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高超声速伸缩翼变形飞行器轨迹多目标优化
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摘　要：针对高超声速条件下变形技术的应用模式，对具有伸缩翼的组合式飞行器滑翔弹道进行了多目
标优化研究。介绍了伸缩翼的变形模式，给出了不同变形状态下的气动特性；建立了三自由度滑翔轨迹动力

学模型和伸缩翼前缘热流计算模型；采用ＭＯＥＡ／Ｄ多目标优化算法，以变形条件和飞行攻角为设计变量、以
最大射程和最小翼前缘总吸热量为目标函数，进行了多目标优化计算。优化结果表明，ＭＯＥＡ／Ｄ计算得到了
相对均匀分布的Ｐａｒｅｔｏ最优解集，将伸缩翼外形与无变形外形相比，飞行器滑翔段射程得到了显著提高，同时
伸缩翼前缘总吸热量有明显的降低。
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　　随着任务要求及飞行环境日趋复杂化，针对
飞行器的性能要求也越来越高，迫使飞行包线逐

渐扩大，为了适应未来战场复杂多变的局势，变形

飞行器的概念应运而生。变形飞行器是一种多功

能多形态的飞行器，可以根据飞行环境、飞行剖面

和任务需求进行自适应变形。变形飞行器的飞行

轨迹、飞行高度和飞行速度等机动多变，飞行状态

多样（如起降、巡航、机动、盘旋和俯冲等）。在不

同飞行条件下执行不同飞行任务时，采用变形技

术均能发挥飞行器最优的飞行性能［１］。

与传统飞行器相比，变形飞行器通过变形可

以提高飞行性能，有望形成新的舵面设计和控制

方法，提高飞行器操纵控制效率，同时有望拓宽其

在跨高度、跨速度条件下稳定工作的能力，提高推

进效率，有机动能力强、工作空域广、控制品质好

等优点［２］。对于高超声速飞行器，通过使用大水

平翼面对称气动布局时来实现高升阻比的同时，

往往会给飞行器在主动段时的静不稳定状态下的

姿态控制和在飞行末段的快速机动控制带来一定

的设计困难，也难以满足不同发射条件下的尺寸

约束。同时，很难实现全速域和大空域下的最优

气动性能。

随着智能材料和结构等相关学科的发展，变

形飞行器的相关研究已引起国内外学者的广泛关
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注。在现有研究中，大多数是以低速条件下的变

形飞行器为对象进行研究，对应用于跨声速到超

声速变形飞行器的相关研究相对较少。在美国国

防部高级研究计划局（ＤｅｆｅｎｓｅＡｄｖａｎｃｅｄＲｅｓｅａｒｃｈ
ＰｒｏｊｅｃｔｓＡｇｅｎｃｙ，ＤＡＲＰＡ）开展的变形飞机结构
（ＭｏｒｐｈｉｎｇＡｉｒｃｒａｆｔＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＭＡＳ）项目中，按照
合同要求，三家承包商分别进行了满足飞行器需

求的变形方案设计，并在 ＤＡＲＰＡ的资助下开展
了相应的原型机开发和风洞试验，三家承包商分

别采用了伸缩、变后掠以及三维折叠的变形模式

来满足合同要求［３－５］。国外的Ｂａｅ等［６－７］和国内

的陈钱等［８］、郭建国等［９］、徐国武等［１０］对伸缩变

形飞行器以及变后掠、变前掠飞行器进行了气动

和结构特性分析。张杰等［１１］建立了变后掠及变

展长组合变形飞行器的动力学模型，并进行了动

态响应分析。在轨迹优化方面，陈功等［１２］对不同

飞行器的轨迹优化方法进行了详细的分析对比；

黄国强等［１３］综述了多飞行器协同轨迹优化和高

超声速飞行器轨迹优化方面的相关进展，研究了

轨迹优化数值算法。然而，关于变形飞行器轨迹

优化的研究较少，并且其中大部分均集中于亚声

速范围。其中，高飞云［１４］、李焕焕［１５］分别采用量

子遗传算法和改进量子遗传算法针对适用于亚声

速飞行的 Ｚ型折叠翼和伸缩变后掠翼变形飞行
器的各段飞行轨迹进行了优化。

为了探索变形飞行器在高超声速环境下的应

用模式，综合考虑射程及防热，针对分段式伸缩变

形的翼身组合式飞行器的滑翔段进行轨迹优化。

由于目标之间的冲突，本文采用多目标优化方法

优化上述伸缩变形飞行器的滑翔弹道。目前，大

部分多目标优化算法（包括广泛用于飞行器设计

的改进的非劣分类遗传算法（Ｎｏｎｄｏｍｉｎａｔｅｄ
ＳｏｒｔｉｎｇＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍⅡ，ＮＳＧＡⅡ［１６］）主要使

用种群进行多点搜索，并采用基于Ｐａｒｅｔｏ支配的适
应度指定策略来获得近似的Ｐａｒｅｔｏ前沿。种种成
熟的多目标优化算法在工程设计中均已有了成熟

的使用案例，但是这些方法很难保持多目标优化问

题的多样性，ＮＳＧＡＩＩ算法在选择过程中采取了拥
挤距离机制，在通常情况下无法产生多个分布均匀

的Ｐａｒｅｔｏ目标矢量，对于部分问题收敛速度也较
慢。２００７年，Ｚｈａｎｇ和 Ｌｉ提出了基于分解的多目
标 优 化 算 法 （Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＡｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，
ＭＯＥＡ／Ｄ）［１７］，它具有优化机制简单、收敛速度快、
对Ｐａｒｅｔｏ前沿近似比较均匀的优点，近年来获得了
广泛应用。ＭＯＥＡ／Ｄ将多目标优化问题转化为多

个单目标优化子问题，并采用优化算法进行优化，

然后这些子问题以合作的方式同时得到优化。

１　飞行器变形模式和气动特性

在飞行器变形中，翼面变形属于大尺度变形，

因此对飞行器的气动特性和飞行控制有很大影

响。目前采用的变形翼技术大多为翼面刚性变形

方案［５］。变形模式主要包括伸缩翼、变后掠翼和

折叠翼。三种变形模式广泛应用于低速及亚声速

变形中。而在高超声速环境下，考虑到恶劣的力

热环境以及高速环境下变形机构的可靠性，本文

主要针对伸缩变形模式进行研究。

本文研究的飞行器基准外形为典型的面对称

翼身组合式外形，如图１所示，具体外形情况见文
献［１８］。伸缩变形通过套筒结构实现，类似
Ｒａｙｔｈｅｏｎ公司设计的原理样机，如图 ２所示［３］。

综合考虑飞行器发射约束及较为恶劣的飞行环

境，为了增大飞行器在无动力滑翔段的射程，考虑

采用二级伸缩的变形模式，从飞行器通过再入拉

起进入滑翔段后，在高超声速阶段进行一次伸缩

变形，当飞行速度下降到超音速时进行第二次变

形。结合伸缩翼材料结构强度、头锥部脱体激波

等因素的影响，设计得到基于基准外形的一级、二

级伸缩变形外形如图３、图４所示。

图１　基准外形示意图
Ｆｉｇ．１　Ｂａｓｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图２　Ｒａｙｔｈｅｏｎ伸缩变形方案
Ｆｉｇ．２　Ｒａｙｔｈｅｏｎ′ｓｔｅｌｅｓｃｏｐｉｃｗｉｎｇｍｏｒｐｈｉｎｇｐｒｏｊｅｃｔ

为了节约篇幅，气动特性计算方法见文

献［１８］。针对基准外形在马赫数为６～８、一级伸
缩外形在马赫数为３～８、二级伸缩外形在马赫数
为２～６的工况下，对不同攻角的气动特性进行计
算。由计算结果可知：伸缩翼变形飞行器在１０°
攻角附近升阻比最大；通过伸缩变形，飞行器最大

升阻比提升明显，最大约增大１０％。具体结果见
图５～７。
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图３　一级伸缩外形
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅｏｆｔｅｌｅｓｃｏｐｉｃｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图４　二级伸缩外形
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔａｇｅｏｆｔｅｌｅｓｃｏｐｉｃｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图５　不同外形升力系数随攻角变化
Ｆｉｇ．５　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

２　弹道及热流计算模型

建立弹道模型时，假设地球为一旋转圆球，自

转角速度ωｍ＝７２９２×１０
－５ｒａｄ／ｓ，且飞行器侧滑

角为零，则在无动力滑翔状态下，建立得到变形飞

行器三自由度运动模型，具体见文献［１９］。
不同于一般飞行器主要对驻点处的热流进行

估算，由于变形飞行器采用伸缩变形模式，变形伸

缩翼前缘是拉起滑翔过程中受热最严重的部件之

一，因此除头部驻点处以外，本文更多地需要考虑

防热对变形机构可靠性的影响，在飞行过程中，通

图６　不同外形阻力系数随攻角变化
Ｆｉｇ．６　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

图７　不同外形升阻比随攻角变化
Ｆｉｇ．７　Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

过对翼前缘热流的估算来确定整个过程中的翼前

缘总吸热量，进而保证伸缩变形的顺利进行。

假设忽略弹身对伸缩翼的影响，伸缩变形翼

前缘的热流可近似按后掠圆柱翼前缘热流公式计

算［２０］，即

ｑｘ＝α（ＴｗΛ－Ｔｗ） （１）
式中，

ＴｗΛ＝Ｐｒ
０．５（Ｔ∞０－ＴＮ０）＋ＴＮ０ （２）

Ｔ∞０＝Ｔ∞ １＋
γ－１
２ Ｍａ

２( )∞ （３）

ＴＮ０＝Ｔ∞ １＋
γ－１
２ Ｍａ

２
∞ｃｏｓ

２( )Λ （４）

α＝θ′ｗＰｒ
－０．５４（ρμ）０．５ｗΛ

ｄｕ
ｄ( )ｘ

１／２

ＳＬ
Ｃｐ （５）

θ′ｗ＝［１＋１．５（θ′ｗ０）
３．５Ｔｗ／Ｔ∞０］θ′ｗ０ （６）

其中，Λ为后掠角。
由翼前缘总压ｐＷＳＬΛ和恢复温度ＴｗΛ通过热力

·３４·
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学函数表得到密度ρｗΛ。
当ＭａＮ∞≥１时，

ｐＷＳＬΛ＝
ｐ∞
γ＋１
２ Ｍａ

２
Ｎ( )∞ γ／γ－１

１＋γ
２γＭａ２Ｎ∞ －（γ－１[ ]）

１／γ－１ （７）

当ＭａＮ∞ ＜１时，

ｐＷＳＬΛ＝ｐ∞ １＋
γ－１
２ Ｍａ

２
Ｎ( )∞ γ／γ－１

（８）

速度梯度ｄｕ／ｄｘ由分段函数表示，当 ＭａＮ０≥
１．５时，

ｄｕ
ｄｘ＝

１
Ｒ０
２（ｐＷＳＬΛ－ｐ∞）

ρＮ[ ]
０

０．５

（９）

当０．８＜ＭａＮ０＜１．５时，

ｄｕ
ｄｘ＝

Ａ０－Ｂ０
０．７ Ｍａ∞Λ－

０．８Ａ０－１．５Ｂ０
０．７ （１０）

其中，

Ａ０＝
１
Ｒ０
２（ｐＷＳＬΛ－ｐ∞）

ρＮ[ ]
０

０．５

ＭａＮ∞＝１．５

Ｂ０＝
２ｕ∞Λ
Ｒ０
（１－０．４１６Ｍａ２Ｎ∞ －０．１６４Ｍａ

４
Ｎ∞[ ]）

ＭａＮ∞＝０．










８

（１１）
由方程（１）～（１１），再结合Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式和

气体状态方程，计算得到翼前缘热流，通过积分可

得飞行过程中伸缩翼前缘的总吸热量Ｑ。

３　变形飞行器轨迹多目标优化模型

在建立变形飞行器轨迹多目标优化模型时，

需要对变形飞行器各方面的设计要求进行综合考

虑，根据设计需求选择目标函数，在本文中主要是

满足任务需求和飞行过程中的防热限制，同时考

虑变形过程及飞行过程中的状态量，对设计变量

进行确定。

３．１　目标函数

在确定优化问题时，目标函数的选择是其中

一个关键环节。变形飞行器滑翔段轨迹优化的第

一目标是使得滑翔段在满足下压条件的基础上尽

可能地长，即在进入滑翔段之后使得变形飞行器

尽可能处于最大升阻比状态，同时需要保证变形

机构在高超声速及超声速恶劣的力热环境中的可

靠性。

结合上文中的分析，选取滑翔段射程 Ｒ和伸
缩翼前缘总吸热量 Ｑ为目标函数。滑翔段射程
越大，则表示变形对增大飞行器射程的效果越好；

伸缩翼前缘总吸热量越小，则更有利于保护机翼

内部变形机构不被破坏。

综上所述，确定变形飞行器滑翔段轨迹优化

的多目标优化模型为

Ｆ＝（ｍａｘｆ１＝Ｒ，ｍｉｎｆ２＝Ｑ） （１２）

３．２　设计变量

针对一般的轨迹优化问题，主要是通过弹道

参数的调整来完成对轨迹的优化，一般选取弹道

参数中对优化目标影响较大的参数作为设计变

量，比如攻角和速度倾角等。而对于变形飞行器

轨迹优化问题来说，除弹道参数外，变形时机的选

择也对飞行器轨迹有较大影响。因此在变形飞行

器轨迹优化问题中，主要从变形时机和弹道参数

两方面确定设计变量。

１）变形时机。变形飞行器采用二级伸缩变
形模式，当飞行器进入无动力滑翔阶段时，随着马

赫数降低，在合适的时机进行伸缩变形，以达到增

大升阻比，进而增大滑翔段射程的目的。因此，选

取两次变形的马赫数作为确定变形时机的设计变

量。记当变形飞行器伸展一级伸缩机翼时的马赫

数为Ｍ１；当变形飞行器伸展二级伸缩机翼时的马
赫数为Ｍ２。
２）弹道参数。在本文研究的轨迹优化问题

中，飞行器仅在纵向平面运动，而攻角 α无论是
对飞行升阻比还是伸缩翼前缘热流均有明显的影

响，因此在轨迹优化模型中弹道参数主要考虑飞

行过程中的攻角α。
由于变形飞行器采用二级伸缩变形模式，在

无动力滑翔过程中，飞行器一共以三种不同的形

态进行飞行，为了便于飞行控制实现，假设每种形

态下飞行攻角均进行线性变化，三种形态下飞行

攻角起点至终点依次用α１～α６表示。
综上所述，变形飞行器滑翔段轨迹优化模型

的设计变量可表示为

ｘ＝（Ｍ１，Ｍ２，α１，α２，α３，α４，α５，α６）
Ｔ （１３）

３．３　约束条件

针对本文的研究模型，约束条件主要由变形

时机范围、弹道参数本身的取值范围和弹道约束

条件组成。其中，变形马赫数的取值范围主要根

据高超声速和超声速范围进行考虑，弹道设计参

数约束条件主要根据飞行控制系统进行考虑，而

滑翔段弹道终端约束则根据下压段速度、高度约

束给出。

３．４　多目标优化算法

针对上节中建立的变形飞行器多目标轨迹优

化模型，考虑射程和总吸热量两个目标函数中可

能存在的冲突，本文采用 ＭＯＥＡ／Ｄ优化算法对上

·４４·
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述模型进行多目标优化计算。

ＭＯＥＡ／Ｄ基于传统聚合方法，将多目标优化
问题（ＭｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＰｒｏｂｌｅｍ，ＭＯＰ）
分解为多个单目标优化问题［２１］。在 ＭＯＥＡ／Ｄ
中，根据权重矢量的距离来定义其相邻子问题，进

而相邻子问题的优化信息可以共享。该算法大体

包括初始化、更新和停止三个过程，为节省篇幅，

本文不对算法进行详细描述，计算流程可参考文

献［１７］。

４　优化结果及分析

４．１　设计参数基准及指标

各外形气动参数见上节。取飞行器两次变形

时的马赫数Ｍ１、Ｍ２为变形参数，三段轨迹攻角均
为线性变化，由各段轨迹起始点及终点攻角确定。

各参数基准值和取值范围如表１所示。滑翔拉起
点参数如表２所示。

表１　设计变量
Ｔａｂ．１　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅ

参数 基准值 下限 上限

Ｍ１ ６ ５．５ ６．５

Ｍ２ ３ ２．５ ３．５

α１／（°） ５ ５ １５

α２／（°） １５ ５ １５

α３／（°） ５ ５ １５

α４／（°） １５ ５ １５

α５／（°） ５ ５ １５

α６／（°） １５ ５ １５

表２　拉起点参数
Ｔａｂ．２　Ｂｅｇｉｎｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｇｌｉｄｉｎｇｐｈａｓｅ

参数 参数值 参数 参数值

水平面高度／ｋｍ ３２．５ 飞行器质量／ｋｇ １２００

地心纬度／（°） ０ 速度（绝对）／（ｍ／ｓ） ３２４０

地心经度／（°） ０ 速度偏角（绝对）／（°） ０

４．２　优化参数设计及结果分析

采用多目标进化算法 ＭＯＥＡ／Ｄ对伸缩翼变
形飞行器滑翔段轨迹进行多目标优化，分解方法

采用Ｔｃｈｅｂｙｃｈｅｆｆ法，种群规模为２００，迭代步数为
３００，邻居规模为２０。

基于上节拉起点参数和设计变量基准值，由

弹道和热流公式计算得到的变形飞行器基准方案

滑翔段轨迹射程为７６０２５ｋｍ，伸缩翼前缘总吸
热量为３８１９６ＭＷ／ｍ２。

优化结果的近似 Ｐａｒｅｔｏ前沿如图 ８所示，
ＭＯＥＡ／Ｄ采用Ｔｃｈｅｂｙｃｈｅｆｆ分解方法，Ｐａｒｅｔｏ前沿
的两个端点分别对应本文两目标优化问题的两个

单目标最优点。由图８可以看出，滑翔段轨迹射
程最大与伸缩翼前缘总吸热量最小两个目标函数

之间有明显的冲突。两个单目标最优方案的具体

参数及目标函数值如表３中方案一、方案二所示，
方案三为选定的折中多目标优化方案。

图８　变形飞行器多目标优化Ｐａｒｅｔｏ前沿
Ｆｉｇ８　Ｐａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒ

ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

表３　优化方案设计变量值
Ｔａｂ．３　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｖａｌｕｅｏｆｏｐｔｉｍａｌｓｏｌｕｔｉｏｎ

参数 方案一 方案二 方案三

Ｍ１ ６．５０ ６．５０ ６．５０

Ｍ２ ３．５０ ２．８９ ３．０１

α１／（°） １４．９９ ９．１２ １４．３０

α２／（°） １５ ９．５９ １４．９９

α３／（°） １５ ９．２０ １１．５２

α４／（°） １５ ９．０５ ９．４３

α５／（°） １５ １１．３５ １１．６８

α６／（°） １５ ８．２８ ８．１７

Ｒ／ｋｍ ７６５．４０ ８７８．７１ ８４４．０７

Ｑ／（ＭＷ／ｍ２） ２１７．４４ ３４４．３９ ２６０．７１

单目标最优方案有以下特点：

１）伸缩翼前缘总吸热量最小方案参数见表３
方案一，在该方案中伸缩翼前缘总吸热量最小，相

比基准方案降低约４３１％，射程基本保持不变，
提高约０７％。飞行弹道曲线如图９（ａ）所示，飞

·５４·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４１卷

行时间约为５１７９ｓ；
２）滑翔段轨迹射程最大方案参数如表 ３中

方案二所示，在该方案中飞行器射程最大，相比基

准方案提高约１５６％，伸缩翼前缘总吸热量降低
约９８％。飞行弹道曲线如图９（ｂ）所示。

将单目标最优方案与基准方案性能进行对

比，可以得知，两种方案的伸缩翼前缘总吸热量均

有明显降低，这是由于两种方案下弹道飞行相较

基准方案更为平稳，且飞行高度更高，因而在飞行

环境下密度压力更小，使得热流更低。

选定的多目标优化方案和基准方案的高度－
射程曲线如图９（ｃ）、图９（ｄ）所示，选定的多目标
优化方案与基准方案相比，射程提高约１１％，伸
缩翼前缘总吸热量降低约３１７％。与单目标最
优方案进行对比，飞行器射程与射程最大方案相

比减小约３９％，伸缩翼前缘总吸热量与总吸热
量最小方案相比增加约１９９％。由上述分析可
知，选定的基准方案并不在Ｐａｒｅｔｏ前沿上，具备改
进空间。同时，选定的多目标优化方案是在两目

标函数中进行权衡折中的结果，在射程最大方案

的基础上，牺牲了３９％的射程，使得伸缩翼前缘
总吸热量约减小了２４３％。

（ａ）方案一
（ａ）Ｓｃｈｅｍｅ１

　　　　　　　　 （ｂ）方案二
（ｂ）Ｓｃｈｅｍｅ２

（ｃ）方案三
（ｃ）Ｓｃｈｅｍｅ３

　　　　　　　 （ｄ）基准方案
（ｄ）Ｂａｓｅｌｉｎｅｓｃｈｅｍｅ

图９　不同方案高度－射程曲线
Ｆｉｇ．９　Ａｌｔｉｔｕｄｅｒａｎｇｅｇｒａｐｈｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

为了验证采用伸缩变形方案的效果，采用与

表３中三种优化方案相同的攻角指令，对未变形
的翼身组合式飞行器进行轨迹仿真，并将文中确

定的目标函数值进行对比。上文中三种优化方案

参数下的目标函数值以及采用伸缩变形方案后的

目标函数增量见表４。表中Ｒ和Ｑ代表未变形的
飞行器滑翔段轨迹射程和伸缩翼前缘总吸热量

值，ＭｏｒｐｈＲ和ＭｏｒｐｈＱ代表采用了变形技术后飞
行器滑翔段轨迹射程和伸缩翼前缘总吸热量的变

化幅度。

表４　原始外形不同方案下目标函数与变形方案对比
Ｔａｂ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｍｏｒｐｈｉｎｇ

方案一 方案二 方案三

Ｒ／ｋｍ ７６４．５０ ８２３．５１ ７７７．７７

ＭｏｒｐｈＲ／％ ＋０．１２ ＋６．７０ ＋８．５２

Ｑ／（ＭＷ／ｍ２） ２２８．８３ ３６３．８４ ２８８．４３

ＭｏｒｐｈＱ／％ －４．９８ －５．３５ －９．６１

通过对三种优化方案分别采用原始外形和伸

缩变形得到的目标函数值进行对比分析可知：采

用伸缩翼变形方案与无变形外形相比，可以增大

滑翔段轨迹射程，并减小伸缩翼前缘总吸热量，相

比单目标优化方案，在选定的折中多目标优化方

案中，伸缩变形翼对目标函数的改善更为显著。

上述分析表明，通过采用伸缩翼技术增加了飞行

器的升阻比，使得飞行器的滑翔段轨迹射程得到

了一定幅度的增加，同时高升阻比外形使得变形

飞行器的滑翔弹道高度高于原飞行器的滑翔弹

道，更小的大气密度和压强使得翼前缘总吸热量

明显减小，从而进一步保证了变形机构的可靠性。

５　结论

为进一步探索变形技术在高超声速条件下的

应用前景，本文将伸缩翼变形技术与翼身组合式

外形相结合，介绍了一种适用于高超声速的二级

伸缩翼变形飞行器。通过将变形时机和弹道相结

合，基于ＭＯＥＡ／Ｄ提出了一种适用于变形飞行器
的滑翔弹道多目标优化设计方法。选取滑翔段射

程和伸缩翼前缘总吸热量作为优化的目标函数。

优化结果表明，所提出的优化方法切实可行，可以

得到满足任务需求的最优解，所选取的目标函数

具有较强的冲突性，优化方案是两者折中权衡的

结果。下一步可以考虑结合弹道情况建立更多目

标函数或约束。

与未变形外形相比，在单目标及多目标优化

最优方案中，采用伸缩翼变形技术使得目标函数

均有一定程度的改善，其中又以选定的折中多目

标最优方案情况改善最为明显，通过变形，飞行器

滑翔段射程约增加了８５２％，伸缩翼前缘总吸热

·６４·
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量约减小了９６１％。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　ＢａｒｂａｒｉｎｏＳ，ＢｉｌｇｅｎＯ，ＡｊａｊＲ，ｅｔａｌ．Ａｒｅｖｉｅｗｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇ
ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＭａｔｅｒｉａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄ
Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１１，２２（９）：８２３－８７７．

［２］　段朝阳，张公平．可变形翼战术导弹的研究与发展［Ｊ］．
航空科学与技术，２０１１（１）：１８－２１．
ＤＵＡＮ Ｃｈａｏｙａｎｇ， ＺＨＡＮＧ Ｇｏｎｇｐｉｎｇ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ａｎｄ
ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｔａｃｔｉｃａｌｍｉｓｓｉｌｅｗｉｔｈｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇ［Ｊ］
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅ＆Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１（１）：１８－２１．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　ＢｙｅＤＲ，ＭｃＣｌｕｒｅＰＤ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｍｏｒｐｈｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ４８ｔｈ ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＡＳＣＥ／ＡＨＳ／ＡＳＣ
Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＤｙｎａｍｉｃｓａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，
２００７．　

［４］　ＦｌａｎａｇａｎｌＪＳ，ＳｔｒｕｔｚｅｎｂｅｒｇＲ Ｃ，ＭｙｅｒｓＲ Ｂ，ｅｔａｌ．
Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇｏｆａｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ，ｔｈｅ
ＮｅｘｔＧｅｎＭＦＸ－１［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４８ｔｈＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／
ＡＳＣＥ／ＡＨＳ／ＡＳＣ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＤｙｎａｍｉｃｓ， ａｎｄ
ＭａｔｅｒｉａｌｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２００７．

［５］　ＷｅｉｓｓｈａａｒＴ Ａ． Ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｓ： ｈｉｓｔｏｒｉｃａｌ
ｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｓａｎｄｆｕｔｕｒｅｃｈａｌｌｅｎｇｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，
２０１３，５０（２）：３３７－３５３．

［６］　ＢａｅＹＳ，ＳｅｉｇｌｅｒＴＭ，ＩｎｍａｎＤＪ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄ
ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ ｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａ ｖａｒｉａｂｌｅｓｐａｎ ｍｏｒｐｈｉｎｇ
ｗｉｎｇ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４５ｔｈＡＩＡＡＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ＆ＭａｔｅｒｉａｌｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２００４．

［７］　ＢａｅＹＳ，ＳｅｉｇｌｅｒＴＭ，ＩｎｍａｎＤＪ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃ
ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａ ｖａｒｉａｂｌｅｓｐａｎ ｍｏｒｐｈｉｎｇ
ｗｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００５，４２（２）：５２８－５３４．

［８］　陈钱，白鹏，李锋．可变形飞行器机翼两种变后掠方式及
其气动特性机理［Ｊ］．空气动力学学报，２０１２，３０（５）：
６５８－６６３．
ＣＨＥＮＱｉａｎ，ＢＡＩＰｅｎｇ，ＬＩＦｅｎｇ．Ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｗｉｎｇ
ｖａｒｉａｂｌｅｓｗｅｅｐ：ｔｗｏｐｒａｃｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｓａｎｄｔｈｅｉｒａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１２，
３０（５）：６５８－６６３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［９］　郭建国，陈惠娟，周军，等．非对称伸缩翼飞行器动力学
建模及特性分析［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１６，
３８（８）：１９５１－１９５７．
ＧＵＯＪｉａｎｇｕｏ，ＣＨＥＮＨｕｉｊｕａｎ，ＺＨＯＵＪｕｎ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｓ
ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ａｎａｌｙｓｉｓ ｆｏｒ ｖｅｈｉｃｌｅ ｗｉｔｈ
ａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｓｐａｎｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍｓ
ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１６，３８（８）：１９５１－１９５７．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　徐国武，白鹏，陈冰雁．可变形飞行器新概念升阻特性分
析［Ｊ］．力学季刊，２０１３，３４（３）：４４４－４５０．
ＸＵＧｕｏｗｕ，ＢＡＩＰｅｎｇ，ＣＨＥＮＢｉｎｇｙａｎ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｔｈｅｌｉｆｔ
ｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｎｅｗｃｏｎｃｅｐｔｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．
ＣｈｉｎｅｓｅＱｕａｒｔｅｒｌｙｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１３，３４（３）：４４４－４５０．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　张杰，吴森堂．一种变体飞行器的动力学建模与动态特
性分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１５，４１（１）：

５８－６４．
ＺＨＡＮＧＪｉｅ，ＷＵＳｅｎｔａｎｇ．Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒａｍｏｒｐｈｉｎｇ
ａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，
４１（１）：５８－６４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　陈功，傅瑜，郭继峰．飞行器轨迹优化方法综述［Ｊ］．飞
行力学，２０１１，２９（４）：１－５．
ＣＨＥＮ Ｇｏｎｇ，ＦＵ Ｙｕ，ＧＵＯ Ｊｉｆｅｎｇ．Ｓｕｒｖｅｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１１，
２９（４）：１－５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　黄国强，国海峰，丁达理．高超声速滑翔飞行器轨迹优化
与制导综述［Ｊ］．宇航学报，２０１４，３５（４）：３６９－３７９．
ＨＵＡＮＧＧｕｏｑｉａｎｇ，ＧＵＯＨａｉｆｅｎｇ，ＤＩＮＧＤａｌｉ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｆ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｉｎｇ
ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，３５（４）：３６９－
３７９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　高飞云．新概念变形飞行器建模与飞行方案优化设
计［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１４．
ＧＡＯＦｅｉｙｕｎ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｏｐｔｉｍａｌｆｌｉｇｈｔｓｃｈｅｍｅｄｅｓｉｇｎｏｆ
ｎｅｗｃｏｎｃｅｐｔｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ
ｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　李焕焕．新概念变形飞行器飞行轨迹优化设计［Ｄ］．哈尔
滨：哈尔滨工业大学，２０１５．
ＬＩＨｕａｎｈｕａｎ．Ｏｐｔｉｍａｌｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｓｉｇｎｏｆｎｅｗｃｏｎｃｅｐｔ
ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］ Ｈａｒｂｉｎ： Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＤｅｂＫ，ＰｒａｔａｐＡ，ＡｇｒｗａｌＳ，ｅｔａｌ．Ａ ｆａｓｔａｎｄｅｌｉｔｉｓｔ
ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ： ＮＳＧＡＩＩ［Ｊ］． ＩＥＥＥ
ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２００２，６（２）：
１８２－１９７．

［１７］　ＺｈａｎｇＱＦ，ＬｉＨ．ＭＯＥＡ／Ｄ：ａｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ
ＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２００７，１１（６）：７１２－７３１．

［１８］　彭悟宇，杨涛，涂建秋，等．高超声速变形飞行器翼面变
形模式分析［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１８，４０（３）：
１５－２１．
ＰＥＮＧＷｕｙｕ，ＹＡＮＧＴａｏ，ＴＵＪｉａｎｑｉｕ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎ
ｗｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｓｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，
４０（３）：１５－２１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　丰志伟，张青斌，高兴龙，等．火星探测器气动外形／弹
道一体化多目标优化 ［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（９）：
２４６１－２４７１．
ＦＥＮＧ Ｚｈｉｗｅｉ，ＺＨＡＮＧ Ｑｉｎｇｂｉｎ，ＧＡＯ Ｘｉｎｇｌｏｎｇ，ｅｔａｌ．
Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｈａｐｅａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒＭａｒｓｅｘｐｌｏｒｅｒ［Ｊ］ ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔ
ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３５（９）：２４６１－２４７１．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　姜贵庆，刘连元．高速气流传热与烧蚀热防护［Ｍ］．北
京：国防工业出版社，２００３．
ＪＩＡＮＧＧｕｉｑｉｎｇ，ＬＩＵＬｉａｎｙｕａｎ．Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｇａｓａｎｄａｂｌａｔｉｏｎｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｎａｔｉｏｎａｌ
ＤｅｆｅｎｄＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　Ｄｅｂ Ｋ． Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｍ］．ＵＳＡ：ＪｏｈｎＷｉｌｅｙ＆Ｓｏｎｓ，２００１．

·７４·


