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小型长航时太阳能无人机总体设计优化方法

李　赛１，周　伟１
，２，罗建军２，谢　飞１

（１．火箭军工程大学动力工程系，西安，７１００２５；２．西北工业大学航天学院，西安，７１００７２）

摘要　为解决小型长航时太阳能无人机总体设计中能量获取过程精确度低、设计参数区间寻优困难的问题，

基于能量平衡原理提出了“小型低空长航时太阳能无人机总体设计优化方法”。为准确表征太阳辐射强度，

引入了大气质量和大气透明度系数，用直射辐射强度和散射辐射强度建立了无人机的太阳辐射模型；基于太

阳能飞机能量原理，结合太阳辐射模型和能量关系，统计无人机质量分配并参数化建模，建立了能量平衡模

型并进行了验证；提出跨夜剩余航时的概念，以跨夜剩余航时最大化为目标，利用遗传算法进行优化，得到最

优设计参数和方案。以６月２２日在西安执飞为例进行优化设计，研制试验样机进行了飞行试验。研究表

明，验证机具备跨夜飞行能力。
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　　自１９７４年１１月４日，ＳｕｎｒｉｓｅＩ成功首飞以

来［１］，大型（翼展２０ｍ以上）高空长航时太阳能无人

机作为永久飞行平台的研究已取得丰硕的成果，其

典型代表有：“Ｈｅｌｉｏｓ”
［２］、“Ｚｅｐｈｙｒ７”

［３］和“Ｓｏｌａｒ

Ｉｍｐｕｌｓｅ２”
［４］，展现出了超强的应用前景。相比之

下，小型低空长航时太阳能无人机的设计主要用于

实践应用，虽然其面临严峻的天气条件（云，雨，阵风

或气温）挑战，但具有更高分辨率的成像优势，且降

低了系统复杂性和成本，对于小范围、区域性的任务

来说优势明显。

国外学者针对小型长航时太阳能无人机永久飞

行的研究较多。Ｃｏｃｃｏｎｉ的ＳｏＬｏｎｇ
［５］积极利用热上

升气流，使用太阳能发电连续飞行了４８ｈ，但是飞

行器的自主性有限；Ｎｏｔｈ介绍了ＳｋｙＳａｉｌｏｒ
［６］的概

念设计方法，实现途径和实验飞行结果，并在２００８

年依靠太阳能连续飞行了２７ｈ；ＰｈｉｌｉｐｐＯｅｔｔｅｒ

ｓｈａｇｅｎ在文献［５～６］的基础上，设计了一种功能强

大的低空长航时、自主飞行的太阳能无人机 Ａｔｌａｎ

ｔｉｋＳｏｌａｒ，具有２８ｈ连续太阳能飞行能力并可携带

有效载荷（彩色＋热像仪）执行搜索和救援（ＳＡＲ）

任务［７］。国内学者赵辉杰以太阳能无人机的持久飞

行能力为目标分析了太阳电池阵列、蓄电池、气动布

局效率等因素的综合影响，提出了飞行策略［８］，但其

能量模型计算分辨率较低，且降高飞行策略与小型

太阳能无人机的飞行任务适应度不高；漆卫微以起

飞质量最小为目标，采用遗传算法对某小型太阳能

无人机进行了总体设计优化，为太阳能无人机总体

设计提供了新思路，但是设计的模型未考虑任务载

荷的功耗［９］，且给出的初始设计参数不尽合理；张秦

岭［１０］通过对长航时太阳能无人机机载发电和储能

系统的性能特点进行研究和分析，基于能量平衡原

理提出了系统总体设计方法和流程，提出了采用重

力混合储能的优化方法，以减小对蓄电池的性能要

求。综上所述，相比国外的相关研究，国内学者对小

型太阳能无人机永久飞行的研究主要集中在概念设

计上，尚无飞行实验数据的支撑［１１］。

１　能量原理简介

太阳能无人机依靠铺设于飞机表面的太阳能电

池提供能量。白天飞行过程中，太阳能电池吸收太

阳辐射能并将其转化为电能，经动力系统为飞机提

供动力，且为航空电子设备和有效载荷供电，同时多

余的能量为蓄电池充电；夜间无太阳辐射能时，蓄电

池释放存储的电能，维持飞机正常飞行［１２］。太阳能

电池、蓄电池、电动马达和机载设备在预先设定的飞

行策略下，由能源管理系统进行统一管理（见图１）。

图１　太阳能飞机能量原理图
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２　能量平衡建模

２１　太阳辐射模型

太阳能无人机从机翼表面覆盖的太阳能电池板

阵列获得推进能量。太阳能无人机可以获得的能量

取决于太阳辐射的强度和由于飞机姿态变化引起的

入射角。太阳辐射强度随时间和地理位置而变化，

因此在开展太阳能飞机设计工作时，应首先确定飞

机实现跨昼夜飞行的日期和地点［１３１４］。

２．１．１　大气层上界某一时刻太阳辐射强度计算

若设大气层上界某一任意时刻的太阳辐射强度

为犈０，则犈０ 的计算公式为：

犈０ ＝犈狊犮 １＋０．０３３４１２ｃｏｓ２π犱狀（ ）［ ］３６５ （１）

式中：犱狀 为一年中的日期序号（即距离１月１日的

天数）；犈狊犮为太阳常数＝１３６０Ｗ／ｍ
２。δ为赤纬度、

为纬度、ω为太阳时角。式（２）和（３）分别为赤纬

度和太阳时角的计算公式。

δ＝２３．４５°ｓｉｎ３６０（犱狀＋２８４）［ ］３６５ （２）

ω＝１５°（１２－犎狊） （３）

式中：犎狊为太阳时，上午为正，下午为负。

图２　太阳在地平坐标系中的位置
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在一天中，太阳光的方位角和入射角随纬度和
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时间变化。图２为太阳在地平坐标系中的位置，其

中ψ狊为太阳方位角、γ狊为太阳高度角、θ狕狊为太阳天顶

角。γ狊与θ狕狊互为补角，其值可通过式（４）进行计算：

ｓｉｎγ狊 ＝ｓｉｎδｓｉｎφ＋ｃｏｓδｃｏｓφｃｏｓω （４）

　　此时对应的太阳方位角ψ狊可通过式（５）进行计

算（北半球纬度为正，南半球纬度为负）：

ｃｏｓψ狊 ＝
ｓｉｎγ狊ｓｉｎφ－ｓｉｎδ
ｃｏｓγ狊ｃｏｓφ

（ｓｉｇｎ（ω）） （５）

２．１．２　大气通透计算

大气质量犿是一个无量纲量，它是太阳光线穿

过地球大气的路径与太阳光线在天顶角方向时穿过

大气路径之比。当太阳高度角γ狊≥３０°时，大气质量

犿的计算公式为：

犿（γ狊）＝１／ｓｉｎ（γ狊） （６）

　　当γ狊＜３０°时：

犿（γ狊）＝［１２２９＋（６１４ｓｉｎ（γ狊））
２］０．５－６１４ｓｉｎ（γ狊） （７）

　　温度对犿 的影响，一般可以忽略不计；由于小

型太阳能无人机飞行高度较低，本文不考虑海拔对

大气压力的影响。

太阳辐射能在通过大气层时会产生一定衰减，

表征大气对辐射衰减程度的一个重要参数就是大气

透明度系数［１５］。晴天模型下直射辐射大气透明度

系数的计算公式：

τ犫 ＝０．５６（ｅ
－０．５６犿（γ狊

）
＋ｅ

－０．０９６犿（γ狊
））犽１ （８）

式中：参数犽１ 的取值范围为０．８～０．９。

散射辐射大气透明度系数的计算公式

τ犱 ＝０．２７１０－０．２９３９τ犫 （９）

２．１．３　地球表面辐射强度计算

在晴天无云的条件下，太阳直接辐射是太阳总

辐射的重要组成部分，在考虑大气衰减的情况下，如

果某一时刻太阳直接辐射为犈犫，入射到地面的太阳

直接辐射为犈０，则：

犈犫 ＝犈０τ犫 （１０）

　　太阳散射部分相当复杂，它与天空的散射分布

（形云量大气）情况有关，设定到达地面的太阳散射

辐照强度为犈犱，则：

犈犱＝犈０
１

２
ｓｉｎ（γ狊）

１－τ犱
１－１．４ｌｎ［τ犱／犿（γ狊）］

犽２ （１１）

式中：参数犽２ 的取值范围为０．６～０．９。大气浑浊

时０．６０≤犽２≤０．７０，正常时０．７１≤犽２≤０．８０，较好

时０．８１≤犽２≤０．９０。

综上，到达地面的太阳总辐射强度为：

犈＝犈犫＋犈犱 （１２）

　　２０１７年７月２２日西安（纬度３４°１８′）晴朗无云。

通过ＳＭ２０６辐射测量功率计测量到达地面的太阳

辐射强度，每隔１ｈ观测１次，其实测值、拟合曲线

与模型仿真曲线见图３。

图３　到达水平面的太阳总辐射强度

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｔｏｔａｌｓｏｌａｒｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙａｔｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ

ｐｌａｎｅ　

由图３可知，晴天条件下，太阳辐射模型计算出

的太阳辐射强度与实际测量值的最大偏出出现在中

午，误差为６．７％，精度满足后续计算的要求。

２．１．４　光伏组件接受太阳辐射强度计算

　　一般来说，飞机在特定区域盘旋飞行时，若空气

速度较慢并且转速较小时，可以仅用方向舵进行转

向而不用控制机身倾斜角。如果假定飞机避免剧烈

机动飞行以减小有效动力消耗，则飞机姿态可以简

化为俯仰角θ和偏航角ψ。

假设飞机的机翼具有零二面角，则太阳辐射在

太阳能电池板上的入射角是犻：

ｃｏｓ（犻）＝ｓｉｎ（γ狊）ｃｏｓ（θ）＋ｃｏｓ（γ狊）ｓｉｎ（θ）ｃｏｓ（ψ狊－ψ）（１３）

由式（１）～（１３）可得到太阳辐射强度和太阳光

入射角度，结合太阳能电池法向角度、转化率和铺设

面积，即可得到太阳能电池的转化功率。

２２　能量关系

小型长航时太阳能无人机一般在低空飞行，以

提高动力系统效率同时为蓄电池充电。为了分析飞

行性能，以无人机在最低允许高度下水平飞行的能

量输入／输出来建模。无人机水平飞行时的升力和

阻力分别是：

犔＝犆犔ρ
（犺）

２
犃ｗｉｎｇ狏

２
ｍｉｎ （１４）

犇＝犆犇ρ
（犺）

２
犃ｗｉｎｇ狏

２
ｍｉｎ （１５）

　　无人机的升力系数犆犔 从翼型分析软件ＸＦＬＲ５

中获取，阻力系数犆犇 通过经验公式分析估算获取。

ρ（犺）是高度犺处空气密度，犃ｗｉｎｇ是机翼面积，狏ｍｉｎ是

不考虑风速时的飞机相对于地面的飞行速度（也是

最小速度）。犆犔 和犆犇 主要取决于翼型、迎角α，Ｒｅ

数和飞行速度。阻力系数是飞机废阻力与诱导阻力

之和，诱导阻力犆犇，ｉｎｄ为：

犆犇，ｉｎｄ＝犆
２
犔 π犲０λ （１６）

式中：犲０≈０．９２为奥斯瓦尔德效率；λ为机翼展弦比。
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飞机废阻力可用下式计算［１６］：

犆犇０ ≈犮犳犛ｗｅｔ／犃ｗｉｎｇ （１７）

式中：犮犳 为全机摩擦系数；犛ｗｅｔ为无人机浸湿面积。

全机的摩擦系数可由下式估算：

犮犳 ＝０．４５５／（ｌｇ犚犲）
２．５８ （１８）

式中：犚犲为飞行雷诺数。则有：

犆犇 ＝犆犇，ｉｎｄ＋犆犇０ （１９）

　　为维持水平飞行，总需要的额定电力输出功率：

犘ｏｕｔ＝犘ｐｒｏｐ＋犘ａｖ＋犘ｐｌｄ （２０）

　　实际用于水平飞行所需的电推进功率为：

犘ｐｒｏｐ＝犘ｌｅｖｅｌηｔｕｉ

　　ηｔｕｉ＝ηｐｒｏｐηｇｅａｒηｍｏｔｏｒηｃｏｎｔ包括螺旋桨、变速箱、电机

和电机控制器效率，必要的航空电子设备和有效载荷

功率为犘ａｖ和犘ｐｌｄ。巡航时，无人机的平飞功率为：

犘ｌｅｖｅｌ＝
犆犇
犆３
／２（ ）
犔 ｍｉｎ

２（犿ｔｏｔ犵）
３

ρ（犺）犃ｗｉｎ槡 ｇ

＝
犆犇
犆３
／２（ ）
犔 ｍｉｎ

２λ犵
３

ρ（犺槡）
犿３
／２
ｔｏｔ

犫
（２１）

式中：犿ｔｏｔ为太阳能无人机总质量；犫为机翼翼展；

犃ｗｉｎｇ为机翼面积。当地重力由犵表示。

在输入端，标称太阳能输入功率：

犘ｎｏｍｓｏｌａｒ＝ （犈犫ｃｏｓ（犻）＋犈犱）犃ｓｍηｓｍηｍｐｐｔηｅｎｃａｐ （２２）

式中：太阳能模块面积犃ｓｍ＝犳ｓｍ犃ｗｉｎｇ，犳ｓｍ为相对填

充因子；ηｓｍ为太阳能电池板转换效率；ηｍｐｐｔ为最大功

率跟踪器（ＭＰＰＴ，叠加有能源管理功能）效率；ηｅｎｃａｐ

为蒙皮通透因子。

２３　质量关系

飞机起飞总质量犿ｔｏｔ是飞机各系统质量之和包

括结构质量犿ｓｔｒｕｃｔ、太阳能电池质量犿ｓｍ、蓄电池质

量犿ｂａｔ、推进系统质量犿ｐｒｏｐ、最大功率跟踪器质量

犿ｍｐｐｔ、航空电子设备质量 犿ａｖ以及任务载荷质量

犿ｐｌｄ，则有：

犿ｔｏｔ＝犿ｂａｔ＋犿ｓｔｒｕｃｔ＋犿ｐｒｏｐ＋犿ｓｍ＋犿ａｖ＋犿ｐｌｄ＋犿ｍｐｐｔ （２３）

式中：犿ｓｔｒｕｃｔ、犿ｐｒｏｐ、犿ｓｍ、犿ｍｐｐｔ是可估计的优化参量；

犿ａｖ、犿ｐｌｄ可根据任务确定。

太阳能电池薄膜面密度为ρｓｍ，则太阳能电池板

的质量为：

犿ｓｍ ＝犃ｗｉｎｇ犳ｓｍρｓｍ （２４）

　　ＭＰＰＴ可适应太阳能电池板的电压，从而提供

最高功率。其质量与其必须转换的最大功率成比

例，则有：

　犿ｍｐｐｔ＝犽ｍｐｐｔ犘狊狅犾犪狉ｍａｘ＝犽ｍｐｐｔ犐ｍａｘηｓｍηｍｐｐｔ犃ｗｉｎｇ犳ｓｍ （２５）

动力系统质量与功率关系，可估算为：

犿ｐｒｏｐ＝犽ｐｒｏｐ犘ｐｒｏｐ （２６）

　　飞机结构质量是模型中最难估算的部分，Ｄ．

Ｗ．Ｈａｌｌ等均对飞机结构质量做了大量研究和分类

并得出各种飞机尺寸的适用公式［６］。对于小型太阳

能无人机，由于展弦比较大，机翼主梁和机身采用高

强度轻质的碳纤维复合材料，机翼翼肋和尾翼采用

轻木结构，则结构重量可用以下公式估算：

犿ｓｔｒｕｃｔ＝犽ｓｔｒｕｃｔ犫
３．１
λ
－０．２５

＝０．０４４犃
１．５５
ｗｉｎｇλ

１．３ （２７）

　　由式（２３～２７）可估算无人机的起飞重量。

２４　能量平衡

太阳辐射模型在第２．１节中给出。当电池未完

全充电，即犈ｂａｔ＜犈
ｍａｘ
ｂａｔ时，能量平衡可能写为：

ｄ犈ｂａｔ
ｄ狋

＝犘ｓｏｌａｒ（φ，狋）－犘ｐｒｏｐ－犘ａｖ－犘ｐｌｄ （２８）

式中：犘ｐｒｏｐ是提供到推进系统的电力。方程（２８）的

积分结果用来分析存储在电池中的能量，因此可评

估无人机的跨夜飞行能力。无人机质量与能量的平

衡关系见图４。

图４　质能关系示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍａｓｓｅｎｅｒｇｙｒｅｌａｔｉｏｎ
　

在进行设计时，我们假设太阳能无人机的设计是

针对特定日期年份和地理纬度φ的任务，因此φ和犱狀

是固定的。则共有４个设计参数，分别是翼展犫、机翼

展弦比λ，它们决定机翼几何形状，从而影响拉力（２１）

和太阳能输入功率（２２）；电池板相对填充因子犳ｓｍ，决

定了摄入的太阳辐射能总量；总质量犿ｔｏｔ中包含的电

池质量犿ｂａｔ，影响全机重量及总储能量。

２５　模型验证

在进行能量平衡模型验证前，需确定部分参数。

电池板选用目前市面上效率与稳定性均较高的

ＳｕｎＰｏｗｅｒＣ６０电池板，其ηｓｍ＝０．２１８，质量面密度

ρｓｍ＝０．５９ｋｇ／ｍ
２；储能电池选择松下 ＮＣＲ１８６５０ｂ，

４ 空军工程大学学报（自然科学版） ２０１８年



能量密度值可达２４３Ｗｈ／ｋｇ，单节电池质量４７．５

ｇ。其余部分固定参数取值见表１。

表１　部分固定参数取值

犜犪犫．１　犘犪狉狋犻犪犾犳犻狓犲犱狆犪狉犪犿犲狋犲狉狏犪犾狌犲狊

名称 取值 描述

犽１ ０．８５ 直射辐射大气透明度系数参量

犽２ ０．８０ 散射辐射大气透明度系数参量

θ １０° 飞机俯仰角

ψ ５° 飞机偏航角

犆犾 ０．８ 翼型在攻角为３°时的升力系数

犚犲 ２×１０５ 飞行雷诺数

犛ｗｅｔ ２．６×犃ｗｉｎｇ 全机浸湿面积

ρ（犺） １．２０ｋｇ／ｍ
３ 空气密度

犵 ９．７９ｍ／ｓ２ 重力加速度

犲０ ０．９２ 奥斯瓦尔德效率

ηｐｒｏｐ ０．８０ 螺旋桨效率

ηｍｏｔｏｒ ０．８０ 无刷电机工作效率

ηｇｅａｒ ０．９５ 减速器工作效率

ηｓｐｄｃｔｒｌ ０．９５ 电机控制器工作效率

ηｂａｔｔｃｈｇ ０．９５ 储能电池充电效率

ηｂａｔｔｄｉｓｃｈｇ ０．９５ 储能电池放电效率

犿ｂａｔｔ ４７．５ｇ 单节电池质量

狆ａｖ ５．０Ｗ 机载电子设备功率

犘ｐｌｄ ０Ｗ 任务载荷功率

犿ａｖ ０．６０ｋｇ 机载电子设备质量

犿ｐｌｄ ０．５０ｋｇ 任务载荷质量

ηｓｍ ０．２１ 太阳能电池板转化效率

ηｅｎｃａｐ ０．９ 蒙皮通透因子

ρｓｍ ０．５９ｋｇ／ｍ
２ 太阳能电池质量面密度

犐ｍａｘ ９９４Ｗ／ｍ２ 飞机表面最大太阳辐射强度

ηｍｐｐｔ ０．９５ 最大功率追踪器效率

犽ｍｐｐｔ ０．４７ｇ／Ｗ ＭＰＰＴ的质量功率比

犽ｐｒｏｐ ８ｇ／Ｗ 动力系统质量比功率

结合以上固定参数，以ＰｈｉｌｉｐｐＯｅｔｔｅｒｓｈａｇｅｎ
［７］

的ＡｔｌａｎｔｉｋＳｏｌａｒ为例，用其总体参数验证能量平衡

模型的可行性。经查阅资料，取犱狀＝１７３、φ＝４５°，犫

＝５．６５ｍ，λ＝１８．５，犿ｂａｔ＝３．５ｋｇ，犳ｓｍ＝０．９４，犿ｐｌｄ＝

０．１ｋｇ，将数据代入模型，计算结果见表２。

表２　参数对比表

犜犪犫．２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狋犪犫犾犲

参数 ＡｔｌａｎｔｉｋＳｏｌａｒ 本文模型 偏差

起飞质量 ７．３６ｋｇ ７．５１ｋｇ ２．０４％

翼载荷 ４．２８ｋｇ／ｍ
２ ４．３５ｋｇ／ｍ

２ １．６４％

巡航速度 ９．７ｍ／ｓ ９．９２ｍ／ｓ ２．２７％

由表２可知，该模型与文献［７］的设计结果基本

相近，偏差在２．３％以内。由于ＡｔｌａｎｔｉｋＳｏｌａｒ经过

实际飞行试验且具有优良的飞行性能，故可认为本

节建立的能量平衡模型是合理和准确的，为优化设

计与分析奠定了科学基础。

３　优化设计与分析

３１　设计变量和优化目标

经先前的研究发现，太阳能无人机的续航能力

是我们最关注的性能指标［１７］。限于目前太阳能电

池转化效率较低、储能电池能量密度较低等技术原

因，永久飞行还不能真正实现。因此，为准确表征太

阳能无人机的跨夜飞行能力，我们提出了跨夜剩余

航时（ＲｅｍａｉｎｉｎｇＴｉｍｅａｆｔｅｒＣｒｏｓｓｎｉｇｈｔＦｌｉｇｈｔ，

犜ｒｅｍ）的概念，即在一个成功的昼夜循环（日出到次

日日出为一个昼夜循环）后无人机仍然可以在无日

光照射的环境（仅靠储能电池剩余的电量）中飞行的

时间，其示意图见图５，其计算公式为：

犜ｒｅｍ ＝犈ｂａｔ，Ｔｓｒ 犘ｏｕｔ （２７）

式中：犈ｂａｔ，Ｔｓｒ为次日日出时刻储能电池中储存的能

量；犘ｏｕｔ为无人机的总功耗。

图５　无人机能量特性分析

Ｆｉｇ．５　ＥｎｅｒｇｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆＵＡＶ　

由定义可知，犜ｒｅｍ大于０，则无人机具备跨夜飞

行能力；犜ｒｅｍ越大，表示无人机在日出时间后仍能不

依靠太阳能飞行的时间越长，其跨夜飞行能力越强，

因此把犜ｒｅｍ作为优化目标是合理可行的。当给定任

务的区域以及时间后，φ和犱狀 则是固定的。对于第

２．４节中的犫，λ，犿ｂａｔ，犳ｓｍ，每输入一组值，都会得到

一个犜ｒｅｍ，此时用遗传算法寻求设计变量取值范围

内的最大犜ｒｅｍ，对应的变量取值即为最优初始设计。

优化目标：ｍａｘ犉（狓）＝犜ｒｅｍ（狓）

设计变量：狓＝｛犫，λ，犿ｂａｔ，犳ｓｍ｝

利用遗传算法对总体设计参数的优化流程见图６。

３２　优化结果

用 ＭＡＴＬＡＢ对无人机飞行过程进行中的电量

进行仿真。由于犿ｂａｔ＝犿ｂａｔｔ狀ｂａｔｔ，故设计变量犿ｂａｔ可

用狀ｂａｔｔ代替。根据本课题团队无人机制作工艺水

平，选取设计变量狓＝｛犫，λ，狀ｂａｔｔ，犳ｓｍ｝取值范围为３

≤犫≤８，５≤λ≤１５，４０≤狀ｂａｔｔ≤８０，０．４≤犳ｓｍ≤０．９。

以６月２２日执行西安地区飞行任务为例进行设计，

则犱狀＝１７３，φ＝３４．３°。在种群数为１００，遗传代数

为５００代的控制条件下，目标函数收敛，其优化结果
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见表３，图７。

图６　遗传算法流程图

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ　

表３　遗传算法优化结果

犜犪犫．３　犌犲狀犲狋犻犮犪犾犵狅狉犻狋犺犿狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊

犫（３∶８）λ（５∶１５） 狀ｂａｔｔ（４０∶８０） 犳ｓｍ（０．４∶０．９） 犜ｒｅｍ

５．４２ １４．７ ８０ ０．５６ ３．８２

５．４２ １４．７ ８０ ０．５６ ３．８２

５．４２ １４．７ ８０ ０．５６ ３．８２

图７　遗传算法优化结果

Ｆｉｇ．７　Ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ　

考虑到翼型特点和方便安装太阳能电池板，最

终取犫＝５．４ｍ，λ＝１４．６，狀ｂａｔｔ＝８０，犳ｓｍ＝０．５６，此时

犿ｂａｔ＝３．８ｋｇ，犿ｔｏｔ＝７．７３ｋｇ，犜ｒｅｍ＝３．８１ｈ，犘ｏｕｔ＝

５３．８５Ｗ，犘ｐｒｏｐ＝４８．８５Ｗ。此时能量仿真见图８。

图８　初始设计下无人机能量仿真

Ｆｉｇ．８　ＥｎｅｒｇｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＵＡＶｕｎｄｅｒｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｉｇｎ　

３３　设计变量对犜狉犲犿的影响分析

以优化结果为基础，在其他条件不变的情况下，

分析设计变量对犜ｒｅｍ的影响。

由图９（ａ）可知，翼展适中时，才能取得最大犜ｒｅｍ，

过大或过小都不利，过小则翼载荷太大无法跨夜飞

行，而过大会导致结构质量急剧增大，从而增大犘ｏｕｔ，

减小犜ｒｅｍ；由图９（ｂ）可知，展弦比增大时，气动效率提

高，犜ｒｅｍ会随之增大，但设计时由于结构强度的限制，

展弦比是不能无限增大的；由图９（ｃ）可知，电池数量

与犜ｒｅｍ非线性正相关，其值越大，无人机跨夜飞行能

力越强，但增强的趋势在减弱；由图９（ｄ）可知，电池板

面积达到一定值后，犜ｒｅｍ开始减小，主要是因为此时

犿ｓｍ增大而总储能量（犈
ｍａｘ
ｂａｔｔ）不再增大，犿ｔｏｔ增大从而使

犘ｏｕｔ增大，导致犜ｒｅｍ减小。由此可知，综合权衡、合理

取得４个设计参量的值，才能得到最大犜ｒｅｍ。

图９　设计变量对犜ｒｅｍ的影响

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｏｎ犜ｒｅｍ 　

３４　负载能力分析

为保证跨夜飞行后无人机有足够的电量维持飞

行，需设置一个安全时间，取犜ｒｅｍ≥２。由图１０可

知，在设计条件下，不考虑负载功耗时，该无人机最

大负载能力为１．２ｋｇ；在犿ｐｌｄ为０．３ｋｇ时，最大犘ｐｌｄ

为９．５Ｗ，表现出了较强的带载能力。

图１０　负载能力分析

Ｆｉｇ．１０　Ｌｏａｄｃａｐａｃｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ
　

３５　日期适应性分析

对于同一纬度而言，随着飞行日期偏离６月２２

日越远，无人机接收到的太阳辐射强度越差。图１１
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显示了在设计条件下，偏离设计日对犜ｒｅｍ的影响情

况。当取犜ｒｅｍ≥３时，该无人机拥有以６月２２日为

中心，前后各５０ｄ时间内的跨夜飞行能力，该机不

具备跨年飞行能力。

图１１　日期适应性分析

Ｆｉｇ．１１　Ｄａｔｅａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ　

４　飞行试验

太阳能无人机飞行中消耗的总功率为犘ｏｕｔ，可

由式（２０）计算。

　　通过验证机的飞行试验测量太阳能无人机在飞

行中的总功率，可以验证能量平衡模型的准确性。

验证机见图１２。

图１２　试验验证机

Ｆｉｇ．１２　ＴｅｓｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎＵＡＶ
　

基于初始设计参数，研制了试验验证机。在经过

充分的准备后，用验证机进行了飞行试验。由于试飞

空域有限，为保证飞行安全，储能系统的锂电池未完

全安装，试验时起飞质量为５．１ｋｇ。无人机飞控可以

记录飞行中输入的电压、电流数据，其值见图１３。

飞行中，由于电压变化不大，则最小稳定电流对

应为最小输入功率。从图１３上截取１段稳定飞行

时最小电流段进行放大，将其视为能维持平飞的最

小输入电参数，见图１４。

图１３　飞行中电压电流

Ｆｉｇ．１３　Ｖｏｌｔａｇｅａｎｄｃｕｒｒｅｎｔｉｎｆｌｉｇｈｔ　

图１４　维持平飞的最小输入电压电流

Ｆｉｇ．１４　Ｍｉｎｉｍｕｍｉｎｐｕｔｖｏｌｔａｇｅａｎｄｃｕｒｒｅｎｔｔｏｍａｉｎｔａｉｎｆｌａｔｆｌｉｇｈｔ　

　　由图１４可知，功耗最小的平飞阶段，平均输入

电压１６Ｖ，平均输入电流为２Ａ，可计算的平均功耗

为３２Ｗ。由式（２０）与（２１），可计算出满负荷条件下

无人机的巡航的功耗为：

犘ｏｕｔ＝（３２－５） （ ）× ７．７３５．１ １．５＋５＝５５．４Ｗ。

该值略大于仿真计算结果犘ｏｕｔ＝５３．８５Ｗ（比

仿真结果大２．８８％）。经计算，此时无人机的跨夜

剩余航时犜ｒｅｍ＝３．１４ｈ＞２ｈ，证明无人机在设计日

具有跨夜飞行能力。

５　结语

１）本文根据太阳能飞机能量原理，优化了太阳

辐射模型并对太阳能无人机结构质量参数化建模，

建立了能量平衡模型和飞行中储能电池电量模型。

以ＡｔｌａｎｔｉｋＳｏｌａｒ的设计参数为例，验证了能量平衡

模型的合理性与准确性。

２）利用遗传算法对基本设计参数进行优化，求

解出最优初步设计参数。基于该设计参数，进行了
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试验验证机的研制。

３）设计变量对Ｔ狉犲犿的影响不尽相同，需要从全

局角度考虑，才能取得最优初始设计参数。最优初

始设计下的无人机具有最大１．２ｋｇ的负载能力和

以６月２２日为中心前后各５０ｄ时间内的跨夜飞行

能力。

４）用验证机进行飞行试验，结果表明：无人机在

巡航状态消耗的功率略大于设计值，其跨夜剩余航

时为３．１４ｈ，该验证机具有跨夜飞行能力。验证了

本文设计优化方法的科学性。
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