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考虑减摆器非线性特性的前起落架摆振分析
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摘 要： 飞机的前起落架摆振通常在飞机起飞或降落滑跑的过程中发生，对飞机的稳定性和操纵性产生危害，

是一种严重的飞机故障。针对某型号无人机，基于动量矩定理，建立考虑起落架侧弯、扭转的摆振数学模型，讨

论使用传统油液阻尼减摆器和电磁阻尼减摆器时不同的动力学模型。对于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；而对于电磁阻尼减摆器的非线性模型，使用分岔分析理论确

定系统的摆振稳定区域。结果表明：过大的减摆阻尼对摆振无法起到抑制的作用，得到控制参数平面上摆振的

稳定区域，可为后续的起落架减摆设计提供参考。
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Stability analysis of nose gear shimmy with nonlinear 
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Abstract： The shimmy of the front landing gear of an aircraft usually occurs in the process of taking off or landing， 
which endangers the stability and maneuverability of the aircraft and is a serious aircraft fault. In this paper， based 
on the theorem of moment of momentum， a mathematical model of shimmy considering landing gear side bending 
and torsion is established for a certain type of UAV. The different dynamic models when using traditional oil damp⁃
ing damper and electromagnetic damping damper are discussed. For the traditional oil damping damper， the equiva⁃
lent linear model is used to obtain the upper and lower boundaries of the critical stability damping curve. For the 
nonlinear model of electromagnetic damping damper， the bifurcation analysis theory is used to determine the shim ⁃
my stability area. Results show that excessive shimmy damping can not suppress shimmy， and the stable region of 
shimmy on the parameter plane can be obtained. It can provide some references for the design of landing gear shim ⁃
my reduction.
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0　引  言

在飞机起飞、着陆或滑跑过程中，起落架可能

出现摆振现象［1］，摆振是一种复杂的轮胎绕主销持

续振动的现象。摆振按照振动性质分为强迫摆振

和自激摆振两种［2］。起落架系统是一个复杂的动

力学系统，摆振主要由支柱的侧向、扭转以及轮胎

的耦合振动构成，涉及结构间隙、结构件间库伦摩

擦力以及考虑非线性特性的阻尼等复杂因素的影

响［3］。起落架摆振可能由起落架系统刚度［4］、结构

间隙［5］、机身局部刚度［6］、机体动力学特性［7］、外部

扰动等因素引起。摆振会导致飞机操纵性、稳定

性等问题，历史上许多型号的飞机起落架都出现

过摆振问题，摆振对飞机的稳定性、安全性、实用

性等造成了损害。因此，摆振问题非常具有研究

价值。

关于摆振现象的研究最早源自 20 世纪 20 年

代，法国学者 M. G. Broulhiet［8］于 1925 年提出了关

于汽车前轮摆振的问题。20 世纪 40—60 年代，关

于飞机机轮摆振的研究蓬勃发展，大批研究人员

发表了大量研究论著。V. Schlippe 等［9］建立了张

线模型，并将该模型运用到摆振分析中。张线模

型在之后的摆振分析中被广泛认可和使用，至今

仍是摆振轮胎理论中的经典轮胎模型。 J. More⁃
land［10］提出了一套起落架摆振理论，其中涉及轮

胎、机体和起落架整体的基本假设，并用这套理论

设计程序计算出使起落架稳定的最小阻尼系数，

且进行了试验验证。

20 世纪 60 年代起，在引进、吸收国外技术和研

究方法的基础上，国内逐步开始对飞行器的摆振

问题进行研究。由诸德培编著的《摆振理论及防

摆措施》［11］是国内飞行器起落架摆振研究的重要

参考资料，其对于当时国内摆振分析研究现状做

出了总结，对之后的研究起到了重要的指导作用；

周进雄等［12］论述了“结构型”摆振现象及其特点，

研究了轮胎特性参数和起落架结构参数对“结构

型”摆振的影响规律；王学军等［13］建立了考虑非线

性因素的五自由度前起落架摆振动力学模型，使

用描述函数法研究了非线性因素对摆振稳定区域

的影响；卢京明［14］结合某型飞机设计方案中的实

际情况，利用 MATLAB 编制了摆振计算界面系统

进行摆振分析与计算，得出摆振区域与临界阻尼

曲线示意图。

随着科技的发展与进步，国内外关于飞机起

落架摆振非线性动力学模型方面的研究得到了极

大发展。G. Somieski［15］将一些众所周知的线性、

非线性方法引入前起落架摆振模型的稳定性分析

中；T. Gordon［16］考虑了库仑摩擦和扭矩连杆中自

由间隙这两个非线性因素，使用摄动法进行分析；

Zhou J X 等［17］推导了适用于摆振分析的多自由度

非线性自治系统的增量谐波平衡公式，避免了数

值计算中产生的刚性问题，以更低成本得出了更

高精度的结果。

随着数值延拓分析软件 AUTO、MATCONT
等分析工具的出现，起落架摆振非线性动力学模

型的分岔分析逐渐完善。陈大伟等［18］介绍了使用

分岔理论对考虑了非线性因素的摆振问题进行求

解的方法，得出了系统稳定区域及其极限环振幅

和稳定性；M. Rahmani 等［19］提出了一种对摆振阻

尼器性能评估的方法，研究了结构参数和扭转间

隙对摆振稳定区域的影响，获得了三维摆振图和

二维稳定性边界；Yin Q Z 等［20］对建立的转弯模型

进行分岔分析，阐明了起落架转弯过程中失稳的

机理，并考察了双轮轮距及前轮转向角的影响；

Cheng L F 等［21］提出了高阶项作用下产生共振的

观点，认为共振点附近也会导致摆振的发生；冯飞

等［22］同样采用分岔方法对非线性模型进行稳定性

求解，总结出一套适用于摆振的分岔计算方法，对

摆振的非线性动力学分析起到了重要的指导作

用；冯广等［23］研究了轮胎的刚度特性对摆振稳定

性的影响。

在对摆振机理进行研究的基础上，对于减摆

的主/被动控制研究应运而生［24］，除了对结构参数

进行进一步的优化外，加装减摆器也是防摆设计

中的一项重要措施。通过合理设计减摆器参数，

获得满足摆振抑制要求的动态阻尼，满足起落架

在使用速度与载荷范围内的稳定性要求［3］。

在有关防摆阻尼器的研究中，大多都采用试

验方法，成本高、周期长［25］。针对摆振稳定性进行

数值分析时，多数研究仅针对传统油液减摆器，采

用线性化简化处理了减摆阻尼力矩的作用，而对

于一些新型的减摆阻尼器，如电磁阻尼器、磁流变

阻尼器［26］等，由于具有丰富的非线性因素，对减摆

同样会产生一定的影响。

本文针对某型号无人机，建立考虑起落架扭

转和侧向弯曲自由度的双轮数学模型，针对模型
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进行摆振稳定性研究，并分析使用近似线性减摆

阻尼器、非线性阻尼器对摆振稳定性的影响。

1　摆振动力学模型建立

1. 1　双轮前起落架整体模型

在起落架的摆振稳定性研究中，假设前起落

架上端点固支，建立双轮前起落架数学模型。可

以使用支柱扭转、侧弯以及减摆器转动三个自由

度来描述起落架的运动状态：α—前轮围绕前起落

架旋转轴轴线的侧向转动；θs—前轮围绕支柱轴线

的扭转角；θ1—减摆器围绕支柱轴线的转动角。

根据动量矩定理，对起落架上端固支点取矩，

分别得到三个自由度上的动力学平衡方程。双轮

起落架摆振分析模型示意图如图 1 所示。

前轮侧向动力平衡方程：

ILG ⋅ α̈+ Ks ⋅ α+MGθ
+MWLG

+MFz +
Mδ +MWθ

+MFα = 0                   （1）
同 理 可 以 求 出 前 轮 扭 转 方 向 的 动 力 平 衡

方程：

ITG ⋅ θ̈ s + Kt ⋅ ( θs - θ1 )+MGα
+MWα

+MFθ = 0
（2）

利用平衡条件，可以求得减摆器处的平衡

方程：

Mθ1 - Kt ⋅ ( θs - θ1 )= 0 （3）

MGθ
、MGα

分别表示作用在侧弯、扭转方向的陀

螺力矩：

MGθ
= Iwp ⋅ V

R
⋅ θ̇ s （4）

MGα
= Iwp ⋅ V

R
⋅ α̇ （5）

MWLG
、MFz、MWθ

、MWα
表示系统所受到的保守

力的作用产生的力矩：

MWLG
=WLG ⋅Hcg ⋅ α （6）

MFz = -Fz ⋅[ ( H+ R )α+( Lt + Lg ) ⋅ θs ] （7）
MWθ

=Mw g ⋅Lt ⋅ θs （8）
MWα

=Mw g ⋅Lt ⋅ α （9）
MFα、MFθ 表示轮胎受到地面对其的作用力矩：

MFα = 2( H+ R ) Fn （10）
MFθ = 2Mn + 2( Lt + Lg ) ⋅Fn （11）

各项力矩表达式中所涉及的参数及其取值如

表 1 所示。本文进行双轮起落架摆振稳定性分析

时所用参数也在表 1 中给出。

表 1　前起落架模型参数定义及其取值

Table 1　Nose gear model parameter definition and values

符号

Lg

Lt

R

D

w

P

Pr

mw

ITG

Iwp

ILG

H

Hcg

WLG

Lax

Ks

Kt

Fz

LR

Kλ

Kφ

Cλ

Cφ

参数描述

几何稳定距/m

机械稳定距/m

轮胎半径/m

轮胎直径/m

轮胎宽度/m

轮胎充气压力/Pa

轮胎标定充气压力/Pa

机轮质量/kg

前轮扭转转动惯量/（kg·m2）

机轮转动惯量/（kg·m2）

前轮侧弯转动惯量/（kg·m2）

前起落架高度/m

前起落架重心高度/m

前起落架质量/kg

（1/2 轮距）/m

支柱侧向刚度/（N·m·rad-1）

支柱扭转刚度/（N·m·rad-1）

前起落架停机垂直载荷/N

轮胎松弛长度/m

轮胎侧向刚度/（N·m）

轮胎扭转刚度/（N·m·rad-1）

轮胎侧向阻尼/（N·m·s）

轮胎扭转阻尼/（N·m·s）

取值

0. 070

0. 014

0. 13

0. 26

0. 11

0. 8×106

0. 8×106

10. 1

0. 214 4

0. 062 8

7. 121 4

0. 859

0. 259

37

0. 109

1 943 256

43 771

7 260

0. 127 0

92 322. 13

1 540. 68

80

3. 2

图 1 双轮起落架摆振分析模型示意图

Fig. 1　Schematic of dual-wheel landing gear 
shimmy analysis model
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1. 2　轮胎模型

载荷在起落架摆振稳定性中起到关键的作

用。轮胎模型基于 Smiley 张线理论建立［9］，如图 2
所示。

Smiley 的轮胎力学理论中，地面作用在轮胎

上的力和力矩可以表示为

Fn = Kλ ⋅ λ0 + Cλ ⋅ λ̇0 （12）
Mn = Kφ ⋅ φ 0 + Cφ ⋅ φ̇ 0 （13）

式中：λ0 和 φ 0 分别为轮胎的侧向弹性变形和扭转

弹性变形。

λ0 和 φ 0 可以表示为

λ0 = y0 -(H+ R ) ⋅ α-( LT + Lg ) ⋅ θs （14）
φ 0 = - ẏ0 /V- θs （15）

根据轮胎滚动时的连续性条件可知，轮胎触

地前缘点 1 经过机轮滚动过距离HCA后，变成触地

中心点 0，用公式表示为

y1 ( s )= y0 ( s+ HCA ) （16）
将式（16）Taylor 展开，忽略高次项，得到轮胎

近 似 约 束 方 程 ，本 文 采 用 Smiley 的 二 阶 近 似

公式［27］：

HCA (HCA + 2LR ) ÿ0 + 2V ( HCA + LR ) ẏ0 +
2V 2 λ0 + 2V 2 (HCA + LR )θs = 0          （17）

式中：LR为轮胎松弛长度。

1. 3　减摆阻尼

对起落架进行摆振稳定性分析，前起落架在

扭转方向上，减摆器产生的阻尼力矩对起落架的

摆振产生抑制作用，平衡状态时，满足

Mθ1 - Kt ⋅ ( θs - θ1 )= 0 （18）
此时，起落架的完整扭转分析可以简化为扭

转分析模型，如图 3 所示。

对于减摆器的阻尼力矩表达方式，讨论线性

与非线性两种情况。

1） 传统油液减摆器

减摆器产生的阻尼力矩可以表示为一个与转

速相关的函数，引入减摆阻尼系数 Ct，线性减摆阻

尼力矩可以表示为

Mθ1 = Ct ⋅ θ̇1 （19）
线性理论分析模型简单，运算快捷，使用面非

常广泛。但是涉及到其他不同类型的减摆器时，

直接忽略非线性因素也会造成结果产生偏差。

2） 电磁阻尼减摆器

电磁阻尼器产生的阻尼力矩可以表示为

Tn = 2πr 2
Mag( R 2

2 + R 2
1 ) B2 nωn

μρ
（20）

减摆器作用在起落架上的阻尼力矩表示为

Mθ1 = Tn ⋅ i ⋅ η （21）
式中：rMag，R 1，R 2，B，n，μ，ρ皆为电磁阻尼器的性能

参数。

  为了研究减摆阻尼力矩对摆振稳定性的影

响，取阻尼力矩表达式中所有不涉及状态变量的

参数常量，等效为一个等效阻尼系数 Ctd。

Ctd = 2iηπr 2
Mag( R 2

2 + R 2
1 ) B2 n

μρ
（22）

考虑到减摆器产生的力矩始终阻碍起落架扭

转角的产生，得到

图 3 前起落架扭转分析模型

Fig. 3　Symbolic representation of rotational DoFs

图 2 轮胎分析模型

Fig. 2　Tire analysis model representation
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Mθ1 = Ctd ⋅| θ̇1 |
1
2 ⋅ sgn ( θs - θ1 ) （23）

减摆器转速与产生的阻尼力矩的关系如图 4
所示，可以看出：采用不同减摆阻尼分析模型，产

生相近的减摆阻尼力矩的情况下，传统的减摆器

产生的阻尼力矩和角速度呈线性关系，而电磁阻

尼器产生的阻尼力矩和角速度呈非线性的关系，

在低角速度域内，两者存在较为明显的差异，使用

非线性模型，可以针对此类减摆器得到更为准确

的结果。

2　摆振稳定性数值分析

2. 1　分岔分析理论

2. 1. 1　连续时间系统

连续时间动力系统又称连续时间系统，通常

借助微分方程来定义。与离散时间系统类似，假

设状态空间 x∈ ( x 1，x2，…，xn )，此时系统的运动则

用 ẋ t表示

ẋ t = f ( x 1，x2，…，xn ) （24）
或向量形式表示

ẋ t = f ( x ) （25）
此处函数 f假定光滑可微。这一常微分方程组可

简称为英文缩写 ODEs（Ordinary Differential Equa⁃
tions），其中 n表示方程的个数。

2. 1. 2　系统的平衡点及其稳定性

系统在状态空间上速度和加速度同时为零的

点称为平衡点。记为 xs，满足条件：

f ( xs )= 0 （26）
就起落架摆振分析模型而言，起落架无摆振

即为系统的平衡状态，其中立点即为系统的平衡

点 。 当 Jacobi 矩 阵 的 特 征 值 不 全 满 足 实 部

Re ( λ ) < 0 时，系统便不再平衡，出现摆振现象，随

之状态方程的解变为周期解等其他形态。

2. 1. 3　Hopf分岔

Hopf 分岔是指当参数变化经过分岔值时有极

限环从平衡点产生的现象。摆振的发生意味着起

落架系统发生了 Hopf 分岔［28］。Hopf 分岔研究所

要 解 决 的 问 题 包 括 分 岔 的 存 在 性 和 分 岔 的 稳

定性［29］。

连续时间系统中，当平衡点处的某一对特征

值满足 λ1，2 = ± iω 0，ω 0 > 0，系统出现 Hopf 分岔。

以二维系统为例，若系统产生 Hopf分岔，引入复变

量 z= x1 + ix2，平衡点附近则满足：

ż= ( α+ 1 ) z± z | z |
2

（27）
采用 z= ρeiφ 进行变化，将式（27）变化为极坐

标形式：

ì
í
î

ρ̇= ρ ( α± ρ2 )
φ̇= 1

（28）

式（28）中，第一个等式描述了一个半径为 ρ=
α 的极限环，而第二个等式则是定常速度的圆周

运动。方程为正时，系统描述的极限环不稳定；方

程为负，当半径满足 ρ> α 时，半径逐渐减小，反

之增大，而 ρ= α 的情况正好为定常圆周运动，

即极限环。

将前文建立好的摆振动力学模型方程组改写

为状态方程的形式

Ẋ= f ( X，α，β ) （29）
式中：X为摆振状态变量；Ẋ为状态变量关于时间

的一阶导数；α和 β分别为控制参数。

  对化简整理好的模型方程组进行分岔分析，

分析步骤如下：

1） 确定平衡点

假定 X 0 = 0 是初始平衡位置，使得系统动力

学方程满足 f ( 0 )= 0，系统的 Jacobi矩阵A为

A=
|

|

|
||
|df ( x )

dx
x= 0

（30）

满足特征值实部为零，即判断为系统的临界

稳定点。在针对起落架摆振稳定性的分析中，平

衡点表现为各状态量的零平衡状态，即为系统的

临界稳定点。

2） Hopf 分岔点的检测

在确定平衡状态后，固定所有参数不变，连续

变化其中一个控制参数 α的值，计算控制参数 α从

图 4 减摆器转速与产生的阻尼力矩的关系

Fig. 4　The relationship between the speed of the pen-
dulum reducer and the generated damping torque
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小到大变化的情况下，系统零平衡状态的特征值

变化情况。

若 Jacobi 矩阵 A的所有特征值 λ都满足实部

Re ( λ ) < 0，系统即为稳定。若发现控制参数在某

个取值时，某一对特征值出现了 Re ( λ )= 0 的情

况，且其余特征值 Re ( λ ) < 0，则系统出现了 Hopf
分岔。系统在此参数取值下的点称为系统零平衡

状态的 Hopf分岔点，简称 Hopf分岔点。

3） 双参数分岔分析

在单参数分析中，仅能得到单个参数变化范

围内 Hopf分岔点的位置及其极限环特性。在得到

第一个控制参数 α的 Hopf 分岔点的基础上，变化

另一个控制参数 β，得到 ( α，β )平面内的 Hopf 分岔

曲线。

2. 2　摆振稳定性分析

对于线性模型，采用复特征值法进行求解，将

系统状态方程写成矩阵相乘的形式：

Ẋ= DX （31）
式中：D为系统的特征矩阵，通过判断矩阵特征值

实部是否全是负值来判断系统的稳定性。

在参数平面上通过逐举法，得到前起落架滑

跑速度 V在 0~100 m/s 变化时，起落架摆振稳定

临界阻尼曲线如图 5 所示。

（a） 上边界

（b） 下边界

图 5 起落架摆振稳定临界阻尼曲线

Fig. 5　Critical shimmy damping coefficient 
v. s.  forward speed

从图 5 可以看出：随着飞机滑行速度的增加，

起落架所需的最小阻尼系数先增加后减小，在速

度V= 23 m/s 时取得最大值 Ct = 14. 6 N·m·s，曲
线下方为不稳定区域；上方为稳定区域。继续增

加阻尼系数的值，阻尼系数越大，减摆器产生的阻

尼力矩越大，系统收敛的速度越快。

继续增加阻尼系数的值，系统又会由稳定变

化为不稳定，此时系统由于阻尼力矩过大，产生

“支柱型”摆振。由此可见，在选取阻尼系数时，应

当选取适当的安全系数，以防止阻尼系数过大，导

致“支柱型”摆振的发生。

2. 3　基于分岔理论的摆振稳定性分析

2. 3. 1　系统平衡点

分岔点示意图如图 6 所示，特征值实部变化趋

势如图 7 所示。

图 7 特征值实部变化趋势

Fig. 7　Trend of real part of eigenvalue

图 6 分岔点示意图

Fig. 6　Diagram of bifurcation points
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从图 7 可以看出：保持 V= 50 m/s 不变，从 0
开始增加 Ctd的值，特征值实部的值从正变为负，逐

渐减小，随后又增加，从负变为正，检测到两个

Hopf 分岔点，分别为 Ctd，1 = 1. 44 和 Ctd，2 = 47. 28。
这两个分岔点表示在 V= 50 m/s 的情况下，系统

从不稳定变为稳定，Ctd增加到一定值后，系统则再

次失稳。

对检测到的 Hopf分岔点进行单个参数分岔分

析，可以得到相平面的极限环变化趋势，如图 8 所

示，可以看出：施加小幅度瞬时激励后，系统回到

零平衡位置，且等幅振动的幅度非常小。减摆器

处极限环变化情况如图 9 所示，可以看出：随着速

度的增加，减摆器处的极限环振幅呈现出明显的

非线性增加的趋势，速度越大，增加的速度越快；

从极限环变化情况来看，随着速度的增加，减摆器

处的极限环振幅呈现一个明显的非线性增加的趋

势，速度越大，增加的速度越快。

2. 3. 2　双参数分析

固定速度 V= 50 m/s 不变，将阻尼系数从 0
开始增加，检测到两个 Hopf 分岔点，Ctd = 1. 44 和

Ctd = 47. 28，分别以检测到的两个 Hopf 分岔点为

起点，计算得出 V-Ctd 平面内的分岔图，如图 10
所示。

从图 10 可以看出：V-Ctd平面内存在两条分岔

曲线；随着飞机滑行速度的增加，起落架所需的最

小阻尼系数先增加后减小，在速度V=22 m/s时取

得最大值 Ctd = 2，曲线下方为不稳定区域，上方为

稳定区域；而起落架不发生摆振所能接受的最大阻

尼在低速区域无限大，随着速度的增加，临界阻尼

逐渐减小，在速度V=100 m/s 时达到最小值 Ctd =
20. 3，曲线上方为不稳定区域，下方为稳定区域。

选取的参数点位置如图 11 所示。

（a） 上边界

图 9 减摆器处极限环随速度增加变化情况

Fig. 9　Change of limit cycle at the pendulum 
reducer v. s.  forward speed

图 8 ( α，λ，θ1 )状态空间极限环随速度变化情况

Fig. 8　Change of limit cycle in state space
( α，λ，θ1 ) v. s.  forward speed

（a） 上边界

（b） 下边界

图 10 V-Ctd平面双参数 Hopf分岔曲线

Fig. 10　Bifurcation map in plane V-Ctd
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（b） 下边界

图 11 选取的参数点位置示意图

Fig. 11　Schematic diagram of selected parameter points

双参数分岔分析得到两条 Hopf 分岔曲线（图

11），将 V-Ctd平面划分成三个区域。从双参数分

岔图三个区域分别取点进行频域分析，选取的参

数点取值如表 2 所示。

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度频谱图，如图 12~图 13
所示。由此得出侧弯、扭转、轮胎侧向变形三个模

态的频谱图。结合各向频谱图的幅频曲线情况，

观察轮胎侧向变形的频谱图可以得出摆振的类

型。通过点 1 与点 3 的侧弯与扭转方向的频谱图，

可得低频的振动为侧弯方向上的振动，而高频的

振动则为扭转方向上的振动。

（a） 侧弯方向频谱图

（b） 扭转方向频谱图

（c） 轮胎侧向变形频谱图

（d） 减摆器处扭转频谱图

图 12 点 1 模态频谱图

Fig. 12　Modal spectrum diagram of point 1

（a） 侧弯方向频谱图

（b） 扭转方向频谱图

（c） 轮胎侧向变形频谱图

表 2　选取的参数点取值

Table 2　The value of selected parameter point

参数点编号

1
2
3

V/（m·s-1）

50
50
50

Ctd

1
25
50
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（d） 减摆器处扭转频谱图

图 13 点 3 模态频谱图

Fig. 13　Modal spectrum diagram of point 3

从图 12 可以看出：同时存在扭转摆振和侧向

摆振两个频率成分，低频的振动幅值远大于高频

的幅值，并在扭转方向上幅值最大，因此扭转摆振

频率成分处于主导地位，系统在区域内发生的摆

振是扭转摆振。

从图 13 可以看出：存在扭转摆振和侧向摆振

两个频率成分，在侧弯方向上，高频振动的幅值约

为 0. 02 rad，且无低频振动，即侧弯振动为高频振

动；而扭转方向上，低频的振动幅值更大，由此判

断低频的振动为扭转方向上的振动。侧向摆振频

率成分处于主导地位，说明系统在区域内发生的

摆振是侧向摆振。摆振区域示意图如图 14 所示，

图中：①区为侧向摆振区；②区为稳定区域；③区

为扭转摆振区。

综上，两条不闭合的双参数 Hopf曲线将V-Ctd

参数平面划分为三个区域，分别代表扭转摆振区

域、稳定区域以及侧向摆振区域。

3　结  论

1） 使用传统油液阻尼减摆器的线性模型进行

摆振稳定性分析，得到指定参数取值下 V-Ct平面

上摆振的稳定区域。系统所需最小减摆阻尼系数

Ct = 14. 6 N·m·s。高速滑跑时更易发生“结构型”

摆振。

2） 使用电磁阻尼减摆器的模型，考虑减摆器

的非线性特性的模型进行摆振稳定性分析，考虑

具有非线性特性的减摆阻尼力，减摆阻尼超过一

定值后系统会由稳定变为不稳定，无法对摆振起

到抑制的作用。

3） 得到V-Ctd双参数平面上的分岔图，通过对

幅频曲线的分析，在 V-Ctd双参数平面上，划分出

侧向摆振、扭转摆振和稳定区域三个区域。
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