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摘　 要:为研究翼吊低平尾布局飞机水上迫降过程ꎬ基于欧拉－拉格朗日耦合法对某型号飞机

开展水上迫降仿真计算ꎬ通过和缩比模型试验结果对比ꎬ验证仿真方法的适用性ꎮ 基于仿真结

果ꎬ分析飞机的运动和受载以及垂向初速度和初始俯仰角对飞机水上迫降过程的影响及其机

理ꎬ提出降低翼吊低平尾布局飞机水上迫降冲击载荷的策略ꎮ 结果表明:飞机先抬头后低头、
平尾着水低头力矩对飞机抬头有限制作用ꎻ俯仰角变化量峰值随垂向初速度和初始俯仰角增

加而降低ꎻ垂向加速度峰值随垂向初速度增加而提高ꎬ且随初始俯仰角增加而降低ꎻ应尽量减

小垂向初速度ꎬ增大初始俯仰角ꎮ
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０　 引言

民用飞机存在安全隐患无法正常降落时ꎬ需进行有计

划的水上迫降[１] ꎮ 机体在该过程受到水的冲击载荷ꎬ往
往会构成机体结构破坏的严重情况ꎮ 因此对该过程中飞

机的运动状态和受载开展研究很有必要ꎮ
水上迫降问题从 ２０ 世纪中叶开始就备受关注ꎬ研究

者开展了大量模型试验研究ꎬ提出了大量理论分析方法ꎮ
随着计算机技术的发展ꎬ数值仿真技术的应用为水上迫降

问题的研究提供了新的途径ꎮ ２０ 世纪 ８０ 年代至今ꎬ大量

水上迫降数值仿真研究工作在开展ꎮ ＧＨＡＦＦＡＲＩ[２]基于

面元法研究了航天飞机水上迫降过程所受气动力及水动

力ꎻＣＬＩＭＥＮＴ等[３]基于 ＳＰＨ 方法研究了柔性对压力的影

响ꎻ屈秋林等[４]基于有限体积法分析了某型客机水上迫

降过程的最佳迫降姿态ꎻ张韬等[５]基于有限元法模拟了

某型客机水上迫降ꎬ表明后体吸力不可忽略ꎻ徐文岷等[６]

基于有限元法分析了某型客机水上迫降过程的运动和压

力规律ꎻ张盛等[７]基于 ＳＰＨ 方法模拟了波浪条件下某小

型飞机水上迫降ꎬ并给出了最佳迫降姿态ꎻＱＵ 等[８]应用

动网格技术模拟水上迫降ꎬ并通过试验数据对比验证了方

法的适用性ꎻ王明振等[９]基于 Ｓ－ＡＬＥ 流固耦合方法对某

型号飞机水上迫降开展仿真分析ꎬ证实该方法能够有效预

测二次抬头现象ꎻ孙丰等[１０]对某固定翼飞机进行数值仿

真ꎬ并分析了飞机的运动姿态和压力分布特性ꎻ赵芸可

等[１１]基于 ＶＯＦ法和整体运动网格法模拟并分析了波浪

对极限冲击载荷和各项参数峰值的影响规律ꎻ李勐等[１２]

采用 ＡＬＥ法对水上飞机非对称迫降开展数值仿真分析ꎬ
并提出避免失稳的临界着水滚转角ꎮ

综上所述ꎬ针对民用飞机的水上迫降数值仿真研究工

作多围绕水上飞机和尾吊高平尾布局的飞机ꎬ且大多未经

试验验证ꎬ因此多用于运动状态和水载荷的定性分析ꎮ 本

文基于欧拉－拉格朗日耦合法开展翼吊低平尾飞机水上

迫降数值仿真ꎬ通过模型试验验证该方法的适用性ꎬ并分

析某型飞机水上迫降的运动与受载ꎬ讨论初始条件的影响

及其机理ꎬ给出避免水上迫降冲击载荷过大的策略ꎮ
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１　 方法

１.１　 验证方法

通过和缩比模型试验结果对比验证有效性ꎬ对数据作

无量纲化处理ꎮ 无量纲速度ｖ
－
定义为速度 ｖ 和失速速度 ｖｓｒ

之比ꎬ即ｖ
－
＝ ｖ / ｖｓｒꎻ无量纲加速度ａ

－
定义为加速度 ａ 和重力加

速度 ｇ 之比ꎬ即ａ
－
＝ａ / ｇꎻ无量纲俯仰角φ

－
定义为φ

－
＝φｌ / Ｌꎬ其

中 φ 为实际俯仰角ꎬｌ 为飞机宽度ꎬＬ 为飞机长度ꎮ

１.２　 试验方法

采用缩比模型试验ꎬ动力相似准则采用弗洛德相似准

则ꎬ即

Ｆｒ ＝
ＶＲ
ｇｌＲ
＝

ＶＭ
ｇｌＭ
＝ ｃｏｎｓｔ (１)

式中:ＶＲ为全尺寸速度ꎻＶＭ为模型速度ꎻｇ 为重力加速度ꎻ
ｌＲ为全尺寸特征长度ꎻｌＭ为模型特征长度ꎻｃｏｎｓｔ表示常数ꎮ
试验数据需转换为全尺寸值ꎬ转换原则见表 １ꎬ表中 λ ＝
ｌＲ / ｌＭꎮ

表 １　 弗洛德相似准则全尺寸和模型部分物理量转换方法

物理量 全尺寸值 比例 模型值

长度 ｌ λ λｌ

力 Ｆ λ３ λ３Ｆ

质量 ｍ λ３ λ３ｍ

时间 ｔ λ１ / ２ λ１ / ２ ｔ

速度 Ｖ λ１ / ２ λ１ / ２Ｖ

加速度 ａ １ ａ

压力 ｐ λ λｐ

　 　 通过模型投放台架实现初始条件的设定及模型投放ꎮ
如图 １所示ꎬ模型固定在车架上ꎬ通过调整滑轨两端高度

确定初速度方向ꎻ通过调整砝码质量实现初速度大小设

定ꎻ通过传感器获取运动状态和机体压力ꎮ
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图 １　 试验台架示意图

１.３　 仿真方法

将飞机视为刚体ꎬ基于欧拉－拉格朗日耦合法ꎬ采用

ＭＳＣ.Ｄｙｔｒａｎ进行仿真ꎮ
刚体飞机的动力学方程为

Ｍａｎ＋Ｃｖｎ＋Ｋｄｎ ＝Ｆｎ (２)

式中:Ｍ 为质量矩阵ꎻａｎ为加速度ꎻＣ 为阻尼矩阵ꎻｖｎ为速

度ꎻＫ 为刚度矩阵ꎻｄｎ为位移ꎻＦｎ 为外部作用力ꎮ
流体区域质量控制方程为

∂
∂ｔ ∰

Ｖ

ρｄＶ ＝ － ∯
Ｓ

ρｖｄＳ (３)

式中:ρ 为流体密度ꎻＶ 为控制体围成的区域ꎻｖ 为速度ꎻＳ
为控制体边界确定的有向封闭曲面ꎬ其法矢是指向外侧的

单位矢量ꎮ
动量控制方程为

∂
∂ｔ ∰

Ｖ

ρｖｄＶ ＝ － ∯
Ｓ

ρｖｖｄＳ ＋ ∯
Ｓ

ｐｄＳ ＋ ∰
Ｖ

ｆｄＶ (４)

式中:ｐ 为应力ꎻｆ 为体力ꎮ
能量控制方程为

∂
∂ｔ ∰

Ｖ

ρ ｅ ＋ ｖ２

２( ) ｄＶ ＝ － ∯
Ｓ

ｑｄＳ ＋ ∯
Ｓ

ｐｖｄＳ ＋

∰
Ｖ

ｆｖｄＶ － ∯
Ｓ

ρ ｅ ＋ ｖ２

２( ) ｖｄＳ (５)

式中:ｅ 为流体单位质量比内能ꎻｑ 为单位面积传导热ꎮ
空气采用可压缩理想气体ꎬ其本构方程为

ｐａ ＝(γ－１)ρａｅａ (６)
式中:ｐａ为空气压力ꎻγ 为空气比热比ꎬ本文取 １.４ꎻｅａ为空

气单位质量比内能ꎬ本文取 ２１１ ４０１ Ｊ / ｋｇꎻρａ为空气密度ꎬ
本文取 １.２２５ ｋｇ / ｍ３ꎮ

水采用如下状态方程描述

ｐｗ ＝
ａ１μ＋ａ２μ２＋ａ３μ３＋(ｂ０＋ｂ１μ＋ｂ２μ２＋ｂ３μ３)ρ０ｅｗ (μ<０)
ａ１μ＋(ｂ０＋ｂ１μ)ρ０ｅｗ (μ>０){

(７)
式中:ｐｗ为水压力ꎻａ１为水的体积弹性模量ꎻμ ＝ ρｗ / ρ０－１ 为

密度比ꎻρ０为参考密度ꎬ本文取 １ ０００ ｋｇ / ｍ３ꎻｅｗ为水的单位

质量比内能ꎻａ２、ａ３、ｂ０、ｂ１和 ｂ２为经验系数ꎬ本文均取为 ０ꎮ
计算域长度取飞机长度的 ４倍以上ꎬ宽度不小于飞机

宽度的 ２倍ꎬ高度不小于飞机高度的 ２ 倍ꎻ网格采用六面

体欧拉单元ꎬ水面位置和飞机对称面附近网格局部加密ꎬ
最小尺寸 ０.２ ｍꎮ

机体网格采用二维拉格朗日壳单元ꎬ基本尺寸 ０.５ ｍꎬ
襟缝翼加密到 ０.１ ｍꎮ 机体单元组成法矢向外的有向闭曲

面ꎮ 仿真模型如图 ２ 所示ꎮ 采用一般耦合法实现飞机网

格和流体网格的物理量传递ꎮ

��/!

��!�

N���

图 ２　 计算模型

２　 验证

选取典型工况对比验证ꎬ无量纲水平初速度 ｖ
－

ｘ０ ＝

１.１５５ꎬ无量纲垂向初速度 ｖ
－

ｙ０ ＝ ０.０１９ꎬ无量纲初始俯仰角
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φ
－

０ ＝０.１７０ꎮ 图 ３对比了俯仰角、垂向加速度和后机身上某

压力传感器所测压力ꎮ 图中试验数据已还原为全尺寸值并

无量纲化ꎮ 可见俯仰角峰值、垂向加速度峰值和传感器压

力峰值同试验数据较为吻合ꎮ 因此该仿真方法是适用的ꎮ
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图 ３　 对比验证

３　 分析

３.１　 运动与受载特性分析

图 ４给出了验证工况下各时刻机体压力分布ꎬ结合

图 ５分析各阶段运动及受载ꎮ 如图 ５(ａ)所示ꎬ飞机后机身

先着水ꎮ 正压区水冲击载荷远大于负压区吸力ꎬ机体受到

合力向上的水载荷ꎻ之后正压区向前扩张ꎬ负压区向后扩

张ꎬ如图 ４(ｃ)和图 ４(ｄ)所示ꎻ与此同时ꎬ正压区最大压力

增大ꎬ在垂向加速度峰值时刻左右亦达到峰值 ７８４ ｋＰａꎬ如
图 ４(ｅ)所示ꎮ 由于负压区的扩大ꎬ俯仰角因后体吸力引起

的抬头力矩而增大ꎬ如图 ５(ｂ)所示ꎮ 随着俯仰角增大以及

机体继续下沉ꎬ平尾着水ꎮ 平尾所受水冲击载荷引起低头

力矩ꎬ限制了飞机抬头ꎬ使得飞机俯仰角达到峰值并开始减

小ꎬ从而飞机进入低头阶段ꎬ如图 ５(ｃ)所示ꎮ 此后由于水

阻力ꎬ飞机速度大幅衰减ꎬ因此虽然着水区域继续扩大ꎬ水
载荷却较小ꎬ如图 ４(ｈ)所示ꎬ因此飞机垂向加速度减小ꎬ直
到飞机在水面漂浮ꎬ垂向加速度在较低水平振荡ꎮ

	C
�t�����T	pmax�����f����1B
 (d) t=0.3 s(pmax=7.78×105 Pa) 	B
�t���T	pmax�����f����1B
 (c) t=0.2 s(pmax=6.27×105 Pa)

	G
�t�����T	pmax�����f����1B
 (h) t=1.5 s(pmax=3.69×105 Pa) 	F
�t������T	pmax�����f����1B
 (g) t=1.0 s(pmax=4.34×105 Pa)

图 ４　 压力分布

G

!L

M1 M1 M1

G

!L

G

!L

L L L

p p p

��

�	B
�,!�� 	C
���K 	D
���K 

图 ５　 水上迫降载荷示意图

３.２　 垂向初速度影响分析

为分析垂向初速度对运动及受载特性的影响及其机

理ꎬ针对表 ２中各算例仿真ꎬ得到俯仰角、垂向加速度和压

力峰值时刻压力分布如图 ６ 和图 ７ 所示ꎮ 可见由于机体

压力峰值随垂向初速度提高而增大ꎬ因此垂向加速度峰值

随垂向初速度增加而提高ꎻ此外ꎬ水载荷引起的低头力矩

也随着冲击载荷增大而增大ꎬ对飞机抬头的抑制作用更显

著ꎬ故俯仰角变化量峰值随垂向初速度增加而降低ꎮ
由此可知ꎬ在水上迫降时需要尽量减小飞机的垂向初

速度ꎬ从而避免较大的冲击载荷ꎮ
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表 ２　 垂向初速度影响分析算例

序号
无量纲

水平初速度
无量纲

垂向初速度
无量纲

初始俯仰角

１ １.１５５ ０.００９ ０.１７０

２ １.１５５ ０.０１８ ０.１７０

３ １.１５５ ０.０２７ ０.１７０
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图 ６　 垂向初速度对运动影响

(a) ��1(pmax=7.32×105 Pa) (b) ��2(pmax=7.60×105 Pa) (c) ��3(pmax=7.88×105 Pa)

图 ７　 垂向初速度对压力峰值时刻压力分布影响

３.３　 初始俯仰角影响分析

为分析初始俯仰角对运动特性及受载特性的影响及

其机理ꎬ针对表 ３中各算例仿真ꎬ得到俯仰角、垂向加速度

和压力峰值时刻压力分布如图 ８ 和图 ９ 所示ꎮ 可见俯仰

角越大则迎角也越大ꎬ从而飞机升力越大ꎬ故飞机着水前

垂向加速度越小ꎬ飞机着水时的垂向初速度越小ꎬ导致水

对机体的冲击载荷越小ꎬ因此垂向加速度峰值随初始俯仰

角增加而降低ꎻ此外ꎬ初始俯仰角越大ꎬ则平尾着水时刻越

早ꎬ于是对飞机抬头的抑制作用越显著ꎬ因此俯仰角变化

量峰值随初始俯仰角增加而减小ꎮ
由此可知ꎬ在水上迫降时要尽量增大初始俯仰角ꎬ使

升力接近甚至抵消重力ꎬ从而避免冲击载荷过大ꎮ

表 ３　 初始俯仰角影响分析算例

序号
无量纲

水平初速度
无量纲

垂向初速度
无量纲

初始俯仰角

１ １.１５５ ０.０２７ ０.１５４

２ １.１５５ ０.０２７ ０.１７０

３ １.１５５ ０.０２７ ０.１８５
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图 ８　 初始俯仰角对运动影响
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图 ９　 初始俯仰角对压力峰值时刻压力分布影响

４　 结语

１)俯仰角和垂向加速度变化规律同试验吻合ꎻ
２)飞机先抬头后低头ꎬ着水初期垂向加速度及正压

区最大压力迅速达到峰值ꎻ
３)平尾着水引起的低头力矩对飞机抬头具有限制

作用ꎻ
４)俯仰角变化量峰值随垂向初速度和初始俯仰角增

加而降低ꎻ垂向加速度峰值随垂向初速度增加而提高ꎬ随
初始俯仰角增加而降低ꎻ

５)在水上迫降时ꎬ应在保证飞机不失速的前提下ꎬ尽
可能地降低垂向初速度并增大初始俯仰角ꎮ 该策略对翼

吊低平尾布局民用飞机的水上迫降具有重要参考价值ꎮ
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