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机载动力系统评估和预测算法研究
李劲泽 1  王  颖 1

LI Jinze   WANG Ying    

 摘　要               飞机动力系统的可靠性对飞机的飞行安全至关重要。与燃料驱动的飞机相比，新兴电动飞机的动力系统

存在一些特殊的问题，如电池剩余的功率非线性下降且不能直接测量等。为此，描述了一种同时包含监

测和预测的健康管理体系架构，针对电动飞行器的动力系统建立了一个联合模型，包括高精度锂离子电

池电化学模型、电池负载模型、预测算法模型等，形成了动力电池荷电状态（SOC）和剩余使用寿命（RUL）

评估和预测引擎。其基于无迹卡尔曼滤波器，利用监控传感器读数、飞行状态参数，能够有效输出飞行

器电池的荷电状态和剩余使用时间预测值，并通过预测引擎，根据电池状态估计和剩余时间预测结果完

成飞行路径决策。   
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0 引言

飞机动力系统的可靠运行对飞机的安全至关重要。因此，

必须持续监测动力系统的健康状况，并快速对故障做出诊断，

同时在飞行期间，为了安全完成飞行任务，需要对机载资源

（气体、电池容量等）进行评估。在传统的燃气动力飞机中，

预先计算必要的燃料和充足的燃料储备是安全飞行的先决条

件。飞行员通过观察发动机的运行和燃料消耗，并利用专业

知识和经验，估计剩余燃料的使用时间。凭经验进行的燃油

管理容易因燃油不足导致危险或事故发生。在采用电池驱动

的电动飞机上，情况要复杂得多。飞机剩余飞行时间取决于

当前和未来的机载电池容量。电池容量不能直接测量，并且

以高度非线性的方式取决于诸多因素，如电池的化学年龄、

加载循环次数、温度、牵引电流和电池剩余使用寿命等。这

使得电池剩余容量的估计用简单仪器难以实现。此外，即使

最先进的电池，其能量密度（kWh/kg）也相对较低。飞行器

对重量十分敏感，不可能无限制增加电池储备，因此，在整

个飞行过程中，必须对当前电池容量和剩余可用飞行时间进

行高精度估计，并且实时监控整个推进系统的安全性和性能

指标变化。

为此，本文提出基于电化学反应的高保真电池性能模型

和电池状态预测模型，提供各种负载条件下实时可靠的电池

荷电状态（SOC）以及剩余使用寿命（RUL）的估计。利用

这些算法对机载动力系统进行了仿真，并通过试验数据验证

了模型和算法的正确性。 

1  研究进展

研究人员已经探讨了多种电池健康监测方法，可以用来

预测电动飞机上的电池放电过程。Brain 等人 [1] 提出了一种

用于模拟电池健康状态的等效电路模型，并根据一架小型电

动飞机飞行记录中的电流和电压数据对模型进行了修正。Chi

等人提出了一种电池负载识别方法，能够保证在能量消耗上

下限不确定的情况下通过合理安排能源分配以成功完成飞行

任务规划。Hogge 等人 [2] 提出了剩余飞行时间预测算法，并

在真实飞行试验中对该算法进行了验证。这些前期研究的关

键思想是将系统性能目标和安全需求设计为一个告警系统，

在估计剩余时间低于某一阈值时发出告警指令。在田文杰等

人 [3] 采用的贝叶斯任务风险分析法基础上，Hogge 等人进一

步提出了飞行前风险分析验证的新方法，其中考虑了可能由

动力系统和飞行员引入的变量变化，并通过飞机地面测试对

该方法进行了验证。

2  电池建模

通常利用内阻压降来判断电池放电结束（EOD），为了

能对 EOD 进行预测，电池模型必须遵循一定的形式，即电

压是电池输出驱动电流总时长的函数。由于电池的电能由多

个电化学过程决定，完全确定模型的具体形式存在困难。为

了满足在线预测的需求，仅考虑主要的电化学过程，采用集

总参数常微分方程作为模型的基本形式。

电池包中单个电芯的电压分布如图 1 所示（改编自文献

[4]）。电池总电压 V(t) 是正电极集流体上的电势 ϕs(0,t) 和负

电极集流体上的电势 ϕs(L,t) 之差减去集流体处的电阻损失。
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如图 1 所示，可以发现电势随距离 d ∈ [0,L] 而变化，因为电

能损耗与距集流体的距离相关。李晓杰等人 [5] 提出了一个基

于电化学（EC）组件行为的动力电池物理模型，并利用试验

数据进行了验证。在本文中，利用该 EC 模型估计和预测电

池的健康状态，采用无迹卡尔曼滤波器（UKF）[6]，对传感

器测量数据进行处理，得到电池状态的估计值。
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图 1  电 池电压模型

2.1 荷电状态

当电池完全充电时，电池的荷电状态（SOC）通常被定

义为 1；当电池放电到设定的电压阈值时，SOC 被定义为 0。

SOC 类似于摩尔分数，在模型中按比例从 0 增加到 1。SOC

分为标称 SOC 和表观 SOC。标称 SOC 基于负极中的表层和

内部控制体积来计算，而表观 SOC仅基于表层控制体积计算。

也就是说，一个电池以某一速率放电，直至内部压降骤降，

此时表观 SOC 为 0。但是，随着内部电荷扩散，浓度梯度逐

渐消失，电极表层电荷得到部分补充，电池又可以进一步放

电，即表观 SOC 增加，而在此过程中标称 SOC 保持不变。

标称 SOC 的定义公式为：

max0.6
n

n
qSOC
q

=                                                    （1）

因子 1/0.6 主要来源于物理上正极上的摩尔分数不低于

0.4。

2.2  电池电压

如图 1 所示，集流体上的电池电势可以用几个电压项来

描述 [7]。在集流体正极的平衡电压 VU,p，由于固相欧姆电阻

降低 Vs,p，由于表面过电位降低 Vη,p，此外电解质电阻也会引

起电压下降 Ve。在负极处，表面过电位引起电压下降 Vη,n，

固相电阻导致电压下降 Vs,n。在负极集流体处，平衡电位引

起电压再下降 VU,n。因此，电池总电压的表达式为：

, , , ,U p U n o p nV V V V V Vη η= − − − −                     （2）

式中：Vo 表示电池中所有欧姆电阻引起的压降。电池中的电

压不会瞬间变化，而是缓慢平稳改变。例如，当放电完成时，

由扩散引起的表面层浓度与中心浓度逐渐一致，电压缓慢上

升。除此之外，根据场景不同，可能还需要考虑与欧姆电阻

Vo 和表面过点位 Vη,i（i 取 p、n）相关的电压瞬态。

为了对荷电状态模型进行验证，模拟一个可变负载场景，

给定一个每 120 s 变化一次的负载，负载变化导致电池电压

相应发生变化，验证结果如图 2 所示。从图 2 中可以看出电

压模型对于负载的响应是相当准确的。电压预测值在一些位

置存在偏差，特别是在负载电流上下沿位置，这可能由电池

的温度效应、瞬态效应等导致，最大相对误差为 8%。

图 2  电池端电压随负载变化曲 线

3  负载模型

为了给电池模型提供较为真实的负载输入，本文采用了

一种简化的小型电动固定翼飞机模型作为负载模型，利用模

型可以计算出飞行器每个时间点的功率需求，根据飞机的动

力学原理，总功率需求 P 表示为：

| |( ) cos sin
cos
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LD
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µ γ γ
η φ

 −⋅ +
= + +  

 
    （3）

式中：v 是飞行器的速度矢量，vw 是风速，a 是加速度，γ

是爬升角，φ 是滚动角。CLD 是飞行器的气动升力过阻力常数，

m 是其质量，g 是重力常数。

公式（3）的前两项描述了产生动力的功率需求，第三

项表示克服阻力所需的功率。η 表示螺旋桨、电机和电子速

度控制器（ESC）的效率。

利用 Xplane 12 模拟器对本文的模型进行验证，图 3 展

示了两种方式对所研究的小型固定翼电动飞机飞行过程的计

算结果，计算时设定相同的速度、俯仰和滚动角随时间变化

曲线。从图 3 中可以看出，本文模型计算结果与模拟器模拟

结果符合很好，但在功率快速改变和功率较小时的偏差较大，

最大误差约为 11%。

图 3  模拟飞行的功率分布
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计算过程中，模型参数设置为固定的 CLD=4.3、η=0.71

和 µ=7。同时，为了计算简便，总负载 Lwp1 → wp2 表示为：

1 2 1 2wp wp fp fpL P t→ →= ×                                     （4）

式中：tfp1→fp2 是两个航路点之间的预计飞行时间。

4  预测算法

本节讨论根据通用的基于模型的估计预测方法开发的电

池状态预测架构（如文献 [8]）。本文只对问题进行简要阐述

并对估计和预测方法进行介绍。

4.1 系统模型建模方法

系统模型一般可以定义为：

                    （5）

                                 （6）

式中：k 是离散时间变量，x(k) ∈ Rnx 是状态向量，θ(k) ∈ Rnθ

是未知的参数向量，u(k) ∈ Rnu 是输入向量，v(k) ∈ Rnv 是过程

噪声向量，f 是状态方程，y(k) ∈ Rny 是输出向量，n(k) ∈ Rnn

是测量噪声向量，h 是输出方程。

在预测学中，事件 E 的发生可以根据系统的状态、参数

和输入来预测。该事件被定义为某个事件阈值 TE：

的最早时刻，其中 ，即 B 从 0 变

为 1。那么，在预测发生时间为 kP 时，事件发生时间为 kE，

应该定义为：

   （7）

则剩余使用时间 ΔkE 定义为：

                                               （8）
对于某系统健康管理，某事件阈值 TE 是通过一组性能

参数约束来定义的，这些约束定义了 x(k)、θ(k) 和 u(k) 等系

统参数的最低可接受状态。对于电池，健康管理的目的之一

是预测其放电结束时间（EOD），即电池电压降至电压阈值

VEOD 以下所需的时间。

4.2  预测框架

本节提出一个新的预测架构，这个框架涉及两个相关问

题：（1）估计问题，基于 k 时刻前的历史观测值 y(k0:k)，确

定一个联合状态参数的估计 ；（2）预测

问题，确定某一事件在预测发生时间为 kp 的情况下，事件实

际发生时间 kE 的概率分布 。ΔkE 的分布

可以通过 减去 kp 进行简单计算。

预测方法的体系结构如图 4 所示。在离散时间 k，向系

统提供输入 uk，并提供输出的测量值 yk。估计模块使用输出

信息以及系统模型输入来计算估计值 。预

测模块使用联合状态参数分布和系统模型，以及假设的未来

输入值，计算给定的预测时间 kp 时事件发生的 kE 概率

。

图 4  通用预测架构示意图

4.3  预测方法

虽然荷电状态（SOC）值可以直接从当前状态计算出来，

但放电结束（EOD）时间的计算需要估计负载趋势。对于电

动无人飞行系统（EUAS），计划的飞行路径直接影响负载

趋势。本文利用负载信息，通过蒙特卡罗积分方法可以得到

EOD 的均值及其分布。计算时假设飞行计算机、传感器和航

空电子设备等负载的变化与动力系统一致。

通过扩展图3的基本预测架构，添加基于模型的预测组件，

可以得到基于模型的预测架构。如图 5 所示，这些组件包含的

信息包括飞行计划、偶发输入等，并可以通过建立的模型估计

负荷曲线，在预测过程中考虑负载变化等因素的影响。

识别 状态
评估

交流电源
模型

预测

飞行计划[𝑓𝑝𝑘+1,…, 𝑓𝑝𝑛]

命令输入 𝑢1…𝑘

𝑧1…𝑘

𝜃𝑘

𝜃𝑘

𝑋𝑘 𝑅𝑈𝐿

图 5  具备负载识别评估能力的预测架构

5   固定翼电动飞机的 RUL 预测

本节以 NASA 兰利研究中心公布的 Edge R5 飞机模拟

模型为研究对象，该飞机原型机为大型遥控飞机，翼展为

6 ft，起飞重量约为 18 kg。该飞机及其模型被学者广泛用于

无人飞行系统的研究，其所提供的经过验证的飞机动力学模

型为本文预测算法验证提供了良好的数字载体。

飞行器执行飞行任务必须在 a 点和 b 点之间找到合适的

飞行路径。这样的轨迹必须服从诸多约束，如能源储备、区

域限制、飞行时间、其它飞行器、天气等，其中最重要的是

电能储备。本文假设一个飞行任务场景，a、b 两点之间存在

一座 2980 m 的山。飞行方式有两种：（1）以最短的路径飞

越山顶，距离约为 30 km，需要 2980 m 的急速拉升；（2）

绕山飞行，不需要做任何上升 / 下降，但飞行里程为 40 km。

本文分析三种飞行计划：（1）飞越山顶；（2）以固定高度

高速（70 节）绕山；（3）以节能模式（45 节）绕山。当飞

机在空中时，通过持续监测飞机的电池参数，计算所执行的
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飞行计划的 SOC 和 RUL，并计算各飞行计划对应的 RUL 的

概率密度函数（PDF）。

为了简化模型，计算 RUL 时认为飞行中的功率是与初

始飞行段相同的恒定功率。对不同飞行计划，根据公式（3）

和飞行轨迹计算飞行功耗。图 6 显示了不同飞行轨迹的实际

功率需求。在前 800 s内，飞机在不同飞行计划中的轨迹相同，

因此功率需求也相同。从图 6 中可以看出，飞行路径的功耗

越高，SOC 就越低。飞越山顶和绕山快飞两种飞行计划会使

飞行线路更短，但它们消耗的功率更大，RUL 更小。

图 6 不同轨迹功率需求、SOC 和 RUL

若要求到达目的地时飞行器至少预留 3000 s 的  RUL 以

满足安全性需求，则从图 6 中可以看出，当 t ＜ 800 时，无

法通过对 SOC 和 RUL 的估计决定执飞哪条航线更安全。当 t

＞ 800 时，可以看到绕山慢飞的飞行计划安全裕量（即 SOC

和 RUL 的值）最大，因此，选择该航线更可能满足安全要求。

由于采用恒定功率进行计算，因此图中曲线只能反映出功率

消耗的大概趋势，为了更精确地预测 RUL，进一步引入功率

需求随时间的分布。

假设功率需求符合高斯分布，以反映天气等不确定性因

素。图 7 预测了在此假设下飞行器的 RUL 概率分布。当 t=0

时，从RUL概率分布无法判断哪个计划能够达到安全性要求。

当 t ＞ 800 时，预测结果能够清楚地显示出飞越山顶和高速

绕山都不能满足 RUL=3000 的要求，绕山慢飞行符合安全性

要求。如果可以测得飞行过程中的风速和风向，并利用这些

数据对模型进行修正，则对 RUL 的预测将更加精确。

图 7  t=0 和 t=800 时 RUL 分布（σ=0.1）

6   结论

本文提出了以 SOC 和 RUL 为主要技术指标的机载电池

健康评估预测方法，介绍了基于 UKF 的电池 SOC 评估引擎

和具备负载识别评估能力的 RUL 预测引擎，实现了对电动无

人飞行器电池 SOC 和 RUL 的评估和预测，并根据不同飞行

器飞行路线的功率消耗实现了飞行决策。计算结果表明，本

文提出的模型和算法能够有效完成根据电池状态、负载功率

等评估，模型计算结果与实际符合得很好，在小功率和功率

急剧变化工况下模型的精度有待进一步提高。本文提出的预

测框架和算法能有效完成满足一定时间及安全要求、受动态

负载影响下的无人飞行器上最小能量飞行路径选择，并保证

到达目的地时电池组 SOC 和 RUL 能达到目标安全值。
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