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图1  混合电推进系统构成
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System

高
效率、低排放的发展趋势给

飞行器动力系统提出新的挑

战，传统燃油动力能量密度

高，但经济性差、环境问题突出，并且

在高海拔地区存在推力严重不足等缺

陷 ；而新兴的纯电动力虽然经济性好，

但其能量密度低，续航能力严重不足。

兼顾两者的优势，混合电推进概念应运

而生，即燃油发动机部分或全部的输出

功率带动发电机发电，然后利用产生的

电能给电机推进装置提供能量。混合电

推进系统已经在汽车领域广泛应用并产

生了良好的效果，但在飞行器中的应用

还处在起步阶段。

混合电推进技术分析
混合电推进系统通过传统动力和电

动部分为推进器提供动力输出。传

统动力主要是指涡轮发动机、内燃

机，电动部分主要有电动机、储能

器（电池）和带有绝缘栅双极型晶

体管（IGBT）的控制器，推进器包

括螺旋桨和涵道风扇（如图 1 所示）。

使用混合电推进系统可以解决纯电

动飞机续航时间短、应用范围受到

限制的问题。

在传统动力推进系统中，为满

足起飞、爬升阶段的性能需求，设

计点选择为起飞阶段和爬升阶段的

最大功率输出点，动力系统在巡航

阶段的工作状态为非设计点。而实

际飞行中巡航阶段所占飞行时间却

远多于起飞、爬升阶段。表 1 所示

为针对美国 MQ-9“收割者”无人机 

计算的某次飞行任务各阶段最大功

率需求和能量消耗的占比，可以看

出，起飞和爬升阶段的功率需求是

巡航阶段功率需求的近 3 倍，发动

机必须满足这一功率需求。但由于

起飞与爬升阶段的时间相对巡航阶

段要少，其能量消耗只占整个飞行

任务能量消耗的 12.7%。时间占比更

多的巡航工况，只需要传统发动机

最大功率的三分之一左右，这明显

是对发动机功率的一种浪费，此时

发动机效率也较低。

而在混合电推进系统中，发动

机的设计点可以选择为巡航工况，

在起飞和爬升阶段所需要的额外功

率可以依靠电动部分补偿。这一点

现有混合电推进系统总体设计相关的研究，多源于小型无人机平台，忽略了热管理系统质量和功耗的影响，

若将其用于大功率等级推进系统总体设计，将产生较大的系统误差，使得初步总体设计失效。因此，开展热

管理系统的性能影响评估，对大功率混合电推进系统的实际应用具有重要意义。

飞行任务阶段 最大功率需求 /kW 能耗占比 /%

起飞阶段 550.5 0.10

第一爬升阶段 448.9 8.89

第一巡航阶段 161.6 12.61

第二巡航阶段 170.2 64.34

第二爬升阶段 398.3 3.68

第三巡航阶段 138.1 10.37

表1  MQ-9 飞行任务各阶段最大功率所需
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与混合动力汽车的设计有很大不同。

汽车的功率需求变化快，但功率需

求范围较小。飞机的功率需求虽然

只是在几个工况点之间变化，而且

变化频率小，但各个工况点之间的

功率大不相同。如果以巡航工况点

作为发动机的设计工况点，就可以

更好地利用发动机设计工况点的优

良性能，提升其热效率。同时，因

为设计工况点功率需求的下降，就

可以在飞行器上使用质量更轻、尺

寸更小的发动机。

混合电推进系统的另一个优势

是，可以通过电动部分进行功率补

偿或给电能储存系统充电，使得发

动机在整个飞行任务中都工作在最

佳工况点，提高发动机的热效率。

这样的飞行模式选择进一步减少了

发动机的设计限制，使发动机的设

计不必受各种条件限制而可以追求

发动机的效率极限。

对于一款已有的发动机，可以

依据不同功率需求，通过电动部分

的设计来进行功率匹配。与传统动

力推进系统中对发动机和传动系统

进行改型相比，由于电动部分部件

采用模块化设计，研制周期大大缩

短。在混合电推进系统中，一款发

动机可以通过电动部分的多样化设

计而覆盖很大范围的功率需求，这

可以快速拓宽混合电推进系统的应

用领域。混合电推进系统甚至可以

在执行非设计任务时，进行飞行策

略优化，取下或加装部分电池，在

不同任务需求下都可以保持相对高

的效率飞行。相比传统动力推进系

统来说，混合电推进系统符合通航

飞机多任务执行和军用飞行器多任

务作战需求的发展趋势，具备更强

的竞争力。同时，混合电推进系统

的模块化设计概念使得飞行器更易

于检查和维修。飞行器动力系统通

过电控系统自检，若发生故障可直

接更换再进行地面维修，不影响飞

行器继续执行下次任务。

尽管混合电推进的应用前十

分广阔，但在工程应用中面临的挑

战依然严峻。近年来，随着混合电

推进系统研究逐步深入以及工程应

用的探索，研究人员开始注意到热

管理技术是混合电推进技术中的重

要瓶颈问题之一，热管理系统的功

耗和质量将影响系统整体性能，同

时热管理系统的功效还决定了电池、

电机的寿命和热安全性。

热管理系统模型的建立
在混合电推进系统中，发动机和电

气部件均有温度控制需求。本文对

发动机热管理系统的评估如传统动

力系统总体设计方法一样，将发动

机热管理的质量模型和效率模型集

成在发动机模型中。本文所述热管

理系统模型，将只含电气部件热管

理系统的质量模型和效率模型。热

管理系统质量模型是指电气部件热

管理增加质量的模型，效率模型是

指在选定热管理系统后满足不同工

况条件下热管理需求时消耗电功率

的模型。热管理系统的目的是使得

电气部件保持其适宜工作温度，在

飞机的整个飞行任务过程中，不同

时刻电气部件的输出功率和发热功

率不同，随海拔高度的变化，冷端

空气的密度、温度等也发生变化，

因此无法用单点工况电功率消耗来

模拟整个飞行任务下热管理系统需

求功耗的变化，而是需要模拟各时

刻热管理系统的电功耗。飞机推进

系统初步总体设计方法要求较高的

计算效率和较强的通用性，因此在

保证精度要求条件下需要采用相对

简单的热管理系统模型。

热管理系统中常用冷却方式有

自然冷却和强制冷却两种方式，强

制冷却包含油冷、水冷、风冷等。

本文所述电气部件热管理系统，电

气部件冷却采用强制水冷方式，冷

却水的散热采用强制风冷方式。电

池的适宜工作温度低于电机、IGBT

控制器的适宜工作温度，因此在本

文中分别对电池和其他电气部件（发

电机、IGBT 控制器、电动机）进行

散热处理。为了提高计算效率，本

文建立了零维强制对流换热模型，

如图 2 所示。以电池为例，在工作过

强制风冷

强制水冷

电池 /其他电气部件
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图2  热管理系统零维强制对流换热模型
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程中电池需要散热，根据电池效率

模型可以计算各时刻电池的需求散

热功率Q。为了保证电池的适宜工作

温度，首先通过强制水冷方式将热

量转移给冷却水，再通过强制风冷

方式将冷却水中的热量由空气带走。

在稳态工作条件下，强制水冷和强

制风冷需要带走的热量功率相等，

均为电池在该工作时刻的需求散热

功率。热管理系统质量模型需要增

加的质量包含满足电池或其他电气

部件散热需求的强制水冷系统质量

和强制风冷系统中冷却风扇的质量。

效率模型需要考虑强制水冷系统中

水泵功耗和强制风冷系统中风扇功

耗，由于前者与后者相比功率很小，

为了提高计算效率，在效率模型中

忽略水泵功耗，只计算冷却风扇电

功耗。

纯电动汽车使用动力电池作为

能量来源，并通过热管理系统保证

电池正常工作。对部分电动汽车的

动力电池水冷热管理系统进行统计

发现，电池水冷热管理系统质量与

动力电池系统最大输出功率近似呈

正比，如图 3 所示，在本文计算中

取该功率质量比为 0.75 kW/kg。电机

和 IGBT 控制器的水冷热管理系统质

量与需求散热功率有关，在本文计

算中取散热功率质量比为 0.68 kW/

kg。冷却风扇质量与其消耗功率有

关，在本文计算中消耗功率质量比

取为 0.2 kW/kg。因此，热管理系统

质量模型如下式所示

热管理系统效率模型无法采用单

点工况模型，因为在不同工况下有不

同的散热功率需求和冷端空气条件，

因此需要针对不同时刻散热需求Q，

通过对流换热系数在保证壁温为设定

值时求得空气流量，进而根据风扇特

性求得不同时刻下强制冷却风扇的电

功耗P。热管理系统效率模型为逆向

模型，如图4 所示。零维对流换热模

型的具体计算方式不在这里赘述。

依据该零维对流换热模型，即

可计算在不同工况下使得电池、发

电机、IGBT 控制器、电动机在各自

适宜工作温度范围内正常工作所需

的热管理电功耗，将这一功率损失

加入到动力推进系统中即可评估混

合电推进系统的实际功率需求，否

则对系统的功率分析将产生一个系

统误差。若在总体设计时不考虑热

管理系统的质量，将同样产生一个

系统误差。两个系统误差的存在会

使得混合电推进系统总体设计结果

较为理想，从而无法真实反映系统

的初步总体设计结果，无法对后续

进行的系统及部件详细设计提供有

效指导。

热管理对分布式串联混合电
推进系统总体性能的影响
本文主要基于一款由重庆恩斯特龙

通 用 航 空 技 术 研 究 院 和 南 京 航 空

航 天 大 学 共 同 研 发 的 固 定 翼 飞 机

CG231，将其动力推进系统改为分布

式串联混合电推进系统开展热管理

性能的影响评估。该联合研发项目

于 2016 年 8 月开始，目前已进入型

号合格审定阶段。分布式串联混合

电推进系统构型如图 5 所示。

热管理对总体设计结果的影响

在分布式串联混合电推进系统

中，发动机自身含热管理系统，须

额外考虑发电机、IGBT 控制器、电

动机、电池等电气部件的热管理系

统对总体设计结果的影响。从初步

总体设计的角度出发，热管理系统

的影响主要有两个方面 ：一是电气

部件热管理系统的质量会增加飞机

的最大起飞质量，飞机的需求功率

增加 ；二是为保证电气部件正常工

作，热管理系统会消耗部分电功率，

飞机的需求功率由推进功率和热管图4  热管理系统逆向效率模型

图3  动力电池最大输出功率与水冷热管理系统质量的关系
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理系统消耗功率两部分组成，需求

功率进一步增加。因此，若在混合

电推进系统总体设计中不考虑热管

理系统，会使得总体设计结果更加

理想，但与飞机的实际总体结果偏

差较大。

表 2 展示了在总体设计中是否

考虑热管理系统带来的总体设计结

果的区别。计算模型均采用前文所

述分布式串联混合电推进系统总体

设计模型，不考虑热管理系统的算

例 1 和算例 3 将模型中热管理电功耗

和电气部件热管理系统均取为 0。4

个算例的设计航程均为 1616 km，有

效载荷均为 355 kg，巡航速度均为

250 km/h，其他系统质量占比均为

0.35。4 个算例的其他关键输入参数

和设计结果在表 2 中显示。

从表 2 中可以得到，当分布式

电推进（DEP） 系数（分布式推进的

飞行器升阻比 / 原飞行器升阻比）为

1 时，若不考虑热管理系统，最大

起飞质量、携带燃油量、内燃机选

型 功 率 将 分 别 降 低 33.8%、36.8%、

37.1% ；当 DEP 系 数 为 1.4 时， 不

考虑热管理系统时上述 3 个总体设

计结果关键参数将分别降低 19.4%、

23.6%、23.4%。这一较大差距是因

为考虑热管理系统之后，热管理系

统的质量和运行过程中的电功率消

耗都增加了飞机的需求功率，二者

产生叠加效应，使得总体设计结果

的偏差进一步增大。在初步总体设

计中出现如此大的系统误差是不可

接受的，将会严重误导后续各系统

和部件的具体选型设计，这样的初

步总体设计方法是无效的。因此在

总体设计时必须考虑热管理系统对

总体设计结果的影响。

热管理系统工况选取标准

图 6 展示了表 2 中算例 2 热管理

系统功耗占比的计算结果。横坐标

是该算例中飞机的飞行时间，纵坐

标热管理系统功耗占比是指各飞行

时刻下热管理系统消耗电功率与该

时刻 IGBT 总输出功率的百分比。为

了方便观察，对横坐标进行了非均

匀化处理，横坐标上的 3 个时刻分

别表示起飞阶段结束、爬升阶段结

束和巡航阶段结束的时间。从图中

可以看到，起飞阶段热管理功耗占

比不变，在该算例中为 8.25% ；在

图5  分布式串联混合电推进系统示意图

热管理系统
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算例 1 2 3 4

DEP 系数 1 1 1.4 1.4

功率质量比 /（kW/kg） 0.125 0.121 0.094 0.091

翼载荷 /（kgf/m2） 95 95 115 115

热管理系统质量 /kg 0 151.5 0 69.9

最大起飞质量 /kg 1217.2 1838.6 932.1 1156.5

燃油携带量 /kg 171.2 270.7 96.9 126.8

内燃机选型功率 /kW 172.0 273.4 99.1 129.3

表2  热管理系统对总体设计结果的影响

图6  飞行过程中热管理系统的功耗占比
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爬升初始阶段热管理功耗占比出现

最大值 8.38%，此后该比值随爬升高

度的上升而降低，爬升结束时出现

最小值 4.57% ；在巡航阶段热管理

功耗占比逐渐增加，但变化幅度很

小，变化范围为 4.57% ～ 4.64%。对

表 3 中算例 4 的热管理系统功耗进行

相同处理，可以得到同样变化趋势

的曲线，对应的数值分别为 7.96%、

8.11%、5.02%、5.02% ～ 5.38%。

其他算例也可以得到具有相同

变化趋势和相近数值结果的热管理系

统功耗占比随飞行时间变化的曲线。

在允许牺牲一定热管理系统精度影响

而追求提高计算效率的条件下，可以

利用上述结果对总体设计模型进行简

化计算。在每一时间段中计算热管理

系统功耗占比时，不通过迭代方式计

算，而是在不同飞行阶段中将热管理

系统的功率消耗作为动力推进系统在

IGBT控制器输出时的损耗进行计算，

将热管理系统功耗占比等价于IGBT

控制器的效率损失，可得到近似的最

终结果。不同飞行阶段热管理系统功

耗占比的取值可参考表3。其中，可

通过起飞阶段的最大功率需求和热管

理系统功耗占比进行热管理系统的部

件选型 ；爬升阶段的热管理系统功耗

占比可近似看作线性变化，可以取爬

升阶段的最大值与最小值的平均值来

作为爬升阶段各时间段的热管理系统

功耗占比 ；巡航阶段与爬升阶段可用

相同方式进行处理。

热管理对分布式串联混合电推

进系统性能的参数敏感性分析

基于表 2 中的算例 4，开展热管

理对混合电推进系统性能影响的参

数敏感性分析。热管理系统的功耗

和质量对油耗均为负收益，图 7 和

图 8 分别给出了这两个因素的参数敏

感性分析结果。为了方便比较，选

取完成相同任务要求时的燃油消耗

量作为比较对象。

从图中可以看到，当热管理系

统功耗降低时，燃油消耗量减小，

且二者为线性变化 ；当热管理系统

质量减小时，燃油消耗量也减小，

二者呈近似线性，变化系数减小时

燃油消耗量的降幅略微减小。总体

设计结果对热管理系统质量更为敏

感，当热管理系统功耗降低为基准

水平的 40% 时，油耗降低 4.46% ；而

当热管理系统质量降低为基准水平

的 40% 时，油耗可降低 10.22%。

因此，进行热管理系统设计的

目标是同时降低热管理系统的功耗

和质量，工作可侧重于热管理系统

的轻量化设计。在本文所用计算模

型中，冷却风由冷却风扇提供，在

进行热管理系统设计时，可考虑从

机体外引入高速气流对动力推进系

统进行冷却，既可以降低热管理系

统的功耗，又能减轻冷却风扇的总

质量，但需要考虑从外流中引入空

气对于整机空气动力学的影响。

结束语
随着混合电推进系统研究逐步深入

以及工程应用的探索，热管理技术

逐渐成为航空混合电推进系统技术

中的重要瓶颈问题，热管理系统的

功耗和质量将影响系统整体性能，

同时热管理系统的功效还决定了电

池、电机的寿命和热安全性。

本文建立了热管理系统的零维

强制对流换热模型，并应用于一款在

研的分布式混合电推进通航飞机上，

对其开展了热管理对系统性能的影响

评估。在分布式串联混合电推进系统

设计中，如果不考虑电气系统热管理，

飞行器最大起飞质量、携带燃油量、

内燃机选型功率将产生20% ～ 30%

的误差 ；当热管理系统功耗和质量降

低时，可减少燃油消耗量减小，其中

质量因素影响更为显著 ；当热管理

系统质量降低为当前基准水平的40%

时，油耗可降低10.22%。因此，热

管理系统的轻量化将有效提升混合电

推进系统性能。                         

（钱煜平，清华大学，助理研究

员，从事航空涡轮混合电推进研究）图7  燃油消耗量与热管理系统功耗的关系 图8  燃油消耗量与热管理系统质量的关系

飞行阶段 参考范围 /%

起飞阶段 8 ～ 8.5

爬升阶段 6.3 ～ 6.6

巡航阶段 4.5 ～ 5.2

表3  各飞行阶段热管理功耗占比参考范围
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