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摘　 要：为使飞机起降性能计算满足现有飞行性能计算标准或规范，针对起降过程涉及影响因素多、
参数精度要求高的特点，提出了基于飞行仿真技术对不同起飞方式和着陆阶段仿真计算起降性能的

方法。 详细地建立了双发正常式布局飞机各分系统对应模型，包括非线性运动方程、气动力、发动机、
起落架、动态质量模型。 根据不同起飞方式和着陆阶段的性能计算标准及驾驶员操纵规范设计了单

发起飞、两点式起飞、三点式起飞、中断起飞和着陆性能仿真计算流程，并开发相应的程序完成了该过

程中全部参数的计算。 较现有方法计算复杂性增加，过程详细，可计算的参数增多，能对各类影响因

素进行量化分析。 结果表明单发起飞距离最长，轻型飞机宜采取三点式起飞，当飞机在高原或推力受

限时宜采取两点式起飞；着陆距离与下滑轨迹角相关，轻型飞机着陆可以降低进场速度、增加下滑角。
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　 　 大量事故数据调查表明飞机的起飞和着陆性能

对于飞机安全飞行至关重要［１］，其计算方法对于飞

机的设计和营运具有重要意义。 起降过程是飞机地

面和空中状态的转换，需要考虑气候、机场、飞机、驾
驶员操纵、地面效应等因素。 目前起降性能计算软

件只能部分或简化考虑上述影响因素，导致计算参

数不足、精度不高。 起飞过程可根据飞机发动机是

否出现故障以及驾驶员的操纵习惯分为单发、两点

式、三点式、中断 ４ 种方式，着陆分为进近下滑、拉
平、接地、减速 ４ 个阶段。

目前主机厂所使用的起降性能计算软件建立在

以飞机为质点的运动学方程或纵横向分离的动力学

方程基础上，主要有以下问题：①无法提供足够的性

能参数；②计算结果的精度还可以提升；③难以满足

现有标准；④算法水平有待提高；⑤无法考虑驾驶员

的操纵习惯。 设计一种新的起降性能计算算法，将
机场条件、飞机参数变化、驾驶员操纵、军用 ／民用飞

机性能标准和规范进行合理的考虑，可以为设计单

位提供性能计算手段、为飞行员提供高精度的飞行

手册数据、为新机场的建造和保证净空条件提供依

据。 近年来，国内外学者对飞机起降性能计算进行

了深入研究。 波音和空客公司掌握较多的真实起降

性能计算原始数据及试飞数据，可根据客户需求开

发各自的飞机性能计算软件。 宋花玉等以发动机推

力曲线和已知推力为基础［２］，插值确定未知推力、
迭代确定离地速度，对起飞滑跑距离及其影响进行

了归一化处理［３］；张立等通过实际飞行研究了起落

架、襟翼、地面效应对气动力的影响，建立着陆阶段

的数值仿真模型并用差分方法离散求解［４］。 王辉

等采用 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 实时环境建立了飞机各部分计算模

型，仿真验证了滑跑、起飞、巡航、降落等实验，但对

具体模型进行了简化，算法还无法满足工程应

用［５］。 林可心等通过飞机速度、加速度数据对起降

滑跑过程进行建模和仿真，分析了起降过程中的影

响因素，但模型仍停留在理论计算阶段［６］。
起降过程飞机受到的环境、跑道、驾驶员操纵等

因素均会对性能产生较大影响。 因此，影响因素考

虑的越多，过程越详细，结果精度越高。 本文以正常

式布局的双发喷气式运输机或该类民航客机作为研

究对象，对各系统进行建模，包括运动方程、气动力、



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３７ 卷

发动机、起落架、动态质量模型。 结合驾驶员的操纵

习惯对正常情况下的两点式和三点式起飞以及非正

常情况下的单发和中断起飞进行仿真，并且对着陆

进近下滑、拉平、接地和减速 ４ 个阶段依次仿真得到

不同起飞方式和着陆各个阶段的起降性能参数。 较

传统分段数值积分方法和三自由度运动方程分析方

法计算复杂度提高，可计算的性能参数增加，过程更

为详细，能够量化分析驾驶员操纵、环境因素、横向

操纵对起降性能产生的影响。

１　 飞行仿真模型设计

１．１　 运动方程模型

飞行仿真的基本任务是建立飞机的运动方程，
为了确定飞机的实际位置还引入了经纬度方程。 研

究过程中做以下 ２ 点假设：
１） 将飞机视为绝对刚体，忽略结构的弹性变

形、旋转部件的陀螺效应和液体燃料的晃动。
２） 视地球为不旋转的平坦大地，忽略地球旋转

和曲率影响［７］。
运动方程组如下

ｍ（ Ｖ̇ ＋ Ｖ × Ω） ＝ ＣｂｇＧ ＋ ＣｂｅＦＥｎｇ ＋ ＣｂａＦＡｅｒｏ ＋ ＣｂＧＦＧｅａｒ

ＩΩ̇ ＋ Ω × （ＩΩ） ＝ ＭＥｎｇ ＋ ＭＡｅｒｏ ＋ ＭＧｅａｒ

ｒ̇ ＝ ＣｂｇＶ

Θ̇ ＝ ＣＢΩ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（１）
式中： Ｖ，Ω，ｒ，Θ和 Ｉ 为体轴系下速度、角速度、位
置、角度向量和惯量矩阵；Ｇ，Ｆ，Ｍ为重力、外部作用

力和力矩；Ｃ 为坐标转换矩阵，下标 ｂｇ，ｂｅ，ｂａ，ｂＧ 代

表从惯性系、发动机坐标系、风轴系、起落架坐标系

到机体系的转换矩阵；ＣＢ 为 ３ 个欧拉角速度变换的

正交矩阵之和。
经纬度方程如下

λ̇
μ̇

é

ë
ê
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ｖｙｇ
（ＲＥ ＋ ｈ）ｃｏｓμ
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ｖｘｇ
（ＲＥ ＋ ｈ）
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（２）
式中： λ 为经度；μ 为纬度；ＲＥ 为地球半径。

１．２　 空气动力学模型

作用在飞机上的气动力是一个分布力，可以将

其简化为对某一点的一个集中力和对该点的集中力

矩。 气动力可分解为风轴系下的阻力、升力、侧力和

机体系下的俯仰、滚转、偏航力矩，每个力或力矩均

可写成力与力系数的乘积。 作用力与力系数的函数

关系如下［８］：
Ｆ ｌｉｆｔ

Ｆｄｒａｇ
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ｃ
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式中： ＣＬ，ＣＤ，Ｃｍ，ＣＹ，Ｃ ｌ，Ｃｎ 为气动力系数；α，β 为迎

角、侧滑角；δ ｅ，δ ａ，δ ｒ 为升降舵、副翼、方向舵偏角，
地面效应、起落架和外挂载荷的影响以增量的形式

给出。
１．３　 发动机模型

本文以喷气式发动机模型作为建模对象，发动

机为双转子。 推力模型中，只关注高压转子的转速，
将发动机的推力、油耗以数据库的形式输入。 计算

变量包括高度、速度、温度和转速，模型如下：
ｐ ＝ ｐ（Ｈ，Ｍａ，ｎＨ，Ｔ） （５）
ｑ ＝ ｑ（Ｈ，Ｍａ，ｎＨ，Ｔ） （６）

式中， ｐ 为发动机推力，ｑ 为发动机油耗。
民航客机着陆时发动机需提供反推力，因此建

模中还需输入反向转速所对应的推力和油耗。 对应

油门刻度与正转相反，输出推力与正转反向。
发动机有多种工作状态，如慢车、巡航、最大、加

·４３４·
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力，不同状态油门的位置不同，稳态转速也不相同。
由于发动机转子具有惯性且受力复杂，当前转速不

会随着油门位置改变立即达到目标转速，此过程可

按“二阶环节”进行模拟［９］。 即

Ｎ（ ｓ）
Ｎｓ（ ｓ）

＝ １
（Ｔ１ｓ ＋ １）（Ｔ２ｓ ＋ １）

（７）

１．４　 起落架模型

起落架模型用于计算飞机在地面运动时受到的

力和力矩。 不同的起落架布置方式和飞机的运动状

态产生不同的反作用力和力矩［１０］。 本文研究的飞

机采取前三点式起落系统，包含 １ 个前起落架和 ２
个主起落架。 主起落架由减震器、机轮和刹车组成，
可以控制地面滑行速度；前起落架无刹车多前轮转

向，可控制滑行方向［１１］。
将起落架模型设计为多层系统，即：机轮、刹车、

空气减震器为底层，前、主起落架为中间层，三点式

起落架系统为顶层，如图 １ 所示。

图 １　 起落架模型层次

１．４．１　 机轮模型

机轮模型用于表征不含特定刹车装置轮子的基

本特性，该模型可计算飞机地面运动过程的支撑力，
纵向阻力很小的滚动摩擦力以及侧向阻力很大的滑

动摩擦力。 侧向摩擦力与轮子的侧向变形和变形速

度相关［１２］，机轮侧向变形如下：

图 ２　 机轮变形图

静摩擦力的计算根据轮子某个方向的变形量与

变形速度进行表示

Ｆ ｆ ＝ ｋｘ ＋ μｘ̇ （８）
式中： ｋ 为轮子在特定方向的变形刚度；μ 为轮子在

特定方向变形速度的阻尼力系数。
机轮受到滑动摩擦力或滚动摩擦力如下

Ｆｓｋｉｄ ／ ｒｏｌｌ ＝ ｆｓｋｉｄ ／ ｒｏｌｌ·Ｎ （９）
式中， ｆｓｋｉｄ ／ ｒｏｌｌ 为动摩擦因数，和表面材质和运动速度

有关。
１．４．２　 刹车模型

刹车模型可计算飞机刹车过程的相关参数，包
括刹车输入量、停机刹车程度、刹车系统最大力矩、
刹车防滑。 刹车装置是用于控制轮子和支撑面之间

纵向摩擦力的系统，轮子和支撑面之间存在最大摩

擦力，刹车模型对纵向摩擦力的控制无法超越这一

极限。
１．４．３　 空气减震器

空气减震器由空气弹簧和油液阻尼器组成，用
于缓解飞行器着陆接地的冲击力，衰减飞机在地面

滑行时由颠簸产生的振动，还能提高轮胎的抓地效

果。 支撑力分为两部分：一部分为静态支撑力，即减

震器提供的“空气弹簧”反力；另一部分为活塞伸缩

过程中油液产生的阻尼力。
空气弹簧可视为一个气缸－活塞副围成的可伸

缩气柱，气柱的长度大于零。 气柱长度和压缩力的

关系用指数函数进行代替。 当其处于机械结构限制

的活塞极限长度时，其内部气压仍远大于外界大气

压，此时气柱的压力称为“填充”压力，使得活塞的

压缩存在一个“启动力”，当外部压缩小于此力时，
活塞不会被压缩。 因此在小于启动力的区域设计一

段压缩位移，将空气弹簧的支撑力延伸为零。 油液

阻尼器在活塞伸缩时推动油液经由小孔流过，提供

伸缩过程中的阻尼力。
根据飞行器和支撑面的相对位置和速度计算减

震器产生的支撑力，具体如下

Ｆｘ ＝

０　 ｘ ＞ ｘｐｒｅ

Ｆ １ － ｘ
ｘｐｒｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ０ ≤ ｘ ＜ ｘｐｒｅ

Ｃ（Ｌ０ ＋ ｘ） －ｋ 　 ｘ１ ≤ ｘ ＜ ０

Ｃ（Ｌ０ ＋ ｘ） －ｋ ＋ ｄＦ
ｄｘ ｘ ＝ ｘ１

（ｘ － ｘ１） ｘ１ ＞ ｘ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１０）
式中，活塞坐标为 ｘ（压缩为负，最大为 ｘｐｒｅ），空气支

·５３４·
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柱不会被压缩至零，但数值计算中可能出现。 为了

保证模型的稳定计算，设计了判断点 ｘ１，如果活塞的

坐标小于 ｘ１ 时，取该点的切线计算支撑力。
模型的伸缩阻尼力计算公式为

Ｆ ｘ̇ ＝
－ Ｂｃ ｘ̇　 （压缩）
－ Ｂｅ ｘ̇　 （伸长）{ （１１）

空气减震器总的支撑力为： Ｆ ＝ Ｆｘ ＋ Ｆ ｘ̇。
１．４．４　 单起落架模型

单起落架模型综合机轮、刹车、减震器计算起落

架处于放下状态时飞机受到的支撑力和各轮的摩擦

力。 流程如下：

图 ３　 起落架模型解算流程

轮轴轨迹位于体轴系，先将轮轴上点的坐标转

换至同航向地轴系上。 轮轴上的点在机体系上的投

影为 ｒｉＣ ，坐标转换公式为

ｒｂ１ｉＣ ＝ ＣｂＧ１ｒｉＣ （１２）
式中， ＣｂＧ１ 是机体系到同航向地面系的转换矩阵。

其次判断机轮是否触地，假设存在一个与地面

的距离等于机轮半径的平面，称该平面为“地面 １”。
根据轮轴轨迹最低点的垂直高度是否在地面 １ 以上

判断机轮是否触地。 对轮轴轨迹和活塞行程函数取

逆得到减震器活塞位置，即
ｘＡＢ ＝ ｙ －１

Ａ （ｙＡ） （１３）
　 　 根据轨迹函数计算轮轴中心点在各个坐标系的

位置，再计算起落架的垂直传动比 ＫＡＢ，结合活塞运

动速度得出活塞伸缩速度，最后通过减震器模型计

算出地面支撑力。
假设活塞当前支撑力为 ＦＡＢ，虚位移为 ΔｘＡＢ，轮

轴中心点的切向支撑力为 ＦＡｔ，其虚位移为 ΔｓＡ ，则
轮轴当前支撑力为

ＦＡｔ ＝
ΔｘＡＢ

ΔｓＡ
ＦＡＢ ＝ ＫＡＢＦＡＢ （１４）

式中， ＫＡＢ 为传动比。
１．５　 动态质量模型

质量模型用于衡量飞机燃油质量、总质量、飞机

重心位置和转动惯量等参数。 模型可动态考虑燃油

消耗对质量特性的影响。
运输机或民航客机一般装有多组油箱，其分布

关于对称面对称。 定义不同油箱的编号，输入燃油

时按照特定顺序加油，如“台阶式”加油系统，最先

加满的油箱最后用空［１３］。
用一组以燃油量为自变量的函数组描述每一个

部分的重量、重心坐标、转动惯量等属性。 实时质心

与转动惯量计算如下：

ｒＣＧ ＝
ｍｅｍｐ·ｒＣＧｅｍｐ ＋ ∑

ｎ

１
ｍｆｕｅｌ（ ｉ）·ｒＣＧｆｕｅｌ（ ｉ）

ｍｅｍｐ ＋ ∑
ｎ

１
ｍｆｕｅｌ（ ｉ）

（１５）

ＩＣＧ ＝ ＩＣＧｅｍｐ ＋ ∑
ｎ

１
ＩＣＧｆｕｅｌ（ ｉ） （１６）

式中， ｒＣＧ 为质心位置向量，ＩＣＧ 为转动惯量矩阵，下
标 ｅｍｐ 为空机，ｆｕｅｌ 代表各组油箱。

根据飞机的初始状态对运动方程组和各个模型

赋初值。 输入海拔高度、经纬度、地面温度、风速、跑
道方向进行飞行环境初始化。 并对起落架模型完成

地面运动初始化；着陆还需进行配平操纵。
模型单步解算流程为：①动态质量模型的单步

解算，计算燃油消耗后的质量特性；②判断当前操纵

指令，即飞机的襟翼状态、各操纵量的值，解算飞机

所受气动力 ／力矩；③发动机模型的解算，计算推力

和油耗；④当飞机处于地面滑行阶段时，调用起落架

模型计算地面对飞机的支持力和力矩；⑤汇总全部

作用力和力矩完成运动方程的一步求解，得到运动

轨迹、位置、速度和姿态；⑥判断飞机状态是否安全，
飞行参数满足条件后仿真结束，输出性能参数。

２　 起飞性能仿真研究

２．１　 不同起飞方式定义

根据起飞发动机是否失效分为单发起飞和双发

起飞。 双发起飞中，按照飞行员的驾驶习惯，还可分

为两点式和三点式起飞。

·６３４·
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三点式起飞（ ｓｔａｎｄａｒｄ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ）：飞机静止于跑

道起点，发动机加速至最大状态，松刹车开始加速。
当速度增加至抬前轮速度 ＶＲ 时，驾驶员操纵升降舵

使飞机抬头。 当达到离地速度 Ｖｌｏｆ 时，飞机离地。
当飞机达到起飞安全高度Ｈｓａｆｅ 时飞机速度为起飞安

全速度 Ｖ２。
两点式起飞（ＡｏＡ ｈｏｌｄ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ）：飞机的加速过

程与三点式一致。 离地前，驾驶员操纵升降舵使飞

机按照给定离地速度 ＶＧ 和离地迎角 αＧ 离地。 离地

后，保持该姿态爬升至起飞安全高度 Ｈｓａｆｅ。
单发起飞（ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ ｗｉｔｈ ＯＥＩ）：飞机加速至单发

失效速度 ＶＥＦ 时单台发动机停车。 飞机保持加速

２ ｓ，该速度大于决策速度 Ｖ１。 驾驶员进行姿态稳定

与侧向纠偏操纵，其余过程与三点式起飞一致。
中断起飞 （ ｒｅｊｅｃｔ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ）：分单发中断起飞

（ＯＥＩ ｒｅｊｅｃｔ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ） 和双发中断起飞（ＡＥＯ ｒｅｊｅｃｔ
ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ）。 当飞机的发动机发生故障，速度低于决

策速度 Ｖ１ 时，飞机中断起飞。 驾驶员打开刹车、减
速伞、扰流板、收油门，民航客机还需打开发动机发

推力使飞机尽快降低速度［１４］。

图 ４　 不同起飞方式示意图

２．２　 起飞性能仿真计算

１） 三点式起飞

发动机为最大状态，松刹车飞机加速。 加速至

抬前轮速度时，记录该状态全部参数。 输入升降舵

操纵量 δｅ０，以离地速度和状态作为判断条件搜索操

纵量，满足误差条件后记录该状态。 当飞机离地爬

升至起飞安全高度后，以高度和速度作为判断条件

搜索操纵量。
优化搜索模型为

Ｖｓｔａｒｔ ＝ ＶＲ 　 ｏｒ　 Ｖｌｏｆ

Ｖｅｎｄ ＝ Ｖｌｏｆ 　 ｏｒ　 Ｖ２
{ ＆

Ｈｓｔａｒｔ ＝ Ｈ０

Ｈｅｎｄ ＝ Ｈｓａｆｅ
{

ｓ．ｔ． δｅ ∈ ［δｅｍｉｎ，δｅｍａｘ］
　 ｜ Ｖ － Ｖｌｏｆ ／ ２ ｜ ≤ εＶ

　 ｜ Ｈ － Ｈ０ ／ ｓａｆｅ ｜ ≤ εＨ （１７）

图 ５　 起飞仿真轨迹图

２） 两点式起飞

两点式起飞仿真从数据准备至加速到抬前轮速

度与三点式起飞相同。 离地阶段以迎角和离地速度

为判断条件，搜索操纵量。 飞机进入离地爬升段后

切换为纵向姿态保持模式，爬升至起飞安全高度完

成仿真。
３）单发停车起飞

飞机加速至单发故障速度 ＶＥＦ时，一发失效，保
持该状态 ２ ｓ 并记录。 以姿态稳定和侧偏满足要求

作为判断条件，搜索方向舵和副翼操纵量。 满足条

件后的升降舵操纵量搜索过程与三点式起飞一致。
４） 中断起飞

单发中断起飞，飞机从静止加速至单发失效速

度 ＶＥＦ与单发起飞一致。 ２ ｓ 后根据飞机平衡搜索方

向舵和副翼操纵量，此时飞机速度为决策速度 Ｖ１，
２ ｓ后发动机完全停车并采取减速措施直至飞机停

止。 双发中断起飞，飞机从松刹车加速至发动机故

障速度后双发停车，２ ｓ 后开始减速直至飞机完全停

止。 ４ 种起飞仿真流程如下：

·７３４·
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图 ６　 起飞仿真流程图

３　 着陆性能仿真研究

３．１　 着陆阶段定义

着陆过程分为 ３ 段，定轨迹角下滑、拉平、接地

减速。 飞机从着陆安全高度（离地 １５ ｍ）开始，保持

着陆进场速度 ＶＡＰＰ和给定轨迹角下滑。 到达拉平高

度时（距离地面 ５～１０ ｍ），驾驶员开始拉平操纵，飞
机以着陆接地速度 ＶＴＤ接地后打开减速装置减速停

止［１５］。 如图 ７ 所示。

图 ７　 飞机着陆过程图

３．２　 着陆性能仿真计算

１） 定轨迹角下滑阶段

与起飞仿真一致，以进场速度 ＶＡＰＰ、接地速度

ＶＴＤ作为参考速度。 输入下滑轨迹角、初始高度、着
陆进场速度，设置着陆襟翼、起落架放下、发动机慢

车状态。 配平后下滑至拉平高度。
２） 拉平接地阶段

以拉平高度，开始飞机逐渐退出稳定下滑转为

拉平姿态，降至距离地面 ０．５～１．０ ｍ 时，拉平结束飞

机以接地速度接地。 通过改变升降舵的操纵量，保
持飞机从拉平高度下降到接地高度、轨迹角从下滑

角接近于 ０、接地速度接近于着陆接地速度。 俯仰

角与空速指令如下：

　
θ ｃ ＝ ｋ１（ＨＬＰ － Ｈ） ＋ ｋ２ ｌｎ（Ｗａｉｒｃｒａｆｔ） － ｋ３

　 　 　 　 　 　 Ｈ０ ≤ Ｈ ≤ ＨＬＰ

Ｖｃ ＝ ＶＡＰＰ － ｋＶ（Ｖ － ＶＴＤ）　 ＶＴＤ ≤ Ｖ ≤ ＶＡＰＰ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１８）

　 　 ３） 接地减速停止阶段

飞机主轮接地后，飞机姿态稳定，油门为零、发
动机停车、打开减速装置。 飞机减速过程中驾驶员

需要打开减速伞、扰流板，为了满足安全要求，还需

点踩刹车进行减速控制。 对于民航客机，驾驶员需

要打开发动机反推、打开扰流板。 发动机反推需输

入反向油门，当飞机在滑跑过程中受到干扰或需航

线控制时，通过操纵前轮转向、方向舵和副翼实现纠

偏。 刹车指令如下：
δｂｒａｋｅ ＝ δｂ 　 （２ｎ － １）　 ΔＴ ≤ ｔ ≤ ２ｎΔＴ
δｂｒａｋｅ ＝ ０　 ２ｎΔＴ ≤ ｔ ≤ （２ｎ ＋ １）ΔＴ{ （１９）

　 　 着陆仿真计算流程如下：

图 ８　 着陆仿真流程

·８３４·
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４　 算例验证

本文通过 Ｖｉｓｕａｌ Ｃ＋＋完成了起降性能计算程序

实现。 算例取机场海拔高度 ５００ ｍ，温度 １０℃，无风

条件，某型正常式布局飞机在不同重量下进行起降

性能仿真计算，程序界面如图 ９ 所示。

图 ９　 起飞着陆程序界面

　 　 不同重量对应的起飞着陆速度如图 １０ 所示，抬
前轮速度 ＶＲ 到离地速度 Ｖｌｏｆ跨度较大，三点式和单

发起飞驾驶员按照速度线操纵，两点式起飞的离地

速度需单独给出。
不同起飞方式下的起飞滑跑距离和起飞距离如

图 １１ 所示，单发起飞距离最长。 大于 ５５ ｔ 时，单发

起飞滑跑距离大于两点式和三点式起飞距离，因此

在单发起飞过程中，驾驶员尽量在决策速度前将飞

机改为中断起飞。 在单发起飞科目训练时，除横向

操纵保证纠偏和姿态稳定的同时需满足注意跑道长

度条件。 三点式起飞距离与参考速度相关，两点式

起飞滑跑距离较长，二者离地过程均较为短暂，空中

段基本相同。 ６０ ｔ 以下的两点式起飞滑跑距离约为

三点式起飞滑跑距离的 １．２ 倍。 当跑道长度相对较

短、驾驶员操纵轻型飞机时，采用三点式起飞方式得

到的起飞距离较短。 跑道长度较长、驾驶员操纵重

型飞机时，宜采用两点式起飞。 当飞机在高原起飞

时，飞机推力受限，三点式起飞难度加大、且滑跑距

离增加，适宜采用两点式起飞，滑跑过程中通过姿态

保持获得较长时间的速度积累。
４°和 ６°起飞迎角两点式起飞距离如图 １２ 所示，

飞机保持离地迎角越小，滑跑的距离越长。 相同质

量情况下，较小的离地迎角对应较大的离地速度，因
此起飞空中段迎角越小飞行距离越短。 当飞机在高

原起飞或发动机推力欠缺时，为保证安全起飞，需采

取小迎角两点式起飞方式。 飞机质量为 ６８ ｔ 时，４°
和 ６°起飞距离基本相同。 针对同型民航客机按照

座位数不同划分的子型号，起飞质量较大者需对应

较小的离地迎角。 中断起飞距离如图 １３ 所示，仿真

中单 ／双发故障速度相同，对于算例飞机，双发中断

起飞距离较单发中断长 ２００ ｍ。 实际中按照单发和

双发中断起飞距离中的较大者确定跑道最短长度。
当跑道长度确定后，以故障速度为变量，多次仿真可

确定发动机最大故障速度；若以起飞质量为变量，可
以确定起飞限重。 在中断起飞科目训练时，单发中

断起飞需进行姿态保持和纠偏操纵，民航飞机超过

决策速度后还需打开发动机反推，使飞机尽快减速

保证安全。 着陆仿真的环境条件初始化与起飞一

致，得出不同质量、不同着陆下滑角着陆速度如图

１４ 所示。 飞机以 ３°和 ４°轨迹角下滑，着陆距离如图

１５ 所示。 运输机可按标准着陆程序仿真，民用飞机

进场前为保证安全，需判断高度、侧偏、速度是否满

足条件，即“着陆窗口”。 仿真输入判断条件的极限

值，当下滑过程中参数超限时，仿真切换为复飞，重
新进入着陆。 通过机场突发影响因素下着陆的仿

真，可以确定飞机的着陆安全边界。
质量、进场速度和下滑轨迹角是影响着陆性能

的 ３ 个关键因素。 飞机质量主要影响着陆进场速度

和接地速度。 着陆空中段的时间低于滑跑减速段，
下滑轨迹角越大着陆空中段距离越短，质量对其影

响较小。 与起飞过程类似，当跑道长度确定后，分别

以质量、进场速度、轨迹角为变量，多次仿真可以确

定这 ３ 个参数的极限值。 着陆接地后采取迅速减速

停止的操纵方式，运输机减速的主要手段为点踩刹
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车、民航客机通过发动机反推减速。 因此接地滑跑

段距离除质量相关外还与飞机采取的减速方式、刹
车程度相关。 对于轻型飞机，进场速度可以降低，下
滑轨迹角可以增大。 对于重型飞机，为保证安全，首

先确保进场速度稳定，在跑道距离足够的条件下可

以适当降低下滑轨迹角。 综合中断起飞、单发起飞、
着陆距离中最大值为机场跑道长度的确定提供

依据。

　 　 　 图 １０　 不同质量对应的起飞速度　 　 　 图 １１　 不同起飞方式起飞距离 图 １２ ４°和 ６°起飞迎角两点式起飞距离

图 １３　 单发中断起飞与双发中断起飞　 　 图 １４　 不同质量着陆进场速度与接地速度　 　 图 １５　 ３°和 ４°下滑角着陆距离

５　 结　 论

１） 本文从某型常规布局飞机起降性能计算入

手，针对飞机起降过程中涉及的影响因素多、参数精

度高的特点，提出了采用飞行仿真技术进行不同飞

行方式下起飞和着陆过程的模拟计算起降性能的方

法。 与传统分段积分、三自由度仿真的方法相比算

法复杂度更高、对计算资源的要求更高、所得参数

多、精度高、过程更加细致。 在方案论证、型号设计

初期可采用前 ２ 种方法进行定性判断，进入详细设

计、飞机运营和试飞阶段宜采用该方法进行量化分

析，提高性能计算的准确性。

２） 针对飞机所包含的各个部分、起降飞行过程

的特点建立了适用于该过程的飞行仿真模型。 结合

驾驶员的实际操纵设计了相应的仿真计算方法，并
完成了相应的程序开发，并根据计算结果给出了驾

驶员在不同海拔高度、不同种类飞机在起降过程中

的操纵建议。
３） 依据该算法完成了起降性能计算软件的编

制，可直接投入工程应用。 飞机建模时需要各分系

统的相关数据，该方法以对应型号飞机的大量数据

作为输入，可将飞行过程中全部参数及历程作为输

出。 当飞机投入运营后，可以结合机场、飞机自身的

起降大数据，进行校模和影响因素量化分析。
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