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摘　要：针对高原机场的复杂环境和飞机发动机性能明显下降的特点，分析了高原机场的飞机起飞

滑跑过程。将机场实际气压换算为标准大气压力，用修正的发动机瞬时推力计算不同时刻的滑跑

距离，提出了高原机场飞机起飞滑跑距离计算方法。分析了海拔高度、起飞质量、气温、风速等影响

因素对飞机起飞滑跑距离的影响，得出滑跑距离的简化计算公式并进行了实例验证。分析结果表

明：当高原机场海拔高度３５６９．５ｍ，气温为１６．４℃，逆风风速为２．１ｍ·ｓ－１时，针对Ⅰ型飞机，采

用提出方法计算的滑跑距离与实测滑跑距离的最大绝对误差不超过４８ｍ，最大相对误差不超过

２．７％；针对Ⅱ型飞机，采用提出方法计算的滑跑距离与实测滑跑距离的最大绝对误差不超过１００ｍ，

最大相对误差不超过４．２％；针对Ⅰ型飞机与Ⅱ型飞机，应用简化计算公式计算的滑跑距离与实测

滑跑距离的最大相对误差分别为３．９％和２．８％，满足工程精度要求。
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０　引　言

飞机起飞滑跑距离是决定跑道长度的关键因素

之一，现行飞机起飞滑跑距离确定方法是针对２０世

纪７０年代装配的飞机提出，适应于海拔２０００ｍ以

下机场。对于海拔２０００ｍ以上的机场，多采用在

基准跑道长度基础上进行海拔、温度、坡度等线性修

正的经验方法［１］，其计算结果与高原机场测试结果

存在较大差异［２］。近年来，国内外研究学者对飞机

起飞滑跑距离和跑道长度确定进行了深入研究，宋

花玉等应用人工神经网络技术对飞机起飞滑跑距离

进行了研究，给出了基于ＢＰ网络的飞机起飞滑跑

距离计算模型，并对飞机实际滑跑距离及其影响因

素进行了归一化处理，但所建立的模型没有涵盖高

原机场［３］；杨洪平等通过建立飞机地面滑跑起飞全

过程的运动方程，并结合适航条例规定，给出了一种

确定民航飞机最小离地速度的计算方法［４］；邓扬晨

等通过优化方式给出了发动机的最佳安装角和飞机

地面滑跑的最佳攻角以及前起落架的最佳凸伸量，

并确定了飞机地面滑行过程中的最短滑跑距离［５］；

张志刚等针对 ＭＡ６０飞机进行了高原机场起飞性

能研究，结合 ＭＡ６０飞机的特性，计算出起飞滑跑

距离等参数值［６］。在飞机起飞滑跑距离测试方面，

蔡良才等提出了利用飞机起落航迹激光定位系统测

定飞机起飞着陆滑跑距离的测试方法，并在高原机

场进行实地测试［２］；在分析多种飞机起飞着陆性能

曲线的基础上，美国联邦航空局于２００５年提出了机

场跑道设计强制标准，把跑道长度以起飞或着陆质

量、温度、海拔高度等相关性能曲线的形式呈现［７］；

国际民航组织提出了基于飞机起降性能曲线并考虑

净空道、停止道和跑道入口内移的跑道长度设计方

法［１］。在发动机推力计算和滑跑长度计算方面，葛

志浩等通过系统辨识求取了驾驶员频率特性，采用

最小二乘法计算驾驶员操纵行为参数，并对随机驾

驶员模型进行仿真［８］；李秋红等采用控制器跟踪滤

波方法进行了航空发动机推力估计，提高了推力估

计的精度［９］；Ｐｉｎｄｅｒ应用ＧＰＳ技术研究了飞机起飞

性能［１０］；Ｂａｌｌ等应用循环控制理论研究了飞机短距

离起飞的性能［１１］；赵永平等基于最小二乘支持向量

机提出了一种 Ｗｒａｐｐｅｒ算法来实现推力估计
［１２］；宋

花玉利用数值理论计算了飞机起飞滑跑距离，研究

了发动机瞬时推力的确定方法，提出以发动机推力

曲线图中已知推力曲线为基础，通过拉格朗日插值

确定未知推力的算法［１３］；薛宏涛等分析了军用飞机

典型的起飞与着陆过程，通过对起降过程中飞机的

受力情况分析及推理得到飞机的起降性能模型，在

此基础上设计了军用飞机起降计算流程，并进行了

包括起飞距离与时间、着陆距离与时间等在内的相

关计算［１４］；王辉等运用非线性动力学方程建立了起

落架的数学模型，设计了发动机、气动系数和大气环

境模型，在完整仿真模型的基础上进行了滑跑、起

飞、巡航、降落等仿真试验［１５］。

参考文献［７］，本文通过建立飞机在不同状态

（飞机油门位置、飞机质量、外挂形式、滑跑迎角等）

和环境（道面摩擦因数、跑道平均纵坡、气温、气压、

风速等）下的起飞滑跑过程模型，并通过计算机仿真

试验分析高原机场（海拔２０００ｍ以上）不同机种起

飞滑跑距离与影响因素的关系，总结出高原机场飞

机起飞滑跑距离简化计算公式，为高原机场跑道长

度设计提供依据。

１　飞机高原起飞滑跑距离计算方法

１．１　飞机高原起飞地面滑跑过程分析

高原机场飞机地面滑跑过程和平原机场的基本

相同，划分为３个阶段：飞机从静止加速到开始抬前

轮、开始抬前轮至前轮抬至离地迎角、保持离地迎角

到两主轮离地。为了简化计算过程，一般把第２阶

段和第３阶段合并为一个阶段进行计算，即认为飞

机抬前轮是在瞬间完成的，从而把飞机整个起飞滑

跑过程简化为２个阶段：以停机迎角滑跑的第１阶

段和以离地迎角滑跑的第２阶段
［１０１１］。

由飞行力学原理可知，飞机在地面滑跑过程中

受到推力犘和阻力犙，则有

犪＝ （犘－犙）／犿 （１）

式中：犪为加速度；犿为起飞时的飞机实际质量。

飞机所受阻力与速度、空气密度、阻力系数有

关。高原机场空气密度低，飞机阻力降低，这有利于

飞机滑跑速度增加。但在实际滑跑过程中，由于高

７６
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原机场空气稀薄，含氧量低，发动机推力下降造成加

速度显著降低，使高原机场飞机滑跑加速度较平原

机场小很多。由飞机性能曲线可知，发动机推力犘

在不同海拔高度随速度增加呈现非线性变化。海拔

高度越高曲线曲率越大，发动机推力减小速率越

快。在计算飞机滑跑距离时，应重点分析发动机

推力变化。在高原机场，飞机刹车刚刚松开时，发

动机有效推力达不到相应性能曲线确定的推力，

飞机起飞初始滑跑阶段处于由初始状态逐渐过渡

到性能曲线确定的推力（满油门、部分加力、全加

力）的过程。假设飞机由初始状态过渡到性能曲

线确定的推力时，推力均匀变化，则这段时间内发

动机瞬时推力犘２ 为
［１２］

犘２ ＝犘０＋犵狋
犘１－犘０
狋（ ）
１

（２）

式中：犘１ 为飞机性能曲线上油门杆位置的瞬时推

力；犘０ 为飞机初始状态瞬时推力；狋为飞行时间；狋１

为飞机由初始状态过渡到油门杆位置时的总时间；

犵为重力加速度。

在飞机滑跑的第２阶段，发动机推力已经达到

相应性能曲线上油门杆位置的实际推力犘１，不需考

虑推力渐变过程。飞机起飞滑跑距离还与离地速度

和滑跑时间有很大关系，高原机场较低的空气密度

使飞机升力减小，离地速度和滑跑时间增加，造成滑

跑距离显著增加。

１．２　高原滑跑距离计算方法

根据高原机场飞机地面滑行特点，在建模过程

中，本文作以下方面假定。

（１）飞机起飞滑跑可视为变加速直线运动，起飞

时间以λ为步长划分为若干段，在每个时间段内飞

机做匀加速直线运动。

（２）考虑外挂物对飞机气动特性的影响，阻力系

数犆０ 为

犆０ ＝犆１＋犆２＋犆３＋犆４ （３）

式中：犆１ 为飞机起飞时的配平极曲线确定的阻力系

数；犆２ 为武器差别系数；犆３ 为起落架阻力系数；犆４

为减速板阻力系数。

（３）将机场跑道上实际气压换算为标准大气压

力，便于将飞机的滑跑速度转化为马赫数［１６］。

（４）对由飞机性能曲线得到的理论上的实际瞬

时推力犘３ 加以修正
［１３］，并考虑发动机受进气道和

飞机尾喷口以及发动机折旧因素对发动机推力的影

响系数犽，得到发动机实际瞬时推力犘２，即

犘２ ＝犽（犜１／犜）
犺犘３ （４）

式中：犜１ 为标准绝对气温；犜为机场实际气温；犺为

发动机修正系数，对于轴向压缩式发动机，取１．３，

对于离心压缩式发动机，取２．０
［１７］。

（５）飞机在起飞阶段，发动机实际瞬时推力由初

始状态到飞机性能曲线上确定的瞬时推力是一个渐

变过程，假定这一过程均匀变化。

根据假定（５），飞机正常起飞时的地面滑跑距离

犛需分２种姿态３个时间段计算：由初始时刻犲０ 至

达到油门状态（满油门、部分加力、全加力）时刻犲１，

从达到油门状态（满油门、部分加力、全加力）时刻犲１

至抬前轮时刻犲２，从抬前轮时刻犲２ 到离地时刻犲３。

标准驾驶动作对应的起飞滑跑距离犛为

犛＝∫
犲
１｛
０∫

犲
１

０

１［犿 狀犵犘２ｃｏｓ（α１＋α３）－犳犿（ ）犵 －

　　（犆０１－犳犆５１）ρ
狊（犞１＋犞３）

２

２
＋犿犵 ］φ ｄ｝狋ｄ狋＋

　　∫
犲
２

犲
｛

１

犞犲
１
＋∫

犲
２

犲
１

１［犿 （狀犵犘２ｃｏｓ（α１＋α３）－犳犿犵）－

　　（犆０１－犳犆５１）ρ
狊（犞１＋犞３）

２

２
＋犿犵 ］φ ｄ｝狋ｄ狋＋

　　∫
犲
３

犲
｛

２

犞犲
２
＋∫

犲
３

犲
２

１［犿 （狀犵犘２ｃｏｓ（α２＋α３）－犳犿犵）－

　　（犆０２－犳犆５２）ρ
狊（犞２＋犞３）

２

２
＋犿犵 ］φ ｄ｝狋ｄ狋 （５）

式中∶犞１、犞２ 分别为飞机三轮滑跑和两轮滑跑的速

度；犞犲
１
、犞犲

２
分别为时刻犲１ 和犲２ 的飞机速度；α１ 为飞

机三点滑跑时的停机迎角；α２ 为飞机两点滑跑的停

机迎角；α３ 为推力作用线与飞机机身轴线之间的夹

角；犆０１、犆０２分别为对应于α１ 与α２ 的阻力系数；犆５１、

犆５２分别为对应于α１ 与α２ 的升力系数；狀为发动机数

量；狊为机翼面积；犳为跑道摩擦因数；ρ为实际大气密

度；φ为坡度，顺坡取正，逆坡取负；犞３ 为机场当地实

际风速，顺风取正，逆风取负。

２　方法验证

在确定式（５）中各个计算参数的取值后，利用

ＶｉｓｕａｌＣ＋＋语言编写高原机场飞机起飞滑跑距离

计算程序［１４１５］。程序输入参数为裸机质量、燃油质

量、机场海拔高度、环境参数（温度、风速）、摩擦因

数、跑道坡度以及发动机状态，输出参数为离地速

度、滑跑距离、滑跑时间等，每隔０．２５ｓ记录一次各

因素的变化情况。

为了验证本文方法的有效性，通过机载ＧＰＳ系

统与飞机参数的转化，在高原机场对２种飞机滑跑

过程进行记录，得到了Ⅰ型、Ⅱ型２种飞机不同质
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量、气温、风速条件下的１０组滑跑距离测试数据。

测试条件为Ⅰ型、Ⅱ型飞机发动机处于全加力

工作状态，机场海拔高度为３５６９．５ｍ，跑道平均纵

向坡度为－０．８％，道面摩擦因数为０．０２５，场压为

６５１７８．６Ｐａ。Ⅰ型飞机测试结果与仿真计算结果

对比见图１。

图１　计算值与实测值对比曲线

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｓｂｅｗｔｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ

ａｎｄｔｅｓｔｖａｌｕｅｓ

从图１可以看出，本文建立的计算方法与测试

结果比较接近，滑跑距离计算值与实测值绝对误差

在２０ｍ以内，可见本文方法的精确度较高。

将本文方法计算所得数据与２种机型各５组

测试数据进行比较与误差分析，绝对误差与相对

误差见表１，绝对误差为计算修正值与实际测试值

之差，计算修正值等于计算值与驾驶员操纵误差

系数的乘积，Ⅰ型、Ⅱ型飞机驾驶员操纵误差系数

均为１．１５
［１８２３］。

表１　绝对误差与相对误差

犜犪犫．１　犃犫狊狅犾狌犲犲狉狉狅狉狊犪狀犱狉犲犾犪狋犻狏犲犲狉狉狅狉狊

机型 组号 １ ２ ３ ４ ５

Ⅰ型

Ⅱ型

绝对误差／ｍ ２０ ２５ ２６ ３１ ４８

相对误差／％ ２．０ ２．２ １．８ １．９ ２．７

绝对误差／ｍ ３２ ７５ ７１ ２２ １００

相对误差／％ ２．６ ３．８ ３．３ ０．８ ４．２

　　从表１可以看出，Ⅰ型飞机平均相对误差为

２．１２％，Ⅱ型飞机平均相对误差为２．９４％，在误差

允许范围内［１３］，可见本文方法有效。

３　起飞滑跑距离仿真计算

采用数值积分法计算分析Ⅰ型、Ⅱ型飞机在海

拔高度、起飞质量、气温、风速等影响因素下的起飞

滑跑距离。

３．１　仿真条件

Ⅰ型、Ⅱ型飞机发动机处于全加力工作状态，道

面摩擦因数为０．０２５。当考虑某一影响因素时，其

他因素为标准条件（起飞质量标准条件为最大起飞

质量，气温１５℃，无风）。分别计算不同机场海拔高

度上，Ⅰ型、Ⅱ型飞机起飞滑跑距离随起飞质量、气

温、风速的变化情况。

３．２　结果分析

通过对Ⅰ型、Ⅱ型飞机滑跑距离的仿真计算，得

到海拔高度、起飞质量、气温和风速对滑跑距离的影

响，分别见图２～８。

３．２．１　海拔高度的影响

从图２中可以看出，在海拔高度２０００ｍ以下，

Ⅰ型、Ⅱ型飞机滑跑距离随海拔高度近似线性变化。

在海拔高度２０００ｍ以上，Ⅰ型、Ⅱ型飞机滑跑距离

随机场海拔高度增加呈非线性变化，海拔高度越高，

滑跑距离增加速率越快。可见，对海拔高度２０００ｍ

以上的机场，在基准跑道长度基础上进行海拔高度

线性修正的经验方法误差较大。

图２　滑跑距离与海拔高度的关系

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｓａｎｄａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图３　Ⅰ型飞机滑跑距离与起飞质量的关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｓａｎｄ

ｔａｋｅｏｆｆｍａｓｓｅｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔⅠ

３．２．２　起飞质量的影响

从图３、４中可以看出，在海拔高度２０００ｍ以

上，同一海拔高度上，Ⅰ型、Ⅱ型飞机起飞质量对滑

跑距离的影响呈线性关系，随海拔高度的增加，曲线

斜率逐渐增加，表明海拔高度越高，起飞质量对滑跑
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图４　Ⅱ型飞机滑跑距离与起飞质量的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｓａｎｄ

ｔａｋｅｏｆｆｍａｓｓｅｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔⅡ

距离的影响越大。Ⅰ型飞机起飞质量每增加１０％，

在０、１０００、２０００、３０００、４０００、５０００ｍ海拔高度处

的起飞滑跑距离分别增加２２．０％、２２．３％、２２．８％、

２３．２％、２３．５％、２４．０％。Ⅱ型飞机起飞质量每增加

１０％，在２０００、３０００、４０００ｍ海拔高度处的起飞滑

跑距离分别增加２８．０％、２８．６％、２９．８％。

３．２．３　气温的影响

从图５、６可以看出，在同一海拔高度上，机场温

度对Ⅰ型、Ⅱ型飞机起飞滑跑距离的影响呈线性关

系，海拔高度越高，拟合曲线的相关系数下降，回归

标准差变大，表明滑跑距离与温度的非线性关系增

加。在同一海拔高度上，机型不同，直线斜率不同，

Ⅱ型飞机温度曲线斜率大于Ⅰ型飞机温度曲线斜

率，温度变化对Ⅱ型飞机滑跑距离影响更大，原因为

Ⅱ型飞机只有一台发动机，温度变化对飞机推力影

响更大。

图５　Ⅰ型飞机滑跑距离与机场温度的关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｓａｎｄａｉｒｐｏｒｔ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔⅠ

３．２．４　风速的影响

从图７、８可以看出，在同一海拔高度上，Ⅰ型、

Ⅱ型飞机在满油门状态下，风速对飞机起飞滑跑距

离的影响呈线性关系，逆风状态对飞机起飞有利。

海拔高度越大，曲线斜率越大，表明海拔高度越大，

图６　Ⅱ型飞机滑跑距离与机场温度的关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｓａｎｄａｉｒｐｏｒｔ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔⅡ

图７　Ⅰ型飞机滑跑距离与风速的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｓａｎｄ

ｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔⅠ

图８　Ⅱ型飞机滑跑距离与风速的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｓａｎｄ

ｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔⅡ

风速变化对滑跑距离影响越大。当海拔高度大于

３０００ｍ时，飞机满油门工作状态高原起飞所需滑

跑距离过长，按此状态推力设计高原跑道长度是不

经济的，因此，飞机正常质量高原起飞应采用全加力

状态推力设计跑道长度。

４　实例验证

由于海拔高度对飞机起飞滑跑距离的影响呈非

线性关系。根据不同机型飞机不同海拔高度上的起
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飞滑跑距离确定计算最大起飞质量下的基准滑跑距

离，再根据起飞质量、温度、风速等对基准滑跑距离

的影响进行修正，得到该机场不同机型飞机起飞滑

跑距离简化计算式为

　　犔＝犔０＋犽１（犿－犕）＋犽２（犜－１５）＋犽３犞３ （６）

式中：犔为滑跑长度估算值；犔０ 为由海拔高度确定

的最大起飞质量下的基准起飞滑跑距离；犽１ 为质量

修正系数，取相应机型滑跑距离与质量关系曲线斜

率；犽２ 为气温修正系数，取相应机型滑跑距离与温

度关系曲线斜率；犽３ 为风速修正系数，取相应机型

滑跑距离与风速关系曲线斜率；犕 为该型飞机最大

起飞质量。

为验证式（６）的正确性，对某高原机场飞机起飞

滑跑算例进行对比验证。某机场地处高原，海拔高

度为３５６９．５ｍ，跑道平均纵向坡度为－０．８％，道

面摩擦因数为０．０２５，Ⅰ型飞机最大起飞质量为

３２０００ｋｇ，Ⅱ型飞机最大起飞质量１８０００ｋｇ。机场当

地测试当天气温为１６．４℃，逆风风速为２．１ｍ·ｓ－１，

场压经过换算为６５１７８．６Ｐａ。犔０ 取２２００ｍ；犽１ 取

０．１２５；犽２ 取１１．５９９；犽３ 取－４０．７３６。

为了保证验证的有效性，每种机型各测试和计

算５个架次，５个架次的飞机起飞质量与滑跑距离

见表２。

表２　起飞质量与滑跑距离

犜犪犫．２　犜犪犽犲狅犳犳犿犪狊狊犲狊犪狀犱狉狌狀狀犻狀犵犱犻狊狋犪狀犮犲狊

Ⅰ型

飞机

Ⅱ型

飞机

起飞质量／ｋｇ ２４１４０２５５６０２６１６０ ２７７２０ ２８０００

计算距离／ｍ １１５０ １３２５ １４００ １５９５ １６３０

实测距离／ｍ １１６２ １３０３ １３６６ １５３７ １５６９

起飞质量／ｋｇ １３２９７１４１３９１５４１５ １６４７７ １７７５７

计算距离／ｍ ５８６ ８４７ １２４３ １５７１ １９６９

实测距离／ｍ ６０３ ８０５ １１９８ １５３７ １９２１

　　从表２可以看出，Ⅰ型飞机起飞滑跑距离计算

值与实测距离最大绝对误差为６２ｍ，相对误差为

３．９％，Ⅱ型飞机起飞滑跑距离计算值与实测距离最

大绝对误差为４８ｍ，最大相对误差为２．８％。以上

误差均在误差范围以内，可见简化计算式有效。

５　结　语

高原机场海拔高度与飞机滑跑距离呈典型非线

性关系，Ⅰ型飞机采用２次以上、Ⅱ型飞机采用３次

以上多项式拟合才具有较高的相关系数。飞机起飞

质量、温度、风速与滑跑距离呈线性关系，随海拔高

度增加，起飞质量、温度、风速等因素对滑跑距离的

影响增强。当计算高原机场飞机起飞滑跑距离时，

可先确定最大飞机起飞质量下海拔高度与滑跑距离

关系曲线，然后利用本文的简化计算式对滑跑距离

进行修正，得到高原机场飞机起飞滑跑距离计算方

法。为减小计算误差，在后续工作中，需进一步对滑

跑距离与起飞质量、温度、风速的关系进行验证。

参考文献：

犚犲犳犲狉犲狀犮犲狊：

［１］　王振辉，蔡良才，邵　斌．军用机场跑道长度设计方法［Ｊ］．

交通运输工程与信息学报，２００７，５（１）：６７７０，７６．

ＷＡＮＧＺｈｅｎｈｕｉ，ＣＡＩＬｉａｎｇｃａｉ，ＳＨＡＯＢｉｎ．Ｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈ

ｏｄｏｆｍｉｌｉｔａｒｙａｉｒｆｉｅｌｄｒｕｎｗａｙｌｅｎｇｔｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒ

ｔａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，２００７，５（１）：６７７０，７６．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　蔡良才，郑汝海，种小雷，等．高原机场飞机起飞着陆滑跑距离测

试与分析［Ｊ］．空军工程大学学报：自然科学版，２０００，１（２）：４７．

ＣＡＩＬｉａｎｇｃａｉ，ＺＨＥＮＧ Ｒｕｈａｉ，ＣＨＯＮＧ Ｘｉａｏｌｅｉ，ｅｔａｌ．

Ｔｅｓｔａｎｄａｎａｌｙｓｅｓｏｆａｉｒｐｌａｎｅｓｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｔａｋｉｎｇｏｆｆ

ａｎｄｌａｎｄｉｎｇｏｎｐｌａｔｅａｕａｉｒｐｏｒｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒＦｏｒｃｅ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ，２０００，

１（２）：４７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　宋花玉，蔡良才，吴利荣，等．基于ＢＰ网络的飞机起飞滑跑距

离计算［Ｊ］．空军工程大学学报：自然科学版，２００４，５（６）：４６．

ＳＯＮＧＨｕａｙｕ，ＣＡＩＬｉａｎｇｃａｉ，ＷＵＬｉｒｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔａｋｉｎｇｏｆｆｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｂａｓｅｄｏｎＢＰｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ

Ｅｄｉｔｉｏｎ，２００４，５（６）：４６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　杨洪平，王立新，李勤红．民机最小离地速度的工程计算方法［Ｊ］．

飞行力学，２００６，２４（２）：９１２．

ＹＡＮＧ Ｈｏｎｇｐｉｎｇ，ＷＡＮＧＬｉｘｉｎ，ＬＩＱｉｎｈｏｎｇ．Ａｎｅｎｇｉｎ

ｅｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｕｎｓｔｉｃｋｓｐｅｅｄｏｆ

ｃｉｖｉｌａｉｒｐｌａｎｅｓ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２４（２）：９１２．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　邓扬晨，张　爽，陈　华，等．飞机地面滑行过程中最短滑跑距

离的确定［Ｊ］．航空计算技术，２００６，３６（１）：７１７４，７８．

ＤＥＮＧ Ｙａｎｇｃｈｅｎ，ＺＨＡＮＧＳｈｕａｎｇ，ＣＨＥＮ Ｈｕａ，ｅｔａｌ．

Ｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｔａｘｉｄｉｓｔａｎｃｅｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇｏｎａｉｒｃｒａｆｔｔａｋｅｏｆｆａｎｄ

ｌａｎｄｉｎｇ［Ｊ］．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＣｏｍｐｕｔｉｎｇＴｅｃｈｎｉｑｕｅ，２００６，３６（１）：

７１７４，７８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　张志刚，王百争，王和平，等．ＭＡ６０飞机高原机场起飞性能

研究［Ｊ］．飞行力学，２００６，２４（４）：６５６９．

ＺＨＡＮＧＺｈｉｇａｎｇ，ＷＡＮＧ Ｂａｉｚｈｅｎｇ，ＷＡＮＧ Ｈｅｐｉｎｇ，ｅｔａｌ．

Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔａｋｅｏｆｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅ ＭＡ６０ａｉｒｃｒａｆｔａｔ

ｐｌａｔｅａｕａｉｒｐｏｒｔ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２４（４）：６５６９．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　ＡＣ１５０／５３００１３Ｂ，ａｉｒｐｏｒｔｄｅｓｉｇｎ［Ｓ］．

［８］　葛志浩，徐浩军，孟　捷．驾驶员模型随机性研究与仿真［Ｊ］．

系统仿真学报，２００７，１９（２）：４５３４５５．

ＧＥＺｈｉｈａｏ，ＸＵ Ｈａｏｊｕｎ，ＭＥＮＧＪｉｅ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐｉｌｏｔ

ｍｏｄｅｌｒａｎｄｏｍａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍ

Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２００７，１９（２）：４５３４５５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

１７



交　通　运　输　工　程　学　报 ２０１３年

［９］　李秋红，孙健国，王前宇．航空发动机推力估计新方法［Ｊ］．

控制理论与应用，２０１１，２８（２）：１８５１９１．

ＬＩＱｉｕｈｏｎｇ，ＳＵＮＪｉａｎｇｕｏ，ＷＡＮＧ Ｑｉａｎｙｕ．Ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｔｈｅｔｈｒｕｓｔｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ

ａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１１，２８（２）：１８５１９１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　ＰＩＮＤＥＲＳＤ．Ａｉｒｃｒａｆｔｔａｋｅｏｆｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｉｎｆａｒ

ｎｏｒｔｈｅｒｎｒｅｇｉｏｎｓ：ａｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｇｌｏｂａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

ｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｓａｓｋａｔｏｏｎ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳａｓｋａｔｃｈｅｗａｎ，２００３．

［１１］　ＢＡＬＬＴ，ＴＵＭＥＲＳ，ＭＡＲＳＨＡＬＬＤＤ．Ｓｈｏｒｔｔａｋｅｏｆｆｐｅｒ

ｆｏｒｍａｎｃｅｕｓｉｎｇｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ ．４６ｔｈＡＩＡＡ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｎｏ：ＡＩＡＡ，

２００８：１１４．

［１２］　赵永平，孙健国．最小二乘支持向量回归机在发动机推力估计

中的应用［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（６）：１４２０１４２５．

ＺＨＡＯＹｏｎｇｐｉｎｇ，ＳＵＮＪｉａｎｇｕｏ．Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００９，２４（６）：１４２０１４２５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　宋花玉．飞机起飞滑跑发动机推力数值确定方法［Ｊ］．航空计

算技术，２０１０，４０（６）：４３４６．

ＳＯＮＧＨｕａｙｕ．Ａｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｕｅｃｏｎｆｉｒｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｉｎａｉｒｃｒａｆｔｉｎｔａｋｅｏｆｆｒｕｎｎｉｎｇ［Ｊ］．Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ

ＣｏｍｐｕｔｉｎｇＴｅｃｈｎｉｑｕｅ，２０１０，４０（６）：４３４６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　薛宏涛，王克波．基于起降性能模型的军用飞机起降规划与

计算［Ｊ］．计算机工程与设计，２０１１，３２（５）：１８３７１８４０．

ＸＵＥＨｏｎｇｔａｏ，ＷＡＮＧ Ｋｅｂｏ．Ｍｉｌｉｔａｒｙａｉｒｃｒａｆｔｔａｋｅｏｆｆａｎｄ

ｌａｎｄｉｎｇｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｍｏｄｅｌ［Ｊ］．

ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＤｅｓｉｇｎ，２０１１，３２（５）：１８３７１８４０．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　王　辉，张伟方．计算机环境下的实时飞行仿真系统的构建［Ｊ］．

机械科学与技术，２０１１，３０（８）：１２３５１２３８．

ＷＡＮＧＨｕｉ，ＺＨＡＮＧＷｅｉｆａｎｇ．Ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆａｒｅａｌｔｉｍｅ

ｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｕｔｅｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１１，３０（８）：１２３５１２３８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　吴利荣．现代飞机与发动机高原性能设计和使用技术基础

研究［Ｄ］．西安：空军工程大学，２００４．

ＷＵＬｉｒｏｎｇ．Ｂａｓｉｃｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｓｇｉｎａｎｄｕｓｅ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒｍｏｄｅｒｎａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｅｎｇｉｎｅｏｎｐｌａｔｅａｕｒｅｇｉｏｎ［Ｄ］．

Ｘｉａｎ：ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　余晓京，何国强，李　江，等．涡流阀式变推力发动机性能影响

因素数值研究［Ｊ］．西北工业大学学报，２００９，２７（２）：１７８１８３．

ＹＵＸｉａｏｊｉｎｇ，ＨＥＧｕｏｑｉａｎｇ，ＬＩＪｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｒｅｌｅｖａｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｖｏｒｔｅｘｖａｌｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｖａｒｉａｂｌｅ

ｔｈｒｕｓｔＳＭＲ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００９，２７（２）：１７８１８３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　蔡良才，王　声，郑汝海，等．飞机起飞着陆航迹测试与分析［Ｊ］．

东南大学学报：自然科学版，２００２，３２（２）：２６４２６７．

ＣＡＩＬｉａｎｇｃａｉ，ＷＡＮＧＳｈｅｎｇ，ＺＨＥＮＧＲｕｈａｉ，ｅｔａｌ．Ｔｅｓｔａｎｄ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｉｒｐｌａｎｅｓｒｕｎｎｉｎｇｔｒａｃｋｉｎｔａｋｉｎｇｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｔｈｅａｓｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ，

２００２，３２（２）：２６４２６７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　王何巍．高原军用机场跑道长度计算方法的研究［Ｄ］．西安：

空军工程大学，２０００．

ＷＡＮＧＨｅｗｅｉ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｒｕｎｗａｙ

ｌｅｎｇｔｈｏｎｐｌａｔｅａｕｍｉｌｉｔａｒｙａｉｒｐｏｒｔ［Ｄ］．Ｘｉａｎ：ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎ

ｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０００．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　葛志浩，徐浩军，胡　飞，等．先进战斗机人机闭环系统仿真

研究［Ｊ］．弹箭与制导学报，２００４，２４（３）：３８９３９１．

ＧＥＺｈｉｈａｏ，ＸＵＨａｏｊｕｎ，ＨＵＦｅｉ，ｅｔａｌ．ＭＡＴＬＡＢｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐａｉｒｃｒａｆｔｐｉｌｏｔｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ，Ｒｏｃｋｅｔｓ，ＭｉｓｓｉｌｅｓａｎｄＧｕｉｄａｎｃｅ，２００４，２４（３）：

３８９３９１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　王春光，李瑰贤，郑叔涛，等．飞行员滑模最优化控制行为特性

分析［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２０１１，４３（３）：３８４３．

ＷＡＮＧＣｈｕｎｇｕａｎｇ，ＬＩＧｕｉｘｉａｎ，ＺＨＥＮＧＳｈｕｔａｏ，ｅｔａｌ．

Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｐｉｌｏｔ

ｓｌｉｄｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，

４３（３）：３８４３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２２］　高　健，郑淑涛，韩俊伟．基于最小二乘法的飞行员模型参数

辨识［Ｊ］．江南大学学报：自然科学版，２０１１，１０（６）：６４８６５２．

ＧＡＯＪｉａｎ，ＺＨＥＮＧＳｈｕｔａｏ，ＨＡＮＪｕｎｗｅｉ．Ｐｉｌｏｔｍｏｄｅｌ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＪｉａｎｇｎａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ，２０１１，１０（６）：

６４８６５２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２３］　李大伟，徐浩军，胡新江，等．基于等效系统拟配的人机闭环

系统稳定性研究［Ｊ］．飞行力学，２０１１，２９（４）：１９２２．

ＬＩＤａｗｅｉ，ＸＵ Ｈａｏｊｕｎ，ＨＵＸｉｎｊｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎ

ｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔｐｉｌｏｔｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｍａｔｃｈｉｎｇ

ｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１１，２９（４）：

１９２２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

２７


