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基于六自由度模型的高空动态滑翔探究

刘思奇， 白俊强

（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：动态滑翔技术是一种新兴的飞行器增程技术，通过从横向梯度风场中获取能量，有效减少了

飞行器能量消耗。 相对于近地表小型无人机，动态滑翔技术在高空长航时飞行器的应用中需要额外

考虑存在的持续侧风影响，侧滑角的影响不能直接忽略，对飞行动力学模型提出了更高的要求。 基于

六自由度方程的高空动态滑翔动力学模型进行了动力学建模，以代替传统的质点模型；针对高空动态

滑翔的能量变化原理进行了推导；分析了高空风场对动态滑翔无人机的影响及最优风场能量获取方

法及能量节约效率，并通过飞行仿真验证了高空风向对动态滑翔的效果影响。 研究结果表明：基于六

自由度方程的高空动态滑翔动力学模型能够更真实地反映高空动态滑翔动力学特点；动态滑翔能够

有效提高高空飞行器续航能力；高空风向对动态滑翔效率有明显影响。
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　 　 高空长航时无人机具有机动能力强、空间覆盖

范围广、任务承载能力较强的特点，可对目标实施长

时间侦察监视，同时运行成本和任务风险相较有人

飞行器较低，在侦查、中继及区域通信等领域得到了

越来越多的关注和应用［１］。 为了进一步提高高空

长航时无人机的任务能力，追求更长的续航时间与

飞行距离成为了当下的研究热点之一。 受信天翁等

鸟类滑翔启发，研究人员将目光转向了从环境中获

取能量的动态滑翔技术，有望成为进一步增加续航

时间与飞行距离的关键技术之一。
动态滑翔技术通过合理的设计使飞行姿态与飞

行轨迹之间相匹配，从而能够从横向梯度风场中获

取额外能量减少飞行能量消耗，达到延长续航的目

的，是一种新兴的增程技术。 自然界中鸟类能够通

过动态滑翔有效达到增加续航的目的：Ｓａｃｈｓ等对漂

泊信天翁进行实验观察，发现其能够在 １３．２ 天内以

８１ Ｗ的飞行功率不间断地完成南佐治亚至西南太

平洋的迁徙，整个飞行过程消耗相当于 ５．６ ～ １１．９ Ｌ
汽油的能量，超过信天翁自身的能量储备总值［２］。
动态滑翔技术在应用中不需对气动外形做出修改，

应用灵活，可以用于各类飞行器。
近年来，随着模拟仿真技术与数值算法的进步，

动态滑翔技术研究开始超越观察实验，在理论和应

用上取得了新的发展。 Ｚｈａｏ 利用 ＮＰＳＯＬ 软件模拟

了动态滑翔飞行器的最小燃油消耗［３］，Ｓａｃｈｓ 则研

究了动态滑翔所需的最小风切变［４］。 Ｄｅｉｔｔｅｒｔ 等利

用微分平滑方法对小型无人机动态滑翔飞行路径进

行了研究［５］。 国内近年对于动态滑翔的研究也取

得了一定的成果，朱炳杰等利用高斯伪谱法分析了

动态滑翔最优航迹中的能量变化［６］。 刘多能等利

用 Ｒｕｎｇｅ⁃Ｋｕｔｔａ积分方法针对不同类型的环绕形态

及迁移形态的动态滑翔飞行轨迹进行了优化求

解［７］。 单上求等对动态滑翔飞行过程中的能量转

化机理进行了研究［８］。
在对动态滑翔技术进行研究的过程中，出于控

制变量及突出重点的目的，上述研究大多选用近海

面的中小型无人机作为研究对象，并采用质点模型

对飞行器进行描述。
动态滑翔技术在高空领域的应用能有效提高其

航程与航时，但目前对高空动态滑翔的研究尚有一
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些问题研究不够深入。 对由于近地面和高空风场形

式差异带来的能量获取效率影响、建模中高空风场

侧滑带来的额外受力影响分析、高空风向改变引起

的能量获取效率变化等。 本文将针对这些问题进行

分析。
在高空动态滑翔领域的研究中，由于横向梯度

风场带来的侧风持续存在且较为强烈，在研究过程

中无法忽视侧滑与侧风带来的影响，因此质点模型

已不再适用。 本文综合考虑动态滑翔技术和高空风

场特点，结合高空风场侧滑模型，采用基于六自由度

方程的高空动态滑翔动力学模型，能够更实际地反

映高空动态滑翔飞行的特点。 针对高空风场风梯度

值为负、风速大、高度广的特点，考虑较大侧滑条件

下研究了飞行器达到最大能量获取率的方法与条

件。 本文从公式推导和仿真验证两方面分析了高空

动态滑翔的动力学特点，验证了基于六自由度方程

的高空动态滑翔动力学模型的有效性，讨论了高空

动态滑翔能量节约效率，分析了高空风场对动态滑

翔能量获取效率的影响。

１　 研究对象问题描述及建模

１．１　 问题描述

高空动态滑翔技术能够有效提高飞行器续航能

力，但当前对其研究中缺少相关分析：
１） 高低空风场环境之间的差异，两者风梯度符

号相反，变化范围与高度范围相差巨大，会对高空飞

行策略的选择造成较大影响；
２） 影响高空动态滑翔能量获取效率的分析，飞

行姿态和飞行速度等要素对能量获取效率的影响及

最佳能量获取方法；
３） 高空风侧滑的影响，不同风向与飞行速度之

间的角度对动态滑翔能量获取效率的影响分析。
本文聚焦上述问题，对高空动态滑翔动力学建

模、最佳能量获取方式及高空风向对能量获取的影

响进行了分析与仿真验证。
动态滑翔技术是利用风场梯度即速度差通过类

似冲浪或乒乓球的原理，在风速高处利用风场惯性

力获取额外速度同时在低速区完成转向，从而完成

周期性飞行过程，不断从风场中获取额外能量维持

飞行，进而提高续航性能。 在进入数字仿真时代后，
常常应用轨迹优化的方法对动态滑翔最优途径进行

分析。 由于低空风场具有较大的风梯度更适合动态

图 １　 动态滑翔原理示意

滑翔研究，目前的研究集中于中小型飞行器低空动

态滑翔部分，风速相对飞行器速度偏低不需考虑侧

滑等影响，为了简化计算，传统动态滑翔中常用质点

模型［４］，完全忽略了侧滑带来的影响。 质点模型表

达如下：
ｍＶ̇ ＝ Ｔ － Ｄ － ｍｇｓｉｎγ － ｍＶ̇Ｗｃｏｓγｓｉｎψ

ｍＶｃｏｓγψ̇ ＝ Ｌｓｉｎμ － ｍＶ̇Ｗｃｏｓψ （１）

ｍＶγ̇ ＝ Ｌｃｏｓμ ＋ ｍＶ̇Ｗｓｉｎγｓｉｎψ － ｍｇｃｏｓγ

Ｌ ＝ ρＳｗＣＬＶ２ ／ ２

Ｄ ＝ ρＳｗＣＤＶ２ ／ ２ （２）

ＣＤ ＝ ＣＤ０ ＋ ＫＤＣ２Ｌ
　 　 基于该质点模型，近地面动态滑翔能够满足分

析与仿真验证的需要［２］，但不足以有效描述高空动

态滑翔飞行的特征。

图 ２　 风场风速随高度的变化

高空风场中平均风速能达到 ５０ ｍ ／ ｓ 且风梯度

较小，与低空风场风速 ０ ～ １０ ｍ ／ ｓ 的环境截然不同，
侧风带来的侧滑影响较大，传统的质点模型无法反

映飞行器受力特征。 为了满足高空动态滑翔的需求

必须进一步对动力学模型进行修改。 修改后的模型

需要能够反映高空侧滑的存在，同时能够将侧滑带

·４０７·
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来的受力影响反馈给动力学模型，因此需要引入为

六自由度方程。
针对高空横向梯度风场中飞行器的动力学特

点，对风场和飞行器进行动力学建模。
１．２　 风场建模

动态滑翔从横向梯度风场中获取额外能量。 侧

向梯度风场广泛存在于大气中，高空大气具有较为

稳定的横向梯度风场，是应用动态滑翔技术的先决

条件。 葡萄牙学者 Ｒｉｃａｒｄｏ Ｂｅｎｃａｔｅｌ 针对大气中不

同层流所引发的梯度风场采用粒子滤波的方式进行

了模型拟合和参数估计，提出适用于高空风场的模

型表示如下［９］

ＶＷ ＝ ＶＷｈｍｉｎ
＋
ΔＶＷｈ

２
１ ＋ ｅｒｆ ４

ｈ － ｈａｖｇ
ｈｍａｘ － ｈｍｉｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （３）

式中：ｅｒｆ 为误差函数； ＶＷ 代表高度 ｈ 处的风速；
ＶＷｈｍａｘ 和 ＶＷｈｍｉｎ 分别代表梯度风场最高点 ｈｍａｘ 与最低

点 ｈｍｉｎ 的风速，且有表达式

ΔＶＷｈ ＝ ＶＷｈｍａｘ
－ ＶＷｈｍｉｎ

ｈａｖｇ ＝ （ｈｍａｘ ＋ ｈｍｉｎ） ／ ２
{ （４）

　 　 以该风场模型为基础，参考我国中部地区上空

高空风场平均观测数据［８］（如图 ３ 所示），建立高空

风场模型如图 ４所示。

图 ３　 我国中部地区上空高空风场平均观测数据

图 ４　 高空风场模型

在飞行仿真过程中，假设风场风速方向沿地轴

系 Ｘ轴正方向，即文中所有风速 ＶＷ 均以 Ｘ轴正方向

为正方向，对应飞行器航迹偏角为 ０°。 根据相关文

献［９］，综合本文研究对象应用范围，最终选取 ＶＷｈｍｉｎ

＝ ５０ ｍ ／ ｓ，ｈｍｉｎ ＝ １２ ０００ ｍ 及 ＶＷｈｍａｘ
＝ ５ ｍ ／ ｓ，ｈｍａｘ ＝

２０ ０００ ｍ。
１．３　 动态滑翔动力学建模

动态滑翔中飞行动力学模型采用的主要轴系及

角的定义如图 ５所示。

图 ５　 动力学模型角度及坐标定义

由于高空风场中水平横向风的持续存在，飞行

过程中存在较大的侧滑角，质点模型难以真实反映

飞行器的动力学特性，故改用基于六自由度方程的

高空动态滑翔模型，并根据动态滑翔飞行器进行了

相应的调整。 该模型在梯度风场中的飞行器动力学

及运动学模型可表达为

ｍＶ̇ ＝ Ｔｃｏｓαｃｏｓβ － Ｄ － ｍｇｓｉｎγ － ｍＶ̇Ｗｃｏｓγｓｉｎψ

ｍＶｃｏｓγψ̇ ＝ Ｔ（ｓｉｎαｓｉｎμ － ｃｏｓαｓｉｎβｃｏｓμ） ＋

　 Ｃｃｏｓμ ＋ Ｌｓｉｎμ － ｍＶ̇Ｗｃｏｓψ

ｍＶγ̇ ＝ Ｔ（ｓｉｎαｃｏｓμ ＋ ｃｏｓαｓｉｎβｓｉｎμ） － Ｃｓｉｎμ ＋

　 Ｌｃｏｓμ ＋ ｍＶ̇Ｗｓｉｎγｓｉｎψ － ｍｇｃｏｓγ

ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ
ｘ̇ ＝ Ｖｃｏｓγｓｉｎψ ＋ ＶＷ
ｙ̇ ＝ Ｖｃｏｓγｃｏｓψ

（５）
式中： ψ，γ，μ 分别为飞行器航迹偏角、航迹倾角、滚
转角；Ｌ，Ｄ，Ｃ 分别为升力、阻力与侧力；ＶＷ 为对应高

度 ｈ 下的风速，仿真中始终沿地轴系 Ｘ 轴正方向；Ｖ
为飞行器地速； （ｘ，ｙ，ｈ） 为飞行器地轴系下的飞行

坐标。
传统质点模型常用于近海面或近地面等横向风

速较低的飞行区域，高空飞行存在较大的持续侧风，
飞行方向与风场存在一定夹角时存在较大侧滑，其
影响不能直接忽略。 建立当前风场条件下侧滑角的

·５０７·
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计算公式如（６）式所示

ｔａｎβ ＝
ＶＷｃｏｓψ

（Ｖｃｏｓγ ＋ ＶＷｓｉｎψ） ２ ＋ （Ｖｓｉｎγ） ２
（６）

　 　 侧滑角的计算主要用于确定风场在侧向上配合

滚转角因素对飞行器横航向受力带来的影响。 由于

高空飞行周期较长且轨迹尺度较大，忽略角速度影

响，气动力计算采用模型如下

ＣＬ ＝ （α － α０）ＣＬα

Ｌ ＝ ρＳｗＣＬＶ２ ／ ２

ＣＤ ＝ ＣＤ０ ＋ ＫＤＣ２Ｌ
Ｄ ＝ ρＳｗＣＤＶ２ ／ ２
ＣＣ ＝ ＣＣββ

Ｃ ＝ ρＳｗＣＣＶ２ ／ ２

（７）

式中： ＣＬ 和 ＣＤ 分别是升力与阻力系数；ＣＤ０ 为零升

阻力系数；ＫＤ 为诱导阻力因子。
动态滑翔数值仿真研究中常用的模型之一为

Ｄｅｉｔｔｅｒｔ等提出的无人机模型［５］，本文针对高空环境

对其进行修改，选用修改后的模型进行计算。 新模

型主要参数如表 １所示。
表 １　 无人机模型基准参数

参数名称 模型参数

质量 ｍ ／ ｋｇ ２ ０００

翼展 ｂ ／ ｍ ６０

机翼面积 Ｓｗ ／ （ｍ２） ２００

零升阻力系数 ＣＤ０ ０．０１７

诱导阻力因子 ＫＤ ０．０１９ ２

最大升力系数 ＣＬｍａｘ １．５

最大升阻比（Ｌ ／ Ｄ） ｍａｘ ２８

最大滚转角 μｍａｘ ／ （°） ６０

升力线斜率 ＣＬα ０．１１３ ２

零升攻角 α０ ／ （°） －２．１５

侧滑侧力系数 ＣＣβ ０．９５

２　 高空动态滑翔能量获取分析

六自由度方程的引入对飞行器动态滑翔能量获

取的计算方式和最优能量获取效率均能产生一定的

影响，需要对传统质点模型对应的结论进行修正。
动态滑翔飞行过程中，飞行器的机械能可以表

示为

Ｅｍｅｃｈｎｉｃａｌ ＝ ｍｇｈ ＋ １
２
ｍＶ２ （８）

式中，Ｅｍｅｃｈｎｉｃａｌ为机械能。 分析能量变化率时，假设

无人机在整个飞行过程中质量是恒定的，因此，能量

相对时间的变化率表示为

Ｅ̇ｍｅｃｈｎｉｃａｌ ＝ ｍｇ ｈ̇ ＋ １
ｇ
ＶＶ̇æ

è
ç

ö

ø
÷ （９）

同时，引入辅助公式

ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ （１０）

Ｖ̇Ｗ ＝
ｄＶＷ
ｄｈ

ｈ̇ （１１）

　 　 将公式（５）、（１０）和（１１）代入（９）式进行整理

可以得到

Ｅ̇ｍｅｃｈｎｉｃａｌ ＝ ｅ ＝ －
ｄＶＷ
ｄｈ

ｍＶ２ｓｉｎγｃｏｓγｓｉｎψ ＋

　 　 ＴＶｃｏｓαｃｏｓβ － ＤＶ （１２）
　 　 （１２）式反映了飞行器飞行过程中的能量变化

规律，式中的 ３项分别代表经由动态滑翔从风场中

获取能量、动力系统做功及飞行过程中气动阻力消

耗的能量。 合理调整航迹倾角 γ 与航迹偏角 ψ使得

ｓｉｎγｓｉｎψ ＜ ０，从而使得第一项为正，即飞行器从风

场中获取能量，即在 ｄＶＷ ／ ｄｈ ＞ ０ 的风场中，飞行器

动态滑翔获能的主要飞行策略应为逆风爬升后顺风

下降。 同理，高空风场下应采用顺风爬升逆风俯冲

策略，此时 ｄＶＷ ／ ｄｈ ＜ ０。 因此，通过合理的飞行控

制、姿态控制及航迹规划，能够使得飞行器在不损失

机械能的条件下完成飞行，进而提升航程或航时。

图 ６　 动态滑翔示意图

从受力的角度看，由于飞行高度配合风梯度的

持续性变化，风速存在额外加速度，风场风速变化影

响可以看作作用在飞行器上的额外虚拟力，该力可

以称为动态滑翔力，表达式如公式（１３）所示

·６０７·
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图 ７　 爬升与俯冲过程中的虚拟力

Ｆ ｉ ＝ ｍｖｚ
ｄＶＷ
ｄｈ

（１３）

　 　 通过合理选择飞行轨迹，例如在高空风场保持

顺风爬升和逆风俯冲，可以实现虚拟力与飞行速度

持续成锐角飞行，此时，动态滑翔力持续做正功，能
够从风场中获取额外能量。 在进行动态滑翔轨迹优

化时，就是以保持动态滑翔力与速度矢量夹角为锐

角为目的从而减少飞行器自身能量损耗的。
当（１２）式中的第一项大于第三项，即动态滑翔

从风场中获取能量大于飞行过程中气动阻力消耗的

能量时，式中第二项即动力系统做功可以为零，飞行

器可以实现无动力飞行，从而减少自身能量消耗。
定义阻力 ／动态滑翔能量比 ｒｅＤ 为

ｒｅＤ ＝ ＤＶ

－
ｄＶＷ
ｄｈ

ｍＶ２ｓｉｎγｃｏｓγｓｉｎψ
（１４）

　 　 该比值反映了飞行器无动力条件下从动态滑翔

中获取能量维持飞行的能力，当 ０ ＜ ｒｅＤ ＜ １时，飞行

器能够实现无动力持续飞行；当 ｒｅＤ ＞ １ 时，无法支

持持续飞行但仍能够减少飞行器能量消耗；ｒｅＤ ＜ ０
时，飞行器会消耗额外能量。 因此根据风场特性合

理选择飞行姿态与飞行航迹规划，能够有效减少飞

行器自身能量消耗。 对公式（１４） 进行极值分析，可
以发现高空条件下 ｄＶＷ ／ ｄｈ为负，当 ψ ＝ ９０°，γ ＝ ４５°
或 ψ ＝－ ９０°，γ ＝ － ４５° 时，动态滑翔处于有利点，即
飞行器沿逆风航向以 ４５° 角向下俯冲或沿顺风方向

以 ４５° 角向上爬升时，飞行器能够最大化获取梯度

风场能量

ｍａｘ（Ｐｗｉｎｄ） ＝
１
２
ｄＶＷ
ｄｈ

ｍＶ２ （１５）

　 　 由于高空飞行的大中型无人机往往载荷重量较

大，飞行速度较高，无动力飞行的条件并不总能够得

到满足，因此需要考虑有动力飞行条件下尽可能减

少动力系统的能量输出，以达到节约能量，提高续航

能力的目的。 定义动力 ／动态滑翔能量比 ｒｅＴ 为

ｒｅＴ ＝ Ｔｃｏｓαｃｏｓβ

－
ｄＶＷ
ｄｈ

ｍＶｓｉｎγｃｏｓγｓｉｎψ
（１６）

　 　 该比值反映了有动力飞行条件下动态滑翔获取

能量和动力系统输出能量之间的关系，可以用来衡

量动态滑翔减少动力系统能量消耗的能力。 当

ｒｅＴ ≥０时，系统由于动态滑翔获能而减少了动力系

统的能量消耗，其中当 ｒｅＴ ＝ ０时，飞行器能够实现无

动力飞行；当 ０ ＜ ｒｅＴ ＜ １时，动态滑翔获取能量的能

力超过了动力系统输出，在飞行中以动态滑翔为主

导。 将公式（７） 与（１６） 式相结合，可以得到

ｒｅＴ ＝ Ｔｃｏｓα

－
ｄＶＷ
ｄｈ

ｍ

ｃｏｓ２β
Ｖ２ｓｉｎ２γｃｏｓ２γｓｉｎ２ψ

＝

　 Ｔｃｏｓα

－
ｄＶＷ
ｄｈ

ｍ

１ －
Ｖ２Ｗｃｏｓ２ψ

Ｖ２ ＋ Ｖ２Ｗ ＋ ２ＶＶＷｃｏｓγｓｉｎψ
Ｖ２ｓｉｎ２γｃｏｓ２γｓｉｎ２ψ

　（１７）

　 　 从公式（１７）中可见，影响 ｒｅＴ 的主要因素包括飞

行速度、当地风速、航迹倾角和航迹偏角。 根据公式

（７），飞行速度 Ｖ 与当地风速 ＶＷ 的比值直接影响飞

行器所受侧滑角的影响，两者一起对动力 ／ 动态滑

翔能量比产生影响；根据公式（１４），航迹倾角与航

迹偏角在高空风场条件下同号才能从风场中获取能

量，因此只讨论两者同号的条件。 ｒｅＴ 与其主要影响

因素之间的关系如图 ８～１１所示。

图 ８　 飞行速度与航迹倾角对　 　 　 　 　 图 ９　 飞行速度与航迹倾角对　 　 　 　 　 图 １０　 飞行速度与航迹偏角对

ｒｅＴ的影响（ψ＝ ９０°） ｒｅＴ的影响（ψ＝ －９０°） ｒｅＴ的影响（γ＝ ４５°）

·７０７·
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图 １１　 飞行速度与航迹偏角对 ｒｅＴ的影响（γ＝ －４５°）

从图 ８～ １１ 中可以看出，随着 Ｖ ／ ＶＷ 的增大，飞
行速度升高，ｒｅＴ 逐渐下降，系统由于动态滑翔获能

而减少了动力系统的能量消耗。 同时可以看出，越
接近飞行器动态滑翔的有利点（ψ ＝ ９０°，γ ＝ ４５° 或

ψ ＝－ ９０°，γ ＝ － ４５°） 处，ｒｅＴ 整体值越小，在合适的

飞行姿态下能够实现 ０ ＜ ｒｅＴ ＜ １即动态滑翔能占据

能量主导地位，此时也对减小发动机能量消耗有

利。 因此，较高的Ｖ ／ ＶＷ和合适的飞行姿态对动态滑

翔有利。

３　 仿真分析

通过仿真对基于六自由度方程的高空动态滑翔

模型进行验证，并基于高空横向梯度风场的特点对

高空风场风向对动态滑翔能量获取能力的影响进行

了仿真分析。
３．１． 仿真对比分析

为了验证高空动态滑翔模型对仿真结果的影

响，本文根据表 １中典型飞行器的参数，进行动态滑

翔航迹优化仿真计算，优化工具选择 ＩＰＯＰＴ，求解软

件为 ＧＰＯＰＳ，通过最优化理论进行了仿真计算。 优

化目标为最小发动机能量输出

ｍｉｎＪ ＝ ∫ｔ ｎ
０
ＴＶｃｏｓαｃｏｓβｄｔ （１８）

高空动态滑翔飞行状态及控制变量表示如下

ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ）） （１９）
式中： ｘ ＝ ［Ｖ，ψ，γ，ｈ，ｘ，ｙ］为系统状态向量；ｕ ＝ ［μ，
ＣＬ，Ｔ］ 为控制向量。 飞行轨迹离散为 Ｍ 个点，每个

点的状态向量可以由初始状态和飞行控制决定，因
此设计变量为

Ｘ ＝ ［ｘ１，１，…，ｘ６，１，ｕ１，１，ｕ２，１，…，ｕ１，Ｍ，ｕ２，Ｍ，ｔｆ］ ＝
［ｘＴ１，ｕＴ１，…，ｕＴＭ，ｔｆ］ （２０）

ｘｉ，ｍ＋１ ＝ ｘｉ，ｍ ＋ （ｋ１ｉ，ｍ ＋ ２ｋ２ｉ，ｍ ＋ ２ｋ３ｉ，ｍ ＋ ｋ４ｉ，ｍ）Δｔ ／ ６
（２１）

　 　 选取周期性环绕航迹作为目标优化路径。 飞行

器在完成一周期环绕飞行后应能返回初始飞行状

态，以保证环绕飞行的可重复性。 根据这一条件，得
到约束如下

Ｖ（ ｔｆ） ＝ Ｖ（ ｔ０）
λ（ ｔｆ） ＝ λ（ ｔ０）
ｈ（ ｔｆ） ＝ ｈ（ ｔ０）
ψ（ ｔｆ） ＝ ψ（ ｔ０）
ｘ（ ｔｆ） ＝ ｘ（ ｔ０）
ｙ（ ｔｆ） ＝ ｙ（ ｔ０）

（２２）

　 　 飞行器模型采用高空动力无人飞行器模型，其
基本参数如表 ２ 所示。 采用原始质点模型（Ｏｒｉ）和
六自由度高空动态滑翔模型（６ＤＯＦ）的仿真飞行路

径对比结果如图 １２ 所示，仿真对应的飞行速度、航
迹倾角、航迹偏角变化如图 １３所示。

表 ２　 方法验证优化模型初始参数设置和环境参数

初始参数名称 初值设置

初始速度 Ｖ１ ／ （ｍ·ｓ
－１） ７０

初始航迹偏角 ψ１ ／ （°） ０

初始航迹倾角 γ１ ／ （°） ０

初始坐标（ｘ１，ｙ１，ｈ１） ／ ｍ （０，０，１６ ５００）

轨迹离散点数 Ｍ １００

飞行时长 ｔｆ ／ ｓ ７０

图 １２　 Ｏｒｉ和 ６ＤＯＦ的仿真飞行路径对比

图 １３　 飞行速度、航迹倾角、航迹偏角变化图

·８０７·
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　 　 从仿真飞行路径对比中可以看出，２ 种模型对

应的飞行轨迹均满足了（１２）式所显示的高空获取

能量的飞行原则，即顺风爬升和逆风俯冲。 对比航

迹倾角和飞行速度变化图可以看出，在顺风爬升段，
两者飞行轨迹形状接近；逆风俯冲段则有了较大区

别，质点模型飞行轨迹更接近与一个完整的椭圆而

高空动态滑翔模型在最高点处出现了较为明显的侧

风横向飞行过程。 由于六自由度高空动态滑翔模型

（６ＤＯＦ）能够在动力学方程中反映高空侧风对飞行

器的动力学影响，在飞行过最高点时，飞行器 Ｘ 方

向分速度为 ０，受风场 Ｘ 方向侧风影响强烈，无法像

原始质点模型（Ｏｒｉ）一样直接转入最佳俯冲姿态，因
此有一段较长的抵抗侧风的转向侧飞过程。 通过对

比可以看出，六自由度高空动态滑翔模型能够更真

实地反映高空动态滑翔的特点。

图 １４　 能量变化对比图

图 １４ 反映了 ２ 种模型仿真过程中的动态滑翔

能量获取、发动机做功、气动力导致的能量损耗。 通

过对比可以发现，虽然六自由度高空动态滑翔模型

动态滑翔获能不及质点模型，但通过更真实地反映

高空风场影响和对应的合理路径规划，能够有效减

少发动机做功损耗的能量，增加飞行器续航能力。

３．２　 高空动态滑翔能量节约效率分析

在第 ２节中本文对高空动态滑翔的能量获取能

力进行了分析，本节中通过仿真对比进行最优能量

获取优化轨迹与对应的等高盘旋轨迹动力能量消

耗，来进行高空动态滑翔能量节约效率分析。

图 １５　 动态滑翔与等高盘旋航迹对比

动态滑翔轨迹选择为最高点 ｈ＝ １９ ｋｍ处，对比

盘旋轨迹分别选择与滑翔航迹平均半径近似相等的

盘旋轨迹、飞行速度和动态滑翔平均速度相等的半

径 １ ｋｍ和 ２ ｋｍ的盘旋轨迹进行对比。 由于等高盘

旋不会因高度差而从风场梯度中得到额外能量，周
期飞行消耗的能量完全由动力系统提供，可以用作

能量节约效率的对比。
从图 １６中可以看出，不同半径等高盘旋在同一

周期内推力系统做功均明显大于动态滑翔。 在该条

件下高空动态滑翔动力系统能量节约效率能够达到

约 ３０％～４０％，能够有效减少燃料消耗，提高续航

能力。
图 １７反映了高空动态滑翔轨迹在 ＺＸ 与 ＸＹ 平

面上的投影，从图中可以看出，飞行轨迹满足顺风爬

升逆风俯冲的特点，和 ３．２ 节中的分析一致；飞行轨

迹在水平面上的投影近似圆形，能够满足环绕监视

的功能要求。

　 图 １６　 单周期推力做功能量对比分析 图 １７　 高空动态滑翔轨迹在 ＺＸ 和 ＸＹ 平面上的投影

·９０７·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９卷

３．３　 高空风向影响仿真分析

从第 ２ 节的分析中可以看到，风向确定时飞行

轨迹中航迹偏角的选取与风场能量获取效率相关。
将这一点进行延伸分析，可以确定高空风向应对动

态滑翔能量获取效率有明显的影响。
为了分析高空风场风向对动态滑翔能量获取的

具体影响，保持风场方向为 Ｘ 轴正方向，使无人机

和风向成不同角度进行仿真，对比无动态滑翔和采

用动态滑翔技术条件下发动机动力输出能量的比

值，来判断高空风场风向的影响。 选取飞行周期 ５０
ｓ，单向飞行距离 １ ２００ ｍ，发动机在动态滑翔条件下

做功占无动态滑翔下做功的比值越小，说明对续航

越有利。 仿真初值定位顺时针旋转，采用和不采用

动态滑翔条件下发动机动力输出能量条件下的比值

与风向夹角之间的关系如图 １８所示。

图 １８　 采用和不采用动态滑翔发动机做功比

值与航向与风向夹角（°）之间的关系

通过图 １８可以看出，应用动态滑翔能够有效减

少发动机做功，从而减少飞行器能量损耗。 同时顺

风条件下动态滑翔从风场中吸收能量效果明显更

佳，发动机做功减少均在 ４０％以上，且与风向夹角

在 ４５° ～６０°时，发动机能量消耗最少。 逆风条件下

发动机做功普遍在无动态滑翔做功的 ８０％以上，说
明逆风条件下，飞行器克服逆风飞行的同时动态滑

翔效果较差，但也对续航能力有少许提升。

４　 结　 论

本文分析了高空风场与动态滑翔常用近地面风

场之间的区别及对飞行器动态滑翔飞行的影响，建
立了基于六自由度方程的高空动态滑翔动力学模

型。 针对高空动态滑翔的特点进行了能量获取效率

分析，并进行了仿真验证。 得到了以下结论：
１） 高空动态滑翔由于风梯度相对近地面风场

较小，侧风风速较大，传统的质点模型不能有效反映

其动力学特点。 基于六自由度方程的高空动态滑翔

动力学模型能够反映大侧风条件下动态滑翔最优能

量获取方式，可以有效应用于高空动态滑翔仿真与

分析。 经过仿真验证，证明高空动态滑翔能够有效

减少飞行器能量消耗；
２） 随着 Ｖ ／ ＶＷ 的增大，飞行速度升高，ｒｅＴ 逐渐

下降，系统由于动态滑翔获能而减少了动力系统的

能量消耗。 同时可以看出，在风向固定为 ＋ Ｘ 方向

前提下，越接近飞行器动态滑翔的有利点 ψ ＝ ９０°，
γ ＝ ４５° 或ψ ＝－ ９０°，γ ＝ － ４５°处，ｒｅＴ 整体值越小，在
合适的飞行姿态下能够实现 ０ ＜ ｒｅＴ ＜ １即动态滑翔

能占据能量主导地位，此时也对减小发动机能量消

耗有利。 因此，较高的Ｖ ／ ＶＷ和合适的飞行姿态对动

态滑翔有利。
３） 顺风条件下动态滑翔从风场中吸收能量效

果更佳，发动机做功减少均在 ４０％以上，且与风向

夹角在 ４５° ～６０°时，发动机能量消耗最少。 逆风条

件下发动机做功普遍在无动态滑翔做功的 ８０％以

上，飞行器克服逆风飞行的同时动态滑翔效果较差，
但对续航能力也有少许的提升。
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