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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Ma=5。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了对比分析。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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[bookmark: OLE_LINK41][bookmark: OLE_LINK50]Abstract: The combined-cycle engine powered aircraft demonstrates horizontal takeoff capability from conventional civil airfields, exhibiting adaptability to diverse operational scenarios and work at speeds in excess of Ma=5. The integration of morphing aerodynamic configurations into this aircraft architecture significantly enhances its operational speed range and spatial coverage, thereby optimizing flight performance across extended speed regimes and expansive flight envelopes. An aircraft model with variable-sweep wing configuration was established including the shape structure, aerodynamic model and power model, and the coupling characteristics in the model were analysed. The trajectory in the take-off and climbing phase were segmentally optimised based on the Gaussian pseudo-spectral method. Comparative analysis between morphing-wing configurations and fixed-geometry counterparts revealed critical performance advantages. Simulation results demonstrate that the proposed wide-speed-range morphing aircraft model exhibits dual-coupling characteristics involving propulsion-flight interaction and morphodynamic coupling. It also proves that the sweep angle changing can effectively improve the climbing efficiency and fuel saving performance in the take-off and climbing phase. 
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宽速域飞行器的飞行速度可达Ma=5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了研究热点[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，可行速域区间为Ma=5至Ma=10。Dai等设计了一种具有可变后掠角的乘波体飞行器[9]，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[10]等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Ma =4.0至Ma =8.5的速域内均具有良好的气动性能。Liu等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Ma= 0至Ma= 6范围内均具有良好的升阻比[11]。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Ma=5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、凸优化和伪谱法等方法。伪谱法将轨迹优化问题转化为非线性规划问题解决，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，可变体宽速域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[22]。Dai等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[23]。陈铁彪等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[24]。
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]。刘凯等人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[28]。王有盛等人引入鸡群算法对伪谱法进行了改进，在考率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[29]。但以上研究中的飞行器不具有变形能力，目前针对皆具飞行-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。
[bookmark: _GoBack][bookmark: OLE_LINK13][bookmark: OLE_LINK14]针对现有研究未能体现宽速域组合动力变体飞行器模型特性的不足，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分析；基于Gauss伪谱法分段优化得到宽速域组合动力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变化获得在Ma=0.3至Ma=7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°至60°连续变化，其外形如图1所示。
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[bookmark: _Ref190161466]图1  变体飞行器外形
Fig.1  Configuration of the morphing vehicle
从水平起飞至转入Ma=7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。
[bookmark: _Ref190161177]表1 三种典型后掠角下尺寸参数的比较
Table 1  Comparison of dimensional parameters at different sweep angles
	参数
	后掠角

	
	30°
	45°
	60°

	[bookmark: OLE_LINK262]翼根长度(m)
	6.6277
	6.6176
	7.0895

	[bookmark: OLE_LINK263]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
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[bookmark: _Ref190161510]图2  变后掠过程示意图
Fig.2  The process of changing the sweep angle
[bookmark: OLE_LINK9][bookmark: OLE_LINK10][bookmark: _Hlk193873209][bookmark: _Hlk193873226]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-Average Navier 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°至10°，三个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。
[bookmark: _Hlk193873373][image: ]
[bookmark: _Ref193898156]图 3 网格划分图
Fig.3  Grid division chart
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[bookmark: _Hlk197353229][bookmark: _Hlk197353286]式(1)中，和分别为升力系数和阻力系数，为飞行马赫数。为后掠角归一化后数值，通过计算得到，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)。进一步将其耦合关系以曲面形式表示见图4。
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[bookmark: OLE_LINK93][bookmark: OLE_LINK94][bookmark: OLE_LINK15][bookmark: OLE_LINK16]（a）升力系数拟合关系图
（a）Lift coefficient fitting relationship graph
[bookmark: _Hlk185522409][image: ]
（b）阻力系数拟合关系图
（b）Drag coefficient fitting relationship graph
[bookmark: _Ref190161547]图4  升阻力系数拟合数据图
Fig.4  Fitting data of lift and drag coefficient

[bookmark: ZEqnNum207590] (2)

[bookmark: ZEqnNum991454] (3)

由图4可以看出，所研究飞行器在亚声速至高超声速阶段，具有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。
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[bookmark: OLE_LINK43][bookmark: OLE_LINK44][bookmark: OLE_LINK169][bookmark: OLE_LINK126][bookmark: OLE_LINK162](a) 0.3马赫升阻比对比
[bookmark: OLE_LINK163][bookmark: OLE_LINK164](a) lift-to-drag ratio comparison of Ma= 0.3
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[bookmark: OLE_LINK17][bookmark: OLE_LINK18](b) 0.9马赫升阻比对比
[bookmark: OLE_LINK165][bookmark: OLE_LINK168](b) lift-to-drag ratio comparison of Ma =0.9
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(c) 1.5马赫升阻比对比
(c) lift-to-drag ratio comparison of Ma =1.5
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[bookmark: OLE_LINK170][bookmark: OLE_LINK171](d) 4马赫升阻比对比
(d) lift-to-drag ratio comparison of Ma= 4
[image: ]
(e) 7马赫升阻比对比
(d) lift-to-drag ratio comparison of Ma= 7
[bookmark: _Ref190161610]图5  不同马赫数三种典型构型升阻比对比图
Fig.5  Comparison of lift-to-drag ratios for three typical configurations at different Mach numbers
[bookmark: OLE_LINK255][bookmark: OLE_LINK256][bookmark: OLE_LINK267][bookmark: OLE_LINK268][bookmark: OLE_LINK46][bookmark: OLE_LINK47][bookmark: OLE_LINK48][bookmark: OLE_LINK49]分析图5中的数据可知，研究对象在Ma=0.3至Ma=7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。并且，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Ma=4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见式(4)。
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[bookmark: OLE_LINK35][bookmark: OLE_LINK36][bookmark: OLE_LINK26][bookmark: OLE_LINK27][bookmark: OLE_LINK39][bookmark: OLE_LINK52][bookmark: OLE_LINK90][bookmark: OLE_LINK28][bookmark: OLE_LINK29][bookmark: OLE_LINK30][bookmark: OLE_LINK31][bookmark: OLE_LINK32][bookmark: OLE_LINK33][bookmark: OLE_LINK34][bookmark: OLE_LINK37][bookmark: OLE_LINK38]式(4)中，、、、和分别代表飞行高度、航程、速度、航迹倾角和飞行器质量；、、分别代表飞行器受到的升力、阻力和推力，为飞行器的耗油率，推力的计算公式将在下文中给出。论文下一节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  气动力中的飞行-变体耦合特性分析
[bookmark: _Hlk197354948]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，进行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上文式(2)和式(3)中给出。
[bookmark: OLE_LINK282][bookmark: _Hlk185522572][bookmark: OLE_LINK283][bookmark: _Hlk185522600]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Ma=5,20km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。
[bookmark: OLE_LINK284][bookmark: OLE_LINK285][image: ]
[bookmark: OLE_LINK186][bookmark: OLE_LINK187](a)攻角和后掠角对升力系数的影响对比
[bookmark: OLE_LINK188][bookmark: OLE_LINK191](a) Comparison of the effects of attack angle and sweep angle on lift coefficient
[image: ]
(b)攻角和后掠角对阻力系数的影响对比
(b) Comparison of the effects of attack angle and sweep angle on drag coefficient
[bookmark: _Ref185063633][bookmark: OLE_LINK45]图6  攻角和后掠角对气动系数的影响分析图
[bookmark: OLE_LINK172][bookmark: OLE_LINK173]Fig.6  The effect of attack angle and sweep angle on aerodynamic coefficient
1.2.1  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循环动力(Turbine-Based Combined-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，设计原理参考论文[27,33]。发动机由涡轮模态转至亚燃冲压模态的速域范围是Ma=2.5至Ma=3.5，由亚燃冲压模态转至超燃冲压模态的速域范围是Ma=4至Ma=5，TBCC发动机在涡轮、亚燃冲压和超燃冲压三种状态下推力的计算公式分别如式(5)至式(7)。

[bookmark: ZEqnNum979603]	(5)

	(6)

[bookmark: ZEqnNum240274]	(7)

式(7)中，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。

[bookmark: ZEqnNum917126]	(8)

[bookmark: ZEqnNum905019]	(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。

[bookmark: OLE_LINK279][bookmark: ZEqnNum573356][bookmark: OLE_LINK278]		(10)




[bookmark: OLE_LINK56][bookmark: OLE_LINK55]和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和的变化规律，见式(11)。

[bookmark: ZEqnNum364767]	(11)


[bookmark: _Hlk193879040]当TBCC组合动力工作在冲压模态时，以零攻角下推力和耗油率数值分别乘以无量纲系数和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。

[bookmark: OLE_LINK12][bookmark: ZEqnNum418902]		(12)

[bookmark: ZEqnNum227393]		(13)

其中，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。
[bookmark: OLE_LINK286][bookmark: OLE_LINK287]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



[bookmark: OLE_LINK288][bookmark: OLE_LINK289][bookmark: OLE_LINK60][bookmark: OLE_LINK59]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，油门系数和后掠角。

[bookmark: _Hlk193880742][bookmark: OLE_LINK290][bookmark: OLE_LINK291][bookmark: _Hlk193880693][bookmark: ZEqnNum856990]		(14)
[bookmark: OLE_LINK64][bookmark: OLE_LINK63][bookmark: _Hlk185529197]式(4)中通过微分方程中解算的五个变量为状态变量，记为：

[bookmark: ZEqnNum749288]		(15)

[bookmark: OLE_LINK292][bookmark: OLE_LINK293][bookmark: _Hlk185529309][bookmark: OLE_LINK294][bookmark: OLE_LINK76][bookmark: OLE_LINK75]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。状态约束用于描述状态量需满足的初始约束、终端约束和边界约束，可由式(16)表示。

[bookmark: ZEqnNum849419]		(16)



[bookmark: _Hlk185529404][bookmark: OLE_LINK295][bookmark: OLE_LINK78][bookmark: OLE_LINK77]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、法向过载和动压。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。

		(17)










[bookmark: _Hlk185529693][bookmark: OLE_LINK296][bookmark: OLE_LINK80][bookmark: OLE_LINK79][bookmark: OLE_LINK82][bookmark: OLE_LINK81][bookmark: OLE_LINK84][bookmark: OLE_LINK83][bookmark: OLE_LINK86]飞行安全约束的条件如式(9)所示，式中、和分别为热流率、动压和法向过载取值范围的上界；、和分别为热流率、动压和法向过取值范围的下界。热流率、法向过载和动压可通过式(18)计算，其中，为与飞行器结构特性相关的常数。

[bookmark: OLE_LINK301][bookmark: OLE_LINK302][bookmark: ZEqnNum718060]		(18)
[bookmark: _Hlk185529945][bookmark: OLE_LINK303][bookmark: OLE_LINK89][bookmark: OLE_LINK88]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)。

[bookmark: ZEqnNum462884]		(19)

[bookmark: ZEqnNum365063]		(20)


[bookmark: OLE_LINK304][bookmark: OLE_LINK305][bookmark: OLE_LINK61][bookmark: OLE_LINK62]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Ma=7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和，则优化目标可表示为式(21)，即在跨声速时刻和转入Ma=7巡航前分别具有最大的爬升高度和最小的油耗。

[bookmark: _Hlk193880750][bookmark: OLE_LINK22][bookmark: OLE_LINK23][bookmark: ZEqnNum477432]		(21)
2.2  轨迹优化算法原理
[bookmark: OLE_LINK97][bookmark: OLE_LINK98]本文采用Gauss伪谱法(Gauss pseudospectral method, GPM)作为轨迹优化问题离散化工具，采用序列二次规划(SQP，Sequental Quadratic Programming)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
[bookmark: OLE_LINK5][bookmark: OLE_LINK271][bookmark: OLE_LINK272]根据飞行器的轨迹特性，将轨迹分为水平起飞至跨声速段、跨声速段至Ma=7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。
[bookmark: OLE_LINK273][bookmark: OLE_LINK274]3.1  水平起飞至跨声速段轨迹优化与分析









[bookmark: OLE_LINK66][bookmark: OLE_LINK69][bookmark: OLE_LINK70][bookmark: OLE_LINK71][bookmark: OLE_LINK72][bookmark: OLE_LINK101][bookmark: OLE_LINK102][bookmark: OLE_LINK91][bookmark: OLE_LINK92][bookmark: OLE_LINK127][bookmark: OLE_LINK128][bookmark: OLE_LINK129][bookmark: OLE_LINK130]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，初始速度，初始航迹倾角，初始质量。除式(16)所示的过程约束条件外，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高度以下的稠密大气层以降低飞行阻力。并且，为保证飞行器结构的安全，飞行器在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时到达的飞行高度，故设置此阶段的终端时间，此阶段的轨迹优化目标设置为最大飞行高度：。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速度和高度变化情况分别如图8和图9所示。
[image: ]
[bookmark: _Ref184977963][bookmark: OLE_LINK67][bookmark: OLE_LINK68]图7  高度优化结果图
Fig.7  Plot of the Optimization Result of Altitude
[image: ]
[bookmark: _Ref184543261][bookmark: OLE_LINK174][bookmark: OLE_LINK175]图8  速度优化结果图
[bookmark: OLE_LINK176][bookmark: OLE_LINK119]Fig.8  Plot of the Optimization Result of Speed



[bookmark: OLE_LINK143][bookmark: OLE_LINK144][bookmark: OLE_LINK131][bookmark: OLE_LINK132][bookmark: OLE_LINK133][bookmark: OLE_LINK134]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11278.24，变体模式下的爬升高度为11171.78，提升了106.46。
[bookmark: OLE_LINK135][bookmark: OLE_LINK136][bookmark: OLE_LINK137][bookmark: OLE_LINK138]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10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：0.3马赫下30°后掠角构型具有最佳的升阻比，随着飞行速度增大跨声速区间，45°后掠角逐步变为最佳气动构型。
[image: ]
[bookmark: _Ref184547960][bookmark: _Hlk193880968]图9  后掠角优化结果图
[bookmark: OLE_LINK177][bookmark: OLE_LINK139][bookmark: OLE_LINK140][bookmark: _Hlk197355081]Fig.9  Plot of the Optimization Result of Sweep Angle 



[bookmark: _Hlk197355142][bookmark: OLE_LINK145][bookmark: OLE_LINK146][bookmark: OLE_LINK147][bookmark: OLE_LINK148][bookmark: OLE_LINK149][bookmark: OLE_LINK150][bookmark: OLE_LINK151]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11、图12所示。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13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1141.73,变体模型下的油耗为1114.71，较固定外形模式减少了约27.02。
[image: ]
[bookmark: _Ref184550213][bookmark: OLE_LINK141][bookmark: OLE_LINK142]图10  攻角优化结果图
Fig.10  Plot of the Optimization Result of Attack Angle
[bookmark: _Hlk193879404][image: ]
[bookmark: _Ref184550833]图11  油门量优化结果图
Fig.11  Plot of the Optimization Result of Throttle Volume
[bookmark: _Hlk193879410][image: ]
[bookmark: _Ref184550913]图12  质量优化结果图
Fig.12  Plot of the Optimization Result Plot of Mass


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106.46的同时能够降低油耗约27.02。
3.2  跨声速至Ma=7巡航段轨迹优化与分析



[bookmark: OLE_LINK275][bookmark: OLE_LINK276][bookmark: OLE_LINK154][bookmark: OLE_LINK155][bookmark: OLE_LINK152][bookmark: OLE_LINK153][bookmark: _Hlk185530872][bookmark: OLE_LINK306][bookmark: OLE_LINK156][bookmark: OLE_LINK157][bookmark: OLE_LINK158][bookmark: OLE_LINK159][bookmark: OLE_LINK19][bookmark: OLE_LINK20]跨声速至Ma=7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10，速度Ma=1。在飞行器由跨声速爬升转入Ma=7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25，速度达到Ma=7，且航迹倾角的幅值在5°以内，可总结为式(35)，轨迹优化目标为使飞行过程产生的油耗最小，即。

[bookmark: _Hlk197353596][bookmark: ZEqnNum228011]		(35)



[bookmark: OLE_LINK160][bookmark: OLE_LINK161][bookmark: OLE_LINK307][bookmark: OLE_LINK308]优化所得跨声速段至Ma=7巡航段中宽速域变体飞行器速度和高度的变化曲线分别如图14和图15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Ma=7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相同，均为12.00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18.56和19.49。
[bookmark: _Hlk185531883][bookmark: OLE_LINK311][image: ]
[bookmark: _Ref184570481][bookmark: OLE_LINK178]图13  高度优化结果图
Fig.13  Plot of the Optimization Result of Altitude 
[image: ]
[bookmark: _Ref184618997][bookmark: OLE_LINK179]图14  速度优化结果图
Fig.14  Plot of the Optimization Result of Speed




[bookmark: OLE_LINK314][bookmark: OLE_LINK315][bookmark: OLE_LINK216][bookmark: _Hlk197354588]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15所示，飞行器在变体模式和固定外形模式下所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903.35，而变体模式下进行此动力模态转换的速度约为1002.47；固定外形飞行器由亚燃冲压转超燃冲压的速度约为1397.25，而变体模式下进行这一动力模态转换的速度约为1241.64。
跨声速段至Ma=7巡航段飞行器的航迹倾角变化情况如图16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。
[bookmark: OLE_LINK313][bookmark: OLE_LINK312][bookmark: _Hlk193879436][image: ]
[bookmark: _Ref184621526][bookmark: OLE_LINK180]图15  航迹倾角优化结果图
[bookmark: OLE_LINK24][bookmark: OLE_LINK21]Fig.15  Plot of the Optimization Result of Pitch Angle 



[bookmark: _Hlk185532474][bookmark: OLE_LINK319][bookmark: _Hlk185532394][bookmark: OLE_LINK318]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。飞行器在由跨声速段转入Ma=7巡航段的质量变化曲线如图17所示。在达到Ma=7巡航状态时，飞行器在变体模式和固定外形模式下的质量分别为41964.67和40871.35，即通过飞行器变体可在此阶段节省燃料1093.32。飞行器在此过程中后掠角的变化情况如图18所示。
[bookmark: _Hlk193879495][bookmark: OLE_LINK322][bookmark: OLE_LINK323][image: ]
[bookmark: _Ref184619909][bookmark: OLE_LINK181]图16  质量优化结果图
Fig.16  Plot of the Optimization Result of Mass
[bookmark: _Hlk193880980][image: ]
[bookmark: _Ref184620889]图17  后掠角优化结果图
Fig.17  Plot of the Optimization Result of Sweep Angle

[bookmark: _Hlk197354635]由图18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543.52。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零攻角状态飞行以降低飞行阻力（如图19），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20所示。
[bookmark: _Hlk193879720][image: ]
[bookmark: _Ref184622021][bookmark: OLE_LINK182][bookmark: OLE_LINK183]图18  攻角优化结果图
[bookmark: OLE_LINK25][bookmark: OLE_LINK73]Fig.18  Plot of the Optimization Result of Attack Angle
[bookmark: _Hlk193879542][image: ]
[bookmark: _Ref184622071][bookmark: OLE_LINK184][bookmark: OLE_LINK185]图19  油门量优化结果图
Fig.19  Plot of the Optimization Result of Throttle volume
4  结论
面向组合动力宽速域变体飞行器爬升段轨迹优化，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。



[bookmark: _Hlk199341159][bookmark: OLE_LINK209][bookmark: OLE_LINK210]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：水平起飞至跨声速阶段高度增大106.46的同时能够降低油耗约27.02，跨声速段至Ma=7巡航阶段能够减少油耗1093.32。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。
[bookmark: _Hlk193879309]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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