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非对称因素对舰载机弹射起飞安全的影响

林佳铭，张轶，乐挺，王立新

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：非对称因素会导致舰载机在弹射后出现横航向偏离，并影响其纵向起飞航
迹。针对定位偏心、弹射道偏角、甲板横摇等３类扰动因素，开展了这些非对称因素对飞机弹
射起飞特性影响规律的理论分析与仿真计算，掌握了飞机在甲板滑跑段的偏航运动特性以及

离舰上升段的横航向偏离特性。基于弹射起飞后飞机航迹下沉量与滚转角 ２项安全性要求，
通过仿真计算建立了安全甲板风（ＷＯＤ）包线，结果表明：安全甲板风包线的下边界由最大航
迹下沉量约束，左右边界由最大滚转角限制确定，上边界由最大海面风速决定；定位偏心、甲板

横摇等非对称因素将显著缩小安全甲板风包线的风速和风向角范围。
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　　舰载机在弹射起飞过程中的运动变化剧烈，
并且受到多种环境因素的耦合影响，因而具有较

大的复杂性和危险性
［１］
。在实际的弹射作业条

件下，一些非对称因素将对飞机弹射滑跑和离舰

上升２个阶段的飞行特性造成影响：①定位偏心
使飞机在弹射滑跑时出现偏航振荡运动

［２３］
，并

导致其在离舰上升时出现横航向运动偏离；②弹
射道偏角使飞机在弹射滑跑时产生侧滑，进而改变

其横航向运动状态；③甲板横摇使飞机在离舰时具
有一定的滚转角，并影响其纵向爬升性能

［４］
。

针对舰载机弹射起飞安全性方面的问题，Ｌｕ
ｃａｓ较早开展了相关研究，并提出相应的安全性
评价准则

［５］
，这一准则在后续的研究中被广泛参

考，应用于机舰参数适配规律研究
［６］
、复杂起飞

环境因素的综合影响分析
［７］
、弹射起飞上升段的

自动控制律设计
［８］
、Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ的海试验证［９］

等。在上述的研究和试验中，主要研究飞机弹射

后的纵向安全性要求，并未涉及其横航向运动以

及相应的安全性要求。

近年来国内外的一些研究中开始关注非对称

因素的影响。Ｓｔｅｎ研究了固定翼飞机与航母的适
配评估需求

［１０］
，指出应当考虑斜角甲板弹射、非

对称装载配平及侧风的影响；Ｋｅｌｌｅｙ就弹射时飞
机的偏航运动特性进行了理论分析计算

［１１］
；

Ｓｍａｌｌ对 ＸＡＪＩ和 Ｅ２Ａ２种机型开展了地面偏心
弹射试验

［１２］
，为研究舰载机的偏航运动特性和弹

射杆的载荷波动提供了参考；朱齐丹等研究了定

位偏心时，舰载机甲板滑跑段的弹射动力学过程

及其对飞机姿态的影响
［３］
；于浩和聂宏则对弹射

杆的载荷情况进行了建模仿真计算
［１３］
。但是在

目前国内外公开文献中，尚鲜见有对飞机离舰上升

段的横航向运动偏离特性的分析，以及非对称因素

对弹射起飞机舰适配性影响的研究等。

Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ飞行手册［１４］
指出，在非对称装载

情况下，期望飞机在弹射离舰后的３ｓ内滚转角应
小于５°，故可以选取滚转角作为飞机横航向安全
性的评价指标。此外，由于安全甲板风（Ｗｉｎｄ
ＯｖｅｒＤｅｃｋ，ＷＯＤ）包线［１５１６］

能够反映飞机弹射起
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飞时对母舰甲板风风向和风速的要求，并且具有

简洁直观的特点，因此可以通过研究安全甲板风

包线的变化情况，从而评价非对称因素对弹射起

飞安全性的影响。

本文通过理论分析和建模仿真，研究了定位

偏心、弹射道偏角和甲板横摇等非对称扰动因素

对飞机弹射滑跑和离舰上升２个阶段运动特性的
影响与规律。在此基础上，基于弹射起飞的安全

性要求，计算确定了安全甲板风包线，分析其边界

约束条件，以及非对称因素对甲板风包线的影响

规律。研究结果可为舰载机非对称弹射特性的量

化评估、安全甲板风包线的确定、弹射作业效率的

优化提高等提供一定的理论参考。

１　弹射起飞的数学模型

采用多体动力学方法建立的弹射起飞仿真模

型
［１７］
，是分析计算航母、海面大气环境等因素对

舰载机弹射起飞特性影响的重要辅助工具。其中

的起落架动力学模型
［１８］
，可以准确地描述机舰

之间的位置约束与作用力的传递关系。本文在研

究舰载机非对称起飞问题时，首先建立了 ３轴耦
合的飞机６自由度运动模型，并取北东地坐标系
作为惯性参考系，分别以质心坐标位置［ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ

和姿态角［，θ，ψ］Ｔ描述飞机质心的平动和转动
运动，、θ、ψ分别为飞机的滚转角、俯仰角和偏航
角；其次，通过建立起落架模型，计算获得机体与

航母平台之间的作用力（包括支反力和弹射力）。

对于每一个起落架，分别以［ｘｋ，ｙｋ，ｚｋ］
Ｔ
和 ωｋ描

述其机轮轴线参考点的平动和转动运动，下标

ｋ＝｛１，２，３｝分别对应于前起落架、左侧主起落架
和右侧主起落架。由于航母运动的动力学特性对

飞机弹射起飞过程影响相对较小，故直接通过经

验公式描述航母的 ４自由度运动状态，不再增加
航母的动力学方程。为简化和统一描述，下文将

统一采用向量和矩阵的形式建立机体和起落架的

动力学方程。用于进行仿真计算的模型结构如

图１所示。本文采用 Ｆ／Ａ１８作为算例飞机，其建
模数据来源于文献［１９２３］。由于篇幅所限，本节
中主要对仿真模型各组成部分进行说明，具体模

型数据可参见相关引用文献。

图 １　非对称弹射起飞仿真模型的结构框图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｆｏｒａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

１．１　机体动力学方程
作用于飞机质心处的外力有气动力 Ｆａｅｒｏ和气

动力矩 Ｍａｅｒｏ、发动机推力 Ｆｅｎｇ和力矩 Ｍｅｎｇ、起落架

作用力 Ｆｌｇ和力矩 Ｍｌｇ，飞机质心的平动和转动动

力学方程如下：

ＬＩＳＦ
Ｓ
ａｅｒｏ＋ＬＩＢ（Ｆ

Ｂ
ｅｎｇ＋Ｆ

Ｂ
ｌｇ）＋ｍｇ

Ｉ＝ｍ［̈ｘ，̈ｙ，̈ｚ］Ｔ

ＬＢＳＭ
Ｓ
ａｅｒｏ＋Ｍ

Ｂ
ｅｎｇ＋Ｍ

Ｂ
ｌｇ ＝Ｉ［ｐ，ｑ，ｒ］

{ Ｔ

（１）
式中：力和力矩符号的上标表示该力或力矩投影

到某一坐标系下的分量，Ｓ表示飞机稳定轴系，一
般飞机的气动力数据在该坐标系下给出，Ｂ表示
机体轴系，发动机推力和起落架作用力在该坐标

系下定义，Ｉ表示惯性系（本文采用北东地坐标
系），飞机的平动动力学方程在此坐标系下推导；

Ｌ为各个坐标系间的转换矩阵；ｍ为飞机的质量；
Ｉ为飞机转动惯量矩阵；ｇ为重力加速度矢量；ｐ、
ｑ、ｒ为飞机的３轴角速度。

１）气动力模型
飞机非线性气动力和力矩系数的数学模

型
［１９２０］

如式（２）所示：
ＣＬ＝ＣＬ０＋ＣＬαα＋ＣＬδｓｔａｂδｓｔａｂ
ＣＤ＝ＣＤ０＋ＣＤαα＋ＣＤδｓｔａｂδｓｔａｂ
ＣＹ＝ＣＹββ＋ＣＹδａｉｌδａｉｌ＋ＣＹδｒｕｄδｒｕｄ
Ｃｍ＝Ｃｍ０＋Ｃｍαα＋Ｃｍδｓｔａｂδｓｔａｂ＋Ｃｍｑｑｃ／（２Ｖ）

Ｃｌ＝Ｃｌββ＋Ｃｌδａｉｌδａｉｌ＋Ｃｌδｒｕｄδｒｕｄ＋

　　Ｃｌｐｐｂ／（２Ｖ）＋Ｃｌｒｒｂ／（２Ｖ）
Ｃｎ＝Ｃｎββ＋Ｃｎδａｉｌδａｉｌ＋Ｃｎδｒｕｄδｒｕｄ＋

　　Ｃｎｐｐｂ／（２Ｖ）＋Ｃｎｒｒｂ／（２Ｖ

















）

（２）

４６３
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式中：Ｃｎβ为偏航静稳定导数；Ｃｎｒ为偏航阻尼力矩导
数；ＣＬ为全机升力系数；α为迎角；β为侧滑角；
δｓｔａｂ、δａｉｌ、δｒｕｄ分别为全动平尾、副翼和方向舵；ｂ为
机翼展长；ｃ为平均气动弦长；Ｖ为飞机空速。

由气动力、力矩系数可进一步计算获得飞机

的气动力和力矩：

Ｆａｅｒｏ＝
１
２ρ
Ｖ２Ｓ［－ＣＤ，ＣＹ，－ＣＬ］

Ｔ

Ｍａｅｒｏ＝
１
２ρ
Ｖ２Ｓ［Ｃｌｂ，Ｃｍｃ，Ｃｎｂ］{ Ｔ

（３）

式中：Ｓ为机翼参考面积；ρ为海面大气密度。
２）发动机模型［２１］

发动机推力 Ｆｅｎｇ，ｊ和力矩 Ｍｅｎｇ，ｊ（下标 ｊ＝｛１，
２｝分别指左、右发动机）的计算公式如下：
Ｆｅｎｇ，ｊ＝Ｔｊ（δｐ，Ｈ，Ｍａ）·［ｃｏｓθＴ，０，ｓｉｎθＴ］

Ｔ

Ｍｅｎｇ，ｊ＝Ｒｅｎｇ，ｊ×Ｆｅｎｇ，
{

ｊ

（４）

式中：Ｔｊ为单台发动机的推力，通常可由油门指
令 δｐ、飞行高度 Ｈ和马赫数 Ｍａ插值计算后获得，
对于本文中所涉及的弹射起飞工况，Ｔｊ固定取值
为海平面的起飞推力；θＴ为发动机的安装角，本
文中取０°；Ｒｅｎｇ，ｊ为推力作用点到飞机重心的位置
矢量，在体轴系下进行表示。

３）质量特性
飞机质量特性数据基于文献［２２］得到。由

于弹射起飞过程时间短暂，因此在仿真计算时不

考虑飞机质量和转动惯量的变化，具体取值可参

见表 １所给出的基本仿真工况参数取值表。

表 １　基本仿真工况参数取值

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参　数 数　值

质量／ｋｇ １７０６４

转动惯量 Ｉｘｘ／（ｋｇ·ｍ
２） ３１１００

转动惯量 Ｉｙｙ／（ｋｇ·ｍ
２） ２４２８６５

转动惯量 Ｉｚｚ／（ｋｇ·ｍ
２） ２６３０２９

转动惯量 Ｉｘｚ／（ｋｇ·ｍ
２） －３３９９

起飞推力／ｋＮ １１２．５

航向／（°） ０（正北）

风向／（°） １８０（正北风）

典型航速／ｋｎ １５

典型风速／ｋｎ １０

１．２　起落架动力学方程

通过建立各个起落架机轮参考点的４自由度
运动方程，可以解算甲板跑道、起落架、机体之间

作用力的传递关系
［２３］
。机轮参考点受力情况参

见图 ２，δｋ为轮胎压缩量，ｖｘ，ｋ为轮胎前进速度，其
动力学方程如下：

图 ２　机轮参考点的受力分解

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｓａｔｗｈｅｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐｏｉｎｔ

ＬＩＷｋＦ
Ｗｋ
ｇｒｄ，ｋ＋ＬＩＢＦ

Ｂ
ｓｔｒ，ｋ＋ｍｋｇ

Ｉ＝ｍｋ［̈ｘｋ，̈ｙｋ，̈ｚｋ］
Ｔ

Ｉｋωｋ＝Ｆｄ，ｋＲｅ，ｋ－Ｍｙ，ｋ－Ｔｂ，
{

ｋ

（５）
式中：上／下标 Ｗｋ指起落架机轮参考坐标系；ｍｋ
为机轮（包括轮胎、轮毂以及刹车装置等非弹性

支撑部件）的质量；Ｉｋ为机轮关于滚动轴的转动
惯量；Ｍｙ，ｋ为轮胎滚阻力矩；Ｒｅ，ｋ为轮胎的有效滚
动半径；Ｔｂ，ｋ为作用在机轮上的刹车力矩；Ｆｇｒｄ，ｋ为
甲板跑道对机轮的作用力；Ｆｓｔｒ，ｋ为起落架支柱对
机轮的作用力，作用点近似位于支柱在机身上的

安装点。

起落架对于机体的作用力和力矩可表示为

Ｆｌｇ，ｋ＝－Ｆｓｔｒ，ｋ
Ｍｌｇ，ｋ＝Ｒｌｇ，ｋ×Ｆｌｇ，ｋ＋［０，０，ｌｋ］

Ｔ×Ｆｌｇ，
{

ｋ

（６）

式中：Ｒｌｇ，ｋ为起落架支柱在机身安装点到飞机重
心的位置矢量，在体轴系下表示；ｌｋ为支柱压缩后
的长度。

Ｆｓｔｒ，ｋ由支柱模型进行计算，其轴向力 Ｆｚ，ｋ一
般由空气弹簧力和油液阻尼力构成，因此可表示

为支柱压缩行程及其变化率的函数。基于线性弹

性变形假设，支柱的航向力 Ｆｘ，ｋ和横向力 Ｆｙ，ｋ可由
支柱末端的形变量（即机轮参考点相较于未受力

时的位置变化，在机体轴系下表示）进行计算求

解。根据以上描述，Ｆｓｔｒ，ｋ的计算式如下：

Ｆｓｔｒ，ｋ＝
Ｆｘ，ｋ
Ｆｙ，ｋ
Ｆｚ，










ｋ

＝

－（ＫΔｘΔｘｋ－ＣΔｘΔｘｋ）

－（ＫΔｙΔｙｋ－ＣΔｙΔｙｋ）

ｆ（ｓｋ，ｓｋ









）

（７）

式中：ＫΔｘ、ＫΔｙ分别为支柱的航向和横向刚度系
数；ＣΔｘ、ＣΔｙ分别为支柱的航向和横向阻尼系数；
Δｘｋ、Δｙｋ分别为机轮参考点实际位置与未受力时
的位移变化量，这２个变量与支柱径向压缩 ｓｋ一
起可由式（８）进行计算：
Δｘｋ
Δｙｋ
－ｓ










ｋ

＝ＬＳｋＩ
ｘｋ－ｘｓ，ｋ
ｙｋ－ｙｓ，ｋ
ｚｋ－ｚｓ，











ｋ

－
０
０
ｌ









ｋ

（８）

式中：［ｘｋ，ｙｋ，ｚｋ］
Ｔ
为起落架各机轮参考点的绝对

位置；［ｘｓ，ｋ，ｙｓ，ｋ，ｚｓ，ｋ］
Ｔ
为起落架支柱安装点的绝

５６３
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对位置，可由飞机的质心位置和姿态角计算获得；

ＬＳｋＩ为惯性坐标系到支柱参考坐标系的转换矩阵。

Ｆｇｒｄ，ｋ由轮胎的径向力 Ｆｎ，ｋ、摩擦力 Ｆｄ，ｋ和侧
向力 Ｆｓ，ｋ共同组成。轮胎径向压缩受力模型将等
效成弹簧阻尼系统，因此可通过轮胎压缩量及其

变化率计算径向力。而计算摩擦力和侧向力时所

需要的轮胎运动参数，如轮胎前向速度、纵向滑移

率、侧偏角、前轮操纵角等，均可通过机轮参考点

动力学方程计算的机轮加速度、角加速度结果进

一步处理后获得，具体可参见文献［２３］。
１．３　航母平台模型

航母平台模型包括了甲板运动和弹射力模

型，但不包含航母的动力学方程。航母质心的

６自由度运动状态通过以下方式给出：①在水平
面内的平动状态［ｘｃ，ｙｃ］

Ｔ
以航速 Ｖｃ和航向 χｃ进

行设定；②垂直位移 ｚｃ和横摇、纵摇、艏摇角［ｃ，

θｃ，ψｃ］
Ｔ
则按照正弦形式的经验公式

［２４］
给出（ｔ为

时间）：

θｃ＝０．５ｓｉｎ（０．６ｔ）＋０．３ｓｉｎ（０．６３ｔ）＋０．２５
ｃ＝２．５ｓｉｎ（０．５ｔ）＋３．０ｓｉｎ（０．５２ｔ）＋０．５
ψｃ＝０．２５ｓｉｎ（０．７ｔ）＋０．５ｓｉｎ（０．１ｔ）
ｚｃ＝１．２２ｓｉｎ（０．６ｔ）＋０．３ｓｉｎ（０．２ｔ










）

（９）

进一步地，定义以起飞点为原点的起飞甲板

坐标系 Ｏｄｘｄｙｄｚｄ（见图 ３），其中：Ｏｄｘｄ轴与弹射
跑道方向一致，指向舰艏方向为正；Ｏｄｚｄ轴位于
包含 Ｏｄｘｄ轴的垂直平面内，并垂直 Ｏｄｘｄ轴指向
下；Ｏｄｙｄ轴根据右手系定义指向航母右舷。惯性
系与起飞甲板坐标系间的转换矩阵可通过欧拉角

［ｃ，θｃ，ψｃ＋χｃ＋ψｒ］
Ｔ
进行计算求解，其中：ψｒ为

弹射跑道与航母纵轴的夹角。

基于起飞甲板坐标系，一方面可以灵活配置

不同的起飞点位置及弹射跑道方向，便于研究非

对称弹射问题；另一方面，将各个起落架机轮参考

点与起飞点的相对位置关系投影到该坐标系下，

可以获得机轮参考点甲板高度，从而作为轮胎

图 ３　起飞甲板坐标系

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｔａｋｅｏｆｆｄｅｃｋ

的压缩量及起落架受力情况计算的数据输入。

参考美军标 ＭＩＬＳＴＤ２０６６［２５］，选取 Ｃ１３１型
弹射器数据对弹射力 Ｆｃａｔａ进行建模，可将弹射力
表示为随弹射冲程 ｘｃａｔａ变化的曲线（见图４）。由
于弹射力通过起落架模型传递到机体上，因此其

在作用于前起落架上时，将被分解为一个水平向

前和一个垂直向下的力，弹射杆与甲板的夹角近

似取为３０°。

图 ４　典型弹射力弹射冲程曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｙｐｉｃａｌｃｕｒｖｅｏｆｃａｔａｐｕｌｔｆｏｒｃｅｖｅｒｓｕｓｃａｔａｐｕｌｔｓｔｒｏｋｅ

１．４　大气环境模型
大气环境模型用以设置弹射起飞时的海面常

值风和舰艏气流，其中前者常定义在北东地坐标

系下，以风速和风向表示，而后者与航母运动有

关，因此一般在航母坐标系下定义。将总的风速

矢量合成后，还需要转换到飞机机体坐标系下，用

于计算飞机的迎角和侧滑角。一般舰艏气流模型

只给出了飞机纵向对称面内的风速，而本文侧重

于研究非对称起飞问题，因此仿真计算时将主要

考虑起飞过程中的常值侧风。

１．５　仿真计算工况
对于算例飞机，在甲板风风速为２５ｋｎ（１２．９ｍ／

ｓ）的条件下进行对称弹射起飞仿真计算的输入条
件如表１所示。飞机主要的纵向飞行状态参数曲
线如图５所示（图中“×”表示飞机离舰时刻），其
中各参数的变化历程与文献［９］中所给出的试
飞数据相符，表明本节所建的弹射起飞数学模型

图 ５　对称弹射起飞仿真

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ
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　第 ２期 林佳铭，等：非对称因素对舰载机弹射起飞安全的影响

是正确合理的，可用于第 ２节进一步开展非对称
弹射起飞仿真计算。图中：Ｖａ为空速。

２　非对称因素的影响分析

２．１　定位偏心
理想状态下，飞机在弹射道上安装时其机身

的轴线方向应与弹射器轨道方向完全重合。而实

际上，由于航母的运动以及手动进行飞机滑行操

纵等因素影响，飞机往往会出现定位偏心的情况。

工程上常采用偏心距加以描述，其定义如下
［２］
：

飞机左右主起落架中点到弹射器轨道的距离，即

图６中的 ｙｅｒｒ。当中点落在跑道右侧时 ｙｅｒｒ取正
值，此时飞机机头指向弹射跑道左侧。图中：Ｆ、
ｃｇ、ｆ分别为弹射力、重心位置、侧向摩擦力；ｄ１和
ｄ２分别为飞机重心到前轮和主轮的纵向距离。

图 ６　偏心弹射示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｆｆｃｅｎｔｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｔａｐｕｌｔ

２．１．１　理论分析
选取偏心弹射过程中的某一时刻，对飞机的

偏航运动进行受力分析（如图 ６所示），其转动动
力学方程为

Ｌｃ＋Ｎ＋Ｌｆ＝Ｉｚｚψ̈ （１０）
式中：Ｌｃ为弹射力产生的偏航力矩；Ｎ为气动偏
航力矩；Ｌｆ为甲板跑道对飞机的侧向摩擦力所产
生的偏航力矩。上述各力矩的计算公式分别

如下：

Ｌｃ＝Ｆ
ｙｅｒｒｄ１
ｄ１＋ｄ２

＝
Ｆｄ１
ｄ１＋ｄ２

ｙｅｒｒ （１１）

Ｎ＝１
２ρ
Ｖ２ [Ｓｂ Ｃｎβ

ｄ１＋ｄ２
ｙｅｒｒ－

Ｃｎｒｂ
２Ｖ（ｄ１＋ｄ２）

ｙ ]ｅｒｒ

（１２）

Ｌｆ＝
（ｍｇ－０．５ρＶ２ＳＣＬ）ｋμｄ２

Ｖ
ｙｅｒｒ （１３）

根据几何位置关系，可以得到偏航角与偏心

距间的转换公式：

ψ＝－ａｒｃｓｉｎ ｙｅｒｒ
ｄ１＋ｄ

( )
２

≈－ １
ｄ１＋ｄ２

ｙｅｒｒ （１４）

　　此外，采用式（１３）计算摩擦力产生的偏航力
矩时，由于前轮承载相对较小，因此可以将全机所

受的侧向摩擦力 ｆ等效在左右主轮的中点处，并
由起落架的轴向载荷与侧向滑动摩擦系数 μｓ计
算获得。其中，μｓ一般是关于轮胎侧偏角的函
数，在小范围内可近似地认为二者间呈线性关系，

斜率为 ｋμ，即

μｓ＝ｋμａｒｃｔａｎ
ｙｅｒｒ( )Ｖ ≈

ｋμ
Ｖ
ｙｅｒｒ （１５）

对于飞机的偏航角速度 ｒ和侧滑角 β，可以
通过偏航角 ψ及其微分加以近似描述，并由
式（１４）写成关于 ｙｅｒｒ的表达式。代入并进行整理
后，式（１０）可进一步写成形如式（１６）的关于偏心
距 ｙｅｒｒ的二阶微分系统：

ｙ̈ｅｒｒ＋２ζωｎｙｅｒｒ＋ω
２
ｎｙｅｒｒ＝０ （１６）

式中：ωｎ为偏航振荡频率；ζ为偏航振荡阻尼比。
二者的计算公式分别为

ω２ｎ ＝
Ｆｄ１
Ｉｚｚ
＋
ρＶ２ＳｂＣｎβ
２Ｉｚｚ

（１７）

ζ＝
ｋμｄ２（ｍｇ－０．５ρＶ

２ＳｂＣＬ）（ｄ１＋ｄ２）
ＩｚｚＶ·２ωｎ

－

　　
ρＶＳｂ２Ｃｎｒ
４Ｉｚｚ·２ωｎ

（１８）

由式（１７）和式（１８）可知，偏航振荡频率、阻
尼比与弹射力和空速相关，因而在弹射过程中随

弹射时间和距离不断变化。其中，振荡频率与弹

射力和偏航稳定性 ２项有关，而偏航阻尼比则由
侧向摩擦力和偏航阻尼２项构成。

取典型的弹射力、空速与弹射冲程的变化曲

线（见图４和图 ５），以及典型起飞状态下的飞机
质量和惯性矩（见表 １）、气动导数（Ｃｎβ取 ０．０８８，
Ｃｎｒ取 －０．０７８；ＣＬ取 ０．２５）及侧向摩擦力建模参
数（ｋμ取 ３．５）一起代入式（１７）和式（１８）中进行
计算，可以获得随弹射距离变化的振荡频率和

阻尼比变化规律，如图 ７所示。图中：ωｎ（Ｆ）、
ωｎ（Ｃｎβ）、ωｎ（Ｆ，Ｃｎβ）分别为弹射力、偏航静稳定
导数以及二者同时作用时对飞机振荡频率的影

响；ζ（ｋμ）、ζ（Ｃｎｒ）、ζ（ｋμ，Ｃｎｒ）分别为侧向摩擦力、
偏航阻尼力矩导数以及二者同时作用时对飞机阻

尼比的影响。

根据以上结果，可将定位偏心对弹射起飞特

性的影响规律进行小结：

１）偏航振荡频率主要由弹射力弹射冲程的
曲线特性及机体绕 ｚ轴的转动惯量决定，通常在
２．０～２．５ｒａｄ／ｓ之间，即周期为 ２．５～３．１ｓ。由于
一般弹射持续的时间为 ２．５～３．０ｓ左右，因此弹

７６３
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图 ７　偏航振荡频率与阻尼比随弹射冲程的变化关系

Ｆｉｇ．７　Ｙａｗｉｎｇｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏ

ｖｅｒｓｕｓｃａｔａｐｕｌｔｓｔｒｏｋｅ

射结束时飞机的偏航振荡运动恰好经历了约一个

周期的振荡变化，其重心仍在初始偏离的一侧。

２）偏航振荡运动的阻尼主要由甲板跑道对
起落架的侧向摩擦力提供，但随着弹射距离增加

而迅速减小，这是由于在空速增加后，作用于起落

架上的载荷减小，同时轮胎侧偏角也减小。

３）飞机本体的航向稳定性对偏航振荡的影
响在空速增大后才逐渐显现，其对频率和阻尼的

贡献大约为弹射力、侧向摩擦力的１／４～１／３。
２．１．２　仿真验证

参考有关偏心弹射试验
［１２］
，进行仿真计算时

分别将初始时刻的偏心距 ｙｅｒｒ设置为 ０、０．３、
０．６ｍ，仿真结果如图 ８所示，“×”表示飞机离舰
的时刻。

由图 ８的仿真结果可知：
１）定位偏心使飞机在甲板弹射段出现了沿

弹射道偏摆的振荡运动，在离舰前该振荡经历了

约１．２个周期，故离舰时飞机重心仍在初始偏差
一侧。此外，该振荡运动的频率和阻尼与初始的

偏心距离大小无关，这与前述的理论分析结果

相符。

２）对于偏心距为０．６ｍ的情况，尽管飞机在
离舰时刻的滚转角不超过 ０．５°，同时滚转角速度
也小于２（°）／ｓ，但在离舰后飞机滚转角却快速增
大至近１５°，并且航迹向出现滚转的一侧偏离，原
因在于：偏摆运动使飞机离舰时的偏航角速度为

３．４（°）／ｓ，这一角速度一方面通过飞机气动导数

图 ８　不同偏心距对弹射起飞的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｆｆｃｅｎｔｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｎ

ｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ

Ｃｌｒ使飞机正滚，同时使机头右偏产生负侧滑，在
横向静稳定导数 Ｃｌβ作用下进一步加剧了滚转偏
离运动。

２．２　弹射道偏角
２．２．１　理论分析

飞机从斜角甲板上进行弹射时，弹射跑道方

向与航母纵向轴线方向存在某一固定的偏角，因

此飞机的空速方向与机体对称面方向并不一致，

产生的侧滑角将使飞机发生侧向航迹偏离。分析

这一问题时，首先需要说明在弹射滑跑和离舰上

升２个阶段飞机空速的计算方法。
由飞行力学的基本定义可知，飞机的地速

ＶＥ、空速 ＶＡ以及环境风速 ＶＷ 三者之间的计算关
系如下：

ＶＥ＝ＶＡ ＋ＶＷ （１９）
甲板风是航母在进行舰载机起降作业时重要

的工况参数，它表示一种相对风速的概念，即甲板

上所感受到的风速矢量，相当于航母的“空速”。

因此，舰速 ＶＳ、甲板风风速 ＶＷＯＤ和环境风速 ＶＷ 也
存在对应的计算关系：

ＶＳ＝ＶＷＯＤ ＋ＶＷ （２０）
联立式（１９）和式（２０）可得

ＶＡ＝ＶＷＯＤ ＋（ＶＥ －ＶＳ）＝ＶＷＯＤ ＋ＶΔ （２１）
式中：ＶΔ为飞机与航母之间的相对速度。由于飞
机是在弹射器拖梭的牵引下沿弹射器轨道进行加

速，因此 ＶΔ将始终沿弹射道方向。
由本节可知，当飞机在甲板弹射滑跑时，离舰

时空速应当按式（２１）进行计算，并用于弹射器能
量的设定

［２５］
。当飞机离舰后，其空速则应该按

８６３
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　第 ２期 林佳铭，等：非对称因素对舰载机弹射起飞安全的影响

式（１９）计算。
考虑海平面无风，飞机从斜角甲板上进行弹

射的情况，此时弹射道指向舰艏左舷，角度取为

８°。由于初始时刻飞机空速与船速一致，故空速
与机身对称面存在一定夹角（即飞机的侧滑角），

并且数值上等于弹射道偏角。弹射开始后，随着

机舰相对速度（始终沿弹射道方向）的增加，侧滑

角逐渐减小，直至飞机离舰后减小至零。上述的

分析表明，当弹射器轨道不完全平行于航母中心

线时，飞机在弹射过程中就将始终存在侧滑，由此

产生的气动力将影响飞机的横航向运动状态，使

其在离舰时出现一定的侧滑和滚转。

分别取４种弹射道偏角与海面风的组合条件
（工况 １～４见表 ２），对弹射初始时刻和离舰时
刻飞机的侧向受力进行对比分析，并将结果整理

在表 ３中，获得的主要结论如下：
１）无风情况下（工况 １和２），只要弹射道存

在偏角，那么在甲板弹射阶段就会受到侧力影响，

但随着空速增大侧滑角减小，离舰上升时将不

再有侧力。

２）若海平面存在常值风（工况 ３），那么可以
根据海面的风速风向对航速航向进行调整，使得

甲板风方向与弹射道方向一致。这样可以保证弹

射过程中没有侧向扰动，但离舰上升后飞机仍将

受到海面侧风的影响。

３）只要甲板风角度与弹射道角度不一致（工
况 ２和４），那么飞机在弹射滑跑段就会有侧向扰
动。而离舰上升段侧风影响的大小，将取决于飞

机航向与风速方向。

表 ２　不同弹射道偏角与海面风的组合条件

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｔａｐｕｌｔ

ｒｕｎｗａｙａｎｇｌｅｓａｎｄｓｅａｗｉｎｄ

工　况
航速／

（ｍ·ｓ－１）
航向／
（°）

风速／
（ｍ·ｓ－１）

风向／
（°）

弹射道

偏角／（°）

工况１ １０ ０ ０ ０

工况２ １０ ０ ０ －８

工况３ １０ ０ １．４ ９０ －８

工况４ １０ ０ １．４ ９０ ０

表 ３　不同工况的弹射过程分析

Ｔａｂｌｅ３　Ｃａｔａｐｕｌｔｐｒｏｃｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工　况
弹射初始时刻（机舰相对速度为０ｍ／ｓ） 弹射离舰时刻（机舰相对速度为６０ｍ／ｓ）

甲板风风速 飞机空速 侧向受力分析 飞机空速 侧向受力分析 飞机地速 航迹变化趋势

工况１ 侧滑角０°，无侧力 侧滑角０°，无侧力
沿跑道方向离舰，

爬升时无侧风影响

工况２
侧滑角 ８°，机身受到

向左的侧力

侧滑角 １．１°，机身

受到向左的侧力

向跑 道 右 前 方 离

舰，爬升时无侧风

影响

工况３ 侧滑角０°，无侧力 侧滑角０°，无侧力

向跑 道 右 前 方 离

舰，爬升时有侧风

影响

工况４
侧滑角 －８°，机身受

到向右的侧力

侧滑角 －１．１°，机

身受到向右侧力

沿跑道前方离舰，

爬升时有侧风影响

　　注：飞机空速按式（２１）计算获得。在弹射初始时刻，机舰相对速度为零，故飞机空速（虚线）等于甲板风风速（实线）；在离舰时刻，

机舰相对速度指向弹射道方向，故飞机空速（虚线）等于甲板风风速（短实线）与机舰相对速度（长实线）的矢量合成。

２．２．２　仿真验证
按表２中确定的工况分别设置仿真初始条

件，仿真结果如图 ９所示，“×”表示飞机离舰
时刻。

由图９的仿真结果可知：
１）８°弹射道偏角引起的侧向扰动，使飞机出

现不超过 ０．５°的小幅滚转，以及最大为 ２（°）／ｓ
的偏航角速度。由于弹射滑跑阶段飞机动压较

小，因此射道偏角引起扰动力和力矩的影响作用

有限，飞机在离舰时的滚转和偏航角速度基本为

零，其离舰后的偏离运动能够较快地收敛。

２）８°弹射道偏角引起的侧向扰动程度，与
１．４ｍ／ｓ正侧风引起的侧向扰动程度基本相当。
由于弹射作业需要考虑最大的侧风为 ７．５ｍ／ｓ的
情况

［１０］
，而一般航母弹射道偏角均不超过 ８°，因

此弹射道偏角对飞机起飞的安全性影响较小。

２．３　甲板横摇
航母航行时，海面风浪将使其产生俯仰、横摇

和偏摆运动，通常可采用纵摇角、横摇角和艏摇角

来表征。就弹射起飞任务而言，甲板的横摇角对

飞机离舰时的姿态影响较大。在典型海况条

件下，甲板的最大横摇角可达５°［２６］。文献［４］也

９６３
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图 ９　弹射道偏角对弹射起飞的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃａｔａｐｕｌｔｒｕｎｗａｙａｎｇｌｅｏｎｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ

指出，舰面横摇对飞机离舰后的航迹和上升率影

响较大，并且还会引起飞机出现横侧振荡。

２．３．１　理论分析
由于航母甲板横摇的频率要远低于起落架缓

冲支柱的频率，故可近似认为飞机的滚转角与甲

板的横摇角始终保持一致。那么，离舰时刻的甲

板横摇角就是决定飞机离舰后航迹侧向变化程度

的重要特征参数。

若飞机离舰时带有滚转角，那么其在离舰后

则还具有向滚转一侧的侧滑趋势。在飞机本体航

向静稳定性的作用下，飞机的空速将偏离弹射跑

道的方向以减小侧滑。

对于从斜角甲板进行弹射的情况，飞机离舰

后向右前方的航迹偏离，可能导致其与航母舰艏

距离过近并发生碰撞。因此，需要对飞机离舰时

的甲板横摇加以限制，从而减小飞机离舰后的侧

向航迹偏离。

２．３．２　仿真验证
进行仿真计算时，飞机在离舰时的甲板横摇

角 ｓ分别为 ０°、３°和 ６°。仿真结果如图 １０所
示，“×”表示飞机离舰时刻。

由图１０可知，对于飞机离舰时甲板横摇角为
６°的情况：

１）飞机在弹射冲程段就具有较大的滚转角，
并且相位与甲板横摇角保持一致，这使飞机产生

了侧滑，并出现绕弹射道的偏摆运动。在离舰时

刻，飞机的滚转角和侧滑角分别为 ６°和 １．２°，因
此其在离舰后即出现较大侧向航迹偏离，２ｓ后侧
偏距离超过３ｍ，同时滚转角也有进一步发散的

图 １０　甲板横摇对弹射起飞的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｅｃｋｒｏｌｌｏｎｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ

趋势，不利于安全的弹射起飞。

２）由于离舰后飞机始终保持一定程度的滚
转姿态，此时滚转角导致的升力损失将使其纵向

爬升特性下降。仿真结果表明，算例飞机的航迹

下沉量增加了约０．２２ｍ。

３　安全甲板风包线

本节将首先讨论弹射起飞安全性的准则要

求，其次针对算例飞机建立基本的安全甲板风包

线，最后进一步分析偏心距、甲板横摇角等非对称

扰动因素对安全甲板风包线的影响。

３．１　弹射起飞安全性要求
Ｌｕｃａｓ在综合分析了多种机型的多次弹射起

飞数据后，提出了舰载机弹射起飞的纵向安全准

则
［５］
，简述如下：

１）航迹下沉量。与离舰时刻的位置相比，飞
机重心位置的下沉量不能超过１０ｆｔ（３．０５ｍ）。

２）迎角。弹射起飞过程中，飞机的最大迎角
不能超过 ０．９ＣＬｍａｘ对应的迎角，ＣＬｍａｘ为最大升力
系数。对本文的算例飞机，限制迎角取为１５°。

３）上升率。飞机离舰并达到最大航迹下沉
量后的３ｓ内，上升率需要达到６００ｆｔ／ｍｉｎ（３．０５ｍ／
ｓ）。若离舰后飞机的航迹无下沉，可不对上升率
作限制要求。

０７３
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结合美国军方最新的海试验证情况及飞行手

册可知：①现代舰载机通常采用电传飞控系统，在
弹射冲程结束后就将自动跟踪目标迎角进行离舰

爬升
［１４］
，飞机自身就具有迎角保护功能，可以有

效地防范弹射起飞后的失速危险；②上升率要求
是针对剩余可用推力需求提出的

［９］
，并根据飞行

员的反馈意见将纵向加速特性等效为上升率要

求
［５］
，以使舰载机获得足够的加速性能。对于现

代舰载机，通过开启加力状态可获得更大的起飞

推重比和纵向加速特性，因而上升率要求往往比

较容易满足。同时，根据已有的试验结果
［９］
，飞

机在弹射后一旦满足了航迹下沉量要求，那么也

就都能够满足爬升率要求。

因此，纵向弹射起飞最主要的安全性要求为

航迹下沉量。此外，由于本文研究的是非对称因

素对弹射起飞安全性的影响，故还需要补充相应

的横航向约束要求，即：在离舰后的３ｓ内，飞机的
滚转角应小于５°［１４］，这一要求保证飞机的横航向
运动状态不会发生显著的偏离。下文中，将基于

航迹下沉量和离舰后 ３ｓ时滚转角２项指标要求，
建立满足弹射起飞安全性要求的安全甲板风包线。

３．２　舰面作业甲板风范围
舰面甲板风的风速大小和风向范围与航母的

航向航速、海面风的风向风速等相关。在确定的

海面风速风向条件下，可以通过改变航母的航速

和航向，为舰载机的弹射起飞作业提供的所有可

能范围的甲板风，如图 １１所示。该图由式（２０）
计算获得，计算时分别取海面风速为５、１０ｍ／ｓ，风
向固定为１８０°不变（即正北风），舰向正北或偏北
方向航行（航速在 ０～１３ｍ／ｓ之间可按需调节）。
工程上为了便于读取甲板风范围的边界刻度，通

常将其绘制为阶梯状的扇面图。

需要指出的是，在舰面作业甲板风范围内，

图 １１　不同海面风速下的作业甲板风范围

Ｆｉｇ．１１　ＯｐｅｒａｔｉｏｎＷＯＤｒａｎｇｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓ

舰载机的弹射起飞未必是安全的。针对这一可能

的舰面作业甲板风范围，基于弹射起飞安全性准

则，通过仿真计算才能最终确定舰载机的安全起

飞甲板风包线的大小。

由图１１可知：当海面存在 １０ｍ／ｓ的常值风
时，最大甲板风可达２５ｍ／ｓ，但此风速下风向角只
能在３５５°～５°间变化。如果弹射工况所要求甲
板风风速降低，那么风向角的选择范围就能够扩

大，通常在 ３３０°～３０°之间。若是海面常值风减
小（例如 ５ｍ／ｓ时），那么相应地甲板风风速和风
向条件也将受到限制。

此外，即便在相同的甲板风条件下，由于海面

风速不同，因此获得该甲板风条件时的海面风速

与航母航速航向的参数组合关系也就不同。以

图１１中 Ａ点为例（甲板风风速为 １４ｍ／ｓ，甲板风
风向为５°），其对应的参数组合为：若海面风速为
５ｍ／ｓ时，则要求航母的航速为 ９．１ｍ／ｓ，航向为
３４６°；若海面风速为 １０ｍ／ｓ时，则要求航母的航
速为４．０ｍ／ｓ，航向为 ３５２°。由于飞机在离舰后
受到的海面风影响不同，其横航向运动特性亦将

有所变化。因此，对于不同的海面风速情况，需要

分别计算对应的安全甲板风包线。

３．３　安全甲板风包线的计算方法
基于３．１节给出的弹射起飞安全性要求和

３．２节给出的作业甲板风范围，通过仿真计算，可
获得算例飞机的安全甲板风包线，从而为弹射起

飞作业提供参考。这一过程的计算步骤如下：

１）根据海面风速值，计算获得如图 １１所示
的作业甲板风范围。

２）按照计算精度的要求，将该甲板风范围离
散化，获得航向、航速与风速、风向间的参数组

合集。

３）对参数组合集中的每一组参数组合条件，
进行弹射起飞仿真，并计算离舰后３ｓ时的滚转角
以及最大航迹下沉量，判定是否满足弹射起飞安

全性要求。

４）绘制出满足弹射起飞安全性要求的甲板
风范围，即为对应约束条件下的安全甲板风包线，

如图 １２所示。
由图 １２给出的仿真计算结果可知：
１）安全甲板风包线由满足航迹下沉量要求

的边界和满足滚转角要求的边界取交集后确定

（图１２（ｂ））。但在海面风速较小时（图 １２（ａ）），
由于飞机离舰后所受的侧向扰动较小，在试验可

取的甲板风范围内均能够满足滚转角小于 ５°这
一约束要求。
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图 １２　不同海面风速下安全甲板风包线

Ｆｉｇ．１２　ＳａｆｅＷＯＤｅｎｖｅｌｏｐｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓ

２）安全甲板风包线的下边界由航迹下沉量
确定，即必须保证一定的甲板风风速大小；左右边

界基于滚转角的约束，要求甲板风向不能偏离过

大；上边界则取决于海面常值风大小，风速越大，

飞机初始的空速也就越大，有利于提高弹射起飞

的安全性，因此全甲板风包线也就越大。

３．４　偏心距与横摇角的影响
在进行弹射作业时，往往难以完全消除定位

偏心、甲板横摇等扰动因素，因此需要定量计算这

些扰动因素对弹射起飞安全性的影响，确定允许

的偏心距误差、甲板横摇条件要求，从而为提高弹

射作业的安全性提供参考依据。在３．２节中给出
的计算流程基础上，分别加入 ±０．２ｍ的偏心距
和 ±２°的甲板横摇角作为仿真计算条件，即可得
到偏心距、横摇角对安全甲板风包线的影响，如

图１３所示。
如图１３所示，偏心定位与甲板横摇均加剧了

飞机的横航向运动偏离趋势，使安全甲板风包线

的风向和风速范围显著缩小：

１）对于 ±０．２ｍ的偏心距误差（图 １３（ａ）），
安全甲板风包线的最大风向范围缩小至 ３５０°～
１０°，同时风速大小减小至１１～１７ｍ／ｓ。

图 １３　非对称因素对安全甲板风包线的影响

Ｆｉｇ．１３　ＥｆｆｅｃｔｏｆａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｆａｃｔｏｒｓｏｎｓａｆｅＷＯＤｅｎｖｅｌｏｐｅ

２）对于 ±２°的甲板横摇角扰动（图１３（ｂ）），
安全甲板风包线的最大风向范围同样将缩小至

３５０°～１０°，虽然包线内的最大风速仍可达到
２３ｍ／ｓ，但此时必须严格约束风向角为０°。

４　结　论

１）定位偏心使飞机在甲板滑跑时出现偏摆
运动，该运动的频率主要由弹射力冲程距离的特
性以及偏航转动惯量共同决定，而阻尼则与轮胎

侧向摩擦系数相关，但在空速增加后阻尼迅速减

小。这一偏航运动将使飞机在离舰上升时出现滚

转姿态偏离，不利于弹射起飞的安全。

２）飞机从斜角甲板上进行弹射时，弹射道偏
角会引起侧向扰动，使飞机产生横航向运动。但

由于一般航母弹射道偏角均不超过 ８°，故在此范
围内进行弹射起飞作业，对飞机安全性影响较小。

３）甲板横摇使飞机在离舰时具有一定的滚
转运动，飞机离舰后这一滚转运动会继续缓慢增

大，不仅会导致飞机出现较大侧向航迹偏离，也会

增大其纵向航迹的下沉量。

４）安全甲板风包线的下边界由航迹下沉量约

２７３
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束，左右边界由滚转角限制确定，上边界由最大海面

风速决定。定位偏心误差与甲板横摇扰动等非对称

干扰会导致飞机安全起飞的甲板风包线明显缩小。
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