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舰载机及其尾钩的动力学建模与分析

丁智深，欧阳斌!，刘　勇
（海军工程大学 电磁能技术全国重点实验室，湖北 武汉　４３００３３）

摘　要：为了研究舰载机尾钩的动力学特性对阻拦结果的影响，建立了舰载机的平面运动刚体动力学模
型和考虑尾钩纵向缓冲作用的尾钩空间运动刚体动力学模型。使用拉格朗日第一类方程建立了舰载机及其

尾钩之间的转动副模型，进而构建了舰载机及其尾钩组成的系统动力学模型，将该模型与阻拦装置的系统模

型联合组成了完整的阻拦动态仿真模型。开展了飞机的阻拦试验，并将试验结果与仿真结果进行对比分析，

结果验证了舰载机及其尾钩动力学模型的有效性和准确性，揭示了尾钩特性对舰载机阻拦过载的重要影响。
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　　阻拦装置是现代航母的重要航空保障装备之
一，其主要功能是在降落阶段把舰载机安全拦停

在有限长度的甲板上［１］。阻拦开始后，首先由舰

载机尾钩啮合甲板阻拦索带动阻拦装置运动，然

后阻拦装置输出阻拦力吸收舰载机的动能从而将

舰载机拦停［２］。舰载机尾钩在阻拦过程中具有

重要作用，其主要功能是连接舰载机和阻拦索，从

而在舰载机和阻拦装置间传递力与运动［３］。尾

钩上装有纵向缓冲装置，以抑制尾钩触舰时的纵

向弹跳，从而提高钩索啮合的成功率［４］。尽管从

钩索啮合到尾钩抬升到最高点的时间间隔较短，

但阻拦试验证明尾钩的动力学特性对阻拦过载这

一关键指标［１］的影响不可忽略。

研究人员对尾钩参数对尾钩性能的影

响［４－５］、尾钩与甲板碰撞动力学建模［６－８］、尾钩的

冲击试验［９－１１］、阻拦系统建模［１２－１４］等课题开展

了大量研究，但是现有研究鲜有涉及尾钩特性对

阻拦过载的影响，同时客观上受舰载机阻拦试验

资源的限制和研究背景的特殊性影响，鲜有相关

试验结果公开发表。

本文的主要研究目标是建立舰载机及其尾钩

的刚体动力学模型，将其与阻拦装置的系统仿真
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模型［１５］联合仿真，将仿真结果与阻拦试验结果进

行对比分析，以验证动力学模型的准确性，并进一

步分析尾钩动力学特性对舰载机阻拦过载指标的

影响。

１　建立全局和局部坐标系

以笛卡儿坐标系（右手系）的规则分别建立

全局坐标系、飞机局部坐标系和尾钩局部坐标系。

在甲板上建立全局坐标系如图１所示，以左右舷
甲板滑轮的轴线与甲板平面交点的连线的中点为

坐标原点，连线所在直线为 Ｘ轴，右舷方向为 Ｘ
轴正方向；Ｙ轴在甲板平面内，经过坐标原点且垂
直于Ｘ轴，阻拦时飞机前进方向为Ｙ轴正方向；Ｚ
轴经过坐标原点，且垂直于甲板平面，向上为正

方向。

图１　甲板全局坐标系
Ｆｉｇ．１　Ｇｌｏｂａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｎｄｅｃｋ

建立飞机和尾钩的局部坐标系（体坐标系）

如图２所示。若无特别说明，本文变量的角标 ａ
均表示飞机，角标 ｈ均表示尾钩。飞机局部坐标
系的坐标原点位于飞机的重心，飞机静止在甲板

平面上时，ｚａ轴平行于竖直方向，向上为正；ｙａ轴
位于飞机机体对称平面内并垂直于 ｚａ轴，飞机前
进方向为正；ｘａ轴垂直于飞机对称平面，向右为
正。将尾钩视为刚体，忽略尾钩小幅度的左右摆

动，尾钩在机械结构的约束下，将始终在飞机的对

称平面内运动。飞机和尾钩间通过转动副连接，

机体与尾钩可绕着垂直于飞机对称平面的公共的

转轴相对转动。为方便后文对约束方程的推导，

令飞机和尾钩体坐标系的其中一个坐标轴平行于

它们的公共转轴。令尾钩的体坐标系原点位于尾

钩钩杆的质心处，ｘｈ轴垂直于飞机的对称平面，
指向机身右侧为正方向；ｙｈ轴位于飞机的对称平
面内，与尾钩钩杆共线，指向钩杆机体铰点的方向

为正方向；ｚｈ轴在飞机的对称平面内，垂直于钩杆
方向，尾钩初始状态下向上为正方向。

图２　飞机与尾钩局部坐标系
Ｆｉｇ．２　Ｌｏｃａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔａｎｄ

ａｒｒｅｓｔｉｎｇｈｏｏｋ

２　飞机的刚体动力学模型

２．１　飞机的位形描述

飞机尾钩钩索后，飞机机轮在地面滑行，机身

的形变和俯仰翻滚变化范围较小，对阻拦结果的

影响可忽略不计，因此假设飞机为刚体且阻拦过

程中飞机在平行于甲板的平面中运动。对平面运

动的飞机，令飞机的广义坐标为

ｑａ＝［（ｒａＸＹ）
Ｔ ψ］Ｔ （１）

其中，ｒａＸＹ是飞机体坐标系原点的全局坐标ｒ
ａ在甲

板平面内的投影，用于描述飞机的平移运动，下标

表示向量平面。后文飞机机体的动力学建模在平

面坐标系内建立，为使得公式简洁将省略代表平

面的下标。ψ是飞机体坐标系 ｙａ轴相对于全局
坐标系Ｙ轴的旋转角度，逆时针旋转为正。因为
假设飞机在平面内运动，所以 ψ等于飞机的偏
航角。

飞机上任意一点在平面坐标系中的全局坐标

可表示为

ｒ＝ｒａ＋ｕ＝ｒａ＋Ａａ珔ｕ （２）
其中：珔ｕ是该点在飞机体坐标系下的坐标，ｕ是 珔ｕ
在全局坐标系下的坐标；Ａａ是从飞机体坐标系到
全局坐标系的变换矩阵，即

Ａａ＝
ｃｏｓψ －ｓｉｎψ
ｓｉｎψ ｃｏｓ[ ]ψ （３）

将式（２）对时间求微分可得任意点的速度为

ｒ＝ｒａ＋ψ
·Ａａψ珔ｕ （４）

式中，Ａａψ＝Ａ
ａ／ψ，若无特殊说明，后文公式中矢

量和矩阵的下标含义与此相同。将式（４）对时间
求微分可得任意点的加速度表达式为

·２３１·
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ｒ̈＝̈ｒａ＋ψ¨Ａａψ珔ｕ－ψ
·２Ａａ珔ｕ （５）

２．２　飞机的外力和外力矩

阻拦过程中飞机受力分析如图３所示。飞机
在水平面内运动，因此垂直地面方向的力如飞机

的升力、重力以及地面对飞机的支撑力等将自动

平衡，飞机与尾钩间的相互作用力将通过约束力

描述，不将尾钩作用力视为飞机的外力。除此之

外，飞机在阻拦过程中受到的外力主要有空气阻

力、发动机推力、飞机机轮的滚动摩擦力和飞机机

轮的回转摩擦力。

图３　飞机受力分析图
Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

飞机受到的空气阻力与飞机的姿态空速等均

有关系，垂直于机身对称面方向的空气阻力对阻

拦结果影响较小，为简化计算仅考虑沿着飞机体

坐标系ｙａ轴方向的空气阻力。全局坐标系下的
飞机空气阻力表达式为

Ｆｄ＝－１２ρｃＡａ Ｖ
ａ ２^ｙａ （６）

其中：ρ是空气体密度；ｃ是空气阻力系数；Ａａ是
飞机机身迎风面积；^ｙａ是飞机体坐标系ｙａ轴的单
位方向向量；Ｖａ是飞机的空速向量在 ｙ^ａ方向的
分量。

飞机受到来自轮胎的滚动摩擦，摩擦力为

Ｆｆ＝－μｒｍａｇ^ｙ
ａ （７）

其中：μｒ是机轮的滚动摩擦系数；ｍａ是飞机的着
舰质量；ｇ是重力加速度大小。

当飞机机身偏斜方向与飞机的运动方向不一

致时，机轮在甲板面侧滑扭转将产生回转摩擦力，

方向垂直于机身对称平面。全局坐标系下前机轮

和主机轮的回转摩擦力向量分别为

Ｆｎ＝－ｓｇｎ（ψｓ）μｃＧｎ^ｘ
ａ

Ｆｍ＝－ｓｇｎ（ψｓ）μｃＧｍｘ^{ ａ
（８）

其中：ψｓ是飞机运动方向相对机身偏斜方向的角
度，顺时针为正；ｓｇｎ表示符号函数；^ｘａ是飞机体
坐标系ｘａ轴的单位方向向量；μｃ是轮胎的回转摩
擦系数；Ｇｎ和Ｇｍ分别为前机轮和主机轮承受的
重力大小，且有

Ｇｎ＝
ｌｍ
ｌｍ＋ｌｎ

ｍａｇ

Ｇｍ＝
ｌｎ

２ｌｍ＋ｌ( )ｎ
ｍａ{ ｇ

（９）

其中，ｌｎ和ｌｍ分别是前机轮和主机轮等效质点与
飞机重心的连线在 ｙａ轴线上的投影长度。飞机
质心受到的总轮胎回转摩擦力为

Ｆｎｍ＝Ｆｎ＋２Ｆｍ＝－ｓｇｎ（ψｓ）μｃｍａｇ^ｘ
ａ （１０）

飞机受到的前机轮和主机轮的力矩分别为

Ｔｎ＝ｌｎ^ｙ
ａ×Ｆｎ

Ｔｍ＝－ｌｍｙ^
ａ×Ｆ{ ｍ

（１１）

飞机质心处受到的总力矩为

Ｔｎｍ＝Ｔｎ＋２Ｔｍ （１２）
将式（８）和式（１１）代入式（１２）并展开化简

后可得

Ｔｎｍ＝０ （１３）
即机体受到轮胎的合外力矩为０。

２．３　舰载机的动力学方程

飞机体坐标系原点在飞机的质心，由平面刚

体动力学理论［１６－１７］可知，其在约束条件下的动力

学方程可表示为

ｍａ̈ｒ
ａ＋Ｃａｈｒλ

ａｈ－Ｆａ＝０

Ｊａψ
¨＋Ｃａｈψλ

ａｈ－Ｔａ＝０

Ｃａｈ（ｑａ，ｑｈ）
{

＝０

（１４）

其中：λａｈ是系统拉格朗日乘子向量；Ｊａ是飞机绕
ｚａ轴的极转动惯量；Ｃａｈ是飞机与尾钩之间的约束
方程，约束方程的建立方法和具体表达式见第４
节相关内容；ｑｈ是尾钩的广义坐标；Ｆａ是飞机重
心处受到的广义外力，其计算式为

Ｆａ＝Ｆｄ＋Ｆｆ＋Ｆｔ＋Ｆｎｍ （１５）
其中，Ｆｔ是飞机的发动机推力；Ｔａ是飞机受到的
广义外力矩，且有

Ｔａ＝Ｔｎｍ＝０ （１６）

３　尾钩的刚体动力学模型

３．１　尾钩的位形描述

考虑尾钩在三维空间中运动，令尾钩的广义

·３３１·
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坐标为

ｑｈ＝［（ｒｈ）Ｔ （θｈ）Ｔ］Ｔ （１７）
其中：ｒｈ是尾钩的体坐标系原点在全局坐标系下
的坐标，用于描述尾钩的平移运动；θｈ是尾钩姿
态的欧拉参数向量，用于描述尾钩的空间转动。

如果将尾钩体坐标系以单位向量

ｖｈ＝［ｖｈ１ ｖｈ２ ｖｈ３］Ｔ （１８）
为旋转轴，逆时针旋转角度 后与全局坐标系相
重合，则有

θｈ ＝［θ０ θ１ θ２ θ３］Ｔ

＝ ｃｏｓ２ ｖｈ１ｓｉｎ

２ ｖｈ２ｓｉｎ


２ ｖｈ３ｓｉｎ

[ ]２
Ｔ

（１９）
由欧拉参数的性质有

（θｈ）Ｔθｈ＝１ （２０）
尾钩上任意一点的全局坐标可表示为

ｒ＝ｒｈ＋ｕ＝ｒｈ＋Ａｈ珔ｕｈ （２１）
式中：珔ｕｈ是该点在尾钩体坐标系下的坐标；ｕ是
向量 珔ｕｈ在全局坐标系下的坐标；Ａｈ是从尾钩体
坐标系到全局坐标系的变换矩阵，可用欧拉参数

表示为

Ａｈ＝

１－２θ２２－２θ
２
３ ２（θ１θ２－θ０θ３） ２（θ１θ３＋θ０θ２）

２（θ１θ２＋θ０θ３） １－２θ２１－２θ
２
３ ２（θ２θ３－θ０θ１）

２（θ１θ３－θ０θ２） ２（θ２θ３＋θ０θ１） １－２θ２１－２θ









２

２

（２２）
将式（２１）对时间求微分可得尾钩上任意点

的速度方程［１８］表达式为

　　ｒ＝ｒｈ＋Ａ·ｈ珔ｕｈ＝ｒｈ－Ａｈ珔槇ｕＧｈθ
·ｈ＝Ｂｈｑｈ （２３）

其中，

Ｂｈ＝［Ｉ －Ａｈ珔槇ｕＧｈ］ （２４）

Ｉ是三维单位矩阵；珔槇ｕ是从 珔ｕｈ转换而来的三维反
对称矩阵，表达式为

珔槇ｕ＝

０ －珔ｕ３ 珔ｕ２
珔ｕ３ ０ －珔ｕ１
－珔ｕ２ 珔ｕ１









０

（２５）

Ｇｈ是与欧拉参数相关的矩阵，表达式为

Ｇｈ＝２

－θ１ θ０ θ３ －θ２
－θ２ －θ３ θ０ θ１
－θ３ θ２ －θ１ θ









０

（２６）

同理可得尾钩上任意点的虚位移表达式为

δｒ＝δｒｈ－Ａｈ珔槇ｕＧｈδθｈ＝Ｂｈδｑｈ （２７）

后文中使用的公式变量 θ，Ａ，Ｂ，珔槇ｕ，Ｇ的含义
与本节定义相同，上标用于区分不同对象。

３．２　尾钩的广义力

尾钩受力分析如图４所示，尾钩钩杆的一端
通过转动铰固定在机身上，尾钩可绕过铰点的轴

转动。飞机着舰前，将尾钩放下到最低位置，尾钩

啮合绳索后，钩杆在绳索阻拦力的作用下迅速抬

升。为了防止钩杆抬升过快并增加钩索成功率，

尾钩上设有作动筒向尾钩输出下压及缓冲力。阻

拦期间，钩杆在机体对称平面内相对机体绕垂直

于机身对称面的轴转动。以钩杆为研究对象，其

受到重力和作动筒的缓冲力作用，尾钩与机身之

间的作用力将以约束力的形式描述，具体见第４
节相关内容。

图４　尾钩受力分析示意图
Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇｈｏｏｋｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

３．２．１　尾钩的广义重力
钩杆可等效为均匀的细长刚体，其重力可认

为是作用在质点处的集中力，全局坐标系下钩杆

的重力为

Ｆｇ＝－ｍｈｇ （２８）
式中：ｍｈ是钩杆的质量；ｇ是全局坐标系下的重
力加速度向量。钩杆的重力做的虚功为

δＷｈｇ＝（δｒｈ）ＴＦｇ＝（ｑ
ｈ）Ｔ（Ｂｈｇ）ＴＦｇ （２９）

其中，

Ｂｈｇ＝［Ｉ －Ａｈ珔槇ｕｈｇＧｈ］ （３０）

珔ｕｈｇ是钩杆质心的局部坐标，因尾钩体坐标系原点
位于钩杆质心，故 珔ｕｈｇ＝０。由广义力和虚功及虚
位移的关系［１８］，可得钩杆所受重力的广义力为

Ｑｈｇ＝ δＷ
ｈｇ

δｑ( )ｈ
Ｔ

＝（Ｂｈｇ）ＴＦｇ＝ （Ｆｇ）Ｔ ０[ ]Ｔ Ｔ

（３１）
３．２．２　作动筒的广义作用力

如图４所示钩杆受到作动筒的缓冲作用，钩
杆上扬时作动筒将压缩。作动筒的端点 Ａ和 Ｂ
分别固连于飞机机体和尾钩机构上，全局坐标系

·４３１·
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下从端点Ａ指向端点Ｂ的向量为
ｄＡＢ＝ｒＢ－ｒＡ＝（ｒｈ＋Ａｈ珔ｕＢ）－（ｒａ＋Ａａ珔ｕＡ）

（３２）
式中：珔ｕＡ是作动筒端点Ａ在飞机体坐标系下的常
量坐标；珔ｕＢ是作动筒的端点Ｂ在尾钩体坐标系下
的常量坐标。对作动筒的长度ｌｄ有式（３３）成立。

ｌ２ｄ＝（ｄ
ＡＢ）ＴｄＡＢ （３３）

将式（３３）两边同时对时间求微分，并结合
式（３２）整理可得

ｌ·ｄ＝
ｄＡＢ
ｌ( )
ｄ

Ｔ

（ＢＢｑｈ－ＢＡｑａ） （３４）

其中，

ＢＡ＝［Ｉ －Ａａ珔槇ｕＡＧａ］

ＢＢ＝［Ｉ －Ａｈ珔槇ｕＢＧｈ
{ ］

（３５）

同理可得作动筒长度的变分表达式为

δｌｄ＝
ｄＡＢ
ｌ( )
ｄ

Ｔ

（ＢＢδｑｈ－ＢＡδｑａ） （３６）

作动筒实际上是一种特制的液压缓冲器，可

使用传统的液压缓冲器模型进行建模。作动筒的

轴向作用力等于弹性力和阻尼力的和，以支撑力

为正，则作动筒的作用力大小为

ｆｄ＝ｆｄｓ＋ｆｄｄ （３７）
其中，ｆｄｓ是弹性力，其计算式为

ｆｄｓ＝Ｐ０Ａｐ
Ｖ０

Ｖ０－（ｌｄ０－ｌｄ）Ａ[ ]
ｐ

γ

（３８）

ｆｄｄ是阻尼力，其计算式为

ｆｄｄ＝－ｃｄＡｈｌ
·
ｄ ｌ
·
ｄ （３９）

其中：Ｐ０，Ｖ０分别为缓冲器储气罐初始压力和初
始气体体积；ｌｄ０为作动筒的初始长度；Ａｐ，Ａｈ分别
为缓冲器活塞杆和活塞头的横截面积；ｃｄ是缓冲
器的阻尼系数；γ是空气的多方指数，绝热条件
下，工程问题中一般取γ＝１．４。

忽略尾钩机构中除钩杆以外其他装置的质

量，则作动筒作用力的虚功为

δＷｄ＝－ｆｄδｌｄ＝
ｆｄ
ｌｄ
（ｄＡＢ）Ｔ（ＢＡδｑａ－ＢＢδｑｈ）

（４０）
进而可得作动筒对飞机和钩杆的广义力分

别为

Ｑｄａ＝
δＷｄ
δｑ( )ａ

Ｔ

＝
ｆｄ
ｌｄ
（ＢＡ）ＴｄＡＢ

Ｑｄｈ＝
δＷｄ
δｑ( )ｈ

Ｔ

＝－
ｆｄ
ｌｄ
（ＢＢ）Ｔｄ









 ＡＢ

（４１）

３．３　尾钩的动力学方程

由刚体动力学理论［１６－１７］可知，当体坐标系原

点在刚体的质心时，由欧拉参数表示的单个刚体

在约束条件下动力学方程可表示为

ｍ̈ｒ＋ＣＴｒλ－Ｆ＝０

ＧＴ珔ＪＧθ¨－２Ｇ
·Ｔ珔ＪＧ·θ＋ＣＴθλ＋２θλ

θ－Ｔ＝０

Ｃ（ｒ，θ）＝０
θＴθ










＝１

（４２）
式中：Ｆ和Ｔ分别是刚体受到的广义外力和广义
外力矩；Ｃ是刚体的约束方程组；λ和 λθ分别是
刚体运动约束和欧拉参数约束方程的拉格朗日乘

子；珔Ｊ是刚体的惯性张量矩阵。对于细长的钩
杆有

珔Ｊｈ ＝∫Ｖρ珔槇ｕＴ珔槇ｕｄＶ
＝ｄｉａｇ１

１２ｍｈＬ
２
ｈ，０，

１
１２ｍｈＬ

２( )ｈ （４３）

式中：Ｌｈ是钩杆的长度；函数ｄｉａｇ表示对角矩阵。

４　飞机尾钩的系统动力学模型

４．１　飞机与尾钩的约束方程

如图２所示飞机与尾钩之间通过转动副连
接，飞机与尾钩之间的相对运动仅有一个转动自

由度，飞机与尾钩之间的转动副可通过约束方程

进行描述。由尾钩铰点的位置可得约束方程为

Ｃ１（ｑａ，ｑｈ）＝（ｒａ＋Ａａ珔ｕａｊ）－（ｒｈ＋Ａｈ珔ｕｈｊ）＝０
（４４）

式中，珔ｕａｊ和 珔ｕｈｊ是尾钩铰点分别在飞机和尾钩体坐
标系下的局部坐标。约束方程式（４４）限制了机
体和钩杆间的相对平移自由度，钩杆相对机体只

能绕定轴转动，还需对两个转动自由度进行限制。

由飞机体坐标系的ｘａ轴和尾钩体坐标系的 ｘｈ轴
平行于钩杆的转轴可得约束方程组为

Ｃ２（ｑａ，ｑｈ）＝
（^ｙａ）Ｔｘ^ｈ＝０
（^ｚａ）Ｔｘ^ｈ{ ＝０

（４５）

其中：^ｚａ表示飞机体坐标系 ｚａ轴的全局单位方向
向量；^ｘｈ表示尾钩体坐标系ｘｈ轴的全局单位方向
向量，且有

ｙ^ａ＝Ａａ珋ｙａ

ｚ^ａ＝Ａａ珋ｚａ

ｘ^ｈ＝Ａｈ珔ｘ
{ ｈ

（４６）

式中，珋ｙａ，珋ｚａ和 珔ｘｈ分别是相应坐标轴的局部单位
方向向量，且均为常向量。把式（４６）代入式（４５）
可得以广义坐标表示的约束方程为

Ｃ２（ｑａ，ｑｈ）＝
（珋ｙａ）Ｔ（Ａａ）ＴＡｈ珔ｘｈ＝０
（珋ｚａ）Ｔ（Ａａ）ＴＡｈ珔ｘｈ{ ＝０

（４７）

·５３１·
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联立约束方程式（４４）和式（４７）可得飞机和尾钩
之间的转动副的约束方程为

Ｃａｈ（ｑａ，ｑｈ）＝［（Ｃ１）Ｔ （Ｃ２）Ｔ］Ｔ＝０ （４８）

４．２　舰载机及其尾钩的系统动力学方程

联立舰载机和尾钩的动力学方程式（１４）和
式（４２），以及舰载机与尾钩之间的约束方程
式（４８）可得舰载机及其尾钩的系统动力学方
程为

ｍａ̈ｒ
ａ＋（Ｃｑｒａ）

Ｔλｑ－Ｆａ＝０

Ｊａψ
¨＋（Ｃｑψ）

Ｔλｑ－Ｔａ＝０

ｍｈ̈ｒ
ｈ＋（Ｃｑｒｈ）

Ｔλｑ－Ｆｈ＝０

（Ｇｈ）Ｔ珔ＪｈＧｈθｈ̈＋（Ｃｑθｈ）
Ｔλｑ＋２θｈλθ－Ｑｈ＝０

Ｃθ（θｈ）＝（θｈ）Ｔθｈ－１＝０
Ｃｑ（ｑａ，ｑｈ）＝















０
（４９）

其中，Ｑｈ＝２（Ｇ·ｈ）Ｔ珔ＪｈＧ·ｈθｈ＋Ｔｈ。式（４９）可以整
理成标准形式的系统动力学方程为

Ｍａｈｑ̈ａｈ＋（Ｃａｈｑａｈ）
Ｔλａｈ－Ｑａｈ＝０

Ｃａｈ（ｑａｈ）{ ＝０
（５０）

其中：Ｍａｈ是系统质量矩阵；̈ｑａｈ是系统广义加速度
向量；Ｑａｈ是刚体系统的广义外力向量。上述矩阵
和向量定义如下：

　

Ｍａｈ＝ｄｉａｇ（ｍａ，Ｊａ，ｍｈ，（Ｇ
ｈ）Ｔ珔ＪｈＧｈ）

ｑ̈ａｈ＝［（̈ｒａ）Ｔ ψ¨ （̈ｒｈ）Ｔ （θｈ̈）Ｔ］
Ｔ

Ｑａｈ＝［（Ｆａ）Ｔ （Ｔａ）Ｔ （Ｆｈ）Ｔ ＱＴ］Ｔ

Ｃａｈ＝［（Ｃｑ）Ｔ （Ｃλ）Ｔ］Ｔ

λａｈ＝［（λｑ）Ｔ （λθ）Ｔ］













 Ｔ

（５１）

系统动力学方程式（５０）是指标３的微分代
数方程［１９］（ｉｎｄｅｘ３ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌａｌｇｅｂｒａｉｃｅｑｕａｔｉｏｎ，
Ｉｎｄｅｘ３ＤＡＥ），可使用广义－α法［２０］求其数值解，

具体求解步骤参见文献［２１］。

４．３　舰载机阻拦装置的动力学模型

舰载机阻拦装置的机械结构［１５］如图５所示。
舰载机尾钩啮合甲板阻拦索后，液压缓冲器［２２］动

作以削减阻拦索的张力峰值，同时阻拦电机按照

阻拦控制算法［１５］输出控制转矩，将飞机在有限距

离内平稳拦停。

将舰载机及其尾钩的仿真模型和舰载机阻拦

装置的仿真模型联合可得完整的阻拦动态仿真模

型，其结构如图６所示。阻拦装置中柔性阻拦索、
液压缓冲器和动态控制算法等具体建模方法参见

文献［１５，２２－２３］。

图５　阻拦装置机械结构示意图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ａｒｒｅｓｔｉｎｇｇｅａｒ

图６　阻拦动态仿真模型结构
Ｆｉｇ．６　Ｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇ

５　仿真与试验

５．１　阻拦试验和仿真对比分析

在仿真平台建立了舰载机阻拦装置的系统动

态仿真模型，开展了飞机钩索阻拦试验。阻拦试

验工况和其对应的仿真模型的部分输入参数见

表１。

表１　试验工况和部分仿真参数
Ｔａｂ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｓｏｍｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

序号 参数名称 参数值

１ 飞机质量／ｐｕ １

２ 啮合速度／ｐｕ １

３ 偏心距／ｍ ＋０．８①

４ 偏航角／（°） －１．１①

５ 风速／（ｍ／ｓ） ４．５②

６ 钩杆初始角度／（°） －５５．７③

７ 钩杆最大上摆角度／（°） ＋４．３③

注：①面向飞机前进方向，向右偏为正，左偏为负。

②风速为甲板跑道方向的正逆风速。

③钩杆初始和上摆角度都是指钩杆和过铰点的水平面的夹角，钩

杆向下为负，向上为正。

图７是阻拦过程中尾钩运动的高速摄像序
列，实测尾钩从啮合瞬间到上升到目测最高点附
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近历时约０１９２ｓ。图８是尾钩的抬升角度和角
速度的仿真结果，钩索啮合瞬间为０时刻，结果显
示尾钩抬升到首个高点历时约０２ｓ，与实测结果
相当。图９是飞机重心过载的试验和仿真结果对

比，其中仿真Ａ设定尾钩正常运动，仿真Ｂ设定尾
钩相对飞机静止。仿真Ａ的过载曲线与试验过载
曲线吻合较好，其中峰值过载仿真值相比试验值相

差仅约０８１％，证明仿真模型具有较好的精度。

　 （ａ）接近
（ａ）Ａｐｐｒｏａｃｈ

　　　　　 （ｂ）时间为０ｓ（啮合）
（ｂ）Ｔｉｍｅｉｓ０ｓ（ｅｎｇａｇｅ）

　　　　（ｃ）时间为０．０４８ｓ
（ｃ）Ｔｉｍｅｉｓ０．０４８ｓ

　　　　（ｄ）时间为０．０６８ｓ
（ｄ）Ｔｉｍｅｉｓ０．０６８ｓ

　 　 （ｅ）时间为０．０８４ｓ
（ｅ）Ｔｉｍｅｉｓ０．０８４ｓ

　　　　（ｆ）时间为０．０９２ｓ
（ｆ）Ｔｉｍｅｉｓ０．０９２ｓ

　　　　（ｇ）时间为０．１２０ｓ
（ｇ）Ｔｉｍｅｉｓ０．１２０ｓ

（ｈ）时间为０．１９２ｓ（最高点）
（ｈ）Ｔｉｍｅｉｓ０．１９２ｓ（ｔｈｅｐｅａｋ）

图７　阻拦试验中尾钩抬升过程
Ｆｉｇ．７　Ａｒｒｅｓｔｉｎｇｈｏｏｋｌｉｆｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｎａｒｒｅｓｔｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图８　尾钩抬升角度和角速度的仿真结果
Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｉｆｔｉｎｇａｎｇｌｅａｎｄ

ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇｈｏｏｋ

　　阻拦前０２ｓ内，仿真 Ｂ的过载相比试验以
及仿真Ａ的过载偏大，且由阻拦索的弯折波［１５］导

图９　飞机重心过载的仿真和试验结果对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｇｒａｖｉｔｙｏｖｅｒｌｏａｄ

致的过载波动幅度同样偏大，说明尾钩抬升过程

的缓冲力能够起到削减阻拦前期过载大小和过载

·７３１·
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波动范围的作用。

５．２　作动筒力学特性对阻拦过载影响

阻拦前期飞机需克服阻拦装置固有惯性带动

阻拦装置运动的问题，而轻质量飞机受到阻拦装

置惯性的影响较大，所以轻质量飞机的过载峰值

通常出现在阻拦前期。尾钩缓冲器可以延长飞机

和阻拦装置的稳定啮合的时间。由动量－冲量定
理可知，若阻拦啮合阶段飞机的动量变化确定，则

啮合时间越长，飞机的平均阻拦力和平均过载

越低。

以质量为 ０３３ｐｕ的轻型飞机阻拦工况为
例，通过将尾钩作动筒的作用力在基准值的基

础上放大不同倍数（后文称该倍数为“缓冲刚

度”），来研究作动筒的力学特性对阻拦过载的

影响。图１０和图 １１分别是不同缓冲刚度下尾
钩的抬升角度曲线和飞机重心过载曲线，详细

的统计结果见表２。由仿真结果可知，随着缓冲
刚度的增加，尾钩抬升的最大角度逐渐减小，上

升时间（尾钩首次抬升到最大角度９０％的时间）
随之增加。

图１０　不同缓冲刚度下尾钩抬升角度的仿真结果
Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｉｆｔｉｎｇａｎｇｌｅｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇ

ｈｏｏｋｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｍｐｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图１１　不同缓冲刚度下飞机重心过载的仿真结果
Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｇｒａｖｉｔｙｏｖｅｒｌｏａｄｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｍｐｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

表２　不同尾钩缓冲刚度仿真详细统计结果
Ｔａｂ．２　Ｄｅｔａｉｌｅｄｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｍｐｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇｈｏｏｋ

缓冲

刚度

最大角

度／（°）
上升时

间／ｓ

局部峰值过载／ｐｕ

１ ２ ３ ４

１ ５３．６ ０．１７ ０．２３ ０．４１ ０．８５ ０．９９

２ ５２．６ ０．２３ ０．２７ ０．４０ ０．８３ １．００

５ ５１．５ ０．３８ ０．３３ ０．３８ ０．７７ ０．９６

１０ ４８．９ ０．７７ ０．３８ ０．３９ ０．７２ ０．９３

２０ ４２．０ １．４４ ０．４１ ０．４２ ０．７４ ０．８８

５０ ２４．０ ２．１４ ０．４４ ０．４５ ０．８１ ０．８７

１００ １０．７ ２．４３ ０．４４ ０．４７ ０．８８ ０．９３

如图１１所示，受阻拦索弯折波的影响，阻拦
前期０４ｓ内存在４个明显的局部峰值过载，其
中第４个也是阻拦全局峰值过载。由表２结果
可知，随着缓冲刚度的增加，除第１个局部峰值
过载随着缓冲刚度的增加先增加后保持外，其

他局部峰值过载大致呈现先减小后增加的特

征，且编号越大的最小局部峰值过载对应的缓

冲刚度越大。分析可知，若缓冲刚度过小，则尾

钩抬升时间较短，编号较大的峰值点时间靠后，

将不能得到充分的缓冲；反之若缓冲刚度过大，

尾钩抬升幅度过小，尾钩的缓冲作用也随之下

降。通过优化尾钩作动筒的缓冲特性，能够降

低飞机的阻拦过载，在本节工况下，飞机的全局

峰值过载最多降低了约１３％。

６　结论

本文以尾钩动力学特性对舰载机阻拦结果的

影响为主要研究目标，开展的主要工作和得到的

主要结论总结如下：

１）建立了舰载机的刚体动力学模型和考虑
尾钩纵向缓冲作用的尾钩动力学模型。

２）对比分析了飞机的阻拦试验和仿真结果，
验证了舰载机及其尾钩模型的有效性和准确性，

揭示了尾钩的纵向缓冲作用对飞机的阻拦过载的

重要影响。

３）仿真研究了尾钩缓冲特性对阻拦过载的
影响规律。通过优化尾钩的缓冲特性能够优化飞

机的阻拦过载，能够一定程度降低轻质量飞机的

峰值过载。
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［１０］　豆清波，杨正权，刘继军，等．拦阻钩缓冲器动力学性能

试验研究与分析［Ｊ］．机械科学与技术，２０１９，３８（８）：

１３０７－１３１２．

ＤＯＵＱＢ，ＹＡＮＧＺＱ，ＬＩＵＪＪ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｅａｒｃｈ

ａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇｈｏｏｋ

ｂｕｆｆｅｒ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒＡｅｒｏｓｐａｃｅ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，３８（８）：１３０７－１３１２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　李昕，何肇雄，刘晓明，等．一种舰载机着舰拦阻地面模

拟冲击试验方法［Ｊ］．兵器装备工程学报，２０２０，４１（９）：

１３０－１３４．

ＬＩＸ，ＨＥ ＺＸ，ＬＩＵ Ｘ Ｍ，ｅｔａｌ．Ｓｈｉｐｂｏａｒｄａｉｒｃｒａｆｔ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｓｈｉｐｇｒｏｕｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｒｄｎａｎｃｅＥｑｕｉｐｍｅｎｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２０，４１（９）：

１３０－１３４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　ＺＨＡＮＧＨ，ＧＵＯＪＱ，ＬＩＵＪＰ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍｕｌｔｉｂｏｄｙ

ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇｃａｂｌｅｓｙｓｔｅｍｓｂａｓｅｄｏｎＡＬＥ

ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ａｎｄＭａｃｈｉｎｅＴｈｅｏｒｙ，２０２０，

１５１：１０３８９２．

［１３］　蒋启登．基于飞行参数的舰载机拦阻力统计建模与预

计［Ｊ］．航空学报，２０２０，４１（１２）：２６３－２７３．

ＪＩＡＮＧＱＤ．Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇ

ｆｏｒｃｅｆｏｒｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２０，４１（１２）：

２６３－２７３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　谢朋朋，彭一明，魏小辉，等．计及弯折波的舰载飞机偏

心拦阻动力学分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，

４６（８）：１５８２－１５９１．

ＸＩＥＰＰ，ＰＥＮＧＹＭ，ＷＥＩＸＨ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｏｆｆｃｅｎｔｅｒａｒｒｅｓｔｆｏｒｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｋｉｎｋ

ｗａｖｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（８）：１５８２－１５９１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　张晓，张育兴，刘勇，等．阻拦索张力控制方法［Ｊ］．国

防科技大学学报，２０１６，３８（６）：４９－５３．

ＺＨＡＮＧＸＸ，ＺＨＡＮＧＹＸ，ＬＩＵＹ，ｅｔａｌ．Ｍｅｔｈｏｄｏｆ

ａｒｒｅｓｔｉｎｇｃａｂｌｅｔｅｎｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，３８（６）：４９－５３．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＥＪ豪格．机械系统的计算机辅助运动学和动力学（第１

卷 基本方法）［Ｍ］．刘兴祥，李吉荣，林梅，等译．北京：

高等教育出版社，１９９５：１４２－３２２．

ＨＡＵＧＥＪ．Ｃｏｍｐｕｔｅｒａｉｄｅｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓｏｆ

ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ（ｖｏｌ１：ｂａｓｉｃｍｅｔｈｏｄｓ）［Ｍ］．Ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ

ｂｙＬＩＵＸＸ，ＬＩＪＲ，ＬＩＮ Ｍ，ｅｔａｌ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｈｉｇｈｅｒ

ＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，１９９５：１４２－３２２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　ＳＨＡＢＡＮＡＡＡ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．ＵＫ：Ｊｏｈｎ

Ｗｉｌｅｙ＆Ｓｏｎｓ，Ｌｔｄ，２０１０：８７－４３７．

［１８］　ＳＨＡＢＡＮＡＡＡ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍｓ［Ｍ］．４ｔｈ

ｅｄ．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１３．

［１９］　ＢＯＴＴＡＳＳＯＣＬ，ＤＯＰＩＣＯＤ，ＴＲＡＩＮＥＬＬＩＬ．Ｏｎｔｈｅｏｐｔｉｍａｌ

ｓｃａｌｉｎｇｏｆｉｎｄｅｘｔｈｒｅｅＤＡＥｓｉｎｍｕｌｔｉｂｏｄｙｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．

ＭｕｌｔｉｂｏｄｙＳｙｓｔｅｍＤｙｎａｍｉｃｓ，２００８，１９：３－２０．

［２０］　ＣＨＵＮＧＪ，ＨＵＬＢＥＲＴＧＭ．Ａｔｉｍｅｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒ

·９３１·
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ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｙｎａｍｉｃｓｗｉｔｈｉｍｐｒｏｖｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ：ｔｈｅ

ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄαｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

１９９３，６０（２）：３７１－３７５．

［２１］　ＡＲＮＯＬＤＭ，ＢＲＬＳＯ．Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄα
ｓｃｈｅｍｅｆｏｒｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ

ＳｙｓｔｅｍＤｙｎａｍｉｃｓ，２００７，１８：１８５－２０２．

［２２］　张晓，欧阳斌，胡安琪，等．阻拦装置变阻尼缓冲特性

优化研究［Ｊ］．海军工程大学学报，２０２０，３２（２）：

４３－４８．

ＺＨＡＮＧＸＸ，ＯＵＹＡＮＧＢ，ＨＵＡＱ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｄａｍｐｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆａｒｒｅｓｔｉｎｇｄｅｖｉｃｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｖａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２０，３２（２）：

４３－４８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２３］　张晓，张成亮，张育兴，等．质量车负载阻拦动态特性

研究［Ｊ］．海军工程大学学报，２０１９，３１（６）：２９－３３．

ＺＨＡＮＧＸＸ，ＺＨＡＮＧＣＬ，ＺＨＡＮＧＹＸ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｆ

ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｑｕａｌｉｔｙｖｅｈｉｃｌｅａｒｒｅｓｔｉｎｇ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｖａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，３１（６）：

２９－３３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·０４１·


