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客机概念设计中主要参数初估
的计算工具

A Tool for Initial Sizing in Conceptual
Design of Civil Aircraft
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摘摇 要:
主要总体参数的初估是客机概念阶段的一项重要工作。 本文目的是为客机概念设计开发一个总体参数的

初估工具。 通过文献分析和理论推导,总结出一种初步确定客机主要总体参数的方法。 该方法只需输入商

载、航程、飞行性能要求,以及较少的预估参数,就可计算出翼载、推重比和重量特性。 根据该方法,应用

MATLAB 编程技术开发了一个具有良好用户界面的计算工具。 算例验证表明,由该计算工具确定出的总体

主要参数与参考机型基本一致。
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[Abstract] Initial sizing is one of the important tasks in conceptual design of civil jets. The aim of this paper is to
develop an initial sizing tool for rapid conceptual design of civil jets. Through literature review and theoretical anal鄄
ysis, the initial sizing method of civil jets is presented. The method needs only the simple inputs, including pay鄄
load, range, flight performance requirements and a few pre-estimated parameters. The wing loading, thrust-to-
weight ratio and weight properties of the jets can be estimated. Based on the method, a tool with friendly graphical
user interface was developed by use of MATLAB programming. The validation cases show that the results deter鄄
mined by the tool are fairly consistent with the reference jets.
[Key words] civil jet; conceptual design; initial sizing; aircraft design

基金项目:本文由江苏高校优势学科建设工程基金资助。

0摇 引言

在飞机概念设计阶段,需要根据设计要求(商
载、航程、飞行性能要求等)初步确定飞机的主要总

体参数,包括翼载、推重比、重量特性(包括最大起

飞重量、使用空重、设计燃油重量等)。 在飞机总体

设计的初始阶段,关于飞机总体方案的信息很少,
因此希望能根据很少的输入数据,初步确定出飞机

主要总体参数。 通常采用快速的工程计算方法估

算这些参数。 为帮助设计人员能快速初估飞机主

要总体参数,国外研究人员开发了一些计算工具。
例如,Hays 建议用电子表格的方式帮助设计人员快

速确定飞机主要总体参数[1];Raymer 编写了一个轻

型飞机主要总体参数的计算程序[2];Howe 根据他

自己编写的教材,开发了多种类型飞机主要总体参

数的估算程序[3]。 Scholz 开发了客机主要总体参数

的估算程序[4]。 上述研究工作中都用电子表格为

手段,开发了飞机主要总体参数的估算工具,但用

户界面还不尽人意。 本文针对喷气客机主要总体

参数快速估算的问题,通过文献分析,提炼了一种
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工程计算方法,应用 MATLAB 编程工具,开发了一

个更易于使用的喷气客机主要总体参数计算工具。

1摇 计算方法

1. 1摇 翼载和推重比的估算方法

估算翼载和推重比的依据是设计要求中规定

的飞行性能要求,主要包括起飞场长、爬升率、巡航

高度和速度、进场速度、着陆场长、复飞性能要求

等。 翼载和推重比的估算通常采用界限线方法[5]。
应用界限线方法,可获得一个满足设计要求的推重

比和翼载的可选区域。 在可选区域内,可确定出合

适的推重比和翼载。 绘制界限线的关键是要找出

各项飞行性能与推重比和翼载之间的函数关系。
通过理论分析和相关文献的研究,以下给出各

项飞行性能与推重比和翼载的计算公式。 其中各

项飞行性能的定义参照了中国民用航空规章第 25
部运输类飞机适航标准(简称 CCAR-25)。
1. 1. 1摇 起飞场长

起飞场长是下述距离中的大者:(1)平衡场长;
(2)全发工作时从起飞始点到飞机高于起飞表面

10. 7 m 的一点所经过水平距离的 115% 。
飞机在水平跑道上起飞滑跑过程中满足如下

运动方程:

sTOG =
1
2 ·

mMTO(VLOF-VW) 2

TTO-DTO-滋·(mTO·g-LTO)
(1)

其中:sTOG为起飞滑跑距离;mMTO为最大起飞重

量;VLOF是离地速度;VW是风速;TTO为推力;DTO为空

气阻力;LTO为升力;滋 是滑动摩擦系数,g 为重力加

速度。
飞机离地瞬间,假设升力等于重力,可以得到

离地瞬间时的速度:

VLOF =
2g
籽 ·

mTO

SW
· 1

CL,LOF
(2)

再进行如下假设:不考虑风的影响;推力 TTO比

空气阻力 DTO 和滑动摩擦力大很多。 式(1)可简

化为:

sTOG =
g

籽·CL,LOF
·

mMTO / SW

TTO / (mMTO·g) (3)

由于忽略了阻力,上式得到的起飞滑跑距离偏

小,但用于初估还是合适的。
假设起飞场长 sTOFL 与起飞滑跑距离 sTOG 成正

比,且用起飞最大升力系数 CL,max,TO(襟翼在起飞位

置)代替离地升力系数 CL,LOF。 根据文献[6]的统计

分析,起飞场长与推重比与翼载的关系式为:
TTO / (mMTO·g)

mMTO / SW
=

kTO

sTOFL·滓·CL,max,TO
(4)

其中,kTO =2. 34m3 / kg。
根据文献[3],最大起飞升力系数估算式为:
CL,max,TO =(1. 5+驻LET+驻TET)cos撰1 / 4 (5)
其中:驻LET为前缘襟翼引起的增量,起飞状态通

常取 0. 4;驻TET为后缘襟翼引起的增量,其数值可以

根据表 1 选取;撰1 / 4为机翼 1 / 4 弦线后掠角。
表 1摇 后缘襟翼引起升力系数增量

襟翼类型 起飞 驻TET 着陆 驻TEL

简单襟翼 0. 3 0. 6

单缝襟翼 0. 5 1. 0

双缝 /富勒襟翼 0. 7 1. 35

三缝襟翼 0. 8 1. 55

1. 1. 2摇 第二阶段单发停车时爬升率

根据 CCAR-25,第二阶段爬升中单发停车时,
在速度 V2的定常爬升梯度必须满足以下要求:双发

飞机不得小于 2. 4% ;三发飞机不得小 2. 7% ;四发

飞机不得小于 3. 0% 。 其中飞机起落架在收起

位置。
由于爬升角通常较小,若设爬升角为 酌,故可认

为:cos酌 抑 1,sin酌 抑 tan酌 ,其中 tan酌 为爬升梯度。
假设飞机配装的发动机个数为 nE,推重比至少要满

足式(6):
TTO

mMTO·g=
nE

nE

æ

è
ç

ö

ø
÷

-1 · 1
E +sinæ

è
ç

ö

ø
÷酌 (6)

其中 E 为第二阶段爬升时升阻比。 估算 E 需

要先估算第二阶段爬升时的升力系数和阻力系数。
假设升力等于重力,且起飞和第二阶段爬升过

程中飞机重量不变。 因为第二阶段爬升过程中速

度为失速速度的 1. 2 倍,故此时升力系数为:

CL,2 =
CL,max,TO

1. 44 (7)

阻力系数计算式为:

CD =CD,P+
CL,2

2

仔·A·e (8)

上式中第二项为诱导阻力系数,其中 A 为机翼

展弦比,e 为奥斯瓦尔德因子,在襟翼和缝翼打开时

可近似认为等于 0. 7[6];CD,P 为型阻系数,其计算

式为:
CD,P =CD,0+吟CD,flap+吟CD,slat+吟CD,gear (9)
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其中,CD,0为干净构型的零升阻力系数,近似假

设为 0. 02;CD,slat为前缘缝翼展开引起的阻力系数增

量,一般很小,可忽略;吟CD,gear为起落架放下引起的

阻力系数增量,近似认为等于 0. 015;吟CD,flap为襟翼

展开引起的阻力系数增量。 根据文献[6],对于常

规布局客机,吟CD,flap的估算式为:
吟CD,flap =0. 05CL-0. 055摇 (CL>1. 1)
吟CD,flap =0摇 (CL<1. 1)

(10)

1. 1. 3摇 巡航速度和高度

首先推导推重比与巡航速度和巡航高度之间

的关系。 巡航时,推力等于阻力,即:

TCR =DCR =
mMTO·g

E (11)

严格意义上讲,巡航阶段的性能要求是具有一

定爬升能力的。 因为在实用升限飞行时,飞机仍然

需有一定的爬升率,因此推力等于阻力的假设是不

安全的。 但上式中,重量采用的是最大起飞重量,
而不是巡航时的重量。 这样就留有了一定的安全

裕度,可抵消原先不保守的假设。 故有:
TCR

TTO
=
mMTO·g
TTO·E (12)

式中,E 为巡航时的升阻比,将上式变换之

后有:
TTO

mMTO·g=
1

(TCR / TTO)·E (13)

发动机巡航推力与海平面静推力之比可近似

表示为[3]:
TCR

TTO
=[K1+K2BPR+(K3+K4BPR)M]·滓s (14)

其中,BPR 为发动机的涵道比;滓 为巡航高度

处的大气相对密度;M 为巡航马赫数;K1、K2、K3、K4

和 s 为系数,取决于涵道比和飞行速度,具体数值参

见文献[3]。
巡航最大升阻比 Emax 与几何参数存在近似关

系式[4][7]:

Emax = kE
A

Swet / SW
(15)

其中,Swet / SW 为飞机浸湿面积与机翼面积之

比,对于常规构型通常在 5. 0 ~ 7. 0 之间;kE为一个

常数,对于短程运输机,kE = 15. 15;对于中程运输

机,kE = 16. 19;对于远程运输机,kE = 17. 25。
假设喷气运输机巡航时的升阻比为最大升阻

比的 0. 9 倍,故巡航时的升阻比 E 可取为:

E=0. 9Emax (16)
巡航时升力等于重力,因此翼载与巡航速度和

高度(或大气密度)之间满足关系式:
mMTO

SW
=
CL·M2

g
q
M2 =

CL·M2

g
酌
2 p(h) (17)

式中 q 为巡航时的动压;p(h)为海拔高度 h 处

的压强;酌 为比热比,通常取 1. 4;CL为巡航时升力

系数。 而最大升阻比巡航时的升力系数 CL,m可通过

Emax求得,CL,m / CL可根据式(16)推导求得,故 CL可

求,具体计算过程参见文献[4]。 上式中仍然用最

大起飞重量代替巡航重量,也有一定的安全裕度。
1. 1. 4摇 进场速度与着陆距离

记 mML为飞机最大着陆重量,最大着陆重量时

的翼载为 mML / SW。 由于要求进场速度 VAPP不小于

失速速度 VS,L的 1. 3 倍,因此着陆时翼载与 VAPP关

系式如下:

mML / SW =
籽·V2

APP

2·g·1. 32·CL,max,L (18)

其中 籽 为大气密度,CL,max,L 为着陆最大升力

系数。
因此,起飞翼载与 VAPP关系式可写为:
mMTO

SW
=

mML / SW

mML / mMTO
=
kA·滓·V2

APP·CL,max,L

mML / mMTO
(19)

上式中 kA = 0. 0369kg· s / m4,滓 为大气相对密

度。
对于不同类型的喷气运输机,最大着陆重量与

最大起飞重量比值的统计关系如表 2 所示[8]。
表 2摇 最大着陆重量与最大起飞重量之比的统计数据

飞机类型 最小值 平均值 最大值

短程 0. 90 0. 93 0. 97

中程 0. 76 0. 88 0. 95

远程 0. 65 0. 78 0. 95

超远程 0. 65 0. 71 0. 73

摇 摇 着陆时最大升力系数可根据式(20)估算[3]:
CL,max,L =(1. 5+驻LEL+驻TEL)cos撰1 / 4 (20)
其中,驻LEL为前缘襟翼引起的升力系数增量,着

陆时通常取 0. 65;撰1 / 4为机翼 1 / 4 弦线后掠角;驻TEL

为后缘襟翼引起的增量,其数值可参照表 1 选取。
着陆距离是指飞机从高于着陆表面 15m 到飞

机着陆至完全停止所需的水平距离。 考虑安全因

素,着陆场长是着陆距离的 1. 67 倍。 着陆场长与进

场速度有如式(21)所示的统计关系[6]:
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VAPP = kAPP sLFL (21)
其中,VAPP的单位为 m / s,sLFL为着陆场长,单位

为 m。 用目前典型客机的着陆场长与进场速度数据

对上式进行验证,其结果是:对于单通道飞机, kAPP

应取 1. 80;对于双通道飞机,kAPP应取 1. 70。
由于前面已获得了进场速度与翼载之间的关

系式,根据式(19)和式(21)可获得着陆场长与翼载

之间的关系式:

mMTO / SW =
kL·滓·CL,max,L·sLFL

mML / mMTO
(22)

其中,kL = kA·k2
APP。

1. 1. 5摇 复飞爬升率

适航条例对复飞时定常爬升梯度的要求是:双
发飞机的爬升梯度不得小于 2. 1% ,三发飞机的爬

升梯度不得小于 2. 4% ,四发飞机的爬升梯度不得

小于 2. 7% 。
复飞爬升率计算条件是:(1)临界发动机停车,

其余发动机处于复飞设置可用推力状态;(2)最大

着陆重量;(3)按正常着陆程序制定的爬升速度,但
不大于 1. 5VS;(4)起落架收起。

复飞推重比计算方法与第二阶段爬升很相似,
不再重复。
1. 2摇 重量的估算

客机的最大起飞重量 (mMTO ) 等于设计商载

(mPL)、设计燃油重量(mf)和使用空重(mOE)之和。
按重量系数方式,可写为:

mPL

mMTO
+

mf

mMTO
+
mOE

mMTO
=1 (23)

上式中,左边第一项为设计商载系数,第二项

为设计燃油系数,第三项为使用空重系数。
1. 2. 1摇 设计燃油系数估算

设计燃油重量估算的依据是飞行任务剖面,它
包括两个部分:(1)任务燃油,即设计航程所需的燃

油;(2) 备用燃油,即飞往备降机场所需的额外

燃油。
(1)任务燃油估算

Torenbeek 给出了一个估算任务燃油的方法[9]。
对于给定的设计航程,计算公式如下:

mfm

mMTO
= R
3600琢0M
C / 兹

·E+0. 5R
+1. 4

h+V
2

2g
3600琢0M
C / 兹

(24)

其中,mfm为任务燃油重量,C 为巡航耗油率(单

位为 lb / lb / hr),R 为航程(m),h 为巡航高度(m),V
为巡航速度(m / s),M 为巡航马赫数,E 为巡航升阻

比,a0为海平面声速,兹 为大气相对温度(巡航高度

上温度与海平面温度之比)。
(2)备用燃油估算

根据备用燃油规则,备用燃油至少包括:(1)应
急燃油;(2)飞行至备降机场所需的燃油;(3)待机

飞行所需的燃油。 一般情况下,应急燃油为任务燃

油的 5% ;目的机场与备降机场的距离通常认为是

200nm;待机飞行时间为 30min。
备用燃油计算采用重量系数法。 重量系数是

指各任务阶段结束时的重量与开始时的重量之比。
备用燃油的详细计算过程参见文献[8]。

(3)设计燃油系数

根据上述估算出的任务燃油和备用燃油重量

系数 Mreserve,可以计算设计燃油系数:
mf

mMTO
=1-(1-

mfm

mMTO
)Mreserve (25)

1. 2. 2摇 使用空重系数估算

使用空重通常根据已有的统计数据或经验公

式来估算。 本文采用两种方式估算使用空重:(1)
根据客机的航程估算使用空重;(2)根据设计人员

自己收集的统计数据来估算使用空重。
Scholz 根据统计数据,按飞机类型和航程对使

用空重数据进行了回归分析,获得了如下使用空重

系数的近似公式[4]:
短程客机(航程 R 小于 2 000km):
mOE

mMTO
= -5. 819伊10-7·R+0. 619 6 (26)

中程客机(航程 R:2 000 km ~5 000km):
mOE

mMTO
= -7. 777伊10-7·R+0. 606 4 (27)

远程客机(航程 R:5 000 km ~15 000km):
mOE

mMTO
= -1. 584伊10-7·R+0. 538 2 (28)

第 2 种方法是:设计人员自行收集相关飞机的

使用空重和最大起飞重量数据,然后应用下式来拟

合所收集的数据,确定出参数 A 和 C。
mOE =A·mMTO (29)

1. 2. 3摇 最大起飞重量

在确定了商载、设计燃油系数、使用空重系数

之后,最大起飞重量计算式如式(30)所示:

mMTO =
mPL

1-
mf

mMTO
-
mOE

mMTO

(30)
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2摇 计算工具

根据上述计算方法,应用 MATLAB 开发了一个

用于初步确定客机主要总体参数的计算工具。 该

计算工具的用户界面包括图形显示区、参数输入和

输出区以及控制按键区,如图 3 所示。 图形显示区

用于显示界限线。 参数输入区定义了设计机型、几
何参数、性能要求和发动机参数等典型数据,若点

击数据框之后的“?冶,程序将给出定义该数据的建

议和数据范围。 输出区给出客机的翼载、推重比、
最大起飞重量、最大着陆重量、使用空重、设计燃油

重量、机翼面积和单发推力等。 控制按键区的功能

如下:“导入冶按钮可以导入已有的输入文件;“绘
制冶按钮可以实现界限线图的绘制;“选点冶按钮可

以实现在界限线图上选择合适的翼载和推重比,并
将所选点数据标记在界限线图上。 当所选之点超

出可行域但满足着陆重量要求(最大着陆重量大于

零油重量和备用燃油重量之和)时,程序将弹出警

告对话框,当所选之点不满足着陆重量要求时,则
提示主要参数估计失败;选点成功后,“保存图线冶
和“保存数据冶按钮可以实现将界限线图和计算数

据以用户定义文件名保存到用户指定目录下;点击

“退出冶按钮,将弹出确定退出程序的对话框,单击

“是冶之后将退出程序。

图 3摇 计算工具用户界面示意图

3摇 算例

应用本文开发的计算工具,以目前典型宽体客

机、窄体客机和尾吊布局客机为算例,验证计算程

序。 使用空重计算方法均采用了用户自行统计方

法。 宽体客机的主要输入数据类似于 A330-300 的

总体数据(标准座级 295,航程 8 300km)。 由程序

绘制的界限线如图 3 所示,估算出的结果如表 3 所

示。 窄体客机的主要输入数据类似于 A320-200 的

总体数据(标准座级 150,航程 5 000km)。 由程序

估算出的结果如表 4 所示。 尾吊布局客机的主要输

入数据类似于 CRJ-100 的总体数据(标准座级 52,
航程 1 800km)。 由程序估算出的结果如表 5 所示。

从表 3 ~表 5 中的数据对比看出,使用空重的

误差相对较小,而估算出的设计燃油重量稍偏大,
这主要是由于巡航升阻比估算较保守,输入的发动

机耗油率数据可能也不太准。 总的来说,估算结果

与参考数据比较接近。
表 3摇 双通道客机主要参数的估算结果

参数 参考机型 计算结果

翼载 / kg / m2 598 597. 86

推重比 0. 282 0. 281

最大起飞重量 / kg 217 000 216 347

使用空重 / kg 118 189 115 329

设计燃油重量 / kg 70 786 72 993

机翼面积 / m2 363 361. 87

单发推力 / kN 300 297. 82

表 4摇 单通道客机主要参数的估算结果

参数 参考机型 计算结果

翼载 / kg / m2 600 600. 03

推重比 0. 305 0. 305

最大起飞重量 / kg 73 500 75 719

使用空重 / kg 41 310 41 485

设计燃油重量 / kg 17 940 19 984

机翼面积 / m2 122. 4 126. 19

单发推力 / kN 111. 2 113. 46

表 5摇 尾吊布局客机主要参数的估算结果

参数 参考机型 计算结果

翼载 / kg / m2 395 395. 3

推重比 0. 389 0. 384

最大起飞重量 / kg 21 500 21 629

使用空重 / kg 20 275 20 375

设计燃油重量 / kg 2 930 3 221

机翼面积 / m2 55 54. 72

单发推力 / kN 41 40. 79

4摇 结论

本文通过文献分析和理论推导,总结出了一种
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从图中可以看出,当导管沿着某一弯曲半径(Rb =
4Dn)绕弯的过程中,在最初阶段,壁厚是随着弯曲

角度的增加而持续减薄的,但当弯曲的角度超过某

一特定值时(模拟显示此临界值为 48毅),壁厚的减

薄量不会继续增大,而是变薄的范围开始扩大(参
见图 6 和图 7 的对比)。

图 8摇 最大壁厚减薄率与弯曲角度的关系

(Rb =4Dn,兹=90毅)

综上分析,弯曲半径和弯曲角度共同影响着导

管的壁厚减薄情况。 在同样的弯曲角度下,弯曲半

径越小,壁厚减薄量越大。 因此,如果弯曲角度不

大,就可以考虑在满足可制造性要求的情况下选取

小一些的弯曲半径,以节省设计空间。 此外,在弯

曲半径确定的情况下,由于导管最大壁厚减薄率与

弯曲角度的关系图上存在一个临界点,当弯曲角度

超过这一临界角度时,导管最大壁厚减薄率不会再

增加,因此参数选择时可以不必考虑导管破裂的危

险,而主要考虑可能出现的其它形式的缺陷。

4摇 结论

管路件加工工艺参数的选择和加工过程的控

制是提高导管零件加工质量的重要因素。 随着计

算机技术的快速发展,借助有限元等数值计算方法

来优化加工工艺参数选择和加工过程控制是提高

加工质量的一条有效途径。 本文通过数值计算方

法来模拟导管弯曲工艺,可以较直观地掌握导管弯

曲工艺过程中的规律,从而显著减少工艺试验的次

数,节省人力和物力,从而有效提高管路系统的设

计和制造效率。
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初步确定客机主要总体参数的方法。 该方法只需

输入商载、航程和飞行性能要求,以及较少的预估

参数,就可计算出翼载、推重比和重量特性。 根据

该方法,应用 MATLAB 编程工具开发了相应计算程

序。 该计算程序具有良好用户界面,可辅助设计人

员快速确定客机主要总体参数。 算例验证表明,由
该计算程序确定的总体参数与参考机型具有较好

的一致性,可用于客机概念设计中的主要总体参数

的第一轮初估。
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