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摘要: 起落架碳陶刹车系统的刹车力矩在角速度快速变化时，随着机轮转速的减小而增大，刹车力矩和机轮转速曲

线的负斜率与起落架刹车走步振动有较大的关系。本文建立了一个三自由度起落架刹车走步动力学模型，对水陆

两栖飞机主起落架刹车振动进行了分析，重点研究刹车力矩负斜率对起落架刹车振动的影响，计算的加速度响应、

频率与起落架外场滑跑刹车试验测试结果一致。研究了初始刹车力矩、负斜率、起落架航向刚度与阻尼、支柱等效

高度等参数对起落架动力学系统的影响，给出了初始刹车力矩与刹车力矩负斜率在高速刹车状态下的双参数振动

收敛边界。通过 Hopf 分岔分析得到了起落架刹车系统的刹车力矩负斜率与初始速度的双参数分岔图。通过分析

得出，起落架刹车低频振动发散可能由刹车力矩负斜率超过一定范围或刹车压力大导致刹车力矩过大，滑移率超过

限值两种原因导致。相对于高速刹车，刹车力矩负斜率对低速刹车稳定性影响更大。在分析结果的基础上给出了

抑制起落架刹车走步的方法与建议。
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引  言

飞机在地面滑跑刹车时，在某种特定状态下，起

落架的支柱相对于它的垂直中心线会发生周期性的

沿飞机航向的前后振动，即起落架走步振动，一般振

动频率较低，在 6~20 Hz 之间。此种振动危害性很

大，轻则引起起落架疲劳损伤，重则造成刹车失灵，

甚至导致严重的事故［1‑4］。

水陆两栖飞机的主起落架由于功能需求，一般

采用翼根或机身外伸式布局，起落架呈现出高支柱

的结构特点。且考虑湿态刹车效率，力矩需求较常

规起落架大的多，相对其他飞机，刹车时容易诱发起

落架振动［5］。该飞机在外场滑行起落架刹车过程

中，当防滑系统还没工作时，滑移率远低于最佳滑移

率，振动就开始呈发散趋势，振动频率在 12 Hz 左

右。应急刹车时，即刹车压力为恒定，起落架也发生

走步振动，该类型走步振动并不是由于刹车压力控

制频率与起落架固有频率接近引起的共振，而是与

起落架系统自身动特性相关的自激振动。为解决该

问题，需要开展动力学建模分析，研究该起落架走步

振动产生的原因和机理，寻找改善走步振动的方法。

刹车诱导的起落架走步振动是起落架结构、刹

车系统、地面摩擦、轮胎相互作用耦合的问题，国内

外学者在起落架刹车走步分析、刹车控制率设计等

方面开展了研究工作。Ryder 等［6］推导出起落架走

步动力学方程，采用解析法研究方程的稳定性，研究

发现，如果车轮制动力矩与角速度的曲线在角速度

快速变化的条件下具有负斜率，则模型将在低于某

一临界飞机速度时不稳定，并简要讨论了振动抑制

措施，包括阻尼装置的应用等。Batterson［7］考虑了

轮胎弹性的影响以及施加和释放制动力矩所需的时

间，对飞机制动系统进行了模拟分析，发现制动系统

效率取决于轮胎频率、制动响应时间和防滑控制传

感器频率值之间的复杂相互作用。库玉鳌［8］建立了

起落架支柱的刚度、机轮转速、滚动半径、振动周期

等与刹车力矩之间的定量关系。张陵等［9］构建了主

起落架及各元件的力学计算模型，对其在纵向抖振

过程中的动态特性进行了动力学仿真研究，讨论了

主起落架支柱刚度等结构参数对主起落架纵向抖振

的影响。

Yin 等［10‑12］建立了考虑起落架缓冲器行程变化

和起落架航向运动耦合影响的非线性动力学模型，

并进行参数敏感性分析，找出对起落架走步和制动

性能影响较大的参数。使用多目标优化起落架走步

振动和制动效率，并研究了刹车控制率对刹车稳定

性的影响。D'avico 等［13‑14］为优化起落架防滑系统性

能，引入了混合防滑和减速防滑控制器以适当地利

用跑道抓地力，提出了一种滑模观测器来估计飞机

机轮打滑。Jiao 等［15］提出了一种基于单开关阀控制
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的新型飞机综合自激制动系统（ISBS），建立了飞机

航向运动模型和单开关阀液压 ABS 模型，开发了一

种具有延迟补偿的开关控制策略。Tunay 等［16］提出

了一种运输机防滑控制方法，使用基于反馈线性化

和 H ∞ 理论的内环控制器使摩擦系数略小于跑道条

件允许的最大值。Khapane［17］通过 SIMPACK 对起

落架走步现象进行了模拟，以分析飞机起落架的航

向振动。Gualdi等［18］建立了全机多体动力学分析模

型，对比了开环刹车控制律和防滑刹车控制律对起

落架振动的影响。张明等［19］建立了飞机刹车滑跑刚

柔耦合动力学模型，研究发现，当刹车力矩变化的频

率接近起落架系统的共振频率时，抖振现象非常

剧烈。

起落架走步是一种低频振动，由于涉及起落架

结构、刹车系统结构、轮胎与跑道相互作用、刹车压

力控制，因此抑制起落架在刹车过程中发生走步是

工程难题。国内外关于起落架走步振动的研究在动

力学建模、防滑控制率设计等方面较多，建模方法包

括理论建模、多体动力学建模等。水陆两栖飞机为

考虑湿态刹车效率，起落架刹车系统采用碳陶刹车

片，该刹车系统刹车力矩在角速度快速变化时，随着

机轮转速的减小而增大，这种刹车力矩负斜率是机

轮刹车常见的动力学现象［6，20］。国内外学者关于刹

车力矩负斜率对起落架刹车走步作用关系的研究，

以及起落架相关参数对刹车走步影响的研究还不够

充分。

本文建立了起落架刹车走步理论模型，通过

Hopf 分岔分析等数值方法给出了刹车力矩负斜率

与起落架刹车走步的定量关系，对影响起落架走步

的关键参数进行分析，给出了起落架刹车系统的稳

定 边 界 ，并 提 出 了 一 种 抑 制 起 落 架 刹 车 走 步 的

方法。

1　起落架系统动力学建模

起落架刹车走步振型是起落架系统围绕在支

柱中心线的前后振动，如图 1（a）所示。这种动力

学行为的产生主要是由于轮胎‑跑道作用、刹车系

统与起落架结构之间的耦合作用。将起落架简化

为与机体连接的旋转弹簧阻尼器［13，21］，如图 1（b）
所示。

1. 1　起落架动力学建模

假设起落架垂直载荷为定值，忽略起落架垂向

运动与航向运动的耦合作用，起落架刹车走步的非

线性动力学模型如图 1 所示。可描述为：

( m a + mw + m gw ) v a

.
- Jθ θ̈ = -Fx - F drag （1）

Jθ̈ θ̈ - Jθ v a

.
+ Cθ θ̇ + Kθ θ = L gw Fx （2）

Jw ẇ = rh Fx - T b （3）

式中  m a 为飞机当量质量；mw 为机轮质量；m gw 为

起落架质量；v a 为飞机航向运动速度；Jw 为机轮围绕

轴向的转动惯量；T b为 刹车力矩；Cθ 为起落架航向

阻尼；L gw 为机轮与机体的连杆长度即起落架支柱等

效高度；θ 为起落架绕机体连接处的振动角度； w 为

机轮转速；rh 为轮胎滚动半径；Fx为地面对轮胎的航

向力；Kθ 为起落架航向刚度；F drag 为空气阻力，与飞

机滑跑速度的平方成正比。

Jθ = L gw m gw

2 + L gw mw （4）

Jθ̈ = Jgw + L 2
gw m gw

4 + L 2
gw mw （5）

式中  Jgw 为起落架航向转动惯量。

1. 2　机轮与跑道作用力建模

机轮在起落架刹车过程中受到地面垂直力与航

向摩擦力的作用，简化地面垂直力为定值，航向摩擦

力是机轮滑移率的函数。定义机轮滑移率 σ为：

σ = vh - wrh

vh
（6）

σ = 0 对应轮胎为纯滚状态，σ = 1 对应轮胎为

抱死状态； vh 为机轮运动速度，定义为：

vh = v a - L gw θ̇ （7）
式中  θ̇ 为起落架支柱围绕与飞机连接处的振动角

速度。

滚动半径 rh 定义为［22］：

rh = r - δ
3 （8）

式中  r为轮胎半径；δ 为轮胎垂向变形。

地面对轮胎的航向力 Fx 定义为：

Fx = μFz （9） 
式中  Fz 为地面对轮胎的垂直载荷；μ 为轮胎与地

面的航向结合系数，即轮胎航向摩擦系数，结合系数

是滑移率的函数，其定义如下式［23］：

μ = C 1 sin [ C 2 arctan ( C 3 σ ) ] （10）
式中  C 1，C 2，C 3 为拟合系数，不同的跑道其对应取

值也不同。其中，C 1 影响结合系数的峰值，C 2 和 C 3

影响结合系数曲线的上升和下降斜率，参考文献

图 1 起落架走步动力学模型

Fig. 1 Gear walk dynamical model
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［23］，文中取 C 1 = 0.8，C 2 = 1.5344，C 3 = 14.0326。
图 2 为式（10）对应轮胎与地面结合系数与滑移

率的关系曲线， σp 为最佳滑移率，滑移率达到最佳

滑移率时，轮胎与地面结合系数最大。当 σ < σp 时，

结合系数随着 σ 的增大而增大；σ > σp 时，结合系数

随着 σ 的增大而减小。一般将滑移率控制为比 σp 略

小，可达到较高的刹车效率。

1. 3　刹车力矩建模

起落架刹车系统采用电传操纵，飞行员通过刹

车踏板进行操纵，控制刹车压力的信号与刹车踏板

角度成正比，即刹车压力与刹车踏板角度成正比。

当刹车力矩过大导致起落架滑移率超过或接近最佳

滑移率时，起落架刹车防滑系统开始工作，在控制装

置内将刹车控制信号与防滑控制信号综合处理后，

输出相应的刹车压力至刹车装置［24］。

本文主要研究滑移率远低于最佳滑移率时发生

的起落架走步，该振动发生时，防滑系统还没有工

作，将刹车系统简化为恒定刹车压力，即刹车踏板在

刹车过程中为恒定角度。研究起落架在恒定刹车压

力下，滑移率增大，直至机轮抱死的动力学过程，可

以更好理解起落架走步产生的原因与机理。

在恒定刹车压力下，刹车力矩测试曲线如图 3
所示，刹车试验原理与测试方法参考文献［25］。从

图 3 中可以看出，刹车力矩随着机轮转速的减小而

增大，故定义刹车力矩 T b 为
［6］：

T b = T 1 + T 2 ( 1 - ω
ω 0

) （11）

式中  T 1 为初始刹车力矩；T 2 为刹车力矩随机轮转

速降低而增长的斜率，也称为负斜率；ω 为机轮转

速；ω 0 为机轮初始角速度。当 ω = ω 0 时，刹车力矩

最小，为初始刹车力矩 T 1；当 ω = 0 时，刹车力矩最

大，为 T 1 + T 2。对图 3 进行拟合，公式（11）中 T 1 =
40 kN·m， T 2 = 30 kN·m。

2　计算结果

将水陆两栖飞机及起落架的相关参数输入到本

文建立的起落架刹车走步动力学方程中，其中速度

为 40 m/s，刹车力矩模型见公式（11），通过试验结果

拟合，T 1 = 40 kN·m， T 2 = 30 kN·m，得到计算结果，

图 4 为计算得到的角加速度与滑移率曲线，可以看

出，起落架在该状态下刹车，发生发散性振动。图 5
为计算响应的频谱图，可以看出，振动频率为 12.67 
Hz。飞机外场刹车，起落架发生走步，轮轴处振动

加速度峰值达到 21g 以上，振动频率为 12.6 Hz。分

析结果与外场测试结果相吻合。将 T 2 设为 0，其他

参数不变，计算得到的角加速度与滑移率曲线如图

6 所示，振动收敛。

图 2 结合系数与滑移率关系曲线

Fig. 2 Relation curve of ground combination coefficient and 
slip rate

图 3 机轮刹车实验测试结果

Fig. 3 Wheel brake test results

图 4 角加速度与滑移率响应（T 1 = 40 kN·m，T 2 = 30 kN·m）

Fig. 4 Angular acceleration and slip rate response
（T 1 = 40 kN·m，T 2 = 30 kN·m）

图 5 加速度响应频谱图

Fig. 5 Spectrum of acceleration response 
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将 T 1 设为 80 kN·m， T 2 设为 0，其他参数不变，

计算得到的角加速度与滑移率曲线如图 7 所示，可

以看出，滑移率很快升至 1，在没有防滑系统作用的

情况下，机轮抱死，会引起不可控的振动，一般当滑

移率接近最佳滑移率 σp 时，防滑系统开始工作。因

此，当 T 1 增大至一定幅值，即飞行员深踩刹车踏板，

就可能出现轮胎抱死的现象，为避免该问题，需要设

置合适的防滑控制率。

从上述计算结果中可以得出，该起落架在刹车

过程中可能出现两种类型的起落架低频振动发散现

象：第一种起落架振动发散是由于刹车力矩负斜率

引起的振动，当 T 2 的值超过额定范围即可能发生第

一种类型起落架走步；当总的刹车力矩超过额定范

围后可能出现轮胎抱死的不稳定现象，轮胎抱死导

致起落架在滑跑过程中不稳定，即发生第二种振动

发散现象。刹车力矩过大导致滑移率超过最佳滑移

率 σp，轮胎与地面航向摩擦力随着滑移率的增大而

减小，见图 2，从计算结果中可以看出，滑移率一旦

超过最佳滑移率，轮胎摩擦力与滑移率的负斜率关

系很可能导致滑移率迅速增长，直至轮胎抱死［8‑9］。

一般防滑系统会避免该现象的发生，防滑控制率的

设计不是本文的研究重点，不再赘述。

3　参数影响分析

本文重点研究起落架刚度、阻尼、高度、刹车力

矩等参数对起落架刹车走步振动特性的影响。

3. 1　单参数影响分析

将初始速度 V0设为 60 m/s，研究飞机高速刹车

工况下，起落架系统各参数对起落架走步的影响，通

过数值计算得出关键参数变化下的起落架机轮振动

加速度峰值变化，图 8~12 的纵轴为计算得到的最

后 3 s 的机轮振动加速度峰值。机轮振动加速度 a
通过下式计算：

a = L gw θ̈ （12）

随着刹车力矩负斜率（T 2）的增大，起落架振动

加 速 度 峰 值 从 0 升 至 100g，动 力 学 系 统 在 T 2 =
43 kN·m 左右发生突变，T 2 增加会导致系统变得不

稳定。在其他参数不改变的前提下，刹车力矩负斜

率应在 43 kN·m 以下，系统才能振动收敛。

随着起落架航向刚度（Kθ）变化，起落架走步动特

性变化明显。当支柱刚度大于 2800 kN·m/rad时，刹

车振动收敛，而当支柱刚度小于 2800 kN·m/rad时，起

落架刹车系统振动发散，因此，支柱刚度变小可导致

图 8 刹车力矩负斜率（T 2）变化对起落架走步的影响

Fig. 8 Influence of negative slope（T 2） of braking torque on 
gear walk

图 9 起落架航向刚度（Kθ）变化对起落架走步的影响

Fig. 9 Influence of landing gear heading stiffness（Kθ） on 
gear walk

图 6 角加速度与滑移率响应（T 1 = 40 kN·m，T 2 = 0）
Fig. 6 Angular acceleration and slip rate response

（T 1 = 40 kN·m，T 2 = 0）

图 7 角加速度与滑移率响应（T 1 = 80 kN·m， T 2 = 0）
Fig. 7 Angular acceleration and slip rate response

（T 1 = 80 kN·m， T 2 = 0）
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系统失稳。在其他参数不改变的前提下，起落架航向

刚度应在 2800 kN·m/rad以上，系统才能振动收敛。

起落架航向阻尼（Cθ）对起落架走步特性的影

响也较大，动力学系统在 Cθ = 600 N·m·s/rad 左右

发生变化，阻尼越大，机轮振动加速度峰值越小。

在 其 他 参 数 不 改 变 的 前 提 下 ，刹 车 系 统 应 提 供

600 N·m·s/rad 的阻尼才能抑制刹车走步。

起落架等效高度（Lgw）升至 1.5 m 以上，起落架

振动加速度峰值发生突变，起落架等效高度变大，可

能导致起落架系统刹车振动发散。从分析结果中可

以看出，应确保起落架支柱等效高度低于 1.5 m。

从图 12 中可以看出，起落架系统各参数不变，

当初始刹车速度低于 40 m/s 时，起落架刹车走步振

动不收敛。该起落架低速刹车比高速刹车更易发生

发散性振动。

3. 2　刹车力矩 T 1 与 T 2 双参数影响分析

将初始速度设为 60 m/s，通过数值计算 T 1 与 T 2

双参数变化下机的轮振动加速度峰值变化和滑移率

峰值变化分别如图 13 和 14 所示。由图 13 和 14 可以

得出 T 1 与 T 2 在初始速度为 60 m/s 时刹车振动收敛

的边界，如图 15 所示。从图 15 中可以看出，起落架

在 60 m/s 初始速度刹车，在 T 1 约为 0~80 kN·m，T 2

约为 0~30 kN·m 的范围内振动收敛。

将初始速度设为 40 m/s，通过数值计算 T 1 与

T 2 双参数变化下的机轮振动加速度峰值变化，如

图 16 所示。当 T 1 > 80 kN∙m 时，从图 16 的分析结

果中可以得出，如果没有防滑控制作用，轮胎滑移

率会快速上升，直至机轮抱死。当 T 2 > 10 kN∙m
时，起落架在刹车时振动不收敛。

将初始速度设为 20 m/s，研究飞机低速刹车工

况下，初始刹车力矩（T 1）与负斜率（T 2）对刹车走步

的影响。通过数值计算 T 1 与 T 2 双参数变化下的机

图 12 初始速度（V0）变化对起落架走步的影响

Fig. 12 Influence of initial velocity （V0） on gear walk

图 11 起落架等效高度（Lgw）变化对起落架走步的影响

Fig. 11 Influence of landing gear equivalent height （Lgw） on 
gear walk

图 13 T 1 与 T 2 变化对加速度峰值的影响  （初始速度为

60 m/s）
Fig. 13 Influence of T 1 and T 2 on peak acceleration （initial 

speed at 60 m/s）

图 10 起落架航向阻尼（Cθ）变化对起落架走步的影响

Fig. 10 Influence of landing gear heading damping （Cθ） on 
gear walk

图 14 T 1 与 T 2 变化对滑移率的影响  （初始速度为 60 m/s）
Fig. 14 Influence of T 1 and T 2 on slip ratie（initial speed at 60 

m/s）
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轮振动加速度峰值变化，如图 17 所示。从计算结果

中可以看出，力矩负斜率现象存在会发生起落架走

步振动，T 1 与 T 2 振动收敛区域较初始速度为 40，
60 m/s 时明显减小。三个速度的刹车振动分析结

果说明，随着速度的降低，力矩负斜率对刹车系统的

稳定性影响越来越大。这与文献［6］分析结果相吻

合，即具有负斜率特性的起落架刹车系统在低于某

一临界飞机速度时不稳定。

3. 3　双参数 Hopf分岔分析

动力系统的分岔是指系统动力学特性随参数的

改变而产生的质的变化。特别是系统的平衡态发生

稳定性改变或者出现方程解的轨道分岔。通过分岔

分析可以得出参数定义域内的全局动力学特性。如

果 系 统 平 衡 点 附 近 的 Jacobi 矩 阵 的 所 有 特 征 值

λ1，λ2，⋯，λn 满足 Re ( λ ) < 0，那么平衡点 x0 是稳定

的。当系统的 Jacobi 矩阵的某一对特征值满足下

式时：

λ1，2 = ±iω 0，ω 0 > 0 （13）
系统出现 Hopf分岔，动力学方程出现周期解。控制

参数的当前取值命名为 Hopf分岔点［26‑28］。

利用上述理论开展起落架刹车系统的分岔分

析，图 18 为初始刹车力矩 T 1 = 40 kN·m，负斜率 T 2

与初始刹车速度的双参数 Hopf 分岔图。结合刹车

响应计算可以得出，该分岔图黑色曲线上方阴影区

域为起落架走步区域，即起落架在一速度下开始刹

车，如果刹车力矩负斜率高于黑色曲线该速度对应

的负斜率，起落架刹车振动会不收敛，发生走步。红

色曲线上方阴影区域为刹车轮胎抱死区域，即起落

架在一速度下开始刹车，如果刹车力矩负斜率高于

红色曲线该速度对应的负斜率，轮胎滑移率在没有

防滑作用下会上升至 1，即轮胎抱死。

分岔图分析结果与本文第 2 节得出的结论相互

验证，即具有刹车力矩负斜率现象的起落架在刹车

过程中，可能出现两种类型的起落架低频振动现象，

当负斜率超过额定范围即可能发生第一种类型起落

架走步；当刹车力矩过大导致滑移率超过最佳滑移

率导致轮胎抱死，导致起落架在滑跑过程中振动

发散。

图 19 为起落架在不同阻尼下的负斜率与速度

的双参数 Hopf分岔图，曲线上方区域为发生第一种

类型刹车走步区域。从图 19 中可以看出，阻尼从

300 N·m·s/rad 增大至 1000 N·m·s/rad，一定速度下

图 15 初始速度为 60 m/s 时起落架走步收敛边界  
（T 1 与 T 2）

Fig. 15 Convergent boundary of gear walk at 60 m/s initial 
speed （T 1 and T 2）

图 16 T 1 与 T 2 变化对加速度峰值的影响  （初始速度为

40 m/s）
Fig. 16 Influence of T 1 and T 2 on peak acceleration （initial 

speed at 40 m/s）

图 17 T 1 与 T 2 变化对加速度峰值的影响  （初始速度为

20 m/s）
Fig. 17 Influence of T 1 and T 2 on peak acceleration （initial 

speed at 20 m/s）

图 18 两种起落架走步振动发散边界

Fig. 18 Two types of gear walk divergent boundary
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对应的刹车力矩负斜率相应增大，振动发散区域相

应缩小。

图 20 为起落架在不同初始刹车力矩下的负斜

率与速度的双参数 Hopf 分岔图。从图 20 中可以看

出，初始刹车力矩从 40 kN·m 降低至 20 kN·m，一定

速度下对应的刹车力矩负斜率相应减小，振动发散

区域相应扩大。

图 21 为起落架在不同刚度下的负斜率与速度

的双参数 Hopf 分岔图。从图 21 中可以看出，起落

架刚度从 2000 kN·m/rad 增大至 4000 kN·m/rad，对
负斜率与速度的发散边界影响不大，从该图中可以

看出通过增大刚度抑制由于刹车力矩负斜率引起的

刹车走步可能效果不明显。

图 22 为起落架在不同支柱等效高度下的负斜

率与速度的双参数 Hopf 分岔图。从图 22 中可以看

出，支柱高度从 1 m 增大至  1.5 m，一定速度下对应

的刹车力矩负斜率相应减小，振动发散区域相应

扩大。

4　起落架刹车走步抑制

从本文分析结果中可以看出，提高起落架刚度

和阻尼有利于抑制刹车振动。由于刹车力矩过大引

起的轮胎抱死，应通过刹车压力控制与防滑控制避

免。低速刹车相对高速刹车更易发生刹车走步，建

议飞行员应从高速开始刹车，低速刹车时不要猛踩

刹车，以免因刹车力矩增长过快而导致走步。

刹车力矩随着机轮转速的减小而增大，导致了

起落架在低速工况下的起落架走步，刹车力矩负斜

率对起落架走步影响很大，若通过控制刹车压力减

弱负斜率现象，那么系统振动应有所改善。将刹车

压力与刹车角踏角度的比值设置为随机轮转速变小

而降低，那么刹车力矩可表示为：

T b = ω
ω 0

é

ë
ê
êê
êT 1 + T 2(1 - ω

ω 0 ) ùûúúúú （14） 

将初始速度设为 40 m/s，采用式（11）的刹车力

矩输入，其中，T 1 = 40 kN·m， T 2 = 30 kN·m，从计算

结果可以看出，起落架走步振动发散，如图 4 所示。

采用式（14）的力矩输入，得到的角加速度与滑移率

曲线如图 23 所示，起落架走步振动收敛。将初始速

度设为 20 m/s 或 10 m/s，起落架走步振动也收敛。

因此，可以得出针对具有负斜率特性的刹车片，在刹

车过程中，将刹车压力设置为随机轮转速变小而降

低，可以有效抑制起落架走步振动。

图 22 双参数 Hopf分岔图  （不同等效高度）

Fig. 22 Two parameters Hopf bifurcation diagram （different 
equivalent height ）

图 19 双参数 Hopf分岔图  （不同阻尼）

Fig. 19 Two parameters Hopf bifurcation diagram （different 
damping）

图 20 双参数 Hopf分岔图  （不同初始刹车力矩）

Fig. 20 Two parameters Hopf bifurcation diagram （different 
initial brake torque）

图 21 双参数 Hopf分岔图  （不同刚度）

Fig. 21 Two parameters Hopf bifurcation diagram （different 
stiffness ）
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5　结  论

本文建立了一个三自由度起落架刹车走步动力

学模型，对水陆两栖飞机主起落架刹车振动进行了

分析，重点研究刹车力矩负斜率对起落架走步的影

响。通过 Hopf 分岔等数值方法研究了关键参数对

动力学系统的影响，并给出了改善起落架走步的建

议，得出结论如下：

（1） 起落架刹车低频振动发散在两种状况下可

能发生：一是当刹车力矩负斜率超过额定范围时会

导致起落架发生走步；二是当刹车压力过大导致总

的刹车力矩超过额定范围后可能出现轮胎抱死，一

般防滑系统会避免该现象的发生。

（2） 相对于高速刹车，刹车力矩负斜率对低速

刹车稳定性影响更大，相对于起落架刚度变化，阻尼

变化对动力学系统稳定性影响更明显。

（3） 高速刹车起落架走步问题可通过参数优化

设计避免。如果系统在低速刹车时不稳定，起落架

在高速工况下刹车，即使通过本文的计算程序振动

收敛，但是当机轮从高速降到低速时，外界的扰动可

能会使系统失稳。

（4） 针对机轮刹车力矩负斜率导致系统刹车不

稳定的现象，本文提出在整个刹车过程中，将刹车压

力设置为随机轮转速变小而降低，计算得出起落架

走步振动收敛。因此，通过刹车压力控制结合防滑

刹车控制可抑制起落架刹车走步。
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Abstract: The braking torque of the carbon ceramic braking system of the landing gear increases with the reduction of wheel speed 
under the condition of rapid change of angular speed. The negative slope of the braking torque and wheel speed curve has a great re‑
lationship with the landing gear walking vibration. Focusing on the impact of the negative slope of the braking torque on the landing 
gear brake vibration， a three degree of freedom landing gear brake walking model is established， and the main landing gear brake vi‑
bration of amphibious aircraft is analyzed. The calculated acceleration response and frequency are consistent with the test results of 
the landing gear field skid brake test. The effects of initial braking torque， negative slope， landing gear heading stiffness and damp‑
ing， strut equivalent height and other parameters on the landing gear dynamic system are studied， and the dual parameter vibration 
convergence boundary of initial braking torque and negative slope of braking torque under high speed braking is given. By means of 
Hopper bifurcation analysis， the two parameter stability boundary of the negative slope of braking torque and velocity under the 
global state of the landing gear system is given. Through analysis， it is concluded that the gear walk may be caused by two reasons： 
the negative slope of the braking torque exceeds a certain range， or the braking torque is too large due to large braking pressure， 
and the slip ratio exceeds the limit. Compared with high speed braking， the negative slope of braking torque has greater influence 
on the stability of low speed braking. Finally， based on the analysis results， the methods and suggestions to improve the gear walk‑
ing vibration of landing gear are given.
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