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复合翼 eVTOL电池需求及对动力总成安全性的影响 *

丁水汀，丁 硕，孙 爽，但 敏，赵自庆

（中国民航大学  航空工程学院，天津  300300）

摘 要：动力电池是电动化飞行得以实现的重要组成部分，其技术层次和安全水准对电动垂直起降

飞行器 （Electric Vertical Take off and Landing aircraft，eVTOL） 的商业化推广尤为重要。本文在典型飞行

任务下，研究电池性能对eVTOL飞行器的运营性能、适航性能和安全性能的影响。利用开源软件SUAVE
（Stanford University Aerospace Vehicle Environment，SUAVE） 对复合翼 eVTOL 进行了整机与动力总成的

建模，利用故障树分析 （Fault Tree analysis，FTA） 方法对动力总成进行了安全性分析。通过仿真，发

现在现有电池技术水平下，电池的放电倍率约束是决定电池性能需求的关键限制条件，针对本文设计的

eVTOL，372 Wh/kg 是满足所有安全约束的最低能量密度，在使用过程中电池容量的衰退是设计者选择

电池能量密度的重要参考指标。单独改善电池的可靠性对动力总成可靠性的提升是有限的，但电池性能

的衰退将使电池成为动力总成失效的主要因素。通过FTA发现本文搭建的典型动力总成失效率为1.524×
10-7，接近SC-VTOL-01中单座飞行器的基础级灾难性故障率要求。
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1 引 言

随着城市化的加速和人们对出行效率要求的不

断提高，城市交通拥堵问题日益凸显，以垂直起降飞

行器（VTOL）作为主要运输工具的先进空中交通系统

（Advanced Air Mobility，AAM）逐渐成为研究的热点。

在 2016 年，美国优步公司发布了一份城市空中交通

系统（Urban Air Mobility，UAM）白皮书，从多个角度

对系统进行了详细的规划和阐述，并将 UAM 的发展

推向高潮［1］。与此同时，地球环境的日益恶化让低碳

减排成为交通运输行业重点关注的未来发展议题。

2019 年，国际能源署统计的数据显示全球航空碳排

放达到 10 亿吨，近几十年来的增长速度超过了公路、

铁路和航运［2］。因此，国际航空运输协会（IATA）和

国际民用航空组织（ICAO）等机构制定了一系列的路

线来抑制碳排放的增长，其中就包括采用可持续燃

料、飞机及发动机改进、推进系统电动化等相关技术

措施，以实现 2050 年净零碳排放的目标［3］。在此契

机之下，电动垂直起降飞行器（eVTOL）概念应运而

生，空中客车、波音、Joby 航空、Lillium 航空、亿航等都

深度参与其中，其中一些公司的整机产品已经完成

适航取证的关键步骤。

与传统的飞行器相比，eVTOL 具有质量轻、污染

小、能耗低等优势，然而，动力电池的技术水平和参

数选取一定程度上会影响 eVTOL 动力总成的性能。

例如 Silva 等［4-6］对多种 eVTOL 构型进行了深入研究，

认为放电时留存 15%~20% 的电池荷电状态（State of 
Capacity，SOC）有利于延长电池的使用寿命，并且电

池的放电倍率必须限制在 2C~3C。Brown 等［7］也研究

了多种构型 eVTOL 的性能，并认为 400 Wh/kg 的电池

能量密度是城市空中交通电动化的一个关键阈值。

Finger 等［8］在针对应用于 eVTOL、通航飞机、支线客

机和无人机四种机型的混动系统研究中发现，电池

的能量密度是决定混动系统性能的关键因素，现有
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电池整包技术的最大能量密度处于 250 Wh/kg 水平，

最大放电倍率不超过 4C，将电池最低 SOC 设置为

20% 是提高安全性和电池寿命的有效措施。Freder⁃
icks 等［9］在考虑留空时间的基础上研究了电池的性

能表现，结果表明电池在飞行任务内的放电倍率在

5C 以下，决定电池设计和尺寸选择的是飞行降落阶

段的性能需求。Thomas 等［10］分析了同一四旋翼飞行

器不同动力组合中电池放电倍率与航程之间的关

联，随着航程的增大，放电倍率呈现出指数级增长。

Bertram［11］发现在电池能量密度为 250 Wh/kg 时，全电

构型相较于混动构型和涡轮电构型在其研究的飞行

器构型下整体效率最高，但大航程任务会让储能系

统质量大幅增长并导致能耗强度激增，因此纯电飞

行器可能更加适用于短途飞行。此外，也有学者对

飞行器的性能评估方法提出了一些创新性的见解。

Chakraborty 等［12-13］提出了一种基于广义能量的飞机

尺寸和性能分析方法 PEACE，利用该方法对多种构

型组合的 VTOL 进行了对比分析，验证了该方法的准

确性和适用性。Hascaryo 等［14］针对 eVTOL 飞行器提

出了一种独立于构型的尺寸预估方法，利用该方法

对设计的飞行器进行了电池、航程、桨盘载荷等多方

面的参数性能研究，发现最终得到的尺寸数据的趋

势曲线与现有直升机的数据相似。Kadhiresan 等［15］

基于质量的优化过程来评估多旋翼、倾转旋翼、倾转

机翼、复合翼四种 eVTOL 以及直升机的性能表现，结

果表明直升机和多旋翼适合执行低速低航程任务，

倾转飞行器更适合高速高航程任务，而复合翼平衡

了所有这些特点，适用介于两者之间的飞行任务。

相较于利用传统化石燃料的航空器，电动航空

器的安全性一直缺乏有效的研究和广泛的数据支

撑，这种不确定性在新构型的 eVTOL 上被进一步放

大。Brelje 等［16］指出电动飞行器引入了不同学科之

间的新耦合，对它的高保真多学科设计分析和优化，

包括安全性分析是一个巨大的挑战。Kusmierek 等［17］

综述多种 VTOL 构型后，指出复合翼构型更容易满足

高安全标准，但该结论缺乏有效研究支撑。Thomas
等［18］对纯电四旋翼 eVTOL 电力系统的冗余设计进行

了探索，发现“3oo4”和“2oo3”是储能系统的最优冗余

设计，“2oo4”是电机及电机控制系统的最优冗余设

计，但在研究过程中对冷却系统等动力总成辅助组

件进行了忽略处理。Xu 等［19］针对多电商用客机的机

载供电系统提出了一种基于系统可靠性建模与评估

的分层方法，并从热控制、冗余设计和维护措施等方

面提出了一些建议来提升系统的可靠性，但整体研

究更多基于微电网层面展开。针对传统的安全评估

方法在处理新的架构和技术时所面临的一些问题，

Bendarkar 等［20］对 X-57 进行了连续动力退化情景下

的组件级功能危害评估，结果表明电池发生故障是

灾难性的，其次是巡航电机故障，但所研究动力总成

架构与复合翼存在显著差异。综合而言，国内外对

于 eVTOL 的动力总成安全性研究存在组件要素不

全、研究角度片面和动力架构差异等诸多问题，基于

初始适航角度的全要素复合翼 eVTOL 动力总成安全

性研究显得十分有必要。

事实上，现有大部分对 eVTOL 的研究是通过改

善设计参数来提升整机的性能表现，将一些实际运

行规则和部件工作特性进行了简化甚至忽略，对于

电池而言往往是改变电池能量密度来观察对飞行器

的影响，缺乏基于安全运行限制下的电池性能需求

研究。对 eVTOL 全电动力总成的可靠性研究更多关

注于其中的子系统层级或者部件层级，部分研究将

全电动力总成简化为供电系统，忽略了动力总成中

的一些关键部件，缺乏从整机动力总成层级出发的

全要素可靠性研究。为了弥补现有研究的不足，满

足运营条件下 eVTOL 动力总成的电池可用性和系统

可靠性，本文借助 SUAVE 与 OpenVSP 展开对 eVTOL
飞行器及其动力总成详细设计与建模，从多学科层

面分析了飞行器及其动力总成的性能，得到了符合

电池可用性和一般运营与飞行规则（CFR-91）的电池

参数需求，确立了电池容量衰退对动力总成性能和

安全运行的影响程度。同时，基于设计过程中提出

的动力总成失效容限准则，利用故障树分析（FTA）方

法对动力总成进行建模，计算动力总成失效率并对

电池展开失效率敏感性分析，探究电池对动力总成

可靠性的影响。

2 建模与仿真设置

2.1 建模方法

SUAVE［21-24］是由斯坦福大学航空航天设计实验

室基于 Python 开发的一款用于多学科飞行器设计仿

真与优化的开源软件。相比于其它的飞机概念设计

软件工具依赖于固定的经验相关性和手册，SUAVE
通过基于物理的方法能够实现先进设计的高保真度

分析预测，提供了一个可用于设计具有先进技术飞

机的框架。

OpenVSP 是一款开源的航空航天工程设计软件，

它主要用于创建和分析飞行器的外形和几何结构。

该软件允许用户使用参数化建模方法创建飞行器，
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通过调整参数来快速修改飞行器的几何形状。Open⁃
VSP 主要用于飞行器和航天器的初步设计和概念验

证阶段，协助设计师在飞行器设计的早期阶段进行

快速的概念验证和形状优化。

2.2 eVTOL建模

2.2.1 气动构型建模       
常见的 eVTOL 构型主要有多转子、倾转旋翼、

倾转机翼、复合翼四种，动力总成则是以纯电和混

动两种类型为主。在本文中，以纯电的复合翼（Lift+
Cruise）构型 eVTOL 作为主要研究对象，飞行器设计

人员载荷为 6人，本文假设不需要任何飞行人员，所有

载荷均为乘客。飞行器设计参数主要参考 Chakraborty
等［13］对复合翼 eVTOL 的设计研究，结合 Smart 等［25］对

SUAVE 中基于 Vahana 项目的飞行器设计方法的参数

置信区间结论，本文所使用的飞行器设计参数参

照表 1。

图 1 为 SUAVE 与 OpenVSP 的联合运行逻辑框

架。红色虚线框内为基于 OpenVSP 的 eVTOL 气动外

形建模，对所研究的 eVTOL 构型进行参数初始化。

紫色虚线框内为基于 SUAVE 的 eVTOL 仿真过程，其

中输入主要包括 eVTOL 参数、任务设定和分析设定三

类，运行时参照飞行器参数建立代理模型，然后通过代

理模型执行设定的飞行任务进行分析和迭代求解，所

得到的收敛结果会进行可视化处理，从而完成飞行器

整套设计仿真流程。针对不同的工况和保真度分析

需求，用户只需变更相应的参数与设定即可。

图 2 为收敛后的飞行器可视化结果，主要包括机

身、主翼、“V”形尾翼、4 个电机吊舱、8 个旋翼和 1 个

螺旋桨。其中 8 个升力旋翼均匀分布在机翼的前后

两侧，升力电机位于每个电机吊舱前后两端，而推进

螺旋桨位于机身尾部，推进电机内置于机尾。所有

旋翼/螺旋桨与电机按照客机动力装置“从左往右，从

前到后”的规则进行编号，并与后续动力总成架构中

各组件编号相对应。

2.2.2 动力构型建模       
2.2.2.1　架构设计

飞行器的动力总成主要由高压电池、低压电池、

表1　飞行器设计参数

设计参数

设计过载/g
推重比

展弦比

机身长度/m
机身宽度/m
机身高度/m
机翼翼展/m
旋翼半径/m
机翼面积/m2

平尾面积/m2

垂尾面积/m2

有效载荷/kg
电机效率/%

电池充放电效率/%
电力变换部件效率/%

参数值

3.7
1.1
8.9
6.5
1.5
2.0

10.0
1.0

11.3
1.8
1.1
480
95
95
95

图2　飞行器模型

图1　SUAVE与OpenVSP联合运行逻辑框架
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飞行控制计算机（Flight Control Computer，FCC）、电子

调速器（Electronic Speed Controller，ESC）、部件冷却

系统、线缆、管路、电机和旋翼/螺旋桨组成，图 3 对其

进行了详细的描绘。整个动力总成被分为两大类功

能模块，5 块高压电池和 1 块低压电池组成储能模块，

承担能量存储功能；9 个 ESC 和 9 个电机组成能量转

化模块，负责将储能模块中的能量转化为机械能。

本文将每组 ESC、电机和旋翼/螺旋桨定义为一个旋

翼/螺旋桨分支，动力总成中包含 8 个升力旋翼分支

和 1 个推进螺旋桨分支。动力总成的 1~4 号高压电

池为 8 个升力旋翼分支供电，且每块电池会优先为处

于对角位置的两个升力旋翼供电，5 号高压电池优先

为推进螺旋桨供电。动力总成的母线电压为 1 kV，

运行时每个动力分支对应的高压电池为 ESC 高压输

入端口供电，低压电池为 FCC 和所有 ESC 低压输入

端口供电，FCC 为 ESC 提供控制信号，控制信号和低

压供电会共同作用于 ESC 的驱动电路，通过调控 ESC
高压输出端口的频率来控制电机的转速。所有电机

驱动旋翼/螺旋桨均采用直驱方式，无减速齿轮箱。

动力总成模型中还含维持电池、电机和 ESC 正常工作

的冷却系统，每个电机和每个 ESC 对应着一套独立工

作的冷却系统，均采用气体冷却方式，所有高压电池

共用一套液体冷却系统。

相较于其它架构和布局，上述布局的两部分动

力组成意味着飞行器具备更好的冗余性和安全性，

结合应用场景和适航要求，该动力总成架构具有典

型代表性。基于上述动力总成架构，本文对动力总

成失效容限进行了如下假设：至多允许两个升力旋

翼分支失效，且前提是它们必须处于对角位置，非对

角位置的双升力旋翼分支失效将会是灾难性的，推

进螺旋桨分支允许最大数量失效。

2.2.2.2　动力电池分析

在 SUAVE 中搭建飞行器动力总成时，对高压电

池、ESC、电机、旋翼/螺旋桨进行了不同保真度的建

模。高压电池采用的是以 Li（NiMnCo）O2为正极材料

的 18650 电池，这种电池具有高能量密度和高放电倍

率的特性，与电动飞行器的储能需求十分契合。能

量密度和放电倍率是评估电池性能的关键参数，前

者是由设计方决定的电池固有特性，但后者更能反

映出电池的动态特性。电池放电倍率的计算式如下

CR = I
C rated

（1）
式中 CR 为电池的放电倍率（C）；I为电池放电电流，单

位为 A；C rated 为电池的额定容量，单位为 Ah。
通过对现有商用 18650 电池的产品调研，可以得

到电池额定容量和允许最大放电电流参数，利用式

（1）即可计算出不同型号电池允许的最大放电倍率。

图 4 为调研锂电池产品最大连续放电倍率分布，在

图 4 中随着电池能量密度的增大电池最大连续放电

倍率显著降低。当能量密度大于 250 Wh/kg 后放电

图3　动力总成架构
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倍率将会下降到 3C 左右，对应图 4 中的红色参数区

域。通过对高压电池采用高保真度建模来模拟电池

电压、电流、容量等参数的动态变化过程，并引入退

化因子来研究电池容量衰退对飞行器性能和安全性

的影响。仿真过程将高压电池进行了简化处理，假

设 所 有 高 压 电 池 的 状 态 参 数 在 飞 行 过 程 中 是 一

致的。

飞行器的空气动力学分析采用涡格法对气动参

数进行计算，并结合设计参数来求解整机气动性能。

对 ESC 采用低保真度建模方式，ESC 会依据功率控制

信号来调整高压端口输出的电压大小。旋翼/螺旋桨

主要参考 Adkins 等［26］的工作并结合叶素动量理论

（Blade Element Momentum Theory，BEMT）进行设计。

动力总成选用先进的永磁同步电机（Permanent Mag⁃
net Synchronous Motor，PMSM）作为动力转化端，图 5
为对现有 PMSM 功率密度参数的市场调研，大部分电

机的功率密度约为 4~5 kW/kg，本文选择 5 kW/kg 作

为电机技术水平的参考值。电机模型以空转转速电

压特性值为核心，通过输入电压、旋翼功率系数以及

无负载电流等参数来求解转子转速、扭矩和电流，并

进一步反馈电机的功率需求。动力总成中的低压电

池仅为 ESC 和 FCC 供电来保证它们能够正常输出和

反馈控制信号，并不会直接影响整机的动力学性能，

因此建模时对低压电池部件进行了省略，即假设 FCC
和 ESC 始终能够正常工作。文章后续所有对电池的

讨论分析均基于动力总成中的高压电池。

2.3 飞行任务设置

整机飞行任务的规划需要考虑实际应用场景，

本文参考 Patterson 等［27］对于 UAM 设置的标准飞行任

务剖面，如图 6 所示。该任务段包含垂直爬升、悬停、

爬升、巡航、进近、悬停和垂直降落七个阶段，巡航高

度为 1 200 m，航程约为 70 km。eVTOL 在垂直起飞阶

段和垂直降落阶段的爬升/下降速率均为 0.5 m/s，垂
直爬升/降落过程持续 30 s。悬停点距离地面垂直高

度为 15 m，到达悬停点后 eVTOL 将会静态悬停 10 s，
保证飞行状态转换的稳定。飞行爬升阶段和飞行下

降阶段的飞行速度为飞行器失速速度（v stall）的 1.05
倍，爬升速率和下降速率均为 0.5 m/s。巡航阶段的

速度 vcr 并没有具体给出，需要根据飞行器仿真所得

到的气动参数来决定最佳巡航速度，这一项工作将

会在后面进行详细的分析与讨论。本文的飞行任务

设置是连续执行两次标准任务，两次任务间不执行

补充能源操作。

除了应用场景之外，飞行任务的规划还一定程

度上受到法规的约束和限制。图 7 为部分民用航空

管理机构发布的飞行器一般运营与飞行规则中对留

空时间的具体要求，不同飞行器在不同飞行条件下

的时间要求存在差别，时间跨度在 20~45 min 不等。

本文参考红色虚线方框内的规则标准，要求 eVTOL
在目视飞行条件（Visual Flight Rules，VFR）下完成任

图4　电池产品参数

图6　标准任务剖面

图5　电机产品参数
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务后仍能保证以巡航速度继续飞行 20 min。一方面

保证 eVTOL 在发生紧急状况时能有较大的能量裕

度，另一方面也能够保证储能电池的寿命最大化，避

免过快的电池衰退带来安全隐患。第 3.2 节对能量

安全性的研究也将会重点围绕以上内容，依据留空

时间约束对储能部件性能的影响进行具体的分析。

3 结果分析

3.1 飞行器性能分析

在携带能量密度为 400 Wh/kg 的电池，整机质量

为 1 830 kg，连续执行两个标准飞行任务剖面，通过

仿真得到了 eVTOL 在不同巡航速度下的气动特性，

如图 8 所示。在图 8 中，蓝色的飞行阻力特性曲线与

红色的升阻比特性曲线呈现出相反的变化趋势，在

278 km/h 的巡航速度下飞行阻力和升阻比分别达到

最小值和最大值，这一趋势在 Borer 等［28］的研究中也

被证实。紫色的任务截止电池 SOC 特性曲线与红色

的升阻比特性曲线呈现出相同的变化趋势，当升阻

比达到最大值时任务截止的电池 SOC 也达到最大能

量留存状态。结合上述特性曲线，表明在携带相同

能量的条件下，以最小阻力速度飞行可以实现最长

飞行距离，减小巡航阶段阻力和增大升阻比可以增大

旋翼飞行器航程和滑翔距离［29］，所以最大升阻比速度

也常被称为远航速度。考虑到在 eVTOL 实际应用中

飞行航程是重要性能参考，因此在后续仿真过程中选

择最大升阻比对应的飞行速度作为任务巡航速度。

从电池寿命角度而言，随着锂电池放电深度

（Depth of Discharge，DOD）的增大，电池容量衰退将

会加剧，严重缩短电池的循环寿命［30-31］。从飞行器运

营角度而言，电池容量衰退无法避免，但衰退的长期

累积会直接威胁到飞行安全，有必要设置任务留存

能量来保证能量冗余。因此，基于已有的研究和试

验，对电池的储存能量设置如下约束

{α start = 100%
α end ≥ 20%  （2）

式中：α start 和 α end 分别为任务开始和结束时电池的

SOC 状态。

基于能量约束条件，分析了设计航程和电池能

量密度两个参数对整机质量和能耗强度的影响。图

9 为基于电池能量密度与飞行航程的飞行器质量特

性，图中左上角的灰色网格区域为飞行器设计的不

可实现区域，通过对本文设计的复合翼 eVTOL 飞行

器进行仿真，整机质量在达到一定阈值之后继续增

大电池质量会导致飞行器航程降低，所以存在一条

设计边界，在图 9 中使用紫线标记，在边界线附近的

参数设置会使 eVTOL 的能耗强度较高，该问题将在

随后进行分析。在电池能量密度一定的条件下，随

着设计航程的增大，整机质量呈现逐渐提升的趋势，

但这种趋势存在一定显著差异。在 250 Wh/kg 时设

计航程从 120 km 增加至 150 km 设计边界，飞行器质

量增加了 1 000 kg；在 350 Wh/kg 时增加同样距离的

航程质量增幅小于 200 kg。选用高能量密度的电池，

增加相同的航程带来的质量惩罚更小。在设计航程

一定的条件下，随着电池能量密度的增大，整机质量

呈现逐渐降低的趋势。在 150 km 设计航程时，能量

密度从 250 Wh/kg 提升至 300 Wh/kg，整机质量可降

低 1 000 kg，随着能量密度的持续提升，整机质量的

下降幅度发生明显衰减。所以在设计边界附近，整

机质量对设计航程和电池能量密度的变化表现出较

大的敏感性。eVTOL 质量在 2 206~2 504 kg 时，代表

300 Wh/kg 和 500 Wh/kg 条件的橙色虚线在该区域内

航程分别增长 24 km 和 44 km，表明在高能量密度条

件下 eVTOL 增加单位质量能飞行更远的距离，飞行

器具备更好的适应性。

图7　一般运行与飞行规则
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对于 eVTOL 而言，运营成本是商业推广的重要

考量和核心竞争力，所以飞行器能耗强度也需要重

点关注。本文对能耗强度的定义如下

ED = ET
RNP

（3）
式中：ED 为飞行器能耗强度；ET 为飞行任务能耗总

量，单位为 kWh；R为飞行任务航程，单位为 km；NP 为

飞行器有效载荷人数，单位为 PAX，本文中飞行器有

效载荷人数为 6 PAX。

图 10 为基于电池能量密度与飞行航程的飞行器

能耗特性，与图 9 相似，图 10 中也存在一条紫线边

界，在边界附近的设计因为飞行器质量的急剧变化

导致能耗强度大幅增长。电池能量密度为 350 Wh/kg
时，当设计航程从 120 km 增长至 200 km，能耗强度从

0.12 kWh/（km·PAX）增长至 0.148 kWh/（km·PAX），

增长幅度为 23.3%。若设计航程从 200 km 增长至

228 km，则能耗强度增长幅度达到 34.46%。所以能

耗强度随着设计航程的增大而增大，在设计边界附

近对设计航程的敏感性最大。相反，能耗强度随着

电池能量密度的增大而减小，但仍在设计边界附近

时对能量密度的敏感性最大。

无论能耗强度还是整机质量，它们随着的设计

航程和电池能量密度的变化趋势基本保持一致。但

与图 9 中边界质量基本在 3 500 kg 不同的是，图 10
中设计边界附近的能耗强度随着设计航程与能量

密度的增大在逐渐降低，在 250 Wh/kg 的电池能量

密度与 150 km 的设计航程下，eVTOL 能耗强度达到

0.22 kWh/（km·PAX），但在 430 Wh/kg 和 290 km 的设

计条件下能耗强度已经降至 0.18 kWh/（km·PAX）。

此外，在能耗强度为 0.105 kWh/（km·PAX）的附近区

域，电池能量密度超过 400 Wh/kg 会表现出能耗强度

随着设计航程的增大呈现先减小后增大的趋势。主

要原因是该区域下整机质量远低于设计边界，同时

又得益于电池的高能量密度，意味着只需增加很少

质量的电池便可实现航程的大幅增加。当航程增幅

大于消耗能量的增幅时，就会引发能耗强度的负增

长。这种能耗强度与设计航程的非单调性关系，反映

出在电池能量密度一定的条件下存在设计航程最优

点。图 10中红色叉号为电池能量密度选择 457 Wh/kg
时的最优点，eVTOL 最佳设计航程为 148 km，能耗强

度为 0.105 kWh/（km·PAX），并且随着电池能量密度

选取的增大，最佳设计航程点也将逐渐上移。从整

体上来看，设计航程的增加导致能耗强度增加仍是

主流趋势，但在 400~500 Wh/kg 能量密度区域内这种

趋势被颠覆，说明在高能量密度下适当地增大或减

小设计航程是降低 eVTOL 能耗强度的一种有效方

法，设计航程越靠近最优点整体能耗强度越小。

3.2 安全约束下的性能分析

本文基于留空时间和电池放电倍率两个安全约

束对整机的性能进行了分析。在第 2.3 节中已经详

细说明了现有适航法规对旋翼飞行器在目视飞行状

态下的留空时间要求，本文选择以 CFR-91.151 中提

出的 20 min 留空时间作为安全约束条件。电池持续

图9　基于电池能量密度与飞行航程的飞行器质量特性

图8　不同巡航速度下的飞行器气动性能

图10　基于电池能量密度与飞行航程的飞行器能耗特性
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在高放电倍率状态工作会加速容量衰退，电池发生

热失控风险大幅增加［31］。因此，放电倍率的大小关

乎电池的安全性，有必要对电池的放电倍率提出一

定的安全性约束。

在飞行任务为携带 480 kg 有效载荷执行两个标

准任务段的前提条件下，通过改变飞行器的电池能

量密度和储能总量，对飞行器结束任务时剩余能量

所能支持以巡航速度继续飞行的时间进行了分析。

图 11 为基于电池能量密度与储能能量的飞行器留空

时间分布，其中蓝色的虚线为任务结束时电池剩余

20%SOC 的能量约束线，该虚线左下角的设计参数区

域均不满足能量约束要求。绿线为 20 min 留空约束

线，黑线则代表不同的留空时间的设计约束线。其

中 10 min 留空约束与能量约束十分贴近，当保证电

池 α end = 20% 时可以保证 eVTOL 约 10.16~10.51 min
的续航。

在图 11 中，当电池能量密度为 300 Wh/kg 时，随

eVTOL 储能总量增长，任务结束时剩余能量所能维

持的留空时间也随之延长，当增长至 235 kWh 时能够

满足 20 min 留空约束。在低于 300 Wh/kg 的区域，储

能总量增长到一定阈值之后留空时间逐渐逼近一个

上限，超出该阈值之后并不会有效提升 eVTOL 留空

时间。当储能总量一定时，随着电池能量密度的增

长，留空时间会延长，并不存在上限阈值，如果 eVTOL
只携带 125 kWh 的电能，需要选择能量 密 度 超 过

550 Wh/kg 的电池才能够满足留空约束。满足留空

约束的最低电池能量密度为 289 Wh/kg，但需要携

带 275 kWh 的电能。考虑到工程实际中先进的锂

电池技术水平为 300 Wh/kg 左右，用现有的锂电池实

现 20 min 的留空要求需要付出巨大的质量代价。在

现阶段的 eVTOL 设计中，单纯的增加能量总量并不

是改善飞行器留空时间的一个有效措施。

在垂直起降和悬停阶段，eVTOL 飞行器电池的

连续放电倍率会显著高于巡航阶段，悬停着陆也是

飞行中放电倍率最大的阶段。第 2.2.2.2 节中图 4 给

出了现有电池产品的最大连续放电倍率分布，在电

池能量密度达到 250 Wh/kg 以上时电池的放电倍率

均处于 3C 左右，因此限制 eVTOL 动力电池最大连续

放电倍率不得超过 3C。通过对动力总成仿真，可以

得到任务包线下的电池电流输出，借助式（1）即可得

到不同设计点下的电池最大连续放电倍率。图 12 为

基于电池能量密度与储能能量的电池放电倍率特性

图，红线为放电倍率达到 3C 的约束线，黑线为不同

放电倍率下的设计约束线，蓝色虚线则为能量约

束线。

在图 12 中，随着电池能量密度和储能能量的增

大，放电倍率呈现出下降的趋势。当电池能量密度

为 285 Wh/kg，储能总量为 245 kWh 时，放电倍率达到

4C，后续随着能量的增加不再发生变化，这一特征与

留空时间类似，且在低能量密度的区域十分显著。

在 550 Wh/kg 条件下，随着储能能量的增长，放电倍

率最大可下降 1.14C。当储能为 275 kWh 时，电池能

量密度从 250 Wh/kg 增长至 400 Wh/kg，放电倍率下

降 1.74C，所以放电倍率对电池能量密度的敏感程度

大于储能总量。位于能量约束线上的设计点的电池

放电倍率在 4C~4.57C，均符合 Fredericks 等［9］推荐的

着陆期间小于 5C 的放电准则。

结合图 11 与图 12 分析发现，保证电池寿命最大

化的能量约束最容易满足，250 Wh/kg 的电池携带

200 kWh 的能量就能够实现。如果依据 CFR-91.151
中的 20 min 留空时间要求，电池能量密度至少需要

图12　基于能量密度与储能能量的电池放电倍率特性

图11　基于电池能量密度与电池能量的飞行器留空时间特性
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达到 289 Wh/kg 才能够满足留空约束，相较于能量约

束对电池的性能需求要更高。如果参照通过电池的

允许最大连续放电电流计算得到的 3C 放电倍率约

束，电池的最低能量密度被提升至 372 Wh/kg，是所有

约束中最为严苛的约束条件。选择 400 Wh/kg 以上

能量密度的电池同时携带能量不小于 200 kWh 的设

计，既可以满足所有约束条件，又能够保证设计方案

的可行性，这一阈值与 Brown 等［7］的研究结论一致，

尽管是从不同研究角度出发。

使用过程中电池会逐渐发生退化，电池的健康

状态（State of Health，SOH）必然减小。本文定义电池

的健康状态 βSOH 为

βSOH = C aged
C rated

（4）
式中 C aged 为电池当前容量；C rated 为电池额定容量。

参照现有电动汽车电池寿命标准，容量衰退至

初始容量的 80% 时被视为电池寿命结束，需要进行

更换退役［32-34］。本文对 eVTOL 的电池也采取类似的

寿命准则，图 13 给出了电池 βSOH=90% 和 βSOH=80% 下

不同设计点的留空时间和放电倍率。由于电池容量

衰退 10%，图 13（a）左下角出现了无法完成前述任务

的灰色网格区域，绿色的留空时间约束线相较于未

退化的绿色虚线沿箭头向右上方移动。图 13（b）中

的红色放电倍率约束线和蓝色的能量约束线相较于

未退化的虚线同样沿箭头向右上方偏移。当 βSOH=
80% 时，在图 13（c）和图 13（d）中各约束的偏移幅度

增大，图 13（d）中未退化条件下的能量约束与设计边

界之间形成一条细长的区域，说明少部分满足初始

能量约束的设计失去执行同一任务的能力。在图 13
（c）中电池 βSOH=80% 的条件下，为了满足 20 min 留空

约束，最低电池能量密度需要从 289 Wh/kg 提升至

377 Wh/kg，最低储能设计需要从 129 kWh 提升至

181 kWh。进一步要求满足图 13（d）中的电池放电约

束，两个参数分别被提升至 491 Wh/kg 与 223 kWh。
在电池容量衰退条件下，所有约束的严苛程度仍为：

放电约束>留空约束>能量约束，但相较于完全健康

图13　电池不同退化程度下的留空时间和放电倍率
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的电池，容量衰退提升了性能需求的标准。如果要

求 eVTOL 携带 βSOH=80% 的电池仍能够完成飞行任

务，则能量约束标准需要从 20% 至少提升到 21%。

进一步满足适航和安全约束，则能量约束需要提升

至 53.5%~55.7% 不等，意味着电池包的实际可用能量

下降 44.6%，初始运营阶段相当一部分的电池变成了

应对持续退化的预备容量。

3.3 动力总成故障树分析

3.3.1 故障树边界条件       
在第 2.2.2.1 节对动力架构进行设计建模时，明

确指出动力总成的失效容限和部件的安全设定，以

此为基础，对 eVTOL 动力总成的故障树（Fault Tree，
FT）建模设置如下边界条件：

（1）动力总成最大失效容限是对角位的双升力

分支失效，非对角的双升力分支失效是不可接受的，

三升力分支及以上数量的失效将是灾难性的。由于

复合翼飞行器的特殊设计，本文不将推进器（螺旋

桨）失效作为动力总成顶事件。

（2）对于 FCC 和低压电池，它们的失效会直接引

发动力总成瘫痪，导致它们一般被视为不可能事件，

但发生失效所带来后果十分严重，所以这种极小概

率故障不能被忽略。参考 CFR-25 对 FCC 类似关键

系统的失效要求是极其不可能发生（<10-9），所以将

它们的失效率均设为 10-10。

（3）FT 中基本事件的失效率见表 2，主要参考电

动汽车等工业失效参数，实际航空工业产品失效率

会低于常规工业产品，所以最终得到的动力总成失

效数据可能会略高。

3.3.2 故障树建模       
本文研究的动力总成 FT 被分为一层顶上事件、

三层中间事件和若干底事件，这些事件通过或门、与

门以及表决门与上层事件相连，如图 14 所示。顶事

件被设定为动力总成失效，第一层中间事件被分为

非对角位双分支失效和三分支及以上失效两类。非

对角位双分支失效下的第二层中间事件是 8 个升力

分支中非对角位的两两组合，事件数量共计 24 个

（C 2
8 - 4）。第三层中间事件均是由 8 个升力分支失效

构成，三分支及以上失效下的第三层中间事件是按

照顺序排列的 1~8 号升力分支失效，通过 3/8 的表决

门与第一层中间事件进行连接，而非对角位双分支

失 效 下 的 第 三 层 中 间 事 件 则 是 失 效 组 合 的 具 体

映射。

在图 14 中，双分支组合失效率达到 10-5层级，非

对角位双分支失效的总失效率达到 10-7层级，三分支

及以上失效的失效率达到 10-11 层级。虽然三分支及

以上失效的失效率已达到 10-11层级，但非对角位双分

支失效的失效率要远高于前者，由此导致动力总成的

失效率更多被非对角位双分支失效事件所主导。

因为每个升力分支的结构组成完全相同，导致

分支失效的所有故障模式也并无差异。以图 14 中第

三层中间事件的一号升力分支失效为例，在图 15 中

对造成分支失效的故障形式做了详细的建模与展

示。引起升力分支失效的相关部件包括 FCC、电机、

图14　动力总成故障树

表2　基本事件失效率

基本事件

电机失效

高压电池失效

ESC 失效

电机冷却失效

高压电池冷却失效

ESC 冷却失效

失效率

4.59×10-6

9.53×10-6

5.46×10-5

5.17×10-6

1.03×10-5

9.24×10-6

参考文献

［35］
［36］
［37］
［38］
［38］
［38］
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电池和 ESC 四部分，除 FCC 之外，剩余三个部分均包

括本体失效和冷却失效两种失效模式，并采用“或”

门与上层事件相连。每一部分都有若干底事件构

成，这些底事件的确立则来自于对动力总成架构的

功能划分和失效模式的分析。此外，动力总成与飞

行控制系统存在交互耦合，但控制系统的失效模式

不是本文的关注重点，所以将 FCC 和低压电池的失效

定义为未探明事件，忽略内部的失效机理。通过计

算，得到图 15 中电机、高压电池和 ESC 的中间事件失

效率均达到 10-6层级，整个升力分支失效率达到 10-5

层级。

3.3.3 电池对动力总成失效重要度分析

不同类型的锂电池工作在不同放电倍率和放电

深度下的循环寿命往往存在较大差异，一般在 500~
1 750 个循环不等［39-41］。相反，电机、ESC 等电气化产

品的寿命往往在几万个小时以上，在运营初期机械

电气部件度过早期失效阶段进入随机失效阶段，电

池可能就已经到达寿命末期。因此有必要利用 FTA
方法对高压电池失效进行敏感性分析，了解高压电

池失效对顶事件和其它基本事件的影响。

在 FTA 中常用的敏感性分析方法是重要度分

析，它描述了基本事件发生时对顶事件的贡献，是时

间、基本事件可靠性参数以及系统结构的函数。基本

事件的重要度越大，表示该基本事件所处的环节越

薄弱。本文主要对 FT 的概率重要度和 FV（Fussell-
Vesely）重要度进行分析。

图 16 分析了不同高压电池失效率对动力总成失

效率的影响，图中高压电池失效率选择为 9.53×10-8~
9.53×10-4变化，该区间选择的依据为 0.01~100 倍高压

电池静态故障率。在图 16 中，随着高压电池失效率

的逐渐增大，动力总成失效率呈现逐渐增大的趋势。

图 16 中红色五角星表示第 3.3.2 节中故障树分析点，

在红色五角星之前，这种变化趋势并不明显，后面则

呈现出数量级的增长。

图 17 为基于高压电池动态失效率的各基本事件

概率重要度，分析了高压电池在 0.01~100 倍静态故

障率区间的概率重要度。在图 17 中，随着高压电池

失效率的提升，所有基本事件的概率重要度均呈现

上升趋势，电池冷却系统的概率重要度最大，在同一

电池失效率下不同事件的概率重要度差别并不明显，

所有基本事件的概率重要度都在 4.44×10-4~8.32×10-4

变化。结合图 16 与图 17 表明基本事件概率重要度

与动力总成失效率增长具有同趋势性，高压电池的

恶化会影响到所有基本事件的概率重要度，所以改

善高压电池的可靠性很有必要。

与概率重要度不同的是，图 18 中基于高压电池

动态失效率的各基本事件 FV 重要度呈现出明显的差

异性。随着高压电池失效率的提升，高压电池的 FV
重要度呈现出指数级增长的趋势，其余事件的 FV 重

要度均下降。当高压电池失效率降低至 9.53×10-7

图15　升力分支故障树

图16　高压电池失效率对动力总成失效率影响
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时，高压电池的 FV 重要度持续降低并在所有基本事

件中位于最低位置。高压电池失效率大于 5.4×10-5

时，高压电池失效开始超过 ESC 失效成为 FV 重要度

最大的事件。这解释了图 16 中高压电池故障率在大

于 9.53×10-6的时候动力总成的失效率表现出较高的

敏感性，而在小于 9.53×10-6 的时候动力总成的失效

率几乎没有改变。本文故障树中各部件的 FV 重要度

与部件失效参数具有一定的关联性，部件失效率越

高其 FV 重要度也越高。相对于电机、ESC 等在较长

工作时间内失效特征变化较小的部件，类似高压电

池失效特征变化剧烈的部件必定是导致系统可靠性

降低的主要原因。因此，在设计之初需要尽可能保

证部件失效率的相互匹配，避免过大的失效特征

差异。

整机动力总成的失效率达到 10-7层级，依据 EA⁃
SA 针对垂直起降飞行器发布的适航规章 SC-VTOL-
01，动力总成失效率接近其中单座飞行器的基础级

灾难性故障率要求（≤10-7），与单座以上飞行器的基

础级灾难性故障率要求（≤10-8）和增强级灾难性故障

发生率要求（≤10-9）仍有较大差距。在设计之初，设

计者应当根据设计所处的等级进行失效率评估，在

考虑关键部件性能与匹配度的同时，还应当关注关

键部件的失效率对动力总成失效率的影响。动力总

成可靠性的提升不能仅通过降低关键部件的失效率

来实现，需要结合各关键部件的敏感性分析，改进敏

感性突出的关键部件对提高动力总成可靠性才是有

效的。

4 结 论

本文对复合翼 eVTOL 动力电池参数需求及其对

动力总成安全性的影响进行了研究，得到如下结论：

（1）电池能量密度、放电倍率、能耗强度、储能总

量、设计航程和飞行器质量存在耦合关系，电池性能

参数的选择将影响飞行器设计点的选择，特定航程

设计存在能耗强度最优设计点。

（2）从部件运行安全角度出发，电池放电电流限

制所引发的 3C 放电倍率约束对电池性能参数选取最

为严苛；其次是以 CFR-91.151（一般运营与飞行规则）

为基础考虑飞行运营安全的 20 min留空约束；最后是

基于电池寿命的系统安全性角度所提出的 20%SOC能

量约束。针对本文设计的 eVTOL，372 Wh/kg 的电池

是满足所有约束的最低能量密度。

（3）在参考相应文献和工业产品失效率之后，分

析得出本文搭建的典型复合翼 eVTOL 动力总成的失

效率为 1.524×10-7，接近 SC-VTOL-01 规章中单座飞

行器的基础级灾难性故障率要求。动力总成故障树

中非对角位双分支失效事件的失效率要远高于三分

支及以上失效事件，由此导致动力总成的失效率更

多被非对角位双分支失效事件所主导。

（4）动力电池的性能衰退会对动力总成失效率

和其它基础部件的重要度产生影响。当动力电池失

效率增加时，顶事件的失效率也呈现出指数级的增

长。电池失效率的提升会导致电池的 FV 重要度提

升，而其余基本事件的 FV 重要度降低，这表明在运营

中电池可能是导致总成故障的主要因素。单纯改善

电池可靠性并不是在任何设计工况下提升动力总成

图18　基于高压电池动态失效的各基本事件FV重要度

图17　基于高压电池动态失效的各基本事件概率重要度
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可靠性的有效办法，优化敏感性突出的部件才能够

持续提升动力总成的安全性。此外，设计时需要尽

量保证各部件失效特征的一致性，差异化过大的失

效率反而会使动力总成安全性的改善变得困难。
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Compound wing eVTOL battery requirements and 
implications for powertrain safety

DING Shuiting，DING Shuo，SUN Shuang，DAN Min，ZHAO Ziqing
（College of Aeronautical Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China）

Abstract：Power battery is an important component for the realization of electrified flight， its technology 
level and safety level are particularly important for the commercialization of electric vertical take-off and landing 
aircraft （eVTOL）. In this paper， the impact of battery performance on the operational performance， airworthiness 
and safety of eVTOL aircraft was investigated under typical flight missions. The whole aircraft and powertrain of 
the compound wing eVTOL were modeled using software SUAVE （Stanford University Aerospace Vehicle Envi⁃
ronment， SUAVE）， and the safety analysis of the powertrain was conducted using the Fault Tree analysis （FTA） 
method. Through simulation， it is found that under the current battery technology level， the discharge C-rate con⁃
straint of the battery is the key limiting condition that determines the battery performance demand. For the eVTOL 
designed in this paper， 372 Wh/kg is the minimum energy density to satisfy all the safety constraints， and the 
degradation of the battery capacity during use is an important reference index for the designer to select the mini⁃
mum energy density of the battery. Improving the reliability of the battery alone will have a limited effect on the 
powertrain reliability， but the decline of the battery performance will make the battery the main factor of the pow⁃
ertrain failure. The typical powertrain failure rate built in this paper is found to be 1.524×10-7 by FTA method， 
which is close to the base-level catastrophic failure rate requirement for single-seat vehicles in SC-VTOL-01.
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