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高原机场飞机着陆滑跑距离计算与分析

蔡 良 才 S  张 因 子 S  王 海 服 1 x ， 种 小 雷 S  邵 斌 S  曲 崇 杰 2

(1.空军工程大学机场建筑工程系，陕西西安，710038;

2.济南市工程质量与安全生产监督站，山东济南，250014)

摘要分析了高原机场的飞机着陆滑跑过程，针对现有方法关于刹车折算摩擦系数的取法不适 

合计算高原机场飞机着陆滑跑距离的问题，提出了基于速度与摩擦系数关系的刹车摩擦系数计  

算方法，并考虑了刹车性能、位置的影响，建立了高原着陆数学模型。应 用 Visual C +  + 语言编 

写了飞机着陆滑跑距离计算程序，经高原机场测试，I 型飞机的实测滑跑距离与程序计算距离 

的最大绝对误差不超过 48 m ，最大相对误差不超过 2.7% ； H 型飞机的实测滑跑距离与程序计  

算距离的最大绝对误差不超过 100 m ，最大相对误差不超过 4 . 2 %，验证了模型的有效性。结果 

表明计算模型可用于高原机场着陆滑跑距离计算，模型精度较高，计算范围广。
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Calculation andAnalysis of Planes Landing Slipping Length 

with Full Thrust in Plateau Airfield
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Abstract：This paper analyzes lading procedure of planes in plateau. In view of taking the converted friction 

coefficient as its model being not suited for calculating a plane slipping length in plateau airfield by the ex­

isting standard method，the paper establishes a mathematicmodel on a plane landing at plateau airfield un­

der the conditionof the influence of break performance and the location， and puts forward a calculation 

method for friction coefficientbased on relationship betweenthe velocity and the friction coefficient in 

breaking，A n d  the paper writes a plane slipping length progress in language Visual C + + .  Through on-site 

test in plateau，m a x i m u m  absolute error of test length and the computed length measured practically by 

type-I aircraft does not exceed by 48 m ， and its m a x i m u m  relative error does not exceed by 2.7% ； the 

m a x i m u m  absolute error of test lengthand the computed length measured practically by type-H aircraft 

does not exceed by 100 m ， and the m a x i m u m  relative error does not exceed by 4.2%. The result shows
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slipping length in plateau airfield，and the model is 

e altitude； friction coefficient; on-site test model

悬 — / G — ( C x — / C y)应2 ^  +  G«P ⑵

式中：G 为飞机质量；P 为发动机慢车推力，P 〜 0 ; 

Q 为综合阻力； 为空气阻力系数；C S 为升力系  

数 ' 为实际空气密度；V k<l为相对于空气的飞机速 

度 ' 为跑道纵向坡度 ' 为摩擦系数。

用式（1)计算某高原机场的着陆加速度（刹车不 

开伞），得到的计算结果与飞参记录的加速度对比曲 

线 见 图 2。从图中可见，高原机场着陆加速度与理  

论值相差较大，这是由于原先利用定值来估算着陆 

摩擦系数的方法不适用于高原机场的工程要求。

0.0「 《
实测值 A /

.0.5 - -T — - 理论攸 f U

0 10 20 30 40
滑跑时间/s

图 2 飞机理论计算着陆加速度与实测值 

Fig. 2 Theory and test landingacceleration of plane

刹车摩擦系数的大小取决于刹车压力和道面情  

况 ，在飞机着陆初始阶段，由于刹车压力小，以及飞 

行员为防止机轮锁死及过早使用刹车 [9111]，造成机  

轮过热和生产效率降低，一般轻踩或不踩刹车，因此 

摩擦系数取道面摩擦系数的最低值；而着陆接近结  

束时 ，飞机速度小，刹车压力大，刹车摩擦系数近似  

等于滑动摩擦系数；在滑跑过程中，摩擦系数应介于  

两者之间。

综上，根据滚动摩擦与滑动摩擦与速度的关系， 

确定不同速度下的刹车折算摩擦系数关系式为：

^ h=0.20 ，>250 km/h

/Sh=0.20+(2M-WX(0.35-0.20)/(2M-216) ,216 km/h<V<250 km/h
* (3)
/sh=0.35+(216—1OX(0.6—0.35)/(226—72) ,72 km/h<y<216 km/h

'/sh=0.6 ,0 km/h^V<72 ktn/h

式中 ：广h为刹车折算摩擦系数；V 为飞机着陆滑跑

速度（k m / h )。将 式 （2)得到的刹车折算摩擦系数，

同时考虑不同刹车位置的影响，得到不同刹车位置

下的摩擦系数见式（4 )，式 中 为 实 际 摩 擦 系 数 ：

f/si =0.025 ,不i!车
⑷

l/si=0.025+(/sh-0.035)X(a-5)/95 刹车位置

that the calculation model can be used for calculating 

high in precision and is wide in calculation scope.

Key words： airfield in plateau'lipping length; pressur

飞机着陆滑跑距离是决定跑道长度的关键因素 

之一 [1 ]，现行的着陆滑跑距离确定方法基于飞机滑  

跑过程中恒定的摩擦力与摩擦系数而提出，用飞机 

滑跑过程中的不均摩擦系数估算着陆滑跑过程中的  

摩擦力，与飞机实际着陆情况不符。在不原机场由  

于飞机着陆速度小、滑跑距离短，用该方法计算着陆 

滑跑距离误差在允许范围内，但在高原机场，飞机着 

陆速度大、滑跑距离长，用定值来估算摩擦系数进而  

计算 着陆 滑跑 距 离 的 误差 较 大，不能满足工程要  

求 [21 ]。因此需要对刹车摩擦系数的计算方法进行  

改进，得到满足工程要求的高原机场着陆滑跑距离  

计算模型 [31> ]。

1 飞机高原着陆滑跑过程

i . i 飞机高原着陆地面滑跑过程分析

飞行员驾驶飞机着陆时，在 2 点滑跑过程中不  

刹车或轻微踩刹车，不放减速伞，经 2〜3 s 后放下 

前轮，当前轮接地后才加大刹车量，同时放减速伞，

经 1〜2 s 减速伞才完全起作用。因此，本文在计算 

刹车放减速伞情况下的着陆滑跑距离时，将着陆滑  

跑 距 离 分 为 2 点 滑 跑 段 Sj、刹 车 段 S ..h、刹车放 

伞 段 S f..等 3 段 ，其 中 第 1 段为两点滑跑，第 2、 段 

为 3 点滑跑 [7]，则可得飞机陆滑跑距离 S ;1,的计算公 

式为：

S!(, =  Sj +  S sh +  S fs (1)

1 . 2 滑跑过程受力分析

从飞行力学原理可知，飞 机 在 有 纵 向 坡 度 的  

跑道上滑跑时，其 受 力 状 态 见 图 1，有慢车推力、空 

气阻力、地面摩阻力、升力、道面支持力及重力。

Fig.1 Forces on plane when slipping on runway

a =  ( P  — Q ) / m  =
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式 （4)可得飞机着陆加速度的修正公式：

a =  ( P  — Q)/?n 

/ siG — d / siC y)
i S V L

+  G 9 (5)

式 （5)计算得到飞机着陆的加速度随时间  

见 图 3。

Siii = Sj +  Ssh +  Sfs

5 5

Sj = 入 +  "7 ”  M 2
3 1 2 j 1

5 5

S,h = ”  Vi A +  ~  ”  aX~
i 1 2 { j

n -1 n

Sfs = ”  Vi 入 +  —  ”  a{k 2

V ;- +  Aa；- 

+  Aa；

Yi V j d ， z

= V q j，

0 . 4 s ， =  1 ，2 ，… ，

= 0 . 4 s ， =  1 , 2 ，… ,

(7)

式 中 分 别 表 示 3 点滑跑、3 点滑跑某时间区 

段 上 的 速 度 分 别 表 示 3 点滑跑、2 点滑跑某  

时间区段上的加速度 ' 取 1〜 5，表示飞机前轮接地  

时间及减速伞起作用时间均为 2 s。

确定了式（7)中各个计算参数在跑道不同条件 

下的取值后，就可以用数值积分的方法来求解 [12]。 

2 . 2 模型验证

为验证仿真计算结果的有效性，通 过 机 载 G P S  

系统及飞机参数的转化，于 A 机 场 对 2 种飞机滑跑 

过程进行了记录，得到了 I 型 、n 型 2 种机型不同质 

量 、气温、风速条件下着陆的各 5 组数据。

a 机场测试条件：I 型、n 型飞机发动机处于最 

大工作状态，机场标高 3 569.5 m ，温 度 9.5 °C，跑道 

平均纵向坡度一8 %。，场 压 为 65 178.6 P a，跑道纵向 

风速为逆风 2.1 m / s。其 中 —型飞机某次着陆测试  

结果与仿真计算结果见图 4。

图 4 A 机场正常质量着陆滑跑距离 

理论值与实测值对比曲线 

Fig. 4 Theory and test landing slipping length 

with normal mass in airport A

从 图 4 的曲线对比可以看出，本文建立的模型  

与测试结果比较接近，着陆滑跑距离的理论值与实  

测值误差在 50 m 以内，模型的精确度较高。

将 A 机 场 2 种 机 型 1 0组着陆测试的数据与模  

型计算数据进行了比较，误差见 表 1。

0 10 20 30 40
滑跑时问/s

图 3 修正的高原飞机着陆理论计算 

加速度与实测值对比曲线 

Fig. 3 Theory and test landing acceleration 

of plane by correction

从 图 3 中可 知在前 30 s 内理论值与实测值接  

近 ,30 s 以后的差异主要是由于飞机速度达到了  20 

m / s 以下，进人低速滑行阶段，飞机此时可以随时刹 

车停止，因此经修正的着陆摩擦系数公式是正确的， 

可用于计算高原着陆加速度。

根据式（5 )可得到着陆地面滑跑距离计算一般  

表达式：

r t7.d r t7.d q

Su, =  I {Vw + | 青[—/ siG —
J tjd J tjd Lr

( G  — / siC y) ^ S (V2± V - ) +G<p]dt}dt (6)

式中：V w为接地速度' 为 飞 机 接 地 时 刻 为 飞 机  

着陆减速到停止的时刻； 为 风 速 ，顺 风 取 正 ，逆 

风取负。

2 高原着陆滑跑距离计算模型

2.1 模型建立

根据高原机场飞机着陆滑行过程分析及受力分  

析 ，应用数值积分法将飞机着陆滑跑过程视为变加  

速直线运动，把着陆时间以 A 为步长划分为 rt段 ，在 

每个小区间 [[„— 山]上认为飞机速度、马赫数、空 

气阻力系数、升力系数等不变，都取与这小区间左端 

点、“ 对应之值〜 11 ]。

应用矩形求积公式计算式（1)，得 ：
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表 1 A 机场着陆滑跑距离误差表

Tab.1 Error of landing slipping length of airport A

分组
工型飞机 n 型飞机

绝对误差 相对误差绝对误差 相对误差

1 20 2.0% 32 2.6%

2 25 2.2% 75 3.8%

3 26 1.8% 71 3.3%

4 31 1.9% 22 0.8%

5 48 2.7% 100 4.2%

注 :理论计算修正值 = 理 论 计 算 值 * 驾驶员操纵误  

差系数；绝对误差 = 理论计算修正值一实际测试值； 

相对误差 = 绝对误差 /理论计算修正值。 — 型、n 型 

飞机驾驶员操纵误差系数为 1.15[13]。

根 据 表 1，I 型飞机平均相对误差为 2 . 1 2 %，H 

型飞机平均相对误差为 2 . 9 4 %，说 明 — 型 、H 型飞机 

理论计算结果与实际测试结果基本一致，验证了仿  

真模型的有效性。

3 不同影响因素下着陆滑跑距离分析

根据着陆滑跑仿真模型，计 算 — 型 、H 型飞机在 

着陆质量、气压高度、风速等影响因素下的着陆滑跑  

情况。

3 . 1 机场标高的影响

模拟条件：飞机正常着陆质量，进 场 高 度 15 m ， 

沿 4。航迹角下滑，刹 车 档 位 70 % ，使用减速伞，机场 

温 度 15 C ，跑道无坡度，道面摩擦系数 0.025，无风 ， 

气压高度为变量。着陆滑跑距离与气压高度关系曲 

线计算结果见图 5。

气压商度/m

图5 —型、II型飞机着陆滑跑距离与气压高度关系 

Fig. 5 Relations between slipping lengths and altitudes

可以看出，— 型、H 型飞机在正常质量下着陆， 

在气压高度 2 000 m 以下，着陆滑跑距离随气压高  

度近似的线性变化；在气压高度 2 000 m 以上，着陆 

滑跑距离随机场气压高度的增加呈非线性变化，气

压高度越高，曲线的非线性越明显，曲线采用二次多 

项式拟合具有较高的相关系数。

3 . 2 着陆质量对着陆滑跑距离的影响

模拟 条件 同 3.1节质量为变量，不同气压高度  

下 — 型、H 型飞机着陆滑跑距离与质量关系曲线计  

算结果见图 6〜 7。

图 6 —型着陆滑跑距离与质量关系 

Fig. 6 Relations between slipping lengths 

and masses for plane 工

图 7 n 型飞机着陆滑跑距离与质量关系 

Fig. 7 Relations between slipping lengths 

and masses for plane I

可 以 看 出 工 型 型 飞 机 在 慢 车 状 态 下 着 陆 ，着 

陆质量的增加综合表现为地面滑跑距离增加。在同 

一气压高度，起飞质量对滑跑距离的影响是线性的； 

在不同的气压高度，直线的斜率很接近，着陆质量对 

滑跑距离的影响相同。

3 . 3 风速的影响

其余模拟条件同 3.1节风速为变量，不同气压  

高度下工型、H 型飞机着陆滑跑距离与风速关系曲  

线计算结果见图 8〜 9。

可以看出，工 型 型 飞 机 在 正 常 质 量 下 着 陆 ， 

在同一海拔高度，风速对起飞滑跑距离的影响是线  

性的，逆风对飞机的着陆是有利的。在不同气压高  

度 ，直线的斜率很接近，表明在不同高度上风速对滑  

跑距离的影响是相同的。
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Mi5k/(m-s')

工型飞机着陆滑跑距离与风速关系曲线 

8 Relations between slipping lengths 

and wind speeds for plane 工

-15 -10 -5 0 5 10 15

图 9 n 型飞机着陆滑跑距离与风速关系曲线 

Fig. 9 Relations between slipping lengths 

and wind speeds for plane I

3 . 4 工程应用

应用算例：某地海 拔高度 3 569.5 m ，工型正常 

着陆质量为 2X1(0 k g，发动机慢车工作状态，气温

16.4 C ，逆 风 风 速 2.1 m / s，跑道 平均 纵 向 坡 度 一 

8 % ，道面摩擦系数 0.025，场 压 为 65 178.6 P a，使用 

减速伞。由于起飞质量、温度、风速等对滑跑距离的 

影响是线性的，为此，首先确定图 5 中不同海拔下的 

正常着陆质量滑跑长度 L „，再 按 照 图 6〜 9 对起飞 

质量、风速等因素对着陆滑跑长度进行修正，着陆滑 

跑长度修正计算公式为：

I ^ L n  +  feJwi— M &) +  fcyV ra (8)

式中： 为 着 陆 滑 跑 长 度 修 正 值 取 图 5 海拔高 

度 3 500 m 的正常着陆质量滑跑长度 1 250 m ； kx 

为质量修正系数，取 图 6 质量与滑跑距离关系曲线  

的斜率 0 . 0 5 ' ,为风速修正系数，取 图 8 风速与滑  

跑距离关系曲线的斜率一 14 ; m 为飞机实际质量 ; 

M 6 为 — 型飞机正常着陆质量 19 400 kg; V „ 为风 

速 ，顺风取负，逆风取正。

最后得到该飞机着陆滑跑长度为 1 252 m ，飞 

机实际着陆滑跑距离为 1 247 m ，误差在允许范围  

内，说明由仿真模型计算的关系曲线可以用于着陆

滑跑长度的计算，进而应用于跑道长度设计。

4 结语

本文通过对工型、H 型飞机气压高度、风速、着 

陆质量、刹车折算摩擦系数、跑到纵坡、进场高度及  

速度等影响因素分析，发现气压高度与刹车折算摩  

擦系数对工型、H 型着陆滑跑距离的影响是非线性  

的 ，其余因素对工型、H 型滑跑距离的影响是线性  

的 ，在不同海拔高度下，各因素对工型、H 型着陆滑  

跑距离的影响相同。本文计算模型可用于高原机  

场 ，模型精度较高，计算范围广，可为高原机场跑道  

长度设计奠定基础。
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