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基于虚拟点的跨域变构飞行器再入覆盖区域快速生成 

张远龙*，肖国铮，谢愈，范锦秀，刘鸿福 

（国防科技大学 智能科学学院, 湖南 长沙 410073） 

摘  要：针对多维跨域变构飞行器多约束再入覆盖区域快速生成难题，提出一种融合虚拟点逼近与分段高斯伪谱的

快速求解方法。该方法首先通过虚拟点逼近策略，将复杂的覆盖区边界求解问题分解为一系列指向虚拟目标点的最优轨

迹生成问题，有效降低了求解维度与计算复杂度。在此基础上，采用分段高斯伪谱法将多约束最优控制问题转化为非线

性规划问题，高效求解可同时伸缩、变后掠的多维变构飞行器再入轨迹。同时，利用虚拟点的分布规律生成高质量初始

解，显著提升了算法的收敛速度。仿真结果表明，该方法有效提升了覆盖区域的生成效率与收敛性，可为变构飞行器任

务规划与性能评估提供高效分析工具。 

关键词：多维跨域变构飞行器；覆盖区域；虚拟点；分段高斯伪谱法；连续多维控制 
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Rapid generation of reentry landing footprint for cross-domain 

morphing vehicle based on virtual points 

ZHANG Yuanlong, XIAO Guozheng, XIE Yu, FAN Jinxiu, LIU Hongfu 

(College of Intelligence Science and Technology, National University of Defense Technology, Changsha 410073 , China) 

Abstract: To address the challenge of rapidly generating the multi-constrained reentry landing footprint for multi-dimensional 

trans-atmospheric morphing vehicles, a rapid generation method was proposed by integrating virtual point approximation with an 

hp-adaptive Gauss pseudospectral method. The method first decomposed the complex problem of footprint boundary 

determination into a series of optimal trajectory generation subproblems targeting virtual points, which effectively reduced the 

solution's dimensionality and computational complexity. Subsequently, a segmented Gauss pseudospectral method was employed 

to transcribe each multi-constrained optimal control problem into a nonlinear programming problem, efficiently solving for reentry 

trajectories of vehicles with simultaneous span-extension and sweep-angle morphing capabilities. Furthermore, high-quality initial 

guesses were generated by leveraging the distribution of these virtual points, which significantly enhanced the algorithm's 

convergence speed. Simulation results demonstrate that the proposed method significantly improves both the generation efficiency 

and convergence for the reachable footprint, providing an efficient analysis tool for the mission planning and performance 

evaluation of morphing vehicles. 

Keywords: multi-dimensional trans-atmospheric morphing vehicle; landing footprint; virtual point; segmented Gauss 

pseudospectral method; continuous multi-dimensional control 

跨域变构飞行器是一种可根据任务需要和环

境特点，自适应主动改变气动布局塑造最佳机动

能力，从而在大范围空域内实现高效飞行的新型

高超声速再入飞行器[1-3]。相较于传统定构型飞行

器，跨域变构飞行器由于需要实时根据飞行器自

身状态和任务需求，研判最佳机动能力构型，因

此快速评估再入机动能力的需求更为迫切。机动

能力评估[4]是再入飞行器弹道规划与实时制导的
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关键基础，其核心目标是通过飞行器当前状态快

速求解满足多约束条件的终端覆盖区域。覆盖区

域一般指表征飞行器在给定过载、热流、动压等

过程约束，初终端位置与速度等状态以及攻角、

倾侧角与变形参数等控制量约束下的最大可达范

围[5]，直接决定任务规划的可行性。然而，由于变

构直接与气动力和控制量攻角和倾侧角紧耦合，

进而通过强非线性运动模型影响飞行器的运动状
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态量[6]。因此，为了尽可能获得可表征跨域变构飞

行器再入机动能力的覆盖区域[7, 8]，传统定构型的

求解方法，特别是攻角方案事先给定的方法无法

直接适用，亟须研究兼顾效率与精度的创新性求

解框架。 

当前，国内外已有许多学者针对再入覆盖区

域计算问题开展了深入研究，如 Mease[9]等人基于

EAGLE 加速度轨迹规划器，结合再入走廊边界生

成了满足多种约束条件下的再入覆盖区域，但这

类基于经典再入走廊边界的方法需要事先规划参

考攻角剖面。本质上，这类方法计算得到的覆盖

区域是对当前参考攻角剖面的机动能力表达，一

旦改变参考攻角剖面，对应的覆盖区域也相应调

整[5, 10]。为此，Zhang[6]等放开参考攻角剖面约束，

提出了一种基于侧向优先的三维剖面覆盖区域求

解方法，通过求解多组不同侧向机动策略对应的

弹道落点集合获得了滑翔飞行器的再入覆盖区边

界。相较于传统参考攻角方案的再入覆盖区边界，

基于侧向优先的再入覆盖区边界最高可扩大约

30%，从而为执行包括航路点禁飞区约束在内的

复杂严苛任务提供了理论支持。但是，这种方法

求解效率低下，需要进行大量数值仿真计算才能

得到较为准确结果。为了破解这一难题，Zhang[11]

等人基于阻力加速度-能量（drag acceleration-

energy，D-E）曲线的几何预测方法虽能解析横向

运动参数，但其边界计算依赖经验假设，难以保

证理论完备性；LU[12]等先是将覆盖区边界生成问

题转换为寻求一系列虚拟目标点逼近问题，然后

再利用准平衡滑翔条件和极大值与原理研究了包

括逼近虚拟点在内的轨迹生成问题的闭式解析最

优解，从而大大降低了覆盖区域的求解计算量。

但是，为了获得轨迹控制的倾侧角闭式最优解析

解，仍需事先规划参考攻角剖面，因此仍未能充

分表征再入飞行器，特别是跨域变构飞行器的再

入覆盖区域。为了更加全面评估再入飞行器的机

动能力，还有一些学者，如李兆亭等[13]，先将覆

盖区边界生成问题转化为求解一系列给定纵程下

的横程最大问题后，再利用高斯伪谱法、粒子群

等优化算法[14, 15]进行求解[4, 5, 10]。此外，现有研究

多聚焦于固定构型飞行器，采用“方案攻角剖面+

倾侧角调整”的简化控制策略，未考虑跨域变构

飞行器中攻角、倾侧角与后掠角/伸缩比等多自由

度的协同优化需求。传统穷举式数值积分或单自

由度优化方法因计算耗时过高无法满足在线任务

需求，而现有高效算法（如约束松弛或几何简化）

在变构飞行器的高维非线性优化场景下易陷入局

部最优或理论缺陷，难以平衡实时性与精度。 

为解决上述问题，论文提出一种融合多维协

同控制建模、分段高斯伪谱法求解与虚拟点加速

策略的一体化框架。首先，构建包含变后掠角、

伸缩比等多自由度参数的动力学模型，将过程约

束映射为三维飞行走廊边界，建立攻角、倾侧角

与变形量协同优化的轨迹规划问题；其次，设计

基于 Legendre 多项式离散的分段高斯伪谱法，通

过动态解耦与约束统一转换，将强非线性优化问

题转化为稀疏非线性规划（ sparse nonlinear 

optimizer，SNOPT）可高效求解的形式，显著降低

计算复杂度；进一步地，提出虚拟参考点加速策

略，利用相邻轨迹状态相似性设计初值预测与迭

代终止机制，在确保覆盖区域全局极值性的前提

下减少 50%以上迭代次数。 

1  跨域变构飞行器再入覆盖区域生成问

题建模 

跨域变构飞行器再入覆盖区域是在满足驻点

热流密度、动压及过载等过程约束，控制量攻角、

倾侧角幅值约束及自适应主动变构条件下，且满

足初终端约束要求的所有可行弹道落点的集合。

因此，要想求解覆盖区域，如何快速获得满足上

述约束条件下的再入轨迹，尤其是最外侧再入轨

迹是首要关键。显然，这是一个优化问题。在进

行优化问题求解之前，需首先构建轨迹优化问题

求解模型。 

根据问题分析，可构建如式(1)所示的一般优

化问题求解模型 
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其中， ,x u 分别表示再入飞行器的运动状态和控

制量，具体 x =  
T

, , , ,r V     分别表示飞行器质

心到地心距离、速度、速度倾角、速度方位角、经

度及纬度，而控制量  
T

, , ,   u 则分别为攻角、

倾侧角、伸缩比系数及后掠角；t 为飞行时间，下

标  0 和   f 分别表示初始和终端时刻对应的状

态和控制量，上标  * 为对应的期望终端状态；

minx 和 maxx 分别表示运动状态量的最小和最大容

许值，而 minu 和 maxu 为控制量的最小和最大容许

值。性能指标函数 J 为 

  * * *

1 2, ,f f f f f f ft          x x  (2) 
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式中
1 2,  为权重系数， ,f f  分别为终端经度和

纬度， * *,f f  为期望的终端经度和纬度；  , ,f tx u

为飞行器三自由度质心运动模型方程，具体形式

为 
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(3) 

其中， e 为地球自转角速度，t 为时间变量，g 为

地球引力加速度；与传统固定构型飞行器相区分，

变构飞行器的升力和阻力加速度分别采用 *L 和
*D 表示，具体形式为 
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其中，M 为飞行器质量， refS 为飞行器气动参考

面积，  为大气密度， * *

L D,C C 分别为变构飞行器

的气动升力和阻力系数。与传统再入飞行器相区

别，跨域变构再入飞行器可同时进行伸缩翼和后

掠角变化，因此，其 * *

L D,C C 不仅与攻角 、马赫

数Ma 相关，还与变形控制量的伸缩比系数和后

掠角 相关。 

式(1)中，  , ,ig tx u 表示再入轨迹规划过程中

需要考虑的最大过载、动压、驻点热流等不等式

约束条件。其中，过程约束的具体形式分别为 
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其中， max maxQ q、 及 maxn 分别表示飞行器允许的最

大驻点热流密度、最大动压及最大总过载； hK ，

m 以及 n 均为热流密度公式常数。根据经验，取

m =3.15， 0.5n  ，而 hK 的大小则与飞行环境和

飞行器的驻点端头半径有关。 

式(1)中的等式约束  0 0, , ,j f ft th x x 主要为 
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为了方便后续优化求解，分别用
c c c, ,V R T 及

0g 对上述轨迹优化问题进行无量纲化，其中
0g 为

地球海平面处引力加速度，
cR 为均质圆球地球平

均半径，
cV 和

cT 的计算公式为 
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控制约束则主要包括 
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至此，完成了跨域变构飞行器再入轨迹优化

问题模型的构建。通过求解式(1)所示模型，即可

获得满足约束条件，且使性能指标 J 达到最优的

跨域变构飞行器再入轨迹。 

 2 跨域变构飞行器再入覆盖区域快速生

成算法 

覆盖区域快速生成的关键在于如何快速获得

满足给定约束条件下的最外侧弹道落点边界。为

此，该部分首先提出一种基于虚拟点的覆盖区边

界生成策略，将考虑动压、过载等过程约束、运

动微分约束及控制约束及初终端状态等多约束复

杂条件下连续多维控制的再入覆盖区域生成问题

转换为对虚拟点序列逼近的轨迹优化问题；然后，

针对给定虚拟点的再入轨迹优化问题，设计了一

种基于分段高斯伪谱的轨迹优化算法进行求解；

最后，为了加速覆盖区边界生成，提出了一种基

于初值改善的加速迭代策略。下面将分别进行展

开介绍。 

2.1  基于虚拟点的再入覆盖区边界生成策

略 

如图 1 所示，基于虚拟点的再入覆盖区边界

生成策略的核心思想是，通过设置一系列虚拟

点，然后结合式(1)构建的轨迹优化问题模型，

利用分段高斯伪谱法求解出逼近虚拟点序列的实

际弹道落点，进而获得滑翔飞行器再入覆盖区域

边界范围。 
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虚拟点

虚拟点

虚拟点

图 1 基于虚拟点的覆盖区边界生成示意图 

Fig. 1 Schematic diagram of landing footprint 

boundary generation based on virtual points 

分析表明，虚拟点的选取对覆盖区边界生成

的收敛性与准确性具有显著影响。覆盖区边界本

质上是飞行器机动能力极限的定量表征。因此，

虚拟点的设置原则应当满足两个条件：一是必须

位于飞行器理论能力范围之外，以确保边界的包

络性；二是距离边界不宜过远，以防止轨迹优化

求解陷入局部最优。 

基于逼近策略，当虚拟点设置在飞行器能力

边界之外时，通过优化算法求解出的“最接近虚

拟点”的轨迹落点，即代表了该状态下的能力极

限。这些极限落点的集合构成了最终的覆盖区边

界。尽管传统定构型飞行器的再入覆盖区通常近

似呈椭圆形[12]，但确切边界受初始状态和气动构

型影响，难以预先精确获知。所幸，本文提出的

逼近策略对虚拟点分布的几何精度要求并不严苛，

无需预知精确边界，仅需虚拟点构成的拓扑形状

与待求边界保持一定程度的近似即可。 

为了提升方法的泛化能力与适应性，将虚拟

点设置为如图 1 所示的左侧半开矩形构型。采用

该策略，仅需对飞行器的最大横程和最大纵程进

行粗略估算，即可快速生成相应的虚拟点序列，

从而有效引导优化过程。 

综上所述，基于虚拟点逼近的跨域变构飞行

器再入覆盖区边界生成策略流程如图 2 所示。 

构建跨域变构飞行器再入

轨迹优化问题模型

无量纲化处理

产生初始弹道

分段高斯伪谱法进行求解

设置虚拟点

产生覆盖区域边界

虚拟点求解完毕？

更新初始参考

弹道

开始

结束

Y

N

相邻点轨迹

加速策略

 
图 2 基于虚拟点的再入覆盖区域求解流程 

Fig. 2 Solution process of reentry landing footprint 

based on virtual points 

2.2 基于分段高斯伪谱的再入轨迹优化生

成 

为了采用分段高斯伪谱法进行求解，首先，

将构建的轨迹优化问题模型(1)转换为多段形式

进行描述。设待优化弹道分段数为P ，令 ( )( ) p 表

示第 p段弹道对应参数， [1,..., ]p P 。多段最优控

制问题可以描述为：寻找控制变量
( )

( ) ( )
p

ump t u

（ ( )p

um 为第 p段控制量维数），最小化具有一般

性的 Bolza 型综合性能指标 J  

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

0 0

1

( ( ), , ( ), ; )
P

p p p p p p

f f

p

J t t t t


    x x q  (9) 

且同时满足动态系统微分方程约束 

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

0( ) ( ( ), ( ), ; ), [ , ]p p p p p p p

ft t t t t t t x f x u q (10) 

边界条件 

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

min 0 0 max( ( ), , ( ), ; )p p p p p p p p

f ft t t t x x q   (11) 

以及其他不等式约束（等式约束亦可等价转换为

两个不等式约束） 

 
( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

min max( ( ), ( ), ; )p p p p p pt t t C C x u q C  (12) 

式 (9)-(12) 中 ， 状 态 变 量
( )

( ) ( )
p

xmp t x ，
( )

( ) ( )
p

ump t u 为控制量，
( )

( )
p

qmp q 为常数， ( )p

xm 、
( )p

qm 及 ( )p

um 分别为第 p段对应状态量 ( )p
x 、常数

( )p
q 及控制量 ( )p

u 的维数；t 表示时间变量， ( )

0

pt 、
( )p

ft 分别为第 p段弹道对应的初始时间和终端时

间； ( )

min

p 和 ( )

max

p 分别为第 p段对应边界条件的最小
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值和最大值，当两者取值相等时即表示此时为等

式约束，如初始条件； ( )p
C 为第 p段对应的等式

或不等式约束函数， ( )

min

p
C 和 ( )

max

p
C 为对应的等式或

不等式约束最小值和最大值。此外，与一般最优

控制问题，多段最优控制问题各分段之间还需满

足连接条件，以确保段与段之间保持较好的连续

性，即对于第 s 个连接点处，其左右两个分段应满

足 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )( ) ( )

min 0 0

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )( ) ( )

max 0 0

( ( ), ; , ( ), ; )

( ( ), ; , ( ), ; )

1,...,

s s s s s s
l l l r r r

s s s s s s
l l l r r r

p p p p p ps s

f f

p p p p p ps s

f f

t t t t

t t t t

s L

 








L L x q x q

L L x q x q  (13) 

式中， ( )s
L 为连接约束函数， ( )

min

s
L 和 ( )

max

s
L 为连接约

束的下限和上限， L 为需满足连接条件的连接点

数； s

lp 和 s
rp 分别表示连接点处相邻前后两段弹道

序号， , [1,..., ]s s
rl

p p P  。 

然后，针对上述多段最优控制问题，采用分

段高斯伪谱法（segmented gauss pseudospectral 

method，SGPM）进行离散化处理，从而将弹道优

化问题参数化并转换为非线性规划问题进行求解。

分别对每段弹道配置合适数量的离散点，并将状

态变量和控制变量在配点处离散化，且各段弹道

之间满足段间连接条件，以确保状态量和控制量

的连续性。在将整个弹道分段离散化后，再以所

有离散点的状态变量和控制变量作为优化参数同

时进行优化设计，最终通过插值获得对应的最优

控制及最优弹道。具体步骤如下： 

Step1：自变量取值范围的转换 

由于高斯伪谱法是在[ 1,1] 上进行优化，因此

需将每一个分段的自变量 t 从对应各段的 0 , ft t  

转换到[ 1,1] 上，即令 满足 

 

( ) ( ) ( ) ( )

0 0( ) ( )

2 2

p p p p

f fp p
t t t t

t 
 

   (14) 

Step2：求解 Gauss-Legendre 配点 

设第 p段弹道上的配点数（不含两端点）为
( )pN ，令 ( )1( ,..., )pN

   为配点，它为如下 ( )pN 阶

Legendre 多项式的根 

 

( )

( )

( ) ( ) ( )

( )

( )

( )

2

( )

( )2
-2

( ) ( )
0

( )

1
( ) ( 1)

2 !

(-1) (2 2 )!
             ,    

2 !( )!( 2 )!

  1,2

p

p

p p p

p

p

p

N
N

N N p N

N

n p
N n

N p p
n

p

d
P

N d

N n

n N n N n

N

 




 
 
 



  
 




 



 (15) 

显然 ( 1,1)k   ，其中 ( )1,..., pk N 。另外令

0 1   ，  
1

1p
N



 ，并将其和 一起构成第 p段弹

道的离散点，即后续优化求解的配点。 

Step3：离散化 

分别将运动模型微分方程、过程约束及初终

端条件等不等式和等式约束在各分段配点处进行

离散化处理。以区间[ 1,1) 上的 ( ) 1pN  个离散点

为插值点，以 ( ) 1pN  阶 Lagrange 插值多项式
( ) ( )( ) ( 0, , )p p

iL i N   为基函数近似状态变量，得 

 

( )

( ) ( ) ( ) ( )

0

( ) ( ) ( ) ( )

PN
p p p p

i i

i

L   


 x X x  (16) 

式中， 

 

( )

( )

0,

( )

PN
jp

i

j j i i j

L
 


  





  (17) 

同理，控制变量可被近似为 

 

( )

( ) ( ) ( ) ( )

1

( ) ( ) ( ) ( )

pN
p p p p

i i

i

L   


 u U u  (18) 

为了后文描述方便，将第 p段弹道配点
k 处

的状态量 ( ) ( )p

kX 记为
( )

( )
p

xmp

k X ，控制量
( ) ( )p

kU 记为
( )

( )
p

ump

k U ，并用 ( )

0

p
X 和 ( )p

fX 分别

表示起始和终端状态。因此，对运动模型微分约

束(3)左侧的求导项，同样可通过 Lagrange 插值多

项式求导来近似，即 

 

( )

( ) ( ) ( )

0

( ) ( )

pN
p p p

k k i k i

i

L 


 x X X  (19) 

其中， ( ) ( )p

i kL  的表达式为 

 

( )

( )

( )

0, ,( )

0,

0,

( )

( )

( )

p

p

p

N

k jN
j j i lp

i k N
l l i

i j

j j i

L

 



 

 

 

 



 








 (20) 

因此，为满足式(3)所示的运动模型微分方程

约束，状态变量和控制变量在各配点处应满足代

数约束方程 

 

 

( ) ( )

0

( ) ( )

0 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

0

( )

( , , ; , , ) 0
2

p
N

p p

i k i

i

p p

f p p p p p p

k k k f

L

t t
t t








 

 X

f X U q

 (21) 

由于每段弹道的终点与下一段弹道的起点重

合，因此，各段中配点处自然满足运动微分方程

约束。但最后一段弹道（第 P 段弹道）的终点不

在所选的配点上，没有被式(21)施加微分方程约

束。根据运动系统微分方程，有 

 
( )

( )
0

( ) ( )

0( ) ( ) ( ( ), ( ), )d
P

f

P

t
P P

f
t

t t f t t t t  x x x u  (22) 

因此，可将第 P 段弹道终点状态约束条件离

散并用 Gauss 积分来近似，即 

 ( )

( )

( ) ( )

0( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

0 0

1

( , , , , )
2

P

P

f

P P N
fP P P P P P

k k k k f

k

t t
f t t 






 

X

X X U
(23) 
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其中，
( )

2 2

2

(1 )[ ( )]p

k

k kN
P


 




为 Gauss 求积系数，

而 ( )pN
P 由式(15)决定。同理，进一步对多段最优控

制问题的其他约束进行离散化处理后，其边界条

件可表示为 

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

min 0 0 max( , , , )p p p p p p p

f ft t X X    (24) 

等式和不等式约束可表示为 

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

min 0 max( , , ; , )p p p p p p p

k k k ft t C C X U C  (25) 

而连接条件可表示为 

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )( ) ( ) ( )

min 0 0 max( , ; , , ; ) 1,..., )
s s s s s s
l l l r r rp p p p p ps s s

f ft t s L   L L X q X q L   

(26) 

式中，L 为连接点数； s

lp 和 s
rp 分别表示相邻前后

两段弹道序号， , [1,..., ]s s
rl

p p P  。对于 Bolza 型综

合性能指标函数式，同样可离散化描述为 

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

0 0

1

( , , , ; )
P

p p p p p p

f f

p

J t t


    X X q  (27) 

Step4：求解离散多段非线性规划问题 

目前，有许多求解非线性规划问题的软件包，

其中，由 Gill 等开发的适应于求解大规模非线性

规划问题的 SNOPT 软件包以其优异的性能得到

了广泛的应用。值得说明的是，上述分段优化方

法表面上看似乎是一个串行优化问题，因为分段

后，前面一段弹道的终端条件即后面段弹道的初

始条件。但实际情况是，转化为非线性规划方法

进行求解时，是对全程飞行弹道对应的所有离散

点同时进行优化计算，而不是确定前一段弹道后

再依次确定后面段弹道，因此，分段优化实际上

是一个并行优化问题，能够保证各段最优弹道的

综合解即为全程弹道的最优解。 

值得注意的是，分段高斯伪谱法给出的结果

仅是其对所有在配点处离散化后的运动状态量和

控制量进行约束，而相邻配点间运动状态和控制

量则采用插值方法得到，故配点间的状态值不一

定严格满足给定的约束要求。为了确保优化得到

轨迹的有效性和可行性，还应结合数值积分开展

动力学仿真验证。 

2.3 基于相邻点轨迹近似的覆盖区边界加

速生成策略 

由图 2 知，覆盖区边界的生成需要依靠伪谱

法求解逼近所有虚拟点的轨迹落点；同时，为了

确保伪谱法能够快速生成满足约束和任务需求的

轨迹，在每次利用分段高斯伪谱法进行优化求解

前都需要分别给出一个参考轨迹。尽管高斯伪谱

法是在整个取值空间对所有可行的状态和控制量

进行优化求解，但是参考轨迹的选取对优化求解

的收敛性影响较大，即若采用同一个参考轨迹进

行求解将存在个别解收敛快而其他解收敛相对较

慢，甚至难以收敛的情况[16]。基于轨迹在解空间

中的连续性，相邻虚拟点对应的最优轨迹通常具

有高度相似性，且虚拟点分布越密集，这种相似

性越显著。利用这一特性，在求解当前虚拟点的

逼近轨迹时，可直接采用前一个虚拟点的优化结

果作为初值。这种“热启动”策略能够显著减少

优化迭代次数，大幅提升求解效率。 

基于此策略，整个覆盖区边界生成问题可简

化为首个虚拟点的定位及其参考轨迹的生成问题。

首先，针对首个虚拟点的位置选取：若过于靠近

最大纵程点，可能导致生成的边界包络不完整；

若过于靠近起始点甚至位于其左侧，则可能导致

问题无解。为在完整性与可行性之间取得平衡并

减少迭代试错，建议在换极赤道坐标系下，选取

最小纵程点经度与起点经度的中间值作为首个虚

拟点的经度参考。 

其次，针对首个虚拟点的参考轨迹生成：根

据飞行器再入动力学特性，当倾侧角保持较大常

值时，其轨迹近似于特定纵程下的最大横程机动。

因此，结合图 1，在确定首个虚拟点位置后，可采

用大常值倾侧角策略快速生成初始参考轨迹。 

最后，虚拟点间隔（步长）的设置是影响整

体效率的关键因素。间隔过小虽然能提高相邻轨

迹的相似度，增强初值的有效性，但会导致待求

解的优化问题总数激增，增加计算负担；反之，

间隔过大虽然减少了求解次数，却削弱了前序轨

迹作为初值的加速效果，甚至可能导致优化不收

敛。因此，为了实现效率最优，虚拟点间隔的选

取需综合权衡开口矩形边界的经纬度跨度及总数

据点规模，以在计算精度与速度之间找到最佳平

衡点。 

3 仿真验证 

为了分析跨域变构飞行器再入时覆盖区域与

变形的映射变化关系，采用如图 3 所示的对象进

行仿真研究。其中，仿真模型可根据飞行过程中

任务需要变换伸缩翼和后掠翼实现气动力的调整。

为了专注分析再入阶段变构过程对机动能力的影

响，设置飞行器再入起点状态参数：高度 80 km、

速度 6500 m/s、航向角 60º、速度倾角和经纬度均

为 0º，滑翔终端高度和速度分别为 31.0 km，2500 

m/s，虚拟点经纬度坐标为（80°, 55°），再入过程

的峰值驻点热流密度、最大动压以及最大过载分

别为 2200 Kw/m2，80 Kpa，以及 3 g；同时，再入

飞行时不考虑变构过程中相关力热变化的影响。

控制量取值范围  5 ,20    ，  85 ,85     ；仿

真权重参数取 w1=1 和 w2=10。结合前述算法，

在进行变构飞行器再入覆盖区域仿真前，先验证

基于虚拟点的变构飞行器轨迹生成策略。下面将

分别进行展开讨论。
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图 3 跨域变构飞行器 

Fig. 3 Cross-domain morphing vehicle 

3.1 基于虚拟点的再入轨迹优化生成仿真 

利用分段高斯伪谱法，结合设置的仿真条件，

得到的结果如图 4 所示。相较于传统定构型的高

超声速再入飞行器，跨域变构飞行器可通过主动

变构，调整后掠角和伸缩翼以获得最佳气动外形，

从而实现能力最优。

  
(a) 速度倾角-时间曲线 (b) 航迹偏航角-时间曲线 

 

 
(c) 速度-时间变化曲线 (d) 控制量-时间变化曲线 
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(e) 后掠角-时间变化曲线 (f) 伸缩比-时间变化曲线 

  

(g) 驻点热流密度-时间变化曲线 (h) 过载-时间变化曲线 

  

(i) 动压-时间变化曲线 (j) 三维弹道曲线 

图 4 跨域变构飞行器逼近虚拟点仿真结果 

Fig. 4 Simulation results of cross-domain morphing vehicle approaching virtual points 

分析知，由于总射程约 10 000 千米，相对较

远，因此为了更好逼近设定的虚拟点，变构飞行

器再入时基本保持准平衡滑翔飞行，速度倾角大

部分处于 0 附近，同时保持航向角大部分保持在

一个近似相对稳定的范围内单调递减（除初始下

降段附近由于高度高，大气稀薄控制力弱而航向

基本不改变）。对于控制量，因为初始设定为 0，

因此在经过短暂时间调整后，攻角大部分处于最

大升阻比攻角飞行，而倾侧角则几乎以不超出给

定过程约束条件下保持准平衡滑翔的最大值进行

轨迹控制；同时，后掠角则在初始下降和末段逼

近部分略微有所调整外，大部分处于最大后掠角

状态。伸缩比则只在初始下降部分有所调整，其

余大部分为 0，即不发生变化。显然，变构飞行器

通过最大化利用大升阻比进行再入滑翔飞行，实

现了兼顾飞行器运动特性和能量损耗下的最优飞

行。最后，图 4(j)得到的三维轨迹与上述分析吻合，

进一步证明了该方法获得了给定约束下逼近设定
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虚拟点的最优轨迹。 

3.2 基于虚拟点的覆盖区域 

根据图 2 的求解流程，设置虚拟点纬度分别

为 80 ，经度值从 35°到 100°依次按需递增，则

基于每一个虚拟点计算滑翔轨迹，生成跨域变构

飞行器再入覆盖区。观察图 5-图 6 所示的控制量，

攻角在初始时刻会达到 20°的最大值，然后再迅

速降低保持至 5°左右，所有轨迹对应的变化过

程在 500 s 内完成，对应于高度变化曲线，飞行器

在初始阶段以较大的速度倾角向下俯冲，随后将

攻角调整至最大获得较大升力将飞行器拉起来，

在之后的滑翔阶段攻角一直保持 5°减小能量损

失以获得较大的飞行距离，最后接近目标时将攻

角增大至10°左右使飞行器再次向下俯冲以达到

规定的高度，在俯冲至目标的过程中攻角逐渐减

小到 0°直至到达目标。倾侧角主要控制飞行器

的侧向滑翔方向，起到转向的作用，由于每条轨

迹目标虚拟点朝向偏差的不同，倾侧角的幅度基

本平均分布在-80°到 80°之间，每条轨迹对应末

端的倾侧角幅值会突变是因为使用伪谱法进行分

段拟合，倾侧角在末端的实际控制量是符合控制

要求的。后掠角和伸缩比这两个变形控制量可以

放在一起进行比对说明，从整体变化上来看，后

掠角在初始时刻会突然降低到最小值 0°然后再

上升保持最大值 80°不变，伸缩比则是在初始时

刻由 0 上升至最大值 1 然后再下降保持最小值 0

不变，由图 7 和图 8 可知，后掠角越大升阻比越

大，伸缩率越大升阻比越小，初始阶段使后掠角

减小、升阻比增大的动作是为了让飞行器产生第

一段俯冲，后续后掠角再增大回 80°、伸缩比减

小至 0 是为了使飞行器获得较大升阻比进入滑翔

轨迹阶段。之后伸缩比始终保持 0、后掠角保持

80°，达到最大升阻比使飞行器获得最远飞行能

力，在轨迹最后阶段后掠角降低是配合攻角使飞

行器再次下压进行末段俯冲。最后图 9 给出了跨

域变构飞行器再入覆盖区域的求解结果。

  
图 5 攻角-时间曲线 

Fig. 5 Angle of attack vs. time curve 

图 6 倾侧角-时间曲线 

Fig. 6 Bank angle vs. time curve 

  

图 7 后掠角-时间曲线 

Fig. 7 Sweep angle vs. time curve 

图 8 伸缩比-时间曲线 

Fig. 8 Morphing ratio vs. time curve 
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图 9 再入覆盖区域仿真结果 

Fig. 9 Simulation results of reentry landing footprint 

为了分析采用相邻点轨迹近似策略优化的计

算效率，在相同仿真情况下，统计以通用初始轨

迹（如 0 攻角、0 倾侧且无变构）作为初值求解单

次落点的平均耗时和所提出算法的平均耗时分别

为 162 st 
通用 和 67 st 

优化 。因此，相对于通用初

始轨迹的结果，结合虚拟点的设置和相邻轨迹优

化策略，求解效率提升可采用如下公式近似计算 

100% 58.6%
t t

t



  

通用 优化

通用

    (28) 

此外，为了分析跨域变构飞行器在不同后掠

角及伸缩比情况下的覆盖区域变化情况，结合前

述方法做了进一步的仿真对比分析。图 10和图 11

分别给出了不同伸缩比和不同后掠角条件下的覆

盖区域变化情况，分析结果可以得出：在其他条

件不变的情况下，后掠角与升阻比呈正相关，后

掠角越大跨域变构飞行器的升阻比越大，飞行航

程越远；伸缩比与升阻比呈负相关，伸缩比越小

跨域变构飞行器的升阻比越大，飞行航程越远。

因此，为了使跨域变构飞行器能力得到充分发挥

以更好完成多样化复杂飞行任务，需要结合具体

任务需求和飞行状态进行后掠角及伸缩比的自适

应调整。 

 
图 10 不同伸缩比下的覆盖区域 

Fig. 10 Landing footprint under different 

telescopic ratios 

 
图 11 不同后掠角下的覆盖区域 

Fig. 11 Landing footprint under different sweep 

angles 

4 结论 

仿真结果表明，通过合理设置虚拟点和相邻

点轨迹近似求解策略，可以利用分段高斯伪谱法

序列求解出逼近各虚拟点的轨迹落点，从而获得

覆盖区边界。对比仿真结果表明，相较于未伸缩

或未进行变后掠飞行的定构型飞行器，飞行器通

过主动变构，极大拓展了飞行器的能力可达范围，

为实现大范围目标可达和复杂机动任务飞行轨迹

规划提供理论支持。后续研究将重点聚焦进一步

提高覆盖区边界生成的快速性和准确性，从而为

跨域变构飞行器轨迹在线规划提供技术支持。 
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