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基于分段常滑翔角的长航时纵向远程 

滑翔飞行方程近似解 

郭兴玲，张 珩 
(中闰科学院力学研究所技术发展研究部，北京 100080) 

摘 要：提出用包含地球旋转效应的n个常滑翔角飞行段近似实际滑翔飞行轨迹的方法。基于该方法推导 

了长航时纵向远程滑翔飞行轨迹近似解，并给出了各段常滑翔角、滑翔时间的求解方法及整个滑翔轨迹近似计算 

步骤。文中算例结果表明，该近似求解方法计算得到的滑翔航程和滑翔时间与实际值相差很小，航程误差率约为 

O．7％，时间误差率约为0．6％，因此该方法在近似小初始滑翔角的长航时远程纵向滑翔飞行时是有效的、可行的， 

尤其针对航程在地球半圈以上的滑翔飞行轨迹。 
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0 引言 

50年代以来，许多研究学者对返回再人式飞行 

器运动方程的近似解做了大量的研究工作，例如航 

天飞机、载人飞船、返 回式卫星的再人轨迹近似分 

析  ̈ ，这些近似分析根据不同的研究问题做了不 

同的简化，有的忽略重力对切向加速度的影响，有的 

不考虑重力和离心力对再人弹道的影响。这些近似 

分析都忽略了地球旋转效应的影响。对于飞行时间 

短，初始速度接近轨道速度的再人弹道而言，不考虑 

地球旋转效应的影响得到的飞行航程和飞行时间和 

实际值相差不大，但对飞行时间长的远程滑翔飞行 

而言，会在飞行航程和飞行时间计算上带来很大的 

误差。 

为解决此问题，本文通过对长航时远程滑翔飞 

行的数值计算和分析，提出用 n个常滑翔角飞行段 

来逼近实际滑翔飞行轨迹的计算方法，实例计算表 

明近似方法计算得到的滑翔航程和滑翔时间与实际 

值相差很小，尤其在近似航程在地球半圈以上的滑 

翔轨迹时有明显的优势。 

1 长航时纵向远程滑翔飞行模型 

首先，做如下假定： 

(1)飞行体用一质点 表示； 

收稿Iq期：2004—12．28； 修回日期：2005—06—06 

(2)地球以恒定的角速度 旋转； 

(3)大气相对地球是静止的； 

建立运动坐标参考系如图l。 

当地水平线 

图 1 坐标参考系 

Fig．1 Reference coordinate system 

图 1中与旋转地球固连的极坐标参考系，称为旋 

转极坐标系，坐标系的原点 0位于地球中心，旋转极坐 

标系的极轴在 OX上，此坐标系具有地球旋转角速度 

。 与飞行体固连的极坐标系(一r， )，坐标系原点在 

地球中心 0，极轴 沿飞行体的位置矢量 (其方向 

由地心指向飞行体，大小等于飞行体与地心的距离)。 

飞行航程角 0是在平面内从 OX轴起度量的。速度向 

量一V与当地水平线(通过位于M点的飞行体，且垂直于 

位置向量的水平线)之间的夹角 y为滑翔角，当一V在水 
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平线之上时，)，为正值。 

飞行体滑翔飞行中每一时刻都受到力 的作 

用， 是由重力 和气动力 五构成 ： 

F= g+ A 

根据牛顿第二定律，对一个惯性系统，有向量方程： 

II1 ： _ = 

式中：V’i为惯性坐标系下的绝对速度。 

而在与地球固连的旋转参考坐标系下，由于该 

旋转坐标系以角速度 旋转，则向量方程变成： 

m 誓：m idv+一 ×V + ×(o5~ill6o r Ill6o r 6o r× ) m =m + × + × ×r 
式中：一V．为惯性坐标系下的绝对速度，i为飞行体相 

对于地球固连系的速度。 

+ i ， 

i 一 dl， 

=

一

6O ×(一6O ×r)，一a ．=2 ×V 

式中： i为绝对加速度， 为相对加速度， 为牵连 

加速度， 为哥氏加速度。 

根据纵向飞行的径向和周向运动分析 ]，并考 

虑地球旋转，得到旋转极坐标参考系下的方程如下： 

m  

d(d r 3

=mr( ) 一m等+2m6O rVCOS)，+ 
Ill(u

2 
r—Dsin~+Lcos~ (1) 

m  

d 
r
2 

df
dO)=r(一Lsin)，一Dc。s)，一2m vsin)，) 

(2) 

式中：D： l0(h) 。 z，L： l0(h) 2 

飞行体的径向及周向飞行速度为： 

dr
：vsin)， (3) dt⋯  

dO
： —

VCO
—S~／ (4)

d t— r 、。 

推出长航时远程纵向滑翔飞行方程组如下： 

= n)， 

dO VCOS)， 

dt — r 

—

dv
： 一  一  

i )，+ 2 i )， (5)
dt 2 一 m 一2⋯‘， 。 ⋯ ‘， 

：  一 号 。 )，+ 。 )，+ dt一 2m 一 r L= 

方程组中： 

= 3．986009×10“Ill ／s 地球引力常数 

03，=7．2921158×10 rad／s地球 自转角速度 

C 为阻力系数 

C 为升力系数 

r 为飞行体质心距地心的距离(m) 

v 为飞行体相对地球速度(m／s) 

0 为飞行航程角(rad) 

为滑翔角(rad) 

S 为用于升力和阻力估算的参考面积(rT12) 

Ill 为飞行体质量(kg) 

p 为大气层密度(kg／m3) 

2 长航时远程纵向滑翔运动方程近似解 

2．1 常滑翔角飞行段近似公式推导 

近似解假设条件： 

(1)大气模型用美国 1976年标准大气模型ll ； 

(2)升阻比为常数； 

(3)重力加速度 g=一 ／ ； 

并考虑将整个飞行过程划分为 N段，且每段均 

采用常滑翔角假设进行处理。据此由自由滑翔纵向 

飞行运动方程组(3)的第四式，即飞行滑翔角随时间 

的运动方程，有： 

v 

dYn

dr． =
丛

2m 一 2 y + y + ’“ 一 
r

⋯  “ 。
rn⋯  “ 。 

2 v + 2 r cos?' n = 1
，2，3⋯⋯／、(6) 

式中，各变量均增加一个下标 n(下同)，表述第 n段 

常滑翔角飞行段。 

在常滑翔角分段近似条件下， ：0 

分析式(6)容易得知，03；racos~ 项的量级在 

l0 左右，与其它各项相比，至少相差一个量级 以 

上。鉴此，可做忽略此项作用的处理，将式(6)简化 

为： 

v dlndYn
dt ： 2m 一鲁)c0s)， =。 n一 、 “ ⋯ “一 

式中：Wn= 2一慧 一等一 26o rV0n 
在这个变量替代中，将 v 用第 n段的初始速度 

v0 加以近似，rn则用第 n段的平均地心距 来近 

似。则空气阻力加速度 D 为： 

：半  
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W n(1一wnrnVn)c。s 
— —  一 — —  

w n( 一 )cos Wn( V4
⋯
)cos 

—— ：7 —— 一— ■一  

式中：用v2 代替 wn 近似Wnrn。 

故方程组(5)中的第三式可做如下近似： 

dv pⅡ(h) sc 

dt．—— 2m 

一 挚  C
L耵／CDn r 

n 

“  

：挚  ／ CL耵 CDn 一 。。 
(7) 

式中：co：~r．sinT 同上所述忽略不计，i 为第n段的重 

力加速度平均值。 

积分式(7)得第 n段常滑翔角飞行段飞行速度 

和飞行时间的关系式： ． 

vn： (8) =———— 一 6 
1+ eldnn～n 

式中： 

一  

(cLn／c1)【1) 
一  

；：lco一 22 COS~n ／c 2 ~／wn ~／w『1 +(cLn )v g sin 

b = WnV~n+ ch ／cIJn)v2 sin)'．／、 _ 

2__ __／、 一vnn 

w  、{n+(c ／c )《 g sin 。／ + 

由式(7)有： 

d 
dvn一 一D 一g siny (9) 

积分式(9)得第 n段常滑翔角飞行段飞行时问和飞 

行速度的关系式： 

． 一 f Vn— — 一 
一

2 一W n C O S 'Yn(
、 一萋)一i sin 。 

：  ·n l l l 1] 
将式(8)代人方程组(5)，获得滑翔高度与飞行时间 

的关系式： 

=ro 一 b siny t +2anb sin"／ 

。 (11) 
[In(e n—Cn+1)一In(e +1)] 

进一步，由方程组(5)的第二式除以第一式可推得： 

一  

d — rⅡ 

相应有：_dSn
： —

Roct
—

gyn 

式中：S 为第 n段的滑翔航程(m)，Ro为地球半径 

(Ro=6371004m)。 

并将式(11)代人 ，得到第 n段飞行航程与飞行 

时间的关系式： 

臼 =ctg~ (1nr 一ln ) (12) 

相应有：S =Ro ctg~ (1nrn—ln‰) 

式(8)，(11)，(12)就是纵向滑翔飞行速度、飞行高 

度、飞行航程和飞行时间的近似表达式。同理可推 

得飞行高度和飞行速度、飞行滑翔角的关系式： 

rⅡ=‰ + ln( ) ) ‰ + ¨ 

式中： 

l ： WnC
—

OS
—

')／n
+gn$／ in “一 c CDn ’ ⋯  “ 

k = W nCO S')tn 

2．2 常滑翔角的确定方法 

对方程组(5)的第四式近似为如下式： 

d-Yn 
一

(彘-2一 一 。 dtn 2m 一 v r一 十 一 
(n=1，2，3⋯⋯N) (14) 

式中： ，v ， 分别为各飞行段的末端轨道高度、末端 

轨道高度处的速度值以及各飞行段的平均地心距。 

具体计算求解步骤如下： 

(1)首先给定飞行过程分段数 N，初步确定每 

段末端高度； 

(2)根据公式(14)求出第 1段末端轨道高度的 

飞行速度值 v (若v >V0，将末端轨道高度降低，重 

新计算 v ，直至 v <Vf】)； 

(3)将第 1段的初始轨道高度 ho ，末端轨道高 

度 h ，平均轨道高度 ，初始速度 V0 ，末端速度 v 

代人式(10)，(13)，得到第 1段的常滑翔角 y 及该 

段的飞行时间 t ； 

(4)将第l段的初始轨道高度 ho ，末端轨道高 

度 h ，平均轨道高度 ，初始速度 V0。，末端速度 v ， 

常滑翔角 y ，飞行时间 t 代人式(8)，(11)，(12)得 

到第1段的飞行速度、飞行轨道高度和飞行航程随 
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飞行时间的变化曲线 ； 

(5)同理得到2，3，⋯⋯，N段的飞行速度、飞行 

轨道高度和飞行航程随飞行时间的变化曲线。从第 

2段开始，初始轨道高度hon=h“ _I)(第n一1段近似 

计算得到的末端高度值)，初始速度vo．=v (第n 

一 1段近似计算得到的末端飞行速度值)。 

3 算例 

考虑表 I所示两种初始条件下在赤道平面上与 

地球旋转方向相同的高超声速纯纵向滑翔 15L行。 

表 l 两算例初始数据 

Table 1 The initial data of two examples 

算例 1 算例 2 

质量 m(kg) 2oo 2(砌 

参考面积 s(m ) 20 20 

升力系数 c 0．083 O．063 

阻力系数 cI) O．Ol O．Ol 

初始高度 h0(hn) l00 90 

始速度 V0(m／s) 66o0 56(x】 
_ 

纠始滑翔角 (。) 0 0 

按照前述的近似求解方法，选择 N进行计算， 

表 2列出了本文算法解、忽略地球旋转效应数值解 

C 

罪 

滑翔时间 (s) 滑翔时间 (s) 

一 精确数值解 一 本文算法解 ⋯ 忽略地球旋转数值解 

及精确数值解结果。 

表 3列出了算例 1相应各段的计算结果。 

图2、图3给出了算例1、算例2的精确数值解、 

本文算法解与忽略地球旋转效应数值解的曲线图。 

表 2 计算结果比较 

Table 2 Comparison of calculation results 

精确 本文 忽略地球 

数值解 算法解 旋转数值解 

算例 1 滑翔时间 (s) l2663 l273l ll306 

N=9 滑翔航程(km) 40748 41O53 33479 

算例 2 滑翔时间(S) 6974 7274 6571 

N=8 滑翔航程 (km) 16515 l6659 14863 

4 结论 

从两个算例计算数据比较表2、表3及曲线图2、 

图3可看出，采用本文算法得到的滑翔时间、滑翔航 

程与精确值相差很小，而忽略地球旋转效应得到的滑 

翔时问尤其是滑翔航程与精确值相差很大，并且当滑 

翔时问越长、滑翔航程越大，忽略地球旋转效应数值 

解与精确解相差越大；同时从曲线图 2、图3可以看 

出，滑翔高度、滑翔速度、滑翔航程角与时间的关系曲 

线和精确数值解关系曲线都能很好地吻合。 

e 

霜 

艇 

滑翔时间 fs) 滑翔时问 fs) 
一 精确数值解 一 本文算法解 ⋯ 忽略地球旋转数值解 

图2 (算例 1) 图3 (算例2) 

Fig。2 (example 1) Fig。3 (example 2) 

精确数值解、本文算法解与忽略地球旋转效应数值解对比图 

(细实线为精确数值解，粗实线为本文算法解，虚线为忽略地球旋转效应数值解) 

Comparison diagram with the solution ofalgorithm ofthe paper，the accurate numerical solution and the num erical 

solution of neglecting the rotation of the earth(thin solid line—accurate num erical solution，thick solid line—solution 

of the paper，dash line-numerical solution of neglecting the rotation of the earth) 
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表3 各段计算结果(算例 1) 

Table 3 Calculation results of n segments(example 1) 

初始高度 末端高度 平均高度 末端速度 滑翔角 滑翔时间 滑翔航程角 累计滑翔航程角 

h0 (il1) (m) h (HI) h(m／s) (。) t (s) en(。) 0I一 (。) 

1 1 o[x)Do 800oo 900lD0． 6l19．6462 —0．0975 I843 104．2277 104 ．2277 

2 79999．4251 70(Xx】 74999．7125 424I．9002 —0．0297 3648 171．6023 275．8300 

3 6999I．9485 6o0【x】 64995．9743 2534．5655 —0．0828 2015 61．4433 337．2733 

4 60o17．7852 500oo 55(x】8 l8926 I461．8637 —0．2652 IO77 19．2625 356．5358 

5 5oo18．0861 4cl0【)o 45009．043O 1OlD0． 一O．9565 486 5．3460 361．8819 

6 4|DO23．22o6 3O0(x】 350l1．60I3 370． 一I．2375 675 4．14()6 366．()225 

7 3OO22．7088 200oo 250lI．3544 162．0940 —4．3646 489 1．1634 367．1859 

8 2Ol10．5581 100(x】 I5055．2790 75．4229 —6．2( 739 0．7834 367．9693 

9 106I4．9382 0 5307．4691 43．8994 —6．7506 1752 0．8()56 369．2o56 

结果说明采用本文的 13段常滑翔角飞行方法能 [7] 

够在很大程度上体现地球旋转效应的影响，尤其在 

近似小初始滑翔角在 0度附近的，航程在地球半圈 

以上的纵向滑翔飞行轨迹时很有效。 
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The Approximate Solution for Long--Time and Long．．Range 

Longitudinal Gliding Flight Based on ent Constant Gliding Angle 

GUO Xing—ling，ZHANG Heng 

(DMsian of Tectmology Sciences，lnsititule of Mechank s，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100080．China) 

Abstract：A method was proposed for approaching the ide trajectories based oq n-segment constant gJj出llg angle．It consid— 

ered山e effect of earth rotation．According to山e method，山e approxinmle solution f0r the glide traiectories was establishod ．The aD． 

preach to calculating the gliding angle and flight time of each segment was given．The procedure for approaching the whole glide 

trajectory was descfibed． rwo examples show that the differences in the gliding range and flight time between the approximate solu— 

tion and the accurate solution are very smal1．The error rate in the range is about 0．7％ and the error rate in the time is about 0
． 

6％ ．Th erefore the method is feasible and effective for long-time and long-range longitudinal glide trdiectories with initial small 

gliding angle，especially for the glide trajectories with range greater than half the circumference of the earth． 
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