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电动轻型飞机电推进系统选型与参数匹配
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摘要：电动飞机为实现彻底的绿色航空提供了一条光明的技术途径，作为电动飞机动力和能量的来源，电推进系

统的参数匹配对电动飞机环保、节能和高效起到关键作用。首先，本文对电动轻型飞机电推进系统进行了简要

概述，并分析了其组成部分的特点。其次，结合目前电动轻型飞机电推进系统的特点，给出了电推进系统选型与

参数匹配的设计过程。然后，根据电推进系统各组成部分的特点，提出了一套电推进系统选型与参数匹配的方

法，包括螺旋桨的选型与参数匹配、电动机的选型与参数匹配、控制器的选型与参数匹配、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。最后，以 RX1E电动轻型飞机为例对此方法进行了验证，

匹配结果满足设计要求，说明了此方法的可行性。
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Type Selection and Parameter Matching of Electric Light

Aircraft Propulsion System
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Abstract:Electric aircraft provides a bright technical way to achieve completely green aviation. The electric
propulsion system is the power and energy source of electric aircraft. Therefore，a parameter matching of the
electric propulsion system plays a key role on the environmental protection，energy⁃reservation and high
efficiency of electric aircraft. First，a brief overview of the electric propulsion system is completed，and the
characteristics of its components are analyzed. Secondly， combining the characteristics of the electric
propulsion system of the current electric light aircrafts，the design process of type selection and parameter
matching of the propulsion system is discussed. Then，according to the characteristics of components of the
electric propulsion system，a method of type selection and parameter matching of electric light aircraft
propulsion system is put forward，including type selection and parameter matching of the propeller，type
selection and parameter matching of the motor，type selection and parameter matching of the controller，type
selection and parameter matching of the battery pack. The method can provide the basis for optimization
design of the electric propulsion system. Finally，the method is verified with the RX1E electric light aircraft，
and the matching results meet the design requirements，which illustrates the feasibility of the method.
Key words: electric propulsion system；electric aircraft；storage battery；type selection；parameter matching

传统的燃油飞机对环境的影响主要有 3个方 面：（1）机场附近的噪声污染；（2）由于飞机排放造
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成的空气质量下降；（3）飞机向大气排放的二氧化

碳等温室气体对区域和全球气候造成的影响 [1]。

另外，地球的石油资源也是有限的，再过 40~50
年，石油资源也将枯竭 [2]。因此，如何缓解和解决

飞机对环境的影响以及对石油资源的依赖成为了

必须考虑的问题。电推进系统具有高效率、零污

染、结构简单和易维护等优点 [3]，用于代替活塞发

动机动力系统作为飞机的动力来源，将有效地解决

环境污染问题及能源危机问题，是飞机动力系统的

一个重要发展方向。

电动飞机与燃油飞机相比，具有轻质量、较大

的功重比、高效率、低噪音、高可靠性和安全性、低

运营成本、无污染等优点。电动飞机分为太阳能电

动飞机、蓄电池电动飞机（主要是锂电池电动飞机）

和燃料电池电动飞机 [4⁃6]。目前有人电动飞机受电

推进系统性能所限主要为能耗较低的 2座及以下

的低档简易型航空器，包括动力伞、动力三角翼、动

力滑翔机、超轻型飞机和轻型运动飞机等 [7]，具体

型号包括 ElectraFlyer Trike，ESA，E430，eSpyder，
Cessna 172， Elektra One，APEV Pouchelec，
Cri⁃Cri，E⁃Fan，e⁃Genius，Taurus G4和 RX1E等 [8]。

对于有人电动飞机来说，续航能力是决定其在市场

上能否有应用空间的决定性因素，而电动飞机的续

航能力与电推进系统效率成正比，因而对电推进系

统进行良好的参数匹配提高电推进系统效率，对增

加电动飞机的续航能力有重要意义。

本文主要对蓄电池电动飞机进行研究，根据其

电推进系统的特点，结合飞行动力学计算结果，提

出了电动轻型飞机的电推进系统选型与参数匹配

的方法，该方法可为电动轻型飞机电推进系统的设

计提供依据。

1 电推进系统概述

电推进系统为飞机提供能源和用于克服阻力

使飞机飞行的动力，主要由电池组、电动机、控制器

和螺旋桨等组成。其中，电池组将化学能转换为电

能，为飞机提供和所需的能量；电动机将电能转换

为机械能，并由控制器控制满足不同飞行状态所需

的输出功率；螺旋桨为飞机提供飞行的动力。电动

飞机的电推进系统组成见图 1。

1. 1 电池组

能量密度较高的电池有 3类：锂离子电池、空

气电池和石墨烯电池 [8]。锂离子电池按电解液可

分为液态锂离子电池和聚合物锂离子电池（简称锂

聚电池），目前锂聚电池在电动飞机上应用广泛，其

理论能量密度大于 300 W·h/kg，安全使用的能量

密度介于 100~200 W·h/kg[3,8]；空气电池主要包括

锌空气电池、锂空气电池、铝空气电池和镁铝空气

电池等，这些电池能量密度在 300 W·h/kg以上，存

在近期在电动飞机上应用的可行性；石墨烯电池号

称“充电 1 min续航 1 000千米”，尽管理论能量密

度高，但目前其应用前景尚存在争论，在飞机上的

应用有待论证 [8]。

1. 2 电动机

目前安装在电动飞机上的电动机主要为有刷

和无刷永磁直流电动机。无刷电动机具有高效率、

易控制、维护方便、可靠性高、体积小和质量轻等

优点 [9]。

1. 3 控制器

无刷电动机工作需要有控制器进行控制 [10]。

控制器的功能为：（1）将直流电源转化为无刷电动

机工作的低压交流电；（2）对无刷电动机起调速

作用。

1. 4 螺旋桨

螺旋桨分为变距螺旋桨和定距螺旋桨 [11]。由

于电动飞机任务单一、飞行速度跨度小，而且变距

螺旋桨成本较大、结构较为复杂，因此，定距螺旋桨

是电动飞机主要研究对象。

2 电推进系统选型与参数匹配设计

过程

电推进系统选型与参数匹配的过程见图 2。
电推进系统选型与参数匹配具体过程如下：(1)根
据飞机设计要求，计算飞机不同飞行状态下所需的

最大功率；(2)以巡航状态下飞机所需的功率选择

效率最高的螺旋桨，且满足飞机最大功率的要求，

并确定不同飞行状态下螺旋桨的效率；(3)根据飞

机最大功率需求，选取一组电动机，再根据螺旋桨

设计转速下所需的功率，计算此状态下不同电动机

的效率，选择效率最高的电动机；(4)根据电动机最

大电流，选择控制器；(5)根据电动机所需的最大电

流和飞行任务所需电池的容量，选取一组单体电

池，然后不同的单体电池的额定电压求出所需电池

数量，最后选择质量最轻的电池组；(6)根据所选产

品得到对应的工作效率，验证匹配结果是否满足飞

机设计要求，若不满足则需重新选型与参数确定。

图 1 电动飞机的电推进系统

Fig.1 Electric light aircraft propulsion system
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3 电推进系统选型与参数匹配设计

方法

3. 1 螺旋桨的选型与参数匹配

对于电动飞机，续航时间是其设计的关键性能

指标，所以以巡航状态作为定距螺旋桨的设计点。

螺旋桨的选型与参数匹配的流程图见图 3。
3. 1. 1 巡航状态下需用功率的确定

飞机巡航飞行时，升力等于重力，阻力等于推

力，因此需用功率可表示为 [11⁃12]

PVC =
WTO ⋅ g
( )L/D

VC

⋅ VC （1）

式中：PVC 为飞机巡航时所需的功率；WTO 为飞机

起飞总质量；g为重力加速度；VC为飞机巡航速度；

( L/D)
VC

为飞机巡航时的升阻比。

通过对需用功率的计算，选择一组与需用功率

接近的螺旋桨。

3. 1. 2 螺旋桨转速和功率的确定

根据选择的一组螺旋桨，就可以确定螺旋桨的

直径、翼型、螺距和桨叶数，选择螺旋桨最佳效率下

的转速，根据螺旋桨功率计算公式求出螺旋桨可用

功率 [13]为

PP=
QP ⋅ nP ⋅ 2π

60 （2）

式中：PP为螺旋桨可用功率；QP为螺旋桨最佳效率

下的扭矩；nP为螺旋桨最佳效率下的转速。

通过对螺旋桨可用功率的计算，并与飞机巡航

时的需用功率进行比较，判断其是否满足要求且相

对误差小于 1%，若不满足要求，重新选择一组螺

旋桨。

3. 1. 3 最大需用功率的确定

（1）最大平飞速度对应的功率需求

最大平飞速度时，飞机所受到的空气阻力与推

力/拉力相等，最大平飞需求功率为

PP_vmax =
WTO ⋅ g
( )L/D

vmax

⋅ Vmax （3）

式 中 ：PP_vmax 为 最 大 平 飞 速 度 时 所 需 的 功 率 ；

( L/D)
vmax

为最大平飞速度时的升阻比；Vmax为最大

平飞速度。

（2）爬升时间对应的功率需求

爬升阶段，此过程包括起飞阶段的爬升过程，

并看作爬升角不变且以某一平均速度爬升的匀速

过程，因此所需的功率可表示为

tcl =
H

sinα ⋅ v cl
（4）

图 2 电推进系统选型与参数匹配流程图

Fig. 2 Flow chart of type selection and parameter
matching of electric propulsion system

图 3 螺旋桨的选型与参数匹配的流程图

Fig. 3 Flow chart of type selection and parameter
matching of propeller
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PP_cl =
WTO ⋅ g ⋅ v cl ⋅ cosα
3.6 ⋅ ( )L/D

cl

+ WTO ⋅ g ⋅ v cl ⋅ sinα
3.6

（5）
式中：tcl为爬升阶段所消耗的时间；PP_cl为爬升阶

段所消耗的平均功率；α为爬升角；( L/D)
cl
为爬升

阶段飞机升阻比；H为巡航高度；v cl为爬升阶段平

均速度。

（3）起飞滑跑距离对应的功率需求

起飞滑跑阶段，此过程近似看作匀加速过程，

且最终速度为 v ld，因此起飞滑跑距离和所需功率

可表示为

STOR =
( v ld )2
2 ⋅ a （6）

P 2 =WTO ⋅ a ⋅ ( v cl/3.6 ) +WTO ⋅ f ⋅ g ⋅ ( v ld /3.6 ) +
ρ ⋅ ( v ld /3.6 )3 ⋅ S ⋅ (Cx_TO - f ⋅ Cy_TO )

2
（7）

式中：a为起飞滑跑阶段的加速度；STOR 为起飞滑

跑距离；PP_TO为起飞滑跑阶段所消耗的平均功率；

v ld为飞机离地速度；f为地面摩擦系数；ρ为空气密

度；S为机翼面积；Cx_TO为起飞滑跑阶段飞机阻力

系数；Cy_TO为起飞滑跑阶段升力系数。

螺旋桨的最大功率应该同时满足飞机对最大

平飞速度、爬升时间及起飞滑跑距离的要求，对于

不满足要求的螺旋桨，需重新选择。

对于定距螺旋桨，其效率是主要性能指标，因

此选择多个满足要求的螺旋桨后，对其在飞机巡航

状态下的效率进行比较，选择效率最高的螺旋桨。

3. 1. 4 螺旋桨效率与前进比的关系

对于效率相接近的螺旋桨，可观察螺旋桨效率

与前进比关系曲线峰值的过度情况进行选择。图

4为效率随前进比变化曲线 [14]，其关系式为

ηprop = J ⋅ CT

CP
（8）

式中：J为螺旋桨前进比，CT为拉力系数，CP为功率

系数。

从图 4中可以看出其中一条曲线可以在较宽

的前进比范围内保持较高效率，即曲线峰值过渡平

滑；而另一条曲线则过渡较为尖锐，这说明当它工

作在最大效率时，可能轻微的气流扰动和变化就能

使该螺旋桨效率下降。所以对于效率相接近的螺

旋桨，峰值过渡平缓的是更优的选择。

3. 2 电动机的选型与参数匹配

电动机的选型与参数匹配的流程图见图 5。
3. 2. 1 电动机最大功率的确定

电动机最大功率应该满足电动飞机所需的最

大功率需求，但不应选择功率过大的电动机，因为

电动机的体积和质量将随之增大。电动机输出的

最大功率应满足

PMmax =
Pmax
ηPmax

（9）

式中：PMmax为所需电动机的最大功率；Pmax为最大

需用功率，取 PP̂_vmax，PP_cl和 PP_TO中最大者；ηPmax为

最大需用功率状态下的螺旋桨效率。

将计算出的功率值作为初步选择电动机最大

功率的指标，这样选取一组满足最大功率需求的电

动机。

3. 2. 2 巡航状态电动机输入与输出功率的确定

由于电动飞机的续航能力是其设计的最关键

性能指标，因此所选择的电动机必须保证飞机在巡

图 4 螺旋桨效率曲线示意图

Fig.4 Diagram of propeller efficiency curve

图 5 电动机的选型与参数匹配的流程图

Fig. 5 Flow chart of type selection and parameter
matching of motor
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航状态时电动机能在高效率区附近工作。在巡航

状态下，飞机所需电动机输出的功率为

PM_vc =
P vc
ηPvc

（10）

式中：PM_vc为飞机巡航时所需电动机的功率；ηP_vc
为飞机巡航时螺旋桨的效率。

电动机的基本性能参数包括电压参数 KV、扭

矩常数 KT、内阻 RM 和空载电流 I0等，因此可得巡

航状态下电动机的输入电流为

Ivc =
QM_vc + KT ⋅ I0

KT
（11）

式中：Ivc为巡航状态下电动机的输入电流；QM_vc为

巡航状态下电动机的扭矩。

巡航状态下电动机的输入工作电压为

U vc = Ivc ⋅ RM +
nM
KV

（12）

式中：U vc为巡航状态下电动机的输入电压；nM 为

巡航状态下电动机的转速。

巡航状态下，电动机的输入功率（也是电池的

输出）为

PB_vc = U vc ⋅ Ivc （13）
式中：PB_vc为巡航状态下电动机的输入功率。

3. 2. 3 巡航状态电动机效率的确定

巡航状态下电动机的效率为

ηM_vc =
PM_vc
PB_vc

（14）

根据电动机的转速和效率的关系曲线，查找巡

航状态下的电机转速所对应的最大效率，若求得的

效率与此效率的相对误差小于 1%，则满足要求，

进入下一阶段，否则重新选取电动机。

多台满足要求的电动机中，挑选效率最大的电

动机作为选择方案。

3. 3 控制器的选型与参数匹配

控制器是用来对电动机进行控制的，它的主要

参数是所能承受的最大电流，因此在选择控制器

时，其最大电流要满足电动机的要求。控制器的最

大电流要选择大于电动机峰值电流，对于最大电流

与电动机峰值电流相差不大的控制器，工作过程中

会出现严重的发热现象，严重时会导致控制器烧

毁；对于最大电流较为充裕的控制器，工作过程中

发热小，性能稳定，但电流越大的控制器质量相应

也越大，对于电动飞机而言等于增加了飞机的额外

质量，因此在选择过程中要综合考虑。

3. 4 电池的选型与参数匹配

依据飞机要求的任务剖面进行电池的选型设

计，为飞机提供最佳的能源系统，因此电池性能的

好坏直接影响着飞机的性能。电池的选型与参数

匹配流程图如图 6所示。

3. 4. 1 电池组最大功率与电流的确定

经过计算确定了电动机的最大功率，此时不考

虑飞机上其他用电设备所需功率。则所需电池组

的最大功率为

PBmax =
PMmax

ηMmax ⋅ ηCmax
（15）

式中：PBmax为所需电池组的最大功率；ηMmax为最大

需用功率状态下的电动机效率；ηCmax为最大需用功

率状态下的控制器效率。

在电池组选型时，要求电池组的电压要满足驱

动电机电压变化的要求。由于不考虑电动飞机上

其他用电设备的能量损耗，所以要求电池组的总电

压与电动机的额定电压近似相等。则电池的最大

输出电流为

Imax =
PBmax
VM

（16）

式中：Imax为电池的最大输出电流；VM 为电动机的

额定电压。

通过对电池最大电流的计算，选取一组满足这

个条件的单体电池。

3. 4. 2 单体电池数量的确定

单体电压正常范围一般为 2.5~3.6 V，设V 0为

选取的一组单体电池的额定电压，则所需单体的数

量为

n= VB

V 0
≈ VM

V 0
（17）

式中：n为所需单体电池的数量，取值为大于计算

图 6 电池的选型与参数匹配流程图

Fig. 6 Flow chart of type selection and parameter
matching of battery
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结果的最小整数；VB为飞机需求的电池组电压。

3. 4. 3 电池组容量的确定

（1）电池组实际容量的确定

通过对电池数量的计算，结合单体电池的容

量，可得电池组的实际容量为

C pra = n ⋅ C cell_pra （18）
式中：C pra为电池组的实际容量；C cell_pra为单体电池

的实际容量。

（2）所需电池组的容量确定

电池能量指标是表征电池性能的最重要参数，

计算电池组能量的公式为

EB =
UB ⋅ C req

1 000 （19）

式中：EB 为电池组能量；UB 为电池组电压；C req为

所需电池组的容量。

对于电动飞机，续航能力由电池组的能量决

定，电池组的能量可根据飞机任务剖面进行确定，

飞机任务剖面 [15]的具体参数见表 1。
所以，整个飞行过程中所需的总能量为

E= E 1 + E 2 + E 3 + E 4 +
E 5 + E 6 + E 7 + E 8

（20）

式中：E为所需电池的总能量；E 8为电池剩余能量。

电池组电压按照电动机的额定电压取值，则根

据式（19）可得所需的电池组容量为

C req =
1 000 ⋅ EB

VM
（21）

若电池组的实际容量大于需求容量，则可进行

下一阶段的设计，否则重新选择单体电池。

3. 4. 4 电池的电压和质量确定

根据计算出的单体电池的数量和所选的单体

电池的电压，计算出电池组的实际电压为

VB = n ⋅ V cell （22）
式中：V cell为单体电池电压。

根据计算出的单体电池的数量和所选的单体

电池的质量，计算出电池组的总质量为

W B = n ⋅W cell （23）
式中：W B 为电池组的质量；W cell 为单体电池的

质量。

比较不同单体组成的电池组的质量，质量轻的

作为电推进系统的能量源。

3. 5 匹配结果的验证

3. 5. 1 电推进系统效率的验证

选取飞机巡航状态下电推进系统各部件的效

率，整个系统的效率为

η total = ηP_vc ⋅ ηM_vc ⋅ ηC_vc ⋅ ηB_vc （24）
式中：η total为电推进系统的总效率；ηP_vc为巡航状态

下螺旋桨效率；ηM_vc 为巡航状态下电动机效率；

ηC_vc为巡航状态下控制器效率；ηB_vc为巡航状态下

电池的效率。

若整个系统的效率大于 85%，则电推进系统

选型与参数匹配的结果良好可以应用，否则重新进

行选型与参数匹配。

3. 5. 2 需用功率的验证

电推进系统最大功率满足起飞和爬升状态所

需的最大功率需求，最大可持续功率满足巡航状态

最大功率需求。

若电推进系统的匹配结果不满足需用功率的

要求，则需重新进行选型与参数匹配。

3. 5. 3 续航时间的验证

若整个系统的效率大于 85%，但续航时间不

满足设计要求，那么需重新选择单体电池或在满足

电动机电压和最大起飞质量的情况下，增加单体电

池数量。

利用本文的方法对某型电动轻型运动飞机完

成了电推进系统的选型与参数匹配，该飞机所需最

大功率为 36 kW，最大可持续功率为 27 kW，所选

电动机最大功率为 40 kW，最大可持续功率为

30 kW，满足性能要求，电推进系统的效率达到

85%，并且续航时间可持续 90 min，满足设计要求

的 60 min，通过飞机的飞行试验验证了按本文提出

的方法设计出来的电推进系统能够满足飞机的设

计和性能指标要求，利用本文的方法进行的电推进

表 1 不同任务段所需的电池能量

Tab. 1 Battery energy of different task segments

飞行剖面任务段

电动机起动暖机

滑行

起飞

爬升

巡航

下降

着陆滑行停车

飞行时间/h

t1
t2
t3
t4
t5
t6
t7

需用功率/kW

P 1
P 2
P 3
P 4
P 5
P 6
P 7

电推进系统效率

（除电池外）

η1
η2
η3
η4
η5
η6
η7

所需能量/（kW·h）

E 1 = P 1 ⋅ t1/η1
E 2 = P 2 ⋅ t2/η2
E 3 = P 3 ⋅ t3/η3
E 4 = P 4 ⋅ t4/η4
E 5 = P 5 ⋅ t5/η5
E 6 = P 6 ⋅ t6/η6
E 7 = P 7 ⋅ t7/η7
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系统的选型与参数匹配在此飞机上得到良好的

应用。

4 结 论

本文根据电动飞机电推进系统的特点，结合飞

行动力学理论计算结果，提出了一套电动轻型飞机

的电推进系统选型与参数匹配的方法，并得出了以

下结论：

（1）运用本文提供的方法进行电动机选型时，

需要保证所选的电动机转矩特性要好，在起飞或爬

升时具有高转矩，最大平飞时具有低转矩，并且巡

航转速效率要大，且在接近此转速范围内要保持较

高运行效率。

（2）本文介绍的轻型飞机电推进系统选型与

参数匹配的方法不仅是一种适用于轻型电动飞机

初步概念设计阶段的快速、有效的方法，同时也适

用于小型电动无人机初步概念设计阶段的电推进

系统的选型与参数匹配。

（3）电动飞机不仅顺应了环境友好、高效节能

的发展大趋势，是绿色航空发展的主要方向，而且

电动飞机能够有力地推动相关技术的发展，因此应

该大力发展电动飞机。
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