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摘　 要：协调高空长航时太阳能无人机的高空作业任务与长期能源利用效率之间的冲突，是无人机控

制的核心问题之一。 基于太阳能无人机的能量获取、储存与消耗存在紧密的耦合关系，提出了一种综

合能量管理策略和航迹跟踪控制的方法。 基于建立的太阳能无人机三维质点运动模型、储能电池模

型以及太阳能获取模型，根据太阳能无人机的气动参数以及太阳能无人机典型的平飞、爬升、下降等

运动过程，设计了太阳能无人机能量管理策略，确定了太阳能无人机在不同飞行阶段能量获取、存储

与消耗的分配机制及最优飞行参数；利用重力势能储存多余太阳能，进而进行基于高度调整的能量管

理，实现对太阳能无人机在不同光照和能量状态下的纵向跟踪控制。 同时，结合太阳能无人机横侧向

运动的任务要求，通过对太阳能无人机的质点动力学方程进行解耦，建立了基于反馈线性化方法航迹

跟踪控制方法，实现太阳能无人机在横侧向的航迹跟踪控制。 ２４ ｈ 时间闭合仿真表明，该方法可满足

储能电池的最低能量剩余要求以及航迹跟踪控制要求。
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　 　 太阳能无人机作为一种使用绿色能源的飞行

器，随着科技进步和可持续发展理念的深入人心，正
越来越受到研究者的重视。 同时，太阳能无人机具

有高空长航时作业能力，连续作业时间可以达到数

月，这是其他类型无人机无可比拟的巨大优势，因
此，在通信中继、农业、环境监测以及军事侦查等领

域［１⁃２］有着广阔的应用需求。
太阳能无人机的航时问题一直是各国专家关注

焦点，理论上太阳能无人机可以长时滞空飞行，但是

由于任务载荷的限制，极大地影响了太阳能无人机

的推广应用。 为提高太阳能无人机的性能，目前的

研究方向包括结构［３⁃４］、控制［５⁃６］、能源［７⁃８］、轨迹［９］

等方面，太阳能无人机系统模型的精确度、储能电池

状态的准确性、飞行策略的可行性都对太阳能无人

机能量获取效率以及飞行效率有着巨大影响。

针对太阳能无人机飞行策略规划的研究，文献

［１０］重点讨论了无储能的太阳能无人机的可行起

飞时间和地点，根据起飞时间和地点确定太阳能无

人机可以达到的最大高度。 文献［１１⁃１２］提出了利

用重力储能的思想，即在光照充足的情况下，在维持

太阳能无人机日常飞行需要和为蓄电池充电之外，
将一部分太阳能转换为无人机的重力势能；在夜间

无光照情况下，通过无动力滑翔等方式将这一部分

重力势能释放。 与恒定高度持续巡航相比，变高巡

航策略下太阳能无人机所需的蓄电池供电时长更

短，所需机翼面积也更小，目前众多太阳能无人机都

采取了这种巡航策略。 Ｓａｃｈｓ 等［１３］开展的关于太阳

能无人机最小储能飞行策略的研究表明，无人机通

过日照情况下爬升储存重力势能和无光照情况下无

动力滑翔，理论上可以实现无电池持续巡航飞行。
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对于太阳能无人机的航迹优化问题，文献［１４⁃
１５］考虑了太阳能无人机给定起始位置和终止位置

情况下的路径规划问题，建立了太阳能无人机运动

模型、太阳辐射模型，讨论了能量消耗和无人机横侧

向姿态的关系，以巡航结束时刻的剩余电能最大为

优化目标，进行了水平定高盘旋情况下的太阳能无

人机轨迹优化设计及仿真，表明经过优化的水平定

高飞行轨迹明显优于水平直线飞行轨迹。 文献［１６⁃
１７］对在三维圆柱面内飞行的太阳能无人机轨迹进

行了优化设计。 文献［１８］基于单位四元数法进行

太阳能无人机轨迹优化。 文献［１９］研究了天气变

化对低空飞行太阳能无人机轨迹规划的影响。 文献

［２０］从能量建模、续航评估和能量管理策略 ３ 个方

面对跨时空任务背景下太阳能无人机任务规划技术

进行了研究，提出根据所建立的能量模型评估该区

域内不同时间、地点、飞行高度情况下太阳能无人机

的续航性能，为后续设计相应的能量管理策略奠定

基础。 文献［２１］则将太阳能无人机飞行过程划分

为起飞、平飞和下滑三段分别进行优化分析，并将结

果与直接优化结果进行对比分析。
太阳能无人机在实际任务中，很多情况下轨迹

是人为控制或给定的，离线的轨迹优化方法并不适

用也不满足实时性要求。 为此，设计了太阳能无人

机能量管理策略，确定能量获取、存储与消耗的分配

机制，通过重力势能储存多余太阳能，进行高度调

整。 同时，横侧向给定太阳能无人机航迹在地面的

投影，根据太阳能无人机质点动力学方程设计控制

器，实现了航迹跟踪。

１　 太阳能无人机航迹跟踪问题建模

１．１　 问题描述

太阳能无人机通过机翼上铺设的太阳能电池板

获取太阳能，为机上电子设备供电并提供飞行动力。
目前太阳能无人机的设计水平以及太阳能电池、蓄
电池、电机等重要部件的性能水平已能够使太阳能

无人机实现昼夜飞行。 但是，为维持太阳能无人机

夜间飞行能力，需综合设计蓄电池储能与重力势能

储能 ２ 种方式，来满足太阳能无人机的滞空飞行需

求与负载功率需求。 因此，设计太阳能无人机的能

量管理策略，规划能量的储存与利用方式，是太阳能

无人机在整个飞行周期内能正常工作的必要途径。
太阳能无人机的一个重要应用场景是通信与环

境监测。 该应用要求在一个区域内，不断巡视地面

目标或为其提供通信中继服务。 因此，航迹跟踪控

制是太阳能无人机应用中的一个重要问题。 不同于

通常的航迹跟踪，该场景下的航迹是地面投影的二

维航迹。 此外，为保证不影响正常运营的民机航线

以及服务范围，太阳能无人机有最低飞行高度要求。
太阳能无人机航迹跟踪问题如图 １ 所示。

图 １　 太阳能无人机航迹跟踪问题示意图

考虑到太阳能无人机长时飞行的核心问题之一

是太阳能源的收集、储存与使用，建立太阳能无人机

航迹跟踪问题所涉及到的数学模型包括太阳能无人

机三维质点动力学方程、功率消耗模型、太阳辐射能

量计算模型、蓄电池模型。
１．２　 三维质点动力学模型

对于静风飞行的太阳能无人机，其三维质点运

动学方程可写为

ｘ̇ ＝ Ｖｃｏｓγｃｏｓψ
ｙ̇ ＝ Ｖｃｏｓγｓｉｎψ
ｚ̇ ＝ － Ｖｓｉｎγ

ψ̇ ＝
ｇｎｈ

Ｖｃｏｓγ

γ̇ ＝ ｇ
Ｖ

ｎｖ － ｃｏｓγ( )
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式中： ｘ，ｙ，ｚ 表示地面参考坐标系下的三维坐标；ψ
为航迹方位角；γ 为航迹倾斜角；Ｖ 为速度；Ｔ 为推

力；Ｄ 为阻力；ｎｈ，ｎｖ 分别为横向过载与法向过载。
由于太阳能无人机飞行时攻角为小角度，上述模型

假设推力和阻力方向与速度方向平行，升力方向则

与速度方向垂直。

·０１４·
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ｎｈ，ｎｖ 的计算式为

ｎｈ ＝ Ｌｓｉｎϕ
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ｎｖ ＝
Ｌｃｏｓϕ
ｍ
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式中： Ｌ 为太阳能无人机升力；ϕ 为滚转角；ｍ 为质

量。
太阳能无人机的升力与阻力可由空气动力学方

程计算得到

Ｌ ＝ １
２
ρＶ２ＳｗＣＬ

Ｄ ＝ １
２
ρＶ２ＳｗＣＤ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（３）

式中： ρ 为空气密度；Ｓｗ 为机翼面积；ＣＬ 为升力系

数；ＣＤ 为阻力系数。
升力系数与阻力系数与太阳能无人机翼型设计

有关并受攻角、马赫数影响。 太阳能无人机飞行速

度较小，升力系数与阻力系数对低马赫数不敏感。
因此，本文将攻角视为升力系数与阻力系数的唯一

决定变量。
１．３　 功率消耗模型

太阳能无人机的功率消耗主要供给推进系统，
由于机上其他系统负载所产生的消耗较小，本文中

不予考虑。 推进系统由电机与螺旋桨组成，其提取

的电功率表示为

Ｐｐｒｏｐ ＝ ＴＶ
ηｐｒｏｐ

（４）

式中： ηｐｒｏｐ 为整个推进系统的综合能量转换效率。
螺旋桨的推进效率与马赫数有关，太阳能无人

机飞行马赫数较小且变化不大，同时在对本文分析

影响不大的情况下，可视ηｐｒｏｐ 为常数。 由此，太阳能

无人机的推进功率消耗与推力、速度关系由（４）式

确定。
１．４　 太阳辐射能量计算模型

长航时太阳能无人机设计飞行高度可达 １２ ０００
～３０ ０００ ｍ，此高度下的大气较为稀薄，也没有对流

层的强烈扰动，温度、湿度、大气反射、大气散射等因

素对太阳能无人机接收到的太阳能量的影响可以忽

略不计。 同时，由于计算复杂度的原因，不考虑太阳

能电池板在机翼上安装时机翼翼型曲率的影响，认
为电池板为固定在机体坐标系中的平板。 此时，太
阳光线相对于太阳能电池板的入射角度是主要影响

因素。

太阳能电池板的输出功率计算

Ｐｓｃ ＝ ηＭＰＰＴηｓｃＰｓｄＳｓｃｃｏｓθ （５）
式中： ηＭＰＰＴ 为 ＭＰＰＴ 最大功率跟踪效率；ηｓｃ 为太阳

能电池板能量转化效率；Ｐｓｄ 为太阳常数，表示地球

－ 太阳平均距离上垂直于太阳光方向的单位面积接

收到的太阳辐射能；Ｓｓｃ 为太阳能电池板面积；θ 为太

阳光线相对太阳能电池板的入射角。
由（５） 式可知，太阳能电池板输出功率主要取

决于入射角 θ。 入射角一方面与太阳高度角和方位

角有关，另一方面与太阳能无人机姿态有关，通过地

面坐标系与机体坐标系坐标转换方法可以获得太阳

光线在机体坐标系下的入射角。
太阳高度角 αｓ 与方位角 ψｓ 的计算关系为

αｓ ＝ ａｒｃｓｉｎ（ｃｏｓϕＬｃｏｓδｃｏｓωｔ ＋ ｓｉｎϕＬｓｉｎδ）

ψｓ ＝ π ＋ ｓｉｇｎ（ωｔ）ａｒｃｃｏｓ
ｓｉｎαｓｓｉｎϕＬ － ｓｉｎδ

ｃｏｓαｓｃｏｓϕＬ
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δ ＝ ２３．４５π
１８０

ｓｉｎ ２π
２８４ ＋ ｄｎ

３６５
æ

è
ç

ö

ø
÷

ωｔ ＝ πｔ ／ １２ － π

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（６）
式中： ϕＬ 为当地纬度；δ 为太阳赤纬；ωｔ 为太阳时

角；ｄｎ 为年积日；ｔ 为真太阳时。
入射光线在地面坐标系下的单位向量表示为

ｒｇｌｒ ＝
ｃｏｓαｓｓｉｎψｓ

ｃｏｓαｓｃｏｓψｓ

－ ｓｉｎαｓ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（７）

　 　 地面坐标系到机体坐标系的坐标转换矩阵为

Ｌｇｂ，则入射光线在机体坐标系中表示为 ｒｂｌｒ ＝ Ｌｇｂｒｇｌｒ，
太阳能电池板单位法向量在机体坐标系中为 ｒｂｓｃ ＝
［０，０， － １］ Ｔ，则光线的入射角为

θ ＝ ｃｏｓ －１（ ｒｂｌｒ·ｒｂｓｃ） （８）
１．５　 蓄电池模型

基于蓄电池的简单等效电路模型，计算其能量

输出

Ｐｂａｔｔ ＝ － ＶＯＣＱＣ̇ＳＯＣ － Ｒ（ＱＣ̇ＳＯＣ） ２ （９）

式中： ＶＯＣ 为电池开路电压；Ｃ̇ＳＯＣ 为电池充电速率；Ｑ
表示当前电量与额定容量的比值；Ｒ 为电池等效电

路电阻。 蓄电池充电时 Ｐｂａｔｔ 为负， 放电时 Ｐｂａｔｔ

为正。
为了减小蓄电池损耗，提高电池使用寿命，不可

以过充过放。 电池荷电状态 ＣＳＯＣ 需满足约束条件

０．２５ ≤ ＣＳＯＣ ≤ ０．９９ （１０）

·１１４·
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　 　 由此，可求得充电速率 Ｃ̇ＳＯＣ 为

Ｃ̇ＳＯＣ ＝ －
ＶＯＣ － Ｖ２

ＯＣ － ４ＰｂａｔｔＲ
２ＱＲ

（１１）

２　 能量管理策略设计

太阳能无人机的能量来自 ２ 个方面，一是起飞

时蓄电池的初始电量，另一个是白天飞行中通过太

阳能电池板收集到的太阳能。 蓄电池的初始电量主

要用于起飞以及最开始阶段的飞行，在长期留空飞

行中，主要能量来源为太阳能。 因此，太阳能－蓄电

池系统主要用于供给电机－螺旋桨系统，维持飞行，
并给电子负载提供能量。 蓄电池的作用为能量储存

以及功率匹配，因为太阳能在一天内能量变化规律

为零－低－高－低－零，当太阳能功率较小时，由蓄电

池提供额外能量，当太阳能功率充足时，额外功率储

存进蓄电池。 但是蓄电池容量有限，大量的蓄电池

带来的载荷会降低太阳能无人机性能，将多余太阳

能转化为重力势能将是可行的途径。 此外，还应尽

量以有利的参数飞行以减少功率损耗。 因此，通过

调整飞行过程中的飞行状态和轨迹，利用太阳能、蓄
电池以及重力势能等转换关系，进行多能源的综合

应用，可以提高太阳能和综合能量的利用率，实现能

量管理策略的最终目的。
利用重力势能进行储能的太阳能无人机飞机运

动主要分为 ３ 种飞行阶段［２２］：
飞行阶段 １　 蓄电池充电以及爬升段

这一阶段主要是太阳能无人机利用太阳能爬升

高度。 该阶段开始时，太阳能可以维持飞机平飞，此
后太阳能增加，多余的能量给蓄电池充电。 当蓄电

池达到最大充电功率后，多余的太阳能用于推进系

统，飞机开始爬升，能量转化为重力势能。
飞行阶段 ２　 重力势能滑翔段

当吸收的太阳能无法支撑太阳能无人机在最高

点的平飞功率时，飞机开始下降。 在该阶段，太阳能

无人机的所有推进能量来自于太阳能，当太阳能衰

弱至零时，太阳能无人机进行无动力滑翔。
飞行阶段 ３　 最低高度平飞段

当太阳能无人机达到预定的最低高度时，转为

第三阶段飞行，此时通过锂电池放电以维持在该高

度飞行。 该阶段的结束情况有 ２ 种：①蓄电池能量

耗尽，电量状态达到下限，那么将再次进入无动力滑

翔阶段，这在设计良好及正常使用情况下往往是小

概率事件；②太阳能无人机依靠蓄电池能量顺利过

夜，直到太阳能功率能够提供当前高度平飞需用功

率，达到第一阶段条件。
太阳能无人机各个运动阶段均涉及能量管理策

略的一部分。 为此，根据每一阶段的飞行速度、推
力、能量分配状况等设计能量管理策略，以实现最优

的能量利用效率为目标。
飞行阶段 １　 该阶段开始为平飞，太阳能功率

分配为

Ｐｓｏｌ ＝ Ｐｐｒｏｐ － Ｐｂａｔｔ （１２）
此时， Ｐｓｏｌ ＞ Ｐｐｒｏｐ，为了获得尽可能小的 Ｐｂａｔｔ（Ｐｂａｔｔ ＜
０，表示蓄电池充电），应减小平飞推进功率。 太阳

能无人机处于平稳飞行状态，γ≡０，ϕ ＝ ０，此后分析

中均认为太阳能无人机处于瞬时平衡状态，且姿态

角按小角度近似为０处理。 根据（１） ～ （４） 式，可以

计算得到所需平飞的推进功率为

Ｐ ｌｅｖｅｌ ＝
ＤＶ
ηｐｒｏｐ

＝
２ （ｍｇ） ３ ／ ２ＣＤ

ρＳｗ Ｃ３ ／ ２
Ｌ

（１３）

　 　 根据（１３）式，当 ＣＤ ／ Ｃ３ ／ ２
Ｌ 最小时，可获得最小的

平飞推进功率。 由前述可知，ＣＤ 与 ＣＬ 均只与攻角

有关，因此可获得平飞的最佳攻角

α∗ ＝ ｍｉｎ
αｍｉｎ≤α≤αｍａｘ

２ （ｍｇ） ３ ／ ２ＣＤ

ρＳｗ Ｃ３ ／ ２
Ｌ

＝ ｍｉｎ
αｍｉｎ≤α≤αｍａｘ

ＣＤ

Ｃ３ ／ ２
Ｌ

（１４）

当电池充电功率达到最大后，多余的太阳能开

始推动无人机爬升。 推进系统的功率一部分转化为

重力势能，一部分用于抵抗阻力。 对于某一航迹倾

斜角，由阻力耗费的功率为

Ｐｃｓｍ ＝ ＤＶ ＝
２ （ｍｇｃｏｓγ） ３ ／ ２ＣＤ

ρＳｗ Ｃ３ ／ ２
Ｌ

（１５）

　 　 可见，为使 Ｐｃｓｍ 最小，攻角的选择与（１４） 式相

同，即 ＣＤ ／ Ｃ３ ／ ２
Ｌ 为最小时的攻角 α∗。

蓄电池功率设计为

Ｐ ｌｉｍｉｔ ＝
ｍａｘ（Ｐｐｒｏｐ － Ｐｓｏｌ， － Ｐ ｌｉｍｉｔ），　 ＣＳＯＣ ≤ ０．９
０，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ＣＳＯＣ ＞ ０．９{

（１６）
式中， Ｐ ｌｉｍｉｔ 为蓄电池最大充放电功率。

无论是平飞还是爬升，太阳能无人机推进功率

均为 Ｐｐｒｏｐ ＝ Ｐｓｏｌ ＋ Ｐｂａｔ。 根据推进功率以及瞬时平衡

假设，采用攻角 α∗，由（１） ～ （４） 式可以计算得到

当前功率对应的飞行速度 Ｖ 和航迹倾斜角 γ。

·２１４·
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飞行阶段 ２　 当前阶段获取的太阳能不足以支

持飞机爬升以及平飞，太阳能无人机开始从最高处

利用重力势能滑翔下滑。 当太阳能不为 ０ 时，进行

有动力下滑；当太阳能为 ０ 时，进行无动力下滑，即
Ｐｐｒｏｐ ＝ Ｐｓｏｌ。 此时，蓄电池能量应当是满的，既不充

电也不放电，即
Ｐｂａｔｔ ＝ ０ （１７）

　 　 下滑过程主要依靠重力势能转化为动能，为使

无人机留空时间尽可能长，单位时间的下降高度需

最小。 太阳能无人机平稳滑翔时满足

Ｐｓｏｌ ＝
ＴＶ
ηｐｒｏｐ

＝ （Ｄ ＋ ｓｉｎγ）Ｖ
ηｐｒｏｐ

Ｌ ＝ ｍｇｃｏｓγ ≈ ｍｇ

ì

î

í

ïï

ïï

（１８）

则太阳能无人机的下沉速度为

ｄｚ
ｄｔ

－ Ｖｓｉｎγ ≈ ２ｍｇ
ρＳ

ＣＤ

Ｃ３ ／ ２
Ｌ

－
Ｐｓｏｌηｐｒｏｐ

ｍｇ
（１９）

　 　 当 ＣＤ ／ Ｃ３ ／ ２
Ｌ 最小时，下沉速度最小。 因此，与飞

行阶段１的结论相同，太阳能无人机在飞行阶段２采
用的攻角也为 α∗。

从（１９） 式看出，太阳能提供的动力 Ｐｓｏｌ 可额外

降低下沉速率。 同样的，当 α∗ 确定，由（１） ～ （４）
式和（１８） 式可求解得到滑翔时的速度 Ｖ 与航迹倾

斜角 γ。
飞行阶段 ３　 该阶段太阳能无人机在最低高度

处平飞，一方面是飞行任务有最低高度要求；另一方

面是高度越低，平飞所消耗的功率越小。
当太阳能为 ０ 时，太阳无人机的飞行动力全部

由蓄电池提供；当太阳能大于 ０ 时，由蓄电池和太阳

能联合供电。 因此，蓄电池功率为

Ｐｂａｔｔ ＝
Ｐ ｌｅｖｅｌ － Ｐｓｏｌ，　 ＣＳＯＣ ≥ ０．２５
０，　 　 　 　 ＣＳＯＣ ＜ ０．２５{ （２０）

　 　 同飞行阶段 １ 的平飞段一样，太阳能无人机攻

角选择 α∗，并可求得平飞的有利速度 Ｖ。

３　 航迹跟踪控制

太阳能无人机的航迹控制一是跟踪在地面的二

维航迹，二是只要求太阳能无人机飞行时的地面投

影与要求的航迹一致，不是实时的航迹跟踪。 因此，
只需控制航迹偏角 ψ 即可使太阳能无人机的 ｘ，ｙ 坐

标跟踪航迹。 此外，从以上分析可知太阳能无人机

的速度 Ｖ 与航迹倾斜角是由能量管理策略决定的。

因此，可将航迹跟踪问题解耦为对 ｘ，ｙ 坐标的外环

控制，以及与对 ψ，γ，Ｖ 变量的内环控制。
对于内环控制，要求 ψ，γ，Ｖ 跟踪信号 ψ ｒ（ ｔ），

γ ｒ（ ｔ），Ｖｒ（ ｔ），控制变量为推力 Ｔ、攻角 α、滚转角 ϕ。
对内环控制的状态微分方程进行反馈线性化。

令

ϕ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｕ１ｍＶｃｏｓγ

ｍｇｃｏｓγ ＋ ｍＶｕ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

α ＝ Ｃ －１
Ｌ

ｍｇｃｏｓγ ＋ ｍＶｕ２

０．５ρＶ２Ｓｗｃｏｓϕ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ ＝ ０．５ρＶ２ＳｗＣＤ（α） ＋ ｍｇｓｉｎγ ＋ ｍｕ３

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（２１）

式中， Ｃ －１
Ｌ （·） 表示升力系数对攻角的反函数。

由此，可得反馈线性化后的状态方程

ψ̇ ＝ ｕ１

γ̇ ＝ ｕ２

Ｖ̇ ＝ ｕ３

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２２）

　 　 令跟踪误差为 ｅ１ ＝ ψ － ψ ｒ（ ｔ），ｅ２ ＝ γ － γ ｒ（ ｔ），
ｅ３ ＝Ｖ － Ｖｒ（ ｔ），则误差的状态方程为

ｅ̇１ ＝ ｕ１ － ψ̇ｒ（ ｔ）

ｅ̇２ ＝ ｕ２ － γ̇ｒ（ ｔ）

ｅ̇３ ＝ ｕ３ － Ｖ̇ｒ（ ｔ）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２３）

　 　 若 ψ̇ｒ（ ｔ），γ̇ｒ（ ｔ），Ｖ̇ｒ（ ｔ） 精确则可以很容易通过

补偿方法消除这几项，并实现指数收敛速度。 但是，
实际情况下很难获得准确的变量导数。 因此，将其

看作是扰动项，采用自适应控制方法预计其绝对值

上界。
以（２３） 式中的第一个方程为例，设 ψ̇ｒ（ ｔ） 有界，

ψ̇ｒ（ ｔ） ≤ ｄ，且 ｄ 为未知量，引入调节参数 σ，设计

自适应控制律为

ｕ１ ＝ － ｋ１ｅ１ － ｒ（ ｔ）

ｒ（ ｔ） ＝
ｄ^２（ ｔ）ｅ１

ｄ^（ ｔ） ｅ１ ＋ σ

ｄ^
·
（ ｔ） ＝ － κσｄ^（ ｔ） ＋ κ ｅ１

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２４）

　 　 令 􀭹ｄ ＝ ｄ^（ ｔ） － ｄ，取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 候选函数为 Ｖ ＝
１
２
ｅ２１ ＋ １

２κ
􀭹ｄ２，Ｖ 沿系统轨线的导数为

Ｖ̇ ＝ ｅ１ ｅ̇１ ＋ 􀭹ｄｄ^
·
（ ｔ） ＝ ｅ１（ － ｋ１ｅ１ － ｒ（ ｔ） －

　 ψ̇ｒ（ ｔ）） ＋ 􀭹ｄ（ － σｄ^（ ｔ） ＋ ｅ１ ） ＝

·３１４·
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－ ｋ１ｅ２１ －
ｄ^２（ ｔ）ｅ２１

ｄ^（ ｔ） ｅ１ ＋ σ
－ ｅ１ψ̇ｒ（ ｔ） － σ􀭹ｄｄ^（ ｔ） ＋􀭹ｄ ｅ１ ≤

　 － ｋ１ｅ２１ －
ｄ^２（ ｔ）ｅ２１

ｄ^（ ｔ） ｅ１ ＋ σ
＋ ｄ^（ ｔ） ｅ１ － σ􀭹ｄｄ^（ ｔ） ＝

　 － ｋ１ｅ２１ ＋ σ
ｄ^（ ｔ） ｅ１

ｄ^（ ｔ） ｅ１ ＋ σ
－ σ􀭹ｄｄ^（ ｔ） ≤

　 － ｋ１ｅ２１ ＋ σ － σ􀭹ｄｄ^（ ｔ） （２５）
根据杨氏不等式

－ σｄｄ^（ ｔ） ＝ － σ（ ｄ^（ ｔ） － ｄ） ｄ^（ ｔ） ≤－ σ􀭹ｄ２

２
＋ σｄ２

２
可得

Ｖ̇ ≤－ ｋ１ｅ１ ＋ σ － σ􀭹ｄｄ^（ ｔ） ≤

　 － εＶ － ｋ１ － ε
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅ２１ ＋ σ ＋ σｄ２

２
－ σ

２
－ ε
２κ

æ

è
ç

ö

ø
÷ 􀭹ｄ２

（２６）
当参数 ε 满足

ε ≤ ｍｉｎ｛２ｋ１，κσ｝ （２７）
可得

Ｖ̇ ≤－ εＶ ＋ σ ＋ σｄ２

２
（２８）

根据比较引理，则（２９）式成立

Ｖ（ ｔ） ＜ （Ｖ（０） － Δ）ｅ －εｔ ＋ Δ （２９）
式中， Δ ＝ σ ＋ σｄ２ ／ ２。

由（２９） 式可知，跟踪误差 ｅ１ 一致有界，且可收

敛到有界集｛ｅ１ ｅ２１ ／ ２ ＜ Δ｝，并且误差上界可通过调

节参数 σ 以任意设置，但过小的 σ 会使系统收敛速

度变慢。 状态 γ，Ｖ 的控制及控制器设计与（２４） 式

相同。
外环控制只需跟踪与时间无关的二维参考航

迹，地面的参考航迹可以认为由一系列航迹点连接

而成，当太阳能无人机到达一个航迹点后，开始飞往

下一个航迹点。 因此，将参考航迹离散化后，在每个

时间段内，太阳能无人机坐标（ｘ，ｙ） 的控制目标为

（ｘｒ，ｙｒ），ｘｒ，ｙｒ 为航迹点坐标，且为常数。 令 ｅｘ ＝ ｘ －
ｘｒ，ｅｙ ＝ ｙ － ｙｒ 为跟踪误差，则有

ｅ̇ｘ ＝ Ｖｃｏｓγｃｏｓψ
ｅ̇ｙ ＝ Ｖｃｏｓγｓｉｎψ{ （３０）

令

ψ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｕｙ

ｕｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｖｃｏｓγ ＝
ｕｙ

ｓｉｎψ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３１）

　 　 将关于 ｅｘ，ｅｙ 的状态方程线性化，即
ｅ̇ｘ ＝ ｕｘ

ｅ̇ｙ ＝ ｕｙ
{ （３２）

　 　 取 ｕｘ ＝ － ｋｘｅｘ，ｕｙ ＝ － ｋｙｅｙ（ｋｘ ＞ ０，ｋｙ ＞ ０），易知

实现跟踪误差收敛。
（３１） 式给出了 Ｖｃｏｓγ 的值，该值为太阳能无人

机速度在地面的投影。 因为在能量管理策略中已经

确定了速度 Ｖ 与航迹倾斜角 γ 的目标值，并通过内

环控制进行跟踪，所以在外环控制中舍弃 Ｖｃｏｓγ 的

控制输出，只给出航迹偏角 ψ，并提供给内环控制器

作为参考输入。

４　 仿真验证

太阳能无人机的参数如表 １ 所示。 仿真位置的

维度为 ４０°Ｎ，飞行日期对应的年积日为 １８２（平年

对应的日期为 ６ 月 ２１ 日），初始时刻为当地时间早

晨 ６ ∶ ００，蓄电池初始能量为 ＣＳＯＣ０
＝ ０．８。 初始高度

为 ０ ｍ，初始速度为 ８ ｍ ／ ｓ。
如果起飞阶段的太阳能水平不足以达到飞行阶

段 １ 的爬升标准时，设计了太阳能无人机的起飞过

程，以最优攻角 α∗ ＝ ２°，航迹倾斜角 γ ＝ ２．９°进行

爬升。
表 １　 太阳能无人机基本参数

参数 含义 数值

ｍ ／ ｋｇ 太阳能无人机质量 ７８．８

Ｓｗ ／ ｍ２ 太阳能无人机机翼面积 １８

Ｓｓｃ ／ ｍ２ 太阳能电池板面积 １６

Ｑ ／ （ｋＷ·ｈ） 蓄电池容量 １４．８

Ｒ ／ Ω 蓄电池等效内阻 ０．０１２ ５

ＶＯＣ ／ Ｖ 蓄电池开路电压 １３５

Ｐｌｉｍｉｔ 蓄电池最大充放电功率 １ ０００

Ｐｓｄ ／ （Ｗ·ｍ－２） 太阳常数 １ ３５３

ηｐｒｏｐ 推进系统能量转换效率 ０．８

ηＭＰＰＴ ＭＰＰＴ 最大功率跟踪效率 ０．９

ηｓｃ 太阳能电池板能量转化效率 ０．２１

太阳能无人机升力系数、阻力系数与攻角的关

系曲线如图 ２ 所示。 升力系数与阻力系数均由分段

函数表示，当攻角小于－４°或大于 ４°时，认为两者不

·４１４·
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再变化。

图 ２　 升力系数、阻力系数与攻角的关系　 　 　 图 ３　 Ｃ３ ／ ２
Ｌ ／ ＣＤ 与攻角的关系　 　 　 图 ４　 太阳能无人机飞行轨迹

　 　 根据升力系数与阻力系数曲线， Ｃ３ ／ ２
Ｌ ／ ＣＤ 随攻

角 α 的变化曲线如图 ３ 所示。 当攻角为 ２° 时，
Ｃ３ ／ ２

Ｌ ／ ＣＤ 最大，即 ＣＤ ／ Ｃ３ ／ ２
Ｌ 最小。 为使太阳能无人机

效率最优，飞行过程中攻角应控制在 ２°。
太阳能无人机按照设计的能源管理策略和航迹

控制方法进行 ２４ ｈ 仿真。 太阳能无人机的飞行轨

迹如图 ４ 所示。
可以看出，太阳能无人机从初始状态起飞前往

距离最短的航迹点，然后循着航迹飞行。 在 ２４ ｈ
内，太阳能无人机沿着预设的航迹盘旋 ２ 周，飞行轨

迹可以清晰地分为起飞阶段、爬升阶段、下降阶段、
最低高度平飞阶段，与能量管理策略所设计的一致。
太阳能无人机飞行的最高高度达到 ３４ １５２ ｍ，并且

以整个飞行过程中最快的速度沿着给定航迹飞行了

将近 １ 周。
飞行过程中所涉及的太阳能无人机能量参数变

化情况如图 ５ 所示。 图 ５ 给出了太阳能功率 Ｐｓｏｌ、推
进系统功率 Ｐｐｒｏｐ、蓄电池功率 Ｐｂａｔｔ 的相互关系。

图 ５ 中时间轴上 ０ ｈ 对应于起飞时间 ８ ∶ ００。
起飞后 ２．９ ｈ，蓄电池 ＣＳＯＣ达到 ０．９，并且不再充电，
太阳能功率全部供给推进系统。 各系统功率满足

Ｐｓｏｌ ＝Ｐｐｒｏｐ－Ｐｂａｔ的功率分配情况，并且根据能源管理

策略可清晰地分为 ３ 个阶段。 阶段 １ 的初始部分为

起飞段，阶段 ２ 分为有动力下滑和无动力下滑，阶段

３ 维持最低高度平飞。
太阳能无人机速度与高度变化如图 ６ 所示，速

度与高度的变化趋势一致，高度越大则速度越高。
蓄电池状态 ＣＳＯＣ的变化如图 ７ 所示。 在阶段 １，蓄
电池能量水平开始上升，在阶段 ２ 不变，阶段 ３ 持续

放电。 图 ７ 显示，蓄电池在 ２４ ｈ 飞行后 ＣＳＯＣ为０．８５，
大于初始的 ０．８，并且最低值为 ０．７２，显示了太阳能

无人机设计仍有改进空间。

　 图 ５　 太阳能无人机各系统功率关系　 　 图 ６　 太阳能无人机速度与高度 图 ７　 蓄电池电量状态

　 　 太阳能无人机航迹跟踪内环控制的控制量为推

力、攻角、滚转角。 ３ 个控制量的变化情况如图 ８ 所

示。 根据时间轴对应的各个阶段，推力在阶段 １ 最

大，阶段 ２ 最小，阶段 ３ 维持不变。 攻角在大部分时

间中处于稳定状态，稳定在效率最优的位置，这是在

能量管理策略的预先设计。 滚转角相对于攻角变化

较为剧烈，主要是在太阳能无人机处于高度最高时，
此时太阳能无人机速度最快，航迹偏航角变化剧烈。
因此，在控制滚转角时超调量较大，在其他阶段滚转

角基本维持在 ０°。
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图 ８　 太阳能无人机推力、攻角、滚转角

５　 结　 论

本文建立了太阳能无人机各组成部分系统模

型，研究并设计了太阳能无人机的能量管理策略，形

成了基于三维运动学方程的航迹跟踪控制方法。
１） 针对太阳能无人机高空长航时特点及任务

特点，提出了太阳能无人机地面二维航迹跟踪方案。
２） 设计了具有最优飞行参数的太阳能无人机

能量管理策略，在跟踪地面航迹基础上，利用重力势

能储存多余太阳能，实现太阳能的最大利用效率。
３） 解耦了太阳能无人机动力学方程，采用反馈

线性化方法设计了太阳能无人机的内环控制律及外

环控制律。 内环控制考虑到跟踪信号变化产生的不

确定性，采用自适应控制方法，估计跟踪信号的一阶

微分上界，利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论证明了该内环控制律

可使得跟踪误差有界。
４） ２４ ｈ 不间断飞行且高度维持在 １２ ０００ ｍ 以

上的太阳能无人机飞行仿真，结果验证了能量管理

策略以及航迹跟踪控制的稳定性和有效性。 同时，
通过分析太阳能无人机各项参数变化情况，可以为

太阳能的设计以及性能优化提供有益参考。
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