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摘要： 为了对分布式混合电推进系统进行性能分析及控制方法研究，建立了半涡电分布式推进（Turbo⁃electric 
distributed propulsion， TeDP）系统的动态实时模型。基于部件级建模方法搭建了涡扇发动机、涵道风扇以及电

机等动态模型。采用分布式迭代的方式，设计了一种基于功率平衡的半涡电分布式推进系统的实时计算方法以

提高实时性。提出了一种基于增量式模糊逻辑的能量分配策略以保证主发动机与电系统的稳定安全运行。计

算结果表明：模型在主频为 2.1 GHz 的计算机上平均单步仿真耗时 0.126 ms，初步验证了模型的实时性。所设计

的能源分配策略能有效根据电池电流、荷电状态（State of charge， SOC）来调节低压轴提取功率，保证电流不超

限，同时电池 SOC 处于健康范围。
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Real‑Time Dynamic Modeling and Control of Distributed Hybrid Electric 
Propulsion System
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Abstract: To conduct performance analysis and control method research on distributed hybrid electric 
propulsion systems， a dynamic real-time model of partially turbo-electric distributed propulsion （TeDP） 
system is developed. Dynamic models of a turbofan engine， ducted fans， and motors are built based on 
component level modeling methods. A real-time calculation method for TeDP system based on power balance 
is designed using distributed iteration to improve real-time performance. An incremental fuzzy logic-based 
energy distribution strategy is proposed to ensure the stable and safe operation of the main engine and 
electrical system. Results indicate that the model’s actual time consumption for single step simulation on a 
2.1 GHz computer is 0.126 ms， preliminarily verifying its real-time performance. The designed energy 
distribution strategy effectively ensures that the battery’s current limits are not exceeded and the state of 
charge（SOC） remains within a healthy range by adjusting low-pressure shaft extraction power.
Key words: hybrid electric propulsion； distributed propulsion； direct thrust； fuzzy logic control； energy 

management strategy

随着全球航空界绿色环保意识的不断增强，为

有效减少碳排放和污染物排放，国际航空届正在积

极推进绿色转型。尽管全电飞机具有零排放、低噪

声等显著优势，但现有电池技术在能量密度、质量

和充电速度等方面仍无法满足长航程和高载重飞

行的需求。混合电推进系统作为一种传统飞行器
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向全电飞行器过渡的重要技术，展现出巨大的应用

潜力。

与传统的机械式或喷气式推进系统相比，分布

式电推进系统简化了输电线路的复杂布线，降低了

冗余成本，便于维修并减轻了质量，有助于提升推

进系统效率。分布式电推进飞行器通过改善核心

机工作状态，提高飞行器气动效率，有效减少了飞

行器的燃油消耗和污染物排放，符合未来绿色环保

需求，是一种极具发展前景的推进型式［1⁃2］。但是，

由于驱动涵道风扇或螺旋桨的大功率电机具有非

线性和恒功率的特点，其起动、突加、突卸等运行状

态将给主发动机带来较大的瞬态功率冲击，并且电

机在制动时产生能量回馈，对总线电压造成波动，

影响系统供电品质，因此分布式推进系统中存在能

源分配问题。而储能系统在电源系统中起着“削峰

填谷”的作用。当负载发生变化时，储能系统需为

负载提供或吸收额外功率，具有较强的大功率瞬时

输出能力，可以为主发动机功率提取提供瞬时功率

补偿［3］。

目前，对于混合电推进系统的总体性能分析，

国内外学者已开展了大量的研究。Harmon 等［4］完

成了某小型无人机的并联式混合电推进系统概念

设计以及控制器搭建，仿真结果表明，与传统四冲

程内燃机动力系统相比，1 小时的情报、监视、侦察

（Intelligence，surveillance，reconnaissance，ISR）任

务可节省燃油 54%，3 小时 ISR 任务可节省燃油

22%。文献［5］通过对 1 个单座飞机进行了混合电

推进系统设计，仿真分析比较了串联、并联、纯电动

和纯燃油等构型的性能，结果表明 60% 混合度的

并联系统性能最好，短程任务可以节省燃油 23%，

而混合度为 46% 的串联系统则可节省燃油 19%。

Liu 等［6］对 N3⁃X 的推进系统性能进行了研究，结果

表明：较低的涵道风扇压比具有更低的油耗和噪声

水平，但降低了涵道风扇转速，难以弥补进气道压

力损失。国内方面，江天牧等［7］建立了一种涡轮混

合电推进系统的总体性能仿真模型，并设计了节流

稳态控制规律，以保证涡轮电推进系统不超温、不

超转，且具有足够的喘振裕度。朱炳杰等［8］针对

100 kg 级垂直起降飞行器开展了基于模糊逻辑控

制的混合动力系统能源管理研究。陶智等［9］针对

基于绿色能源的分布式混合电推进系统性能进行

了仿真研究，获得了电池能量分配系数、能量密度

等参数对飞机航程的影响以及潜在的性能优化方

向。李也［10］提出了考虑多任务剖面功率需求且融

合热管理系统的混合电推进系统初步总体设计方

法，并基于该方法开展了分布式串联混合电推进系

统总体设计，通过模型仿真验证了其基本性能。杨

明堂等［11］根据 GT ⁃ Power 和 MATLAB/Simulink
联合搭建了串联式混合动力无人机系统，并设计了

基于反向传播（Back propagation，BP）神经网络优

化的自适应等效燃油最小消耗能量管理策略，有效

提高了推进系统各工况下的系统经济性。

在混合电推进工程领域，美国 Elroy Air 公司

研发的 Chaparral C1 于 2023 年 11 月 12 日首飞成

功［12］，成为行业内第 1 架采用涡轮电分布式推进

的垂直起降无人机，该机能够搭载 136 kg 货物，运

输距离 482 km，受到了美国军方、梅萨航空、Bris⁃
tow、FedEx 等机构的青睐。此外，由罗罗公司牵

头，空客、赛峰和 Daher 联合研发的 EcoPulse 原型

机，于 2023 年 12 月 5 日成功进行了首飞［13］，该机

采用了由赛峰提供的燃气涡轮发动机和由空客提

供 的 高 能 量 密 度 电 池 组 ，电 池 组 额 定 电 压 为

800 V，峰值电功率达 350 kW。罗罗公司专门为

混合动力飞机开发的一种小型燃气涡轮发动机于

2023 年 10 月完成了首次试车［14］，该发动机可为涡

轮发电系统提供 500~1 200 kW 可变功率，得益于

采用的新型燃烧技术，该发动机排放超低。国内

方面，由中国航发湖南动力机械研究所联合山河

科 技 等 机 构 研 发 的 串 联 式 混 合 电 推 进 飞 机 于

2022 年 3 月实现了首飞［15］，这是国内首个基于燃

气涡轮发动机的混合电推进系统飞行演示验证

项目。

从以上成果分析来看，国内外大部分机构研究

热点主要集中在混合电推进系统的构型设计、总体

性能分析等方面，针对混合电推进系统实时动态模

型 的 研 究 不 多 。 而 在 基 于 模 型 的 设 计

（Model⁃based design， MBD）流程中，高精度的实

时动态模型是系统的核心部分，推动着设计、验证、

实施和维护的各个阶段。因此，研究混合分布式电

推进系统实时动态模型，对于后续模型基于控制的

研究、电子控制器原理样机的研制等均具有重要

意义。

涡 电 分 布 式 推 进（Turbo⁃electric distributed 
propulsion， TeDP）系统为混合电推进的一种实现

方式，其通过低压涡轮轴连接发电机，将机械能转

化为电能，结合锂电池等轻量化储能装置，为分布

在机翼或机身上的多组推进装置提供电力。根据

燃气涡轮发动机产生推力与否，进一步可将 TeDP
分为全涡电和半涡电［16］。

本文所研究的 TeDP 为半涡电分布式推进系

统，电推进系统从主发动机低压轴提取功率并发

电，并联合电池组共同供电，整机推力由主发动机
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尾喷管和电推进系统共同产生。本文在常规涡扇

发动机部件级模型的基础上，增加涵道风扇、发电

机、电动机和蓄电池等部件级模型，建立了一体化

的 TeDP 实时动态模型，采用 BP 神经网络训练了

主发动机和涵道风扇的推力估计器，用于直接推力

控制。针对 TeDP 中的能源分配问题，本文提出了

一种基于增量式模糊逻辑的低压轴功率提取控制

策略，最后在桌面级仿真平台对 TeDP 模型的实时

性进行仿真测试与验证。

1 半涡电分布式推进系统动态模型

1. 1　半涡电分布式推进系统架构

本文所研究的半涡电分布式推进系统整体架

构如图 1 所示，主要分为主发动机（Main engine）、

电系统（Electrical system）和涵道风扇组这 3 大模

块。主发动机为双轴混排加力涡扇发动机，主要包

含进气道（Inlet）、风扇（Fan）、压气机（Compres⁃
sor）、燃烧室（Combustor）、高压涡轮（High pres⁃
sure turbine，HPT）、低压涡轮（Low pressure tur⁃
bine，LPT）、混合室（Mixer）、加力燃烧室（After⁃
burner）、尾喷管（Nozzle）、高压轴（High pressure 

shaft，HPS）、低压轴（Low pressure shaft，LPS）这

几个关键部件。涵道风扇组由若干个电驱动涵道

风扇组成，每个涵道风扇轴（Duct fan shaft，DFS）
通过齿轮箱与对应的电机相连。电系统模块中包

含了电动机（Motor）、发电机（Generator）、蓄电池

（Batteries）、整流器（Rectifier）、逆变器（Inverter）以

及直流总线（DC bus）。

本文中半涡电分布式推进系统［17］的工作原理

为：发电机从主发动机低压轴提取功率，产生的交

流电经过整流器转化为直流电，这些直流电经直流

总线运输至各个逆变器，转换为交流电后驱动电

机，从而驱动涵道风扇运行。根据当前的发电与用

电情况，决定电池的充放电状态，形成如图 2 和图 3
中所示的功率流。图 2 和图 3 从左到右依次展示

了从低压涡轮提取功率到涵道风扇中的功率传递

和相应的损失。分支宽度表示功率大小，功率的损

失用红色的节点表示。图 2 中，发电机发电功率大

于所有涵道风扇需求的电功率，因此直流总线上盈

余的电功率会用于电池组的充电；反之，图 3 中电

池放电，补充所有电机的需求电功率。

图 1 TeDP 系统架构

Fig.1 Architecture of TeDP system

图 2 TeDP 功率流桑基图（充电过程）

Fig.2 Sankey diagram of TeDP power flow(battery charging)
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1. 2　主发动机与涵道风扇模型

本文采用部件级建模方法［18］对主发动机和涵

道风扇进行建模。主发动机是一个具有强非线性

特征且较为复杂的气动热力学系统，在建立其数学

模型时，为简化建模过程，需做以下假设：

（1） 忽略发动机燃烧延迟和部件热惯性的

影响。

（2） 忽略部件气体容积动力学效应，即认为同

一时刻通过典型截面的气体满足流量连续条件。

（3） 气体是完全气体，流动是一维定常的，且

假定同一截面上的气体参数完全相同。

（4） 采用变比热法计算，考虑油气比和温度对

空气、燃气绝热指数和比热比的影响。

（5） 考虑部件封严及涡轮部件冷却对发动机

主流路气体温度的影响。

（6） 假定进气道前方来流均匀，无温度和压力

畸变，考虑进、排气压力损失。

主发动机迭代变量选取与平衡方程建立见文

献［18］。需要注意的是，针对所建立的半涡电推进

系统中的主发动机模型，需要在低压转子加速率的

计算表达式中，加入提取功 PPOT 一项，如式（1）
所示。

dn1

dt
=

ηLPS PLPT - PFan - PPOT

ηgb

n1 J1 ( )2π
60

2 （1）

式中：ηgb 为主发动机低压轴与发动机之间齿轮箱

的效率，ηLPS 为低压轴机械效率。主发动机部分设

计参数如表 1 所示。

对于涵道风扇，选取了其进气道流量、涵道风

扇 β 值［19］作为迭代变量，平衡方程为涵道风扇进气

道和进口流量连续，以及涵道风扇喷管进口流量

连续。

涵道风扇转子加速率计算由式（2）给出。

dni
df

dt
= P i

mot - P i
df

ni
df Jdf( )2π

60

2 （2）

式中：ni
df 为第 i 个涵道风扇轴的转速，P i

mot 为第 i 个

电机的输入功率，P i
df 为第 i 个涵道风扇消耗功率，

Jdf 为单个涵道风扇转子转动惯量（假设所有涵道

风扇参数相同）。涵道风扇部分设计参数如表 2
所示。

1. 3　电系统部件级模型

在电驱动飞行器领域，考虑到飞行器对电机最

大功率、功率密度等参数的需求，通常采用永磁同

步电机［20］。近年来，又有新兴的无刷直流电机在

图 3 TeDP 功率流桑基图（放电过程）

Fig.3 Sankey diagram of TeDP power flow(battery discharging)

表 1 主发动机设计参数

Table 1 Design parameters of main engine

参数

进口流量/（kg · s-1）

涵道比

风扇压比

风扇等熵效率

压气机压比

压气机等熵效率

高压涡轮落压比

高压涡轮等熵效率

低压涡轮落压比

低压涡轮等熵效率

燃油流量/（kg · s-1）

值

100
0.8
4.0

0.850
8.75

0.860
3.5

0.860
3.2

0.900
1.4

表 2 涵道风扇设计参数

Table 2 Design parameters of duct fan

参数

涵道风扇进口流量/（kg · s-1）

涵道风扇压比

涵道风扇等熵效率

值

50
1.21

0.860
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航空领域崭露头角。虽然各种电机在内部原理上

有差别，但无论使用哪种类型的电机，系统性能分

析和仿真的模型都是相同的，只要能描述其外在的

电气和机械特性即可［21］。本文在电系统的建模过

程中，有如下假设：（1）从主发动机低压轴提取的轴

功率可通过发电机电磁力矩进行调节；（2）假设电

池组工作时温度恒定，忽略电池组自放电以及老化

等带来的容量损失；（3）发电机和电机不考虑损失

的旋转力矩；（4）总线电压无波动；（5）假设整流器、

逆变器效率为恒定值。

电机的输出转矩为

τ i
mot = 60P i

df

2πni
DFS g r ηgbx

+ Jmot
dωi

mot

dt
（3）

最大转矩限制为

τ i
mot ≤ τmot_max( ωi

mot ) （4）
第 i个电机需求电功率为

P i
mot = τ i

mot ⋅ ωi
mot

ηmot( )τ i
mot，ωi

mot

（5）

电机需求电流为

I i
mot = P i

mot

V bus
（6）

每个电机对应的逆变器消耗功率为

P i
inv = P i

mot

η inv
（7）

式中：Jmot 为电机的转动惯量；τ i
mot 为电机的输出力

矩；ωi
mot 为电机角速度；τmot_max 为电机最大物理转

矩，与其转速有关，通过查表计算；ηi
mot 为电机的集

总效率，通过查表计算；η inv 为逆变器效率；V bus 为

高压直流总线的电压；P i
df 为涵道风扇消耗功率；g r

为电机轴到涵道风扇轴的传动比；ni
DFS 为第 i 个涵

道风扇的轴转速；ηgbx 为齿轮箱效率。

发电机轴输入的扭矩

τgen = 60PPOT

2πn1
（8）

发电机输出电功率 P gen

P gen = τgen ⋅ ω gen ⋅ η ( τgen，ω ) （9）
产生电流 Igen

Igen = P gen

V bus
（10）

整流器输出功率

P rec = η rec P gen （11）
储能系统由电池组组成，参考混合动力汽车对

输出电压、功率和能量容量的要求，电池组由若干

电池串联、并联或串并联而成。本文使用如图 4 所

示的一阶 RC 电路［22］模拟在电池端观察到的电流

和电压之间的关系。

电池电流

Ibat =
ηbus( )∑P i

inv - P rec

V bus
（12）

电池系统的荷电状态（State of charge，SOC）
可以根据电池的容量、电流和充/放电效率来计算

SOC = SOC0 +
∫ Ibat ·ηbat ( )SOC，sgn ( )Ibat dt

C bat ⋅ 3 600 （13）

式中：SOC0 为电池荷电状态初值；ηbat 为电池的库

仑效率，与当前 SOC 和电池正负有关，由插值表计

算获得；sgn 为符号函数，用于判断电池充放电状

态；C bat 为电池最大容量，单位为 Ah；Ibat 为电池

电流。

本文中电系统采用的部分参数［17］如表 3所示。

1. 4　半涡电分布式推进系统实时计算方法

在对半涡电分布式推进系统进行仿真时，若同

时考虑推进系统中所有部件，包括主发动机、涵道

风扇组、电系统，整合其平衡方程进行迭代，会导致

平衡方程个数过多，计算收敛难度增大，并且影响

模型计算实时性。因此，本文采用分布式迭代的方

法，如图 5 所示，在每个计算周期中，主发动机和各

个涵道风扇进行单独迭代计算，同时，主发动机低

压轴提取功率和涵道风扇需求轴功率也作为输入

变量，参与到电系统的计算当中。主发动机、涵道

风扇组、电系统三者之间在单个步长中可进行并行

计算，从而加快计算速度。此外，该方法也符合模

块化设计的思想，便于前期的独立设计与后续模型

的快速迭代更新，降低推进系统整体设计的难度。

图 4 电池等效模型

Fig.4 Electrical circuit equivalent model of a battery

表  3 电系统部件参数

Table 3 Electrical system parameters

参数

V Bus/V
ηBus

η rec

η inv

C bat/Ah

值

800
0.99
0.99
0.99
400
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2 半涡电分布式推进系统控制方法

2. 1　直接推力控制回路

本文所述直接推力控制（Direct thrust control，
DTC）是指在飞行过程中，通过转速、温度和压力等

可测参数将推力、耗油率等不可测参数估计出来，

并将这些参数的估计值直接应用于控制器中反馈

回路的一种控制方法［23］。本文采用 BP 神经网络对

主发动机和单个涵道风扇进行推力估计器设计。

针对半涡电分布式推进系统中主发动机低压

轴提取功率变化幅度较大的特点，本文主发动机推

力估计器输入参数除了高度 H、马赫数 Ma、外涵出

口总压 p16、主燃油流量 W f、加力燃油流量 W fab、发动

机温比（Engine temperature ratio，ETR）、喉道总温

T 8 外［24］，还增加了低压折合转速 n̄1 及低压轴提取功

率相对值 P̄POT，以此更全面地去估计推力。对于涵

道风扇推力估计器，本文选取了 H、Ma、消耗电功率

P i
df、风扇出口总压 pi

t25、风扇出口总温 T i
t25、转速 ni

DFS

作为输入参数。主发动机直接推力控制回路如图 6
所示，涵道风扇直接推力控制回路也与之类似。

2. 2　能源分配策略模糊控制器设计

模糊控制是模仿人类控制经验和知识的一种

智能控制，模型控制理论在当前工业领域十分活

跃，并且被证实在混合电推进系统能源管理策略的

设计方面也是可行的［21］。

本文采用 T⁃S 模糊推理系统（Takagi⁃Sugeno 
fuzzy inference system，T⁃S FIS）作为控制器。与

Mamdani FIS 相比，T⁃S FIS 更加适合多输入和单

输出（Multi⁃input single⁃output，MISO）系统［25］，且

具有较高计算效率，适用于实时性要求高的系统。

本文选择了 3 个参数作为能源分配策略中模糊控

制器的输入，即电池荷电状态 SOC、主发动机低压

折合转速 n̄1、电池归一化充/放电电流 Ī。模糊控制

器输入参数的隶属度函数定义如图 7 所示。

在锂电池的使用过程中，应根据实际情况，合

理地控制电池的充放电状态，避免电池过度充电或

过度放电，以确保电池的性能和使用寿命。锂电池

在正常情况下，电池 SOC 保持在 30%~80% 之间

较为理想［26］，可在保证其性能的同时延长其使用

寿命。因此，本文将电池目前 SOC 设置了低（L）、

图 5 TeDP 仿真流程图

Fig.5 TeDP simulation flow chart

图 6 直接推力控制闭环仿真框图

Fig.6 DTC closed loop simulation
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中（M）、高（H）3 个状态。

针对 n̄1，设置了中间（M）、超高（XH）两个状

态。当低压转子即将超限时，可通过增加发电机电

磁扭矩，提高低压轴功率提取，从而降低低压转子

转速。本文设置的低压转子限制值为 n̄1，max = 1.05。
电池的充/放电流是根据发电量与用电量误差

计算而来的，因此也反映了系统目前能量的平衡状

态。由于电池存在放电倍率限制，将电池电流按照

最大充/放电电流大小 Īmax 归一化。电池电流较小

时（| Ī |<0.05Īmax），视 为 正 常 波 动 ；0.1Īmax<| Ī |<
0.6Īmax 时，电池处于正常充放电状态。因此，针对

电池电流，设置了较大负值（XN）、负值（N）、中间

小值（M）、正值（P）、较大正值（XP）5 个状态。

为了使低压轴提取功率变化连续，波动幅度尽

可能小，本文将模糊逻辑控制器的输出设置为低压

轴提取功率的增量 ΔPPOT 为其设置 3个状态，分别为

负值（N）、保持不变（Z）和正值（P），并设置对应值。

不同电池 SOC 下，模糊逻辑控制器输出的低

压轴提取功率增量归一化如图 8 所示。在 n̄1 超限

的情况下，输出的功率提取量增量为最大正值，即

电系统将从主发动机低压轴提取更多的功率，使得

低压转速降低，从而避免或抑制超转的发生。

在本文所提出的模糊逻辑规则集下，n̄1 ≤ n̄max

时的响应曲面如图 9 所示。由图 9 可以看出，当电

池容量 SOC 处于 30%~80% 这一健康区间，电池

充放电电流不存在超限的趋势时，ΔP̄POT 为 0，即主

发动机将保持当前的低压轴提取功率不变。电池

充放电电流大小适中时，当 SOC 过高时，ΔP̄POT 为

-1，即会降低主发动机低压轴提取功率，以减小充

电电流或增大放电电流，从而使 SOC 保持在 80%
以下；当 SOC 过低时，ΔP̄POT 为 1，即会增加主发动

机低压轴提取功率，以增大充电电流或减小放电电

流，使 SOC 保持在 30% 以上。

总之，该模糊逻辑控制所要实现的目标就是通

过对主发动机低压轴提取功率的增量调节，控制电

池电流在充放电倍率限制以内，同时保持电池

SOC 在健康范围内，并具有一定的低压轴转子超

限保护能力。

3 仿真结果与分析

3. 1　电系统模型验证

根据文献［21］中提供的某型电机及锂电池的

运行任务剖面与相关设计参数，设置电机转速和

扭矩的输入如图 10（a，b）所示。电机模型需求电

流计算值与该文献中的计算值对比如图 10（c）所

示。电池的输入电流如图 11（a）所示。电池模型

终端电压与电池 SOC 计算值与文献中的计算值

对比如图 11（b，c）所示。

可以看出，电机需求电流的计算值与文献中提

供的参考计算值能较好地吻合，验证了本文中所建

立的电机模型的有效性。电池的终端电压输出能

较好地与文献中提供的参考计算值吻合，而电池

SOC 的误差较大，但基本趋势一致。可能原因是：

图 7 输入参数隶属度函数

Fig.7 Membership functions of input parameters

图 9 n̄1 ≤ n̄max 时的模糊逻辑控制面

Fig.9 Fuzzy logic controller outputs at n̄1 ≤ n̄max

图 8 不同 SOC 下的模糊逻辑控制器输出

Fig.8 Fuzzy logic controller outputs at different SOCs
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本文设置电流输入时，由于电流输入值波动剧烈，

因此本文中用于验证电池模型的电流输入剖面并

不能做到和文献中完全一致，而在 SOC 计算过程

中又含有积分运算，因此输入设置的微小误差会导

致 SOC 随着时间累积误差，致使 SOC 误差较大。

3. 2　控制效果分析

储能装置（电池组）的引入，为电驱动涵道风扇

提供了补充供能的一种途径，同时也可以防止主发

动机由于涵道风扇消耗功率变化频繁导致状态波

动，为主发动机工作状态保持稳定起到了一个缓冲

的作用。本节中，在 H=0 m、Ma=0 的条件下，将

推进系统模型中涵道风扇数量设置为两个，给定主

发动机和两个涵道风扇的推力参考指令，其中 1 号

涵道风扇和 2 号涵道风扇的推力参考指令保持一

致，计算得到的结果如图 12 所示，其中推力、低压

轴功率提取值已按照设计点进行了归一化处理。

图 12（a，b）分别为主发动机和一号涵道风扇

的推力跟踪情况，虚线为推力参考指令值，绿色实

线为推力估计值，橙色实线为模型计算值，推力估

计值和计算值之间的误差分别如图 12（c，d）所示。

其中，主发动机推力控制的最大误差不超过 2%，

涵道风扇推力控制的最大误差不超过 1%。误差

较大的情况集中在状态过渡过程中，系统达到稳态

后，主发动机和涵道风扇推力估计值误差均在

0.5% 以内。

由于发动机模型仿真步长较小（25 ms），为了

在有限的时间历程中充分体现出电池容量的明显

变化，本文将前文电池模型的容量进行了大幅减小

（由 400 Ah 缩减至 4 Ah）。

图 12（b）中，第 5 s 时大幅降低涵道风扇参考

指令推力至设计点 60%，消耗电功率也随之骤降，

图 12（h）中电池充电电流突增至最大电流限制的

0.6 倍，主发动机低压轴提取功率在经过控制器调

节后迅速降低，从而将电池充电电流始终保持在放

电倍率限制内。随后，电池处于小功率充电状态，

直至 12.5 s 左右时，SOC 高于健康范围（30%~
80%），控制器进一步降低主发动机低压轴提取功

率，在 15 s 时，电池电流回正，即处于放电状态。

15~50 s，涵道风扇参考推力指令有 3 次阶跃增加，

为了补充涵道风扇消耗电功率，电池的放电电流也

有不同幅度的增加。后续推力参考指令无明显变

化，电池一直处于放电状态，直至第 70 s 左右时，

SOC 跌至 40% 以下后，同样为了保持 SOC 在健康

范围内，主发动机低压轴提取功率开始增加，SOC
在第 200 s 左右时回升至 80%，随后又继续降低，

完成一次充放电循环。电池充放电状态也可由

图 12（i）中的功率关系图看出，电池功率为负，表示

消耗功率，为充电状态。

图 10 电机模型仿真结果

Fig.10 Motor model simulation results

图 11 电池模型仿真结果

Fig.11 Battery model simulation results
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从图 12可以看出，本文提出的基于增量式模糊

逻辑控制的能量分配策略，能通过对主发动机低压

轴提取功率的调节，将电池电流限制在其充放电倍

率范围内，并保持电池组 SOC始终在健康范围内。

3. 3　模型实时性初步验证

在主频为 2.1 GHz 的计算机平台下，对 3.2 节

中仿真过程的模型程序各个模块进行耗时统计，仿

真步长为 25 ms，仿真总时间为 250 s，动态计算总

次数为 10 001 次，结果如表 4 所示。经计算，本文

所建立的半涡电分布式推进系统实时动态模型平

均单步耗时仅为 0.126 ms。其中，采用部件级模型

图 12 仿真结果

Fig.12 Simulation results

表  4 各部件总耗时

Table 4 Total elapsed time of each component

部件

主发动机

1 号涵道风扇

2 号涵道风扇

发电机

整流器

直流总线

电池

逆变器

电机

耗时/ms
701 
218
216
25
2
3

55
2

41

比例/%
55.6
17.3
17.1
2.0
0.2
0.2
4.4
0.2
3.3
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的主发动机和涵道风扇计算耗时明显大于其他模

块。为了进一步验证模型计算实时性，利用 Win⁃
dows 系统下提供的一种高精度计时函数，即 Que⁃
ryPerformanceCounter，对该仿真过程中主发动机

和涵道风扇的耗时进行微秒级统计。主发动机部

件级模型和涵道风扇部件级模型单步耗时统计结

果分别如图 13 和 14 所示。主发动机部件级模型单

步 平 均 耗 时 为 0.037 ms，单 步 最 大 耗 时 不 超 过

0.250 ms；涵 道 风 扇 部 件 级 模 型 单 步 平 均 耗 时

0.010 ms，单步最大耗时不超过 0.080 ms。

4 结   论

本文对半涡电分布式推进系统进行了建模与

初步的控制方法研究，得到以下结论：

（1） 针对半涡电分布式推进系统，本文详细给

出了其中电系统模块（发电机、电池、电机等）的建

模方法，以及推进系统中提取功率传递路径，并结

合相关文献数据，对电机模型和电池模型进行了有

效性验证。

（2） 设计了一种基于增量式模糊逻辑控制的

能量管理策略，该策略通过控制半涡电分布式推进

系统中低压涡轮提取功率，保证了电池工作过程中

SOC 的范围稳定以及工作电流不超限，实现了对

TeDP 系统的能源有效管理，该方法具有易于设

计、可解释性强的特点。

（3） 提出了一种基于功率平衡的半涡电分布

式推进系统模型实时计算方法，在主频为 2.1 GHz
的计算机下进行了模型实时性仿真验证，结果表

明，模型单步平均计算耗时仅为 0.126 ms，具有良

好的实时性。

本文仅针对半涡电分布式推进系统开展了实时

模型建模、直接推力控制及能源分配策略研究，后续

可围绕该推进系统耗油率、推进效率等展开控制规

律的设计与优化，进一步完善模型及控制系统功能。
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