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摘　要：信天翁凭借动态滑翔的飞行技巧从梯度风中获取能量，从而在几乎不拍翅膀的情况下进行长时
间、长距离飞行，这种技巧应用于小型无人机上可拓展其完成任务的能力。基于飞行器动力学对梯度风场中

的无人机运动方程进行推导和简化处理；利用简化的运动方程，分别从非惯性参考系中的动能定理和机械能

变化的角度，对动态滑翔获取能量的机理进行分析；利用微分平坦法，以最小平均控制输入变化率为目标函

数，对徘徊模式和平移模式的动态滑翔航迹进行优化计算。分析结果表明：逆风爬升、顺风下滑是动态滑翔

基本获能方式。优化结果表明：控制输入变得更加平滑，甚至出现阶段性的常值，使得控制更加简化；徘徊模

式下，当风梯度作为决策变量时，优化过程可在［０，０５ｓ－１］的区间上找到使得目标函数值最小的风梯度；平
移模式下，目标函数值在该区间上单调递减。
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　　小型无人机在侦察、监视、地质勘测、环境监
控等军用、民用领域的应用越来越广，使得无人机

导航与控制的相关研究工作成为热点［１］。然而，

小型无人机机载能源的尺寸和重量有限，限制了

许多潜在的应用，特别是长距离、长航时的飞行任

务。无人机可以像信天翁一样利用动态滑翔的飞

行策略从梯度风场环境中获取能量，从而节省自

身能源，增加航程和航时［２］。梯度风场是指水平

风速随着高度变化而变化的风场，广泛而稳定地

分布在地面、水面、地形障碍物上方以及逆温层、

高空喷流区［３］、甚至飓风［４］之中，因而动态滑翔

在小型无人机上具有广阔的应用前景。

信天翁拥有“侧翼锁定”系统，使其在飞行过

程中非常轻松地保持翅膀伸展，可看作是固定翼

的无人机［５］，也可用固定翼无人机的模型分析其

运动特性［６］。随着最优化算法的发展，许多研究

工作对信天翁或者无人机动态滑翔的航迹进行了

优化计算，优化目标主要包括最小风梯度、最小滑
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翔周期、最大平移速度等［７－１０］。优化航迹通常有

两种：①初始状态与终止状态相同的 Ｏ形航迹
（徘徊模式）；②获得水平位移的 Ｓ形航迹（平移
模式）［７］。前者可应用于无人机定点驻留任务，

后者可以实现大范围机动飞行［８］。在国内，高显

忠等首次利用高斯伪谱法得到了 Ｏ形航迹，通过
对航迹进行分段和特征分析，提出了一种简易的

导航与控制策略［１１］；朱炳杰等分析了动态滑翔过

程中迎风上升和高空转弯初期是能量获取的主要

阶段［１２］。

综上所述，本文研究的动因包括以下三个方

面：①以上相关的研究工作，均采用文献［７］中的
简化运动模型，并没有给出详尽的推导过程与简化

假设条件；②信天翁在短时间、小范围内做大机动
滑翔飞行，控制输入变化率大，它们通过调整翅膀

的形态来更好地动态滑翔［１３］，然而这对固定翼无

人机来说是个挑战，如何减少飞控系统的负担值得

研究；③国内有关信天翁与无人机动态滑翔的研究
相对偏少，起步较晚，与国外存在较大差距。

基于飞行器动力学对无人机的运动方程进行

推导，建立了气流航迹坐标系下的运动方程，从惯

性力的角度分析了梯度风对无人机运动的影响，

并阐述了简化运动方程的优点和假设条件；然后，

分别从非惯性参考系中的动能定理和机械能变化

的角度对动态滑翔获取能量的机理进行了分析；

最后，以最小平均控制输入变化率为目标函数对

航迹进行了优化计算。

１　梯度风场中飞行器运动建模

１．１　风场定义

为了描述方便，本文使用线性的梯度风模型：

Ｗｉ，ｘ＝－βｚｉ （１）
其中，Ｗｉ，ｘ是惯性坐标系 ＦＩ中 ｘｉ方向的水平风
速，β是水平风速相对高度的变化率，β＞０表示
沿ｘｉ正向的风速随高度增加而增加，ｚｉ是ＦＩ中的
高度坐标，朝下为正。

风速的时间变化率为：

Ｗ
·

ｉ，ｘ＝
δＷｉ，ｘ
δｔ
＋
δＷｉ，ｘ
δｚｉ
ｚｉ （２）

其中，右边第一项为局部导数，表征固定高度上风

速随时间的变化；第二项为相对导数，表征由于高

度的变化引起的风速随时间的变化。风场移动的

速度相对飞行器的速度要慢，另外，在一个固定的

地点上，风速的变化也较飞行器位置的变化慢，在

这种前提下，可把风场视为地点固定、风速不随时

间变化的“冻结场”［１４］，即Ｗｉ，ｘ／ｔ≈０，结合梯度

风场模型（式（１）），风速的时间变化率为：

Ｗ
·

ｉ，ｘ＝－βｚｉ （３）
其他方向上的风速和风加速度均假设为０。

１．２　气流航迹坐标系中的运动模型

本文定义了一种新的气流航迹坐标系ＦＰ，如

图１所示。原点Ｏ取在飞行器质心，ｘｐ轴沿着空
速矢量方向，ｙｐ轴与大地平面平行，且垂直于 ｘｐ
轴并指向空速矢量Ｖａ的右侧，ｚｐ轴按右手坐标系
确定。χ，γ分别是气流航迹方位角和爬升角，它
们与传统气动坐标系ＦＡ中的气动角定义一样，不
同的是气动角中还有一个气动滚转角 μ，用来表
示升力矢量Ｌ绕Ｖａ的转动

［１５］。本文中带有下标

ｐ的符号表示在ＦＰ中表达的物理量。

图１　飞行器受力分析与气流航迹角定义
Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅｓａｃｔｉｎｇｏｎｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ

ａｎｄｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆａｉｒｐａｔｈａｎｇｌｅｓ

在ＦＰ中，飞行器的惯性速度表示为：
Ｖｉ，ｐ＝Ｖａ，ｐ＋ＴＰＩＷｉ （４）

其中，Ｖａ，ｐ＝［Ｖａ００］
Ｔ是ＦＰ和ＦＡ中的空速向量，

Ｗｉ＝［Ｗｉ，ｘＷｉ，ｙＷｉ，ｚ］
Ｔ是ＦＩ中的风速，ＴＰＩ是 ＦＩ到

ＦＰ的坐标变换矩阵，根据气流航迹角的定义有：

ＴＰＩ＝

ＣγＣχ ＣγＳχ －Ｓγ
－Ｓχ Ｃχ ０

ＳγＣχ ＳγＳχ Ｃ









γ

（５）

其中，Ｃ（·），Ｓ（·）分别是 ｃｏｓ（·），ｓｉｎ（·）的简化
符号。

根据牛顿第二定律以及绝对导数的求法

可得：

ｄＶｉ，ｐ
ｄｔ＝

ｄＶａ，ｐ
ｄｔ＋

ｄＴＰＩ
ｄｔＷｉ＋ＴＰＩ

ｄＷｉ
ｄｔ

＝
δＶａ，ｐ
δｔ
＋ΩＰ×Ｖａ，ｐ＋

δＴＰＩ
δｔ
＋ΩＰ×Ｔ( )ＰＩＷｉ＋

　ＴＰＩ
ｄＷｉ
ｄｔ＝

Ｆｐ
ｍ （６）

·９７·
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其中，ΩＰ＝［－χＳγ　γ　χＣγ］
Ｔ是 ＦＰ的角速度矢

量，Ｆｐ是合外力矢量。坐标转换矩阵 ＴＰＩ的绝对
导数为［２０－２１］：

ｄＴＰＩ
ｄｔ＝

δＴＰＩ
δｔ
＋ΩＰ×ＴＰＩ＝Ｏ （７）

在式（６）中代入式（７）以及气动力、重力的表
达式得：

ｄＶｉ，ｐ
ｄｔ＝

δＶａ，ｐ
δｔ
＋ΩＰ×Ｖａ，ｐ＋ＴＰＩ

ｄＷｉ
ｄｔ

＝Ｔｘ（－μ）
－Ｄ
Ｙ
－









Ｌ
＋ｍＴＰＩ

０
０









ｇ

（８）

其中，Ｔｘ表示绕 ｘｐ轴转动的坐标转换矩阵。将
式（８）展开成分量形式并适当调整可得：

Ｖ
·

ａ








０
０

＝１ｍ

－Ｄ－ｍｇＳγ
ＬＳμ＋ＹＣμ

－ＬＣμ＋ＹＳμ＋ｍｇＣ









γ

＋

０
－χＶａＣγ
γＶ









ａ

＋

－Ｗ
·

ｉ，ｘＣγＣχ－Ｗ
·

ｉ，ｙＣγＳχ＋Ｗ
·

ｉ，ｚＳγ

Ｗ
·

ｉ，ｘＳχ－Ｗ
·

ｉ，ｙＣχ

－Ｗ
·

ｉ，ｘＳγＣχ－Ｗ
·

ｉ，ｙＳγＳχ－Ｗ
·

ｉ，ｚｚＣ













γ

（９）

式（９）表示的是在 ＦＰ中表达的飞行器相对
于运动空气的加速度，参考系不再是惯性参考系

（式（８）），牛顿第二定律不再适用，因而在运动方
程的右侧出现了惯性力。式（９）右侧第一项为常
规外力，包括气动力与重力；第二项是由 ＦＰ自身
的转动引起的等效离心力［１６］，这是一种典型的惯

性力；第三项也是一种惯性力，被称为动态滑翔

力。虽然动态滑翔力是一种虚拟力，但当由风梯

度引起的风切变（Ｗ
·

ｉ，ｘ，Ｗ
·

ｉ，ｙ）存在时，这个力对飞

行器的运动作用明显。整理公式后可得到一个一

阶微分方程组：

　Ｖ
·

ａ＝（１／ｍ）（－Ｄ－ｍｇＳγ－ｍＷ
·

ｉ，ｘＣγＣχ－

ｍＷ
·

ｉ，ｙＣγＳχ＋ｍＷ
·

ｉ，ｚＳγ） （１０）

　χ＝（ＬＳμ＋ＹＣμ＋ｍＷ
·

ｉ，ｘＳχ－ｍＷ
·

ｉ，ｙＣχ）／
（ｍＶａＣγ） （１１）

　γ＝（ＬＣμ－ＹＳμ－ｍｇＣγ＋ｍＷ
·

ｉ，ｘＳγＣχ＋

ｍＷ
·

ｉ，ｙＳγＳχ＋ｍＷ
·

ｉ，ｚＣγ）／（ｍＶａ） （１２）
其中，气动力Ｄ，Ｙ，Ｌ可利用气动导数进行计算。
这个方程组的特点是：空速向量及其导数在ｙｐ和
ｚｐ轴上的分量正好是０，重新整理方程后，出现了
关于气流航迹角的微分表达式。气流航迹角能直

接表达ＦＩ和ＦＰ之间的关系，而 μ将 ＦＰ与 ＦＡ联
系在一起，使得包含风速的项与气动力项变得更

加简单；然而，气动滚转角 μ未知，微分方程无法
求解，而且以上两个气流航迹角并不能完整表达

飞行器运动的姿态。求解飞行器转动的动力学与

运动学方程可得到机体坐标系下的姿态角（ψ，θ，
φ），再根据机体、气流航迹和惯性坐标系之间的
相互转换关系，可得到μ的计算公式，但计算过程
比较烦琐。

运动模型式（１０）～（１２）可以作如下
简化［７］：

　 Ｖ
·

ａ＝（１／ｍ）（－Ｄ－ｍｇＳγ－ｍＷ
·

ｉ，ｘＣγＣχ） （１３）

χ＝（ＬＳμ＋ｍＷ
·

ｉ，ｘＳχ）／（ｍＶａＣγ） （１４）

　 γ＝（ＬＣμ－ｍｇＣγ＋ｍＷ
·

ｉ，ｘＳγＣχ）／（ｍＶａ） （１５）
ｘｉ＝ＶａＣγＳχ＋Ｗｉ，ｘ （１６）
ｙｉ＝ＶａＣγＳχ （１７）
ｚｉ＝－ＶａＳγ （１８）

其中，式（１６）～（１８）为导航方程，可由式（４）经
坐标系转换得到。而动力学方程式（１３）～（１５）
较之式（１０）～（１２），采用了如下假设条件：
１）采用了２．１节所述风场模型，风速沿 ｘｉ轴

方向；

２）忽略侧力Ｙ；
３）将ＣＬ与μ当作控制输入，并假设控制系统

能够跟踪ＣＬ和μ
［１７］；

４）阻力通过式（１９）估算：
ＣＤ＝ＣＤ０＋ＫＣ

２
Ｌ （１９）

其中，ＣＤ０是寄生阻力系数，Ｋ是升致阻力系数。
这种简化，巧妙地避开了转动运动方程的求

解与气动力 （Ｄ和 Ｙ）、力矩的复杂计算，
式（１０）～（１２）也转换成一组可直接单独求解的
微分方程，求解变得简单。这种简化的运动方程

直观地以空速和气流航迹角为状态量，以 ＣＬ和 μ
作为控制输入，计算量较小，已经大量用于动态滑

翔航迹优化的研究工作［７－１０］。

２　动态滑翔能量获取机理分析

飞行器通过动态滑翔从梯度风中获取能量的

原理可以直观地解释为：逆风爬升过程中风速增

加、顺风下滑过程中风速减小使得空速有增加趋

势，导致相对于空气的动能和机械能有增加的趋

势。同样地，也可从动能定理和机械能变化的角

度出发，用解析的形式来分析动态滑翔的获能

机理。

·０８·
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２．１　动能定理分析

从时刻ｔ１到ｔ２，飞行器相对于空气的动能变

化可表示如下：

　ΔＥｋ ＝
１
２ｍＶ

２
ａ（ｔ２）－

１
２ｍＶ

２
ａ（ｔ１）＝ｍ∫

ｔ２

ｔ１
ＶａＶ
·

ａｄｔ

（２０）
综合式（３）、式（１３）、式（１８）和式（２０）得：

ΔＥｋ ＝∫
ｓａ，２

ｓａ，１
（－Ｄ）ｄｓａ＋∫

ｚｉ，２

ｚｉ，１
ｍｇｄｚｉ＋

∫
ｓａ，２

ｓａ，１
（－ｍβＶａＳγＣγＣχ）ｄｓａ ＝Ｗｅｘｔｅｒｎａｌ （２１）

其中，ｓａ是相对于空气的航迹长度，ｄｓａ＝Ｖａｄｔ，
Ｗｅｘｔｅｒｎａｌ是所有外力做的功。等式中间第一项为阻
力做的功，始终是负值；第二项是重力做的功，重

力是保守力，与路径 ｓａ无关，代表重力势能与动
能的相互转换；第三项是动态滑翔力做的功。为

了确保该时间段内飞行器在风场中获取能量，第

三项的值必须为正，才有可能超过第一项阻力做

的功，获得总能量的增加。当β＞０时有：
γ∈（０°，９０°），χ∈（２７０°，３６０°）∪［０°，９０°）
γ∈（０°，－９０°），χ∈（９０°，２７０°{ ）

（２２）
式（２２）分别代表逆风爬升、顺风下滑两种能

量获取的方式，这就是动态滑翔获能的基本原理。

同时，由式（２１）可以看出，在非惯性系中引入惯
性力后，动能定理同样成立。

２．２　机械能分析

飞行器相对于空气的机械能可表示如下：

Ｅ＝－ｍｇｚｉ＋
１
２ｍＶ

２
ａ （２３）

对式（２３）求导，并代入式（１３）得机械能变
化率：

Ｅ
·
＝－ＤＶａ－ｍＶ

２
ａβＳγＣγＣχ （２４）

由式（２４）可知，机械能的瞬时变化只与阻力
的功率以及动态滑翔力的功率相关。重力为保守

力，机械能的变化已经包含了其功率，在式（１３）
代入式（２３）的过程中抵消了。当 β＞０时，要想
飞行器机械能增加，动态滑翔力的功率必须大于

阻力的功率，必要条件与式（２２）一致。

３　航迹优化

３．１　优化问题描述

动态滑翔可以通过逆风爬升、顺风下滑从梯

度风场中获取能量，但是信天翁或者无人机不可

能一直以其中某种状态持续飞行，因为：

１）梯度风存在的高度范围有限；
２）飞行器的寄生阻力系数与失速特性形成

了空速的上下边界［１７］；

３）阻力的功率与空速的立方成正比，可能会
超过动态滑翔力的功率，使得能量不再增加。

根据瑞利的观察，如果用两个过度的转弯将

这两种状态首尾相接形成一个空间的闭环，在爬

升和下降时获取能量，在转弯过程中消耗获取的

能量，形成一个能量的闭环，并回到初始的状态，

这就是完整的动态滑翔过程———瑞利环［１８］。这

个空间与能量的闭环运动，可以不断重复执行，如

果两个转弯的方向一致，可实现长时间无动力区

域驻留，如果相反，还可实现位置平移。

动态滑翔的四个过程运动特征迥异却又紧凑

衔接，需要从全局层面来考虑整个运动过程中的

能量供需平衡。本文以最小平均控制输入的变化

率为目标函数，利用微分平坦法，结合内点法优化

解算器（ＩｎｔｅｒｉｏｒＰｏｉｎｔＯＰＴｉｍｉｚｅｒ，ＩＰＯＰＴ）求解器
对航迹进行了优化计算［８］。优化采用一组典型

成年信天翁参数［１９］，如表１所示。由于信天翁的
质量、外形与气动参数与某些小型无人机相当，本

文的结论不失一般性，有关参数的敏感性分析可

参考文献［８］。
针对徘徊模式的优化问题描述如下：

ｍｉｎ　Ｊ＝－∫
ｔｆ

ｔ０
Ｃ
·

Ｌ ｄｔ－ω∫
ｔｆ

ｔ０

μｄｔ（２５）

ｗ．ｒ．ｔ
Ｘ（ｔ）＝［Ｖａ，γ，χ，ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ］

Ｔ

Ｕ（ｔ）＝［ＣＬ，μ］{ Ｔ
（２６）

ｓ．ｔ．　Ｘ
·
（ｔ）＝ｆ（Ｘ（ｔ），Ｕ（ｔ）） （２７）
Ｘ（ｔｆ）＝Ｘ（ｔ０） （２８）

１２ｍ／ｓ
－６０°
０
－７０°
０

















４ｓ

≤

Ｖａ（ｔ）

γ（ｔ）
ＣＬ（ｔ）

μ（ｔ）
ｎ（ｔ）
ｔ



















ｆ

≤

２８ｍ／ｓ
６０°
１．５
７０°
３

















３０ｓ

（２９）

其中：ｔ０，ｔｆ为起始与终端时间；ω ＝（ＣＬ，ｍａｘ－
ＣＬ，ｍｉｎ）／（μｍａｘ－μｍｉｎ）是权系数；ｎ＝Ｌ／ｍｇ为载荷
系数；式（２６）代表运动方程式（１３）～（１８），
式（２９）中的边界约束条件来自大量的观察和
实验［１９］。

针对平移模式的优化问题，只需将式（２８）中
有关ｘｉ，ｙｉ的约束变成：

ａｒｃｔａｎ２［ｙｉ（ｔｆ），ｘｉ（ｔｆ）］＝ψｔｒａｖｅｌ （３０）
其中，ψｔｒａｖｅｌ是指平移的方向。其余的优化目标、

·１８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

约束保持不变。

表１　信天翁建模参数
Ｔａｂ．１　Ａｌｂａｔｒｏｓｓｍｏｄｅｌｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 含义 取值

ＣＤ０ 寄生阻力系数 ０．０３３

Ｋ 升致阻力系数 ０．０１９

ｍ／ｋｇ 重量 ９．０

Ｓ／ｍ２ 翼面积 ０．６５

ｂ／ｍ 翼展 ３．４７

ＡＲ 展弦比 １８．５２

（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ 最大升阻比 ２０

３．２　徘徊模式优化结果

不同风梯度情况下徘徊滑翔模式的优化航迹

如图 ２所示，为了清楚显示航迹的空间位置，高
度随时间变化的曲线如图 ３所示。不同航迹对
应的输入变化如图 ４与图 ５所示。

图２　徘徊模式优化航迹
Ｆｉｇ．２　Ｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

图３　徘徊模式优化航迹的高度变化
Ｆｉｇ．３　Ｈｅｉｇｈｔｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒ

ｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

图２～５中的细实线代表优化目标为最小风
梯度的优化结果，得到实现闭合轨迹所需的最小

图４　徘徊模式最优升力系数
Ｆｉｇ．４　Ｏｐｔｉｍａｌｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

图５　徘徊模式最优气流滚转角
Ｆｉｇ．５　Ｏｐｔｉｍａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｂａｎｋａｎｇｌｅｆｏｒｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

风梯度为 βｍｉｎ＝０２０８２ｓ
－１。然后，设定 β＝

０２０８２ｓ－１，以式（２５）为优化目标，得到的优化

结果以双划线表示，基本与前者的优化结果重合，

表明 β＝０２０８２ｓ－１已经是徘徊模式的临界状
态，控制输入的变化已经难以变小；然而图 ４和
图 ５中后者的优化控制输入较前者在突变或者
峰值处明显变得平滑，目标函数值有轻微减小。

闭合航迹的目标函数值如表２所示，表中第一列
的优化结果对应的目标函数本是 Ｊ＝ｍｉｎβ，为了
便于与其他优化结果比较，这里列出的目标函数

值由式（２５）计算得到。
随着风梯度的增加，优化控制输入的变化量

减小迅速（β＝０３ｓ－１的优化结果用点划线表
示），使得控制输入在一定的时间段内基本保持

常值，可见风梯度的增加意味着环境中可利用的

能量增加，为控制提供了更多调整的空间，使得控

制更加简单。但当风梯度继续增加，控制输入的

最小变化量有增加的趋势（β＝０４ｓ－１），可能由
于一定高度上的风速随着梯度的增加而增加，无

人机要飞出向逆风方向倾斜的闭合 Ｏ形航迹需
要增加控制的变化来进行调整，如图２中闭合航
迹的范围有所增大，又如图３中闭合航迹所能达
到的最高高度有所下降。可见，在［βｍｉｎ，０４ｓ

－１］

区间上必然存在一个使得式（２５）取值最小的最

·２８·
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优风梯度，在式（２６）中增加一个决策变量 β，在
式（２９）中增加一个约束０≤β≤０５，优化结果表
明式（２５）在 β＝０．２７３６处取得极小值，其优化
结果以虚线在各图中显示。

表２　徘徊模式不同优化航迹的目标函数值
Ｔａｂ．２　Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｔｉｍａｌ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

风梯度

β／ｓ－１
０．２０８２０．２０８２ ０．３ ０．４ ０．２７３６

目标

函数值
４．４２９１４．２７４４０．９７９６１．１４３１０．８９４１

３．３　能量获取机理分析验证

为了验证第 ３节的结论，本文以 β＝
０２７３６／ｓ的优化结果为例，分析了滑翔过程中的
功率和能量的变化。

因为徘徊模式的优化航迹具有周期性，为了

使结果更加清晰，可将航迹起始点向后平移，并依

据能量变化率的正负将航迹分为与瑞利环的特征

类似的四个阶段，依次为：逆风爬升、高空转弯、顺

风下滑与低空转弯，功率计算利用式（２４）。如图
６（ａ）所示，竖直细实线代表阶段间的切换，并在
图２、图 ３中用圆点作了标注，与之对应的气流航
迹角如图６（ｂ）所示。从图中可见，阻力的功率始
终为负，低空转弯阻力消耗的功率大于高空转弯，

这是由于低空转弯时的空速较大；在爬升与下滑

阶段，由于气流航迹角满足式（２２），动态滑翔力
的功率始终为正，并能够完全抵消阻力的负功率，

使得总功率为正；只有在高低空转弯阶段，当气流

航迹角不满足式（２２）时，动态滑翔力的功率才出
现较小的负值。

对图６（ａ）所示的功率按时间进行积分计算，
得到各外力做的功如图７（ａ）所示。动态滑翔力
与阻力（非保守力）做的功之和，用图中浅灰色区

域的高度表示，正好等于粗虚线表示的机械能增

加量，机械能计算利用式（２３）。从整个滑翔过程
来看，无人机通过爬升、下滑过程从梯度风中获取

的能量，绝大部分用于克服阻力做功，剩余的能量

转化为机械能，特别是在低空转弯阶段消耗了大

量的梯度风能，使得飞行器的机械能在最后减小

到初始值。而在图７（ｂ）中，重力做的功由深灰色
区域的高度表示，与浅灰色区域有重叠说明重力

做负功，在浅灰色区域上方表示做正功，两个区域

边界的交点表示回到起始高度；非保守力做的功

与重力做的功之和用深灰色区域的外边界表示，

正好等于粗实线表示的动能增加量，这与式（２１）
中的动能定理结论一致。此外，图中后期出现的

曲线与色域边界的偏差为数值积分的误差所致。

（ａ）功率变化
（ａ）Ｐｏｗｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎ

（ｂ）气流航迹角变化
（ｂ）Ａｉｒｐａｔｈａｎｇｌｅｓｖａｒｉａｔｉｏｎ

图６　徘徊模式功率变化分析
Ｆｉｇ．６　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｏｗｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｆｏｒｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

（ａ）非保守力做功变化
（ａ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗｏｒｋｄｏｎｅｂｙ

ｎｏｎｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅｆｏｒｃｅｓ

（ｂ）动能增加量变化
（ｂ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

图７　徘徊模式动能定理验证
Ｆｉｇ．７　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｅｍｏｆｋｉｎｅｔｉｃ

ｅｎｅｒｇｙｆｏｒｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

３．４　平移模式优化结果

不同风梯度情况下平移模式（以 ψｔｒａｖｅｌ＝９０°

·３８·
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为例）的优化航迹如图 ８所示，对应的高度变化
如图９所示，优化的控制输入如图 １０、图 １１所
示，不同优化航迹对应的目标函数值在表３中汇
总。与徘徊模式类似，在侧向平移所需的最小风

梯度情况下，以式（２５）为目标函数的最优航迹、
控制输入基本与目标函数为最小风梯度的结果重

合，在突变或者峰值处明显变得平滑，平均控制输

入变化量稍有减少。与徘徊模式不同的是风梯度

增大，优化结果的目标函数值呈下降趋势，当将风

梯度作为决策变量时，在０≤β≤０５的区间上，优
化过程也自动选择了β＝０５的风梯度。可见，在
该区间上，最小平均控制输入变化量随风梯度的

增加而减小，呈单调性。这是由于平移模式的终

端约束式（３０）只对方向进行约束，相比徘徊模式
的闭合轨迹约束更加宽松，随着β增大，无人机有
向更高高度飞行的趋势，在高空完成转弯后不用

回到一个严格的终点，只需要不断迫近一个固定

的方向，控制输入调整的空间更大。

图８　平移模式优化航迹
Ｆｉｇ．８　Ｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒｔｒａｖｅｌｐａｔｔｅｒｎ

图９　平移模式优化航迹的高度变化
Ｆｉｇ．９　Ｈｅｉｇｈｔｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ｆｏｒｔｒａｖｅｌｐａｔｔｅｒｎ

表３　平移模式不同优化航迹的目标函数值

Ｔａｂ．３　Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｔｉｍａｌ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒｔｒａｖｅｌｐａｔｔｅｒｎ

风梯度

β／ｓ－１
０．１９２３０．１９２３ ０．３ ０．４ ０．５

目标

函数值
５．６３９６５．５８９１１．５６１７１．０８５７０．８６４９

图１０　徘徊模式最优升力系数
Ｆｉｇ．１０　Ｏｐｔｉｍａｌｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｌｏｉｔｅｒｐａｔｔｅｒｎ

图１１　平移模式最优气动滚转角
Ｆｉｇ．１１　Ｏｐｔｉｍａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｂａｎｋａｎｇｌｅｆｏｒｔｒａｖｅｌｐａｔｔｅｒｎ

４　结论

１）无人机可在梯度风中实现动态滑翔，本文
在动力学模型中引入梯度风的影响，定义了动态

滑翔力；从推导的运动方程来看，虽然动态滑翔力

是一种虚拟力，但当风梯度存在时，这个力对飞行

器的运动作用明显；将运动方程简化，并给出了简

化的理由和条件。

２）从动能定理与机械能增加的角度，利用简
化的运动方程对动态滑翔的机理进行分析，结果

表明：逆风爬升、顺风下滑是无人机梯度风能量获

取的两种飞行方式。通过基于优化航迹的能量及

能量变化率对这一结论进行了验证。

３）为了使控制更加简单从而减小飞控系统
的负担，以最小平均控制输入变化率为目标函数，

利用微分平坦法对徘徊模式与平移模式航迹进行

优化计算，优化结果表明：控制输入的变化更加平

滑，甚至出现阶段性的常值，将更容易被飞控系统

跟踪控制；徘徊模式下，在风梯度为０２７３６ｓ－１

时出现最小目标函数值；而平移模式下，目标函数

在风梯度为［０，０５ｓ－１］区间上单调递减。
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