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民机概念设计阶段
性能分析程序快速开发方法

A Rapid Method for Performance Analysis
Code in Civil Jet Conceptual Design
张陈力子摇 祝雯生摇 余雄庆 / Zhang Chenlizi摇 Zhu Wensheng摇 Yu Xiongqing

(南京航空航天大学,南京 210016)
(Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

摘摇 要:
为了在概念设计阶段快速准确地分析民航客机性能,提出一种基于 MATLAB / SIMULINK 联合仿真的性能分

析程序快速开发方法。 从数据库文件中读取已有的气动、重量、推进、飞行剖面等数据,在 SIMULINK 中分别

求解已建立的各飞行阶段运动微分方程,将结果保存至原数据库。 整个求解及前后处理过程由 MATLAB 脚

本控制。 以波音 737-800 型客机性能分析为例,验证了该方法的有效性。 与经验公式法相比,本文算法更

为准确,流程更加清晰,不需要编写大量代码,实现与维护更加简便,适用于民机概念设计阶段性能分析程

序的快速开发。
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[Abstract]To calculate aircraft performance data rapidly and accurately in conceptual design, a rapid method with
performance analysis code based on MATLAB / SIMULINK simulation is presented. The method is to read out the
existed aero data, mass data, propulsion data and profile data from a database, and then differential equations of
motion for each flight segment are constructed and solved respectively in SIMULINK. Finally, the results are saved
to the original database. The whole solving process as well as pre-post process is controlled by MATLAB script.
The performance analysis of a Boeing 737-800 civil jet is illustrated to validate the method. Compared to the engi鄄
neering method, this method is more accurate and straight forward without much code, and easy to implement and
maintain. The method is quite appropriate for rapid implementation of performance analysis in civil jet conceptual
design.
[Key words] flight simulation;performance analysis;code development; rapid;conceptual design

0摇 引言

民机设计过程分为概念设计、初步设计、详细

设计[1]。 在概念设计阶段,在飞机的气动布局确定

后进行推进、气动、重量等学科分析,然后根据这些

结果进行性能分析。 性能分析包括航线特性及场

域特性分析。 前者计算在一定飞行剖面下各阶段

耗油量、航程及航时。 后者计算起飞平衡场长、二
阶段爬升单发失效爬升率、进场速度、着陆距离等

起降阶段的性能参数。
性能分析结果通常用于判断飞机是否满足设

计要求,不满足时,通过更改飞机几何外形、推力大

小、燃油重量使其满足。 此外,性能分析还可用于

安排燃油计划、确定飞行包线、竞争性分析、排放研

究、市场分析、取证等[2]。
为了支撑民机概念设计中性能分析工作,国内

外众多研究机构开发了相应的飞机性能分析程序。
例如,波音使用 BMAP(Boeing Mission Analysis Pro鄄
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gram,简称 BMAP)用于航线性能分析程序,可分析

不同复杂程度的航线;使用 LSPS( Low Speed Per鄄
formance System,简称 LSPS)用于场域性能分析,可
计算不同大气条件下的场长[3]。 ALR(Swiss Work鄄
ing Group for Aerospace,简称 ALR)开发的 APP(Air鄄
craft Performance Program,简称 APP)是一个快速的

性能评估商业软件,可用于包括民机在内的多种飞

机的性能分析,后处理功能强[4]。 80 年代中期国内

各大航空研究所共同开发了性能计算软件 GAPP
(V1. 0),并经过实际型号验证,其新版本(V2. 0)中
集成了起飞、下降、巡航、爬升、着陆、复飞、进场等

模块[5]。
本文提出一种快速开发性能分析程序的方法,

即在 MATLAB / SIMULINK 中利用其自带的航空模

块以及方便的数据流程管理功能构建飞机运动模

型,对起飞至着陆的全航程进行仿真,从而得到航

线性能和场域性能,计算方法精确,无需编写大量

的代码,流程清晰,适用于概念设计阶段快速开发

工具的需求。 本文将以波音 737 -800 型客机性能

分析为例,对该方法加以验证。

1摇 方法概述

SIMULINK 是 MATLAB 环境下一个进行动态系

统建模、仿真和综合分析的集成软件包。 它能模拟

多输入、多维状态空间的复杂系统,求解飞机的运

动等非线性、连续、多任务系统。 除了提供数学函

数、逻辑判断功能外,还提供航空工具箱等各类工

具箱,可快速建立动态模型。 建模时只需使用鼠标

拖放不同模拟库中的模块,将它们连接起来即可。
另外,还可把若干功能模块组合成子系统,建立起

分层的多级模型,例如将飞机的升力、阻力、推力、
重力模型作为受力系统的子系统。 SIMULINK 的这

些特点使其适用于模拟飞机的动态运动。
本文采用 SIMULINK 作为核心工具模拟飞机

的运动,通过 MATLAB 脚本控制全过程,如图 1 所

示。 首先,从数据库中将性能分析所需的输入数

据导入。 然后,依次调用 SIMULINK 中的各个模块

(mdl 文件),每个模块对应飞行中的一个阶段,运
行完一个阶段之后,将一部分数据作为下一飞行

阶段的初始状态;另一部分在 MATLAB 中保存起

来。 最后,当所有模块运行结束后,将性能数据输

出并保存。

图 1摇 程序基本结构

2摇 客机性能分析程序

飞机的推进、气动、重量和飞行剖面等数据是

性能计算的输入。 本文采用客机总体设计综合分

析程序[6] 的计算结果作为客机性能计算的输入。
该程序包括几何、推进、气动、重量、性能等学科的

分析模型。 对于给定客机总体设计方案,可输出各

种构型下阻力系数随升力系数、高度、马赫数、襟翼

偏角的变化;发动机在各阶段推力和耗油率随高度

和马赫数的变化;最大起飞重量、最大着陆重量、商
载和燃油等特征重量,计算结果保存在 XML(Exten鄄
sible Markup Language,可扩展标记语言,一种通用

的数据文件)格式的数据库文件中。 各学科分析模

型主要采用工程算法,其中航线分析模型采用分段

解析方法[7]。 为提高性能分析的精度,用本文方法

替代该综合分析程序中原有的性能分析方法。
通过接口从客机总体设计综合分析程序生成

的 XML 数据库中读取几何、推进、气动、重量数据,
这些数据作为性能分析程序的输入。 通过 MATLAB
脚本文件控制性能计算模块开始在 SIMULINK 环境

下运行,运行完第一个模块(“起飞模块冶),将离地

速度、决策速度、安全高度速度、起飞距离、平衡场

长等返回至工作空间,并将起飞阶段最后时刻的重

量、位置、速度、姿态等状态量传给下一模块(“爬升

模块冶),作为其分析计算的初始值。 以此类推,直
至所有模块完成计算之后,将工作空间内的数据保

存在 XML 数据库中并生成报告、图像展示给使用人

员。 流程如图 2 所示。

3摇 程序实现

3. 1摇 飞行剖面

各机型飞机都有其标准飞行剖面,规定了标

准爬升、巡航、下降的方式,例如空客 A320 的标准

爬升方式是 250kt / 300kt / 0. 78 (Ma):高度低于

10 000ft时保持 250kt,在 10 000ft 至转换高度时保
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图 2摇 客机性能分析程序结构

持 300kt,大于转换高度时保持 0. 78Ma[8] 。 为了

在程序中模拟此类飞行轨迹,可使用 SIMULINK 自

带的逻辑开关,通过判断当前飞行高度,匹配飞行

速度。 同理,可通过逻辑开关,实现阶梯巡航、标
准下降等飞行剖面。 另外,当判断到前起落架受

地面支持力等于零的瞬间,施加抬前轮角速度,可
实现对起飞阶段抬前轮动作的模拟。 因此,可用

此类方法实现对不同阶段的飞行剖面和姿态变化

的控制。
3. 2摇 运动方程

SIMULINK 可模拟从简单到复杂的各种运动形

式[9]:巡航阶段的匀速直线运动、起飞滑跑时的直

线加速运动、爬升至离地安全高度的二维三自由度

运动以及三维六自由度运动。 如图 3 至图 5 所示,
使用简单的线框图就可表达各变量之间的数学关

系,从而描述飞机的运动,并将关键信息输出。 在

模块内可设置分层结构,如图 6 所示,在爬升阶段由

四个不同的子模块分别管理受力、状态量、大气数

据和输出。 这样每一个子模块执行一定功能,层次

清晰。
3. 3摇 数据流程

性能分析程序需要传递各类数据。 可通过以

下方法实现模块内、模块之间、MATLAB 与 SIMU鄄
LINK、性能程序与外部程序的数据传递。 通过简单

的箭头使模块内部的数值相互传递以实现某种运

算,如图 3 至图 5 所示,或是通过全局变量实现同一

模块不同子模块间的数据传递,如图 6 所示。 模块

运算过程中的关键数据通过“To Workspace冶功能传

递至 MATLAB 和 SIMULINK 共用的工作空间,一部

分作为下一模块的初始状态,一部分保存作为分析

结果,这样可实现模块之间、MATLAB 与 SIMULINK
之间的数据传递。 外部程序,如气动分析、重量估

算、推进分析程序产生的结果数据保存在一个数据

库文件中,MATLAB 通过接口程序读取数据库文件

数据作为性能分析的输入,并将结果保存至数据库

文件供后处理或其他程序使用,以实现性能分析程

序与外部程序的交流。

图 3摇 巡航阶段定直平飞运动模拟

图 4摇 起飞滑跑阶段变加速度直线运动模拟

图 5摇 六自由度运动模拟

图 6摇 模块内包含若干子模块

4摇 算例验证

选取典型机型,针对场域特性和航域特性分别

验证本文方法的有效性。 场域特性选取起飞场长

(试航条例规定为起飞平衡场长和 1. 15 倍全发起

飞距离中更大的一个),着陆场长(试航条例规定为
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1. 67 倍的正常着陆距离)作对比。 航域特性选取商

载航程图作对比。
4. 1摇 算例机型

选取波音 737-800 型客机作为算例机型,该型

飞机主要参数如表 1 所示,性能数据的实际值取自

文献[10]。
表 1摇 波音 737-800 型客机主要参数

参数名 参数值

海平面最大静推力 / kN 107. 6

机身长度 / m 38. 02

机翼面积 / m2 124. 58

机翼展弦比 9. 45

机翼 1 / 4 弦线后掠角 / deg 25. 02

机翼梯形比 0. 207

平尾面积 / m2 32. 78

平尾展弦比 6. 16

垂尾面积 / m2 26. 44

垂尾展弦比 1. 91

最大起飞重量 / kg 79 333

4. 2摇 验证结果

图 7 为波音 737-800 型客机实际起飞场长与性

能分析程序计算值之间的比较,平均误差为 3. 1% ;
图 8 为实际着陆场长与性能分析程序计算值之间的

比较,平均误差为 3. 6% ;图 9 为实际商载航程图与

性能分析程序计算值之间比较,平均误差为 5. 4% 。
综上,本文的方法有较好的准确性,能满足概念设

计阶段的精度要求。

5摇 结论

本文研究了一种基于 MATLAB / SIMULINK 联

合仿真的民机性能分析程序开发方法。 该方法特

点总结如下:
(1)在全航程内求解运动微分方程,相对于工

程算法具有更充分的数学基础,计算结果更为精确。
(2)充分利用 SIMULINK 已有的专业模块,实

现简单,几乎不需要编写代码。
(3)各个模块与飞行剖面中各个阶段一一对

应,模块又由相对独立的子模块组成,结构清晰。
(4)引入更多的真实影响因素(风速、跑道坡

度、气温等),可以详细地还原飞行过程。

图 7摇 起飞场长对比

图 8摇 着陆场长对比

图 9摇 商载航程对比
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同样由本文 3. 3 节可知,为了满足附录 M25. 1 热天

的可燃性要求,无论采用何种 FRM,必须将每次飞

行地面 /爬升阶段的可燃时间控制在不到 1min 或者

更短的时间内。 故即使加装了惰化系统,也必须保

证在如此短的时间内将油箱内氧气浓度从外界大

气的 21%降至不可燃的 12% 。
由惰化系统的核心部件空气分离模块(ASM)

工作原理可知[7], ASM 本身要达到预期分离性能

需要一定预热时间,通常至少数分钟;而为了使得

整个燃油箱内氧气浓度从 21%降至 12% ,则需要更

长时间。 可见,即使加装了惰化系统,若将燃油箱

内氧气浓度每次均从 21%降至 12% ,显然从时间上

不可能满足条款要求。
为了解决上述问题,目前民机的惰化系统采用和

燃油箱通气系统交联设计解决方案,可以保证惰化系

统初始工作过一次后,即使飞机过夜停放,隔天飞行

前油箱内氧气浓度仍然能控制在 12%以下,即每次

飞行前的燃油箱是不可燃的,才能满足条款苛刻的要

求。 典型的燃油箱内氧气浓度分析如图 6 所示。

图 6摇 燃油箱内氧气浓度分析示例

5摇 结论

通过对民用飞机燃油箱 25. 981 适航条款要求

的解读,归纳出适航对燃油箱可燃性的要求以及对

应降低燃油箱可燃性的措施,结论如下:
(1)燃油箱可燃性的要求和燃油箱构型相关,

其中针对位于机身内的非主燃油箱要求更严酷,需
满足附录 M25. 1 热天的可燃性要求;

(2)降低燃油箱可燃性方法有加装惰化系统、
降低燃油温度、燃油箱增压等多种措施;

(3)基于冷却的降燃方案适用性非常有限,无
法满足位于机身内非主燃油箱构型的可燃性要求;

(4)分析表明只有通过加装惰化系统或燃油箱

增压才能满足热天可燃性要求。
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