
书书书

第３７卷 第３期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．３７Ｎｏ．３
２０１５年６月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｊｕｎ．２０１５

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１５０３０１４ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

小型电动垂直起降飞行器推进系统性能分析
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摘　要：小型电动垂直起降飞行器的悬停续航性能取决于推进系统的性能。基于电池、电机、电调的质
量模型和螺旋桨的推力－功耗关系，利用电池的恒流放电模型建立了垂直起降飞行器的续航时间评估模型，
分析了推进系统参数和有效载荷对飞行器续航性能的影响规律，研究结论可用于电动垂直起降飞行器的总

体设计和推进系统选型。
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　　相对于固定翼飞行器而言，垂直起降（ｖｅｒｔｉｃａｌ
ｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇ，ＶＴＯＬ）飞行器能够在自身动
力系统的作用下完成垂直起降，不再依赖于跑道

或者复杂的弹射、回收装置，适合在城市街区、前

线阵地和灾害现场等复杂环境下执行各种飞行任

务。独特的空中定点悬停能力，使得 ＶＴＯＬ飞行
器在空对地的搜索、侦查和监视等任务领域的优

势十分明显。

微小型无人ＶＴＯＬ飞行器重量轻、体积小、成
本低，使用和维护方便，安全性高，复杂空域中的

任务执行能力突出，具有较好的市场需求和应用

前景。２０１１年福岛核事故和２０１４年云南地震的
现场勘察和救援过程中都使用了小型四轴 ＶＴＯＬ
飞行器；俄亥俄大学设计了搭载有激光雷达导引

系统的四轴 ＶＴＯＬ飞行器，可在没有惯性导航和
卫星导航的情况下穿梭于城市街道［１］；美国航空

航天局计划在金星和火星的探测活动中采用

ＶＴＯＬ飞行器［２］。

ＶＴＯＬ飞行器中，技术相对成熟，且适合进行
小型化、无人化设计的主要是单轴或多轴直升机，

以及尾坐式飞行器［３］。基于重量、体积、成本和噪

声等方面的约束，以及可行性、复杂性、安全性和模

块化设计等方面的考虑，微小型ＶＴＯＬ飞行器常采
用 ＢＥＭＰ（Ｂａｔｔｅｒｙ，Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌ，Ｍｏｔｏｒ
ａｎｄＰｒｏｐｅｌｌｅｒ）推进系统，该系统一般包括电池、电
调、无刷直流电机和定距螺旋桨。和其他微小型

飞行器一样，小型 ＶＴＯＬ飞行器目前面临的主要
问题之一是续航能力严重不足［４］。一方面，与固

定翼飞行器相比，此类飞行器的负载能力相对较

小，除去有效载荷占掉的部分，有限的能源载荷难

以支撑长时间的飞行；另一方面，这种依靠桨盘承

载重量的飞行方式，其效率要明显低于翼载飞行，

滞空状态下，相同重量情况下的能耗要高得多。

为了简化分析过程，本文的续航和滞空专指悬停

飞行。

随着储能电池技术的发展、电机的集成设计
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与性能提升、高效率螺旋桨设计技术的发展，

ＢＥＭＰ推进系统的效率正在不断改善，飞行器的
续航能力也在不断提升。然而，ＢＥＭＰ推进系统
内各部件的可选择性较大，各部件之间、ＢＥＭＰ系
统与飞行器平台之间的相互制约关系和匹配规律

还不是很明晰，推进系统的性能亟待提高。

文献［５］分析了电池参数对小型固定翼电动
无人飞行特性的影响，研究了该类飞行器总体参

数确定方法；文献［６］在直升机性能评估方法的
基础上，分析了电动推进系统参数对电动直升机

性能的影响。文献［７］利用经验公式建立了电动
推进系统的数学模型，并通过实验对推力、功耗和

电流的计算结果进行了验证，但是没有对推进系

统的参数影响规律进行分析。文献［８］统计分析
了无刷直流电机的模型参数，开展了固定翼电动

无人飞行器推进系统的多学科优化设计，在一定

的约束条件下同步优化电机、电池和螺旋桨的参

数以获得预期的性能指标，对固定翼电动飞行器

的推进系统设计有很好的指导意义；然而这种直

接优化不能明确地描述各部件、各参数之间的物

理制约关系。文献［１］设计了四轴 ＶＴＯＬ飞行器
的ＢＥＭＰ推进系统，重点针对各部件的功率损耗
进行了建模，得到了续航时间的评估方法并开展

了试验；虽然系统模型和设计结果的可信度均较

高，但参数的作用规律并不明显，因此往往不能得

到最佳的推进系统。

本文旨在分析ＢＥＭＰ各部件参数对续航性能
的影响规律和参数的协调方法，研究 ＢＥＭＰ系统
各部件之间的匹配问题，重点分析电池放电能力

对ＶＴＯＬ飞行器悬停性能的影响。

１　ＢＥＭＰ推进系统的数学模型

１１　电池模型

电池是ＢＥＭＰ推进系统中质量占比较大的一
部分，文献［８］针对１１个不同生产厂商的ＬｉＰｏ电
池（组）的统计结果显示，“质量 ｍＢ－能量 ＥＢ”关
系为：

ＥＢ＝４０４ｍＢ
２＋１３９ｍＢ＋ξ （１）

其中ξ＝００１５５。当ＢＥＭＰ推进系统采用不
同厂商、类型的锂电池时，该质量－能量统计规律
可能会不尽相同。本文对小型无人机和航模常用

的 ＬｉＰｏ电池组（ｍＢ ＜２ｋｇ）进行了统计，针对
ＡＫＥ，Ｋｏｋａｍ等公司 １５２款电池“质量 －能量”
“质量－允许功率”的分析结果如图１、图２所示。

从图１中可以得到电池“能量 －质量”的变
化规律：

图１　小型ＬｉＰｏ电池（组）能量密度
Ｆｉｇ．１　ＳｐｅｃｉｆｉｃｅｎｅｒｇｙｄｅｎｓｉｔｙｏｆｓｍａｌｌＬｉＰｏｂａｔｔｅｒｉｅｓ

图２　小型ＬｉＰｏ电池（组）的功率密度
Ｆｉｇ．２　ＳｐｅｃｉｆｉｃｐｏｗｅｒｄｅｎｓｉｔｙｏｆｓｍａｌｌＬｉＰｏｂａｔｔｅｒｉｅｓ

ＥＢ＝ＫＢＥｍ·ｍＢ （２）
其中，ＫＢＥｍ为能量密度，单位为 Ｗｈ／ｋｇ，即单

位质量电池（组）所具有的有效电能量，是衡量储

能电池性能的重要指标之一。不同厂商、类型的

锂电池，ＫＢＥｍ有差异；但是当电池组的总能量 ＥＢ
＜１００Ｗｈ时，各电池组的能量密度差异相对较
小。基于当前技术的平均水平，本文保守取 ＫＢＥｍ
＝１５０Ｗｈ／ｋｇ。
由于功率密度并不是所有电池设计所追求的

性能指标，因此没有明确的统计规律，然而每块电

池的最大允许功率密度仍然受技术水平的限制。

从图２中可以发现，ＬｉＰｏ电池（组）质量 ｍＢ
与最大允许功率Ｐｍａｘ之间的约束关系为：

ＫＢＰｍ＝
ＵＩ
ｍＢ
≤ＫＢＰｍａｘ （３）

其中，ＫＢＰｍ为电池的功率密度，Ｕ，Ｉ分别为电
池的端电压和最大允许持续工作电流，ＫＢＰｍａｘ为最
大功率下的电池功率密度，约等于 ４５Ｗ／ｇ。若
电池组的节数为ｎｃｅｌｌ，则名义端电压为：

·５８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３７卷

ＵＢ＝３７ｎｃｅｌｌ （４）
而电池的容量为

ＥＢ＝ＣＢ·ＵＢ （５）

１２　ＥＳＣ电子调速器

ＥＳＣ将电池的直流电压转换成三相交流电，
并通过调制信号的脉宽来改变相电压，从而控制

电机的转速。一般情况下，ＥＳＣ的质量在 ＢＥＭＰ
系统和整机中的占比均较小，但对于小型甚至是

微型飞行器而言，这部分质量仍是不可忽略的。

分析发现，电调质量主要取决于允许的最大

持续工作电流，同时也受生产工艺和厂商等因素

的影响。统计 Ｓｃｏｒｐｉｏｎ，Ｈａｃｋｅｒ和 ＪＥＴＩ三种总计
９５款电调，结果显示，其最大允许工作电流 Ｉｌｉｍ与
质量ｍＥ大致呈如图３所示线性关系。

当允许电流Ｉｌｉｍ＜６０Ａ时，Ｉｌｉｍ－ｍＥ的线性关
系较明显。若定义电流系数ＫＥＩｍ（Ａ／ｋｇ），则有

Ｉｌｉｍ＝ＫＥＩｍ·ｍＥ （６）
而对于大电流电调，各厂商之间、同一厂商的

不同型号之间，电调的质量特性差异均较大。本

文暂且取电调质量模型ＫＥＩｍ＝１×１０
３Ａ／ｋｇ。

图３　电调质量与允许电流之间的关系
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｍａｘｉｍｕｍ

ｐｅｒｍｉｓｓｉｂｌｅｃｕｒｒｅｎｔａｎｄＥＳＣ

１３　无刷直流电机模型

电机是ＢＥＭＰ系统中将电能转换成机械能的
关键部件，质量占比相对较大。无刷直流电机允

许的最大持续输出功率与电机的质量／尺寸之间
存在正比例线性关系［８］：

Ｐｏｕｔ＝ＫＭＰｍ·ｍＭ （７）
式中，ＫＭＰｍ为电机的功率密度。文献［８］将

市面上的无刷直流电机分为高压大扭矩电机、高

效率商用电机和小型高功率密度电机三类，其分

析认为１１０Ｗ／ｋｇ＜ＫＭＰｍ＜８００Ｗ／ｋｇ。由于小型无
人机承载能力和运行功率较低，所以大多采用效

率较高的第三类电机。市面上大多数的现货供应

产品，几乎都会标识１５ｓ或者６０ｓ最大运行功率，
而实际使用短则几分钟，有时长达数十分钟。因

此标识的最大持续功率只能作为选型的一个

参考。

飞行器的设计过程中，可将电机的功率密度

作为设计变量。而在部件选型阶段，则需要根据

实际情况选择合适的电机型号。需要高转速还是

大扭矩，则需要结合电机的ＫＶ，ＫＴ值。

１４　微小型定距螺旋桨模型

对于待评估的 ＶＴＯＬ飞行器，若已知螺旋桨
的桨叶数目ＮＢ、桨叶直径Ｄ和桨毂直径Ｄ０，距离
桨轴ｒ处的叶素弦长 ｂ（ｒ）、叶素安装角 θ（ｒ），以
及叶素翼型的升力系数ＣＬ（α，Ｒｅ）和阻力系数ＣＤ
（α，Ｒｅ），则可利用动量叶素组合理论（Ｂｌａｄｅ
ＥｌｅｍｅｎｔＭｏｍｅｎｔｕｒｍＴｈｅｏｒｙ，ＢＥＭＴ）求解特定转速
Ω时的悬停推力 Ｔ、转矩 Ｍ和需用功耗 Ｐ等参
数。悬停工况下，桨叶径向 ｒ处叶素微段 ｄｒ的受
力分析和气流速度如图４所示：Ｖａ，Ｖｔ分别为轴
向和切向的诱导速度；Ｗ，Ｖｉ分别为气流的相对
速度和绝对速度；ｄＴ，ｄＦ分别为轴向推力和切向
阻力。

图４　悬停工况下的叶素受力分析
Ｆｉｇ．４　Ｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂｌａｄｅｅｌｅｍｅｎｔｕｎｄｅｒ

ｈｏｖｅｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图４中，γ＝ａｒｃｔａｎ（ＣＤ／ＣＬ）为阻升角；φ，α分
别为当地入流角和实际迎角，且有

α（ｒ）＝θ（ｒ）－φ（ｒ）

Ｗ＝ （Ωｒ－Ｖｔ）
２＋Ｖ２槡

{
ａ

（８）

则可由动量理论和叶素理论分别得到作用在

该叶素上的推、阻力为

ｄＴ＝
２πｒρｄｒＶａ·２Ｖａ

ＮＢ
＝
０５ρＷ２ＣＬｂ（ｒ）ｄｒ

ｃｏｓγ
ｃｏｓ［φ（ｒ）＋γ］

ｄＦ＝
２πｒρｄｒＶａ·２Ｖｔ

ＮＢ
＝
０５ρＷ２ＣＬｂ（ｒ）ｄｒ

ｃｏｓγ
ｓｉｎ［φ（ｒ）＋γ









 ］

（９）
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简化式（９）可得
ＣＬＮＢｂ（ｒ）
８πｒ

＝（ｓｉｎφ（ｒ））
２ｃｏｓγ

ｃｏｓ［φ（ｒ）＋γ］
（１０）

利用牛顿迭代法或者二分法求解式（１０），得
到入流角φ＝φ（ｒ），从而可以求得诱导速度值：

Ｖａ＝
２πｎｓｔａｎφ

１＋（ｔａｎφ）ｔａｎ（φ＋γ）
Ｖｔ＝Ｖａｔａｎ（φ＋γ

{
）

（１１）

然后通过积分可以得到螺旋桨的推力和

功耗：

Ｔ＝４πρ∫
Ｄ／２

Ｄ０／２
ｒＶ２ａｄｒ

Ｐ＝４πρΩ∫
Ｄ／２

Ｄ０／２
ｒ２ＶａＶｔ

{ ｄｒ
（１２）

计算过程中，升力系数ＣＬ（α，Ｒｅ）和阻力系数
ＣＤ（α，Ｒｅ）可通过翼型的气动数据表插值获得，但
是计算相对烦琐。

为了简化计算流程，本文采用了升阻力的极

曲线描述方式，并以ｒ０＝３Ｄ／８处叶素的弦长和雷
诺数作为参考。小型定距螺旋桨大多采用 ＮＡＣＡ
－４４１２翼型、ＣｌａｒｋＹ翼型，或者是两种翼型的改
进型，其升阻力可近似描述为

ＣＬ＝ＣＬα（α－α０）

ＣＤ＝ＣＤ０＋Ｃ
２
Ｌ／πλ{ ｅ

（１３）

式中，升力线斜率ＣＬα＝２π，翼型的零升阻力
和零升迎角ＣＤ０，α０需要根据桨叶和实际工况的

雷诺数确定，而 ｅ＝１７８（１－００４５λ０６８）－０６４
为Ｏｓｗａｌｄ形状因子，其中 λ＝０５Ｄ／ｂ（ｒ０）。针对
商用ＭａｓｔｅｒＡｉｒｓｃｒｅｗ１４×７三叶定距螺旋桨（实
验桨）开展计算，推力和功耗的估算结果与文

献［９］中试验数据的对比如图５、图６所示，两者
吻合较好。

图５　实验桨的转速推力关系
Ｆｉｇ．５　ＲＰＭＦｏｒｃｅｏｆｔｈｅｓａｍｐｌｅｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

图６　实验桨的功耗推力关系
Ｆｉｇ．６　ＲｅｑｕｉｒｅｄｐｏｗｅｒＦｏｒｃｅｏｆｔｈｅｓａｍｐｌｅｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

２　推进对ＶＴＯＬ飞行器续航性能的影响

２１　ＶＴＯＬ飞行器的续航时间

ＶＴＯＬ所用ＢＥＭＰ推进系统的质量模型：
ｍＢＥＭＰ＝ｍＢ＋ｍＥ＋ｍＭ＋ｍＰ （１４）

若机体的结构质量为ｍ０，则悬停需用推力为
Ｔ＝Ｋｍ·（ｍ０＋ｍＢＥＭＰ）ｇ （１５）

其中，Ｋｍ为悬停推力修正系数，考虑滑流的吹风
增重和安全余量等因素，取 Ｋｍ＝１０５，ｇ为重力
加速度。利用前文所述方法得到需用功率 Ｐｒｅｑ，
并使其满足电机和电池的功率约束、电调的电流

约束：

Ｐｒｅｑ≤ＫＭＰｍｍＭ≤ηＥηＭ·ＫＢＰｍｍＢ
Ｐｒｅｑ
３．７ｎｃｅｌｌ

≤
ｍＭ
Ｋ{
ＥＩｍ

（１６）

式中，ηＥ，ηＭ分别为电调和电机的功率传递效率。
求解过程中，近似认为电机和电调的效率为常值，

即有电池的放电功率为

ＰＢ＝
Ｐａｃｔ
ηＥ·ηＭ

（１７）

式中Ｐａｃｔ为实际功率。若不计电池的压降，利用
电池的恒流放电模型，即可得到悬停滞空时间ｔ：

ｔ＝
Ｉｎ０ｔ０
ＩｎＢ
＝Ｃｎ０ｔ

１－ｎ
０

ＵＢ
Ｐ( )
Ｂ

ｎ

＝ｔ１－ｎ０
ＥＢ
Ｐ( )
Ｂ

ｎ

（１８）

其中，Ｃ０，Ｉ０，ｔ０分别为电池的标称容量、参考放电
电流和与之对应的放电时间，一般商业锂电池的

ｔ０＝１ｈ。ＶＴＯＬ飞行器续航时间的详细计算流程
如图７所示，其中ｋｇ＝ｇＫｍ。

２２　电池尺寸对续航性能的影响

利用前文所述的方法，分析某小型电动

ＶＴＯＬ无人机的续航性能并评估其载荷能力。该
无人机采用 ＭａｓｔｅｒＡｉｒｓｃｒｅｗ１４×７三叶定距螺旋
桨推进，不含 ＢＥＭＰ推进系统和载荷的空重约

·７８·
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图７　续航时间的计算流程
Ｆｉｇ７　Ｆｌｏｗｏｆｄｕｒａｔｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

１４ｋｇ。近似认为电机和电调的效率分别为常值
０９，０９５，分别取电机的功率密度为 ＫＭＰｍ ＝
４００Ｗ／ｋｇ，８００Ｗ／ｋｇ，电池容量对续航性能的影响
如图８、图９所示。

图８　续航时间随电池尺寸的变化（ＫＭＰｍ＝４００Ｗ／ｋｇ）

Ｆｉｇ８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｕｒａｔｉｏｎａｎｄｂａｔｔｅｒｙｓｉｚｅ
（ＫＭＰｍ＝４００Ｗ／ｋｇ）

图９　续航时间随电池尺寸的变化（ＫＭＰｍ＝８００Ｗ／ｋｇ）

Ｆｉｇ９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｕｒａｔｉｏｎａｎｄｂａｔｔｅｒｙｓｉｚｅ
（ＫＭＰｍ＝８００Ｗ／ｋｇ）

从图８、图９中可以发现，当增大电池的尺寸
以增加电池容量时，飞行器的续航时间先增大后

减小，最长续航时间对应的电池质量如图中虚线

所示。究其原因，电池尺寸增大必然导致 ＢＥＭＰ
系统重量增加，从而需要更大的悬停功耗，因此电

机、电调的质量也会增加，进一步增大了ＢＥＭＰ系
统的重量；由于推力 －功率存在如图６所示的非
线性关系，功耗的快速增加导致了续航时间缩短。

电机的质量是影响续航性能的主要因素之

一，由式（１８）可知，当电机功率密度增大一倍时
电机质量减半，但可以使最大续航时间延长至原

来的２３４倍。对于相同的电池容量，不同的放电
系数ｎ对应的电池可用电量不同，续航时间随着
ｎ增大而减小，在最佳电池质量处差异尤为明显。
与此同时，随着ｎ增大，电池尺寸对续航时间的影
响会愈加明显。

２３　电池能量密度对续航性能的影响

由前文中电池质量对续航时间的影响规律

知，若电机功率密度和电池能量密度分别为 ＫＭＰｍ
＝８００Ｗ／ｋｇ和 ＫＢＥｍ＝１５０Ｗｈ／ｋｇ时，取最佳的电
池质量１８４ｋｇ且电池完全放电（ｎ＝１）的最长续
航时间仅为１９６２ｍｉｎ，随着电池技术的进步 ＫＢＥｍ
会逐渐增大，其对续航时间的影响如图１０所示。

图１０　电池比能量对续航性能的影响
Ｆｉｇ１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｂａｔｔｅｒｙｓｐｅｃｉｆｉｃｅｎｅｒｇｙｏｎｄｕｒａｔｉｏｎ

对常见 ｎ＝１３的 ＬｉＰｏ电池，当电池的功率
密度 ＫＢＥｍ＝１５０Ｗｈ／ｋｇ，３００Ｗｈ／ｋｇ，４５０Ｗｈ／ｋｇ，飞
行器的续航时间分别为 １５４５ｍｉｎ，３４９８ｍｉｎ，
５８９１ｍｉｎ。电池比能量越高，续航时间的提升效
果越显著。对于放电系数 ｎ越大的电池，其提升
效果比能量对续航能力提升更明显。当 Ｋ０ＢＥｍ＝
４５４Ｗｈ／ｋｇ时，式（１８）中的 ＥＢ／ＰＢ＝１ｈ，此时的续
航时间ｔ与放电系数 ｎ无关；当 ＫＢＥｍ＞Ｋ

０
ＢＥｍ时，理

论上ｎ越大续航时间越长，但实际上可能会受电

·８８·
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池放电能力的影响。

２４　电机功率密度对续航性能的影响

当电机的功率密度为 ＫＭＰｍ＝４００Ｗ／ｋｇ时，最

佳的电池质量为０７６ｋｇ，图８所示无人机的最长
续航时间仅为８６３ｍｉｎ，其主要原因是电池的功
率密度太低。在相同的电池质量和能量密度条件

下，增大电机功率密度，续航时间变化规律如图

１１所示。

图１１　电机比功率对续航性能的影响
Ｆｉｇ１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｏｔｏｒｐｏｗｅｒｄｅｎｓｉｔｙｏｎｄｕｒａｔｉｏｎ

从图中不难发现，当电机功率密度较低时

（ＫＭＰｍ＜８００Ｗ／ｋｇ），ＫＭＰｍ增大对续航性能提升效
果明显；然而，当 ＫＭＰｍ＞１４００Ｗ／ｋｇ时，增大 ＫＭＰｍ
对续航性能影响不大。放电系数 ｎ越小的电池，
电机功率密度的这种影响越显著。

３　ＶＴＯＬ无人机的负载续航性能

以锂聚合物电池为例，ｎ＝１３，选择电机的功
率密度为ＫＭＰｍ＝８００Ｗ／ｋｇ时，最佳的电池质量为
１８４ｋｇ，电池能量密度参照当前的一般技术水平
ＫＢＥｍ＝１５０Ｗｈ／ｋｇ，分析该无人机的续航时间和带
载荷续航性能。若无人机的有效载荷质量为

ｍＰＬ，则有效载荷率ＰＬＰ为

ＰＬＰ＝
ｍＰＬ

ｍＰＬ＋ｍ０＋ｍＢＥＭＰ
（１９）

为了评估飞行器搭载有效载荷的续航性能，

即载荷质量和续航时间的综合评价指标，分别设

续航时间因子ＰＬＤ和续航功率因子 ＰＬＤＰ，其表达
式为

ＰＬＤ＝ｔ·ｍＰＬ

ＰＬＤＰ＝６０
ｔ·ｍＰＬ{ Ｐ

（２０）

结果如图１２、图１３所示，当载荷质量从零逐
渐增加到５ｋｇ的过程中，续航时间逐渐缩短；有

效载荷率、负载续航时间因子和负载续航功率因

子均是先增大后减小，ＰＬＰ在４２ｋｇ处取最大值
０３１，ＰＬＤ和 ＰＬＤＰ分别在１９５ｋｇ和０９８ｋｇ处取
最大值。

图１２　载荷质量对续航时间和续航时间因子的影响
Ｆｉｇ１２　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｐａｙｌｏａｄｍａｓｓｏｎｄｕｒａｔｉｏｎａｎｄＰＬＤ

图１３　载荷质量对有效载荷率和续航功率因子的影响
Ｆｉｇ１３　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｐａｙｌｏａｄｍａｓｓｏｎＰＬＰａｎｄＰＬＤＰ

由此可以发现，若不考虑续航的经济性（即

功耗水平），搭载２ｋｇ左右的载荷可以获得最佳
的负载续航性能；而考虑功耗的最佳负载续航工

作点为 ｍＰＬ≈１ｋｇ。当载荷质量从零增加到５ｋｇ
时，ＢＥＭＰ系统运行时的功率接近６ｋＷ，对飞行
器结构强度和 ＢＥＭＰ系统的散热带来极大的挑
战。因此，负载续航性能随载荷变化规律的使用

必须结合实际约束。

４　结论

使用ＢＥＭＰ系统推进的 ＶＴＯＬ飞行器，其续
航性能是电池尺寸、能量密度、放电深度、电机功

率密度和螺旋桨悬停效率等因素综合作用的结

果。其中，电池的能量密度是影响续航时间的主

要因素，而电机功率密度太小会严重制约飞行器

的续航性能，且电池参数优化对续航性能的提升

·９８·
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受限于电机的功率密度。鉴于当前的技术水平，

小型 ＶＴＯＬ飞行器依靠桨盘承载重量的飞行方
式，仅能支撑十几分钟的悬停飞行，很难在抢险救

灾、火星探测等应用背景下完成长达数小时的飞

行任务。因此，一方面需要提升 ＢＥＭＰ的综合性
能；另一方面需要改变ＶＴＯＬ飞行器的滞空方式，
如设计兼具垂直起降和高效水平翼载飞行能力的

混合模式飞行器。
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