
书书书

第３７卷 第４期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．３７Ｎｏ．４
２０１５年８月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ａｕｇ．２０１５

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１５０４００９ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

运用粒子群优化算法的平流层飞艇总体设计
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摘　要：平流层飞艇总重最小化能一定程度上反映总费用最低的设计目标，满足有效载荷功率需求是飞
艇总体设计的出发点和落脚点。在飞艇参数建模中引入太阳电池曲面铺装模型以及昼夜能源闭环模型；以

整艇重量最小为设计目标，以昼夜能源供需平衡、浮重平衡、推阻平衡三大平衡问题为约束条件，运用粒子群

优化算法对飞艇的外形尺寸参数进行优化设计；分析了有效载荷功率需求和功率密度对于飞艇总体设计结

果的敏感性。分析结果表明：飞艇总重随有效载荷功率线性增加；飞艇总重随有效载荷功率密度增加而迅速

减小，但变化率逐渐变小，飞艇总重趋于稳定。能源系统仿真的结果表明了飞艇总体设计方法的有效性和设

计结果的临界特性。
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　　平流层飞艇依靠浮力驻空，可在长久定点驻
空，时间可达数月甚至数年［１］。相对于航空器，

平流层飞艇具有驻空时间长、覆盖区域广、控制范

围大、生存能力强等特点，能够获得持久连续的战

场侦察与监视效果；相对航天器，平流层飞艇距离

地面近，具有较高的空间分辨率和时间分辨率，在

对地观测和通信等领域具有优势［２］。

平流层飞艇通常采用太阳电池和储能电池的

联合供电能源系统，太阳电池一般采用柔性薄膜

太阳电池，储能电池一般采用锂电池或可再生燃

料电池。太阳电池白天吸收太阳辐照，用于有效

载荷、航电系统和推进系统能源消耗，剩余能量向

储能电池充电；晚上储能电池放电，为飞艇各耗电

系统供电。为实现飞艇在平流层长时间驻空，就

必须解决昼夜能源供需平衡、浮重平衡、推阻平衡

三大平衡问题。在飞艇设计之初，必须在总体层

次根据任务需求与能耗水平权衡飞艇外形尺寸、

太阳电池与储能电池的合理配置。

姚伟等以总重量最小为设计目标，给出了平

流层飞艇总体参数估算方法，并针对季节、纬度、
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环境和关键技术参数进行了敏感性分析［３］。杨

燕初等基于遗传算法，以能量平衡和系统总重最

小为设计目标开展了飞艇外形优化设计方法研

究［４］。Ｌｉａｎｇ等设计了基于并行子空间的平流层
飞艇总体参数多学科优化设计框架［５］。

１　飞艇参数模型

１．１　外形几何参数模型

假定飞艇艇身外形可近似为两个半椭球体，

如图１所示，对于流体中运动的流线形飞艇来说，
考虑设计的合理性和气动特征，采用国家物理实

验所（ＮａｔｉｏｎａｌＰｈｙｓｉｃｓＬａｂ，ＮＰＬ）提出的低阻飞艇

外形［５］，即取ａ２ 槡＝２ａ１。

图１　飞艇几何参数化描述
Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｎａｉｒｓｈｉｐ

飞艇外形参数化方程可表示为：

ｚ＝±ｂ １－（ｘ＋ａ１）
２／ａ１槡

２，ｘ≥－ａ１

ｚ＝±ｂ １－（ｘ＋ａ１）
２／ａ２槡

２，ｘ＜－ａ{
１

（１）

飞艇体积和表面积可通过式（２）和式（３）［３］

近似计算：

Ｖａｓ＝
２
３π（ａ１＋ａ２）ｂ

２＝１６πｌｄ
２ （２）

Ｓａｓ＝２π（ａ１＋ａ２）ｂ＝πｌｄ （３）
式中，ａ１，ａ２为两个半椭球的长半轴长，ｂ为两个
半椭球的短半轴长，ｌ和 ｄ分别为飞艇艇长和最
大直径。飞艇长细比定义为：

ｆ＝ｌｄ＝（ａ１＋ａ２）／２ｂ （４）

１．２　阻力与推力模型

飞艇的阻力大部分由艇身产生，艇体阻力系

数Ｃｄ可用式（５）进行估算
［３］：

Ｃｄ＝［０．１７２ｆ
１／３０．２５２ｆ－１．２１．０３２ｆ－２．７］／Ｒｅ１／６

（５）
式中，Ｒｅ为雷诺数。

考虑尾翼等阻力特性，通过修正得到整艇阻

力系数为：

ＣＤ＝Ｃｄ／０．５２４３ （６）
进而得到平流层飞艇所受阻力：

Ｆｄｒａｇ＝０．５ＣＤρａＵ
２
ａｓＶ
２／３
ａｓ （７）

式中，ρａ为所在高度大气密度，Ｕａｓ为飞艇相对于
大气的运动速度，针对定点驻留问题，Ｕａｓ与风速
大小相等。

平流层飞艇为实现定点驻留，需通过螺旋桨

推进系统克服由于空速造成的阻力，所需推进系

统功率和质量分别为：

Ｐｔｈｒｕｓｔ＝ＦｄｒａｇＵａｓ／ηｔｈｒｕｓｔ （８）
ｍｔｈｒｕｓｔ＝Ｐｔｈｒｕｓｔ／ρｔｈｒｕｓｔ （９）

式中，ηｔｈｒｕｓｔ为推进系统效率（螺旋桨效率、电机效
率、减速器效率的综合），ρｔｈｒｕｓｔ为推进系统功率
密度。

１．３　功率需求与能源系统模型

１．３．１　太阳的空间位置
图２给出了太阳在地平坐标系中的位置。

图２　太阳的空间位置
Ｆｉｇ．２　Ｓｐａｔｉａｌｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｎ

图２中ｈ为太阳高度角，在地平线上方为正；
ａｚ为太阳方位角，正南方为０°，偏西为正。太阳在
地平坐标系（北东地）的空间位置向量可用 ｈ和
ａｚ这两个欧拉角来描述：

Ｓｇ＝［－ｃｏｓｈｃｏｓａｚ，－ｃｏｓｈｓｉｎａｚ，－ｓｉｎｈ］
Ｔ

（１０）
式中，ｈ与ａｚ可利用式（１１）、式（１２）计算求得

［６］。

ｈ＝ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎδｓｉｎλ＋ｃｏｓδｃｏｓωｃｏｓλ） （１１）

ａｚ＝
ａｒｃｃｏｓｓｉｎｈｓｉｎλ－ｓｉｎδｃｏｓｈｃｏｓ( )λ ，ω≥０°

－ａｒｃｃｏｓｓｉｎｈｓｉｎλ－ｓｉｎδｃｏｓｈｃｏｓ( )λ ，ω＜０{ °
（１２）

式中，δ，ω分别为太阳赤纬角和当地的真太阳
时角［７］。

δ＝２３．４５ｓｉｎ（３６０×
２８４＋ｎｄ
３６５ ） （１３）

ω＝（Ｈｓ＋ΔＴＬ＋ｅ－１２）×１５ （１４）
式中：ｎｄ为从当年１月１日算起的日期序号；时角
ω正午的时候为０°，０点到正午为正，正午到２４
点为负；Ｈｓ为当地的标准时间（钟表时间）；ΔＴＬ与
ｅ代表两种不同的时差。太阳的方位与时角密切

·１５·
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相关，在实际的辐照计算中需要考虑时差的影响。

两种时差分别阐述如下［７］：

①当地经度与标准时间所在的经度之差造成
的真太阳时差：

ΔＴＬ＝
Ｌ－Ｌｓ
１５ （１５）

式中，时差单位是ｈ，Ｌ是当地经度，Ｌｓ是标准时间
经度，东经取正，西经取负，单位是（°），例如北京
时间所在经度是１２０°。

②真太阳时与平均太阳时的差：平均太阳时
为当地标准时间；真太阳时是以太阳位于当地正

南方的瞬时为正午，地球自转１５°为１ｈ，但由于太
阳与地球间的距离和相对位置随时间在变化，以

及地球赤道与其绕太阳运行轨道所处平面的不一

致，从而出现时差。精确计算公式为：

ｅ＝２２９．１８６０ （０．００００７５＋０．００１８６８ｃｏｓΓ－０．０３２０７７ｓｉｎΓ－

　 ０．０１４６１５ｃｏｓ２Γ－０．０４０８９ｓｉｎ２Γ）
（１６）

式中，时差单位是ｈ，Γ＝２（ｎｄ－１）π／３６０。
１．３．２　太阳直接辐照强度

太阳直接辐照强度是指，在垂直于阳光射线

的表面上，单位时间内投射到单位面积上的太阳

直接辐射能量［８］：

ＳＩ＝ＳＩ０·Ｅ·τ （１７）
式中：ＳＩ０为太阳常数，取１３６７Ｗ／ｍ

２；Ｅ为日地距
离修正系数；τ为大气透射率：

Ｅ＝１＋０．０３３ｃｏｓ（２πｎｄ／３６５） （１８）
τ＝０．５６×（ｅ－０．６５ｍ＋ｅ－０．０９５ｍ） （１９）

式中，ｍ为大气质量，表示大气对地球表面接收太
阳光的影响程度，为无量纲量：

　 ｍ（ｈ）＝ １２２９＋（６１４ｓｉｎｈ）槡
２－６１４ｓｉｎｈ （２０）

考虑气压的影响，大气质量应当表示为：

ｍ（ｈ，ｚ）＝ｍ（ｈ）Ｐ（ｚ）Ｐ０
（２１）

式中：Ｐ０为海平面的大气压；Ｐ（ｚ）为高度为ｚ处的
大气压，由标准大气模型求得。

１．３．３　太阳电池阵列曲面铺装模型
飞艇是轴对称的椭球体，采用平面假设［３］和

圆柱假设［４］计算太阳能，误差较大，因此采用更

加准确的曲面铺装模型。

因为太阳电池组件的面积远远小于飞艇表面

积，可以假定飞艇上的每个组件是近似的平面。

假定从飞艇截面半径最大处正上方分别沿圆周方

向和纵轴（ｘ轴）方向依次铺装太阳电池组件，并
记录每一个组件的安装坐标（ｘｉ，αｉ），如图３所

示。图３中：Ｒｉ为组件所在飞艇纵向横截面圆的
半径，可由组件的纵向位置坐标 ｘｉ代入式（１）得
到；αｉ为组件的安装角；Ｎｉ为组件表面的法向量，
由母线在 ｘｏｚ平面的法向量 Ｎｚ，绕 ｘ轴转动角度
αｉ得到。在每个横截圆面圆周上对应的圆心角
都应达到安装范围角 θｒ。对铺排数量进行累加，
计算太阳电池总面积，当该面积达到指定面积时

停止铺排。

图３　太阳电池组件铺装示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈｆｏｒｐａｖｉｎｇｓｏｌａｒｍｏｄｕｌｅｓ

在飞艇总体设计中，太阳电池的铺装面积通

常是一个设计参数，在能耗水平不变的条件下，能

源供需平衡的面积临界值是定值。太阳电池面积

作为一个内部搜索变量，给定一个面积值，就能通

过上述铺装模型计算所有组件的铺装位置，进而

计算全天的产能情况，如果这个面积值刚好能够

满足后面１．３．６节中的能源供需平衡关系，这个
值就作为参数设计的结果。

１．３．４　太阳电池阵列实时输入功率计算模型
为了计算太阳电池阵列表面的有效太阳直接

辐照（垂直于阵列表面的辐照），首先将太阳方向

向量转换到飞艇坐标系中：

Ｓａ＝ＴａｇＳｇ （２２）
式中，Ｓａ为飞艇坐标系中的太阳方向向量，Ｔａｇ为
地平坐标系到飞艇坐标系的坐标转换矩阵。

电池组件的入射辐射功率为直接辐照功率在

组件表面的投影：

Ｐｉ＝
ＳＩｓｉＮｉ·Ｓａ ，Ｎｉ·Ｓａ＞０

０ ，Ｎｉ·Ｓａ≤{ ０
（２３）

式中，ｓｉ是组件面积。Ｎｉ·Ｓａ≤ ０，表示太阳在当
前组件所在切平面下方，组件表面处于背光面，辐

射功率为０。
飞艇上某个时刻的太阳能输入总功率所有组

件功率的累加和为：

Ｐｓｏｌａｒ＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ｐｉηｓｏｌａｒ （２４）

式中，ｎ为太阳电池组件数量，ηｓｏｌａｒ为太阳电池转

·２５·
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换效率。太阳电池的质量为：

ｍｓｃ＝ｎＳｃｅｌｌρｓｃ （２５）
式中，Ｓｃｅｌｌ为太阳电池组件面积，ρｓｃ为太阳电池面
密度。

１．３．５　功率需求模型
有效载荷功率为：

Ｐｐａｙｌｏａｄ＝ｍｐａｙｌｏａｄρｐａｙｌｏａｄ （２６）
式中，ｍｐａｙｌｏａｄ，ρｐａｙｌｏａｄ分别为有效载荷的质量及功率
密度。

飞艇运行总功率为：

Ｐｔｏｔａｌ＝Ｐｐａｙｌｏａｄ＋Ｐｔｈｒｕｓｔ＋Ｐｃｏｎｔｒｏｌ （２７）
式中，Ｐｃｏｎｔｒｏｌ为控制系统（航电系统）、测量系统、
数传系统等总功率。

１．３．６　闭环能源系统模型
飞艇能源系统为负载供电的过程包含了太阳

电池与储能电池联合供电的时间段，在清晨和傍

晚太阳辐照较弱时均可达到小时量级。因而简单

按照日出日落时间来分析能源供需平衡［５］会造

成较大误差。采用基于时间推进的闭环能源系统

模型。

Ｑｅｘｃ＝ ∫
Ｐｓｏｌａｒ＞Ｐｔｏｔａｌ
０＜ｔ＜２４

（Ｐｓｏｌａｒ－Ｐｔｏｔａｌ）ｄｔ

Ｑｌｉ＝ ∫
Ｐｓｏｌａｒ＜Ｐｔｏｔａｌ
０＜ｔ＜２４

（Ｐｔｏｔａｌ－Ｐｓｏｌａｒ）ｄｔ

Ｑｅｘｃηｃｏｎｖｅｒｔ－Ｑｌｉ ＜















ε

（２８）

式中，Ｑｅｘｃ为一天当中太阳能满足整艇用电需求
后的剩余太阳能，Ｑｌｉ为全天储能电池的供电电
量，ηｃｏｎｖｅｒｔ为储能电池充、放电总效率。如果 ε为
一个极小的正数，则能源供需实现闭环，储能电池

的质量也可确定为：

ｍｌｉ＝Ｑｌｉ／（ηｄｅｅｐ·ρｌｉ） （２９）
式中，ηｄｅｅｐ为储能电池放电深度，ρｌｉ为储能电池能
量密度。

１．４　浮力与总质量模型

飞艇所受总浮力为：

Ｆｂｕｏ＝ρａＶａｓｇ （３０）
式中，ｇ为重力加速度。

假设在驻留段氦气充满，空气排空，驻留高度

的氦气密度为ρＨｅ，内外蒙皮平均面密度为ρｅｎｖ，考
虑实际加工过程引起蒙皮质量增加２０％，则氦气
的总质量与内外蒙皮总质量为：

ｍＨｅ＝ρＨｅＶａｓ （３１）
ｍｅｎｖ＝１．２ρｅｎｖＳａｓ （３２）

根据尾翼面积与艇身体积的近似估算公

式［５］，考虑实际加工过程引起蒙皮质量的增加，

尾翼质量为：

ｍｆｉｎ＝１．２ρｆｉｎ×０．０１２１Ｖａｓ （３３）
飞艇总质量为：

ｍｔｏｔａｌ＝ｍｅｎｖ＋ｍｆｉｎ＋ｍｓｃ＋ｍｌｉ＋ｍｔｈｒｕｓｔ＋ｍＨｅ＋

　　 ｍｐａｙｌｏａｄ＋ｍｓｔｒ＋ｍｃｏｎｔｒｏｌ
（３４）

式中，ｍｃｏｎｔｒｏｌ为控制系统质量，ｍｓｔｒ为主结构（头锥、
吊舱、连接片等）质量，可采用式（３５）近似
估算［５］：

ｍｓｔｒ＝０．２５（ｍｅｎｖ＋ｍｆｉｎ＋ｍｔｈｒｕｓｔ＋ｍｓｃ＋ｍｌｉ）

（３５）

２　利用ＰＳＯ算法求解飞艇参数优化问题

２．１优化问题确立

平流层飞艇的结构材料、能源系统造价昂贵，

飞艇总重最小化能一定程度上反映总费用最低的

设计目标。飞艇的总体设计优化可以表示为，以

总重量为目标函数，以飞艇的外形参数 ａ１和 ｆ为
决策变量，以浮重平衡为约束条件的约束优化

问题：

ｍｉｎ　　Ｊ＝ｍｔｏｔａｌ
ｗ．ｒ．ｔ　　ａ１，ｆ
ｓ．ｔ． ｍｔｏｔａｌｇ－Ｆｂｕｏ＜０

其中，约束条件仅包含浮重平衡，而推阻平衡体现

在式（８）推进系统的计算过程中，能源平衡体现
在闭环能源系统模型中。当给定飞艇尺寸后，可

根据式（２８）确定匹配的太阳电池与储能电池
配置。

２．２　粒子群优化算法

粒子群优化（ＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，
ＰＳＯ）算法是由 Ｋｅｎｎｅｄｙ等模仿鸟类觅食的过程
设计的一种基于随机种群的全局优化技术［９］。

ＰＳＯ算法先是初始化一群随机粒子（潜在解），然
后通过迭代更新，比较适应度函数的大小来寻找

最优解。每次迭代中，粒子通过跟踪个体极值和

全局极值来更新自己。ＰＳＯ算法可以应用于约束
优化问题的求解，由于ＰＳＯ算法的求解过程不依
赖目标函数的解析性质，可对解空间进行多点并

行搜索，很快ＰＳＯ算法便发展成求解约束优化问
题的有效算法之一［１０］。而飞艇总体设计的流程

具有非解析特性，并含有简单的约束条件，ＰＳＯ算
法可以解决该约束优化问题。

２．３　优化流程

飞艇外形优化的流程如图４所示，按照１１～

·３５·
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１４节的顺序依次计算各个分系统的功耗、重量
等参数，整个流程充分考虑了三大平衡约束。

ＰＳＯ算法根据每次迭代的总重结果与当前最小总
重，更新有关外形尺寸（ａ１，ｆ）的粒子群进入下一
次迭代，直到收敛。

图４　飞艇外形优化的流程图
Ｆｉｇ．４　Ａｉｒｓｈｉｐｓｉｚｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

３　优化结果与分析

飞艇的总体优化设计应以满足任务需求为出

发点和落脚点。定点驻留任务的需求包括的内容

有时间段、地点（经纬度）、抗风能力、载荷水平

等，假定当前飞艇的任务需求是在今年８月８日
左右在北京附近（北纬４０°，东经１１６°），２０ｋｇ高
度进行长航时定点驻留飞行，当地的平均风速是

１５ｍ／ｓ。有效载荷功率需求是飞艇总体设计的原
始驱动力，重点研究载荷功率和载荷功率密度对

飞艇总体设计的影响。

首先考察不同载荷功率需求，对于飞艇总体

设计的影响。假定当前的载荷功率密度水平为

５５０７Ｗ／ｋｇ（美国ＨＡＡ方案），有效载荷的重量随
着功率需求的增加而增加。优化设计输入参数见

表１，优化的结果如图５所示。

表１　总体优化设计输入参数
Ｔａｂ．１　Ｉｎｐｕｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎａｉｒｓｈｉｐｃｏｎｃｅｐｔｕａｌｄｅｓｉｇｎ

符号 参数描述 取值

θｒ 太阳电池铺装范围角 ９０°

Ｐｃｏｎｔｒｏｌ 控制系统功率 １０００Ｗ

ｍｃｏｎｔｒｏｌ 控制系统重量 １００ｋｇ

ηｔｈｒｕｓｔ 推进系统效率 ８０％

ηｓｏｌａｒ 太阳电池转换效率 ８％

ηｃｏｎｖｅｒｔ 储能电池充电效率 ８８％

ηｄｅｅｐ 储能电池放电深度 ９０％

ρｔｈｒｕｓｔ 推进系统功率密度 １３０Ｗ／ｋｇ

ρｓｃ 太阳电池面密度 ０．２ｋｇ／ｍ２

ρｌｉ 储能电池能量密度 ２００Ｗｈ／ｋｇ

ρｅｎｖ 内外蒙皮平均面密度 ０．３０５ｋｇ／ｍ２

图５　飞艇重量组成随有效载荷功率变化关系
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐａｙｌｏａｄｐｏｗｅｒｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ

ａｎｄｗｅｉｇｈｔｏｆａｉｒｓｈｉｐａｎｄｉｔｓｓｕｂｓｙｓｔｅｍｓ

从图５中可以看出有效载荷的功率需求和重
量的增加，直接导致了飞艇总重量的增加，增加的

比例远大于有效载荷自身重量的增加。一方面功

率需求增加，可能需要更大的太阳电池铺装面积

和储能电池重量，增加了飞艇总重，同时可能需要

更大的飞艇表面积来铺装太阳电池，导致飞艇尺

寸与重量的增大；另一方面有效载荷重量的增加

导致原来的浮重平衡打破，需要增大飞艇尺寸来

增加浮力，导致总重增加。

图６显示了太阳电池的铺装面积随有效载荷
功率的变化关系，虚线表示飞艇上表面的可铺装

面区域面积，根据表１中的铺装范围角 θｒ＝９０°

·４５·
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可推算可铺装面积为飞艇表面积的１／４。

图６　太阳电池铺装面积随有效载荷功率变化关系
Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐａｙｌｏａｄｐｏｗｅｒ
ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔａｎｄａｒｅａｏｆｓｏｌａｒｃｅｌｌｓ

不同有效载荷功率条件下，太阳电池面积的

需求远小于可铺装面积，可见有效载荷功率的增

加并没有直接造成飞艇尺寸的增大。图５中飞艇
总重的增加主要是由于有效载荷自身重量的增

加，以及功率需求增加造成的储能电池重量增加。

为了维持浮重平衡，飞艇体积增大，氦气质量随体

积增大，蒙皮重量随表面积增加，同时阻力增加引

起推进系统重量增加，进一步增加总重。而浮力

与体积成正比，氦气密度比空气小得多，蒙皮重

量、推进系统重量与体积的２／３次方成正比（见
式（３）、（７）、（３２）），总能找到浮重平衡点。以上
分析说明浮重平衡约束相比能源平衡约束对于有

效载荷功率的变化更加敏感。

有效载荷的功率需求不断增大，显著增加了

飞艇制造成本。随着载荷技术向着小而精的方向

发展，有效载荷的功率密度不断增加，在载荷技术

上的局部投入增加是否有助于降低飞艇整体的质

量水平值得研究。在功率需求一定（２０ｋＷ）的条
件下，改进有效载荷功率密度对于飞艇总体设计

目标的影响如图７所示。
从图７中可以看出，飞艇总重随着有效载荷

功率密度的增加迅速减小，但变化率逐渐变小。

这是因为功率不变的情况下，有效载荷重量与功

率密度呈倒数关系，能源系统的配置基本保持不

变，而飞艇总重的减小基本由有效载荷自身重量

减小造成。随着有效载荷功率密度的进一步增

大，相比飞艇总重，有效载荷重量变得非常小，飞

艇的重量分配基本保持平衡。这说明适当增加有

图７　飞艇重量组成随有效载荷功率密度变化关系
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓｐｅｃｉｆｙｐｏｗｅｒｏｆ
ｐａｙｌｏａｄａｎｄｗｅｉｇｈｔｏｆａｉｒｓｈｉｐａｎｄｉｔｓｓｕｂｓｙｓｔｅｍｓ

效载荷功率密度可以降低飞艇总重，但当有效载

荷重量占比较小时，功率密度增加对于优化目标

贡献较小。

图８　能源系统仿真结果
Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｅｎｅｒｇｙｓｙｓｔｅｍ

４　仿真验证

总体设计后得到的飞艇参数包括飞艇的外形

尺寸、太阳电池、储能电池的配置以及功耗水平。

由于飞艇上能量的转换、存储与消耗是一个随时

间推进而变化的复杂过程，通过飞艇能源系统的

仿真，模拟太阳能、二次能源与实时能耗之间的动

态关系，考察其昼夜能源闭环能力是分析和评估

飞艇总体设计参数的有效手段。针对第３节当中
提到的任务需求，利用文献［１１］中的能源系统仿
真与续航时间评估平台对其中一组总体设计结果

（ρｐａｙｌｏａｄ＝２５Ｗ／ｋｇ，Ｐｐａｙｌｏａｄ＝２０ｋＷ）进行仿真验证，
结果如图８所示。图８中粗黑实线代表太阳电池

·５５·
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输出总功率 Ｐｓｏｌａｒ，当 Ｐｓｏｌａｒ＞０时，代表白天，当
Ｐｓｏｌａｒ＝０时，代表黑夜。

飞艇能够持续工作４ｄ以上，在任意２４ｈ内，
昼夜能量供需基本平衡。但是随着日期向后推

移，白天日照时间略有减少，夜间时间相对增加，

从图８中可以看出白天太阳电池输出总功率呈下
降趋势，夜间储能电池消耗的电量有上升趋势，导

致最后一天白天储能电池出现不能充满的情况，

在夜间放电触及放电深度，导致续航结束。

仿真结果一方面表明总体设计结果能够满足

任务需求，特别是在总体设计输入的日期和地点

上；另一方面总体设计的结果只能给出一种处于

临界状态的设计参考，并不能针对所有的情形给

出一个通用设计方案。因而在飞艇设计之初，要

重点考虑任务周期内最低辐照的情形，对飞艇参

数进行最优配置，在实际应用中应在参考总体设

计结果的基础上进行冗余设计。

５　结论

１）在有效载荷功率密度一定的条件下，飞艇
总重随有效载荷功率线性增加；浮重平衡约束相

比能源平衡约束对于有效载荷功率的变化更加

敏感。

２）在有效载荷功率需求一定的条件下，飞艇
总重随着有效载荷功率密度的增加迅速减小，但

变化率逐渐变小，飞艇总重趋于稳定；当功率密度

较大时，有效载荷功率密度不再是飞艇总体设计

的重要影响因素。

３）总体设计的结果一种临界设计方案，实际
应用中应在参考总体设计结果的基础上进行冗余

设计。
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