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自动变桨距螺旋桨电推进系统能效优化方法
魏宝泽，杨    勇，张新榃，张    驰

（中国商用飞机有限责任公司 北京民用飞机技术研究中心，北京 102211）

摘　　　  要：    为了提升自动变桨距螺旋桨电推进系统的整体效率，引入最优功率控制规律：自动变桨距螺旋

桨电推进系统可根据飞行工况和推力需求，同时调节桨距角和螺旋桨转速两个变量，最终获得一组桨距角和

螺旋桨转速的组合，使得推进系统在满足推力需求的情况下实现最小的功率消耗，最终达成飞行任务剖面内

最小能耗控制的目标。为了验证方法的有效性，针对同一电推进系统，分别采用最优功率控制规律和恒速控

制规律完成相同的飞行任务剖面，获得了两种控制规律下的螺旋桨推进效率、电动机效率、电推进系统总效

率和电推进系统能耗数据。结果证明：相较于恒速控制规律，最优功率控制规律能够有效的提升电推进系统

效率并降低能耗，完成相同飞行任务剖面的能耗降低 6.3%左右。
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Abstract:   To improve the overall efficiency of automatic variable pitch propeller electric propulsion
system， the  optimal  power  control  law  was  introduced:  automatic  variable  pitch  propeller  electric
propulsion system can adjust both the pitch angle and rotation speed simultaneously according to the flight
conditions  and  thrust  demand， and  finally  obtain  a  pitch  angle/rotation  speed  combination， so  that  the
propulsion system can meet the thrust demand and achieve the minimum power consumption，ultimately
achieving  the  goal  of  minimum  energy  consumption  control  in  the  whole  flight  profile.  To  verify  the
effectiveness of the method，the same electric propulsion system was used to complete the same mission
profile  with  the  optimal  power  control  law  and  the  constant  speed  control  law， then  the  propeller
propulsion efficiency，motor efficiency，total electric propulsion system efficiency and electric propulsion
system  energy  consumption  data  under  the  two  control  laws  were  obtained.  The  results  proved  that  the
optimal power control law can effectively improve the electric propulsion system efficiency and reduce the
energy  consumption  compared  with  the  constant  speed  control  law， and  the  energy  consumption  of  the
same mission profile was reduced by about 6.3%.
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基于国内外民用飞机运输业节能减排的要求

日益严苛，国际航空业开始了新一轮的电动飞机

研究热潮。电动飞机具备能量转化率高、污染物

排放极低、噪声污染小、机体结构简单、使用维

护便捷以及经济性好等优势[1-2]。目前服役或在

研的载人电动飞机动力来源包含：蓄电池（锂电池、

镍铬等化学电池）、燃料电池、太阳能电池、超级

电容器等其他各种类的电池系统。以应用广泛的

蓄电池和燃料电池为例，蓄电池的功率密度高、

能量密度低，适合短时间高功率放电需求，例如

起飞和爬升阶段；燃料电池功率密度低。燃料电

池推进系统（包含燃料系统）能量密度取决于所使

用的燃料类型，通常来说燃料（燃油、氢气等）的

能量密度较高，适合小功率长时间放电，例如巡

航阶段[3]。

目前，以液态锂离子电池为例，其电芯理论能

量密度为 300 W·h/kg以上；以固态锂离子电池为

例 ， 三 星 高 等 研 究 院 已 将 能 量 密 度 提 高到

942 W·h/kg[4]，但在实际工程应用中往往达不到上

述理论极限值。相较于传统消耗化石燃料的推进

系统，电推进系统的能量密度较低，致使在同等

耗能的前提下，电推进系统的质量更大，从而制

约了载人电动飞机向大型化、环境友好化发展的

速度。通过对电推进系统整体架构的优化、提高

各组成部件的用电效率、降低储能系统的质量、

延长续航时间是解决电推进系统质量难题的有效

途径[5]。

螺旋桨/涵道风扇推进系统作为电动飞机普

遍采用的推进形式，主要由螺旋桨/涵道风扇、电

动机以及控制器组成。螺旋桨或涵道风扇推进效

率对电推进系统整体的能耗水平具有关键性的影

响，国内外学者针对此开展了相应的研究和探索。

辽宁通用航空学院的王书礼等搭建了飞机电推进

系统在起飞及巡航阶段的系统损耗模型，通过调

整桨距角的方式来优化单次飞行任务的推进系统

能耗并取得了较好的成效[6]；北京理工大学的李

延平针对小型无人机应用环境和任务需求，开展

了太阳能电池/氢氧燃料电池混合动力体系的研

究，提出了混合动力无人机能量需求/质量耦合分

析方法并获得了较好的优化设计结果[7]；沈阳飞

机设计研究所的刘福佳等针对电动轻型飞机推进

系统开展研究，提出了一套电推进系统选型与参

数匹配的方法，包括螺旋桨、电动机、控制器、电

池组的选型与参数匹配，该方法可以为电推进系

统的优化设计提供依据[8]；沈阳工业大学的王森

通过针对电动飞机永磁电动机主绝缘温度场的研

究，降低了电动机的系统内部损耗，优化了电动

机的散热环境，提升了电动机运行的可靠性和安

全性[9]；加州理工大学的 McDonald通过对电推进

系统的研究，提出了多种适用于飞机概念设计阶

段的电驱螺旋桨推进系统建模方法，其中推进器

形式包含定桨距螺旋桨、变桨距螺旋桨以及涵道

风扇[10-12]；佐治亚理工大学的 Cyril提供了另一种

参数化建模的方法，有别于 McDonald的方向，他

的研究偏向于超导电动机的方向[13]；来自波音防

务系统的 Stoia等提出了一种蓄电池与固体氧化

物燃料电池（SOFC）混合架构储能系统方案，并预

选用验证机 Cessna 172N/P作为搭载该电池系统

的飞行演示概念平台，该方案旨在验证在保持当

今机场传统燃油供应系统便利的同时，可以实现

电推进所带来的诸多益处[14]。

固定翼电动飞机多采用定桨距螺旋桨作为推

进器，其推进效率只能在某一特定工况下达到最

高值，因此其仅能在选定的速度范围内保持较高

的推进效率，无法兼顾全飞行任务剖面内的高效

运行。变桨距螺旋桨可以根据飞行工况自适应调

节桨距角，解决定桨距螺旋桨高速、低速性能不

匹配的问题，使其一直保持在较高的效率下运行，

降低推进系统能耗需求；采用变桨距螺旋桨可以

实现空中顺桨降低阻力和地面反桨缩短滑跑距离

的功能[15]。现阶段载人电动飞机普遍为轻型运动

飞机或小型验证机，例如 Cessna 172、ESA、RX-1E
等，该类型飞机飞行任务简单，航程较短，因此多

搭载定桨距螺旋桨；针对长航时、长航程、飞行任

务相对复杂的通用类飞机而言，变桨距螺旋桨无

疑是更好的选择。

为提高通用类电动飞机螺旋桨推进系统的效

率，提高飞机的续航能力，本文提出了一种变桨

距螺旋桨控制规律的优化方法。该方法通过对飞

机的飞行任务剖面进行识别和确认，确定出特定

飞机/变桨距螺旋桨组合的平衡飞行匹配特性，以

同等飞行工况下产生相同推力所需求的电动机输

入轴功率最小为目标，通过在螺旋桨特性图中等

推力线上寻求最高的推进效率，完成电动飞机电

推进系统的能效优化设计。

 1    变桨距螺旋桨电推进系统模型

 1.1   电推进系统布局组成

当前主流电动飞机电推进系统主要由变桨距
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螺旋桨、电动机、电动机控制器、交直流转换器、

动力电池组（燃料电池 /锂电池）、电池管理系统

（BMS）、开关保护系统、电池组冷却系统以及线

缆等组成，电推进系统布局组成如图 1所示。动

力电池组为推进系统提供运行能源；BMS确保电

池组在充放电时的使用安全；为确保系统运行安

全，在交直流转换器和 BMS之间一般都会加装开

关保护系统；直流电经过转换器转换为交流电，

而后进入电动机控制器；经调制后的电压输入电

动机并驱动电动机运转；通常电动机与螺旋桨之

间会采用直接驱动的方式进行机械连接，最终由

旋转的螺旋桨产生拉力以供飞机使用。

 
 

电动机 电动机
控制器

交直流
转换器

动力电池组

变桨距螺旋桨

开关保护
系统

电池管理系统
(BMS)

电动机冷却系统

电池组冷却系统

电能
热能
机械能

图 1    电推进系统基本架构示意图

Fig. 1    Schematic diagram of basic electrical propulsion

system architecture
 

 1.2   飞行任务剖面确定

分析电推进系统能耗需依托于具体的飞行任

务剖面进行考量，根据不同种类的电动飞机类型，

其飞行任务剖面存在较大的差异，如图 2所示为

典型通航飞机的飞行任务剖面（图中 H为飞行高

度，t为时间）。本文以运输类通航电动飞机为研

究目标，其典型飞行任务剖面由起飞、爬升、巡航、

降落和着陆 5个阶段组成；对变桨距螺旋桨进行

分析，建立电推进系统数学分析模型，计算飞机

在完成单次飞行任务剖面后变桨距螺旋桨电推进

系统的耗电量。

 1.3   参数化电动机模型搭建

推进系统性能盘是分析飞机性能的重要工具，

燃气涡轮发动机或活塞发动机的性能盘采用飞行

马赫数、飞行高度、环境温度、油门杆位置作为

输入量，最终得出推力和耗油率以供飞行性能计

算使用。电动飞机推进系统使用电动机取代传统

内燃机驱动螺旋桨产生推力，其性能盘可由电动

机与螺旋桨模型匹配而得。

η

根据电动建模理论，目前主流电动机建模方

法有两种：等效电路法和功率损失法。等效电路

法适用于小型的无刷直流电动机的建模，因此在

小型遥控飞机和无人机领域应用较多；功率损失

法结合物理原理和工程经验对电动机的损耗进行

建模，该方法既适用于匹配现有电动机货架产品

特性，又可根据设计需求对未定型的假设电动机

进行建模，该方法主要应用在电动机设计阶段[16]。

本文研究的飞机类型为通用电动飞机，电动机功

率较大，且要根据螺旋桨需求功率调节电动机输

入功率，因此选用功率损失法对电动机进行建模。

电动机效率 为

η =
Pout

Pout+Pl
（1）

Pout = ωq （2）

Pl Pout

ω

q

式中 为电动机损失功率； 为电动机的输出功

率； 为电动机输出轴角速度（下文简称电动机转

速）； 为电动机输出扭矩。

由式（1）、式（2）可得，电动机效率为

η =
ωq
ωq+Pl

（3）

考虑电动机的各种损失，可得电动机损失功

率为[17]

Pl = Pfic+Pwin+Pcop+Piron+Pcont （4）

Pfic Pwin

Pcop Piron

Pcont

式中 为电动机的机械损耗功率； 为电动机

的风阻损耗功率； 为电动机的铜耗功率；

为电动机的铁耗功率； 为电动机的恒定损耗

功率。

Pfic ∝ ω
Pwin ∝ ω3

Pcop ∝ q2

Piron ∝ ω Pcont

根据工程经验，机械损耗功率正比于电动机

转速， ；风阻损耗功率正比于电动机转速

的三次方， ；铜耗功率正比于电动机输出

扭矩的平方， ；铁耗功率正比于电动机转

速， ；恒定损耗功率为常数， 是与电动

 

时间

飞行高度

0 t1 t2 t3 t4 t5

H1

图 2    典型通航飞机的飞行任务剖面

Fig. 2    Typical general aircraft mission profiles
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机转速和输出扭矩无关的固定损耗量。Larminie
与 Lowry针对式（4）进行了简化与合并，得到电

动机损失功率计算公式（5）[18]

Pl = f（ω,q）=C0+C1ω+C2ω
3+C3q2 （5）

C0 C1 C2 C3

C0 C3

式中 、 、 、 为常数项。电动机建模归结为

确定 ～ 的过程。

C0 = a
qeff_mωeff_m

6
·

1−ηeff_m
ηeff_m

（6）

C1 =
−3C0

2ωeff_m
+
（1−ηeff_m）qeff_m

4ηeff_m
（7）

C2 =
C0

2ω3
eff_m

+
（1−ηeff_m）qeff_m

4ηeff_mω2
eff_m

（8）

C3 =
（1−ηeff_m）ωeff_m

2ηeff_mqeff_m
（9）

a qeff_m

ωeff_m

ηeff_m

式中 为固定损耗系数； 为电动机达到峰值效

率时的输出扭矩； 为电动机达到峰值效率时

的输出转速； 为电动机的峰值效率。

qlim = aqqeff_m （10）

ωlim = aωωeff_m （11）

Plim = aPqeff_mωeff_m （12）

qlim ωlim

Plim aq

aω aP

式中 为电动机的峰值输出扭矩； 为电动机

的峰值转速； 为电动机的峰值功率； 为输出

扭矩限制系数； 为转速限制系数； 为功率限制

系数。

qeff_m ωeff_m ηeff_m a aq aω
aP

已知 7个参数 、 、 、 、 、 以

及 ，根据式（5）～式（9）便可完成参数化电动机

模型的搭建。

为验证参数化电动机模型，将真实的电动机

特性数据与模型计算结果进行对比，如图 3所示

为供应商提供的 UQM PowerPhase 145在电动机

模式下的效率特性图，其中横轴为输出转速，纵

轴为输出扭矩，中间为等效率线；该电动机在 4 200
r/min和 200 N·m处达到峰值效率 92.6%（略高于

图中效率最高处的 92.5%），该点为峰值点，随着

工作点相对峰值点的偏离，效率值逐渐下降，且

在低转速和低扭区间下降速度较快；值得注意的

是在失速状态（堵转扭矩，0转速）和空载状态（空

载转速，0扭矩）下的电动机的效率为 0。
如图 4所示为基于 UQM PowerPhase  145采

用功率损失法建立的参数化电动机模型效率特性

qeff_m ωeff_m ηeff_m

a aq aω aP

图，其中 =200 N·m、 =4 200 r/min、 =
92.6%、 =0.95、 =2、 =1.895、 =1.59。由于模

型存在恒定损耗功率项，因此在该模型可以反映

出真实失速或空载工况下 0效率的状态。

图 5所示为供应商数据（图 3）与参数化电动

机模型计算结果（图 4）的对比图，电动机模型验

证结果为：在电推进系统初始阶段作为电动机分

析模型，该模型的准度是可以满足使用要求的。

 1.4   变桨距螺旋桨模型搭建

目前螺旋桨流场参数计算在理论上有动量理

论法、叶素理论法以及涡流理论法[19-21]。本文根

据通用螺旋桨性能计算方法对变桨距螺旋桨进行

模型搭建[22]。变桨距螺旋桨特性曲线与定桨距螺

旋桨特性曲线的区别在于，定桨距螺旋桨由于桨

距角是固定的，所以特性曲线为一条线，如图 6所

 

450
400
350
300
250
200
150
100
50

扭
矩

/(N
·

m
)

10 2 3
转速/103 (r/min)

92.5%等效率线

87.5%等效率线

80.0%等效率线

90.0%等效率线

85.0%等效率线

75.0%等效率线

边界线

4 5 6 7 8

图 3    供应商提供的 UQM PowerPhase 145电动机效率特性图

Fig. 3    Manufacturer's motor efficiency map of UQM

PowerPhase 145
 

 

450
400
350
300
250
200
150
100
50

扭
矩

/(N
·

m
)

10 2 3
转速/103 (r/min)

4 5 6 7 8

边界线
等效率线

75
75

80
80

85

85
87

.5

87
.5

87.5
85

80
75

87.5
85

75
80

92
.5

92.5

92.5

90

90

90

90

图 4    基于 UQM PowerPhase 145的参数化电动机模型效率特

性图（单位：%）

Fig. 4    Efficiency map of parameter motor model based on

UQM PowerPhase 145 （unit：%）
 

720 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



β3/4

示；变桨距螺旋桨的特性曲线是一簇依据桨距角

变化而变化的曲线，桨距角以叶展方向 3/4半径

截面的桨叶角度 来标识，如图 7所示。根据螺

旋桨气动理论，有如下公式[23-24]：

λ =
v0

nsD
（13）

CP =
Pp

ρn3
sD5

（14）

CT =
Fp

ρn2
sD4

（15）

Fp =
ρn2

sD
4ηnet

λ
=
ρn3

sD
5CPηnet

v0
（16）

ηnet =
CT

CP
λ （17）

Fp Pp

ηnet CT

CP λ

v0 ρ ns D

CP ηnet λ

ns D Pp

λ CP

β3/4 ηnet CT

Fp

式中 为螺旋桨拉力（推力）； 为螺旋桨输入轴

功率； 为螺旋桨推进效率； 为螺旋桨拉力系

数； 为螺旋桨功率系数； 为进距比（或前进比）；

为来流速度； 为空气密度； 为螺旋桨转速；

为桨盘直径。在桨距角一定时， 和 均为 的

函数。在某一飞行工况下，已知 、 和 ，由式（13）

和式（14）可确定 和 ，根据图 7螺旋桨特性图

可确定 和 ，从而由式（15）得出 ，最终由

式（16）计算求得螺旋桨拉力 。

CP ηnet

β3/4 λ

λ ns

如图 7所示，变桨距螺旋桨的 和 在特性

图中随着 和 变化而变化，由式（13）可知，在

给定的螺旋桨和飞行工况的条件下， 与 是相对

应的，因此由式（18）和式（19）可知，固定工况下螺

旋桨拉力与推进效率为桨距角和转速的函数：

Fp = φ1（β3/4,ns） （18）

ηnet = φ2（β3/4,ns） （19）

φ1 φ2式中函数关系 和 可通过螺旋桨参数计算理论

获得，亦可以通过分析真实螺旋桨特性图获得。

λ CP

λ ηnet

为验证变桨距螺旋桨模型，将真实的变桨距

螺旋桨特性数据与模型计算结果进行对比，以

Hamilton Standard螺旋桨数据为例，选取一个 4叶、

效用因子为 100、综合升力系数为 0.5的螺旋桨，

将其命名为 HS01[25-26]。HS01特性图如图 8所示，

图 8（a）为不同桨距角下 与 的关系，图 8（b）为

不同桨距角下 与 的关系。

图 9为在不同桨距下，模型计算的螺旋桨特

性结果与真实数据的对比，变桨距螺旋桨模型验

证结果为：在电推进系统研究的初始阶段作为螺

旋桨分析模型，该模型的准度是可以满足使用要

求的。
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 1.5   螺旋桨最优功率控制规律

当今大多数变桨距螺旋桨的控制逻辑为恒定

转速控制，通过螺旋桨自带的恒速控制器调节桨

距角来使螺旋桨在既定的转速上运行，该既定转

速可以通过飞行员通过手动或飞控系统调节，但

恒速螺旋桨并不能保证螺旋桨在特定的飞行状态

下以最高的推进效率运行，恒定转速控制的作用

更多为了是扩展螺旋桨的工作范围，使其能够在

更宽的空速范围内吸收更多的功率并产生更大的

推力。本文指出的功率优化控制的逻辑是在同一

飞行工况和同一推力需求的前提下，变桨距电推

进系统存在唯一一组转速/桨距角组合，使得推进

系统所消耗的功率最小。

CT CP

λ2 λ3

对 和 的推导公式进行调整 [11]，将式（14）
两边同除以 ，将式（15）两边同除以 ，得出与转

速无关的无量纲表达式，分别得式（20）和式（21）
如下：

C0
T =

CT

λ2
=

Fp

ρv2
0D2

（20）

C0
P =

CP

λ3
=

Pp

ρv3
0D2

（21）

C0
T C0

P式中 为修正推力系数， 为修正功率系数。

C0
T

C0
T

图 10所示为典型螺旋桨的 等值线，该线表

示在给定的飞行条件下的恒定推力线，沿 等值

线的每一点都代表一个螺旋桨转速/桨距角的组

合，在给定螺旋桨尺寸和飞行条件下，会产生相

同的推力。采用最优功率控制的螺旋桨将在这条

线上的最高效率点运行。从图形上看，这相当于

等值推力线与等值效率轮廓线相切的点。依次连

接每条等值推力线上的最优效率点，得出最优效

率工作线，如图 10中加粗黑实线所示。

最优效率工作线获取方法如下：

m C0
T ,r

C0
T ,r CP λ

步骤 1　在给定螺旋桨特性中设置 条 等

值线，任意一条 等值线上 与 的函数关系为

CP = δr（λ） r = 1,2,3, · · · ,m （22）

C0
T ,r λr CP,r

ηnet,r ηnet,r,max C0
T ,r

步骤 2　任意一条 上存在一组（ , ）点

使得 为最大值 ，该点即为 等值线上

的效率最优点。

ηnet,r,max =
λ3rC

0
T ,r

CP,r
r = 1,2,3, · · · ,m （23）

λr C0
T ,r

CP,r C0
T ,r

式中 为 线上推进效率最大值所对应的进距

比， 为 线上推进效率最大值所对应的功率
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系数。

m C0
T ,r m步骤 3　获取 条 等值线上的 组效率最

优点，通过对这些最优点进行插值拟合，即可得

出给定螺旋桨的最优效率工作线

CP = ∆opt（λ） （24）

CP

式（24）表征了螺旋桨的固有属性，在正常工

作状态下，最优效率工作线中的 受飞行高度、

飞行速度、螺旋桨转速、飞机构型以及螺旋桨动

力来源的影响不大。

步骤 4　由式（24）可知，可变桨距螺旋桨定

型设计后，在已知螺旋桨推力需求和飞行工况的

情况下，其最大推进效率仅与螺旋桨的进距比相

关，因此给定推力需求下螺旋桨存在唯一进距比

使得推进效率达到最大值，即

λr = Ωopt（C0
T ,r） （25）

 1.6   电推进系统的最小能耗计算

在变桨距电推进系统处于一定飞行工况和拉

力需求时，可以设定系统消耗功率最小为目标，

同时优化桨距角且调节转速，最终获得一组转速/
桨距角的组合，可实现目标拉力需求下的最优功

率控制。将电推进系统的功率需求在飞行时间段

上进行积分可得出飞行任务剖面的电能消耗，若

整个飞行任务剖面内的所有工况点均处于功率需

求最小值的状态，即整个飞行任务剖面的电能消

耗为最小值，由式（22）～式（25）可得



Wopt =

t2w
t1

T（t）v0（t）
ηnet,t,maxηm

dt

ηnet,t,max =
Ω3

opt（C0
T,t）C0

T,t

∆opt[Ωopt（C0
T,t）]

C0
T,t =

T（t）
ρ（t）v2

0（t）D2

（26）

Wopt C0
T,t

t

ηnet,t,max

t T（t）

t

v0（t）

t ρ（t）

t

ηm t1

t2

式中 为全飞行任务剖面内最小电能消耗，

为飞行任务剖面内搭载电推进系统的飞机 时刻

的修正推力系数， 为飞行任务剖面内搭载

电推进系统的飞机 时刻的最大推进效率， 为

全飞行任务剖面内搭载电推进系统的飞机 时刻

所需推力， 为全飞行任务剖面内搭载电推进

系统的飞机 时刻的飞行速度， 为全飞行任务

剖面内搭载电推进系统的飞机 时刻的空气密度，

电推进系统的效率不仅与螺旋桨效率有关，还与

电动机效率相关， 为电动机效率， 为飞行起始

时刻， 为飞行结束时刻。

 2    结果与讨论

以M01电动机和 HS01变桨距螺旋桨组合为

电推进系统，M01为匹配 HS01螺旋桨功率以及

转速特性的参数化电动机模型，模拟搭载的飞机

平台的关键飞行参数如表 1所示，采用 4组电推

进系统匹配飞机平台的推力需求。在同一飞行任

务剖面和推力需求的前提下，电推进系统分别采

用最优功率控制规律和恒速控制规律来进行对比

分析，旨在验证最优功率控制规律的正确性以及

获得最优功率控制律相对于恒速控制规律的能耗

收益。

图 11所示为飞机平台（搭载电推进系统）的

飞行包线以及推力需求（单组电推进系统），巡航

高度为 4 572 m，巡航速度为 92.6 m/s，水平飞行距

离为 501 km。该飞行包线是基于所搭载机型的
 

表 1    电推进飞机的关键参数

Table 1    Key parameters of electrically aircraft

参数 数值

机翼面积/m2 26.0

翼载/（kg/m2） 151.4

质量/kg 3 937.0

展弦比 9.35

诱导阻力系数 0.85

寄生阻力系数 0.035

最大升阻比 13.4

最大升力系数 4.52
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典型飞行任务，并采用匀加速爬升策略制定而成。

假设忽略飞机的起飞滑跑及降落阶段的电推

进系统的能耗，仅考虑飞机的爬升和巡航阶段，

利用上述螺旋桨特性图和电动机模型对该推进系

统任意飞行时刻的螺旋桨输出功率、电动机输出

功率、电动机输入功率、螺旋桨推进效率、电动

机效率以及电推进系统总功率进行计算，最终通

过积分的方式获取整个飞行任务剖面内的电能

消耗。

 2.1   最优功率控制规律

采用等值约束的最优问题求解方法得到 HS01

螺旋桨的最优效率工作线，针对既定飞行任务剖

面和推力需求，结合式（1）与式（5）将螺旋桨最优

效率工作线与 M01电动机模型进行匹配，求解出

电推进系统各部件、各时刻的功率消耗与效率，

如图 12所示。
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图 12    电推进系统及部件效率特性曲线（最优功率控制规律）

Fig. 12    Characteristic curves of electric propulsion system and

components efficiency （optimal power control）
 

 2.2   恒速控制规律

控制螺旋桨转速为定值，由于已知飞行工况

与推力需求，可求解出螺旋桨各个时刻的进距比

与拉力系数，通过对螺旋桨特性图进行插值和迭

代计算得出螺旋桨的推进效率和功率系数，最终

得出恒速控制规律工作线，结合式（1）与式（5）将
恒速控制规律工作线与 M01电动机模型进行匹

配，最终得出电推进系统各部件、各时刻的功率

消耗与效率，如图 13所示。

由图 12和图 13中电动机效率变化曲线可以

看出，电动机效率在整个飞行过程的变化不大且

处于较高的范围，螺旋桨的效率在爬升和巡航状

态的变化幅度较大，由于电推进系统总效率等于
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Fig. 11    Flight conditions and thrust requirements
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components efficiency （constant speed control）
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电动机效率与螺旋桨效率的乘积，因此从图中可

以看出电推进系统总效率的变化曲线在趋势上与

螺旋桨效率的变化曲线基本相似，电推进系统总

效率会直接影响机载电池的体积质量。

图 14～图 17分别为两种控制规律下螺旋桨

效率、电动机效率、电推进系统总效率和消耗功

率的对比。

由图 14～图 17可知，若在整个飞行任务采用

最优功率控制规律的前提下，螺旋桨效率在爬升

阶段最高和最低为 88.1%和 77.4%，巡航阶段最

高和最低为 91.2%和 90.8%；电动机效率在爬升

阶段最高和最低为 93.5%和 93.0%，巡航阶段最

高和最低为 94.0%和 93.5%；电推进系统总效率

在爬升阶段最高和最低为 83.4%和 71.9%，巡航

阶段最高为和最低为 85.7%和 85.4%；电推进系

统消耗功率在爬升阶段最高和最低为 404 kW和

310 kW，巡航阶段最高为和最低为 127 kW和

105 kW，通过对爬升和巡航的飞行时段进行积分

计算得出完成一次飞行任务电推进系统的能耗

为 189 kW·h。
若在整个飞行任务采用恒速控制规律的前提

下，螺旋桨效率在爬升阶段最高和最低为 83.8%
和 68.9%，巡航阶段最高和最低为 89.1%和 87.4%；

电动机效率在爬升阶段最高和最低为 92.6%和

91.1%，巡航阶段最高和最低为 93.6%和 93.3%；

电推进系统总效率在爬升阶段最高和最低为

77.7%和 62.7%，巡航阶段最高为和最低为 83.4%
和 81.5%；电推进系统消耗功率在爬升阶段最高

和最低为 464 kW和 330 kW，巡航阶段最高为和

最低为 130 kW和 111 kW，通过对爬升和巡航的

飞行时段进行积分计算得出完成一次飞行任务电

推进系统的能耗为 201 kW·h。
综上所述，采用恒速控制规律在给定飞行任

务剖面下进行工作时，飞机推进系统完成一次飞

行任务剖面所消耗的电能为 201 kW·h，当采用最

优功率控制规律在相同飞行任务剖面下进行工作，

即实时调整螺旋桨的转速/桨距角组合使输出功
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Fig. 14    Comparison of propeller efficiency characteristic under
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Fig. 16    Comparison of electric propulsion system efficiency

characteristic under two control laws
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率最小，飞机推进系统完成一次飞行任务剖面所

消耗的电能为 189 kW·h，相较于恒速控制规律，

初始巡航阶段电推进系统总效率提升 2.4%，巡航

末端电推进系统总效率提升 5.1%，电推进系统完

成一次飞行任务剖面的电能消耗降低了 12 kW·h，
节约了 6.3%的电能；另一方面，采用最优控制规

律降低了对峰值功率的需求，爬升阶段最高功率

消耗从 464 kW降低至 404 kW，降低了 14.8%，爬

升阶段最低功率消耗从 330 kW降低至 310 kW，

降低了 6.4%。因此，通过最优功率控制电推进系

统的运行，能够有效地提高电推进系统的综合效

率，降低飞机电推进系统能耗，提高飞机整体的

续航能力。

最优功率控制规律需要实时配合飞控系统的

推力需求反馈，这对飞控系统的能力提出了较高

的要求，实际应用中可采用非实时、分段实施的

方法降低飞控系统的设计难度；在推进系统控制

规律的优化目标中，除了应考量推进系统的总效

率，同样应考虑噪声限制、振动舒适度等问题，且

控制规律在实际飞行过程中还会受到不确定的气

象环境影响。

 3    结　论

主要结论如下：

1）  最优功率控制规律相较于恒速控制规律

节约了 6.3%的电能，在电池能量密度维持不变的

情况下，可降低电池系统的质量，从而可增加电

动飞机的续航时间；对比恒速控制规律，最优功

率控制规律使电推进系统峰值功率的需求降低了

14.8%，从而降低了电动机功率密度的设计要求。

2） 相较于恒速控制规律，采用最优功率控制

规律使得电推进系统在爬升和巡航阶段的总效率

均有所提升，爬升阶段电推进系统总效率的提升

效用较为明显，初始爬升阶段电推进系统总效率

提升 14.8%，爬升末端电推进系统总效率提升

7.3%，巡航状态电推进系统总效率较为平缓，初

始巡航阶段电推进系统总效率提升 2.4%，巡航末

端电推进系统总效率提升 5.1%。
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