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分布式电推进短距起降飞机的总体参数优化

吕明浩，余雄庆

（南京航空航天大学  航空学院， 南京  210016）

摘 要： 基于分布式电动推进的短距起降飞机是一种新概念飞机，需要研究其总体参数的设计方法。以常规

的涡桨飞机加装分布式电动螺旋桨的概念方案为示例，将这类飞机总体参数的设计问题提炼为一个优化设计

问题；应用基于代理模型的优化方法，制定总体参数优化设计的流程。结果表明：该示例飞机总体参数优化后，

能以最小的质量代价达到苛刻的短距起降要求（起飞滑跑距离小于 100 m，着陆滑跑距离小于 70 m）；分布式螺

旋桨安装在机翼下方且有一定的倾斜角，螺旋桨转速和直径适中；机翼面积有所增加，涡桨发动机的功率需求

明显减小。
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Abstract： The short takeoff and landing （STOL） aircraft using distributed electric propulsion is a novel concept， 
for which the design method of its overall parameters needs to be explored. Taking the conventional turboprop air⁃
craft retrofitted with distributed electric propellers as an illustrative aircraft， the design problem of the aircraft over⁃
all parameters is formulated as an optimization problem， and then the design optimization process for the overall air⁃
craft parameters is presented using the optimization method with surrogate model. The results show that， after opti⁃
mization for the overall parameters of the illustrative aircraft concept， the requirements for the ground roll distance 
during takeoff and landing can be met at the minimum weight penalty. The ground roll distance during takeoff is less 
than 100 m， the ground roll distance during landing is less than 70 m. The optimal results also indicate that the dis⁃
tributed propellers are installed beneath the wing at a certain angle of inclination with moderate rotation speed and 
diameter， the wing area is increased slightly and required power for the turboprop engine is reduced significantly.
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0　引  言

近年来，为了减轻地面交通拥堵情况并为公

众提供其他出行选择，城市空中交通（Urban Air 
Mobility，UAM）的概念被提出来［1］。与此同时，短

距起降（Short Takeoff and Landing，STOL）飞机也

引起了人们的关注［2］。相比于垂直起降的 UAM
飞机，STOL 飞机的适航认证风险更低，更容易在

现有机型上进行改型，动力系统更轻，且能实现更

大的有效载荷或者更小的起飞质量［3-4］。

为了实现飞机短距起降的目标，研究者开始

探索在飞机上安装分布式推进（Distributed Elec⁃
tric Propulsion，DEP）系统增加飞机升力的方法［5］。

分布式推进系统是在机翼前缘布置多个螺旋桨，

提升飞机低速状态下的升力以实现短距起降［6］。

例如，在 2021 年的莫斯科航展上，一架安-2 飞机通

过加装 8 个可折叠电动螺旋桨，展示了其短距起降

性能［5］；Electra 公司正在研制一种短距起降通航飞

机，在机翼上安装了 8 个电动螺旋桨，以实现 300 ft
（1 ft=0. 304 8 m）以内的起降，可用于区域性通

勤、中等距离的物流等场景［7］；Courtin 等［8］制作了

一个装有分布式推进系统的飞机的 30% 缩比模

型，实现了超短距起降的飞行试验；Stoll 等［9］以西

锐 SR22 为参考机型，在机翼上加装分布式推进系

统，改型后飞机的巡航效率大幅提高。

对于传统的通用航空飞机，总体参数（发动机

功率、机翼面积等）的设计可以参考同类机型。而

对于安装了分布式推进系统的飞机而言，分布式

推进系统与机翼之间存在较强的耦合关系［10］，不

能采用传统的方法（参考现有飞机统计数据）来确

定其总体参数，需要研究适用于分布式电动推进

飞机的总体参数设计方法［11］。

解决上述问题的一种有效方式是应用优化方

法来确定合理的总体参数［12］。Moore［13］搭建了一

个基于多学科设计的参数优化框架，对分布式推

进系统中螺旋桨的各项参数进行了优化，得出了

满足噪声限制和起降距离限制的飞机概念方案；

Courtin 等［14］搭建了一套飞机分析优化框架，对比

了基于同一任务优化出的短距起降飞机和垂直起

降飞机各项性能上的差异。上述研究表明，短距

起降飞机的性能优势取决于需要多短的跑道。

Gnadt等［4］提出了一种装有分布式推进系统的涡轮

电动混合飞机，以飞机起飞质量最小为优化目标

进行了总体参数优化，但其主要针对分布式推进

系统的各项参数，而对推进系统总体参数和机翼

总体参数同时进行优化很少考虑。

本文以一种分布式电推进的短距起降飞机为

研究对象，将推进系统总体参数和机翼总体参数

的一体化设计问题提炼为一个优化问题；应用基

于代理模型的优化方法，建立其总体参数优化设

计的流程；针对分布式电推进飞机的特点，建立其

概念方案的多学科分析模型，通过优化方法的应

用，以期为这类短距起降飞机总体参数设计提供

一种有效的方法。

1　概念方案与优化问题

本文研究的短距起降飞机的概念方案外形如

图 1 所示，主要参数如表 1 所示。该概念方案的机

身、机翼和尾翼外形参考了塞斯纳 208 飞机，在机

翼前缘加装分布式电推进螺旋桨，用于提高起降

阶段的升力以降低起降距离，巡航阶段分布式电

推进螺旋桨关闭并折叠。主推进系统为一台涡桨

发动机，在整个飞行过程中提供拉力。

该方案的主要性能指标为：起飞滑跑距离和

着陆滑跑距离小于 100 m（作为对比，塞斯纳 208 飞

机 的 起 飞 滑 跑 距 离 为 354 m，着 陆 滑 跑 距 离 为    
218 m）；巡 航 速 度 为 300 km/h，巡 航 高 度 为            

图 1 分布式螺旋桨推进的短距起降概念方案

Fig. 1　Aircraft concept for STOL using DEP

表 1　概念方案主要参数的初始值

Table 1　Initial values of main parameters of the 
conceptual design

参数

机翼面积/m2

机翼梢根比

分布式螺旋桨个数

巡航高度/m

数值

26

0. 587

14

3 000

参数

机翼展弦比

有效载荷/kg

分布式螺旋桨直径/m

航程/km

数值

9. 725

1 000

0. 9

700
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3 000 m；航程 700 km。其任务剖面如图 2 所示，分

布式螺旋桨在起飞和初始爬升阶段打开，爬升至

610 m 后，进入平飞过渡段，逐渐减小电机功率直

至电机停止工作，分布式螺旋桨折叠，而后进入爬

升段。在飞机下降至 152 m 时，分布式螺旋桨

打开［4］。

为了满足上述性能指标，需要合理地确定该

概念方案的总体参数，使飞机的全机质量（最大起

飞质量）最小。需要确定的总体参数包括：①分布

式螺旋桨的参数（桨叶个数和直径、转速）；②驱动

分布式螺旋桨的电机功率；③分布式螺旋桨的安

装位置；④涡桨发动机的功率；⑤机翼面积、展弦

比等。

上述总体参数确定问题可以提炼为一个优化

问题。优化模型的三个要素是设计变量、约束条

件和  优化目标。

设计变量：设计变量包括推进系统设计参数

和机翼总体参数，如表 2 所示。分布式电动螺旋桨

（DEP）与机翼之间的相对位置参数定义如图 3
所示。

约束条件：起飞滑跑距离小于 100 m，着陆滑

跑距离小于 70 m，巡航距离不小于 700 km。

目标函数：全机质量最小。

2　优化方法

针对分布式电推进短距起降飞机概念方案的

总体参数优化问题，制定优化计算流程。为了减

少优化计算的时间，采用基于代理模型的优化方

法，首先建立多学科分析模型的代理模型，然后在

优化计算中用该代理模型计算目标函数值和约束

条件的值。优化计算流程如图 4 所示。

根据表 2 中设计变量的取值范围，采用拉丁超

立方取样，生成分析样本点数据；将每个样本点数

据作为输入数据，应用多学科分析模型，计算出样

本点的特性（即多学科分析的输出数据）；采用二

次多项式响应面模型，对输入数据和输出数据进

行拟合；响应面模型拟合精度经验证后，作为多学

科分析的代理模型，用于优化过程中目标函数和

约束条件的计算。

本文中，用于建立代理模型的有效样本点数

量为 563，另外，额外生成 30 个样本点对代理模型

进行精度检验。经过精度验证表明，代理模型最

大 相 对 平 均 误 差 为 6%，满 足 概 念 设 计 的 精 度

表 2　设计变量及其取值范围

Table 2　Design variables and their value ranges
设计参数

机翼面积/m2

展弦比

梢根比

涡桨发动机功率/kW

DEP 直径/m

DEP 距机翼 X向距离/DEP 直径

DEP 距机翼 Z向距离/DEP 直径

DEP 转速/（r·min-1）

DEP 桨叶数

DEP 倾斜角/（°）

取值范围

  20. 8~31. 2

  7. 78~11. 67

  0. 47~0. 704

    300~500

  0. 55~0. 9

    0. 2~1. 8

-1. 0~0. 5 

 4 500~6 000

        2~6

    -5~1

图 3 分布式电动螺旋桨位置参数定义

Fig. 3　Definition of position parameters of 
distributed electric propeller

图 2 任务剖面

Fig. 2　Mission profile

图 4 优化方法的流程

Fig. 4　Flowchart of optimization method
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要求。

代理模型建立后，可以应用适当的优化算法

进行迭代计算，求出最优设计变量的值。考虑到

遗传算法有利于寻找全局最优解，因此本文采用

MATLAB 优化工具箱中的遗传算法程序求解最

优总体参数。遗传算法的缺点是收敛速度慢，需

要大量的多学科分析次数。由于本文采用基于代

理模型优化的策略，代理模型的计算量很小，适于

采用遗传算法。

优化计算收敛后，获得最优设计变量的值，即

获得了最优总体参数设计方案。应用多学科分析

程序对该方案进行分析，计算出该方案的质量、航

程、起降性能等数据。

3　多学科分析模型

多学科分析用于计算飞机概念方案的质量、

航程、起降距离等参数。根据这些性能数据，评估

优化过程中各项约束条件是否满足以及目标函数

值的大小。多学科分析程序包括几何模块、推进

系统模块、气动模块、质量模块和性能模块，各模

块之间的数据传递关系可用扩展设计结构矩阵

（XDSM）图来表示，如图 5 所示。

3. 1　几何模块

几何模块的功能是创建概念方案的三维模

型，并输出飞机的参考面积、湿面积等几何特性数

据，供后续模块使用。

采用开源的参数化几何建模软件 OpenVSP［15］

建立概念方案的三维模型。几何模块的输入为外

形参数，将外形参数写入到 VSPScript 脚本文件

中，调用 OpenVSP 软件，生成概念方案的三维外

形，并输出参考面积、湿面积等。

3. 2　推进系统模块

推进系统模块的功能是计算推进系统在不同

飞行状态下的推力特性、耗油率特性，供性能模块

使用。由于本文研究对象为带有分布式推进系统

的混合动力短距起降飞机，因此推进系统分为常

规涡桨推进系统和分布式电动推进系统两部分。

对于常规涡桨推进系统，采用文献［16］提供

的工程估算方法计算推力特性和耗油率特性。

分布式电动推进系统的组成如图 6 所示，电池

为电动机提供电能，电动机驱动螺旋桨工作，其中

PB 表示电池的放电功率，PC 表示电机控制器的输

出功率，PE表示电动机的输出功率。

由于分布式推进系统只用于起降阶段，其主

要功用是，通过螺旋桨滑流增加流经机翼表面的

空气流速，从而达到增加机翼升力的目的。虽然

螺旋桨滑流也会对气动阻力造成不利影响，但在

图 5 多学科分析的架构

Fig. 5　Architecture of multidisciplinary analysis

图 6 分布式电动推进系统的组成

Fig. 6　Elements of the distributed electric propulsion
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起降阶段增加升力更为重要。本文采用的分布式

螺旋桨桨叶的翼型为 MH114［17］，螺旋桨的弦长和

扭转角分布如图 7 所示。

分布式电推进系统分析模型的输入为分布式

螺旋桨桨叶的几何参数、分布式螺旋桨转速等。

根据螺旋桨桨叶的截面数据，应用开源的

XROTOR 软件［18］计算得出分布式推进系统在不

同飞行状态下的推力、功率、功率系数和拉力系

数。该软件基于升力线理论和 Prandtl-Glauert 修
正因子，通过数值计算方法，可以快速分析各种螺

旋桨的气动特性，具有较好的通用性。

3. 3　质量模块

质量模块用于估算飞机的结构质量、最大起

飞质量和使用空重，这些质量数据将用于性能

计算。

飞机的质量组成如图 8 所示，其中有效载荷由

设计要求给定，机体结构、涡桨推进系统、系统设

备、使用项目的质量采用文献［16］的方法进行

估算。

分布式推进系统质量分为电池质量、电机控

制器质量、电动机质量、螺旋桨质量和其他次级部

件质量，各部分质量计算方式［17］如下所示。

Pi，max（i=1，2）分别为电机控制器和电动机的

最大功率，计算公式为

Pi，max = Pi

ηi
       ( i= 1，2 ) （1）

式中：Pi分别为电机控制器和电动机的输出功率；

ηi为电机控制器和电动机的效率。

电动机质量W1 和电机控制器质量W2 的计算

公式为

Wi =
Pi，max

ρi
       ( i= 1，2 ) （2）

式中：ρi为电动机和电机控制器的功率密度。

电池质量WB 由电池储存的电量 QB 和电池能

量密度 eB计算得出，计算公式为

W B = QB

eB
（3）

所需的电量由需求的电池输出功率和放电时

间确定，即：

QB = PB

ηB
× t （4）

式中：PB 为电池输出功率；ηB 为电池的效率；t为电

池的放电时间。

放电时间由飞机的起飞与着陆时间确定。在

实际使用中，电池需要保留一定的余量，余量一般

为 20%。

螺旋桨的质量为桨叶材料密度乘以桨叶体

积。采用快速方法估算螺旋桨桨叶的体积，计算

流程为：将一片桨叶按照弦长分布划分为多段，将

每段体积求和再乘以 1. 2，即为一片桨叶的体积。

经验证，这种快速估算方法的计算误差在 2% 以

内，满足概念设计阶段的要求。分布式推进螺旋

桨 桨 叶 的 材 料 为 碳 纤 维 复 合 材 料 ，其 密 度 为        
1. 6 g/cm3［17］。  

为了计入轴承、电缆、联轴器等次级部件的质

量 ，将 计 算 出 的 分 布 式 推 进 系 统 总 质 量 放 大

1. 2 倍［17］。

3. 4　气动模块

气动模块的功能是计算飞机起降构型、巡航

构型的升力特性和阻力特性，建立气动数据库，供

图 7 桨叶的弦长和扭转角分布

Fig. 7　Chord and twist distribution of blade

图 8 飞机质量组成

Fig. 8　Aircraft weight composition
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性能分析模块使用。

气动特性分析分为两种情况：①在起降阶段

和初始爬升阶段，分布式电推进系统工作；②在巡

航阶段，分布式推进系统关闭。

对于第①种情况，采用 OpenVSP 软件中提供

的 VSPAero 气动分析模块，对耦合螺旋桨效应的

机翼气动特性进行分析。VSPAero 耦合了涡格法

和螺旋桨动量盘计算方法（如图 9 所示），可快速分

析螺旋桨对机翼的升力和诱导阻力的影响。She-
ridan 等［19］针对含螺旋桨的机翼气动力分析问题，

将 VSPAero 的计算结果与高阶精度软件 Over⁃
Flow 的计算结果进行了对比，结果表明 VSPAero
的计算精度满足概念设计阶段的精度要求。另

外，考虑到本文飞机的几何模型由 OpenVSP 软件

创建，该几何模型可与 VSPAero 模块实现无缝链

接，因此采用 VSPAero 进行气动分析更为便捷。

在应用 VSPAero 进行气动分析时，需要输入螺旋

桨的拉力系数、功率系数，这些系数由推进系统模

块计算获得。对于黏性阻力的计算，采用基于边

界层理论的工程估算方法。

对于第②种情况，分布式推进系统关闭，不用

考虑分布式螺旋桨对机翼气动特性的影响，采用

现有的工程估算方法［20］计算其气动特性。

3. 5　性能模块

性能模块是依据上述各个模块的输出以及任

务剖面的要求，计算飞机的航线性能和起降性能。

性能模块采用基于简化的动力学方程计算飞

机的航线性能和起降性能，计算方法详见文献

［21］。其中，地面滑跑距离 SG的计算公式为

SG = 1
2B ln ( )A+ BV 2

R

A
+ VR × tR （5）

A= T
m

- μg （6）

B= -ρS
2m (CDTO - μCLTO ) （7）

式中：VR 为抬前轮速度，大小是起飞失速速度的

1. 1 倍；tR 为抬头滑行时间；T为推力，包括了涡桨

发动机提供的推力和分布式推进系统提供的推

力；m为最大起飞质量；μ为飞机起飞时的地面滚

动摩擦系数；CLTO 和 CDTO 分别为安装了分布式推进

系统后的起飞升力系数和阻力系数。

着陆滑跑距离 SGR的计算公式［21］为

SGR = VTD × tTD + V 2
BRW LDG

2g [ DLDG + μ (W LDG - L )- T ]
（8）

式中：VTD为接地速度，大小是着陆失速速度的 1. 1
倍；tTD为自由滑行时间；VBR为刹车速度，大小是着

陆失速速度的 1. 1 倍；DLDG为阻力；L为升力；WLDG

为着陆质量；μ 为飞机着陆时的地面滚动摩擦

系数。

由于分布式螺旋桨工作时，飞机的最大升力

系数随飞行速度变化而变化，因此对于失速速度

的计算，采用迭代方法，即首先假定一个初始失速

速度，由气动计算方法获得该速度下的升力系数，

再根据公式（9）计算出一个失速速度。

V= 2W
ρ× S× CL，max

（9）

式中：W为起飞或着陆时的质量；S为参考面积；

CL，max 为分布式螺旋桨工作时起飞或着陆状态的最

大升力系数。

比较假定的失速速度和由上式计算出的失速

速度，如果两者之差小于 0. 001，则将其视为实际

的失速速度；否则将计算出的失速速度作为新的

初始失速速度，重复上述过程，直至满足误差要

求。分布式螺旋桨工作时，能大幅度提高飞机起

降时的升力系数，降低飞机的失速速度，从而大幅

度减少起飞和着陆的滑跑距离。

在计算航程时，通过改变质量模块中的设计

燃油质量，在性能模块和质量模块中进行迭代计

算，使飞机的设计航程与性能模块计算的航程一

图 9 耦合分布式螺旋桨的机翼气动模型

Fig. 9　Wing aerodynamic model coupled with DEP
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致，参见图 4 所示的多学科分析架构。

4　优化结果和分析

应用第 2 节的优化方法，求解第 1 节中定义的

总体参数优化问题。遗传算法的种群大小设为

100，经过 5 代共 77 100 个个体的迭代分析，优化计

算结果收敛。优化后获得设计变量值、约束函数

值和目标函数值，如表 3 所示，优化后的概念方案

如图 10 所示。

优化结果表明，优化后的方案满足起降滑跑

距离和巡航距离的约束，且最大起飞质量与参考

机型（塞斯纳 208）的最大起飞质量 3 629 kg 相当。

优化后的机翼面积较大，这主要是为了满足严苛

的起降滑跑距离约束，需要进一步减少翼载，导致

机翼面积较大。展弦比会同时影响机翼气动特

性、机翼结构质量以及分布式螺旋桨布置， 优化后

的展弦比略有增加。

优化后所需要的涡桨发动机功率为 390 kW，

相较于参考机型，涡桨发动机功率明显降低（塞斯

纳 208 的发动机功率为 500 kW）。这主要是因为，

在起降阶段和初始爬升阶段，分布式电推进系统

提供了部分拉力，因而降低了对涡桨发动机的功

率需求。该飞机的涡桨发动机功率主要用于满足

巡航阶段的功率需求。但另一方面，在起降阶段，

需要分布式电机总功率为 527. 4 kW（单个电机的

功率为 29. 3 kW），用于驱动分布式螺旋桨。由于

分布式电推进系统导致飞机空重增加，若要维持

改型飞机的最大起飞质量与原型机基本一致，减

少燃油质量，航程也会明显减少。

从优化结果中还可以看出，分布式螺旋桨的

直径（即螺旋桨个数）和转速这两个设计变量的值

在其上下限之间，这是权衡了分布式电动推进系

统增升效果和质量代价的结果。虽然高转速和大

直径的螺旋桨会提高增升效果，但同时螺旋桨质

量会增加，需要功率更大的电机，导致分布式电动

推进系统质量的增加。因此螺旋桨的直径和转速

应取适中的值。

优化结果也表明，分布式螺旋桨应安装在机

翼下方的适当位置并有一定的向下倾斜角，这样

可起到增加机翼迎角的效果，有利于增加机翼的

升力。本文优化结果与文献［10］的分析结果一

致。对于优化后的方案，在典型的起飞状态（高度

0 m，速度 17 m/s，迎角 10°，襟翼偏转 15°）下，分布

式推进系统打开时，升力系数为 4. 09；而未采用分

布式推进系统时，升力系数为 1. 38，分布式推进系

统对机翼的增升效果非常明显。

5　结  论

1） 基于代理模型的优化方法能够有效地应用

于电推进短距起降飞机概念方案的推进系统总体

参数和机翼总体参数的一体化设计。优化后，飞

机起飞地面滑跑距离小于 100 m，着陆地面滑跑距

离小于 65 m，这个距离不到同类飞机的 1/3。
2） 分布式推进系统的参数设计应权衡增升效

果和质量代价。分布式螺旋桨的转速应适中，直

径不宜过大。螺旋桨安装在机翼下方且有一定的

向下倾斜角，有利于提高增升效果。

3） 实现短距起降的主要代价是，额外的分布

表 3　总体参数优化结果

Table 3　Parameters optimization results
项目

设计变量

约束函数

目标函数

参数

机翼面积/m2

展弦比

梢根比

涡桨发动机功率/kW
DEP 直径/m

DEP 距机翼 X向距离/DEP 直径

DEP 距机翼 Z向距离/DEP 直径

DEP 转速/（r·min-1）

DEP 桨叶数

DEP 倾斜角/（°）
起飞滑跑距离/m
着陆滑跑距离/m
巡航距离/km

最大起飞质量/kg

数值

31. 2
10. 78
0. 47
390

0. 85
0. 2

-0. 1
4 666

4
-5

91. 6
63. 4
700

3 675. 6

图 10 优化后的飞机外形

Fig. 10　Aircraft configuration after optimization
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式推进系统导致空机质量增加。为了限制最大起

飞质量，不得不减少燃油质量。因此，在最大起飞

质量相当的情况下，基于分布式电推进系统的短

距起降飞机的航程要明显小于常规飞机。另外，

在机翼前缘安装分布式推进系统，会增加机翼结

构设计的复杂度，气动阻力也会小量增加。

需要说明的是，在本文研究中，为了简化优化

问题，限定分布式推进系统中每个螺旋桨的尺寸

相同，并假设左、右机翼上螺旋桨转向关于飞机对

称面对称。在以后的参数优化研究中，各螺旋桨

的尺寸和转向均可作为独立的设计变量，从而进

一步挖掘分布式电推技术的潜力。
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