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摘　 要：分布式电推进动力技术为无人机的设计带来了新的思路，例如提高气动效率和推进效率以及

新概念垂直 ／ 短距起降构型等。 然而和常规无人机相比，分布式电推进无人机的动力系统更为复杂，
这为分布式电推进无人机的设计带来了难度和挑战。 研究了考虑气动 ／ 推进耦合特性的分布式电推

进无人机总体参数设计方法和流程。 以一架分布式电推进短距起降无人机为算例进行了概念设计和

总体参数设计，并对设计参数对起飞质量和续航性能的影响进行了分析，最后通过原理样机的飞行实

验对所建立的设计方法的有效性进行了验证。 结果表明，分布式电推进动力系统在起飞质量中的占

比超过 ２０％，动力系统中的涵道风扇效率、电机功率系数、电子调速器功率系数和供电线电阻率是影

响无人机性能最显著的设计参数，随着技术水平的提升，起飞质量有望降低 ２０％以上，续航性能有望

提升 ３ 倍以上。

关　 键　 词：分布式电推进无人机；总体参数；起飞质量；续航性能；设计参数影响；方法和流程；飞
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　 　 为满足 ＮＡＳＡ 和欧盟对未来航空提出的严格的

可持续性发展目标［１］，电推进飞机因不产生污染

物、噪声低、几乎不会对环境产生影响等优点得到了

广泛研究，成为未来飞行器的重要发展方向之

一［２］。 相比传统内燃机，电动机具有功重比高、响
应速度快以及与尺度无关等优点，采用多个小型电

动机替代传统大型发动机的分布式电推进动力系统

能够在气动和推进效率方面获得额外收益［３］。
近年来，分布式电推进动力技术得到了广泛研

究［１］，许多新颖的分布式电推进飞行器概念被相继

提出和研究［４］，如正在被 ＮＡＳＡ 资助的分布式电推

进翼身融合（ｂｌｅｎｄｅｄ ｗｉｎｇ ｂｏｄｙ，ＢＷＢ）布局客机研

究项目［３］和分布式电推进飞机动态缩比技术探索

项目［５］等。 由于分布式电推进动力系统的设备较

多且存在气动 ／推进耦合效应，在概念设计阶段应将

分布式电推进动力系统对气动和推进效率的影响进

行考虑［６］。 因此，分布式电推进飞机的概念设计特

别是总体参数设计方法与常规飞行器存在差别［７］，

而目前的电动飞机总体设计方法多针对常规构型和

传统动力形式［８⁃９］，没有考虑推进系统与飞机的气

动 ／推进耦合效应。 此外，由于分布式电推进无人机

动力系统中的设备较多且能源供给线路复杂，传统

基于统计数据的飞行器动力系统质量和能源的估算

方法难以适应分布式电推进无人机设计［１０］。
综上所述，本文建立了考虑气动 ／推进耦合特性

的分布式电推进无人机总体参数设计方法，并以一

架分 布 式 电 推 进 短 距 起 降 （ ｓｈｏｒｔ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ ａｎｄ
ｌａｎｄｉｎｇ，ＳＴＯＬ）无人机为设计算例，分析设计参数对

起飞质量和续航性能的影响。 最后，通过原理样机

的飞行实验对设计方法的有效性进行验证。

１　 总体参数设计方法

１．１　 升阻特性

分布式电推进飞机的动力系统与机体高度集

成，动力对气动性能的影响不可忽略。 分布式电推



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９ 卷

进飞机在飞行中的升力系数可以表示为无推力时机

体的升力系数和气动 ／推进耦合特性导致的升力系

数增量

ＣＬ ＝ ＣＬａｉｒｆｒａｍｅ
＋ ΔＣＬＤＥＰ

（１）
式中： ＣＬ 为分布式电推进飞机的升力系数；ＣＬａｉｒｆｒａｍｅ

为无推力时飞机机体的升力系数；ΔＣＬＤＥＰ
为气动 ／

推进耦合特性导致的升力系数增量，与推进器的推

力大小、安装方式和机翼的形状参数有关。
同理，阻力系数可以表示为

ＣＤ ＝ ＣＤ０
＋ ΔＣＤ０，ＤＥＰ

＋ ＣＤｉ
＋ ΔＣＤｉ，ＤＥＰ

（２）
式中： ＣＤ 为飞机的阻力系数；ΔＣＤ０，ＤＥＰ

为在零升力状

态下动力系统与机体相互作用所产生的零升阻力系

数增量；ＣＤｉ
为不考虑动力系统的机体诱导阻力系

数，ＣＤｉ
＝ Ｃ２

Ｌａｉｒｆｒａｍｅ
／ （πＡｅ）；ΔＣＤｉ，ＤＥＰ

为由于气动 ／ 推进

耦合特性导致的诱导阻力系数增量。
１．２　 推重比和翼载

１） 巡航速度约束

分布式电推进无人机定常直线飞行时的受力分

解如图 １ 所示。 由于推进器相对机翼以及机翼相对

机身轴线往往并不平行，在此通过 ωＤＰ 描述推进器

相对机身轴线的安装角。

图 １　 飞机质点模型受力示意图

无人机分别沿气流坐标系的 Ｘ 轴和 Ｚ 轴方向

的受力平衡公式为

ＴｃｏｓωＤＰ － ｍｇｓｉｎγ － Ｄ ＝ ｍ
ｄＶＸ

ｄｔ
（３）

Ｌ ＋ ＴｓｉｎωＤＰ － ｍｇｃｏｓγ ＝ ｍ
ｄＶＺ

ｄｔ
（４）

式中： Ｔ 为无人机的推力；ωＤＰ 为推进器相对机身轴

线的安装角；ＶＸ 为无人机沿气流坐标系 Ｘ 轴方向的

运动速度；ＶＺ 为无人机沿气流坐标系 Ｚ 轴方向的运

动速度；γ 为无人机的航迹角。
假设无人机的巡航飞行状态为定常匀速直线平

飞，则沿 Ｘ 轴的受力平衡公式可进一步表示为

Ｔ
Ｗ

＝ １
ｃｏｓωＤＰ

Ｄ
Ｗ

（５）

　 　 （５）式左侧的 Ｔ ／ Ｗ 即为分布式电推进无人机巡

航状态的推重比。 进一步地，将 １．２．１ 节的升阻力系

数分解公式代入沿 Ｘ 轴和 Ｚ 轴的受力平衡公式，得
Ｔ
Ｗ

＝ １
ｃｏｓωＤＰ

ｑ∞

Ｗ ／ Ｓ ＣＤ０
＋ ΔＣＤ０，ＤＥＰ

＋
Ｃ２

Ｌａｉｒｆｒａｍｅ

πＡｅ
＋ ΔＣＤｉ，ＤＥＰ
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（６）

Ｗ
Ｓ

＝
ｑ∞（ＣＬａｉｒｆｒａｍｅ

＋ ΔＣＬＤＥＰ
）

１ － Ｔ
Ｗ

ｓｉｎωＤＰ

（７）

式中， ｑ∞ 为来流动压。
２） 爬升率约束

爬升率作为飞行性能约束之一会对无人机的推

重比和翼载产生影响，爬升率与航迹角的关系为

ｓｉｎγ ＝ ｃ
Ｖ

（８）

式中： ｃ 为无人机的爬升率；Ｖ 为无人机的飞行

速度。
将爬升率公式代入（３） 式和（４） 式中可得无人

机的推重比和翼载为

Ｔ
Ｗ

＝ １
ｃｏｓωＤＰ

ｑ∞

Ｗ ／ Ｓ ＣＤ０
＋ ΔＣＤ０，ＤＥＰ

＋
Ｃ２

Ｌａｉｒｆｒａｍｅ

πＡｅ
＋

æ

è
ç

é

ë

ê
ê

ΔＣＤｉ，ＤＥＰ
) ＋ ｃ

Ｖ
ù

û
úú （９）

Ｗ
Ｓ

＝
ｑ∞（ＣＬａｉｒｆｒａｍｅ

＋ ΔＣＬＤＥＰ
）

１ － ｃ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

－ Ｔ
Ｗ

ｓｉｎωＤＰ

（１０）

　 　 ３） 起飞距离约束

分布式电推进无人机起飞滑跑状态沿 Ｘ 轴方

向的受力平衡公式为

ＴｃｏｓωＤＰ － Ｄａｅｒｏ － Ｄｆ ＝ ｍａ （１１）
式中： Ｄａｅｒｏ 为气动阻力；Ｄｆ 为地面摩擦阻力；ａ 为无

人机沿 Ｘ 轴方向的加速度。
（１１） 式可进一步写为

ＴｃｏｓωＤＰ ＝ ｍ
Ｖ２

ＴＯ

２ＬＴＯ

＋ ｑ∞ ＳｗＣＤ，ＴＯ ＋ μ（ｍｇ － ｑ∞ ＳｗＣＬ，ＴＯ）

（１２）
式中： ＶＴＯ 为无人机的起飞速度；ＬＴＯ 为无人机的起

飞滑跑距离；μ 为地面摩擦阻力系数；ＣＬ，ＴＯ 和 ＣＤ，ＴＯ

分别为起飞构型的升力系数和阻力系数。

８２
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无人机的起飞速度可以表示为翼载的函数

ＶＴＯ ＝ １．１· ２（Ｗ ／ Ｓ）
ρＣＬ，ＴＯ

（１３）

　 　 则分布式电推进无人机的推重比可以表示为

Ｔ
Ｗ

＝ １
ｃｏｓωＤＰ

１．２１ （Ｗ ／ Ｓ）
ρｇＣＬ，ＴＯＬＴＯ

＋ １．２１
ＣＤ，ＴＯ

ＣＬ，ＴＯ

－ ０．２１μ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

（１４）
　 　 ４） 失速速度约束

由无人机水平飞行时升力等于飞机的质量可以

得到翼载表达式

Ｗ
Ｓ

＝ １
２
ρＶ２

ｓ ＣＬ，ｍａｘ （１５）

式中： Ｖｓ 为无人机的失速速度；ＣＬ，ｍａｘ 为无人机的最

大升力系数。
１．３　 起飞质量分析

分布式电推进无人机的起飞质量为

ｍＴＯ ＝ ｍｅ，Ｅ ＋ ｍｐｒｏｐ ＋ ｍｂａｔ ＋ ｍｐａｙ （１６）
式中： ｍｅ，Ｅ 为不包含发动机的空机质量；ｍｐｒｏｐ 为动

力系统质量；ｍｂａｔ 为电池组质量；ｍｐａｙ 为有效载荷质

量。
１） 空机质量（不包括发动机）
基于文献［１１］中对 ２０～１ ０００ ｋｇ 的部分无人机

空机质量的统计回归模型，可以得到不包含发动机

的固定翼无人机空机质量估算公式为

ｍｅ，Ｅ ＝ ０．６９９·ｍ０．９４９
ＴＯ，ｄｅｓ － ｍｅｎｇ （１７）

式中： ｍＴＯ，ｄｅｓ 为无人机的设计起飞质量；ｍｅｎｇ 为常规

无人机的动力系统质量，在初步设计阶段可以采用

同级别无人机的发动机质量系数统计数据。
２） 动力系统质量

分布式电推进无人机的动力系统由电机、电子

调速器和供电线组成，此外还应考虑电机和电子调

速器的安装集成质量。
ｍｐｒｏｐ ＝ ｍｍｏｔｏｒｓ ＋ ｍＥＳＣｓ ＋ ｍｉｎｔｅ ＋ ｍＰＷ （１８）

式中： ｍｍｏｔｏｒｓ 为电机总质量；ｍＥＳＣｓ 为电子调速器总质

量；ｍｉｎｔｅ 为电机和电子调速器的安装集成质量；ｍＰＷ

为供电线质量。
以全机最大需用功率为输入值，则电机质量可

表示为

ｍｍｏｔｏｒ ＝
Ｐｒｅｑ，ｍａｘ

ｎｍｏｔｏｒｓ
·Ｐ∗

ｍｏｔｏｒ （１９）

ｍｍｏｔｏｒｓ ＝ ｎｍｏｔｏｒｓ·ｍｍｏｔｏｒ （２０）
式中： ｍｍｏｔｏｒ 为单个电机质量；ｎｍｏｔｏｒｓ 为电机数量；
Ｐｒｅｑ，ｍａｘ 为全机最大需用功率；Ｐ∗

ｍｏｔｏｒ 为电机功率系数

（功重比），反映电机的技术水平。
同理，电子调速器质量可表示为

ｍＥＳＣ ＝
Ｐｒｅｑ，ｍａｘ

ｎｍｏｔｏｒｓ
·Ｐ∗

ＥＳＣ （２１）

ｍＥＳＣｓ ＝ ｎｍｏｔｏｒｓ·ｍＥＳＣ （２２）
式中：ｍＥＳＣ 为单个电子调速器的质量；Ｐ∗

ＥＳＣ 为电子调

速器功率系数（功重比），反映电子调速器的技术

水平。
分布式电推进动力系统的集成质量包括电机和

电子调速器的附件质量、安装支座质量、信号线以及

整流罩等部件的质量。
ｍｉｎｔｅ ＝ ０．３０·ｍｍｏｔｏｒｓ （２３）

式中， ｍｉｎｔｅ 为动力系统的集成质量。
分布式电推进无人机的推进器较多且分散布

置，因此供电线质量需单独建模。 分布式电推进无

人机动力系统的供电线质量可以表示为

ｍＰＷ ＝ ρＰＷＬＰＷＳＰＷ （２４）
式中： ρＰＷ 为供电线材料的密度；ＬＰＷ 为供电线的总

长度；ＳＰＷ 为供电线的截面积，与供电线材料和截面

电流的大小相关，可以表示为

ＳＰＷ ＝
ＩＰＷ
κ

（２５）

式中： ＩＰＷ 为供电线截面电流；κ 为导线安全载流量，
铝导线 κ ＝ ３ ～５ Ａ ／ ｍｍ２，铜导线 κ ＝ ５ ～８ Ａ ／ ｍｍ２。

３） 电池质量

电推进无人机的电池质量是总需用电能和电池

能量密度的函数

ｍｂａｔ ＝
Ｅｂａｔ

Ｅ∗
ｂａｔ

（２６）

Ｅｂａｔ ＝
Ｅｏｖｅｒａｌｌ

１ － τ
（２７）

式中： Ｅｂａｔ 为电池总电能；Ｅ∗
ｂａｔ 为电池能量密度；

Ｅｏｖｅｒａｌｌ 为无人机总需用电能；τ 为电能储备系数，对
于目前的锂电池，可取 τ ＝ ０．２。

分布式电推进无人机的总需用电能包括飞行

（动力） 需用电能、航电设备需用电能、载荷需用电

能和电池安全余量电能，此外，还需考虑供电线路的

电能损耗

Ｅｏｖｅｒａｌｌ ＝ Ｅ ｆｌｉｇｈｔ ＋ ＥＡ＆Ｐ ＋ Ｅ ｌｏｓｓ （２８）
式中： Ｅ ｆｌｉｇｈｔ 为飞行需用电能；ＥＡ＆Ｐ 为航电设备和有

效载荷的需用电能；Ｅ ｌｏｓｓ 为供电线路中的电能损

耗量。
飞行需用电能可以表示为

９２
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Ｅ ｆｌｉｇｈｔ ＝
１
η

ｍｇＶ
Ｌ ／ Ｄ

ｔ （２９）

式中： ｔ为飞行时间；η 为供电系统的传输效率，可以

表示为：
η ＝ ηｂａｔ·ηＥＳＣ·ηｍｏｔｏｒ·ηＤＦ （３０）

式中： ηｂａｔ 为电池效率；ηＥＳＣ 为电子调速器效率；
ηｍｏｔｏｒ 为电机效率；ηＤＦ 为涵道风扇效率。

航电设备需用电能包括飞控系统和伺服舵机等

设备的需用电能，可以表示为

ＥＡ＆Ｐ ＝ （Ｐａｖｉｏｎ ＋ Ｐｐａｙ） ｔ （３１）
式中： Ｐａｖｉｏｎ 为航电设备的额定功率；Ｐｐａｙ 为有效载荷

的额定功率。
目前无人机高电压电机产品较少，因此动力系

统的供电线中的电流较大，供电线中的电能损耗是

不可忽略的，电能损耗量可以表示为

Ｅ ｌｏｓｓ ＝
σＲＬＰＷＩ２ＰＷ ｔ

ＳＰＷ
（３２）

式中， σＲ 为供电线的电阻率，与供电线的材料有

关。
４） 有效载荷质量

无人机的有效载荷包括光电或红外摄像机、雷
达、激光测距仪等，其质量为给定值。
１．４　 续航性能分析方法

现阶段，电推进飞机的续航性能是最受关注的

性能指标。 电推进无人机的航程可以表示为

Ｒ ＝ Ｖ∞ ｔｃｒｕｉｓｅ （３３）
式中： Ｒ 为电推进无人机的航程；Ｖ∞ 为无人机的巡

航飞行速度；ｔｃｒｕｉｓｅ 为无人机的巡航飞行时间，可以近

似认为电推进无人机的巡航飞行时间等于电池组电

能耗尽的时间

ｔｃｒｕｉｓｅ ＝
ｍｂａｔＥ∗

ｂａｔ

Ｐｂａｔ
（３４）

式中， Ｐｂａｔ 为电池组提供的功率，无人机的飞行需用

功率与电池组提供的功率之间的关系为

Ｐｒｅｑ ＝ Ｐｂａｔη （３５）

图 ２　 分布式电推进无人机总体参数设计流程
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　 　 电推进无人机的飞行需用功率可进一步写为

Ｐｒｅｑ ＝
ｍＴＯｇＶ∞

Ｌ ／ Ｄ
（３６）

　 　 将上述公式代入（３３）式得电推进无人机的航

程为

Ｒ ＝ η Ｌ
Ｄ

ｍｂａｔ

ｍＴＯ

Ｅ∗
ｂａｔ

ｇ
（３７）

　 　 从（３７）式可以看出，当 η（Ｌ ／ Ｄ）取得最大值时，
电推进无人机的航程最远。

电推进无人机的航时可以表示为

Ｎ ＝ η
Ｖ∞

Ｌ
Ｄ

ｍｂａｔ

ｍＴＯ

Ｅ∗
ｂａｔ

ｇ
（３８）

　 　 本节中的空机质量估算模型是基于多型无人机

质量数据的统计回归模型［１１］。 Ｆｉｎｇｅｒ 等人［１２］ 证明

此模型适用于电推进 ＶＴＯＬ 无人机。 电机和电子调

速器的质量由功重比参数决定，如果功重比参数准

确，电机和电子调速器的质量是可以准确估算的。
电池质量由电池能量密度和需用电能决定，本

文将需用电能分为飞行、载荷、航电和供电线损耗分

别进行建模。
综上，本节建立的设计模型对分布式电推进无

人机是有效和可信的，并将在后文的设计算例中进

一步验证。
分布式电推进无人机的总体设计流程如图 ２

所示。

２　 总体方案设计

２．１　 设计目标

研发一架分布式电推进 ＳＴＯＬ 无人机作为分布

式电推进技术的探索和演示验证平台。 具体要求

为：起飞质量 ４０ ｋｇ，巡航速度 ２５ ｍ ／ ｓ，起飞滑跑距离

小于 ２０ ｍ，续航时间大于 １５ ｍｉｎ，失速速度小

于１８ ｍ ／ ｓ。
２．２　 概念设计

设计了常规、串列翼、盒式翼和飞翼布局形式，
分别从可实现性、研发成本、短距起降性能等方面进

行评估。 串列翼布局在各方面无短板且在短距起降

性能方面具有明显优势。
分布式电推进无人机通过机翼结构传递推力载

荷，因此需要加强机翼结构。 双机身布局能够减小

机翼弯矩，降低机翼结构质量，并且便于有效载荷和

机载设备的布置，有利于布置众多的电池组和机载

设备，但是双机身布局也会增加干扰阻力［１３］。 权衡

后决定采用双机身串列翼布局形式，构型设计演化

过程如图 ３ 所示。
采用 ２４ 个电动涵道风扇作为推进器，为方便控

制推力换向，以 ６ 个推进器为 １ 组集中控制。 推进

器通过支座安装在机翼的可偏转后缘襟翼上，短距

起降构型如图 ４ 所示。

图 ３　 构型设计过程　 　 　 图 ４　 短距起降状态构型

２．３　 总体参数设计

采用本文建立的分布式电推进无人机推重比和

翼载估算方法进行计算。 爬升率约束为 ５ ｍ ／ ｓ，升
阻力数据参考文献［１４⁃１５］，联立推重比和翼载计算

公式迭代计算直至收敛，计算结果如表 １ 所示。
表 １　 推重比和翼载计算结果

约束类型 推重比 翼载 ／ （ｋｇ·ｍ－２）
巡航速度 ０．１２ ２７
爬升率 ０．３１６ ２７．８

起飞滑跑距离 １．０６４ ４
失速速度 １８．６

　 　 综上，推重比取最大值 １．０６４ ４，翼载取最小值

１８．６ ｋｇ ／ ｍ２。
采用所建立的分布式电推进无人机起飞质量估

算方法进行分析，各参数取值如表 ２ 所示。
表 ２　 参数取值

参数 数值
ｔ ／ ｍｉｎ １８
ｍｅｎｇ ／ ｋｇ １．１５２

Ｐ∗
ｍｏｔｏｒ ／ （ｋｇ·ｋＷ－１） ０．２
Ｐ∗

ＥＳＣ ／ （ｋｇ·ｋＷ－１） ０．０５
ρＰＷ ／ （ｇ·ｃｍ－３） ３．３
κ ／ （Ａ·ｍｍ－２） ８

Ｅ∗
ｂａｔ ／ （Ｗｈ·（ｋｇ） －１）） １３０

ηｂａｔ ０．９８
ηＥＳＣ ０．９５
ηｍｏｔｏｒ ０．９２５
ηＤＦ ０．７２
Ｌ ／ Ｄ １２

Ｐａｖｉｏｎ ／ Ｗ ８
σＲ ／ （Ω·ｍｍ２·ｍ－１） ０．０３７

表中，电机功率系数 Ｐ∗
ｍｏｔｏｒ和电子调速器功率系

１３
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数 Ｐ∗
ＥＳＣ参考文献［１２］，供电线相关参数参考文献

［１６］，电池、电子调速器和电机效率参考文献［１７］。
经市场调研，目前能够达到 ２５ 倍放电倍率的锂电池

的能量密度为 １３０ Ｗｈ ／ ｋｇ。
分布式电推进无人机的供电线质量及其电能损

耗与无人机几何尺寸相关。 但在初期设计阶段尚无

法得到几何尺寸。 因此，参考同级别无人机的几何

参数作为初始设计输入，得到几何参数后再进行迭

代计算直至收敛。 参考其他相似无人机［１８］ 以及课

题组之前研发的同级别电动无人机，初步取翼展为

５ ｍ，机身长度为 ２．５ ｍ。
此分布式电推进 ＳＴＯＬ 无人机的起飞质量计算

结果为：
表 ３　 起飞质量计算结果

类型 质量 ／ ｋｇ
空机质量（不包括发动机） ２２．０１

动力系统 ７．７３
电池组 ６．７６

有效载荷 ２
总质量 ３８．５１

短距起降阶段需用电能：假设推进器均工作于

最大功率状态，起降共耗时 ６０ ｓ。 起飞质量计算结

果为 ３８．５１ ｋｇ，与设计值的相对误差为 ３．７３％，在误

差允许范围内，因此不需要进一步迭代。
２．４　 续航性能分析

不同飞行高度和速度约束下的续航性能曲线如

图 ７ 所示。 由于电动机功率不随飞行高度变化［３］，
在此无人机运行的低空范围内，飞行高度对续航性

能的影响不是十分显著。 由图中标出的设计点可以

看出，此无人机的续航性能满足设计要求。

图 ５　 续航性能曲线

３　 设计参数影响研究

为了探索分布式电推进无人机的设计规律以及

为设计方案的改进提供参考，以分布式电推进 ＳＴＯＬ
无人机为算例进行设计参数的影响研究。
３．１　 单参数影响研究

基于本文建立的总体参数设计模型，通过求解

无人机性能（因变量）对各设计参数（输入量）的偏

导数研究各设计参数对无人机性能的影响程度，计
算结果如图 ６ 和图 ７ 所示。 涵道风扇效率、电机功

率系数、电子调速器功率系数和供电线电阻率对此

无人机的起飞质量和续航时间的影响较为显著。

图 ６　 设计参数对起飞质量的影响程度

图 ７　 设计参数对续航时间的影响程度

由图 ８ 可知当起飞滑跑距离在 １５ ｍ 内时，起飞

质量和推重比随起飞滑跑距离的增加而显著降低，
当起飞滑跑距离大于 ２５ ｍ 后，起飞质量和推重比随

起飞滑跑距离的变化将不再显著，由此可知此算例

将起飞滑跑距离取为 ２０ ｍ 是合理的。
如图 ９ 所示，当电池能量密度超过 ４００ Ｗｈ ／ ｋｇ

后，起飞质量和续航时间随电池能量密度的变化将
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不再显著。 现阶段的锂电池货架产品的能量密度仅

为 １３０ Ｗｈ ／ ｋｇ，仍有很大的提升空间。 因此，锂电池

技术的研究和发展仍应是现阶段分布式电推进无人

机研究的重点领域之一。
在本文的总体设计方法中，升阻比通过影响电

池质量间接影响无人机的起飞质量，但其直接影响

续航时间，这导致二者受升阻比的影响程度以及变

化关系不同。 从图 １０ 可以看出升阻比对续航时间

的影响是十分显著的，若升阻比从 １０ 提升至 １８，起
飞质量将降低 ４．３％，而续航时间能够提升约 ８０％。

图 ８　 起飞滑跑距离对推重比　 　 　 　 图 ９　 电池能量密度对起飞质量　 　 　 　 图 １０　 升阻比对起飞质量

和起飞质量的影响 和续航时间的影响 和续航时间的影响

图 １１　 涵道风扇效率对起飞质量　 　 　 　 图 １２　 电机功率系数对起飞质量　 　 　 　 图 １３　 电子调速器功率系数对起飞

和续航时间的影响 和续航时间的影响 质量和续航时间的影响

　 　 由图 １１ 至 １２ 可以看出，电机功率系数对起飞

质量和续航时间的影响程度大于电子调速器功率系

数，这与图 ６ 至 ７ 的结果相符，主要由于此无人机的

电机部分的质量占比明显高于电子调速器部分的质

量占比，因此电机功率系数会更大程度地影响无人

机的起飞质量和续航时间。
３．２　 多参数影响研究

假定 ３ 个科技水平阶段，分别为当前Ⅰ、近期Ⅱ
和远期Ⅲ。 通过参考文献［１６⁃１７，１９］对Ⅱ、Ⅲ阶段

的设计参数估值。 然后计算此分布式电推进无人机

的起飞质量和续航性能随多参数交互影响的变化

情况。
由图 １４ 至 １５ 可以看出，无人机的起飞质量随

科技水平从第 Ｉ 阶段发展至第 ＩＩ 阶段的过程中的下

降最为显著，随后下降速度减缓。 当科技水平发展

至第Ⅲ阶段时，无人机的起飞质量将下降 ２１％。 无

表 ４　 质量数据对比

设计参数
科技发展阶段

Ⅰ Ⅱ Ⅲ
Ｐ∗

ｍｏｔｏｒ ／ （ｋＷ·ｋｇ－１） ５ ８ １１
Ｐ∗

ＥＳＣ ／ （ｋＷ·ｋｇ－１） ２０ ２５ ３３
Ｅ∗

ｂａｔ ／ （Ｗｈ·ｋｇ－１） １３０ ２００ ３００
ηｂａｔ ０．９８ ０．９８５ ０．９９
ηＥＳＣ ０．９５ ０．９６ ０．９７
ηｍｏｔｏｒ ０．９２５ ０．９３５ ０．９５
ηＤＦ ０．７２ ０．７６ ０．８０

人机的续航性能在整个过程中均显著增加，增幅没

有明显变化。 预期无人机的续航性能到第Ⅲ阶段能

够提高超过 ３ 倍（保持起飞质量不变）。 因此，随着

科技水平进步，分布式电推进无人机的性能将会显

著提高。
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图 １４　 多参数变化对起飞质量的影响

图 １５　 多参数变化对续航时间的影响

４　 设计结果与飞行实验

基于设计结果进行结构详细设计，采用碳纤维

复合材料制作机体结构。 原理样机的质量与总体设

计得到的质量非常接近，如表 ５ 所示。 图 １８ 为此无

人机巡航飞行状态的照片。
表 ５　 质量数据对比

类型 设计结果质量 ／ ｋｇ 原理样机质量 ／ ｋｇ
空机质量（不含发动机） ２２．０１ ２１．４４

动力系统 ７．７３ ９．５１
电池组 ６．７６ ７．８２

有效载荷 ２ ２
总质量 ３８．５１ ４０．７７

从目前的飞行数据中可以初步提取出此无人机

的部分性能数据，结果如表 ６ 所示。
表 ６　 飞行实验数据

类型 数据

起飞离地速度 ／ （ｍ·ｓ－１） １９
接地速度 ／ （ｍ·ｓ－１） １７
巡航速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ２４
起飞滑跑时间 ／ ｓ ７．５
着陆滑跑时间 ／ ｓ １４

类型 数据

离地迎角 ／ （°） ５
接地迎角 ／ （°） １３
巡航迎角 ／ （°） ３

起飞滑跑距离 ／ ｍ ６７．５
着陆滑跑距离 ／ ｍ １２９．６４

图 １６　 巡航飞行照片

通过飞行实验证明采用本文设计方法设计的分

布式电推进无人机能够顺利完成各个飞行过程并具

有良好的操纵性和稳定性，由表 ６ 可知目前所得到

的此无人机飞行性能数据均满足设计指标，初步验

证了设计方法的可行性。 由于设计方法中的气动特

性模块引入了估算误差，并且此原理样机采用的货

架产品的实际性能与标称性能也存在一定的误差，
因此实际飞行的续航时间和飞行状态与设计结果存

在一些偏差。 这对于初步设计结果而言是可以接受

的，目前正对此无人机进行详细气动分析和设备测

试，后续将迭代优化提高此无人机的飞行性能。

５　 结　 论

本文建立了分布式电推进无人机总体参数设计

方法。 对一架分布式电推进 ＳＴＯＬ 无人机算例进行

了设计并对设计参数对起飞质量和续航性能的影响

进行了分析，最后基于设计结果完成了原理样机的

制作和飞行实验，初步验证了设计方法的有效性。
１） 动力系统是分布式电推进无人机的设计重

点，本文分布式电推进 ＳＴＯＬ 无人机算例的动力系

统质量在起飞质量中的占比超过 ２０％。
２） 分布式电推进动力系统设计参数中的涵道

风扇效率、电机功率系数、电子调速器功率系数和供

电线电阻率是影响分布式电推进 ＳＴＯＬ 无人机性能

最为显著的设计参数。
３） 分布式电推进 ＳＴＯＬ 无人机的推重比和起

飞质量与起飞滑跑距离约束为指数关系。 当起飞滑

跑距离大于 ２５ ｍ 时，起飞质量和推重比随起飞滑跑

距离的变化将不再明显。 类似的，起飞质量与电池

能量密度和升阻比为指数变化关系，而与涵道风扇

效率、电机和电子调速器功率系数为线性变化关系。
４） 通过多参数交互影响研究，随着各电气设备
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技术水平的提升，分布式电推进无人机的起飞质量 有望降低 ２０％以上，续航性能有望提升 ３ 倍以上。

参考文献：

［１］　 孔祥浩， 张卓然， 陆嘉伟， 等． 分布式电推进飞机电力系统研究综述［Ｊ］． 航空学报， ２０１８， ３９（１）： ４６⁃６２
ＫＯＮＧ Ｘｉａｎｇｈａｏ， ＺＨＡＮＧ Ｚｈｕｏｒａｎ， ＬＵ Ｊｉａｗｅｉ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｏｗｅｒ ｓｙｓｔｅｍ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｉｒｃｒａｆｔ
［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１８， ３９（１）： ４６⁃６２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 黄俊， 杨凤田． 新能源电动飞机发展与挑战［Ｊ］． 航空学报， ２０１６， ３７（１）： ６２⁃７３
ＨＵＡＮＧ Ｊｕｎ， ＹＡＮＧ Ｆｅｎｇｔｉａｎ． Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ａｎｄ ｃｈａｌｌｅｎｇｅｓ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｎｅｗ ｅｎｅｒｇｉｅｓ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏ⁃
ｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１６， ３７（１）： ６２⁃７３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 ＧＯＨＡＲＤＡＮＩ Ａ Ｓ， ＤＯＵＬＧＥＲＩＳ Ｇ， ＳＩＮＧＨ Ｒ． Ｃｈａｌｌｅｎｇｅｓ ｏｆ ｆｕｔｕｒｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ： ａ ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｔｅｃｈ⁃
ｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ ｉｔｓ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｌｌ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ｐｒｏｇｒｅｓｓ ｉｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２０１１， ４７（５）：
３６９⁃３９１

［４］　 ＫＩＭ Ｈ Ｄ， ＰＥＲＲＹ Ａ Ｔ， ＡＮＳＥＬＬ Ｐ Ｊ． Ａ ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｃｏｎｃｅｐｔｓ ｆｏｒ ａｉｒ ｖｅｈｉｃｌｅ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｃ］∥２０１８
ＡＩＡＡ ／ ＩＥＥＥ Ｅｌｅｃｔｒｉｃ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ， ２０１８： ４９９８

［５］　 ＰＩＥＰＥＲ Ｋ， ＰＥＲＲＹ Ａ， ＡＮＳＥＬＬ Ｐ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ａ ｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙ， ｓｃａｌｅｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｉｒ⁃
ｃｒａｆｔ ｔｅｓｔｂｅｄ［Ｃ］∥２０１８ ＡＩＡＡ ／ ＩＥＥＥ Ｅｌｅｃｔｒｉｃ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ， ２０１８： ４９９６

［６］　 ＤＥ ＶＲＩＥＳ Ｒ， ＢＲＯＷＮ Ｍ， ＶＯＳ Ｒ． Ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ ｓｉｚｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｈｙｂｒｉｄ⁃ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ⁃ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｉｒｃｒａｆｔ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ａｉｒｃｒａｆｔ， ２０１９， ５６（６）： ２１７２⁃２１８８

［７］　 ＨＯＯＧＲＥＥＦ Ｍ， ＶＯＳ Ｒ， ＤＥ ＶＲＩＥＳ Ｒ， ｅｔ ａｌ． Ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ ｏｆ ｈｙｂｒｉｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ
ｂｏｏｓｔｅｄ ｔｕｒｂｏｆａｎｓ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｓｃｉｔｅｃｈ ２０１９ Ｆｏｒｕｍ， ２０１９： １８０７

［８］　 ＦＩＮＧＥＲ Ｄ Ｆ， ＢＲＡＵＮ Ｃ， ＢＩＬ Ｃ． Ａｎ ｉｎｉｔｉａｌ ｓｉｚｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ｈｙｂｒｉｄ⁃ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｌｉｇｈｔ ａｉｒ⁃ｃｒａｆｔ［Ｃ］∥２０１８ Ａｖｉａｔｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏ⁃
ｇｙ， Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１８： ４２２９

［９］　 ＷＡＮＧ Ｓ， ＥＣＯＮＯＭＯＵ Ｊ Ｔ， ＴＳＯＵＲＤＯＳ Ａ． Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ａ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｈｙｂｒｉｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ａ ｌｉｇｈｔ ａｉｒｃｒａｆｔ ｂａｓｅｄ
ｏｎ ｇｅｎｅｔｉｃ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｅｎｅｒｇｙ ２０１９ Ｆｏｒｕｍ， ２０１９： ４３０５

［１０］ ＷＡＮＧ Ｓ， ＥＣＯＮＯＭＯＵ Ｊ Ｔ， ＴＳＯＵＲＤＯＳ Ａ． Ｉｎｄｉｒｅｃｔ ｅｎｇｉｎｅ ｓｉｚｉｎｇ ｖｉａ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｈｙｂｒｉｄ⁃ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅ ｓｔａｔｅ⁃
ｏｆ⁃ｃｈａｒｇｅ⁃ｂａｓｅｄ ｐａｒａｍｅｔｒｉｓａｔｉｏｎ ｃｒｉｔｅｒｉａ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０１９， ２３３（１４）： ５３６０⁃５３６８

［１１］ ＦＩＮＧＥＲ Ｄ Ｆ． Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎｄ ｂｅｎｅｆｉｔ ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ ｏｆ ＶＴＯＬ ａｎｄ ＣＴＯＬ ＵＡＶｓ［Ｃ］∥６５ Ｄｅｕｔｓｃｈｅ Ｇｅｓｅｌｌｓｃｈａｆｔ Ｆüｒ
Ｌｕｆｔ⁃ｕｎｄ Ｒａｕｍｆａｈｒｔ⁃Ｌｉｌｉｅｎｔｈａｌ⁃Ｏｂｅｒｔｈ， Ｂｒｕｎｓｗｉｃｋ， Ｇｅｒｍａｎｙ， ２０１６

［１２］ ＦＩＮＧＥＲ Ｄ Ｆ， ＢＲＡＵＮ Ｃ， ＢＩＬ Ｃ． Ｉｍｐａｃｔ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ ｍｉｓｓｉｏｎ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｏｎ ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ＶＴＯＬ
ＵＡＶｓ［Ｊ］． ＣＥＡＳ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ， ２０１９， １０（３）： ８２７⁃８４３

［１３］ ＪＯＮＧ Ｔ， ＳＬＩＮＧＥＲＬＡＮＤ Ｒ． Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｉｎ⁃ｆｕｓｅｌａｇｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｉｔｓ ｈ⁃ｃａｂｉｎ ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ′ｓ ３ｒｄ Ａｎｎｕａｌ
Ａｖｉａｔｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ Ｆｏｒｕｍ， ２００３： ６８１１

［１４］ ＰＥＲＲＹ Ａ Ｔ， ＡＮＳＥＬＬ Ｐ Ｊ， ＫＥＲＨＯ Ｍ． Ａｅｒｏ⁃ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅ ａｎｄ ｐｒｏｐｕｌｓｏｒ ｃｒｏｓｓ⁃ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｎ ａ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ
［Ｃ］∥２０１８ ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇ， ２０１８： ２０５１

［１５］ 陶福兴， 张恒， 李杰． 一种小型单兵巡飞弹的气动外形设计［Ｊ］． 弹箭与制导学报， ２０１５， ３５（６）： １１１⁃１１４
ＴＡＯ Ｆｕｘｉｎｇ， ＺＨＡＮＧ Ｈｅｎｇ， ＬＩ Ｊｉｅ． Ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｓｍａｌｌ ｍａｎ⁃ｐｏｒｔａｂｌｅ ｌｏｉｔｅｒｉｎｇ ｍｕｎｉｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ，
Ｒｏｃｋｅｔｓ， Ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｎｄ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， ２０１５， ３５（６）： １１１⁃１１４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１６］ ＺＡＭＢＯＮＩ Ｊ， ＶＯＳ Ｒ， ＥＭＥＮＥＴＨ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ａ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｈｙｂｒｉｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｓｃｉｔｅｃｈ
２０１９ Ｆｏｒｕｍ， ２０１９： １５８７

［１７］ ＰＡＴＴＥＲＳＯＮ Ｍ Ｄ， ＧＥＲＭＡＮ Ｂ Ｊ， ＭＯＯＲＥ Ｍ Ｄ． Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｏｎ⁃ｄｅｍａｎｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｉｒｃｒａｆｔ ｃｏｎｃｅｐｔｓ［Ｃ］
∥１２ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｖｉａｔｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１２： ５４７４

［１８］ ＡＫＴＡＳ Ｙ Ｏ， ＯＺＤＥＭＩＲ Ｕ， ＤＥＲＥＬＩ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｒａｐｉｄ ｐｒｏｔｏｔｙｐｉｎｇ ｏｆ ａ ｆｉｘｅｄ⁃ｗｉｎｇ ＶＴＯＬ ＵＡＶ ｆｏｒ ｄｅｓｉｇｎ ｔｅｓｔｉｎｇ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ ＆ Ｒｏｂｏｔｉｃ Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２０１６， ８４（１ ／ ２ ／ ３ ／ ４）： ６３９⁃６６４

［１９］ ＢＡＲＵＦＡＬＤ Ｇ， ＭＯＲＡＬＥＳ Ｍ， ＳＩＬＶＡ Ｒ Ｇ． Ｅｎｅｒｇｙ ｏｐｔｉｍａｌ ｃｌｉｍｂ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ｓｃｉｔｅｃｈ ２０１９ Ｆｏ⁃
ｒｕｍ， ２０１９： ０８３０

５３



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９ 卷

Ｐｒｉｍａｒｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ
ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅ

ＭＡ Ｙｉｙｕａｎ１， ＺＨＡＮＧ Ｗｅｉ１， ３， ＺＨＡＮＧ Ｘｉｎｇｙｕ１， ３， ＺＨＡＮＧ Ｘｉａｏｂｉｎ２， ３，
ＭＡ Ｙｕｅｌｏｎｇ１， ＧＵＯ Ｚｈａｎｐｅｎｇ１

１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１０１２９， Ｃｈｉｎａ；
３． Ｋｅｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｅｌｅｃｔｒｉｃ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
　 　 Ｍｉｎｉｓｔｒｙ ｏｆ Ｉｎｄｕｓｔｒｙ ａｎｄ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｆ Ｃｈｉｎａ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｂｒｉｎｇｓ ｎｅｗ ｉｄｅａｓ ｔｏ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅ
（ＵＡＶ）， ｓｕｃｈ ａｓ ｉｍｐｒｏｖｉｎｇ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ａｎｄ ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ， ａｎｄ ｎｅｗ ｃｏｎｃｅｐｔ ｏｆ ｖｅｒｔｉｃａｌ ／ ｓｈｏｒｔ
ｔａｋｅｏｆｆ ａｎｄ ｌａｎｄｉｎｇ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ． Ｈｏｗｅｖｅｒ， ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ ＵＡＶ， ｔｈｅ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ
ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ＵＡＶ ｉｓ ｍｏｒｅ ｃｏｍｐｌｅｘ， ｗｈｉｃｈ ｂｒｉｎｇｓ ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｉｅｓ ａｎｄ ｃｈａｌｌｅｎｇｅｓ ｔｏ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃ⁃
ｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ＵＡＶ． Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｉｔｓ ｓｐｅｃｉａｌ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ／ ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ， ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｓｔｕｄｉｅｓ ｔｈｅ
ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｐｒｉｍａｒｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ＵＡＶ． Ａ ｓｈｏｒｔ ｔａｋｅｏｆｆ ａｎｄ ｌａｎｄｉｎｇ
ＵＡＶ ｗｉｔｈ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｔａｋｅｎ ａｓ ａｎ ｅｘａｍｐｌｅ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｐｒｉｍａｒｙ ｐａ⁃
ｒａｍｅｔｅｒ ｄｅｓｉｇｎ， ａｎｄ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｄｅｓｉｇｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｎ ｔｈｅ ｔａｋｅｏｆｆ ｍａｓｓ ａｎｄ ｅｎｄｕｒａｎｃｅ ｉｓ ａｎａｌｙｚｅｄ． Ｆｉｎａｌｌｙ， ｔｈｅ
ｖａｌｉｄｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｖｅｒｉｆｉｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ｔｅｓｔ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ． Ｒｅｓｕｌｔｓ ｉｎｄｉｃａｔｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｄｉｓ⁃
ｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ａｃｃｏｕｎｔｓ ｆｏｒ ｍｏｒｅ ｔｈａｎ ２０％ ｏｆ ｔｈｅ ｔａｋｅｏｆｆ ｍａｓｓ； ｔｈｅ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｄｕｃｔｅｄ ｆａｎ ｅｆｆｉｃｉｅｎ⁃
ｃｙ， ｍａｓｓ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｐｏｗｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｔｏｒ， ｍａｓｓ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｐｏｗｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ ｓｐｅｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｓｉｓｔｉｖｉｔｙ ｏｆ
ｐｏｗｅｒ ｗｉｒｅｓ ａｒｅ ｔｈｅ ｍｏｓｔ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ ｄｅｓｉｇｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｔｈａｔ ａｆｆｅｃｔ ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ＵＡＶ； ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｉｍｐｒｏｖｅ⁃
ｍｅｎｔ ｏｆ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ， ｔｈｅ ｔａｋｅｏｆｆ ｍａｓｓ ｉｓ ｅｘｐｅｃｔｅｄ ｔｏ ｂｅ ｒｅｄｕｃｅｄ ｂｙ ｍｏｒｅ ｔｈａｎ ２０％， ａｎｄ ｔｈｅ ｅｎｄｕｒａｎｃｅ ｉｓ ｅｘｐｅｃｔｅｄ
ｔｏ ｂｅ ｉｎｃｒｅａｓｅｄ ｂｙ ｍｏｒｅ ｔｈａｎ ｔｈｒｅｅ ｔｉｍｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ＵＡＶ；ｐｒｉｍａｒｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ；ｔａｋｅｏｆｆ ｍａｓｓ；ｅｎｄｕｒａｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ；ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ
ｄｅｓｉｇｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ； ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｐｒｏｃｅｓｓ； ｆｌｉｇｈｔ ｔｅｓｔ

引用格式：马一元， 张炜， 张星雨， 等． 分布式电推进无人机总体参数设计方法研究［ Ｊ］ ． 西北工业大学学报，２０２１，３９（１）：
２７⁃３６
ＭＡ Ｙｉｙｕａｎ， ＺＨＡＮＧ Ｗｅｉ， ＺＨＡＮＧ Ｘｉｎｇｙｕ， ｅｔ ａｌ． Ｐｒｉｍａｒｙ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｕｎ⁃
ｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０２１， ３９（１）： ２７⁃３６ （ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

©２０２１ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

６３




