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一种电动飞机概念方案的参数设计方法
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摘　　　  要：    为了准确地进行电动飞机概念方案的设计评估，从其自身特征出发，结合任务需求和不同飞行

阶段的能耗分析，建立了全机总质量评估模块；为了完成方程的封闭和满足必要的飞行性能约束，建立了参

数矩阵图模块；搭建的设计系统可以有效评估起飞总质量、翼载荷、功率载荷和翼展等总体参数。基于该系

统，对国内外三款电动飞机进行设计和对比分析：不同机型下，程序所得的各项质量、翼面积、展长和翼载荷

等均与实际数据相近；各项数据对比的绝对数值差异反映出对于任务的模拟和能耗在合理范围之内，且其相

对误差对于初级设计阶段的总体参数评估而言，也是可以接受的。这些研究结果不仅验证了本文设计方法

的正确性和可行性，还表明了该方法可为电动飞机初步的参数选定和性能评估提供重要的设计支撑。
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Abstract: In order to evaluate the sizing of all-electric aircraft for conceptual design precisely, a total
mass  evaluation  module  was  established,  which  was  combined  with  its  own  design  features,  mission
requirements and energy consumption analysis. A sizing matrix plot module was established to enclose the
equations  and  fulfill  some  performance  constraints.  The  design  system  can  assess  take-off  mass,  wing
loading,  power  loading  and some crucial  sizing  parameters,  like  wing area  and wingspan.  Based  on  this
system, three domestic and international all-electric aircrafts were adopted for design and comparison: for
different aircraft types, the mass, wing area, wingspan, wing load and other design parameters obtained by
the  program  were  all  close  to  the  actual  data;  the  absolute  numerical  difference  of  the  data  comparison
indicated that the simulation and energy consumption of the mission were within a reasonable range. And
the  relative  numerical  differences  were  also  acceptable  for  the  overall  parameter  evaluation  in  the
conceptual  design  stage.  The  results  show that  it  can  verify  the  validity  and  feasibility  of  the  developed
method,  and  can  also  support  the  all-electric  aircraft  design  with  parameter  selection  and  performance
evaluation.
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百余年来，航空领域的发展史充满了丰富的

技术创新，并且在社会生活中始终发挥着重要的

先锋作用。与此同时，快速高效的航空运输也对

我们赖以生存的环境产生着持续增大的不利影响[1]。

如何减小其对大气的负面作用并逐步摆脱对石油

资源的依赖已经成为航空业下一步发展的关键

导向[2]。

电推进系统的出现和发展，作为一次飞机能

源系统的革命，是推动航空进入“第三时代”的重

要标志，也是促进航空产业迈向绿色环保的关键

一步[3]。也因此，电动飞机的研发受到了全球范

围内众多政府组织、研究机构和航空制造商的极

大关注[4]。

电动飞机具有减排降噪、经济舒适、高效可

靠等优势，对未来全新城市交通体系和运输系统

的构建会有很大的积极影响和推进作用[5-6]。

对于电动飞机而言，最主要的特征之一就是

电能作为推进系统所有或者部分的能量供给来源，

并可根据其是否为全机唯一直接的储能形式，将

电动飞机分为全电飞机和混电飞机。而除了能源

部分，电推进系统通常还包括电动机、推进器（螺

旋桨、涵道风扇等）、控制器和换流器等。而不同

的电推进系统架构结合不同的布局形式，可形成

不同种类的电动飞机设计方案，如矢量推力类、

多旋翼无机翼类、电动直升机类和非垂直起降的

固定翼类等。本文开展的研究将主要针对螺旋桨

驱动的固定翼全电飞机类型。

过去十余年中，国内外学者从多层次多维度

分析强调了研究电动飞机的重要性、必要性和战

略意义，以及面向未来的创新性发展和开拓相关

新兴领域的协作需求。

在电动飞机的综述方面，文献 [7-11]讨论了

电动飞机各方面的发展潜力、设计特征、关键技

术和未来挑战等。但是，文献 [7]指出其文中所

述的电动飞机基本都是将传统内燃机驱动的飞机

设计方案进行电动化改造。

在全机的方案设计和参数评估层面，Ma等人

针对短距起降类无人机，探索了其结合分布式电

推进系统的参数设计方法[12]。Siqueira等人基于

某款盒式翼通勤类飞机的概念，研究了其与分布

式全电动系统耦合的初步总体优化设计[13]。但两

者均是针对分布式涵道风扇推进类的电动飞机开

展的相关研究。Monjon等人基于特定的 19座全

电动支线飞机，基于市场、经济和运营相关的经

验方程假设，开展了该款飞机运营成本的评估分

析[14]。Yang等人根据市场调研，针对一款 10座

短程电动飞机进行了概念设计和运营成本的分析

评估[15]。Posada等人基于特定的铝质机身结构，

结合特定的电池和电动机产品，设计并制造了一

款单座超轻型滑翔类全电动飞机[16]。范振伟等人

基于国产某型双座电动飞机，以相关设计要求和

性能指标为出发点，概述了其总体布局、内部配

置和电推进系统的搭配选型等设计选择[17]。但以

上文献均是对于已有的设计对象或者成熟的型号

产品，基于比较完备的总体特征，结合电推进系

统的参数建模，完成电动飞机的相关设计评估。

在涉及一些分系统的研究方面，如电推进系

统，文献 [18-21]针对轻小型电动飞机或无人机开

展了相关研究。这些文献多是以电池、电动机、

控制器和螺旋桨等组成的电推进系统为研究对象，

探索了相关选型设计原则、能效评估方法和航程

航时估算等。

综上来看，现如今的研究对电动飞机总体方

法和方案设计的投入仍然不足，相关论述和框架

搭建较为缺乏，基于原有机型进行的改造探索仍

为主要路线。尤其针对国内目前的研究现状来看，

各方对总体方面关键技术的重要性和未来所需的

投入研发重视度均多加强调，但当下全电飞机的

产品机型比较少，基于电动飞机自身系统特征的

总体设计方法仍尚未成熟。

全电飞机相较于传统飞机，其设计理念还是

存在一定差别和特殊性的。首先，即使对于原有

机型进行改装，也绝非简单地进行动力系统的更

换，而是需要考虑整体系统的兼容匹配和各分系

统的适配性调整；其次，电推进系统相较于传统

燃料动力系统，其能量来源的转变不仅会导致布

局选型上的差异，也会对动力系统的各组件建模

和分系统的布局差生重大影响；而且，全电飞机

在飞行过程中的能量消耗只涉及电池的放电，这

基本不会引起飞机总质量的变化，因此，不仅传

统上初步估算飞机燃油质量、航时航程和飞行性

能等过程会发生变化，也会同时影响相关总体参

数的初步评估确定。

基于此，需要针对全电飞机，开发一种合适的

初步总体参数分析评估方法，不仅能够有效确定

全机的起飞总质量、各组成部分的质量匹配和关

键尺寸参数与飞行性能等基本问题，还能用于指

导和评估飞机整体构型的安排。
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本文首先结合全电飞机的自身特征，从全机

起飞总质量出发，讨论了飞机的各组成部分及其

相应的质量评估方法。然后结合了飞行性能的约

束分析，确定了翼载荷和功率载荷的评估选取方

法。最后基于搭建的设计系统，通过与国内外三

款全电飞机进行对比分析，验证了本文方法的正

确性和可行性。

 1    全机起飞总质量

飞机起飞总质量是其执行设计任务时的总质

量。对于传统燃料动力驱动的飞机来说，全机起

飞总质量通常可分为四个部分：机组质量、有效

载荷质量、燃油质量和空质量，如式（1）所示：

Mto = Mc+Mp+Mf+Me （1）

Mc、 Mp Mf

Me

式中 由任务需求决定； 可以通过“燃油

系数法”估算； 比较依赖历史数据，可通过合适

的统计拟合方程进行分析确定。

但是对于全电飞机而言，动力系统架构的改

变，以及缺乏同类飞机足够的统计数据作为参考

支撑，式（1）中的分解方法和各部分质量评估手段

已经难以再适用。因此，本文首先给出了如式（2）
所示的质量分解方法

Mto = Mc+Mp+Ma+Mm+Mb （2）

Mc、Mp Ma

Mm、Mb

式中 同前文； 为非动力系统机体质量

（后文会有详述）； 分别为电动机质量和电

池质量。

 1.1   飞行任务剖面和能量功率需求分析

本文假设的任务剖面考虑了六个通常涵盖的

飞行阶段，即起飞、爬升、巡航、下降、盘旋和着

陆[22]。

根据前文所述，电推进系统相较于传统动力

系统，其对电力与能源的需求和传输都发生了改

变，因此需要重新考虑和评估每个阶段所需的功

率和能量。

而上述任务阶段中，对电动飞机而言，持续飞

行最久且对电能需求最大的阶段是爬升、巡航、

下降和盘旋。因此，接下来将首先针对这四个阶

段进行分析和估算。

1） 爬升阶段

Rc对于给定的爬升率 ，爬升所需的功率可以

表达为[23]

Pclimb =Wto ·Rc+
1
2
ρclimb ·V3

climb ·S ·CD_climb （3）

Wto ·Rc Wto =

Mto ·g 1/2ρclimb ·V3
climb ·S ·CD_climb

ρclimb

Vclimb S

CD_climb

式中 是维持爬升率需用的功率（其中

，单位为 N）， 是抵抗

气动阻力需用的功率； 为爬升阶段的平均空

气密度； 为爬升时的飞行速度； 为翼面积；

为阻力系数。

CD =CD0+K ·C2
L

而在飞机的初步设计阶段，阻力系数的

评估可通过极曲线方程 来完成，

其中

K =
1

π ·Λ · e , CL =
Wto

0.5 · ρ ·V2 ·S （4）

Λ

e

CD0

展弦比 可根据设计者需要进行初步选取并

给定，奥斯瓦尔德效率因子 可根据飞机的不同构

型形式进行适当调整选择[24]， 可参考文献 [24]
对于不同类型飞机的经验方程进行匹配选择。

Zcruise而基于任务给定的预期巡航高度 ，爬升

段耗时也可以确定下来

Tclimb =
Zcruise

Rc
（5）

因此，爬升段的总耗能为

Eclimb = Pclimb ·Tclimb （6）

2） 巡航阶段

所需的功率可以表达为

Pcruise =
1
2
ρcruise ·V3

cruise ·S ·CD_cruise （7）

而巡航段耗时评估与爬升段有所区别，其是

由巡航段航程和巡航速度所决定

Tcruise =
Rcruise

Vcruise
（8）

因此，巡航段的总耗能为

Ecruise = Pcruise ·Tcruise （9）

3） 下降阶段

所需的功率与爬升段类似

Pdes = −Wto ·Rd+
1
2
ρdes ·V3

des ·S ·CD_des （10）

des Rd式中下标 为下降 descent的简写表达； 为飞机

的下降率（取值为正）。

下降段耗时也可以确定下来

Tdes =
Zcruise

Rd
（11）

因此，下降段的总耗能为

Edes = Pdes ·Tdes （12）
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4） 盘旋阶段

所需的功率可以表达为

Ploiter =
1
2
ρloiter ·V3

loiter ·S ·CD_loiter （13）

而盘旋段耗时是由设计初期既定的盘旋时长

需求。因此，盘旋段的总耗能如式（14）所示：

Eloiter = Ploiter ·Tloiter （14）

 1.2   电池质量的建模

由于全电飞机整个飞行任务都需要电池进行

电能的存储，并以最大连续功率安全地为电动机

供电以及为整个任务输出能量。因此，可根据文

中第 1.1节的分析来估算所需的电池质量

Mb =
1
ηp

max
[

Eclimb+Ecruise+Eloiter+Edes

eb
,

max(Pclimb,Pcruise,Ploiter,Pdes)
pb

]
（15）

ηp eb
pb

式中 为电推进系统的效率， 为电池的能量密

度， 为电池的功率密度。

上述对电池质量的分析讨论，并未涉及起飞

和着陆阶段的能耗，主要是因为这两个阶段相对

于其他阶段而言，电能的需求消耗对电池质量的

影响相对较小。但为了进一步保证完成整个飞行

任务所需的电池质量，本文将对式（15）所得电池

质量乘以安全系数 1.02[18,25]。此外，在飞机着陆

后，为了保证电池仍具有一定的可用容量，本文

设定了一个可调整的最小安全裕度值（类似于传

统飞机中安全余油的概念），下文算例研究中该

值均取为电池总容量的 10%。

 1.3   电动机质量的建模

根据文中第 1.1节的分析可知，目前飞行所

需的最大连续功率和电动机输出功率分别为

Pmax =max(Pclimb,Pcruise,Ploiter)
Pm = Pmax/ηp

（16）

因此，电动机的质量为

Mm =
Pm

pm
（17）

pm式中 为电动机的功率密度。

除此以外，还要考虑电动机能够拥有一定额

外功率的能力，以保证电动机可以在短时间内输

出更高的功率用于某些特殊工况。另外，电动机

是由电动机控制器主动工作来控制其运行的，后

者的主要参数是所能承受的最大电流，本文并未

对控制器的具体质量进行建模和分析，仅选取合

适的控制器效率来计算电推进系统的效率。

 1.4   非动力系统机体质量的建模

对于螺旋桨驱动的传统动力系统飞机来说，

其空机质量，主要包括结构质量（机体、起落架、

操纵系统等）、动力装置质量（发动机、螺旋桨、

辅助动力等）及设备质量（液压系统、电气设备、

仪表设备等）三部分。

而全电飞机的电推进系统已经不再需要与燃

Ma

油发动机相关的动力系统组件，因此将与此部分

无关的空机质量称之为全电飞机的非动力系统机

体质量 。

但考虑到目前全电飞机的实际应用情况，并

没有充足可靠的数据库建立稳定适用的经验方程，

因而不能采用类似于传统飞机的空机质量系数估

算法进行迭代求解。因此，本文的分析估算思路

也就是，将传统的空机质量去除掉与其自身动力

系统相关的质量部分[26-27]，即：

Ma = Me−Mengine

Me/Mto= −0.25 + 1.18 ·W−0.2
to ·Λ0.08·(

P/Wto

735.5 ·0.224 8

)0.05
· (Wto/S )−0.05 ·

(
Vcruise_max

0.514 4

)0.27
Mengine = 3.12 ·

( P
1 000

)0.78
（18）

Me Mengine其中 和 均是参考文献 [22]对空机质量和

发动机质量建立的统计回归模型，P为功率。

 2    满足飞行性能的设计约束

在文中第 1章节中，虽然已经针对全电飞机

的起飞质量进行了分析讨论，但是可以发现，此

时并不能类似于传统飞机那样，直接对起飞质量

进行迭代求解。一方面是因为机翼面积作为未知

的关键参数，关系到众多方程的评估；一方面，未

知的各任务剖面所需功率也直接关系到诸如电池

和电动机的质量评估。

此外，即使按照上述过程完成了式（2）的封闭

求解，也只是保证此时得到的起飞总质量能满足

飞行任务所要求的航程航时，还不足以保证飞机

能够满足飞行过程中的一些关键性能要求，例如

失速速度、起降距离等。

(Wto/S ) (Wto/P)

为了能够进一步完成方程的封闭和满足更多

方面的设计约束，本文首先参考文献 [25]和文献 [28]
的相关研究，采用两个新的关键设计参数，分别

是翼载荷 和功率载荷 ，来辅助完成
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第一部分相关的方程闭合。

此时，机翼面积即可表达为

S =Wto/ (Wto/S ) （19）

式（7）也可重新写成式（20）的形式：

Pcruise =
1
2
ρcruise ·V3

cruise · [Wto/ (Wto/S )] ·CD_cruise（20）

同理，式（3）、式（10）、式（13）也可转化成类

似的表达。

而式（15）此时也需要更新为

Mb=
1
ηp

max
{
Eclimb+Ecruise+Eloiter+Edes

eb
,
max[Pclimb,Pcruise,Ploiter,Pdes,Wto/ (Wto/P)]

pb

}
（21）

式（17）同样也做类似的更新处理。

其次，对于新引进的两个设计变量，通过将其

和飞行性能约束相关联，然后采用“参数矩阵图”
法（sizing matrix plot），如图 1所示，即可找到一组

满足飞行性能要求的翼载荷和功率载荷。
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图 1    参数矩阵图方法示意图

Fig. 1    Sschematic plot of sizing matrix plot method
 

 2.1   飞行性能约束

通过参考文献 [22]和文献 [24]，结合前文所

述的飞行阶段，本文选取了七个飞行性能约束用

来完成目前的初步设计评估，分别是失速速度、

起飞距离、爬升率（ROC）、爬升梯度、最大巡航

速度、绝对升限和着陆距离。

1） 失速速度

失速速度是影响飞机安全的主要因素，此项

约束是对最小允许飞行速度进行限制。一般来说，

低失速速度是可取的，因为这会使得所设计的飞

机更加安全。它可以与翼载荷和最大升力系数关

联确定，如式（22）所示：

Wto

S
=

1
2
ρ ·V2

stall ·CL_max （22）

2） 起飞距离

由于每个机场的跑道长度都是有限的，因此

需要对实际的地面滑行距离进行约束限制。

S to

S tog Top23

按照 FAR23（federal aviation regulations）起飞

距离要求，起飞距离为 （单位为 m）；起飞滑跑距

离 （单位为m）；起飞参数 （单位为N2/（m2·W）），

各参数间的关系为

S to = 8.134 · (a ·Top23
)
+0.014 9 · (a ·Top23

)2

a = 0.285 613 6, S to = 1.66 ·S tog
（23）

Top23而起飞参数 与翼载荷、功率载荷和起飞

最大升力系数之间的关系为

Wto

S
=

Top23 · (ρto/ρ) ·CL_tomax

Wto/P
（24）

3） 爬升率

爬升率是衡量飞机在单位时间内能够达到的

离地垂直高度。对于螺旋桨驱动的飞机，文献 [23]
对爬升率给出了如下的一种表达方式：

Rc =
ηp

(Wto/P)
−Vclimb

(
CD_climb

CL_climb

)
（25）

而在最大爬升率条件下，爬升速度和气动系

数有如下关系：

Vclimb|Rc_max =

√√√√ 2(Wto/S )
ρclimb
ρ
· CL_climb

∣∣∣
Rc_max

CL_climb

∣∣∣
Rc_max

=
√

3CD0_climb

K
CD_climb

∣∣∣
Rc_max

= 4CD0_climb

（26）

将式（26）代入式（25），可得

(Wto/P) =
ηp

Rc+0.950 17 ·
[√

(Wto/S )/
√
ρclimb/ρ · (Λ · e)0.75/

(
CD0_climb

)0.725
] （27）

4） 爬升梯度

对于螺旋桨驱动的飞机，文献 [23]对爬升梯

τ度 （climb gradient rate，CGR，变量符号记为 ）的评

估方法与爬升率相似：

第 12 期 李　立等： 一种电动飞机概念方案的参数设计方法 2753



ηp

(Wto/P)
= Vclimb

(
τ+CD_climb/CL_climb

)
（28）

而爬升速度和升力系数的关系为

Vclimb =

√
2(Wto/S )

ρclimb/ρ ·CL_climb
（29）

将式（29）代入式（28），可得

(Wto/P) =
ηp ·

√
ρclimb/ρ ·

√
CL_climb√

2 ·
√

(Wto/S ) · (τ+CD_climb/CL_climb
)

（30）

本文考虑了两种工况下的爬升梯度要求，分

别是全发工作（all engines operative, AEO）和中断

着陆（balked landing, BL），对应的爬升梯度约束分

别为不小于 8.3%和 3.3%。

5） 最大巡航速度

对于螺旋桨驱动的飞机，根据巡航时的纵向

配平状态，文献 [29]给出了最大巡航速度与翼载

荷、功率载荷之间的一种关联表达(Wto

S

)
·ηp ·
ρcruise
ρ
=

1
2
·
(Wto

P

)
· ρcruise ·V3

cruise_max·

CD_cruise+

(Wto

S

)2 (Wto

P

) 2
ρcruise ·Vcruise_max ·K

（31）

6） 绝对升限

Rc = 0

文献 [29]将绝对升限的限制要求与爬升率相

关联：绝对升限是飞机能够保持水平飞行的绝对

最大高度，也就是 时对应的高度。

因此，对于螺旋桨驱动的飞机，其与翼载荷、

功率载荷之间的关联表达与式（27）类似

(Wto/P) =
ηp ·

(
ρceiling/ρ

)
Rc_ceiling+0.950 17 ·

[√
(Wto/S )/

√
ρceiling/ρ · (Λ · e)0.75/

(
CD0_climb

)0.725
] （32）

同时，在文献 [29]中，实用升限是飞机能维

持 0.5 m/s爬升率时对应的最高高度。因此，本文

也将适用升限作为约束条件之一，其与式（32）表
达一致，不再赘述。

7） 着陆距离

S l

Vs S lg

按照 FAR23着陆距离要求，着陆距离 与失

速速度 、着陆滑跑距离 的关系为（这里失速

速度对应起落架放下、着陆襟翼和发动机停车的

状态）

S l = 0.591 53 ·V2
s

S l = 1.938 ·S lg
（33）

结合式（22），可得：

(Wto/S ) · kw =
1
2
ρ · (S l/0.591 53) ·CL_Landingmax（34）

kw式中 为着陆总质量与起飞总质量之比。考虑到

前文所述，全电飞机在飞行过程中基本不会引起

飞机总质量的变化，故其值在此取为 1。
 2.2   设计点选取和设计系统

采用“参数矩阵图”法，可以得到满足飞行性

能约束的设计可行域，也就意味着可以根据实际

需要，选择一组合适的翼载荷和功率载荷取值。

比如选择翼载荷最大时对应的一组参数，则对于

一定的起飞总质量，就意味着可以减小实际翼面

积的大小以及飞机的整体尺寸，就可以减小一部

分气动阻力；或者选择功率载荷最大时对应的一

组参数，以确保相同的起飞总质量下所需的功率

最低，从而降低所需的电动机质量和成本。

然后将这组参数代入本文第一部分的方程中，

便可迭代求解完成飞机起飞总质量、各部分质量

和所需功率能耗的评估，进而可以求解得到机翼

面积/展长、翼载荷和各任务阶段的飞行性能。

综上，本文针对全电飞机建立的初步总体参

数设计系统及流程如图 2所示。其中，蓝色部分

主要为一些输入参数，包括：与飞机相关的，如展

弦比、奥斯瓦尔德效率因子等，与阻力相关的，如

构型选择、零阻选择等，与性能相关的，如起降距

离、航程等，与电池电动机相关的，如能量密度和

功率密度以及其他相关参数；橙色部分即为本文

重点讨论研究的质量评估与翼载荷、功率载荷评

估的两大模块；黑色部分为主要的输出参数。图

中 b为翼展，E为能量。

需要特别指出的是，本文这种模块化的设计

系统并不局限于当下的研究需求，还能兼容未来

新技术的更新应用。

对于全机总质量评估模块而言：针对机体质

量，如果涉及创新型布局（如鸭翼布局、翼撑布局

等）和特殊材料（如涂层、复材等）的应用，可以赋

予此项合适的权重系数进行调整，这在其他的一

些参考文献中也多有提及；针对电池电动机质量，

如果涉及两者的更新换代或者新技术出现，可以

方便地通过调整输入的能量密度和功率密度，即

可有效反馈其实际应用。

对于参数矩阵图模块而言，也可以根据实际

需要对飞行性能的约束进行合适地增减以及关联

方程中某些参数的更新替换。
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 3    设计方法的验证

为了验证设计方法的可行性和有效性，本文

选取了三款国内外现有的全电飞机进行对比分析。

 3.1   昊翔 E430 双座电动通用飞机

E430是中国飞机制造商昊翔（YUNEEC）设
计研发的一款双座（含驾驶员）电动载人飞机，已

取得 FAA（Federal Aviation Administration）适航认

证。整机由单发螺旋桨驱动，搭配大展弦比上单

翼和 V形尾翼。E430的一些设计参数作为程序

输入数据[16,25,30-32]，如表 1所示。其中，*项为不确

定的原型机输入参数（下文同），但是为了满足程

序输入需要，选择了可参考的基准值。

图 3是本文设计系统针对 E430设计参数给

出的参数矩阵图，涵盖了文中第 2.1节介绍的飞

行性能约束，每一条曲线（或直线）的一侧产生的

交集即为满足飞行性能要求的可行域。从图中可

以看出，对于该机型，综合所有性能要求，待定可

选的翼载荷/功率载荷组合区域是由最大巡航速

度、起飞距离和失速速度决定的。图中红色点即

为程序在此可行域中选择的翼载荷最大时对应的

一组翼载荷和功率载荷数值。

根据文中第 2.2节介绍的程序运行流程，图 4
即为迭代求解后得到的飞机起飞总质量与各部分

质量（其中，EMs为电动机 electric motors的缩写），

以及具体的飞行剖面和电池消耗情况。程序模拟

的飞行时长与实际的 2 h续航时间很相近。

 

表 1    E430的输入参数

Table 1    Input data of E430

参数 数值

飞机

机组和有效载荷总质量/kg 180

展弦比 16.7

Oswald效率因子 0.82*

电推进系统

螺旋桨数量 1

螺旋桨效率 0.8*

换流器（逆变器）效率 0.98*

控制器效率 0.95

电动机效率 0.9

电动机功率密度/（W/kg） 2 100

电池功率密度/（W/kg） 801

电池能量密度/（Wh/kg） 153.7

任务需求与
性能参数

航程/km 170

最大巡航速度/（km/h） 150

巡航高度/m 1 000

巡航速度/（km/h） 90

失速速度/（km/h） 60

爬升率/（m/s） 3.5

盘旋高度/m 460*

盘旋时间/min 1*

起飞滑跑距离/m 260

着陆滑跑距离/m 180

绝对升限/m 3 500*

实用升限/m 3 000*

 

全机总重
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图 2    设计系统工作流程示意图

Fig. 2    Work-flow of design system
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为了进一步验证设计系统的有效性，将程序

所得的各项质量、翼面积、展长和翼载荷与 E430

的实际数据进行对比分析，如表 2所示。

从表 2可以看出，各项数值的相对误差都在

21%以内（相对误差是程序输出值减去实际数据，

再除以实际数据），考虑到 E430飞机实际后期阶

段的精细化设计和多学科间的权衡优化，这样的

数值误差级别在初步总体评估阶段是可以接受和

认可的。

具体分析来看，首先，误差最大项来源于电池

质量，这是由飞行任务能耗和电池性能决定的一

项参数。这两者涉及的部分公开参数，诸如航程

和电池的能量密度，可能与实际飞行的任务剖面

和电池性能存在一些偏差。但整体而言，程序对

于任务的模拟和能耗是在合理范围内的。

其次，误差较大项来源于机翼面积，这是由全

机总质量和翼载荷决定的一项，前者的相对误差

为 7.43%，说明程序预测的匹配度较高；而后者是

由参数矩阵图所决定的，根据图 3可发现，由于失

速速度的约束，限制了可选的最大翼载荷，说明

本文查阅的公开参考失速速度可能与实际的飞机

参数有一定出入，导致翼载的差别，从而影响翼

面积的大小，而展弦比作为固定的输入参数，因

此也就影响到了翼展的数值。

然后，误差较大的还有机体质量。经过查阅

得知，E430的机体结构整体都采用了碳纤维复合

材料，因此本文程序高估了此部分质量，但是也

正如文中第 2.2节所述，这种特殊材料的应用，都

可以以系数的形式进行合适地调整。而如果这一

项质量能够和实际匹配接近的话，那么程序对于

起飞总质量的评估也可能更加接近实际值。

最后，可以发现电动机的误差比较小，说明对

于各任务段的功率需求评估比较合理。而程序输

出值偏小可能与参考的电动机效率相关，公开的

E430适配电动机型号为 Yuneec Power Drive 40，
本文是基于文献 [32]得到该电动机效率为 90%，

而实际飞行段的电动机效率可能较小。

 

表 2    E430实际构型和程序输出的总体参数对比

Table 2    Comparison of real and simulated data of overall

parameters for E430

参数 实际数据 程序输出 相对误差/%

Mto/kg 470 504.9 7.43

Ma/kg 199 220.2 10.65

Mb/kg 72 86.6 20.28

Mm/kg 19 18.1 −4.74  

机翼面积/m2 11.37 13.67 20.23

机翼展长/m 13.80 15.11 9.49

翼载荷/（kg/m2） 41.34 36.93 −10.65
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图 3    针对 E430的参数矩阵图

Fig. 3    Sizing matrix plot for E430
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而为了验证上述几方面的推测，本文将实际

机体质量 Ma=199 kg作为输入参数，并将失速速

度从 60 km/h调整为 70 km/h，电动机效率更改为

85%。此时可得到如图 5和表 3所示的新一轮计

算结果。其中，由于程序对翼载荷的显示范围设

置，导致在更右侧的失速速度约束并未在图中显

示，而并非是没有添加此约束，这种情况不会影

响最终设计点的选取。

从最新的对比结果来看，基本和上述的分析

判断相契合。电池质量虽然仍偏大，但是起飞总

质量、翼载、翼面积和翼展更加接近，且电动机的

质量略有增大，也更加贴合实际值。综上，对此

机型现有的评估分析，可以初步从不同方面验证

本系统的可行性和有效性。

 3.2   Bye Aerospace eFlyer 2双座电动飞机

eFlyer 2是美国飞机制造商 Bye Aerospace设

计和开发的一款双座（含驾驶员） 电动载人飞机，

于 2018 年 4 月 10完成首飞，并计划于 2022年底

完成 FAR23适航认证。全机采用中等展弦比下

单翼，常规平垂尾翼，前三点固定起落架的布局

形式，由单发牵引式螺旋桨驱动。eFlyer 2的一些

设计参数作为程序输入数据[33-37]，如表 4所示。

 

表 3    更新后实际构型和程序输出的总体参数对比

Table 3    Comparison of updated real and simulated data of

overall parameters

参数 实际数据 程序输出 相对误差/%

Mto/kg 470 484.9 3.17
Ma/kg 199 199 0

Mb/kg 72 86.3 19.86

Mm/kg 19 19.6 3.16

机翼面积/m2 11.37 11.67 2.64

机翼展长/m 13.80 13.96 1.16

翼载荷/（kg/m2） 41.34 41.55 0.52

 

表 4    eFlyer 2的输入参数

Table 4    Input data of eFlyer 2

参数 数值

飞机

机组和有效载荷总质量/kg 200

展弦比 12

Oswald效率因子 0.8*

电推进系统

螺旋桨数量 1

螺旋桨效率 0.8*

换流器（逆变器）效率 0.98*

控制器效率 0.95*

电动机效率 0.93

电动机功率密度/（W/kg） 2 500

电池功率密度/（W/kg） 1 300

电池能量密度/（Wh/kg） 250

任务需求与
性能参数

航程/km 330

最大巡航速度/（km/h） 250

巡航高度/m 3 048

巡航速度/（km/h） 178

失速速度/（km/h） 89

爬升率/（m/s） 6.1

盘旋高度/m 460*

盘旋时间/min 5*

起飞距离/m 350

着陆距离/m 350

绝对升限/m 4 260

实用升限/m 4 000
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图 5    参数更新后的参数矩阵图和起飞总质量

Fig. 5    Updated sizing matrix plot and maximum takeoff mass
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而且，考虑到 eFlyer 2全机结构由复合材料构成，

加上文中第 3.1节的相关讨论分析，因此在程序

中对于 Ma 的评估赋以质量系数 0.9。

图 6、图 7和表 5为设计系统针对 eFlyer 2得

到的输出结果。从表 5可以看出，各项数值的相

对误差都相对较小，其中最大的三项为翼载荷和

电池电动机质量。前者是由飞行性能约束所决定，

推测其可能是由于某些输入参数的参考值与实际

数据有一定出入，但是也不会有特别大的偏差；

后者可能是对于任务剖面的气动特性和所需能耗

的评估有一定出入，但是绝对数值的差异也能反

映出对于任务的模拟和能耗还是在合理范围之内

的，且这种量级的相对误差对于初级设计阶段的

总体参数评估而言，基本上是可以接受的。综上，

本算例从不同机型的角度再次验证了系统的可行

性和有效性。
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图 6    针对 eFlyer 2的参数矩阵图

Fig. 6    Sizing matrix plot for eFlyer 2
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图 7    程序对于 eFlyer 2输出的部分结果

Fig. 7    Partial output results of the program for eFlyer 2
 
 
 

表 5    eFlyer 2实际构型和程序输出的总体参数对比

Table 5    Comparison of real and simulated data for eFlyer 2

参数 实际数据 程序输出 相对误差/%

Mto/kg 862 915.6 6.22  

Ma/kg 365 385.8 5.70  

Mb/kg 253 281.6 11.30

Mm/kg 44 48.2 9.55  

机翼面积/m2 12 11.83 −1.42    

机翼展长/m 12 11.91 −0.75    

翼载荷/（kg/m2） 71.83 77.40 7.74  
 
 

 3.3   Taurus Electro G2.5双座电动飞机

Taurus Electro G2.5是斯洛文尼亚飞机制造

商 Pipistrel设计和开发的一款双座（含驾驶员） 电

动载人飞机，于 2007发布推出，并于 2011 年投入

使用，现已大规模进入全球市场。全机采用流线

型机身，大展弦比中单翼，T形尾翼和收放式前起

落架的布局形式，由单发螺旋桨驱动。Taurus

Electro  G2.5的一些设计参数作为程序输入数

据[30,38-41]，如表 6所示。

图 8、图 9和表 7为设计系统针对 Taurus

Electro G2.5得到的输出结果。从表 7可以看出，

翼载荷和电池电动机质量的相对误差较大。前者

可能是受到某些参考的飞行性能参数的影响，比

如着陆距离和失速速度等。此类数值均为公开查

阅可追溯的参数，因此实际的翼载荷可能是飞机

在设计后期综合更多性能的考虑和权衡所决定，

而本文现阶段程序只兼顾了一部分的飞行性能约

束。但是，相对较小的绝对数值差异也反映出，

当前阶段这部分关键性能的约束要求是能够很好
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地准确辅助总体参数设计的。后者看似相对误差

较大，实则是绝对数值较小的原因，而实际的质

量差异在可接受范围之内。

而机体质量是另一项差别较大的。此算例设

置中，并未添加考虑复合材料的质量系数，是因

为所查阅的公开参考资料并未清晰地表达全机整

体采用复合材料。而设计结果的实际差异也从侧

面反映了，Taurus Electro G2.5的机体结构很可能

是只采用了一部分复合材料。这也说明本程序在

某种程度上能够侧面验证和分析讨论原方案的一

些设计特征。

 

表 6    Taurus Electro G2.5的输入参数

Table 6    Input data of Taurus Electro G2.5

参数 数值

飞机

机组和有效载荷总质量/kg 200
展弦比 18.3

Oswald效率因子 0.82*

电推进系统

螺旋桨数量 1
螺旋桨效率 0.8*

换流器（逆变器）效率 0.98*

控制器效率 0.95*

电动机效率 0.9

电动机功率密度/（W/kg） 2 800

电池功率密度/（W/kg） 1 000

电池能量密度/（Wh/kg） 200

任务需求与
性能参数

航程/km 90
最大巡航速度/（km/h） 150

巡航高度/m 1 000

巡航速度/（km/h） 110

失速速度/（km/h） 63

爬升率/（m/s） 3.1

盘旋高度/m 460*

盘旋时间/min 1*

起飞距离/m 245

着陆距离/m 270

绝对升限/m 4 200

实用升限/m 3 900  

表 7    Electro G2.5实际构型和程序输出的总体参数对比

Table 7    Comparison of real and simulated data of overall

parameters for Electro G2.5

参数 实际数据 程序输出 相对误差/%

Mto/kg 550 580.2   5.49

Ma/kg 297 318.8   7.34

Mb/kg 42 48.8     16.19

Mm/kg 11 12.6     14.55

机翼面积/m2 12.26 11.61 −5.30

机翼展长/m 14.97 14.58 −2.61

翼载荷/（kg/m2） 44.86 49.97     11.40
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Fig. 8    Sizing matrix plot for Taurus Electro G2.5
 

 

350

300

250

200

150

100

50

0

Aircraft components

Airframe
Payload+

EMs Battery

M
as

s/
k
g

Mto=580 kg

319

200

13

49

(a) Mto, Ma, Mp+Mc, Mm 和 Mb

100

80

60

40

20

0
10 20 30 40 50

L
ev

el
/%

Time/min

1200

1000

800

600

400

200

0

A
lt

it
u
d
e/

m

Battery level

Altitude

(b) 程序模拟的任务剖面

crew

图 9    程序对于 Taurus Electro G2.5输出的部分结果

Fig. 9    Partial output results of the program for

Taurus Electro G2.5
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 4    结　论

1） 针对螺旋桨驱动的固定翼全电飞机，本文

研究了一种初步设计阶段的总体参数分析方法，

所搭建的设计系统主要包括全机总质量评估模块

和飞行性能约束模块，能够有效评估全机起飞总

质量和各组成部分的单项质量，以及翼载荷、功

率载荷和翼面积/展长，并分析各任务阶段的飞行

性能和电池耗能情况。

2） 通过与国内外三款全电飞机的对比分析，

不仅验证了本文设计系统的可行性和有效性，更

从不同方面反映出该设计系统对总体参数评估的

准确性，模块化设计的兼容性，以及能辅助分析

讨论原方案一些设计特征的多样性。

3）  可为全电飞机的初步总体参数和飞行性

能评估提供准确可靠的分析方法和高效实用的设

计工具。

4）  本文目前对比验证的全电飞机对象都为

轻小型电动飞机（两座），一方面是因为四座级全

电飞机的公开数据非常有限，另一方面此座级和

更高座级全电飞机的市场机型十分有限甚至缺乏。

因此下一阶段的研究，可基于相关的市场需求和

性能分析，基于该系统进行四座和更高座级电动

飞机的设计探索。

5）  设计系统层面，考虑到当下及短期内，国

内外对混电飞机有更加直接和相对较大的市场需

求，接下来还可开发能够兼顾其他能源形式的混

合电推进系统，如油电混合和氢燃料电池等。
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