲线为侧向摆振 Hopf 分岔曲线 Hl，曲线上的

点所对应的的减摆阻尼值为系统发生侧向摆振的

临界减摆阻尼。两条 Hopf 分岔曲线的交点为双

Hopf 分岔点 HH，分别为左 Hopf 分岔点 HH 1 和右

Hopf 分岔点 HH 2。从任一 HH点开始延拓计算，

会得到两条 Torus 分岔曲线，蓝色曲线为扭转摆振

的 Torus 分岔曲线 Tt，绿色曲线为侧向摆振的 To⁃
rus 分岔曲线 Tl。四条分岔曲线将摆振区域图划分

为七个区域，其中，①区为稳定区域，不发生摆振；

②区为侧向摆振区，仅发生侧向摆振；③、④、⑤区

为扭转摆振和侧向摆振的重叠区［21］，由于 Torus 分
岔曲线的存在，导致 Ht曲线与 Tl曲线围成的③区

仅发生侧向摆振，Tt曲线和 Tl围成的④区具体发

生何种摆振取决于系统的初始条件，Hl和 Tt围成

的⑤区仅发生扭转摆振；⑥区为扭转摆振区，仅发

生扭转摆振；⑦区为稳定区域，不发生摆振。从速

度 的 角 度 分 析 ，界 定 0 < V≤ VHH 1 为 低 速 区 ，

VHH 1 < V≤ VHH 2 为中速区，V> VHH 2 为高速区。

低速区包含①区、②区和⑥区的部分区域。飞机

处于低速滑跑的过程中，减摆阻尼较低时会发生

扭转摆振，减摆阻尼较高时会发生侧向摆振。中

速区包含②区的大部分区域、③区、④区、⑤区、⑥
区和⑦的部分区域。中速区的速度范围比较大，

也最容易发生摆振。高速区包含⑥区和⑦区的部

分区域，高速区只有在减摆阻尼较低时会发生扭

转摆振，减摆阻尼较高时处于稳定区。

从图 5~图 7 可以看出：随着轮胎回正力矩系

数的减小，处于低速区和和高速区的摆振稳定区

逐渐增大，处于中速区的扭转摆振和侧向摆振的

重叠区域逐渐减小。当轮胎回正力矩系数从 kα1=
1. 02 m/rad 减小到 kα3=0. 98 m/rad，摆振区域图左

HH分岔点速度从 7. 8 m/s 增大到 8. 8 m/s，右HH
分岔点速度从 69. 7 m/s 减小到 57. 7 m/s。除此之

外，随着轮胎回正力矩系数的减小，扭转摆振曲线

的最大临界减摆阻尼逐渐减小，侧向摆振曲线处

于中速区的最小临界减摆阻尼逐渐增大。当轮胎

回正力矩系数从 kα1=1. 02 m/rad 减小到 kα3=0. 98 
m/rad，扭转摆振 Hopf分岔曲线的最大临界减摆阻

尼从 1 788 N·m·s/rad 逐渐减小到 1 727 N·m·s/
rad，侧向摆振 Hopf 分岔曲线中速区的最小临界减

摆阻尼从 192. 3 N·m·s/rad 逐渐增大到 529 N·m·

s/rad。从摆振区域图不同的分区进行理解，随着

轮胎回正力矩系数的逐渐减小，摆振稳定区（①区

和⑦区）逐渐增大，扭转摆振区（⑤区和⑥区）逐渐

增大，侧向摆振区（②区和③区）逐渐减小，扭转摆

振和侧向摆振的重叠区（④区）逐渐减小。

2. 2　轮胎侧弯刚度对摆振影响分析

轮胎侧弯刚度为单位轮胎侧滑角下的轮胎侧

向力，其易于轮胎侧向刚度混淆，轮胎侧向刚度指

单位轮胎侧向变形下的轮胎侧向力。轮胎侧滑角

与轮胎侧向变形两个变量并不独立，如公式（4）所

示，即轮胎侧弯刚度与轮胎侧向刚度的变化规律

一致。前起落架摆振模型中，轮胎侧向力是非线

性表达式，且包含轮胎侧滑角变量。因此，轮胎侧

弯刚度在摆振模型中也是动态刚度。公式（4）为

经验公式，轮胎侧向力系数并没有明确的物理意

义，但轮胎侧向力系数 kλ 对动态的轮胎侧弯刚度

影响较大。在 Matlab/Simulink 软件中对摆振模型

进行数值仿真，计算得到不同轮胎侧向力系数 kλ
为 0. 001/rad、0. 002/rad、0. 003/rad 时，轮胎侧向

力与轮胎侧滑角的关系曲线，如图 8 所示，可以看

出：发现轮胎侧向力和轮胎侧滑角在不断变化；当

系统最终稳定时，轮胎侧向力与轮胎侧滑角也为

0。根据轮胎侧弯刚度的定义，可以知道图中的斜

率代表轮胎的侧弯刚度。轮胎侧向力系数的增

大，轮胎侧向力与侧滑角关系曲线的斜率的绝对

值就越大，即轮胎的扭转刚度就越大。

轮胎的侧弯刚度随系统自由度发生变化，不

便直接调整。通过调整轮胎侧向力系数来间接改

图 8 不同轮胎侧向力系数下轮胎侧向力与

轮胎侧滑角关系图

Fig. 8　Relationship between tire lateral force and tire 
angle under different tire lateral force coefficients
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变轮胎侧弯刚度，计算得到对应的摆振区域图，研

究轮胎侧弯刚度对前起落架摆振的影响规律。

某航空子午线轮胎侧向力系数 0. 002 0/rad，
在该数值附近变动，分别计算轮胎侧向力系数     
kλ1=0. 001 9/rad，kλ2=0. 002 0/rad，kλ3=0. 002 1/
rad时系统的摆振区域图，分别如图 9~图 11所示。

从图 9~图 11 可以看出：随着轮胎侧向力系数

逐渐增大，处于低速区和高速区的摆振稳定区域

逐渐增大，处于中速区的扭转摆振和侧向摆振的

重叠区域减小；当轮胎侧向力系数从 kλ1=0. 001 9/
rad 增大到 kλ3=0. 002 1/rad，摆振区域图左 HH分

岔点速度从 7. 4 m/s 增大到 8. 6 m/s，右 HH分岔

点速度从 70. 6 m/s 减小到 56. 9 m/s；轮胎侧向力

系数的增大对扭转摆振 Hopf 分岔曲线没有影响，

侧向摆振分岔曲线处于中速区的最小临界减摆阻

尼 逐 渐 增 大 ，从 144. 6 N·m·s/rad 逐 渐 增 大 到

572. 5 N·m·s/rad。从摆振区域图不同的分区进

行理解，随着轮胎侧向力系数的逐渐增大，摆振稳

定区（①区和⑦区）逐渐增大，扭转摆振区（⑤区和

⑥区）逐渐减小，侧向摆振区（②区和③区）逐渐减

小，扭转摆振和侧向摆振的重叠区（④ 区）逐渐

减小。

3　轮胎扭转、侧弯刚度对摆振影响的

敏感度分析

第 2 节通过计算不同轮胎回正力矩系数、轮胎

侧向力系数时的摆振区域图，分别研究了轮胎扭

转刚度、轮胎侧弯刚度对前起落架摆振的影响规

律。横向对比各自摆振区域图的数据，研究轮胎

扭转、侧弯刚度对摆振影响的敏感性。主要对比

的数据是摆振区域图的 HH 1 分岔点速度 V1，HH 2

分岔点速度 V2，扭转摆振分岔曲线最大临界减摆

阻尼 Cψ1，侧向摆振分岔曲线中速区的最小临界减

摆 Cψ2。通过将各刚度系数的增量均调整为 1%，

比较摆振区域图四个参数变化的百分比，进而研

究轮胎扭转、侧弯刚度对摆振影响的敏感性。由

于不同的增量，对应参数变化的趋势不同，为了便

于直观看出敏感性，仅比较其变化的绝对值，如表

2 所示。

图 10 轮胎侧向力系数 kλ2=0. 002 0/rad 时的摆振区域图

Fig. 10　Diagram of tire shimmy zone when lateral 
force coefficient is kλ2=0. 002 0/rad

图 9 轮胎侧向力系数 kλ1=0. 001 9/rad 时的摆振区域图

Fig. 9　Diagram of tire shimmy zone when lateral 
force coefficient is kλ1=0. 001 9/rad

图 11 轮胎侧向力系数 kλ3=0. 002 1/rad 时的摆振区域图

Fig. 11　Diagram of tire shimmy zone when lateral force 
coefficient is kλ3=0. 002 1/rad

表 2　轮胎回正力矩系数、侧向力系数变化 1% 时摆振

区域图各参数变化百分比

Table 2　Change percentage of parameters in the shimmy 
zone diagram when tire vertical stiffness， positive torque 

coefficient and lateral force coefficient change by 1%

轮胎刚度

kα

kλ

参数变化百分比/%
V1

3. 14
0. 83

V2

4. 54
2. 00

Cψ1

0. 88
0

Cψ2

33. 87
19. 98
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从表 2 可以看出：轮胎回正力矩系数每变化

1%，HH 1 分岔点速度 V1 变化 3. 14%，HH 2 分岔点

速度 V2 变化 4. 54%，扭转摆振最大临界减摆阻尼

Cψ1 变化 0. 88%，侧向摆振中速区最小临界减摆阻

尼 Cψ2 变化 33. 87%；而轮胎侧向力系数每变化

1%，HH 1 分岔点速度 V1 变化 0. 83%，HH 2 分岔点

速度 V2 变化 2%，扭转摆振最大临界减摆阻尼 Cψ1

不变，侧向摆振中速区最小临界减摆阻尼 Cψ2 变化

19. 98%。因此，轮胎扭转刚度对前起落架摆振影

响的敏感度大于轮胎扭转刚度。

轮胎刚度的变化，对摆振区域图四个典型参

数影响的敏感性从大到小依次为：侧向摆振中速

区最小临界减摆阻尼 Cψ2，HH 2 分岔点速度 V2，

HH 1 分岔点速度 V1，扭转摆振最大临界减摆阻尼

Cψ1。可以得出，轮胎刚度的变化对侧向摆振影响

的幅度要远大于对扭转摆振影响的幅度。

4　结  论

（1） 随着轮胎回正力矩系数减小，轮胎扭转刚

度减小，处于低速区和高速区的摆振稳定区域逐

渐增大，处于中速区的扭转摆振区逐渐增大，侧向

摆振区逐渐减小，扭转摆振和侧向摆振的重叠区

逐渐减小。轮胎回正力矩系数每减小 1%，扭转摆

振最大临界减摆阻尼减小 0. 88%，侧向摆振中速

区最小临界减摆阻尼增大 33. 87%，即减小轮胎扭

转刚度有利于抑制摆振。

（2） 随着轮胎侧向力系数增大，轮胎侧弯刚度

增大，处于低速区和高速区的摆振稳定区域逐渐

增大，扭转摆振区逐渐减小，侧向摆振区逐渐减

小，扭转摆振和侧向摆振的重叠区逐渐减小。轮

胎侧向力系数每增大 1%，扭转摆振最大临界减摆

阻尼不变，侧向摆振中速区最小临界减摆阻尼增

大 19. 98%，即 增 大 轮 胎 侧 弯 刚 度 有 利 于 抑 制

摆振。

（3） 轮胎扭转刚度对前起落架摆振影响的敏

感性大于轮胎侧弯刚度，而且各刚度的变化对侧

向摆振的影响远大于扭转摆振的影响。

上述结论均是对于该模型在特定参数下所得

出的，改变某一参数，结论中某些具体数值可能会

发生变化，但影响规律是值得参考的。本文所使

用的前起落架摆振数学模型尚未考虑机身特性，

在未来的研究中，可以继续完善前起落架摆振模

型，使用分岔理论的方法，研究其余参数对前起落

架摆振的影响规律。
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