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摘　要：舰载飞机与航母之间的参数适配特性是弹射起飞总体方案设计阶段的关键问题之一。针对舰面起

飞的复杂环境，建立了舰载飞机弹射起飞的数学仿真模型。在此基础上，分析了各主要机舰参数对弹射起飞

安全性的影响，并计算得到满足弹射起飞安全准则的主要机舰参数的适配值集合。研究结果表明：在弹射起

飞过程中，增加弹射能量、前起落架突伸力和升降舵预置偏角均可抑制航迹下沉；在适配值集合内，随着弹射

能量的增加，升降舵预置偏角的适配范围增大，前起落架突伸力的影响减小。
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　　通过弹射器的牵引力，使舰载飞机加速滑跑，

在短时间内达到较大的离舰速度，从而在有限的

航空母舰飞行甲板上离舰起飞，这种起飞方式称

为弹射起飞。它具有工作效率高、滑跑距离短、抗

御风和航母摇晃等外界干扰能力强的特点，已成

为目前应用最广泛的一种舰载飞机起飞方式。

在弹射起飞总体方案设计时，需综合考虑各

个影响因素，开展机舰参数适匹性的研究，即根据

航母的相关数据、舰载飞机的起飞重力和气动特

性等，确定弹射器能量、前起落架突伸力和升降舵

预置偏角等参数。目前国内对舰载飞机弹射起飞

的研究主要集中在动力学建模［１２］、前起落架突伸

问题［３４］、航母运动的影响［５６］以及起飞特性分析

等方面［７９］，尚未涉及基于弹射起飞安全准则的机

舰参数适配性研究。本文根据舰载飞机弹射起飞

的物理过程和影响因素，建立了舰载飞机弹射起

飞的全过程数学模型。通过开展大量的仿真计

算，分析了在无风和平静海况环境下机舰主要参

数变化对飞机弹射起飞安全性的影响，并总结得

出机舰参数的主要适配规律。研究结果对机舰主

要总体参数的设计和飞机弹射起飞性能的评估等

均具有一定的参考价值。

１　弹射起飞安全准则

根据作用在舰载飞机上的力的不同，弹射起

飞过程可分为３个阶段，如图１所示。图中：Ⅰ为

弹射滑跑段，Ⅱ为动力滑跑段，Ⅲ为离舰飞行段。

弹射滑跑段是从飞机安装在弹射器上，弹射

器开始工作起到弹射器活塞冲程末端结束。在
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图１　舰载飞机弹射起飞过程
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该阶段，飞机受到弹射器的牵引力，从而在有限长

度的跑道上，迅速达到较大的速度。

动力滑跑段是从弹射器弹射力作用结束时刻

开始到飞机离舰时刻为止。

离舰飞行段包括了舰载飞机离舰后的惯性飞

行和加速爬升两个阶段。受飞机离舰姿态、离舰

速度以及地效等因素的影响，在惯性飞行阶段飞

行航迹会出现一定的下沉。当航迹达到最大下沉

量时刻，即达到了拐点，然后进入加速爬升阶段。

衡量舰载飞机弹射起飞安全性的主要准则如

下［１０］：

（１）航迹下沉量　在惯性飞行阶段，由于前

起落架离舰时所产生的低头力矩、地效的减弱和

升力减小，飞机会出现航迹下沉运动。弹射起飞

安全准则对航迹下沉量的限制是：相对飞机在甲

板末端时的重心位置，其重心的下沉量不能超过

１０ｆｔ（３．０４８ｍ）。

（２）迎角　弹射起飞过程中，在航迹出现最

大下沉量时，舰载飞机的飞行迎角最大，要求此值

不能超过０．９犆犔ｍａｘ（无动力）对应的迎角。

（３）上升率　舰载机离舰后航迹达到最大下

沉量后的３ｓ内，上升率需要达到６００ｆｔ／ｍｉｎ

（３．０４８ｍ／ｓ）。若离舰后航迹无下沉，可不对上升

率做限制要求。

２　弹射起飞的数学仿真模型

根据弹射起飞的物理过程和影响因素，可以

建立完整的弹射起飞数学仿真模型：

（１）气动系统模块　解算弹射起飞过程中作

用在飞机上的气动力。模块中的气动系数需考虑

地效的影响。

（２）柔性起落架模块　计算飞机在整个滑跑

过程中起落架由于自身的可压缩性而产生的支反

力。典型油液式减震起落架力由液压阻尼力

（犘Ｈ
）、空气弹性力（犘Ａ）、支柱摩擦力（犘Ｆ）和机轮

滚动摩擦力（犘ｆ）组成
［９］。

（３）发动机推力模块　计算由飞机速度、大

气温度和密度等因素所影响的发动机推力。

（４）弹射器弹射力模块　根据弹射器性能曲

线，建立弹射力数学模型，计算弹射阶段作用在飞

机上的弹射力。

大量的舰上试验和统计结果表明，蒸汽式弹

射器的弹射力与活塞位置有关。典型的蒸汽式弹

射器弹射力与冲程的无量纲关系如图２
［１１］所示。

图２　典型无量纲弹射力随冲程的变化曲线
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图中：犜ｃ为弹射力；犚为弹射冲程；犞ｅｎｄ为弹

射末端速度；犞ｃ为航母航向速度；狓为活塞位置；

犿为飞机总质量；虚线为弹射力的不稳定波动范

围。采用非线性最小二乘拟合的方法，选择双指

数形式，可对弹射力随冲程的变化曲线拟合，得到

弹射力与活塞位置间有量纲的关系式［１１］：

犜ｃ犚＝犿（犞ｅｎｄ－犞ｃ）
２（犪ｅ犫狓

／犚
＋犮ｅ

犱狓／犚） （１）

式中：犪，犫，犮，犱为拟合参数。

（５）运动方程解算模块　以飞机六自由度运

动方程为基础，对弹射起飞全过程进行积分解算。

图３为弹射起飞的数学仿真模型结构图。

图３　弹射起飞数学仿真模型
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３　机舰参数适配性研究

在无风和平静海况环境下，分别开展各主要机

舰总体参数对弹射起飞安全性的影响研究，分析参

数间的适配规律，进而迭代计算出符合弹射起飞安

全准则的主要机舰参数的适配值集合。

算例航空母舰：弹射冲程为６２．５ｍ，跑道长

９１ｍ；舰载飞机：推重比为０．３５，升阻比为８．４。

３０１
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３１　起飞重力的影响

假设弹射能量为２３０８０ｋＮ·ｍ、前起落架

无突伸、升降舵预置偏角为－３°时，研究起飞重

力（犌＝２１６，２３５，２５５ｋＮ）变化对飞机起飞安全

性的影响。弹射能量是指在弹射冲程内，弹射力

对飞机所作的功，计算公式为

犈ｃ＝∫
犚

０
犜ｃｄ狓 （２）

　　仿真计算结果如图４和表１所示。

图４　不同起飞重力时弹射起飞参数的仿真结果

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｋｅｏｆｆ

ｗｅｉｇｈｔｓｄｕｒｉｎｇｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆ

表１　不同起飞重力时的仿真结果对比

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋

狋犪犽犲狅犳犳狑犲犻犵犺狋狊犱狌狉犻狀犵犮犪狋犪狆狌犾狋狋犪犽犲狅犳犳

参　数
犌／ｋＮ

２１６ ２３５ ２５５

离舰速度／（ｍ·ｓ－１） ５８．２ ５６．３ ５４．３

航迹下沉量／ｍ １．４５ １１．４０ ２０．００

最大迎角／（°） ５．７４ ６．２６ ６．８５

上升率／（ｍ·ｓ－１） ４．９９ ５．３２ ＜０

表中上升率的计算值为弹射过程航迹达到最

大下沉量后３ｓ时刻的上升率大小。下同。

弹射能量相同时，随着飞机起飞重力的增加，

离舰速度减小，同时升力减小，从而航迹下沉量增

大；为了配平重力，最大迎角也随之增大。仿真计

算中，３个起飞重力时，最大迎角均小于７°，未超

过算例飞机的限制迎角１８°。可见，在弹射起飞

过程中，舰载机一般不会出现失速的问题。

由于假定的弹射能量较小，仅当算例飞机的

起飞重力为２１６ｋＮ时，才满足弹射起飞安全准

则要求。当起飞重力增加至２３５ｋＮ时，航迹下

沉量超过弹射起飞安全准则的限制值，不能安全

起飞；当起飞重力增加至２５５ｋＮ时，飞机离舰后

坠入海中。所以，为了保证较大重力的舰载机能

安全起飞，需要增大弹射能量与之适配。

３２　弹射能量的影响

假设飞机起飞重力为２５５ｋＮ、前起落架无突伸、

升降舵预置偏角为－３°时，研究弹射能量（犈ｃ＝

２７２６０，３３５９５，４０５８５ｋＮ·ｍ）变化对起飞安全

性的影响。仿真计算结果如图５和表２所示。

图５　不同弹射能量时弹射起飞参数的仿真结果

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｔａｐｕｌｔｅｎｅｒｇｉｅｓ

ｄｕｒｉｎｇｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆ
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表２　不同弹射能量时的仿真结果对比

犜犪犫犾犲２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋

犮犪狋犪狆狌犾狋犲狀犲狉犵犻犲狊犱狌狉犻狀犵犮犪狋犪狆狌犾狋狋犪犽犲狅犳犳

参　数
犈ｃ／（ｋＮ·ｍ）

２７２６０ ３３５９５ ４０５８５

离舰速度／（ｍ·ｓ－１） ５７．３０ ６１．５５ ６５．７８

航迹下沉量／ｍ １４．７６ ０．５７ ０

最大迎角／（°） ６．６０ ６．２５ ６．００

上升率／（ｍ·ｓ－１） ４．６７ ２．９３ —

　　注：表中符号“－”表示在航迹无下沉时，不对上升率大小作

要求。下同。

在同一个起飞重力状态下，随着弹射能量的

增大，离舰速度增加，同时升力增加，从而航迹下

沉量减小，配平的最大迎角也随之减小。

在算例飞机起飞重力为２５５ｋＮ、弹射能量为

２７２６０ｋＮ·ｍ时，航迹下沉量过大；弹射能量增

加至３３５９５ｋＮ·ｍ时，上升率太小；两个状态均

不满足弹射起飞安全准则的要求。当弹射能量增

加至４０５８５ｋＮ·ｍ时，航迹无下沉，迎角小于限

制值１８°，可以安全弹射起飞。

３３　前起落架突伸力的影响

假设飞机起飞重力为２５５ｋＮ、弹射能量为

２７２６０ｋＮ·ｍ、升降舵预置偏角为－３°时，研究前

起落架突伸力（犉ｃ＝０，０．０５犌，０．１０犌）变化对起飞安

全性的影响。仿真计算结果如表３和图６所示。

表３　不同前起落架突伸力时的仿真结果对比

犜犪犫犾犲３　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋

狀狅狊犲犵犲犪狉犳犪狊狋犲狓狋犲狀狊犻狅狀犳狅狉犮犲狊犱狌狉犻狀犵犮犪狋犪狆狌犾狋

狋犪犽犲狅犳犳

参　数
犉ｃ

０ ０．０５犌 ０．１０犌

离舰俯仰角／（°） ４．１０ ４．９１ ５．７３

航迹下沉量／ｍ １４．７６ ４．４２ ０

最大迎角／（°） ６．６０ ７．１４ ８．０９

上升率／（ｍ·ｓ－１） ４．６７ ３．０２ —

图６　不同前起落架突伸力时弹射起飞参数的仿真

结果

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｓｅｇｅａｒ

ｆａｓｔｅｘｔｅｎｓｉｏｎｆｏｒｃｅｓｄｕｒｉｎｇｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆ

前起落架突伸力的作用主要是使舰载机在动

力滑跑段获得一个抬头力矩，增加其俯仰角速度，

调整飞机的离舰姿态，迅速建立起飞迎角。所以

随着前起落架突伸力的增加，飞机离舰俯仰角和

最大迎角都随之增大，从而升力增加，航迹下沉量

随之减小。

由于弹射能量较小，在前起落架突伸力为０

和０．０５犌状态时，航迹下沉量大，重力为２５５ｋＮ

的算例飞机不能安全弹射起飞；当前起落架突伸

力增至０．１０犌时，航迹无下沉，最大迎角小于限

制值１８°，可以安全弹射起飞。

３４　升降舵预置的影响

假设飞机起飞重力为２５５ｋＮ、弹射能量为

２７２６０ｋＮ·ｍ、前起落架无突伸时，研究升降舵

预置偏角（δｅ＝－３°，－５°，－９°）大小对起飞安全

性的影响。仿真计算结果如图７和表４所示。
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图７　不同升降舵预置偏角时弹射起飞参数的仿真结果

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｓｅｔｔｉｎｇｅｌｅｖａ

ｔｏｒｓｄｕｒｉｎｇｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆ

表４　不同升降舵预置偏角时的仿真结果对比

犜犪犫犾犲４　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋

狆狉犲狊犲狋狋犻狀犵犲犾犲狏犪狋狅狉狊犱狌狉犻狀犵犮犪狋犪狆狌犾狋狋犪犽犲狅犳犳

参　数
δｅ／（°）

－３ －５ －９

离舰俯仰角／（°） ４．１０ ４．８８ ７．３０

航迹下沉量／ｍ １４．７６ １．８６ ０

最大迎角／（°） ６．６０ ９．０３ １８．８０

上升率／（ｍ·ｓ－１） ４．６７ ６．１３ —

升降舵预置偏角产生的操纵力矩使舰载机在

弹射起飞时获得一个抬头力矩。在动力滑跑段，

该力矩调整飞机的离舰姿态，建立起飞迎角；在离

舰飞行段，该力矩使飞机迎角迅速增大，增加升力。

所以当升降舵预置偏角增加时，飞机离舰俯仰角和

最大迎角都随之增大，航迹下沉量随之减小。

需要指出的是，过大的升降舵预置偏角会导

致飞机离舰飞行段的迎角建立过快，容易造成飞

机失速。如算例中当升降舵预置偏角从－３°增加

至－５°时，航迹下沉量从１４．７６ｍ 减小至１．８６

ｍ，最大迎角小于１８．００°，能够安全弹射起飞。但

当升降舵预置偏角增加至－９°时，飞机最大迎角

达到１８．８０°，不满足弹射起飞安全准则对迎角的

限制要求。

３５　主要机舰参数的适配规律

给定飞机起飞重力和气动特性时，在弹射起

飞安全准则的约束下，在犈ｃ、犉ｃ和δｅ的最大值范

围内，研究这３个参数的适配规律。

飞机升降舵最大偏角一般约为２５°。弹射能

量的最大值可设为在前起落架无突伸和升降舵预

置偏角为０°时，能够安全弹射起飞的最小能量。

前起落架的最大突伸力受到前起落架支柱的最大

可突伸量的约束。

设前轮与甲板接触点在减震器无压缩时距机

身构造水平线距离为犛ｎ０、飞机重心相对甲板高度

为犣Ｇ，前起落架支柱的最大可突伸量为Δ犛ｎ，则

飞机离舰时的最大俯仰角的几何关系式为

θｍａｘ＝ａｒｃｔａｎ
（犛ｎ０＋Δ犛ｎ－犣Ｇ）

犔ｎ
（３）

弹射起飞动力滑跑段飞机所受的力，如图８所示。

图８　弹射起飞动力滑跑段飞机受力示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｆｏｒｃｅｏｎａｉｒｃｒａｆｔｗｈｉｌｅ

ｒｕｎｎｉｎｇｏｎｄｅｃｋ

　　图中：犚ｎ为前起落架载荷；犚ｍ 为主起落架载

荷；犉ｆ为甲板与机轮的摩擦力；犜为发动机推力；

犔为升力；犇 为阻力；犕 为气动俯仰力矩；犔ｎ 和

犔ｍ 分别为前、主起落架距飞机质心的水平距离。

在仿真计算求解飞机的离舰俯仰角时，将几

何关系式（３）作为离舰俯仰角的最大值约束，可迭

代计算出前起落架的最大突伸力。

假设算例飞机前起落架的最大可突伸量与减

震器的最大可压缩量相等（Δ犛ｎ＝０．３ｍ），则通过

仿真计算，最大突伸力约为０．１５犌。

在上述３个参数的最大值范围内迭代仿真计

算，可求出符合弹射起飞安全准则的主要机舰参

数的适配值集合为

｛犈ｃ，δｅ，犉ｃ狘αｍａｘ＜１８°，Δ犎 ＜３．０４８ｍ，

（ＲＯＣ）３ ＞３．０４８ｍ／ｓ｝ （４）

式中：αｍａｘ为 最 大 迎 角；Δ犎 为 航 迹 下 沉 量；

（ＲＯＣ）３ 为航迹最大下沉后３ｓ的上升率。

算例飞机起飞重力为２５５ｋＮ时，满足弹射

起飞安全准则的主要机舰参数的适配值集合可以

三维图形表征，如图９所示。

图９中突体上曲面Ａ由飞行最大迎角为１８°

时的参数值（δｅ，犈ｃ，犉ｃ）组成，为飞行迎角的安全

边界；下曲面Ｄ由航迹下沉量为３．０４８ｍ时的参

数值（δｅ，犈ｃ，犉ｃ）组成，为航迹下沉的安全边界；

前平面Ｅ和后平面Ｂ是集合中前起落架突伸力

为零和最大时的边界；曲线Ｆ和右曲面Ｃ是集合

中弹射能量为最小和最大时的边界。弹射起飞
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图９　主要机舰参数的适配值集合

Ｆｉｇ．９　Ｍａｔｃｈｖａｌｕｅｓｅｔｏｆａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

　　
时，当机舰参数的适配值（δｅ，犈ｃ，犉ｃ）位于图９中

突体内部，飞机可以安全起飞。参数适配值越靠

近浅色区域，飞机最大迎角越大，航迹下沉量越

小；越靠近深色区域，飞机最大迎角越小，航迹下

沉量越大。

在适配值集合（见图９）中，取出当参数犉ｃ／犌＝

０，０．０５，０．１０，０．１５时参数δｅ 和犈ｃ 的适配区域，

来分析三者的适配规律，如图１０所示。

图中：Ⅰ为弹射起飞安全区域，Ⅱ和Ⅲ为危险

区域；实线为飞行迎角的安全边界，虚线为航迹下

沉的安全边界。当参数组合靠近实线时，飞机最

大迎角增加，航迹下沉量减小，进入区域Ⅱ后，飞

机最大迎角超过安全准则的限制值；反之，当参数

组合靠近虚线时，飞机最大迎角减小，航迹下沉量

增大，进入区域Ⅲ后，航迹下沉量超过安全准则的

限制值。可以看出，随着弹射能量的增加，升降舵

预置偏角的适配范围增大。

当前起落架突伸力从零逐渐增加到最大

０．１５犌时，使飞机能够安全起飞的最小弹射能量从

２００７５ｋＮ·ｍ逐渐降至１０７５２ｋＮ·ｍ；并且在弹

射能量为２３７７０ｋＮ·ｍ时，使飞机能够安全弹射

起飞的最小升降舵预置偏角从－７．０°逐渐降至－

２．６°。可见，弹射能量较小时，突伸力的作用明显。

图１０　升降舵预置偏角与弹射能量的适配区域

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｔｃｈｒｅｇｉｏｎｏｆｐｒｅｓｅｔｔｉｎｇｅｌｅｖａｔｏｒａｎｄ

ｃａｔａｐｕｌｔｅｎｅｒｇｙ

当升降舵预置偏角δｅ＝０°、前起落架突伸力

从０增加至０．１５犌时，使飞机能够安全起飞的弹

射能量从４７６００ｋＮ·ｍ降至４５０８０ｋＮ·ｍ。可

见，在较大的弹射能量下，突伸力的作用减小。这

是因为弹射能量增加后，飞机在弹射冲程末端获
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得的速度增大，从而前起落架突伸力的作用时间

减小。

４　结　论

在无风和平静海况环境下，通过研究机舰参

数变化对弹射起飞安全性的影响，来分析弹射起

飞机舰参数的适配规律，进而迭代计算出满足弹

射起飞安全准则的主要机舰参数的适配值集合。

研究结果表明：

（１）增加机舰参数中的弹射能量、前起落架

突伸力和升降舵预置偏角均可有效地抑制航迹下

沉。三者的作用机理不尽相同：增加弹射能量，是

通过提高飞机的离舰速度来增加升力，抑制航迹

下沉；加大前起落架突伸力和升降舵预置偏角，可

使飞机迅速建立迎角，从而增加升力，来抑制航迹

下沉。

（２）升降舵预置偏角过大使得舰载飞机离舰

后迎角建立太快，导致阻力增大，舰载飞机空速下

降，容易造成舰载飞机失速。

（３）通过迭代仿真计算，可求出符合弹射起

飞安全准则的主要机舰参数的适配值集合。在此

集合内，随着弹射能量的增加，升降舵预置偏角的

适配范围增大，前起落架突伸力的影响减小。
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