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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。
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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：
Ｔｓｉｎ（φ ＋ α） ＋ Ｌ － ｍｇｃｏｓγ ＝ ０ （１）
Ｔｃｏｓ（φ ＋ α） － Ｄ － ｍｇｓｉｎγ ＝ ｍＶ̇ （２）

Ｌ ＝ ０．５ρＶ２ＳｗＣＬ （３）
Ｄ ＝ ０．５ρＶ２ＳｗＣＤ （４）

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：
ＣＬ ＝ ＣＬ０

＋ α·ＣＬα （５）
ＣＤ ＝ ＣＤ０

＋ ｋ·Ｃ２
Ｌ （６）

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：

Ｖ ＝ ∫Ｖ̇（ ｔ）ｄｔ （７）

ｘ ＝ ∫Ｖ（ ｔ）ｃｏｓγｄｔ （８）

ｈ ＝ ∫Ｖ（ ｔ）ｓｉｎγｄｔ （９）

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

ρ ＝
１０１．３２５ １ － ０．００６ ５ ｈ

Ｔ ＋ ２７３．１
æ

è
ç

ö

ø
÷

５．２５６ １

０．２８６ ９ × （Ｔ ＋ ２７３．１）
（１０）

　 　 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：

Ｔ ＝ ｍｇ Ｅｓｉｎγ ＋ ｃｏｓγ
Ｅｃｏｓ（φ ＋ α） ＋ ｓｉｎ（φ ＋ α）

（１１）

Ｖ ＝ ２（ｍｇｃｏｓγ － Ｔｓｉｎ（φ ＋ α））
ρＳＣＬ

（１２）

式中， Ｅ 为无人机的升阻比，此时无人机的输出功

率为

ＰＡ ＝ ＴＶ （１３）
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 Ｔｉ
Ｐ，输出功率为 Ｐ ｉ

Ｐ，ｏｕｔ，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

Ｔ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｔｉ

Ｐ （１４）

Ｐ ｉ
Ｐ，ｏｕｔ ＝ Ｔｉ

ＰＶ （１５）

ＰＡ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｐ ｉ

Ｐ，ｏｕｔ （１６）

　 　 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。

Ｔｉ
Ｐ ＝ Ｃ ｉ

Ｔρ
Ｎｉ

６０
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（Ｄｉ） ４ （１７）

Ｑｉ
Ｐ ＝ Ｃ ｉ

Ｑρ
Ｎｉ

６０
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（Ｄｉ） ５ （１８）

Ｐ ｉ
Ｐ，ｉｎ ＝ Ｃ ｉ

Ｐρ
Ｎｉ

６０
æ

è
ç

ö

ø
÷

３

（Ｄｉ） ５ （１９）

式中： Ｑｉ
Ｐ 和 Ｐ ｉ

Ｐ，ｉｎ 分别是第 ｉ套螺旋桨产生的扭矩和

输入功率；Ｃ ｉ
Ｔ 是螺旋桨的拉力系数；Ｃ ｉ

Ｑ 是螺旋桨扭

矩系数；Ｃ ｉ
Ｐ 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

Ｐ ｉ
Ｐ，ｉｎ ＝ Ｐ ｉ

ｍ，ｏｕｔ ＝
ＮｉＱｉ

Ｐ

９．５５
（２０）

式中， Ｐ ｉ
ｍ，ｏｕｔ 为电机输出功率，联立（１８） ～ （２０） 式

求得

Ｃ ｉ
Ｐ ＝ ２πＣ ｉ

Ｑ （２１）
　 　 流经螺旋桨的气流速度是影响推力大小的重要

·７２９·
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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。

Ｊ ＝ Ｖ
Ｎ
６０

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｄ

（２２）

　 　 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：

Ｃ ｉ
Ｔ ＝ ＦＣｉ

Ｔ
（Ｎｉ，Ｖ） ＝ ∑

２

ｌ ＝ ０
ａｌ（Ｊｉ） ｌ （２３）

Ｃ ｉ
Ｐ ＝ ＦＣｉ

Ｐ
（Ｎｉ，Ｖ） ＝ ∑

２

ｌ ＝ ０
ｂｌ（Ｊｉ） ｌ （２４）

　 　 联立（１５）式、（１７）式及（１９）式可得螺旋桨效

率为

ηｉ
Ｐ ＝ Ｆηｉ

Ｐ
（Ｊ） ＝ Ｆηｉ

Ｐ
（Ｎｉ，Ｖ） ＝

Ｐ ｉ
Ｐ，ｏｕｔ

Ｐ ｉ
Ｐ，ｉｎ

＝
Ｃ ｉ

ＴＪｉ

Ｃ ｉ
Ｐ

（２５）

　 　 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

Ｔｉ
Ｐ ＝ ＦＴｉ

Ｐ
（Ｎｉ，Ｖ） （２６）

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

Ｎｉ ＝ ＦＮｉ（Ｔｉ
Ｐ，Ｖ） ＝ Ｆ －１

Ｔｉ
Ｐ
（Ｔｉ

Ｐ，Ｖ） （２７）

　 　 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］

Ｕｉ
ｍ ＝ Ｎｉ

Ｋ ｉ
Ｖ

＋ ＩｉｍＲ ｉ
ｍ （２８）

Ｉｉｍ ＝
Ｑｉ

Ｐ

Ｋ ｉ
Ｔ

＋ Ｉｉｍ０ （２９）

Ｋ ｉ
Ｔ ＝ ９􀆰 ５５

Ｋ ｉ
Ｖ

（３０）

式中： Ｕｉ
ｍ 和 Ｉｉｍ 分别是第 ｉ套电机的输入电压和输入

电流；Ｋ ｉ
Ｖ 是电机转速常数（单位：（ｒ·ｍｉｎ －１） ／ Ｖ）；Ｒ ｉ

ｍ

是电机内阻；Ｋ ｉ
Ｔ 是电机扭矩常数（单位：Ｎ·ｍ ／ Ａ）；

Ｉｉｍ０ 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

Ｐ ｉ
ｍ，ｉｎ ＝ Ｕｉ

ｍＩｉｍ ＝
Ｎｉ（Ｑｉ

Ｐ ＋ Ｋ ｉ
ＴＩｉｍ０）

９．５５
＋

Ｑｉ
Ｐ

Ｋ ｉ
Ｔ

＋ Ｉｉｍ０
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

Ｒ ｉ
ｍ

（３１）
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

ηｉ
ｍ ＝

Ｐ ｉ
ｍ，ｏｕｔ

Ｐ ｉ
ｍ，ｉｎ

＝ Ｆηｉ
ｍ
（Ｎｉ，Ｖ） （３２）

　 　 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 ηｉ

ｅ 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

Ｐ ｉ
ｔｏｔ ＝

Ｐ ｉ
Ｐ，ｏｕｔ

ηｉ
ｔｏｔ

＝
Ｔｉ

ＰＶ
ηｉ

Ｐηｉ
ｍηｉ

ｅ

＝ ＦＰｉｔｏｔ
（Ｔｉ

Ｐ，Ｖ） （３３）

Ｐｓｙｓ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｐ ｉ

ｔｏｔ （３４）

　 　 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

ηｉ
ｔｏｔ ＝ ηｉ

ｍηｉ
ｅ （３５）

Ｐ ｉ
ｔｏｔ ＝

Ｐ ｉ
Ｐ，ｉｎ

ηｉ
ｔｏｔ

（３６）

　 　 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。
表 １　 试验对象参数

仿真参数 取值

ρ ／ （ｋｇ·ｍ－３） １．１５８

ＣＭ ０．００８ ９

Ｉｍ０ ／ Ａ １．８

Ｄ ／ ｍ ０．２５４ ０

ＣＴ ０．１２９ ８

仿真参数 取值

ＫＶ０ ９００

Ｒｍ ／ Ω ０．０２９ ６

Ｕｍ０ ／ Ｖ １０

Ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） ０

·８２９·
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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。

　 　 　 　 　 　 　 图 １　 推进系统模型仿真与试验数据对比 图 ２　 仿真结果与试验数据误差分布

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

Ｕｂａｔ ＝ ＵＯＣ － ＩｂａｔＲ０ （３７）
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

Ｕｂａｔ ＝ ＵＯＣ － ＩｂａｔＲ０ － Ｕｃｐ （３８）

Ｕｃｐ ＝ ＲｃｐＩｂａｔ １ － ｅ － ｔ
τｃｐ( ) ＋ Ｕｃｐ（０）ｅ

－ ｔ
τｃｐ （３９）

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：

Ｕｂａｔ ＝ ＵＯＣ － ＩｂａｔＲ０ － Ｕｃｐ － Ｕｂ （４０）

Ｕｃｐ ＝ ＲｃｐＩｂａｔ １ － ｅ － ｔ
τｃｐ( ) ＋ Ｕｃｐ（０）ｅ

－ ｔ
τｃｐ

Ｕｂ ＝ Ｃｂ∫Ｉｂａｔ（ ｔ）ｄｔ{ （４１）

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

Ｕｂａｔ ＝ ＵＯＣ － ＩｂａｔＲ０ － Ｕａｐ － Ｕｃｐ （４２）

Ｕｃｐ ＝ ＲｃｐＩｂａｔ １ － ｅ － ｔ
τｃｐ( ) ＋ Ｕｃｐ（０）ｅ

－ ｔ
τｃｐ

Ｕａｐ ＝ ＲａｐＩｂａｔ １ － ｅ － ｔ
τａｐ( ) ＋ Ｕａｐ（０）ｅ

－ ｔ
τａｐ

{ （４３）

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。
ＳＯＣ ＋ ＤＯＤ ＝ １ （４４）

　 　 对于锂离子电池的 ＳＯＣ估计，常见的方法包括

·９２９·
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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

ＳＯＣ（ ｔ） ＝ １ － ＤＯＤ（ ｔ） ＝ １ － Ｑ（ ｔ）
Ｃ

＝ １ －
∫Ｉｂａｔ（ ｔ）ｄｔ

Ｃ
（４５）

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。
表 ２　 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］

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

ＵＯＣ ＝ ｆ（ＳＯＣ） ＝ ∑
７

ｉ ＝ ０
ａｉＳｉ

ＯＣ （４６）

　 　 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。

Ｒ０ ＝
（ＵＴ１

－ ＵＴ２） ＋ （ＵＴ４
－ ＵＴ３）

２Ｉｂ
（４７）

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。

Ｕｂａｔ（ ｔ） ＝ ＵＯＣ － Ｕａｐ（０ ＋） ｅ
－ ｔ
τａｐ － Ｕｃｐ（０ ＋） ｅ

－ ｔ
τｃｐ （４８）

　 　 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

ＦＦ ＝ １００％
ｎ ∑

ｎ

ｉ ＝ １

Ｕｉ
ｂａｔ － Ｕｉ

ｂａｔ，ｍ

（ Ｕｉ
ｂａｔ ＋ Ｕｉ

ｂａｔ，ｍ ） ／ ２
æ

è
ç

ö

ø
÷ （４９）

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。
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

·０３９·
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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。

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

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

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。

图 ４　 ｅＳＴＯＬ 无人机对象

“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：

Ｒ ｉ
ｂ ＝

ρｂＬｉ
ｂ

ＫｂＳｂ
（５０）

Ｒ ｊ
ｄ ＝

ρｄＬ ｊ
ｄ

ＫｄＳｄ
（５１）

ｍｉ
ｂ ＝ ρｍｂＬｉ

ｂＳｂ （５２）
ｍｉ

ｄ ＝ ρｍｄＬ ｊ
ｄＳｄ （５３）

式中： Ｒ ｉ
ｂ 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；ρ ｂ 为

电力总线的电阻率；ρｍｂ 为电力总线的密度；Ｒ ｊ
ｄ 为第 ｊ

·１３９·
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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；ρ ｄ 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

ｐＩｂａｔ ＝ ∑
８

ｊ ＝ １
Ｉ ｊｄ （５４）

式中： Ｉ ｊｄ 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

Ｉｉｂ ＝ ∑
４ｉ

ｊ ＝ ４ｉ －３
Ｉ ｊｄ （５５）

　 　 因此输电线缆带来的电压损失和功率损耗为

Ｕ ｊ
ｌｉｎｅ ＝ ＩｉｂＲ ｉ

ｂ ＋ Ｉ ｊｄＲ ｊ
ｄ （５６）

Ｐ ｌｉｎｅ ＝ ∑
２

ｉ ＝ １
（ Ｉｉｂ） ２Ｒ ｉ

ｂ ＋ ∑
８

ｊ ＝ １
（ Ｉ ｊｄ） ２Ｒ ｊ

ｄ （５７）

　 　 单个推进单元的输入功率为

Ｐ ｊ
ｔｏｔ ＝ （Ｕｂａｔ － Ｕ ｊ

ｌｉｎｅ） Ｉ ｊｄ （５８）
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。
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 ５　 ｅＳＴＯＬ 典型工况飞行剖面

表 ４　 动力能源系统仿真初始参数

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

图 ６　 动力能源系统状态仿真计算流程

·２３９·
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　 　 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 ７　 动力能源系统状态仿真结果对比

　 　 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。

图 ８　 不同电池模型端电压对比

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。

·３３９·
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