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机动飞行下磁流变阻尼器-转子系统动力学特性
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摘要 : 航空发动机在机动飞行过程中，工作条件非常恶劣，飞行过程会产生不规则的瞬态振动，易引发故障。采用

有限元法建立机动飞行下基于双线性本构方程的磁流变阻尼器⁃转子系统有限元模型，并利用 Newmark⁃β 数值方法

进行求解，研究转子系统在机动飞行过程中的动态特性。在此基础上，考虑磁流变阻尼器作用，研究其对冲击载荷

下转子系统瞬态及稳态响应的影响。结果表明，机动飞行开始和结束瞬间会产生瞬态冲击，激发转子系统一阶模态

响应。在合适的电流作用下，变阻尼器可以有效抑制机动飞行过程中转子系统瞬态及稳态响应。此外，在机动飞行

下，由于轴颈离心率较大，易导致磁流变阻尼器产生非线性行为。
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引  言

机动飞行包括瞬时转弯、爬坡⁃下降、加速、持续

转弯和翻滚等，是飞机特技飞行和空战中的常见动

作，对航空发动机转子系统的动力学特性有着重要

影响［1⁃2］。

近年来，国内外学者对机动飞行环境下转子系

统的动力学特性进行了大量的研究。El⁃Saeidy 等［3］

考虑基础激励和不平衡质量，建立了刚性转子系统

的动力学方程，利用解析方法得到了系统的时域分

析结果。祝长生等［4］利用 Lagrange 方程建立了飞机

在任意机动飞行条件下的转子系统动力学统一模

型，讨论了飞机的典型机动飞行动作对转子系统动

力学特性的影响。Andrés 等［5］实验研究了机动载荷

下气体轴承⁃转子系统动力学响应。Yu 等［6］研究了

不同机动载荷对转子⁃联轴器系统的动力学特性的

影响，发现增大机动速度会增强联轴器的非线性行

为，使转子系统的振动由单周期运动转变为多周期、

分岔或混沌运动。Gao 等［7⁃9］对机动飞行下转子系统

动力学特性进行了较为详细的研究，通过理论及实

验分析了机动载荷对轴承、挤压油膜阻尼器支承下

正常及故障转子系统非线性行为的影响。 Chen
等［10］研究了挤压油膜阻尼器⁃转子系统动力学特性，

结果表明对于较大的机动飞行动作，需要增加油膜

的间隙，以降低油膜的非线性水平。

机动飞行时，发动机转子系统将承受很大的附

加离心力和陀螺力矩，并且这些载荷随飞行状态和

时间发生变化，导致系统运行不稳定。特别在机动

载荷作用下，发动机转子发生较大的挠曲变形，挤压

油膜阻尼器（Squeeze Film Damper， SFD）会因为油

膜过度被挤压而非线性显著增强，产生双稳态跳跃、

锁死和非协调进动等严重的有害现象，进而恶化转

子系统的振动状态，甚至可能造成转子失稳。且

SFD 作为被动式支承结构无法根据实际工况做出

反馈调节，改善转子系统的振动特性。

本文以机动飞行下的转子系统为研究对象，考

虑具有变刚度和变阻尼特性的磁流变阻尼器，基于

有限元方法建立机动飞行下磁流变阻尼器⁃转子耦

合系统动力学模型，采用 Newmark⁃β 数值方法对动

力学方程进行求解，研究磁流变阻尼器对冲击载荷

下转子系统瞬态及稳态动力学特性的影响。

1　机动飞行下磁流变阻尼器‑转子

系统有限元模型

如图 1 所示为磁流变阻尼器支承下转子系统的

有限元模型。转轴考虑为 Timoshenko 梁，并被划分

为 10 个梁单元和 11 个节点，每个节点具有四个自由
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度，即 xoy 平面内的平动和绕 x 轴、y 轴的转动。刚

性圆盘作为一个集中质量单元叠加在相应节点上。

Dd 表示圆盘直径，Bd 表示圆盘厚度，Ds 表示转轴直

径，Ls表示转轴长度。

基于 Lagrange 方程，转子系统动力学方程可表

示为［11］：
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式 中  qT
1 =[ x 1，θx1，x2，θx2，…，xn，θxn ]， qT

2 =
[ y1，θy1，y2，θy2，…，yn，θyn ]，其中，x 和 y 分别表示单

元节点在 x 和 y 方向的位移，θx 和 θy 分别表示单元节

点绕 x 轴和 y 轴转动的角度；ω 为转轴角速度；M，J

和 K分别为系统质量矩阵、陀螺矩阵和刚度矩阵；

Q1和Q2为一般外力。

1. 1　磁流变阻尼器动力学模型

坐标系 XYZ（如图 2 所示）用于定义流体流动的

位置和速度分量。eB为内环偏心量，θ 为相对于最小

油膜位置处的油膜方位角，h 为相应方位角下油膜

的厚度，其可被近似表达为：

h = c - eB cos θ （2）
式中  c为初始径向油膜间隙。

基于双线性本构方程，磁流变阻尼器油膜压力

可表示为［12⁃13］：

当 0≤Z≤Zc时：

p = 6αη ηh′
h3 ( Z 2 - Z 2

c )+ p c （3）

当 Zc≤Z≤L 时：
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（4）
式中  定义 αη=ηc/η 为黏度比，η 表示未施加电流作

用时的磁流变液黏度，ηc表示硬核处磁流变液黏度；

ḣ 为油膜厚度对时间 t 的一阶导数；Zc为硬核在 Y 方

向上充满整个油膜间隙的起始点轴向坐标位置（如

图 3 所示）；p′为油膜压力对变量 Z 的一阶偏导；pc为

油膜压力在轴向 Zc位置处的压力值；C1和 C2为积分

常数；τc表示硬核边界处磁流变液剪切应力；τy为磁

流变液屈服应力，其与磁场强度之间的关系表达

式为［14］：

τy = a1 H 3 + a2 H 2 + a3 H + a4

H 2 + c1 H + c2
（5）

式中  H=IN/（2h）为磁场强度，I 为电流强度，N 为

线 圈 匝 数 ；a1=0.0297；a2=19.75；a3=1.102×104；

a4=-2.482×104；c1=-22.29；c2=2.601×104 为常

系数。

通过求解式（4）可获得油膜沿轴向的压力梯度

p′，对 p′沿轴向进行积分可获得油膜压力分布：

p =∫
L/2

Z

p′dZ + pA （6）

式中  pA为大气压。

则磁流变阻尼器的径向油膜力和切向油膜力可

表示为：

图 1 磁流变阻尼器-转子系统模型

Fig. 1 Model of rotor system with MR damper

图 2 磁流变阻尼器坐标系

Fig. 2 Coordinate system of MR damper

图 3 阻尼器间隙内的磁流变液状态特性

Fig. 3 State characteristics of MR fluid in the gap of MR 
damper

748



第  5 期 王  俊，等： 机动飞行下磁流变阻尼器-转子系统动力学特性

Fmr = 2R∫
0

L/2∫
0

2π

p cos θdθdZ （7）

Fmt = 2R∫
0

L/2∫
0

2π

p sin θdθdZ （8）

式中  R 为磁流变阻尼器半径；L 为阻尼器轴向

长度。

磁流变阻尼器油膜力在 x 和 y 方向上的分力可

表示为：

Fmx = - 1

( x2
e + y 2

e )
1
2

( x e Fmr - y e Fmt ) （9）

Fmy = - 1

( x2
e + y 2

e )
1
2

( y e Fmr + x e Fmt ) （10）

式中  xe和 ye分别为磁流变阻尼器内环中心在 x 和

y 方向上的位移。

1. 2　转子支承系统动力学模型

滚动轴承示意图如图 4 所示。轴承外圈与鼠笼

弹性支承相连，内圈与转轴相连，并随转轴旋转。假

设滚珠在轴承保持架上等间距排列，并做纯滚动。

在图 4 中，R i为内滚道半径，Ro为外滚道半径，φi

为第 i个滚珠在 t时刻的角位置，即：

φi = ω o t + 2π
N b

( i - 1 ) （11）

ω o = ωR i

R i + R o
（12）

式中  ωo为滚珠中心角速度；Nb为滚珠数量。

第 i个滚珠与滚道的法向接触变形 δi可表示为：

δi = xb cos φi + yb sin φi - r0 （13）
式中  xb 和 yb 分别为轴承内圈中心在 x 和 y 方向上

的位移；r0为轴承游隙。

基于非线性 Hertz 接触理论，轴承力模型可表

示为［15］：

F bx = C b∑
i = 1

N b

δ 3/2
i H ( δi ) cos φi （14）

F by = C b∑
i = 1

N b

δ 3/2
i H ( δi ) sin φi （15）

式 中  Cb 为 Hertz 接 触 刚 度 ；H（·）为 Heaviside
函数。

转子系统支承结构如图 5 所示。根据牛顿第二

定 律 ，磁 流 变 阻 尼 器 支 承 系 统 动 力 学 方 程 可 表

示为［14］：
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式中  mb为轴颈质量；mm为轴承外圈质量；ce为轴承

处阻尼系数；ka为鼠笼刚度。

1. 3　机动飞行动力学模型

如图 6 所示为描述机动飞行的模型和坐标系。

基于拉格朗日方程，祝长生等［4］提出了一种在任意

机动飞行条件下，带有不平衡的多刚性盘、多集总质

量和多轴承的线性和非线性转子系统一般动力学模

型。参照［4］的方法，机动飞行下转子⁃轴承系统的

动力学方程可以表示为：

M i q̈ i +(C i + G i + CB，i ) q̇ i +
( K i + KB，i ) q i = Q i + FB，i （17）

式中  q i 为转轴单元节点的位移向量；M i，K i，C i，G i

分别为转轴单元的质量矩阵、刚度矩阵、阻尼矩阵和

陀螺矩阵；Q i 为施加在单元节点上的一般外力。

CB，i，KB，i 和 FB，i 分别表示机动飞行引起的等效附加

阻尼矩阵、刚度矩阵和附加力向量：

图 4 滚动轴承模型

Fig. 4 Rolling bearing model

图 5 转子系统支承结构示意图

Fig. 5 Schematic diagram of the supporting structure of the 
rotor system
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式中  Ii 和 Ip，i 分别为机动飞行所施加单元节点的直

径转动质量和极转动惯量；mi为机动飞行所施加单

元节点的质量；X，Y 以及 Z 分别表示机动飞行水平、

垂直和移动方向；θX，θY和 θZ分别表示绕 X，Y 和 Z 方

向的旋转角度；vX 和 aX 分别为 X 方向上的速度和加

速度；vθX和 aθX分别为绕 X 轴旋转的角速度和角加速

度，它们在 Y 和 Z 轴上具有相似的表达方式。

2　结果与讨论

为了研究磁流变阻尼器对机动飞行下转子系统

动力学行为的影响，利用 Newmark⁃β 法对动力学方

程进行求解，可获得系统动力学响应。仿真中，转

轴、磁流变阻尼器、滚动轴承以及机动飞行参数如

表 1~4 所示。

2. 1　机动飞行下转子系统动力学响应分析

无机动飞行时转子系统在圆盘位置处的幅频特

性曲线如图 7 所示。振动幅值随着转速的增大而逐

渐增大，并在 ω=580 rad/s （92.31 Hz）时达到峰值

0.65 mm。当转速 ω 超过 580 rad/s 时，随着转速的

增大，振动幅值逐渐减小。可以发现，580 rad/s 是

转子系统的一阶临界转速。

根据一阶临界转速为 92.31 Hz，分别设置亚临

界和超临界状态下的转速为 55.39 Hz（转速比 λ=
0.6）和 129.23 Hz（转速比 λ=1.4）。接下来详细分

图 6 机动飞行模型和坐标系

Fig. 6 Maneuvering model and coordinate system

表 1 转轴参数

Tab. 1 Parameters of shaft

参数

Ds/m
Dd/m
Bd/m
Ls/m

E/GPa

值

0.05
0.4

0.03
 0.6
210

参数

泊松比 ν

截面剪切系数 μ

ρ/（kg·m-3)
圆盘偏心量 e/m

值

0.4
0.9

7850
1.5×10-4

表 2 磁流变阻尼器参数

Tab. 2 Parameters of MR damper

参数

L/m
R/m

c/mm
η/(Pa·s)

值

0.05
0.15

1
0.3

参数

aη

N

ka/(N·m-1)

值

500
100

1×107

表 3 滚动轴承参数

Tab. 3 Parameters of rolling bearing

参数

R i/mm
Ro/mm

Cb/(N·m-3/2)
mm/kg

值

59.2
70.9

1.33×1010

0.23

参数

r0/μm
Nb

ce/(N·s·m-1)

值

10
8

400

表 4 机动飞行参数

Tab. 4 Parameters of maneuvering flight

参数

aX/(m·s-2)
vX/(m·s-1)

aθX/(rad·s-2)
vθX/(rad·s-1)
aY/(m·s-2)
vY/(m·s-1)

值

0
0

0.7
0.8
30
50

参数

aθY/(rad·s-2)
vθY/(rad·s-1)
aZ/(m·s-2)
vZ/(m·s-1)

aθZ/(rad·s-2)
vθZ/(rad·s-1)

值

0
0
0

200
0
0

图 7 无机动飞行时转子系统幅频特性曲线

Fig. 7 Amplitude-frequency characteristic curve of rotor 
system without maneuvering flight
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析机动飞行过程中转子系统在亚临界和超临界状态

下的动力学特性。

图 8 所示为 λ=0.6 和 λ=1.4 时，机动飞行下转

子系统的时域响应。由图 8（a）可知，在机动飞行开

始时，转子系统在竖直方向上的位移瞬间增加到一

个峰值，然后经过几个周期的衰减后稳定到新的平

衡位置。当机动飞行结束时，转子系统再次经历该

过程，并返回到机动飞行前的稳态响应。这些现象

表明机动飞行会对转子系统产生瞬态冲击效应。定

义冲击系数 IFb和 IFe来定量地描述机动飞行开始时

和机动飞行结束时的冲击效应：

IF b = A mb /A d，    IF e = A me /A a （18）
式中  Amb 和 Ame 分别为机动飞行开始时和机动飞

行结束时转子系统在竖直方向上的瞬时最大位移。

Ad 和 Aa 分别为机动飞行期间和机动飞行之后转子

系统在竖直方向上的稳态响应幅值。

通过对比分析图 8 可获得以下结论：

（1） 在机动飞行过程中，转子系统在竖直方向

上稳态响应的平衡位置从 0 mm 变为-0.50 mm，水

平方向上稳态响应的平衡位置保持不变。这意味着

由机动飞行引起的附加离心力仅影响转子系统在竖

直方向上的振动，而没有耦合作用。

（2） 除平衡位置偏移以外，机动飞行产生的附

加阻尼会降低转子系统在机动飞行过程中的稳态响

应幅值。竖直方向上的振幅从 0.11 mm 减小到

0.06 mm，水 平 方 向 上 的 振 幅 从 0.11 mm 减 小 到

0.08 mm，降幅分别约为 45.5％和 27.3％，这意味着

与附加离心力的影响不同，附加阻尼效应具有耦合

作用。

（3） 机动飞行期间转子系统在竖直方向上和水

平方向上的稳态响应幅值均高于机动飞行前的稳态

响应幅值，这表明与亚临界状态不同，超临界状态下

的附加阻尼会增大转子系统的振动。

（4） 超临界状态下的 IFb 和 IFe 分别为 3.62 和

2.77，低于亚临界状态下的 13.00 和 4.00。这意味着

在亚临界状态下运行的转子系统对机动飞行引起的

冲击载荷更加敏感。

2. 2　磁流变阻尼器支承下转子系统动力学响应

分析

图 9~11 分别为亚临界状态下（λ=0.6），考虑与

不考虑磁流变阻尼器作用时，转子系统动力学响应

的时间历程图、频谱图以及时频图。

（1） 机动飞行前，由时间历程图可知，与无磁流

变阻尼器相比，磁流变阻尼器能为转子系统提供有

效的阻尼，使得转子系统在 y 方向上的振动幅值降

低。由频谱图可知，磁流变阻尼器作用下转子系统

主要表现为基频成分，且与无磁流变阻尼器作用时

相比，基频幅值由 0.104 mm 降低为 0.080 mm，降幅

约为 23.1%。

（2） 机动飞行中，由时间历程图可知，与无磁流

变阻尼器相比，磁流变阻尼器作用下转子系统在 y
方向上的振动幅值基本保持不变。由频谱图可知，

考虑磁流变阻尼器作用时，频谱图中出现 2×，3×等

倍频成分及非协调频率成分，其中 2 倍频最为明显。

其原因是在机动飞行中，由于附加离心力的影响，使

得转子系统在 y 方向上振动的平衡位置发生大幅偏

移，油膜受过度受挤压而非线性增强。

（3） 机动飞行开始和结束瞬态过程中，由时间

历程图可知，考虑磁流变阻尼器作用时，机动飞行开

始和结束时转子系统在竖直方向上的瞬时最大位移

Amb 和 Ame 均减小，Amb 由 0.78 mm 减小为 0.73 mm，

图 8 λ=0. 6 和 1. 4 时，机动飞行过程中转子系统时域响应 .
Fig. 8 Time domain response of the rotor system during 

maneuvering flight at λ=0. 6 and 1. 4.

图 9 转子系统动力学响应的时间历程（λ=0. 6）
Fig. 9 The time history of the dynamic response of the 

rotor system（λ=0. 6）
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Ame由 0.44 mm 减小为 0.41 mm。此外，由时频图可

知，在机动飞行开始瞬间和机动飞行结束瞬间，除基

频外，时频图中还出现了较宽的频率分量，且频率越

高衰减越快，冲击引起的宽频分量的能量主要集中

在 93.30 Hz，接近转子系统一阶固有频率 92.31 Hz。
原因是机动飞行引起的瞬态冲击负载具有较宽的频

带，激发了转子系统的一阶固有频率。考虑磁流变

阻尼器作用时，冲击引起的瞬态响应幅值减小，且瞬

态响应时间缩短，以上现象说明磁流变阻尼器对机

动飞行引起的瞬态冲击效应具有一定的缓解作用。

图 12~14 分别为超临界状态下（λ=1.4），考虑

与不考虑磁流变阻尼器作用时，转子系统动力学响

应的时间历程图、频谱图以及时频图：

（1） 机动飞行前，由时间历程图可知，考虑磁流

变阻尼器作用时，转子系统在 y方向上稳态响应的振

动幅值变化微弱。频谱图主要表现为基频成分，且

图 13 转子系统稳态响应频谱图（λ=1. 4）
Fig. 13 The frequency spectrum of the steady state response 

of the rotor system（λ=1. 4）

图 12 转子系统动力学响应的时间历程（λ=1. 4）
Fig. 12 The time history of the dynamic response of the 

rotor system（λ=1. 4）

图 11 竖直方向上转子系统动力学响应的时频图（λ=0. 6）
Fig. 11 The time frequency graph of the dynamic response of 

the rotor system in the vertical direction（λ=0. 6）

图 10 转子系统稳态响应的频谱（λ=0. 6）
Fig. 10 The frequency spectrum of the steady state 

response of the rotor system（λ=0. 6）
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幅 值 由 0.196 mm 增 大 到 0.203 mm，增 幅 约 为

3.45%。

（2） 机动飞行中，由时间历程图可知，磁流变阻

尼器对转子系统振动幅值的影响较弱。频谱图中

主要表现为基频成分，且与不考虑磁流变阻尼器作

用时 相 比 ，基 频 幅 值 减 小 ，由 0.236 mm 减 小 为

0.226 mm，降幅约为 4.24%。此外，频谱图中还出

现微弱的 2 倍频成分。

（3） 机动飞行开始和结束瞬态过程中，由时频

图可知，超临界转速下，机动飞行引起的瞬态冲击效

应会激发转子系统的一阶模态响应，冲击引起的宽

频分量的能量主要集中在 93.65 Hz，接近转子系统

一阶固有频率 92.31 Hz，考虑磁流变阻尼器作用时，

其响应的幅值变化不明显，但瞬态响应的时间缩短。

如图 15 所示为亚临界状态下（λ=0.6）机动飞行

前和机动飞行中转子系统在竖直方向上稳态响应的

级联图。随着电流的增大，磁流变阻尼器对机动飞

行前转子系统稳态响应的幅频特性影响较小，而对

机动飞行中转子系统稳态响应的幅频特性影响较

大。与机动飞行前稳态响应相比，机动飞行中转子

系统稳态响应的非线性明显增强。由图 15（b）可

知，当 I≤0.4 A 时，随着电流的增大，基频幅值增大，

且非线性逐渐增强。这是因为，当电流较小时，磁流

变液屈服应力较小，机动飞行产生的附加载荷使得

轴颈离心率过大，油膜受过度挤压而产生较强的非

线性。当 I>0.4 A 时，磁流变液屈服应力增大，使得

轴颈离心率减小，磁流变阻尼器的阻尼效应起主要

作用。随着电流的增大，阻尼力增强，基频幅值逐渐

减小，在 I=1.0 A 时，磁流变阻尼器的阻尼效应最为

明显。随后，随着电流的增大，基频振动幅值逐渐增

大，非线性逐渐增强。这是因为，当电流较大时，磁

流变液屈服应力较大，磁流变阻尼器刚度效应增强

并起主要作用，从而限制了油膜的挤压作用，削弱了

磁流变阻尼器的阻尼效应，使得振动幅值逐渐增大。

同时，在较大电流作用下，磁流变液硬核体积增大，

油膜变薄，致使油膜力非线性增强。当 I>1.6 A 时，

磁流变阻尼器对转子系统动力学特性的影响基本保

持不变，这是因为，在大的电流作用下，磁流变阻尼

器处于准刚性支承状态。

如图 16 所示为超临界状态下（λ=1.4）机动飞行

前和机动飞行中转子系统在竖直方向上稳态响应的

级联图。随着电流的增大，机动飞行前转子系统稳

态响应的基频幅值逐渐增大，并在 I=1.2 A 时趋于

稳定。与机动飞行前转子系统稳态响应的级联图相

比，机动飞行中转子系统稳态响应的非线性明显增

强。当电流 I≤1.2 A 时，随着电流的增大，基频幅值

逐渐增大，系统非线性逐渐增强，级联图中出现较为

明显的连续非协调频率成分。当 I>1.2 A 时，系统

图 14 竖直方向上转子系统动力学响应的时频图（λ=1. 4）
Fig. 14 The time-frequency graph of the dynamic response 

of the rotor system in the vertical direction（λ=1. 4）

图 15 转子系统在竖直方向上稳态响应的级联图（λ=0. 6）
Fig. 15 Cascade diagram of the steady state response of the 

rotor system in the vertical direction（λ=0. 6）
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处于准刚性支撑，振动状态基本保持不变。通过对

比图 15 可以发现，亚临界状态下，磁流变阻尼产生

的非线性频率成分主要在基频以上，且出现较为明

显的倍频成分。而在超临界状态下，磁流变阻尼产

生的非线性频率成分主要在基频以下，且表现为连

续频谱现象。

3　结  论

（1） 机动载荷会对转子系统产生冲击效应，使

转子系统在机动飞行开始瞬间和机动飞行结束瞬间

的振动幅值大幅增大。此外，机动飞行引起的冲击

载荷具有较宽的频带，会激发转子系统振动的一阶

自然模态。

（2） 在亚临界状态下，磁流变阻尼器能够有效

抑制机动飞行前的稳态响应幅值，且对机动飞行引

起的瞬态冲击效应具有一定的缓解作用，能够降低

瞬态冲击幅值，缩短响应时间。在超临界状态下，磁

流变阻尼器对转子系统动力学特性的影响较小。

（3） 在整个机动飞行过程中，通过施加合适的

电流能够有效抑制转子系统的振动幅值及缓解机动

飞行过程中的瞬态冲击效应，但较大的电流反而会

使磁流变阻尼器产生较强的非线性，造成转子系统

的失稳，且在机动飞行中，由于油膜被过度挤压，磁

流变阻尼器的非线性更为明显。
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Dynamic characteristics of rotor system with magnetorheological damper 
during maneuvering flight
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3. College of Aeronautical Engineering， Civil Aviation University of China， Tianjin 300300， China； 
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Abstract: In the process of maneuvering flight， the aeroengine will bear very harsh working conditions， leading to irregular tran⁃
sient vibrations that can result in failure. In this paper， the effect of a semi-active magnetorheological damper （MR damper） on the 
dynamic characteristics of a rotor system under maneuvering flight is investigated. The finite element model of the rotor system 
with MR damper under maneuvering flight is established using the finite element method. The Newmark- β numerical method is 
used to solve the dynamic equations， and the dynamic characteristics of the rotor system during maneuvering flight are studied. On 
this basis， considering the effects of MR damper on the transient， the steady state responses of the rotor system under maneuvering 
flight are analyzed. The results show that transient impact is caused at the beginning and the end of maneuvering flight， which stim ⁃
ulates the first order modal response of the rotor system. The MR damper with suitable current can effectively suppress the ampli⁃
tudes of transient and steady-state responses of the rotor system during maneuvering flight. In addition， due to the large eccentricity 
of the journal in maneuvering flight， the MR damper is prone to produce nonlinearity.
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