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０　 引　 言

电动飞机以电推进系统代替内燃机动力ꎬ具
有节能环保、能耗小、噪声低、结构简单、易操作、
布局灵活、乘坐舒适、操作简单、维护方便等优点ꎬ
是名副其实的环境友好型飞机[１]ꎬ广泛应用于飞

行员培训、观光旅游、工农业生产、森林防火等领

域[２]ꎮ 电动飞机的环境适应能力较差ꎬ只能在无

降水、降雪等良好天气下飞行ꎬ但是ꎬ地球大气层

内气象条件瞬息多变ꎬ即使在良好的天气条件下ꎬ
也有可能发生突风ꎬ对电动飞机的安全可靠飞行

构成严重威胁[３]ꎮ 电动飞机巡航阶段持续时间较

长ꎬ受突风影响概率最大ꎮ 据不完全统计ꎬ因突风

而引发的飞行事故不低于飞机总事故的 １０％ ꎮ
飞机的抗突风能力已经成为飞机设计的重要内容

之一ꎮ
国内外针对突风对飞机的影响开展了大量研

究ꎮ Ｍａｊｕｍｄｅｒ 等[４]对机翼结构进行优化设计ꎬ以
减弱突风对飞机机翼的影响ꎮ Ｃｈｅｎ 等[５] 建立了

基于欧拉方程的气动模型ꎬ用于突风减缓系统的

设计ꎮ 虽然该设计方法控制准确ꎬ但是计算复杂ꎬ
因此不利于在工程中应用ꎮ 迄今为止ꎬ国内外对

飞机抗突风能力的研究热点主要集中在通过改善

飞机的气动结构来降低突风对飞机的影响等

方面ꎮ
电动飞机的螺旋桨由电机直接驱动ꎬ电机由

矢量控制器加以控制ꎬ易于获得理想的动态调速

特性[６]ꎮ 本文首先建立了飞机遭遇突风时电推进

系统的动态响应数学模型ꎬ并求解动态响应特性

方程ꎬ给出了突风气象条件下电推进系统速度 ＰＩ
控制参数的设定方法ꎻ然后ꎬ运用所建立的数学模

型对某双座电动飞机电推进系统进行了系统仿真

试验和样机试验ꎬ验证了采用速度 ＰＩ 控制策略能

够有效地降低突风对飞机的影响ꎮ

１　 动态数学模型的建立

电动飞机电推进系统主要由定桨距螺旋桨、
永磁同步电机、控制器和动力蓄电池等组成[７] ꎮ
图 １ 所示为某双座电动飞机电推进系统组成ꎮ
为了搭建飞机遭遇突风时电推进系统的动态响

应数学模型ꎬ首先分别建立了突风、螺旋桨及电

机的数学模型ꎮ

图 １　 某双座电动飞机电推进系统组成

１. １　 突风数学模型

飞机在巡航过程中遭遇的突风可用工程上广

泛使用的 １－ｃｏｓ 离散突风模型表示[４]:
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(１)
式中: ｖｗ———突风速度ꎻ

ｖｄｓ———设计突风速度ꎻ
ｘ———进入突风场的距离ꎬ其范围为 ０ ~
２ｄｍꎻ
ｄｍ———突风梯度ꎬ其范围为 ９.１~１０６.７ ｍꎻ
ｖｒｅｆ———参考突风速度ꎻ
Ｆｇ———飞行剖面缓和系数ꎻ
Ｈｍｏ———飞机的最大飞行高度ꎻ
Ｍ２———最大零燃油重量 /最大起飞重量ꎻ
Ｍ１———最大着陆重量 /最大起飞重量ꎮ

电动飞机以电能作为燃料ꎬ在整个飞行过程

中飞机重量保持不变ꎬ即 Ｍ１ ＝Ｍ２ ＝ １ꎮ
１. ２　 螺旋桨数学模型

螺旋桨叶素理论是目前工程上常用的一种螺

旋桨性能分析的方法[９]ꎮ 本文采用螺旋桨叶素理

论建立螺旋桨在在遭遇突风时的数学模型ꎮ 图 ２
所示为螺旋桨叶素及其速度多边形示意图ꎮ 其

中ꎬｄＴ、ｄＦ、ｄＭ 分别为作用在叶素上的拉力、切向

力和合力ꎮ
在螺旋桨径向 ｒ 处ꎬ取一微段长 ｄｒꎬ相应的叶

—４８—
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图 ２　 螺旋桨叶素及速度多边形示意图

素弦长为 ｂꎬ螺旋桨的半径为 Ｒꎬ飞行过程中螺旋

桨的转速为 ｎｓꎬ则叶素在螺旋桨的桨盘面内的切

向速度为 ２πｎｓｒꎬ来流速度为 ｖ０ꎮ 当飞机遭受突风

时ꎬ飞机的来流速度与突风速度满足:
ｖ０ ＝ ｖｆ ＋ ｋｗｖｗ (２)

式中: ｖｆ———飞行速度ꎻ
ｋｗ———突风速度与飞机飞行速度的角度系

数ꎬ其取值范围为－１~１ꎮ
气流相对于叶素的几何合成速度 ｖｖ 为

ｖｖ ＝ ｖ２０ ＋ (２πｎｓｒ) ２ (３)
　 　 根据翼型气动力理论ꎬ作用在叶素上的升力

和阻力分别为

ｄＦＬ ＝ １
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ρｖ２ｖＣＬｂｄｒ
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ρｖ２ｖＣＤｂｄｒ

ì

î
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ï
ï

ï
ï

(４)

式中: ｄＦＬ———作用在叶素上的升力ꎻ
ρ———空气密度ꎻ
ＣＬ———升力系数ꎻ
ｂ———叶素宽度ꎻ
ｄＦＤ———作用在叶素上的阻力ꎻ
ＣＤ———阻力系数ꎮ

假设叶素的阻升角为 γꎬ则有:

γ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｄＦＤ

ｄＦＬ
(５)

　 　 假设几何合成速度与旋转平面的夹角为 βꎬ
则有:

β ＝ ａｒｃｔａｎ
ｖ０

２πｎｓｒ
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ø
÷ (６)

　 　 螺旋桨在突风作用下产生转矩 ＴＭ１为

ＴＭ１ ＝ １
２
ρｖ２ｖＮＢ∫Ｒ

ｒ０
ｋｓｒｓｉｎ(β ＋ γ)ｄｒ

ｋｓ ＝
ＣＬｂ

ｓｉｎ２βｃｏｓγ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(７)

式中: ＮＢ———桨叶片数ꎻ
ｒ０———桨毂半径ꎻ
ｋｓ———转矩系数ꎮ

１. ３　 电机数学模型

电动飞机用电机一般选用永磁同步电机ꎮ
电机以直驱形式带动定桨距螺旋桨做功产生飞

机所需的推力和升力ꎬ因此电机转矩与螺旋桨

转矩相同[１０] ꎮ
电机采用表贴式结构ꎬ其在 ｄ￣ｑ 轴下的电压

方程可表示为[１１]

ｕｑ ＝ Ｒｓ ｉｑ ＋ Ｌｓ

ｄｉｑ
ｄｔ

＋ ψＰＭωｅ

ｕｄ ＝ － ωｅＬｓ ｉｑ

ì

î

í

ïï

ïï

(８)

式中: Ｒｓ———定子相电阻ꎻ
ｉｄ、ｉｑ———ｄ、ｑ 轴电流ꎻ
Ｌｓ———定子线圈在 ｄ￣ｑ 轴的自感ꎻ
ψＰＭ———转子磁链ꎻ
ωｅ———机械角速度ꎮ

电机转矩及运动方程可以表示为

Ｊ
ｄωｅ

ｄｔ
＝ Ｔｅ － Ｂωｅ － ＴＬ

Ｔｅ ＝
３
２
ｐψＰＭ ｉｑ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(９)

式中: Ｊ———转动惯量ꎻ
Ｔｅ———电磁转矩ꎻ
Ｂ———摩擦因数ꎻ
ＴＬ———输出转矩ꎻ
ｐ———电机极对数ꎮ

忽略电机系统摩擦损耗ꎬ由式(９)可得:

ｄωｅ

ｄｔ
＝

３
２
ｐψＰＭ ｉｑ － ＴＬ

Ｊ
(１０)

　 　 电动飞机在巡航阶段匀速飞行时ꎬ电机电磁

转矩与输出转矩相等ꎬ有:
—５８—
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Ｔｅ ＝ ＴＬ ＝ ３
２
ｐψＰＭ ｉｑ (１１)

　 　 电动飞机进入突风场后ꎬ飞机遭遇突风在短

时间内螺旋桨近似匀加速ꎬ由式(７)、式(１１)可得

螺旋桨的加速度为

ａ ＝
ＴＭ１ － ＴＬ

Ｊ
(１２)

　 　 选取匀加速过程中两个时间点 ｔ１ 和 ｔ２ꎬ对应

螺旋桨转速为 ｎｓ１和 ｎｓ２ꎬ有:
ｎｓ１ － ｎｓ２

ｔ２ － ｔ１
＝
ＴＭ１ － ＴＬ

Ｊ
(１３)

　 　 假设 ｔ２ ~ ｔ１ 的时间间隔为 ０.０１ ｓꎬ则由式(１３)
可得电机转动惯量 Ｊ:

Ｊ ＝
１００(ＴＭ１ － ＴＬ)

ｎｓ１ － ｎｓ２
(１４)

１. ４　 ＰＩ 参数的确定

ＰＩ 控制策略具有简单、控制可靠、快速响应

等特点ꎬ因此采用 ＰＩ 控制对电动飞机电推进系统

进行控制可以有效地抑制突风对飞机的影响[１２]ꎮ
根据基于突风数学模型、空气螺旋桨气动模型、电
机模型以及电推进系统的负载特性ꎬ采用速度 ＰＩ
自适应控制算法对突风进行抑制ꎮ 图 ３ 所示为螺

旋桨转速环调速控制结构ꎮ

图 ３　 螺旋桨转速环调速控制结构

由图 ３ 可知ꎬ螺旋桨转速环传递函数为

Ｇ( ｓ) ＝
ｋｐｓｋｔ( ｓ ＋ ｋｉｓ)
Ｊｓ２(Ｔｓｆｓ ＋ １)

(１５)

式中: ｋｐｓ、ｋｉｓ———调节器参数ꎻ
ｋｔ———电机电流系数ꎻ
Ｔｓｆ———时间常数ꎮ

式(１５)为典型Ⅱ型系统ꎬ可得 ＰＩ 参数与转

动惯量的关系式为

ＫＰ ＝ ｋｉｓ ＝
Ｊ(ｈ ＋ １)
２ｈＴｓｆｋｔ

ＫＩ ＝ ｋｉｓｋｐｓ ＝
Ｊ(ｈ ＋ １)
２ｈ２Ｔ２

ｓｆｋｔ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(１６)

式中: ｈ———中频带宽ꎮ
对于典型Ⅱ型系统ꎬ减小 ｈ 可以增加系统的

鲁棒性ꎬ但当 ｈ 过小时ꎬ系统的振动次数会增加ꎬ
据经验一般选取 ｈ＝ ４ꎮ

２　 系统仿真及试验

根据设计及性能参数进行系统仿真试验ꎬ验
证速度 ＰＩ 控制策略的合理性ꎬ并为样机试验提供

理论参考ꎮ
２. １　 设计参数的确定

在满足“适航条例”的基础上[１３]ꎬ对某双座电

动飞机抗突风能力进行系统仿真ꎮ 表 １ 和表 ２ 所

示分别为该型号电动飞机的设计参数和电推进系

统的性能参数ꎮ

表 １　 飞机设计参数

参数名称 参数值

最大允许飞行高度 Ｈｍｏ / ｍ １ ０００

飞行速度 ｖｆ / (ｍｓ－１) ３３

起飞重量 / ｋｇ ５００

升力系数 ＣＬ １.５

阻力系数 ＣＤ １

参考突风速度 ｖｒｅｆ / (ｍｓ－１) １７

设计突风速度 ｖｄｓ / (ｍｓ－１) １０

表 ２　 电推进系统性能参数

参数名称 参数值

飞行中螺旋桨转速 ｎｓ / ( ｒｍｉｎ－１) １ ５００
电机输出转矩 ＴＬ / (Ｎｍ) ６４

螺旋桨半径 Ｒ / ｍ ０.８
螺旋桨桨毂半径 ｒ０ / ｍ ０.０８
螺旋桨桨叶片数 ＮＢ ２
直流供电电压 / Ｖ ３５５

２. ２　 系统仿真

图 ４ 所示为所搭建的电动飞机电推进系统自

适应速度 ＰＩ 控制系统仿真模型ꎮ
选定 ２ 组 ＰＩ 控制参数ꎬ分别是未考虑飞机遭

遇突风和考虑飞机遭遇突风时的控制参数ꎮ 未考

虑飞机遭遇突风时ꎬ速度 ＰＩ 控制的参数为 ＫＰ ＝ ２、
ＫＩ ＝ １５ꎻ考虑突风时 ＰＩ 参数由式(１６)计算可得ꎮ
分别进行系统仿真ꎬ设置系统仿真时间为 ０.３５ ｓꎬ
假设在仿真时间 ０.１５ ｓ 时遭受突风ꎮ 图 ５ 所示为

未考虑和考虑飞机遭遇突风飞行工况 ２ 组不同

ＰＩ 控制参数下的螺旋桨转速响应特性曲线ꎮ
—６８—
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图 ４　 电动飞机电推进系统自适应速度 ＰＩ 控制系统仿真模型

图 ５　 螺旋桨转速响应特性

　 　 从图 ５ 可知ꎬ在给定相同突风速度情况下ꎬ当
采用未考虑突风的速度 ＰＩ 控制参数时ꎬ在遭遇突

风时电机转速的最高波动达到 ８０ ｒ / ｍｉｎꎻ而选择

采用考虑突风的 ＰＩ 参数控制时ꎬ电机转速最高波

动为 ６０ ｒ / ｍｉｎꎬ说明按照考虑突风气象条件下所

设定的 ＰＩ 控制参数能够更好地降低突风对飞机

的影响ꎮ
２. ３　 样机试验

为了验证系统仿真试验结果的正确性ꎬ选用

１ 架双座电动飞机进行了地面试验ꎬ试验样机如

图 ６ 所示ꎮ 采用功率为 ５５ ｋＷꎬ 额定转速为

１ ７３５ ｒ / ｍｉｎ 的三相调速风机置于飞机正前方模

拟飞机正向遭遇突风ꎮ
在试验开始 ６０ ｓ 后让飞机遭遇相同变化规

律的突风ꎬ分别按未考虑和考虑突风的 ＰＩ 参数进

行样机试验ꎬ每 ０.０５ ｓ 采集一次数据ꎬ实测飞机螺

图 ６　 试验样机

旋桨转速变化特性曲线如图 ７ 所示ꎮ

图 ７　 实测飞机螺旋桨转速特性变化曲线

从图 ７ 可以看出ꎬ采用未考虑突风设定的速

度 ＰＩ 控制参数时ꎬ 螺旋桨转速最高波动为

７０ ｒ / ｍｉｎꎻ而采用考虑突风设定的速度 ＰＩ 控制参

数时ꎬ螺旋桨转速的最高波动为 ５０ ｒ / ｍｉｎꎮ 样机

试验同样证明了考虑突风气象条件的速度 ＰＩ 参

数能够有效降低突风对飞机的影响ꎮ 此外ꎬ在样

—７８—
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机地面试验时ꎬ螺旋桨会受到扰流影响ꎬ造成螺旋

桨的最高转速波动范围比仿真结果偏低ꎮ

３　 结　 语

(１) 突风对电机的安全可靠运行构成重大隐

患ꎮ 本文运用螺旋桨空气动力学理论建立了考虑

突风的螺旋桨空气动力模型ꎬ采用速度 ＰＩ 控制策

略降低了突风对飞机的影响ꎬ给出了突风气象条

件下电推进系统 ＰＩ 控制参数的设定方法ꎮ
(２) 采用 ＭＡＴＬＡＢ 仿真和样机试验对所提

速度 ＰＩ 控制方法进行了验证ꎮ 结果表明:按突风

气象条件下设定的 ＰＩ 控制参数能有效地降低突

风对飞机动态稳定性的影响ꎮ
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