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组合动力宽速域变体飞行器建模与轨迹特性分析
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摘　要：组合动力宽速域飞行器能够在普通民用机场水平起飞，适合多种地形和应用场景，飞行速度可
超过５Ｍａ。在组合动力飞行器中引入变体结构能够进一步拓宽速域和空域，使其在宽速域、大包线条件下具
有更好的飞行性能。建立了一种后掠角可变的飞行器模型，包括外形结构、气动模型和动力模型，并分析了

模型中的耦合特性；基于Ｇａｕｓｓ伪谱法分段优化了此飞行器的爬升轨迹，并与固定外形飞行器的轨迹进行对
比以分析其性能优势。仿真结果表明，所建立的飞行器模型能够反映出宽速域变体飞行器所具有的飞行 －
动力、飞行－变体双重耦合特性，变体结构的引入可以有效提升飞行器爬升段的爬升效率和节油性能。
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　　宽速域飞行器的飞行速度可达 ５Ｍａ及以
上，因具备快速打击能力和灵活的机动性能而

备受关注［１－２］。此类飞行器一般通过助推火箭、

轨道再入大气层和吸气式推进系统达到所需速

度。与其他方式相比，吸气式宽速域飞行器因

可重复使用、起飞平台要求低等优势成为研究

热点［３－４］。在相关技术的发展过程中，学者们期

望进一步拓宽此类飞行器的飞行速域，扩大其

飞行空域，从而不断提升飞行性能和环境适应

能力［５］。研究发现，在飞行器中加入变形结构
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能够提升飞行器在宽速域内的飞行性能，使其

在亚／跨／超声速至高超声速范围均具有良好的
气动表现［６］。模型建立和轨迹优化是宽速域变

体飞行器研制过程中需要重点解决的两个

方面。

在宽速域变体飞行器的建模研究中，学者们

探索了不同的变形方式［７］。美国海军实验室设

计了腹面可变形的飞行器［８］。该飞行器机身采

用乘波体构型，前缘和上表面固定，下表面由作动

器驱动变形，可行速域为５Ｍａ～１０Ｍａ。Ｄａｉ等［９］

设计了一种具有可变后掠角的乘波体飞行器，并

对其在不同速域、不同构型下的气动特性进行了

对比分析。Ｊｉｎ等［１０］创新了一种参数化设计方

法，优化了一种伸缩翼变体飞行器的外形，该飞行

器在４０Ｍａ～８５Ｍａ的速域内均具有良好的气动
性能。Ｌｉｕ等［１１］研究了一种机翼平面形状和机翼

剖面可同时变化的变形方式，能够保证该飞行器

在０～６Ｍａ范围内均具有良好的升阻比。以上研
究中不同的变形方式均能够使飞行器获得优越的

宽速域气动性能，但未考虑飞行器的发动机模型，

导致在进一步进行轨迹优化时只能针对无动力滑

翔段开展研究。

轨迹优化是宽速域变体飞行器研究中的另一

项主要工作。依据基本原理，求解轨迹优化问题

的方法可分为数值解法和解析解法［１２］。对于模

型中存在耦合和非线性特性的轨迹优化问题，解

析求解的推导过程非常复杂，且需要将问题进行

一定程度的简化，求解精度会受到影响［１３］。宽速

域飞行器在速度大于５Ｍａ时，模型中存在的强非
线性和耦合会造成轨迹优化问题难以解析求解，

故一般采用数值解法［１４－１５］。数值解法可分为直

接法和间接法，间接法对初始条件取值精度要求

较高，且难以处理各种复杂约束，所以直接法被认

为具有更广泛的用途。目前在飞行器轨迹优化问

题中运用最多的直接法主要包含群体智能算法、

凸优化和伪谱法等。伪谱法将轨迹优化问题转化

为非线性规划问题求解，具有较高的求解精度，近

年来被广泛应用［１６］。

已有研究首先将伪谱法运用于固定外形滑翔

式飞行器的轨迹优化问题求解［１７－１９］，此类飞行器

不具有变体结构和动力系统，面向轨迹优化的模

型较为简单。在飞行器中加入变体结构后，其气

动性能将受到飞行状态和外形变化的共同影响，

非线性与耦合性特征明显［２０］。目前，宽速域变体

飞行器的轨迹优化也主要集中在再入滑翔段，未

考虑组合动力带来的飞发耦合特性［２１］。岳彩红

等［２２］采用伪谱法优化了一种伸缩式变形飞行器

滑翔段的轨迹并与固定外形飞行器的飞行性能进

行了对比。Ｄａｉ等［２３］应用伪谱法对一种可变后掠

角乘波体飞行器滑翔段的轨迹进行了优化，优化

结果表明后掠角变化能够有效提升飞行器的滑翔

距离。陈铁彪等［２４］基于伪谱法分析了一种临近

空间变体飞行器的最优变形率。

与不考虑发动机模型的滑翔段相比，搭载组

合动力系统的吸气式飞行器在爬升段的大攻角工

况会引发飞发耦合特征，进一步强化模型的非线

性［２５－２６］。另外，组合动力飞行器在轨迹爬升段会

进行动力模态的切换，使模型具有分段特性，增强

轨迹优化问题的难度［２７］。刘凯等［２８］采用伪谱法

面向涡轮／冲压发动机模态转换过程中容易出现
的推力陷阱问题进行一种组合动力飞行器的轨迹

优化，以避免模态转换过程对飞行任务造成不利

影响。王有盛等［２９］引入鸡群算法对伪谱法进行

了改进，在考虑强飞发耦合特性的前提下优化得

到了具有更低油耗特性的组合动力飞行器爬升段

轨迹。但以上研究中的飞行器不具有变形能力，

目前针对兼具飞行 －动力、飞行 －变体双重耦合
特性飞行器的模型及其爬升段轨迹优化的研究

很少。

针对现有研究未能体现组合动力宽速域变体

飞行器模型特性的不足，本文建立能够表征飞

行－变体、飞行－动力双重耦合的飞行器模型，并
对其中的耦合特性进行了分析；基于 Ｇａｕｓｓ伪谱
法分段优化得到了组合动力宽速域变体飞行器爬

升段轨迹，并与固定外形飞行器轨迹进行对比分

析，验证所建立模型的可行性并分析得到了飞行

器外形变化所带来性能优势的定量结果。

１　组合动力宽速域变体飞行器建模

１．１　宽速域变体飞行器模型

研究对象为一种可实现水平起降的宽速域变

体飞行器，可通过后掠角的调整获得在０３Ｍａ～
７Ｍａ的良好气动性能。飞行器的机身采用类乘
波体结构，后掠角可在３０°～６０°连续变化，其外
形如图１所示。

从水平起飞至转入７Ｍａ巡航的全过程，飞行
器要经历从亚声速至高超声速的宽速域，以及从

海平面附近至２５ｋｍ高度的大空域。在飞行器中
加入变后掠结构能够改善飞行器的气动特性，提

升全包线下的任务执行能力。飞行器变后掠过程

如图２所示，在三种典型后掠角下的外形尺寸参
数对比如表１所示。

·４１１·
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图１　变体飞行器外形
Ｆｉｇ．１　Ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔａｐｐｅａｒａｎｃｅ

图２　变后掠过程示意图
Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｃｅｓｓｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｃｈａｎｇｉｎｇｔｈｅｓｗｅｅｐａｎｇｌｅ

表１　三种典型后掠角下尺寸参数的比较
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔ

ｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｗｅｅｐａｎｇｌｅｓ

参数
后掠角

３０° ４５° ６０°

翼根长度／ｍ 　６．６２７７ 　６．６１７６ 　７．０８９５

翼尖长度／ｍ ２．２０１６ ２．２０１６ ２．２０１６

翼展／ｍ ２０．０００１ １７．７６６８ １７．７２７９

机翼面积／ｍ２ ５６．４５８３ ４５．０４６１ ３３．００８１

展弦比 ４．８３ ４．０２ ３．８２

采用ＣＦＤ求解器计算了飞行器在整个飞行
包线范围内的升、阻力数据。数值求解方法基于

ＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程和 Ｓｐａｌａｒｔ
Ａｌｌｍａｒａｓ湍流模型，求解器中采用的计算方法见
参考文献［３０－３２］，计算中飞行器的网格划分如
图３所示，采用Ｏ型拓扑结构，网格数量为８２８万。
计算过程中攻角的取值范围是 －２°～１０°，特征后
掠角的取值分别为３０°、４５°和６０°。将计算得到的
数据进行拟合，升力系数和阻力系数分别拟合为攻

角的线性、二次函数，如式（１）所示。
ＣＬ＝Ｃ

０
Ｌ（Ｍａ，珚Λ）＋ＣαＬ（Ｍａ，珚Λ）·α

ＣＤ＝Ｃ
０
Ｄ（Ｍａ，珚Λ）＋ＣαＤ（Ｍａ，珚Λ）·α＋Ｃα

２
Ｄ（Ｍａ，珚Λ）·α{ ２

（１）
其中：ＣＬ和ＣＤ分别为升力系数和阻力系数；α为

图３　网格划分
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｄｉｖｉｓｉｏｎ

攻角；珚Λ为后掠角归一化数值，通过 珚Λ＝（Λ－
３０）／３０计算得到，Λ为飞行器的后掠角度数。由
式（１）可以看出，宽速域变后掠飞行器的升阻力
系数主要受攻角、马赫数与后掠角三个物理量的

影响。基于最小二乘法得到升力系数和阻力系数

拟合结果的具体表达如式（２）和式（３）所示。进
一步将其耦合关系以曲面形式表示，见图４。
Ｃ０Ｌ＝－０１０５２＋００５１７Ｍａ－００２８８珚Λ－０．０１１１Ｍａ

２－

　　００１０２珚Λ２＋００１０９ＭａΛ＋０．００１４Ｍａ３＋
　　００３２５珚Λ３－０．０４２９Ｍａ珚Λ２＋０．００５８珚ΛＭａ２－
　　００００１Ｍａ４＋０．０７３７珚Λ４＋０．００９３Ｍａ２珚Λ２－
　　０．００１２Ｍａ３珚Λ－００２６６Ｍａ珚Λ３

ＣαＬ＝０．１１５１＋０．０２０４Ｍａ＋０．０５７７珚Λ－０．０２５３Ｍａ
２－

　　０．０２６３珚Λ２－０．００９８Ｍａ珚Λ＋０．００５５Ｍａ３－
　　０．０３０９珚Λ３－０．０１１３Ｍａ珚Λ２－０．０００６珚ΛＭａ２－
　　０．０００４Ｍａ４－０．０２２１珚Λ４－０．００３５Ｍａ２珚Λ２－
　　０．０００４Ｍａ３珚Λ＋０．０３４４Ｍａ珚Λ





















３

（２）
Ｃ０Ｄ＝－０．００２８＋０．０７５Ｍａ＋０．０１７７珚Λ－０．０２６７Ｍａ

２－

　　０．００８珚Λ２－０．０００９Ｍａ珚Λ＋０．００３６Ｍａ３－
　　０．０１３珚Λ３－０．０１５６Ｍａ珚Λ２－０．０００７珚ΛＭａ２－
　　０．０００２Ｍａ４＋０．０００９珚Λ４－０．０００７Ｍａ２珚Λ２＋
　　０．０００２Ｍａ３珚Λ＋０．０１６４Ｍａ珚Λ３

ＣαＤ＝－０．００３６＋０．００２１Ｍａ＋０．０１１７珚Λ－０．０００９Ｍａ
２－

　　０．０２７３珚Λ２－０．００６６Ｍａ珚Λ＋０．０００２Ｍａ３－
　　０．００２２珚Λ３－０．０１９２Ｍａ珚Λ２－０．０００１珚ΛＭａ２＋
　　０．０１８８珚Λ４＋０．０００２Ｍａ２珚Λ２＋０．０１１９Ｍａ珚Λ３

Ｃα２Ｄ ＝０．００１８＋０．０００６Ｍａ＋０．０１３１珚Λ－０．０００５Ｍａ
２－

　　０．０２７３珚Λ２＋０．００６０Ｍａ珚Λ＋０．０００１Ｍａ３－
　　０．００５０珚Λ３－０．０１８９Ｍａ珚Λ２＋０．０１９１珚Λ４＋
　　０．０１２９Ｍａ珚Λ

























 ３

（３）
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（ａ）升力系数拟合关系图
（ａ）Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｇｒａｐｈ

（ｂ）阻力系数拟合关系图
（ｂ）Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｇｒａｐｈ

图４　升阻力系数拟合数据
Ｆｉｇ．４　Ｆｉｔｔｉｎｇｄａｔａｏｆｌｉｆｔａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　　由图４可以看出，所研究飞行器在亚声速至
高超声速阶段，其最大升力系数的构型逐渐由

３０°后掠角转变为６０°，而６０°后掠角构型在很宽
的速域范围内都具有最小的阻力系数，并且阻力

系数相较于升力系数具有更明显的非线性特征。

进一步对比飞行器在宽速域下的升阻比以明确其

对爬升段轨迹的影响机理。三种典型后掠角下飞

行器在不同速域下的升阻比的对比情况如图 ５
所示。

分析图５中的数据可知，研究对象在０３Ｍａ～
７Ｍａ的宽速域范围内均具有良好的升阻比，能够满
足飞行器在轨迹爬升阶段的气动需求。不同速域

阶段具有最佳升阻比的典型后掠角构型不同。水

平起飞阶段，３０°后掠角构型能够为飞行器提供最
佳的升阻比；在跨声速阶段和４Ｍａ以上的飞行阶
段，４５°后掠角和６０°后掠角分别是最佳构型。

　　聚焦于宽速域变体飞行器起飞爬升段的轨迹
优化问题，考虑攻角、后掠角对气动特性的耦合影

响和攻角对推力、耗油量的影响，建立飞机的质点

动力学微分方程如式（４）所示。

（ａ）０．３Ｍａ时升阻比对比
（ａ）Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ０３Ｍａ

（ｂ）０．９Ｍａ时升阻比对比
（ｂ）Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ０９Ｍａ

（ｃ）１．５Ｍａ时升阻比对比
（ｃ）Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ１５Ｍａ

·６１１·
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（ｄ）４Ｍａ时升阻比对比
（ｄ）Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ４Ｍａ

（ｅ）７Ｍａ时升阻比对比
（ｅ）Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ７Ｍａ

图５　不同马赫数三种典型构型的升阻比对比
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｓｆｏｒｔｈｒｅｅ
ｔｙｐｉｃａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

ｈ·＝Ｖｓｉｎγ
ｘ＝Ｖｃｏｓγ

Ｖ·＝Ｔｃｏｓα－Ｄ（α，Λ）ｍ －ｇｓｉｎγ

γ＝Ｔｓｉｎα＋Ｌ（α，Λ）ｍＶ －ｇＶｃｏｓγ

ｍ＝－















Φ

（４）

其中：ｈ、ｘ、Ｖ、γ和 ｍ分别代表飞行高度、航程、速
度、航迹倾角和飞行器质量；Ｌ、Ｄ、Ｔ分别代表飞
行器受到的升力、阻力和推力，推力的计算公式将

在下文中给出；Φ为飞行器的耗油率。下面将分
析宽速域变体飞行器模型中所存在的飞行 －变
体、飞行－动力双重耦合特性。

１．２　模型耦合特性分析

１．２．１　飞行－变体耦合特性分析
固定外形飞行器的气动力一般由飞行高度、

速度和攻角决定，而本文所研究变体飞行器的后

掠角变化也会对其升阻力系数造成明显影响，进

而造成气动力中存在飞行 －变体耦合特性影响。
其升力系数、阻力系数与攻角、后掠角的拟合计算

方法已在式（２）和式（３）中给出。
为分析攻角与后掠角变化对飞行器气动特性

影响的定量关系，以飞行器在５Ｍａ、２０ｋｍ高度的
气动数据为例进行计算。攻角取固定值时，后掠

角在４５°构型与６０°构型的转换过程中，最大可造
成升力系数改变５９８１％，幅值与攻角变化０３６°
时相等。同样情况下，阻力系数最大改变量为

３６３１％，相当于攻角变化０５３°。攻角和后掠角
对飞行器气动特性影响的定量分析如图６所示。

（ａ）攻角和后掠角对升力系数的影响对比
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅａｎｄ

ｓｗｅｅｐａｎｇｌｅｏｎｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｂ）攻角和后掠角对阻力系数的影响对比
（ｂ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅａｎｄ

ｓｗｅｅｐａｎｇｌｅｏｎｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图６　攻角和后掠角对气动系数的影响
Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅａｎｄｓｗｅｅｐ
ａｎｇｌｅｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

１．２．２　飞行－动力耦合特性分析
所研究的水平起降变体飞行器以涡轮基组合

·７１１·
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循环（ｔｕｒｂｉｎｅｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ，ＴＢＣＣ）发动
机作为动力装置，采用飞行器与发动机一体化的

设计方式，设计原理参考文献［２７，３３］。发动机
由涡轮模态转至亚燃冲压模态的速域范围是

２５Ｍａ～３５Ｍａ，由亚燃冲压模态转至超燃冲压模
态的速域范围是４Ｍａ～５Ｍａ。ＴＢＣＣ发动机在涡
轮、亚燃冲压和超燃冲压三种状态下的推力计算

分别如式（５）～（７）所示。
Ｔ１ｍａｘ＝（２．９９×１０

５－１０ｈ＋１．３３×１０－４ｈ２－

６．４８×１０－１０ｈ３＋３．７５Ｍａ３）／３２．２×
１４．５９×９．８ （５）

Ｔ２ｍａｘ＝（３．９３×１０
－８＋３．９４×１０５Ｍａ－６．９７×

１０５Ｍａ２＋８．０７×１０５Ｍａ３－４．３６×
１０５Ｍａ４＋１．１６×１０５Ｍａ５－１．５０×
１０４Ｍａ６＋７．５３×１０２Ｍａ２）／３２．２×
１４．５９×９．８ （６）

Ｔ３ｍａｘ＝（３．９３×１０
－８＋３．９４×１０５ＭａＴ－６．９７×

１０５Ｍａ２Ｔ＋８．０７×１０
５Ｍａ３Ｔ－４．３６×１０

５×

Ｍａ４Ｔ＋１．１６×１０
５Ｍａ５Ｔ－１．５０×１０

４Ｍａ６Ｔ＋

７．５３×１０２Ｍａ２Ｔ）／３２．２×１４．５９×９．８＋

２．００×１０５（ＭａＴ－Ｍａ）／３２．２×１４．５９×４．９

（７）
式（７）中，ＭａＴ为固定常数，取值为４。发动机在
涡轮状态和冲压状态下每秒的耗油量可由式（８）
和式（９）计算得出。
Φ１ｍａｘ＝Ｔ１ｍａｘ／［９．８×（７１．２Ｍａ

２－５５９．２Ｍａ＋３５３３）］

（８）

Φ２ｍａｘ＝Ｔ２ｍａｘ／｛９．８×［１３１２．５－１０５（Ｍａ－３）］｝

Φ３ｍａｘ＝Ｔ３ｍａｘ／｛９．８×［１３１２．５－１０５（Ｍａ－３{ ）］｝

（９）
飞／发一体化结构会使一定攻角下飞机发动

机进气道内的流场发生畸变［３４－３５］，造成来流攻角

对发动机推力、油耗特性的耦合影响。根据文

献［３６－３７］，可采用多项式拟合的方法描述攻角
对冲压发动机推力和油耗特性的影响。拟合关系

可由式（１０）表示。

Ｔα（α）＝
Ｔ（α）
Ｔ（α＝０°）

×１００％

Φα（α）＝
Φ（α）
Φ（α＝０°）

×１００{ ％
（１０）

其中，Ｔα（α）和Φα（α）分别为表征攻角对冲压发
动机推力和耗油率影响的无量纲系数，随攻角增

大呈先增大后减小的趋势，可通过二次函数的形

式描述Ｔα（α）和Φα（α）的变化规律，见式（１１）。

Ｔα（α）＝－０．００６０α
２＋０．０２８８α＋１．０００１

Φα（α）＝－０．００４８α
２－０．０００１α＋１．{ ００００

（１１）
当ＴＢＣＣ组合动力工作在冲压模态时，以０°

攻角下推力和耗油率数值分别乘以无量纲系数

Ｔα（α）和Φα（α）即可得到不同攻角条件下考虑飞
发耦合特性的推力和耗油率取值，故发动机在涡

轮模态和冲压模态下的推力、耗油率可分别通过

式（１２）和式（１３）计算。
Ｔ１＝φ（ｔ）·Ｔ１ｍａｘ
Φ１＝φ（ｔ）·Φ{

１ｍａｘ

（１２）

Ｔ２＝φ（ｔ）·Ｔ２ｍａｘ·Ｔα（α）

Φ２＝φ（ｔ）·Φ２ｍａｘ·Φα（α）

Ｔ３＝φ（ｔ）·Ｔ３ｍａｘ·Ｔα（α）

Φ３＝φ（ｔ）·Φ３ｍａｘ·Φα（α










）

（１３）

其中，φ（ｔ）为油门系数。本文后续的轨迹优化与
分析中均考虑了飞发耦合特性的影响。

２　基于Ｇａｕｓｓ伪谱法的爬升段轨迹优化

２．１　轨迹优化问题建模

飞行器的轨迹优化问题本质上是一个最优控

制问题［３３］，可以描述为：优化得到最佳控制量序

列，使飞行器在满足各项约束的同时达到最优飞

行目标。所研究宽速域变体飞行器轨迹优化问题

包含三个控制变量，如式（１４）所示，分别为攻角
α、油门系数φ和后掠角Λ。

ｕ＝［α（ｔ），φ（ｔ），Λ（ｔ）］Ｔ （１４）
式（４）中通过微分方程解算的五个变量为状

态变量，记为：

ｘ＝［ｈ（ｔ），ｘ（ｔ），Ｖ（ｔ），γ（ｔ），ｍ（ｔ）］Ｔ （１５）
采用以上定义可将宽速域变体飞行器的轨

迹优化问题描述为最优控制问题：优化得到最

佳攻角、后掠角和油门系数曲线，使爬升段轨迹

在满足飞行约束的前提下实现飞行任务预设目

标的最大或最小化。轨迹优化问题中的约束条

件可以归纳为状态量约束、飞行安全约束和控

制量约束。状态量约束用于描述状态量 ｘ需满
足的初始约束、终端约束和边界约束，可由

式（１６）表示。
ｘ（ｔ０）＝ｘ０
ｘ（ｔｆ）＝ｘｆ
Ｘｍｉｎ≤ｘ（ｔ）≤Ｘ

{
ｍａｘ

（１６）

飞行器在高超声速阶段的飞行过程中可能会

产生较大的热流率 Ｑ·、法向过载 ｎＬ和动压 Ｐｄ。

·８１１·
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过大的热流会影响飞行器的结构材料性能，过载

和动压超限会导致飞行器的结构强度发生变化，

所以需对其加以约束以保证飞行过程的安全。

飞行安全约束的条件如式（１７）所示，式中

Ｑ·ｍａｘ、Ｐｍａｘ和Ｎｍａｘ分别为热流率、动压和法向过载

取值范围的上界；Ｑ·ｍｉｎ、Ｐｍｉｎ和 Ｎｍｉｎ分别为热流率、

动压和法向过载取值范围的下界。热流率 Ｑ·、法
向过载ｎＬ和动压Ｐｄ可通过式（１８）计算，其中，ｋＱ
为与飞行器结构特性相关的常数。

Ｑ·ｍｉｎ≤Ｑ
·
（ｘ）≤Ｑ

·
ｍａｘ

Ｐｍｉｎ≤Ｐｄ（ｘ）≤Ｐｍａｘ
Ｎｍｉｎ≤ｎＬ（ｘ）≤Ｎ

{
ｍａｘ

（１７）

Ｑ·（ｘ）＝ｋＱρ
０．５ｖ３．１５

Ｐｄ（ｘ）＝０．５ρｖ
２

ｎＬ（ｘ）＝ Ｌ２＋Ｄ槡
２／（ｍｇ

{
）

（１８）

设置控制量约束的目的是根据飞行器的实际

能力限定式（１４）中的控制量及其变化率在可行
范围内。控制量的幅值约束和变化率约束可分别

表示为式（１９）和式（２０）。
αｍｉｎ≤α（ｔ）≤αｍａｘ
φｍｉｎ≤φ（ｔ）≤φｍａｘ
Λｍｉｎ≤Λ（ｔ）≤Λ

{
ｍａｘ

（１９）

αｍｉｎ≤α（ｔ）≤αｍａｘ

Λ
·

ｍｉｎ≤Λ
·
（ｔ）≤Λ

·{
ｍａｘ

（２０）

分段进行宽速域变体飞行器爬升段的轨迹优

化，面向亚声速阶段的爬高需求和转入７Ｍａ巡航
前的能耗最优。记飞行器跨越声速和转入高超声

速巡航飞行的时刻分别为 ｔ１和 ｔｆ，则优化目标可
表示为式（２１），即在跨声速时刻和转入７Ｍａ巡航
前分别具有最大的爬升高度和最小的油耗。

Ｊ１＝ｍａｘ（ｈ（ｔ１））
Ｊｆ＝ｍａｘ（ｍ（ｔｆ{ ））

（２１）

２．２　轨迹优化算法原理

本文采用Ｇａｕｓｓ伪谱法作为轨迹优化问题离
散化工具，采用序列二次规划（ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｑｕａｄｒａｔｉｃ
ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）作为优化算法。受论文篇幅限
制，序列二次规划的基本原理和实现方法不在此详

细描述，具体可见参考文献［３８－３９］。

３　仿真及分析

根据飞行器的轨迹特性，将轨迹分为水平起

飞至跨声速段、跨声速至７Ｍａ巡航段分别进行优
化。以宽速域变体飞行器在４５°后掠角下的模型

作为基准固定构型，分析后掠角变化对飞行器爬

升段轨迹形成的影响。

３．１　水平起飞至跨声速段轨迹优化与分析

研究对象可在普通民用机场水平起飞，爬升

段轨迹的初始状态设置为：初始高度 ｈ０＝５００ｍ，
初始速度Ｖ０＝１００ｍ／ｓ，初始航迹倾角 γ０＝０°，初
始质量ｍ０＝５００００ｋｇ。除式（１６）所示的状态量
约束条件外，飞行器在飞行全程航迹倾角的绝对

值不能超过３０°。飞行器水平起飞后的主要飞行
目标是尽快穿越１０ｋｍ高度以下的稠密大气层以
降低飞行阻力。为保证飞行器结构的安全，飞行

器在１０ｋｍ以下的飞行速度不可超过声速。根据
前期分析，此飞行器可在约８０ｓ时到达１０ｋｍ的
飞行高度，故设置此阶段的终端时间 ｔ１＝８０ｓ，此
阶段的轨迹优化目标设置为最大飞行高度：Ｊ１＝
ｍａｘ（ｈ（ｔ１））。基于伪谱法优化得到宽速域变体
飞行器在水平起飞至跨声速段高度和速度变化情

况分别如图７和图８所示。

图７　飞行包线区间一高度优化结果
Ｆｉｇ．７　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ１

图８　飞行包线区间一速度优化结果
Ｆｉｇ．８　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｐｅｅｄｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ１

·９１１·
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在变体模式和固定外形模式下，飞行器在

８０ｓ时高度均能达到１０ｋｍ以上，固定外形的爬
升高度为１１１７１７８ｍ，变体模式下的爬升高度为
１１２７８２４ｍ，提升了１０６４６ｍ。同时，变体模式
较固定外形模式具有更好的加速特性，在加速爬

升的前８ｓ均具有更大的速度。
宽速域变体飞行器更好的爬高和加速特性是

因为其能够通过调整后掠角来获得爬升过程中更

高的升阻比。起飞爬升过程中飞行器后掠角的变

化过程如图９所示。飞行器在起飞爬升过程中后
掠角逐步由３０°增加至４５°，这与前文中对变体飞
行器气动特性的分析一致：０．３Ｍａ下３０°后掠角
构型具有最佳的升阻比，随着飞行速度增大至跨

声速区间，４５°后掠角逐步变为最佳气动构型。

图９　飞行包线区间一后掠角优化结果
Ｆｉｇ．９　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｗｅｅｐａｎｇｌｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ１

图１０　飞行包线区间一攻角优化结果
Ｆｉｇ．１０　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ１

水平起飞至跨声速段固定外形与变体模式

下攻角、油门量曲线的变化情况分别如图 １０、
图１１所示。由图可以看出，变体模式下的攻角曲
线更为平滑，并且因为变体模式飞行器具有更好

的气动性能，所以在部分时刻变体模式下飞行器

所需的油门量明显低于固定外形模式，这会进一

步导致起飞爬升过程中飞行器油耗特性的差异

（如图１２所示）。固定外形模式下飞行器完成此
阶段加速爬升过程需耗油１１４１７３ｋｇ，变体模型
下的油耗为１１１４７１ｋｇ，较固定外形模式减少了
２７０２ｋｇ。

图１１　飞行包线区间一油门量优化结果
Ｆｉｇ．１１　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅｖｏｌｕｍｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ１

图１２　飞行包线区间一质量优化结果
Ｆｉｇ．１２　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍａｓｓｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ１

综合分析，本文研究的宽速域变体飞行器通

过后掠角变化能够获得更加优越的气动特性，从

而水平起飞至跨声速段爬升高度增大１０６４６ｍ
的同时能够降低油耗２７０２ｋｇ。

３．２　跨声速至７Ｍａ巡航段轨迹优化与分析

跨声速至７Ｍａ巡航段轨迹的起点为飞行器

水平起飞至跨声速段的终点，即高度１０ｋｍ、速度
１Ｍａ。在飞行器由跨声速爬升转入７Ｍａ巡航的飞
行过程中，需经历组合动力系统工作模态的转换，

由涡轮发动机逐步转变为超燃冲压发动机，故此

过程飞行器的轨迹特性更为复杂。此阶段优化过

程结束的终端条件为高度达到２５ｋｍ，速度达到

·０２１·
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７Ｍａ，且航迹倾角的幅值在 ５°以内，可总结为
式（２２），轨迹优化目标为使飞行过程产生的油耗
最小，即Ｊｆ＝ｍａｘ（ｍ（ｔｆ））。

Ｍａｆ＝７

ｈｆ＝２５０００ｍ

－５°≤γｆ≤５
{

°

（２２）

优化所得跨声速至７Ｍａ巡航段中宽速域变
体飞行器高度和速度的变化曲线分别如图１３和
图１４所示。分析可知，飞行器在固定外形模式和
变体模式下均能够达到转入７Ｍａ巡航的飞行状
态，但速度、高度的变化过程以及动力模态的切换

点均存在明显差异。固定外形飞行器由涡轮段转

入亚燃冲压段的时间较早，但转换时刻的高度与

变体模式大致相同，均为１２００ｋｍ左右。由亚燃
冲压向超燃冲压模态转换时，变体飞行器选择的

高度明显小于固定外形飞行器，分别为１８５６ｋｍ
和１９４９ｋｍ。

图１３　飞行包线区间二高度优化结果
Ｆｉｇ．１３　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ２

图１４　飞行包线区间二速度优化结果
Ｆｉｇ．１４　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｐｅｅｄｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ２

受ＴＢＣＣ工作原理影响，组合动力宽速域变

体飞行器的轨迹特性与飞行速度的相关性较飞行

高度而言更加紧密。如图１４所示，飞行器在变体
模式和固定外形模式下选择涡轮转亚燃冲压与亚

燃冲压转超燃冲压所对应的速度点均不相同。固

定外形飞行器由涡轮转亚燃冲压的速度约为

９０３３５ｍ／ｓ，而变体模式下进行此动力模态转换
的速度约为１００２４７ｍ／ｓ；固定外形飞行器由亚
燃冲压转超燃冲压的速度约为１３９７２５ｍ／ｓ，而
变体模式下进行这一动力模态转换的速度约为

１２４１６４ｍ／ｓ。　
跨声速至７Ｍａ巡航段飞行器的航迹倾角变

化情况如图１５所示。在终端时刻，变体模式和固
定外形模式下飞行器的航迹倾角均位于０°至５°
的区间内，符合轨迹优化的终端约束条件。

图１５　飞行包线区间二航迹倾角优化结果
Ｆｉｇ．１５　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｒａｃｋｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ２

图１６　飞行包线区间二质量优化结果
Ｆｉｇ．１６　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍａｓｓｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ２

本飞行阶段宽速域变体飞行器轨迹优化的目

标为最小油耗。以上分析中固定外形与变体模式

不同的飞行轨迹也对应了不同的油耗性能。飞行

器在由跨声速转入７Ｍａ巡航段的质量变化曲线
如图１６所示。在达到７Ｍａ巡航状态时，飞行器

·１２１·
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在变体模式和固定外形模式下的质量分别为

４１９６４６７ｋｇ和４０８７１３５ｋｇ，即通过飞行器变体
可在此阶段节省燃料１０９３３２ｋｇ。飞行器在此
过程中后掠角的变化情况如图１７所示。

图１７　飞行包线区间二后掠角优化结果
Ｆｉｇ．１７　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｗｅｅｐａｎｇｌｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ２

由图１７可以看出，变体模式下，飞行器在约
９６ｓ时转入最大后掠角即６０°后掠角构型，此时
对应的飞行速度约为５４３５２ｍ／ｓ。由于变体模
式下飞行器能够通过后掠角变化调整气动特

性，故优化得到的攻角和油门量相对固定外形

模式均相对平滑。并且，６０°后掠角条件下飞行
器具有更好的升阻比特性，所以变体模式下飞

行器能够长时间以０°攻角状态飞行以降低飞行
阻力（如图１８所示），这对飞行器的节油能力有
显著的提升作用。飞行过程中油门量曲线的对

比如图１９所示。

图１８　飞行包线区间二攻角优化结果
Ｆｉｇ．１８　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｉｎ

ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒａｎｇｅ２

４　结论

面向组合动力宽速域变体飞行器爬升段轨迹

图１９　飞行包线区间二油门量优化结果
Ｆｉｇ．１９　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅｖｏｌｕｍｅｉｎ
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优化，考虑其在宽速域、大空域下的性能需求以及

飞行－变体、飞行－动力双重强耦合特性，建立了
飞行器模型，并基于 Ｇａｕｓｓ伪谱法对其轨迹特性
进行了优化和分析。

１）构建了一种后掠角可变的宽速域变体飞
行器模型，包括飞行器的外形结构、气动力模型和

动力模型。该模型能够精确描述宽速域变体飞行

器气动特性、后掠角与攻角之间的耦合关系以及

飞行器的飞行－动力耦合关系。
２）基于Ｇａｕｓｓ伪谱法对宽速域变体飞行器爬

升段的轨迹特性进行分段分析。分析结果表明，

引入变后掠角结构后，飞行器因更好的升阻比特

性获得了更加优越的轨迹性能：水平起飞至跨声

速段高度增大 １０６４６ｍ的同时能够降低油耗
２７０２ｋｇ，跨声速至 ７Ｍａ巡航段能够减少油耗
１０９３３２ｋｇ。受宽速域变体飞行器飞发耦合特
性的影响，飞行器在变体模型和固定外形模式下

所选择的最优动力模态转换点均不相同。

３）文中飞行器的模型建立和轨迹优化结论
能够为此类飞行器的相关研制工作奠定理论基

础，在后续的工作中将从机理层面深入研究各学

科之间的耦合并进一步开展实际工程应用研究以

提升研究成果的工程实用性。
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ｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ Ｌｉｃｈｔｅｎｂｅｒｇ
ｆｉｇｕｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２４，４５（２）：１８１－
１９１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　ＳＵＹ，ＬＩＵＹ．Ｒｅｅｎｔｒｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｒｅｕｓａｂｌｅ
ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｕｓｉｎｇｍａｒｉｎｅｐｒｅｄａｔｏｒｗｈａｌｅｏｐｔｉｍｉｚｅｒａｎｄ
ｓｍｏｏｔｈｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０２５，１５８：１０９８３９．

［２０］　ＰＥＮＧＷ Ｙ，ＹＡＮＧＴ，ＦＥＮＧＺＷ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆ
ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｍｏｄｅｓ ｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔａｎｄ
ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ Ａｃｃｅｓｓ，
２０１９，７：２２４４－２２５５．

［２１］　谢赞，周灿灿，赵振涛，等．宽速域飞行器发展及研究现
状综述［Ｊ］．空天技术，２０２２（４）：２８－３９，８６．
ＸＩＥＺ，ＺＨＯＵ Ｃ Ｃ，ＺＨＡＯ ＺＴ，ｅｔａｌ．Ｏｖｅｒｖｉｅｗ ｏｆ
ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｓｔａｔｕｓｏｆｗｉｄｅ ｓｐｅｅｄ ｒａｎｇｅ
ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２（４）：２８－３９，８６．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２２］　岳彩红，唐胜景，郭杰，等．高超声速伸缩式变形飞行器
再入轨迹快速优化［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０２１，
４３（８）：２２３２－２２４３．
ＹＵＥＣＨ，ＴＡＮＧＳＪ，ＧＵＯＪ，ｅｔａｌ．Ｒｅｅｎｔｒｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｒａｐｉｄ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔｅｌｅｓｃｏｐｉｃｄｅｆｏｒｍａｂｌｅｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．
ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０２１，４３（８）：２２３２－
２２４３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２３］　ＤＡＩＰ，ＹＡＮＢＢ，ＬＩＵＲＦ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｏｒｐｈｉｎｇ
ｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｍｏｒｐｈｉｎｇｗａｖｅｒｉｄｅｒ
ａｎｄ ｉｔｓ ｏｎｌｉｎｅ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｎｅｕｒａｌ
ｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＩＥＥＥＡｃｃｅｓｓ，２０２１，９：５９３８３－５９３９３．

［２４］　陈铁彪，龚，王洪波，等．临近空间可变形滑翔飞行器
轨迹优化与性能分析［Ｊ］．宇航学报，２０１８，３９（９）：
９４３－９５１．　
ＣＨＥＮＴＢ，ＧＯＮＧＭ，ＷＡＮＧＨ Ｂ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｎｅａｒｓｐａｃｅ
ｍｏｒｐｈｉｎｇｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，
３９（９）：９４３－９５１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２５］　闫斌斌，林泽淮，刘双喜，等．基于动态逆控制的高超声
速飞行器飞／发一体化控制方法研究［Ｊ］．西北工业大学
学报，２０２３，４１（５）：８７８－８８６．
ＹＡＮＢＢ，ＬＩＮＺＨ，ＬＩＵＳＸ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ
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ａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎ
ｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ
ＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０２３，４１（５）：８７８－８８６．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　许斌，王霞．基于时标分解的弹性高超声速飞行器智能
控制［Ｊ］．航空学报，２０２０，４１（１１）：６２４３８７．
ＸＵＢ，ＷＡＮＧＸ．Ｔｉｍｅｓｃａｌｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ
ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］． Ａｃｔａ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２０，４１（１１）：６２４３８７．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２７］　汤佳骏，刘燕斌，曹瑞，等．吸气式高超声速飞行器爬升
段关键任务点的鲁棒优化［Ｊ］．宇航学报，２０２０，４１（５）：
５０７－５２０．
ＴＡＮＧＪＪ，ＬＩＵＹＢ，ＣＡＯＲ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ
ｋｅｙｍｉｓｓｉｏｎ ｐｏｉｎｔｓｉｎ ｃｌｉｍｂｉｎｇｐｈａｓｅｆｏｒａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，
４１（５）：５０７－５２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２８］　刘凯，张永亮，聂聆聪．一种组合动力飞行器模态转换过
程轨迹优化与控制方案［Ｊ］．宇航学报，２０２４，４５（３）：
４４３－４５１．
ＬＩＵＫ，ＺＨＡＮＧＹＬ，ＮＩＥＬＣ．Ａｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄ
ｃｏｎｔｒｏｌｓｃｈｅｍｅｆｏｒｍｏｄｅｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅｂａｓｅｄ
ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２４，
４５（３）：４４３－４５１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２９］　王有盛，孙立国，魏金鹏，等．基于改进鸡群Ｇａｕｓｓ伪谱
法的组合动力飞机爬升轨迹优化方法［Ｊ］．航空学报，
２０２５，４６（２）：２３０７３７．
ＷＡＮＧＹＳ，ＳＵＮＬＧ，ＷＥＩＪＰ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ
ｃｌｉｍｂｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｐｏｗｅｒｅｄａｉｒｃｒａｆｔ
ｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄＣＳＯＧａｕｓｓｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．
ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２５，４６（２）：
２３０７３７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３０］　ＺＨＡＮＧＨ，ＬＩＪ，ＹＡＮＧＺ．Ｄｏｕｂｌｅｄｅｃｏｕｐｌｅｄｉｎｖｅｒｓｅｄｅｓｉｇｎ
ｏｆｎａｔｕｒａｌｌａｍｉｎａｒｆｌｏｗｎａｃｅｌｌｅｕｎｄｅｒｔｒａｎｓｏｎｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．
ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２３，３６（６）：１－１８．

［３１］　ＺＨＡＯＳ，ＬＩＪ，ＪＩＡＮＧＹＸ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒ
ｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｅｆｆｅｃｔｓｏｎｌａｔｅｒａｌａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆ
ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｏｆ
ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０２２，１６（１）：５５１－５６９．

［３２］　ＳＨＩＷＢ，ＬＩＪ，ＧＡＯＨＸ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓｏｎ

ｄｒａｇｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆａｃｉｖｉｌｌｉｇｈｔｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｕｓｅｌａｇｅ［Ｊ］．
ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，１０６：１０６１０４．

［３３］　李惠峰，薛松柏，张冉．吸气式高超声速飞行器机体推进
控制一体化建模方法研究［Ｊ］．宇航学报，２０１２，３３（９）：
１１８５－１１９４．
ＬＩＨＦ，ＸＵＥＳＢ，ＺＨＡＮＧＲ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ
ｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｉｒｆｒａｍｅｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ＡＨＶ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，３３（９）：１１８５－
１１９４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３４］　ＢＯＬＥＮＤＥＲＭ Ａ，ＤＯＭＡＮＤＢ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ
ｄｙｎａｍｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆａｎａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，２００７，４４（２）：３７４－３８７．

［３５］　周大鹏，富佳伟，杨大鹏．高超声速飞行器主被动复合一
体化容错控制方法［Ｊ］．中国科学：信息科学，２０２４，
５４（１０）：２２９５－２３０７．
ＺＨＯＵＤＰ，ＦＵＪＷ，ＹＡＮＧＤＰ．Ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓｂａｓｅｄｏｎａｎ
ａｃｔｉｖｅｐａｓｓｉｖｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｔｉａ Ｓｉｎｉｃａ
Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓ，２０２４，５４（１０）：２２９５－２３０７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３６］　罗文莉，李道春，向锦武．吸气式高超声速飞行器大迎角
气动特性分析［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（１）：２２３－２３１．
ＬＵＯＷＬ，ＬＩＤＣ，ＸＩＡＮＧＪＷ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓａｔｈｉｇｈａｎｇｌｅｏｆ
ａｔｔａｃｋ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，
３６（１）：２２３－２３１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３７］　李乐，姜光泰，褚显应，等．ＴＢＣＣ飞行器发动机尺寸选
型及爬升策略设计［Ｊ］．宇航学报，２０１８，３９（１）：
１７－２６．
ＬＩＬ，ＪＩＡＮＧＧＴ，ＣＨＵＸＹ，ｅｔａｌ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＴＢＣＣ
ｅｎｇｉｎｅｓｉｚｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎａｎｄａｓｃｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ
ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，３９（１）：１７－２６．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３８］　ＢＯＧＧＳＰＴ，ＴＯＬＬＥＪＷ．Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ
ｆｏｒｌａｒｇｅｓｃａｌｅ ｎｏｎｌｉｎｅａｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，２０００，１２４（１／２）：
１２３－１３７．

［３９］　ＧＩＬＬＰＥ，ＭＵＲＲＡＹＷ，ＳＡＵＮＤＥＲＳＭＡ．ＳＮＯＰＴ：ａｎ
ＳＱＰａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｌａｒｇｅｓｃａｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．
ＳＩＡＭＲｅｖｉｅｗ，２００５，４７（１）：９９－１３１．
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