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舰载飞机着舰拦阻动力学分析
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摘 要:提出了舰载飞机非对称、偏心着舰时拦阻力的计算方法，考虑了拦阻挂钩可在拦阻索上滑

动的情况，建立了舰载飞机着舰动力学模型。进行了舰载飞机着舰拦阻彷真和分析研究，分析了着

舰偏心距、非对称性对飞机着舰的影响。
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舰载飞机为了在有限长度的航母甲板上着舰，飞机在助降系统导引下撞击式着舰后，必须通过航母上的

拦阻系统强制飞机在 50~70 m 的酒围内减速止动。当舰载飞机的拦阻挂钩与拦阻索啃合后，其动力学分析

与陆基飞机常规元拦阻着陆动力学分析的主要差别在于它还要受拦阻索给于它的拦阻力，因此舰载飞机着

舰拦阻动力学分析的关键在于拦阻力的确定。一般对于拦阻器，已知的是无因次拦阻力与无因次拦阻冲程之

间的关系。而此拦阻力应位于拦阻索平面内，并且与通过跑道中心线与甲板面垂直的平面平行。在确定飞机

的对称、对中拦阻力时，计算较为简便。但是，由于舰载飞机的着舰条件十分复杂，飞机着舰时一般带有~定

的偏心、攘转和偏航，这样飞机所受到的拦阻力是不对称的，拦阻挂钩和拦阻索之间存在摩擦，两者间还可能

产生相对滑动，拦阻力的确定就比较复杂。它是舰载飞机着舰动力学分析的难点所在。国外对此问题进行了

大量的实验研究[1叫，但对其理论分析的报道不多。当前我国对舰载机的研究主要集中在起飞、着舰控制、复

飞等问题上，对着舰拦阻力、拦阻动力学的研究较少。

1 着舰拦阻力的确定

1. 1 拦阻几何构形

假设 t=to 时刻，飞机拦阻挂钩与拦阻索啃合，如图 1 所示。

图中 N ， A ，H 点分别为飞机重心，拦阻挂钩与机身的连接点以

及拦阻挂钩与拦阻索的啃合点。飞机拦阻挂钩 AH 可绕 A 点在

飞机对称面内转动，拦阻挂钩的 PH 段在 t二三to 时刻后由于拦阻

力的作用可绕 P 点作横向转动。由图示的几何关系可得

XH CtO) = xN CtO ) 十 [7A CtO ) + 7H(tO)] • i (1) 

当 t>to 时，拦阻挂钩与拦阻索的啃合情况如图 2 所示。图

中 S 点为拦阻索在舰面左右两出口点 OL 和 OR 连线的中点。

OL 与 OR 间的距离为人

N 

由图 2(a) 可见 [7 p (t) - e(t)] • 王= - r A (t) • 王一 Zs(t)

[7p (t) - eCt)] • -; =- rA(t) • -; - XH(tO) 

因拦阻挂钩 PH 段绕 P 点只能作横向转动，则
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图 1 t=to 时刻拦阻简图

(2) 
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[}B(t) x lp(t)] • ~(t) = 0 (3) 
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图 2 t>to 时刻拦阻简图

其中 iB (t) ， λ (t) ， kB(t)分别为 t 时刻机体轴系的三个单位正交向量。因为~(t)为 PS 在对称面内的投

影向量 ， lp(t)的长度是已知的，所以由方程(2)~ (3)即可迭代求出 1p(t) , ~(t)。

由图 2 所示的几何关系还可见

~(t) = [;(t) + lA(t) + lp(t) J • -; 
lPHsin[αL (t) 十 EC(t) - EH(t)] 十 lL(t)sin[aL(t)] = ç(t) 

lPHsin[街~(t) + Ec(t) - EH(t)] + lR(t)sin[αR(t)] = ç(t) 

lPHcos[川十刚t) 一句叫+川cos[川]=÷+忖亨ω

一 IPHc呻

令 r呻ω(tωfο) = 2[ ~十平(牛队yω = 2Ht)lL川ω lpH2 一阳2 一 [~ +市叭(叮t
代入方程(σ5) ~ (8) 得

[X (t )2 十 y(t)2]sinT衔， (t) ]十 2y (t)z ct )sin[ aL (t)] 十 [Z(t)2 - X(t)2] = 0 

- [aL(t)] 
tg[αR(t)] = -, 

~ - cos[αL(t) ] 
LL (t) 

fL(t)sin[αL (t)] 
lR(t) = -L;i~-[αRU)](11) 

假设 IEH' 1 为拦阻挂钩不在拦阻索上滑动的最大 IEH(t)1 的值。若 |εH (t)I<1ε凶，那么拦阻挂钩不在拦阻索

上滑动，则

lL(t) - lR (t) = K(t) (1 2) 

由方程(9) ~ (2) 迭代即可求出 lL(t) ， IR(t) ， αL(t) ， αR (t) ， 然后由方程 (5) ， (7)确定句 (t) ， 而

(4) 

(5) 

(6) 

(7) 

(8) 

(9) 

(1 0) 

αL (t) αR(t) 
EC(t) = ~一一-一一一一一 (3) 

2 2 2 

EH(t) '1 '" ~ 
若由方程 (5)和(7)解出的 |εH(t) 1> 1 句'[，则令 εH(t) = T石百订 IEH' 1 ，以 εH (t)代替 εH (t) ， 则由方程 (5)~

(7)得

lL(t)2 = {ç (t) - lH卢in[aJ.(t) + εc(t) - i H(t)]}2 + {l 十平(t) - lHpcos[aL(t) 十 EC(t) 十二H(t) ]}2 (1 4) 

由方程 (9) 、(1 0) 、(11)、 (14) 迭代即可代出 lL(t) ， lR(t) ， 句'， (t) ， αR (t) 。
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1. 2 拦阻力的确定

一般来说，拦阻力沿 L 的分量 F 是拦阻索冲程 RO(t)(见图 2(b) )的函数，即 F=F[RO(t汀，而 RO(t)

=lR (t )sin[αR(t汀 ，H 点的受力平衡方程为 FH(t)+乱， ([)十TR(t) = 0 

即 - FH(t)sin[êH (t)] = TR(t)sin[êc( t)] - TL(t)sin[êc(t)] 

FH(t)cOS[êH(t)] = TR(t)cOS[êC(t)] 十 TL(t)sin[êC(t)]

式中 FH (t)为拦阻挂钩力 ;TR(t)为右拦阻索力 ;TL(t)为左拦阻索力。

而 F[RO(t)] = TR(t)sin[αR (t)] 十 TL(t)sin[句，(t) ] 

若拦阻挂钩与拦阻索有相对滑动，令 μ 为两者之间的滑动摩擦系统，则[7J

(1 5) 

(1 6) 

(17) 

TL(t) = TR(t)exp { μ〔αL (t) 十句。)]} εH(t) > 0 (1 8) 

TR (t) = TL(t)exp { μ[αL(t) 十 αR ([)] }句。) < 0 (1 9) 

由方程(5)~ (9)迭代可确定拦阻力 FH(t);若拦阻挂钩与拦阻索无相对滑动，则由图 3 所示的几何关系直

接可看出 ， FH(t) =F[RO(t) ]/sin[αL (t) 十εc (t) - êH (t) ] 

2 飞机运动方程

舰载飞机着舰后的运动方程与陆基飞机着陆后的运动方程基本一致，只不过前者多了一个拦阻力，其运

动方程为[6J

m(U' - VR + WQ) =- mgsin8 + Fcx 十 FAx 十 FTx 十 FHx 

m(V' - WP 十 UR) = mgcos8sin<þ十 Fcy + F Ay + FTy 十 FHy

m(W' - UQ 十 VP) = mgcos8cos<þ十 Fcz 十 FAz 十 FTz 十 FHz

IrxP' - Ixz(R' + PQ) 十 CIzz 一 Iy)RQ = L A 十 Lc 十 LT 十 LH

IyyQ' 十 Ixz(PZ → RZ ) 十 (Ixx - Izz)PR = MA 十 Mc 十 MT 十 MH

IzzR' 十 Ixz( - P' 十 RQ) 十 CIyy - Ixx)PQ = NA 十 Nc 十 NT 十八TH

P= 严- 0/' sin8 

Q = 8'cos<þ十0/' cos8sin <þ 

R = 0/' cos8cos <þ - 8' sin <þ 

方程中下标 G ， A ， T ， H 分别表示舰面反力，空气动力，发动机推力，拦阻力和力矩。

3 计算结果及分析

由上述方法计算了某飞机以空速 55.7 m/s ，迎角 20. 734 0 ，俯仰角 13. 2 0 ，飞机对称着舰但偏离甲板跑

道中心线 o m , 2 m , 5 m，飞机对中着舰但具有 2 。滚转角，对中着舰但具有 2 。偏航角以及飞机偏离甲板跑道

中心线 5m 且飞机带 2 。滚转角和 2 。偏航角着舰时的动力学特性，结果如图 3~5 所示。图中曲线1， 2 ， 5 分别

为飞机对称着舰但偏心距为 Om ， 2m ， 5m 时的飞机参数，曲线 3 ， 4 为飞机对中着舰但分别带 2 。初始滚转角

和 2 。初始偏航角时的飞机参数，曲线 6 为飞机以 2 。初始滚转角和 2 。初始偏航角及 5m 偏心距着舰时的飞

机参数(限于片幅，飞机拦阻力及起落架受力图未画出)。

由计算结果可得:

(1)偏心距增大会引起横向拦阻力的反向变化，当偏心距较大时，拦阻力使飞机的横向位移减小，偏心距

的变化对飞机的偏航角，飞机的滚转角和飞机起落架受力均有一定的影响。偏心距越大，飞机的偏航角，飞机

的攘转角和飞机起落架受力变化越大。

(2)飞机着舰时的初始滚转角引起横向拦阻力以及飞机偏航角和滚转角的振荡，它对飞机起落架的最大

载荷有较大的影响， 2 。的初始滚转角能引起飞机右主起落架最大载荷增大约 60 000 N 。

(3)飞机着舰时初始偏航角引起的横向拦阻力使飞机偏航角减小，它对飞机的偏航角、飞机的滚转角、飞

机起落架的最大载荷的影响比飞机着舰时初始滚转角的影响要小。
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图 3 飞机横向位移时间历程 图 4 飞机滚转角时间历程 图 5 飞机偏航角时间历程
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Abstract. The article puts forward a method for calculating the arrestmg force of carner alrcraft in the case 

the alrcraft meets th巳 cable off-c巳nter and the alrcraft mot lO n IS unsymmetrica l. The condition under which 

the hook will or will not slip on the cable is considered. Based on a great deal of numerical results , the ar

ticle analyzed the impact of unsymmetrical mot lOn and off- center on landing dynamlcs of carner alrcraft. 
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