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Study on state prediction and topology methods of power transmission for distributed electric propulsion aircraft
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Abstract

To address the challenges of severe power demand fluctuations insufficient state prediction accuracy of the power and energy system and significant losses in the transmission system under high-load scenarios such as vertical/short takeoff and landing (eVTOL/eSTOL) and transition flights, a high-precision state prediction method suitable for complex scenarios is proposed. A required power calculation model for propulsion system across complete flight profile is firstly established based on the energy flow and efficiency analysis of propulsion components. Then, a state prediction model for UAV energy systems is developed by using an equivalent circuit model (ECM) with model parameters identified through PSO. Finally, three transmission topology schemes are designed for the power and energy system of a specific eSTOL UAV. The transmission system model couples the power calculation model and the energy state prediction model and the performance of each scheme is evaluated through simulations. Results show that the "Energy Distribution-Full Cable Distribution" scheme reduces the maximum voltage and power losses by 41.67% and 42.5% respectively while improving transmission efficiency compared to traditional schemes. The DP model demonstrates the significant advantages in the dynamic response and transient characteristics making it suitable for complex scenarios with drastic power demand changes.

摘要

针对eVTOL/eSTOL等分布式电推进飞机在垂直/短距起降及过渡飞行等高负荷工况下功率需求剧烈波动、动力能源系统状态预测精度不足及输电系统损耗显著的问题, 提出了一种适用于复杂工况的高精度动力能源系统状态预测方法。根据推进单元各部件能量流动和效率分析, 建立了完整飞行剖面下推进系统需用功率计算模型。基于等效电路模型(ECM)建立了无人机能源系统状态预测模型, 并采用PSO辨识模型参数。针对某项目eSTOL无人机的动力能源系统设计了3种输电拓扑方案, 建立输电系统模型将功率计算模型和能源状态预测模型耦合, 通过仿真评估各方案性能。结果表明, "能源分布-线缆全分"方案与传统方案相比在降低输电系统质量的同时, 最大电压和功率损失分别减少了41.67%和42.5%, 系统效率最高, 并且DP模型在动态响应和瞬态特性捕捉方面具有显著优势, 适用于功率需求剧烈变化的复杂工况。
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电动垂直/短距起降飞行器(eVTOL/eSTOL)凭借灵活起降、高效环保等特点，在城市空中交通(UAM)、紧急救援和物流运输等应用场景中展现出巨大优势，成为低空经济领域最具潜力的赛道，吸引了广泛的投资与研究关注[1-3]。
与传统飞行器相比，eVTOL/eSTOL采用分布式电推进技术，在垂直起降和过渡飞行等工况下，功率需求波动剧烈，电流激增；同时，多推进单元结构使得输电系统线缆布局复杂冗长，导致显著的电压和功率损失，易使工作状态预测失真[4]。因此，实现复杂工况下动力能源系统状态预测，优化系统输电拓扑方案减少损耗成为该类飞行器设计的关键。
目前，eVTOL主要采用高能量密度锂电池作为能量来源[5]。针对锂电池的建模方法主要包括等效电路模型(ECM)、电化学模型(EM)和机器学习模型等[6]。其中ECM具有简洁结构、较高效率和良好精度等优势广泛应用于电池管理与能源系统仿真[7]。Tekin等[8]对Rint、PNGV、Thevenin和DP等ECM模型的性能进行了比较，验证了DP模型在静态和动态工况下的优越性。彭纪昌等[9]提出一种变参数Thevenin模型，通过引入时间因子扩展参数变化维度，实现电池状态的精确表征。高原等[10]结合DP模型、可变参数与温升效应，提出适用于高倍率工况的锂电池模型，有效提升预测精度。
围绕动力能源系统建模，强宣凯等[11]针对大型eVTOL开展动力学、混合推进系统和动力电池建模，实现任务剖面下的状态评估，Shi等[12]建立了多旋翼电动无人机的动力能源系统模型，以评估推进性能。张茂权等[13]构建了固定翼电动无人机推进系统模型，实现航程和航时估算。这些研究主要集中在无人机整体性能的分析评估，往往只关心能量消耗，采用恒压或Shepherd锂电池简单模型，忽略输电系统影响，缺乏对动力能源系统各部件电压电流等工作状态的预测以及输电拓扑方案优化。
为解决上述问题，本文分析推进单元各部件的能量流动和效率，结合等效电路电池模型，提出了一种适用于复杂工况的高精度动力能源系统工作状态预测方法，并以此为基础，对某eSTOL无人机的动力能源系统在典型飞行剖面下的状态进行预测，对其输电拓扑方案优化设计，有效降低电压和功率损失，优化系统整体效率。
1 推进系统状态计算模型
1.1 飞行动力学计算模型
分布式电推进无人机的功率需求计算只考虑整个飞行剖面稳定工况下各部件的能量传递过程，因此将无人机视为质点模型。根据无人机飞行时的受力情况以及升力阻力计算公式可知：




式中: T为推进系统产生的推力; L为升力; D为气动阻力; m为无人机总质量; V为飞机飞行速度; φ是发动机安装角; α为迎角; γ为航迹倾角; ρ为某一时刻飞行高度下对应的空气密度; Sw为机翼面积; CL和CD为无人机的升力系数和阻力系数, 计算公式为:


式中, 参数均由机翼的翼型、形状、横截面积等因素决定, 当无人机对象确定后, 即可获得对应参数值。无人机的运动学方程为:



式中, x为飞行距离, h为飞行高度, 根据气压-位势高度公式、对流层密度变化理论, 空气密度ρ的计算公式为

在给定无人机飞行剖面后, 联立(1)~(10)式即可求解无人机的飞行高度、飞行速度、飞行距离以及推力需求。在整个飞行过程中, 大部分时间无人机处于定常状态, 此时推力需求和飞行速度的表达式为：


式中，E为无人机的升阻比, 此时无人机的输出功率为

1.2 推进系统分部件效率分析
假定某分布式电推进无人机共有n套电机螺旋桨组成的动力装置提供推力, 其中第i套螺旋桨输出的推力为TPi, 输出功率为PP, outi, 总推力即为无人机在各个飞行剖面下的推力需求, 总功率即为无人机的输出功率, 则有



螺旋桨使用叶素理论和动量理论进行建模[14], 可通过以下经验公式来计算其推力、扭矩和功率。



式中: QPi和PP, ini分别是第i套螺旋桨产生的扭矩和输入功率；CTi是螺旋桨的拉力系数; CQi是螺旋桨扭矩系数; CPi是螺旋桨输入功率系数; Ni是螺旋桨转速(单位: r/min); Di是螺旋桨直径。
本文旨在分析无人机在整个飞行过程中的能量消耗并估算航程和航时。因此, 忽略转速的动态调节过程, 即电机的转速和扭矩始终等于螺旋桨的转速和扭矩, 电机的输出功率等于螺旋桨的输入功率。电机功率、扭矩和转速之间的数学关系为

式中，Pm, outi为电机输出功率, 联立(18)~(20)式求得

流经螺旋桨的气流速度是影响推力大小的重要因素, 在动态来流条件下, 来流速度(飞机飞行速度)会改变螺旋桨叶片的攻角, 进而影响推力。不同的螺旋桨转速和来流速度组合对攻角的影响不同, 因此采用前进比J的概念来表征推力和功率随来流速度的变化。

本文通过机载试验获得螺旋桨地面状态的动态性能曲线, 并利用试验数据得到螺旋桨的推力系数和功率系数与前进比的关系为：


联立(15)式、(17)式及(19)式可得螺旋桨效率为

由(23)~(25)式可知, 螺旋桨效率仅由前进比决定。联立(17)及(23)式得

在给定的飞行剖面下, 由1.1节计算出推力和速度后，此时螺旋桨转速为

得到螺旋桨转速后, 代入(18)~(25)式即可求解螺旋桨的输出功率、输入功率、扭矩、效率。
分布式电推进无人机常采用无刷直流电机(BLDC电机)驱动螺旋桨, 其主要组成部分为定子、转子、霍尔传感器。根据等效电路和电机理论[15]



式中: Umi和Imi分别是第i套电机的输入电压和输入电流; KVi是电机转速常数(单位：(r·min-1)/V); Rmi是电机内阻; KTi是电机扭矩常数(单位：N·m/A); Im0i是电机空载电流, 当电机型号确定后, 上述参数均可由制造商官网提供的数据获取。电机的输入功率为

根据输入功率和输出功率关系, 结合(18)式、(20)~(21)式、(24)式、(31)式可得电机效率为

电调通过调节电机输入的电压和电流, 能够有效控制转速和输出功率。电调的能量损耗主要包含电阻损耗、开关损耗、散热损耗。为了简化模型, 本文假定电调效率ηei为0.95[16]。
联立(15)、(25)、(27)、(32)式得, 第i套推进系统的需用功率以及所有推进系统总功率为


由1.1节可知, 在给定飞行剖面下, 计算出无人机此时的推力需求和速度, 即可实现无人机推进系统功率的求解。
1.3 推进系统状态求解模型验证
本文使用无自由来流速度下的台架测力试验数据与模型计算数据进行对比, 从而对模型准确性进行验证。此时螺旋桨的效率为0, 推进系统的效率以及需用功率可改写为


试验对象和模型仿真对象为: Platinum Pro 60A V4电调、双天ECO2814C电机、APC10×7螺旋桨, 其对应参数如表 1所示, 台架测力试验通过改变电调的油门信号指令来控制电机转速, 因此以螺旋桨转速作为输入, 推进系统所需功率、效率、推力作为输出进行对比验证。
图 1为推进系统需用功率和效率的仿真与试验数据对比, 结果表明模型具有较高的精度和可靠性。从需用功率(见图 1a))来看, 仿真数据与试验数据在整个转速范围内高度一致, 曲线变化趋势完全吻合, 偏差极小, 验证了模型对推进系统功率需求的预测能力。效率对比结果(见图 1b))显示, 仿真与试验数据在效率变化趋势上高度一致, 偏差较小且分布均匀, 模型在效率预测中的适用性良好。综上, 模型在推进系统主要性能参数的预测上表现出较高的准确性和一致性。
图 2展示了仿真与试验数据的误差分布, 并进行了量化分析。功率、推力及效率的误差均控制在2.5%以内, 且在低转速和高转速条件下误差分布均匀。试验结果表明模型不仅具有较高的整体准确性, 还在不同工况下保持稳定的预测性能。
表1 
试验对象参数
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2 能源系统状态预测模型
2.1 等效电路模型
1) Rint模型
Rint模型由电压源和欧姆内阻串联组成, 不考虑极化现象, 模型方程为

式中：Ubat是电池端电压；UOC是电池开路电压；Ibat是电池放电电流；R0是电池欧姆内阻。
2) Thevenin模型
Thevenin模型是通过将一组电阻和电容元件并联形成的RC环节串联于Rint模型而得到的, 主要用于描述欧姆损失和浓差极化效应。其数学表达式为


式中：Ucp为浓差极化电压; Rcp为浓差极化电阻；τcp为浓差时间常数，其值等于Ccp与Rcp的乘积; Ucp(0)为0时刻浓差极化电容Ccp的储能电压。
3) PNGV模型
PNGV模型在Thevenin模型的基础上额外串联一个表面电容, 以更准确地描述电池开路电压随负载电流变化的动态特性。模型方程为：


式中：Cb为表面电容; Ub为表面电容两端电压。
4) DP模型
DP模型, 即二阶RC模型, 通过在Thevenin模型的基础上引入第二个RC环节, 反映电池放电过程中的电化学极化和浓度差极化现象。这一改进在确保计算复杂度可接受的前提下, 显著提升了模型的准确性, 其数学表达式为


式中：Uap为电化学极化电压; Rap为电化学极化电阻; τap为电化学时间常数，其值等于Cap与Rap的乘积; Uap(0)为0时刻电化学极化电容Cap的储能电压。
电池的荷电状态(SOC)用于衡量电池剩余电量, 通常表示为其额定容量的百分比。放电深度(DOD)则表示电池已放出的电量占比, 两者关系如(44)式所示。

对于锂离子电池的SOC估计, 常见的方法包括开路电压法、安时积分法、基于神经网络的预测方法以及扩展卡尔曼滤波估计算法等。综合考虑计算成本和精度, 本文选择采用安时积分法进行SOC建模, 其计算表达式为

式中：Q为电池已经放出的电量; C为电池的额定容量。
2.2 模型参数辨识
等效电路电池所需辨识的参数如表 2所示。本文以Zye固态6S LiPo电池(由6节3.7 V的锂电池串联而成, 标称电压22.2 V, 最高电压25.2 V, 电池容量10 Ah)为研究对象, 说明如何获取DP模型初始参数集, 其余电池模型初始参数集原理相同。
开路电压UOC是指锂电池在非充放电状态下, 未连接外部电路或负载, 经过长时间静置后测得的正负极间电压。该电压与电池的SOC之间存在n阶多项式或指数关系。在电池间歇放电实验中, 当电池停止放电时, 端电压会出现突变, 经过一段时间后电压趋于稳定, 此时的电压值即为开路电压[17]。记录每次放电阶段后电压回弹稳定时的端电压, 结合SOC数据, 得到SOC与开路电压之间的函数关系为

在电池放电的起始或终止瞬间, 由于欧姆内阻上的电压突变, 端电压会发生急剧变化。而由于电路模型中2个RC环节的极化电容无法瞬间放电, 端电压的瞬态变化不受极化电容影响。因此选取放电起始和终止瞬间的2个电压突变量的平均值来计算欧姆内阻R0。

式中：UT1, UT2, UT3, UT4为各时刻电池端电压; Ib为间歇放电时的放电电流, 其余间歇放电阶段的计算同理。在间歇放电停止后, 电路系统的输出特性表现为零输入响应, 端电压因电池内部的化学反应而动态变化。通过测量电池在停止充放电后的电压变化, 可推导模型中的极化电阻与极化电容。在T4至T5时间段内的电压变化被视为零输入电压响应, 其端电压解析表达式如(48)式所示, 构成极化参数辨识的理论依据。

为实现对极化电阻和极化电容的精确辨识, 本文采用粒子群算法(PSO)进行优化求解。在辨识过程中, PSO将待辨识的4个极化参数作为粒子的位置向量x=[Rcp, Ccp, Rap, Cap], 通过优化评价函数(fitness function)的值来更新粒子最佳位置从而逼近最优解。评价函数采用对称平均绝对百分比误差(SMAPE), 其表达式为

式中：n为观测点数量；Ubat为电池端电压试验值；Ubat, m为电池端电压模型值, 采用(48)式计算。
表2 
电池模型参数集

2.3 模型预测结果对比分析
本文在Simulink环境中分别对Rint模型、Thevenin模型和DP模型进行了建模与仿真。由于PNGV模型具有较高的复杂度、较大的计算量以及较低的通用性, 本文未对其进一步研究。
为了验证各模型在不同工况下的适用性, 选取1倍率和3倍率的试验数据与模型仿真结果进行对比, 通过对比试验数据与模型输出的电压曲线评估预测精度。试验中, 电池初始电压为25 V, 截止电压为18 V, 工作电压区间为7 V。为更全面评估模型在该电压范围内的精度, 本文采用归一化误差指标, 即将绝对误差与电压区间的比值作为评价标准。图 3和表 3展示了3种模型在不同倍率条件下与试验数据的对比结果及误差分析。分析不同倍率工况下的整体表现, Rint模型在1倍率和3倍率放电倍率下均表现出较大的误差(1倍率条件下平均绝对误差为0.335 1, 3倍率条件下为0.453 5), 其归一化误差和均方根误差均显著高于其他2种模型。这表明, Rint模型尽管结构简单计算成本低, 但其对复杂电化学特性的刻画能力有限, 尤其是在电池内部阻抗动态变化显著的工况下难以准确预测电压变化。
相比之下, Thevenin模型与DP模型在2种放电倍率下均显示出较高的预测精度。具体而言, Thevenin模型在1倍率下平均绝对误差为0.135 0, 3倍率下降至0.073 4, 表现出良好的适应性。特别是在恒流放电工况下, Thevenin模型能够有效捕捉电池内部的动态变化特性。然而, DP模型凭借其额外的RC网络, 进一步增强了对瞬态响应的捕捉能力。在1倍率和3倍率下, DP模型的误差指标均略优于Thevenin模型, 在3倍率下, 其平均绝对误差仅为0.071 1, 均方根误差为0.084 5, 均为3种模型中最优。
	[image: thumbnail]	图3 锂电池模型仿真结果对比



表3 
3种模型在不同放电工况下误差对比

3 动力能源系统输电拓扑方案设计与仿真研究
3.1 输电拓扑方案设计与输电系统建模
eVTOL和eSTOL等分布式电推进无人机的动力能源系统输电拓扑方案设计中, 设计对象主要是能源系统的分布位置和输电线缆布线方案, 设计优化目标是减少输电线路造成的压降和功率损耗以及自身质量[18]。图 4是某项目设计的eSTOL无人机, 其中能源系统由4块6S电池并联组成, 每块电池标称电压为22.2 V, 容量为5 000 mAh。推进系统分为4组, 每组包含2台MAD 4006KV560电机和APC12×8螺旋桨。本文以该无人机为研究对象, 提出3种输电拓扑方案: 能源集中-线缆总分、能源集中-线缆全分、能源分布-线缆全分。
“能源集中-线缆总分”(A方案)的输电系统由2套电力总线、8条电力分支线以及2套XT90接口组成。电池输出电流首先通过总线输送至XT90接口, 并在此处进行电流分流。分流后的电流经过分支线分别传递至多个推进单元, 为各个推进系统提供所需的电力支持。
“能源集中-线缆全分”(B方案)的输电拓扑结构与“线缆总分”方案相比, 其输电系统直接由8条电力分支线组成。在该方案中, 电池输出电流通过端口进行分流, 分流后的电流通过分支线分别传递至各个推进单元。
“能源分布-线缆全分”(C方案)的输电拓扑方案通过将原有的6S4P电池组改为2组6S2P电池组, 保证电池质心不发生改变的同时实现电池的分布式布局。2组锂电池分开放置, 并通过1组分支线连接, 以确保电池状态的一致性。
本文忽略输电线缆的趋肤效应、电感效应和温度效应, 将其简化为纯电阻模型。在线缆纯电阻假设下, 其内阻和质量计算公式为：




式中：Rbi为第i组电力总线的电阻; Sb为电力总线的截面积; Kb为电力总线的有效导电面积占比; ρb为电力总线的电阻率; ρmb为电力总线的密度; Rdj为第j个推进单元对应的电力支线电阻; Sd为电力支线截面积; Kd为有效导电面积占比；ρd为电力支线电阻率；ρmd为支线密度, 状态支线与电力支线参数一致。输电系统中电流满足

式中：Idj为第j套推进系统的输入电流；p为锂电池组中电池并联个数, 对于线缆总分方案, 第i组电力总线的电流为

因此输电线缆带来的电压损失和功率损耗为


单个推进单元的输入功率为

式中, 单个推进单元的输入功率等于(33)式中计算出的需用功率。
	[image: thumbnail]	图4 eSTOL无人机对象



3.2 典型飞行剖面下仿真对比研究
图 5是该eSTOL无人机在典型任务需求下的飞行剖面。整个飞行过程中动力能源、系统的状态预测流程如图 6所示。本文假设分布式动力不参与姿态操纵，即8个推进单元的推力需求相同，仿真初始参数如表 4所示。
图 7a)展示了单个推进单元功率需求随飞行时间的变化趋势。在飞行剖面内，推进系统功率需求因飞行阶段的变化而剧烈波动。跃升和爬升阶段功率需求显著增加，分别达到420 W和250 W；随后在巡航阶段迅速下降并趋于平稳，而降落阶段功率逐渐减小。
图 7b)展示了能源系统输出电压随飞行时间的变化规律。受电池持续放电的影响，输出电压整体呈下降趋势，尤其在跃升和爬升阶段表现出高倍率放电导致的显著电压下降。
图 7c)对比了3种方案的功率损耗，方案C在跃升和爬升阶段表现出明显优势，最大功率损耗分别为69 W和28 W，较方案A分别减少42.5%和41.6%，较方案B减少29.5%和30%。在其余阶段，由于电流需求较低，各方案的功率损耗差异不显著。
图 8对比了方案C下不同电池模型的能源系统端电压变化。在爬升阶段，由于功率需求急剧变化，不同模型端电压表现出明显差异。Rint模型无法准确捕捉瞬态工况下的电池动态特性，Thevenin模型和DP模型通过引入RC网络显著提升了对动态变化的适应能力，其中DP模型表现尤为优异。DP模型更适合复杂工况下的电池动态特性分析，特别是在频繁功率变化条件下展现出明显优势。
	[image: thumbnail]	图5 eSTOL典型工况飞行剖面
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表4 
动力能源系统仿真初始参数

	[image: thumbnail]	图7 动力能源系统状态仿真结果对比
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4 结论
本文以eVTOL/eSTOL等分布式电推进无人机为对象，对其动力能源系统进行建模仿真及输电拓扑设计研究，主要结论有：
1) 通过对推进系统各部件建模及能量流动分析，搭建了系统状态求解模型，试验结果表明模型求解功率、推力和效率等参数误差均小于2.5%。
2) 基于ECM建立无人机能源系统状态预测模型，采用PSO算法辨识初始参数集，并在不同倍率工况下与实际放电数据对比，结果表明：Rint模型因结构简单导致动态特性刻画不足；Thevenin模型兼顾预测精度与模型复杂度并具有一定的动态响应能力；DP模型精度高，捕捉瞬态响应能力强，适用于eVTOL/eSTOL等功率需求剧烈变化的复杂工况。
3) 提出“能源集中-线缆总分”、“能源集中-线缆全分”和“能源分布-线缆全分”3种动力能源系统输电拓扑方案，通过建立输电系统模型将推进系统计算模型和能源系统状态预测模型进行耦合，实现了典型飞行剖面下3种方案对应的动力能源系统状态预测以及评估。仿真结果表明能源分布方案在降低输电系统质量的同时，显著减少电压损耗和功率损失，优化系统效率。
本文研究结果为分布式电推进无人机能源动力系统的设计与性能评估提供了理论支撑，并较好地预测了系统在典型飞行剖面下的响应特性。后续工作将进一步扩展至更多复杂飞行剖面与多任务场景的仿真评估，并结合飞行试验验证，以更全面地检验和优化本文方法在实际工程中的适用性与准确性。
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      表1 

      试验对象参数

      
        


	仿真参数
	取值
	
	仿真参数
	取值





	ρ/(kg·m-3)
	1.158
	
	KV0
	900



	CM
	0.008 9
	Rm/Ω
	0.029 6



	Im0/A
	1.8
	Um0/V
	10



	D/m
	0.254 0
	V/(m·s-1)
	0



	CT
	0.129 8
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      电池模型参数集

      
        


	模型类型
	初始参数集





	Rint
	[UOC, R0]



	Thevenin
	[UOC, R0, Rcp, Ccp]



	PNGV
	[UOC, R0, Rcp, Ccp, Cb]



	DP
	[UOC, R0, Rcp, Ccp, Rap, Cap]
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      3种模型在不同放电工况下误差对比

      
        


	模型类型
	放电工况
	平均绝对误差
	归一化误差/%
	均方根误差





	Rint
	1倍率
	0.335 1
	4.8
	0.343 8



	Thevenin
	1倍率
	0.135 0
	1.9
	0.160 2



	DP
	1倍率
	0.059 6
	0.85
	0.078 1



	Rint
	3倍率
	0.453 5
	6.5
	0.460 6



	Thevenin
	3倍率
	0.073 4
	1.05
	0.089 7



	DP
	3倍率
	0.071 1
	1.01
	0.084 5
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	分系统
	参数
	数值





	无人机总体模型
	起飞质量/kg
巡航速度/(m·s-1)
设计巡航升阻比
翼展/m
	9
15
12
2.6



	螺旋桨
	直径/m
	0.304 8



	电机
	转速常数/(r·min-1·V-1)
空载电流/A
相间内阻
	560
1.57
0.08



	电调
	效率
	0.95



	能源系统
	并联个数
额定电压/V
电池容量/Ah
	4
22.2
0.5
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