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摘  要：变体飞行器几何构型调节与飞行程序产生的耦合效应会导致弹道规划设计变量急剧增加等问题。以滑翔

变体飞行器为研究对象，分析变体飞行器构型-弹道耦合特征，建立了构型-弹道匹配设计模型。提出了变体飞行器气动

特性多精度近似建模方法，构建了考虑构型-弹道耦合效应的变体飞行器动力学方程。基于代理模型与序列二次规划的

构型-弹道一体化规划方法开展变体飞行器构型-弹道匹配设计研究，得到变体飞行器最优弹道下的变体设计方案。变后

掠-翼展方案的最大射程规划结果是固定构型方案的 2.16 倍，变后掠-翼展方案最大射程规划结果是变后掠方案的 1.26

倍，验证了构型-弹道最优匹配设计方法的有效性，为未来智能变体飞行器总体设计提供了方法支撑。 
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Research on the optimal matching method of configuration and 

trajectory for morphing aircraft  
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Abstract: The coupling effect between geometric configuration adjustment and flight trajectory generation in morphing aircraft 

is found to lead to issues such as a sharp increase in trajectory design variables. A gliding morphing aircraft was taken as the 

research object to analyze the configuration-trajectory coupling characteristics. A configuration-trajectory matching design model 

was established. A multi-fidelity aerodynamic approximation modeling method for morphing aircraft was proposed, and the 

dynamic equations considering the configuration-trajectory coupling effect were constructed. Based on a surrogate model and 

sequential quadratic programming, a configuration-trajectory integrated planning method was developed to conduct the matching 

design study, resulting in the optimal morphing design scheme under the best trajectory. The maximum range achieved by the 

variable-sweep-wing-span scheme is 2.16 times that of the fixed-configuration scheme and 1.26 times that of the variable-sweep 

scheme, thus verifying the effectiveness of the optimal configuration-trajectory matching design method. Methodological support 

is provided for the overall design of future intelligent morphing aircraft. 

Keywords: morphing aircraft; configuration-ballistic matching design; parametric model; improved sequence approximation 

optimisation 

 

在世界新军事变革和新一轮科技革命推动下，

飞行器装备正面临着由精确化向智能化全面转型

的需求。变体飞行器通过机械结构控制自身构型

发生变化，可提升飞行性能并能实现多任务下最

优状态飞行[1]。通过将变体飞行器能够将构型主

动变形与飞行弹道进行一体化规划，可以使其在

跨空域、宽速域等多工况下始终保持效率和性能

最优[2]。典型变体飞行器分类如图 1 所示[3]。 

变体飞行器的典型特征是几何构型和时变飞

行程序高度耦合，其弹道规划不仅需要考虑常规

飞行控制参数，还需要考虑其变体参数如翼展、

后掠角等几何构型参数动态调节，构型-弹道耦合

效应更加显著，开展变体飞行器构型-弹道匹配规

划将成为提升变体飞行器飞行性能的关键之一[4]。 

以翼展-后掠可变的滑翔飞行器为研究对象，
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开展变体飞行器构型-弹道匹配优化设计方法开

展研究。 

 
图 1  变体飞行器不同定义分类 

Fig.1  Classification of different definitions of 

morphing aircraft 

飞行器弹道规划是指依据飞行器指定任务规

划出能够完成任务的弹道，主要包括间接法和直

接法两种[5-6]。直接法将弹道规划控制量离散后采
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用参数优化方法进行求解，间接法利用极小值原

理将最优控制问题转化为两点边值问题进行求解。

直接法相较于间接法具有收敛性好和易于程序实

现的优点[7]。 

伪谱法是直接法中的一种常用技术，精度高、

计算效率快，已经在多个领域内得到了广泛的应

用[8-9]，但规划速度与精度容易受到状态量初值、

离散方法和离散点个数的影响。Huntington[10]对

Gauss 正交配置法、Radu 正交配置法和 Lobito 正

交配置法等三种方法特征开展了对比分析研究， 

Gauss 正交配置法、Radau 正交配置法可以用微分

或积分形式等价表示，而 Lobato 正交配置法的微

分形式与积分形式不等价。陆秋秋等[11]在 Raudu

伪谱法的基础上提出了一种基于 hp-RPM 方法的

闭环在线实时制导方法并验证了方法有效性。李

怡昕等[12]在考虑推力调控的条件下基于高斯伪

谱法对导弹拦截目标进行了弹道规划，提升了拦

截性能。李铁鹏等[13]提出了一种基于高斯伪谱法

的方案弹道优化方法，提升了滑翔增程制导炮弹

方案弹道规划能力。张洪倩[14]采用高斯伪谱法进

行弹道规划，并对寻优结果进行仿真验证。杨靖
[15]等提出了一种基于高斯伪谱法的制导火箭弹

总体优化设计方法，结果给出了满足约束条件下

的最优目标函数值与最优规划弹道。 

现有研究主要针对弹道设计开展，变体飞行

器在弹道规划的基础上，需要对实时的构型变化

进行规划以提升飞行性能。由于其弹道和构型耦

合条件下存在气动力和构型、运动状态高度耦合，

且设计变量多、构型状态多、非线性程度强等特

征，给弹道-构型一体化规划带来一定挑战。 

针对上述问题，首先建立了变体飞行器构型

-弹道匹配设计的模型，基于变体飞行器总体设计

方案分析得到构型弹道匹配设计的目标函数及约

束条件，将其转化为多参数最优控制问题。提出

了多精度数据融合的变体飞行器气动外形快速计

算方法，完成了动力学建模与弹道仿真模型构建。

提出了融合代理模型和序列二次规划的变体飞行

器构型-弹道一体化规划方法，解决了高斯伪谱法

寻优结果易受初值影响的问题。完成了变体飞行

器变形动态变后掠、变翼展和飞行攻角一体化优

化设计，得到变体飞行器最优构型与飞行方案，

通过与固定构型弹道规划方案对比，验证了提出

方法的有效性和构型-弹道匹配设计的必要性。 

1  变体飞行器构型-弹道匹配设计模型 

1.1  变体飞行器总体方案 

本文研究对象为滑翔变体飞行器，其任务场

景为助推滑翔后入水打击水下目标，全程飞行弹

道包括助推段、滑翔段、调姿水态段和水下飞行

段。该变体飞行器陆上飞行的三个阶段如图 2 所

示，首先由助推器将其助推至 70km 高度，达到

5Ma 的飞行速度，然后进入变体滑翔段，开始无

动力滑翔飞行。滑翔过程中可根据飞行控制指令

进行变后掠和变翼展等构型变形。最后，飞行器

飞至调整入水姿态点，进入调整入水姿态段，直

至以要求速度飞至入水点，完成陆上飞行。因变

体飞行器在变体滑翔段处于跨空域、宽速域的环

境，并且发射点与水下打击目标的距离较远，因

此对变体飞行器的射程提出了要求，为了达成飞

行性能最优，主要研究滑翔变体飞行器在变体滑

翔段无动力飞行过程的构型-弹道一体化规划问

题。 

 
图 2  滑翔变体飞行器弹道示意图 

Fig.2  Ballistic schematic of a gliding morphing aircraft 

1.2  变体飞行器构型弹道一体化优化建模 

变体飞行器弹道规划的目标函数为飞行距离

最远。设飞行距离为 J，则定义 J 为： 
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式中， 1 1( , )  为变体飞行器开始滑翔时的经纬度，

2 2( , )  为变体飞行器结束飞行时的经纬度， eR

为地球半径。 

变体飞行器在飞行过程中具有空域跨度大，

气动耦合严重，气动载荷复杂等特点。飞行器高

速飞行过程中发生严重气动加热，因此在进行弹

道规划时应充分考虑其表面隔热材料承受热能的

能力。同时在高速运动过程中产生的动压也有可

能破坏机体的结构强度。飞行过程中也会产生较

大的过载，会对飞行器结构与载荷造成影响[16]。

因此在飞行弹道规划过程中应充分考虑热流约束、

动压约束和过载约束。因此作如下约束： 

设飞行器飞行过程中受到动压为 q，则其动

压约束可设置为： 

 
2

max

1
( )

2
q h v q q   (2) 

式中， ( )h 为飞行器在海拔高度为 h 时的大气密

度，v 为飞行器飞行速度，qmax为飞行器能承受的

最大动压。 

设飞行器飞行过程中受到的热流为 Qs，则其

热流约束可设置为： 
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max( ) Qk

s s sQ c h v Q Q   (3) 

式中，kQ为与飞行器外形相关参数，Qsmax为飞行

器能承受最大热流。 

设飞行器飞行过程中受到的过载为 n，考虑

飞行器法向过载，即其受到升力加速度和阻力加

速度在纵平面的合成加速度。则其过载约束可设

置为： 

 
maxcos( ) sin( )y xn F F n n     (4) 

式中， xF 为飞行器飞行过程中受到的阻力，
yF 为

飞行器飞行过程中受到的升力，α 为攻角，nmax为

飞行器能承受最大过载。 

弹道规划的目标函数为飞行射程，应考虑飞

行规划终端点不确定问题，分别设置终端高度 rf、

终端速度 vf、终端弹道倾角
f 为终端约束，表示

为： 
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根据上述分析，无动力射程最大的优化问题

可表示为： 
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为了求得变体飞行器滑翔飞行过程的射程、过载、

动压、热流等参数，需首先建立考虑构型弹道耦

合效应的变体飞行器滑翔段动力学模型。 

1.3  考虑构型弹道耦合效应的变体飞行器滑翔

段动力学建模 

变体飞行器在变体滑翔段主要受重力和气动

力，为了方便描述，采用半速度坐标系对飞行器

弹道进行分析[17]。假设地球为匀速自转的标准球

体，变体飞行器为面对称几何体，考虑三自由度

动力学方程，将变体飞行器视为质点，则半速度

坐标系下变体飞行器动力学模型为： 
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式中，r 为飞行器质心与地球地心的距离，和

分别为飞行器所处位置的地心经度和纬度，v

为飞行器速度大小， 为弹道倾角， 为弹道偏

角， e 为地球自转角速度， x y zF F F、 和 分别为阻

力、升力和侧向力，其表达式如下： 

 
2

, , , ,

1
( )

2
x y z x y zF h v SC  (8) 

式中， ( )h 为飞行高度 h 处大气密度，通过标准

大气值插值计算[18]， S 为飞行器的参考面积，

x y zC C C、 和 分别为飞行器在半速度坐标系下的

阻力系数、升力系数和侧向力系数，与变体飞行

器飞行状态和构型有关，表达式为： 

 , , , , ( , , , ) x y z Cx Cy CzC f Ma l   (9) 

式中， 为攻角， 为后掠角，Ma 为马赫数，

l 为翼展。 

考虑到式(7)中各个状态量的数量级差别较

大，对上述模型进行无量纲化处理以保证数值计

算稳定性[19]，其中时间、长度、速度、加速度和

角速度的无量纲化系数分别为
0 0/nondt R g 、

0 6378135R  、
0 0nondV g R

、 0g  99.8 和

0 0/nond g R  ，无量纲化后同样采用式(7)中原

符号。 

在求解变体滑翔飞行器动力学方程时，飞行

器的气动特性数据与控制量和状态量关系密切，

由于引入了翼展和后掠角，气动计算数据规模急

剧增加，为此，提出气动特性多精度近似建模方

法以降低全剖面气动特性数据计算耗时，提升设

计效率。 

1.4  变体飞行器气动特性多精度近似建模 

变体飞行器气动仿真计算引入构型控制参数

作为设计变量，导致气动仿真数据维度增高，设

计变量之间耦合效应增强。利用高维模型表征方

法(HDMR)能够分解高维模型维度之间耦合作用，

分解得到的子项采用多精度代理模型进行构建，

在确保预测精度的同时缩短了建模耗时。 

首先建立变体飞行器几何模型，其结构由弹

头、弹身、机翼、尾舵等部分构成。 

弹头部分采用样条点拟合曲线旋转方法建模。
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弹身部分采用圆柱体，切割弹体一部分用以保证

机翼后掠过程保证弹体流体形状，弹翼选用标准

翼型 NACA0010。通过改变尾舵根弦长和尾舵尖

弦长的大小来修改尾舵的根梢比。尾舵采用六边

形尾舵，布局为十字形。图 3 展示了不同控制量

下变体飞行器的外形。 

 
（a）后掠角 0°时构型 

（a）Configuration at 0° swept back angle 

 
（b）后掠角 45°时构型 

（b）Configuration at 45° swept back angle 

图 3  不同后掠角下变体飞行器构型图 

Fig.3  Morphing aircraft configurations at different swept-

back angles 

变体飞行器参数化模型的参数类型主要包括

几何构型参数和变形控制参数。综合考虑变体飞

行器机翼可变后掠与伸缩特性，变形控制参数后

掠角变化范围为 0~90°，0°时机翼完全展开，90°

时机翼折叠至弹身上方，因此翼展长的变化范围

应考虑后掠角为 90°时机翼能够完全折叠至弹身

上方。其具体参数及其取值范围如表 1 所示。 

表 1  变体飞行器几何外形参数表 

Tab.1  Table of geometrical shape parameters of morphing 

aircraft  

参数类型 参数名称 取值范围 

几何构型参

数 

弹径/mm [150,250] 

弹长/mm [2500,3500] 

翼展/mm [600,1000] 

翼弦长/mm [80,130] 

翼位置/mm [150,200] 

尾舵弦长/mm [50,80] 

尾舵舵展/mm [60,100] 

尾舵根梢比 [1,1.5] 

尾舵位置/mm [20,80] 

变形控制参

数 

翼后掠角/(°) [0,90] 

翼展/mm [600,1000] 

通过修改其变形控制参数即可展示其不同变

体形态下几何外形，同时可以导入 CFD 计算其不

同变体形态下的气动特性。 

为了解决气动仿真模型维度高的问题，引入

Cut-HDMR 方法构建气动仿真预测模型。其具体

描 述 为 ： 设 某 一 黑 箱 模 型 为 ( )f X ，
T

1 2[ , , , ]dX x x x ，则可通过 HDMR 展开为： 

 
0

1 1

12

( ) ( ) ( , )

( , , , )

d

i i ij i j

i i j d

d i j d

f X f f x f x x

f x x x

   

  

 

 
 (10) 

式中，
0f 表示黑箱模型 ( )f X 的 HDMR 表达式

中的 0 阶子函数， ( )i if x 是只包含输入
ix 的

HDMR 表达式的 1 阶子函数， ( , )ij i jf x x 是
ix 和

jx 共同作用下，考虑了这两个输入值的相关性的

HDMR 表达式中的 2 阶子函数。 

一般情况下，只考虑前两阶即可保证模型展

开精度，且前两阶的子项表达式为： 

 
0 0

0 0

( )

( ) ( , )i
i i i

f f X

f x f x X f



 
 (11) 

式中，
0f 为模型在中心点的输出。 0( , )i

ix X 表示

的是
T

1 2( , , , , )ic c x 。即向量中除第 i 维坐标
ix

外，其余维度的坐标值设置为中心点的值。 

HDMR 模型的子项采用基于混合标度的多

精度 Kriging 代理模型[20]进行构建，采样方法选

用序列采样方法[21-22]，得到的气动预测方法步骤

如图 4 所示。 

 
图 4  气动预测方法流程 

Fig.4  Pneumatic forecasting methodology process 

选用 5 组数学算例对上述方法进行验证，选

取的测试函数作为高保真函数
H

if ，对其进行处

理得到低精度函数
L

if 。五组函数如下表所示。 

表 2  数学算例函数 

Tab.2  Mathematical example function  

序

号 

维

度 
函数 

1 2 

2 2 2 2

1 2 1 2

1,

1

2

( 11) ( 7)

[ 6,6]

Hf x x x x

x

     

 
 

2

1 1 1 20.8 5 5L Hf f x x    

2 4 

4 2

1

4

2

1
( 16 5 )

2

5 5, 1, ,4

i i i
i

i

Hf x x x

x i



   

   

 



 

5 

4

2 2

1

0.8 0.5L H

i

i

f f x


    

3 10 

0
2

1

0

3
2

1

1

1

100 100, 1, ,10

( 1)i i

i

i
i i

H x x xf

x i


 



  

 



 
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3 3

1

0.8 0.5L H

i

i

f f x


    

4 15 

2
15

4
1

[ 10,10]

i

H

i

i

f

x

x


 

 
 

15

4 4

1

0.8 0.5L H

i

i

f f x


    

5 20 

2

5

2

1

0

10cos(2 ) 10)

[ 5.12,5.12]

( i
i

H

i

if x x

x




 



 



 

20

5 5

1

0.8 0.5L H

i

i

f f x


    

采用三种代理模型精度评价指标对文章方法

进行测试验证[20]，得到精度评价结果如下表所示： 

表 3  多精度近似建模方法验证统计结果 

Tab.3  Verification statistical results of multi-precision 

approximate modelling methods 

指标 函数 1 函数 2 函数 3 函数 4 函数 5 

复相关系数 0.9871 0.9745 0.9624 0.9612 0.9582 

均方根误差 0.1024 0.1052 0.0989 0.1045 0.0902 

相对平均 

绝对误差 
0.0678 0.0685  0.0752 0.0754 0.0684 

在数学算例验证的基础上，对变体飞行器进

行气动预测，基于开源软件 OpenVSP[23]仿真计算

低精度样本点输出，基于 CFD 仿真方法仿真计算

高精度样本点输出。由于变体飞行器在飞行过程

中变体过程具有连续长周期、缓慢的特点，流场

建立的时间尺度远小于变体的时间尺度，因此可

以忽略非定常因素。基于优化拉丁超立方方法[24]

生成两组均匀的 15 个不同工况下的变体飞行器

升力系数、阻力系数进行预测，相较于 CFD 计算

结果，得到的最大升力系数预测相对误差分别为

9.2%、9.32%，最大阻力系数预测相对误差分别为

8.8%、8.92%。其统计结果如表 4 所示。预测结果

表明，若对 100 个不同工况下的气动参数进行仿

真求解，仅采用 CFD 方法进行仿真计算需要耗时

150 小时，采用本文方法建模时长为 60 小时，计

算耗时降低了 60%，解决了变体飞行器全飞行剖

面气动特性快速预示难题。即通过平衡高、低精

度气动仿真模型精度与效率的关系，在完成建模

的基础上准确、快速预测出大量气动数据，从而

提高构型-弹道最优匹配设计效率。 

表 4  升、阻力预测统计结果 

Tab.4  Statistical results of lift and drag prediction 

指标 

第一组预测 第二组预测 

升力系数 阻力系数 升力系数 阻力系数 

复相关

系数 
0.9741 0.9802 0.9784 0.9839 

均方根

误差 
0.0974 0.0901 0.0925 0.0892 

相对平

均绝对

误差 

0.0701 0.0689 0.0724 0.0699 

2  基于改进高斯伪谱法的构型-弹道规划

方法 

2.1  变体飞行器构型-弹道规划最优控制问题 

变体飞行器构型-弹道一体化规划问题(6)是

在满足热流、过载和总加热量条件下，寻找一组

最优的攻角、翼展、后掠角曲线，是射程最优，

是典型的最优控制问题，其表达形式主要有

Bolza 形式、Meyer 形式和 Lagrange 形式[25]，后

两种形式可以通过 Bolza 形式简化得到，因此采

用 Bolza 形式进行讨论，其内容可描述为： 

 
0

0 0Φ[ ( ), , ( ), ] [ ( ), ( ), ]
ft

f f
t

J x t t x t t L x t u t t dt    (1) 

式中， 3( )u t  为控制变量，包括变体飞行器的

攻角 、后掠角和翼展 l ， 6( )x t  为状态变

量， 0t 和 ft 为时间初值和末值，根据最优控制问

题的实际情况确定时间初末值固定或自由。 

系统的动力学方程形式如下： 

 0( ) ( ( ), ( ), ) [ , ]fx t f x t u t t t t t   (12) 

边界条件为： 

 0 0( ( ), , ( ), ) 0f fx t t x t t   (13) 

路径约束为： 

 0( ( ), ( ), ) 0 [ , ]fC x t u t t t t t   (14) 

根据前文变体飞行器构型-弹道匹配设计模

型，开展变体飞行器构型-弹道规划的最优控制问

题可写为： 

  

m

. .   :   ( ) ( , , )

          

           

  

x

      

 

 

a  : 

  

l h

l h

l h

s t t t

J



 

 

 

X F X U

U U U

X X X

G G G

 (15) 

式中， [ , , , , , ]r v   X ，其具体参量见式(7)，

[ , , ]l U ， 为攻角，为后掠角，l 为展长，

[ , , ]sq Q LG ，其具体参量见式(2)~(5)， lU 、 lX 、
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lG 和 hU 、 hX 、 hG 分别为控制量、状态量、过

程约束的取值边界。 

综上所示，变体飞行器构型-弹道匹配优化设

计可将问题转化为变体飞行器构型-弹道最优控

制问题，通过求解上述最优控制问题，即可得出

构型-弹道匹配设计方案。 

2.2  高斯伪谱法 

高斯伪谱法以配点法为基础，将插值多项式

基函数的实根作为配点，对问题中的控制变量和

状态变量离散并构造拉格朗日多项式，实现状态

变量和控制变量的全局拟合，从而将连续空间的

最优控制问题转化为非线性规划问题[15]。连续

Bolza 问题时间区间为
0[ , ]ft t t ，因此首先需要

进行时域变换。 

采用一系列高斯-勒让德（LG）点进行离散得

到的离散点为 [ 1,1]   ，与连续时间 t 之间的转

换关系为： 

 
0

0 0

2 f

f f

t tt

t t t t



 

 
 (16) 

连续 Bolza 问题即转化为： 

 
0

0 0

0

0

0

0 0

0

Φ[ ( ), , ( ), ]

[ ( ), ( ), ]
2

( ( ), ( ), ; , )
2

( ( ), , ( ), ) 0

( ( ), ( ), ; ,

. .  : 

) 0

f

f f

f

t

f

f

f f

f

J x x

t t
L x u d

t tdx
f x u t t

d

x t x t

C x u t

s t

t



   

   

  


  

  











 











 (17) 

插值点 1, , N  值取为 N 阶勒让德多项式

( )NP  的根， ( )NP  表达式为： 
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( ) [( 1) ]
2 !

N
N

N N N

d
P

N d
 


   (18) 

图 5 展示了选取不同 N 的值时配点的分布。 

 
图 5  不同个数下 G-L 点分布示意图 

Fig.5  Schematic distribution of G-L points with different 

number of points 

定义 0 1   ，插值计算得到状态变量和控制

变量的拉格朗日插值多项式为： 

 
0

( ) ( ) ( ) ( )i i

N

i

x X L x   


    (19) 

 
0

( ) ( ) ( ) ( )i i

N

i

u U L u   


    (20) 

式中， ( )iL  为一系列拉格朗插值基函数，其表达

式为： 

 
1,

( )
( )

( ) ( )
i

j j i
i

N

j i

j g
L

g

  


     


  

 
 (21) 

式中， ( )g  为决定插值点的试函数，且

1
( ) ( )

N

ii
g   


  。 

根据拉格朗日插值可得，状态、控制近似值

在 插 值 点 处 与 真 值 相 等 ， 即

( ) ( ),( 0, , )i ix X i K   。 

上述插值点中并未包含 1f  ，若不包含此

点，在多数问题求解时无法满足约束条件与状态

末值相关的条件，因此应将状态量 ( )f fX X 

作为非线性规划中的变量。通过高斯求积的方法，

利用初值 0X 构造关于
fX 的约束为： 

 
1

0
1

( ) ( ) ( ( ), ( ), )fx x f x u d     


    (22) 

其离散形式为： 

 

0

0

0
1

( ) ( )

( ( ), ( ), ; , )
2

N

k k k

f

f

f
k

X X

f X U t t

 

 
   



 




 (23) 

式中， k 为高斯积分的加权系数。 

采用 LG 点离散后，可根据动力学方程得到

在 LG 点上需要满足的约束条件，利用状态插值

近似其在 LG 点上的微分，即： 

 
0

0

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( 1, , )

k k i k i
i

k

N

i

N

i i

x X L X

D X k K

   







  

  

 (24) 

式中， ( 1)K KD   为微分矩阵，其表达式为： 

 

( )

(1 ) ( ) ( )
,

( )[(1 ) ( ) ( )]

(1 ) ( ) 2 ( )
,

2[(1 ) ( ) ( )]

ki i k

k K k K k

k i k K i K i

k K i K i

k K i K i

D L

P P
i k

P P

P P
i k

P P



  

    

  

  

 

  


  


  
  

 (25) 

式中， 1, ,k N 且 0, ,i N 。则在 LG 点上

对动力学微分方程进行配置的表达式为： 

 

0

0
0

( ) ( ( ), ( ), ; , )
2

( 1, , )

K
f

ki i k k f
i

t t
D X f X U t t

k K

   



 

 

(26) 

-1.25 -1.00 -0.75 -0.50 -0.25 0.00 0.25 0.50 0.75 1.00 1.25
0
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25

 配点数为5时的配点

配
点
个
数
N

G-L点坐标

 配点数为10时的配点  配点数为20时的配点

 配点数为15时的配点
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同理，控制变量采用相同的方法在 LG 点上

离散。 

最后，针对最优控制问题的目标函数进行处

理，状态变量和控制变量的积分逼近可表示为： 

 1 1

1 1
1

( ) ( ) ( )i i
i

N

f d F d f     


      (27) 

则目标函数的形式可推导为： 

 

0 0

0

0
1

Φ( , , , )

( , , ; , )
2

f f

f

i f
i

N

i i i

J X t X t

t t
g X U t t 



 




 (28) 

基于上述原理，即看求出离散状态变量

,( 0, , )iX i N 和控制变量 ,( 1, , )kU k N ，起

止时间
0[ , ]ft t ，使得性能指标函数最小，并同时

满足在 LG 点上的动力学微分方程配置约束、终

端状态约束、边界条件约束和路径约束，如式(29)

所示。 

0 0

0

0
1

0

0
0

0

0

0
1

0 0

min :   Φ( , , , )

( , , ; , )
2

( ) ( ( ), ( ), ; , )
2

          ( ) ( )

( ( ), ( ), ; , )
2

          ( ( ), , ( ), ) 0

       

. .  :  

N

f

i i i

N

k

f

f

i f
i

K
f

ki i k k f
i

f

f

fk

f f

k
k

J X t X t

t f
g X U t t

t t
D X f X U t t

X X

f X U t t

t X

s t

X t

 

   

 

 
   

  







 





 




 



0   ( , , ; , ) 0k k k fC X U t t















 

         (29) 

2.3  融合代理模型和 SQP 的变体飞行器构型-弹

道一体化规划方法 

将变体飞行器弹道最优控制问题离散化后得

到的非线性规划问题具有约束性强、优化变量多

等特点。并且最优控制问题考虑因素越多，问题

复杂程度越高，其对应的非线性规划问题的求解

难度越大。SQP 算法在处理强约束非线性规划问

题具有较好的能力，在求解小规模问题时收敛速

度快，计算精度高。但需要规划的问题变复杂时，

SQP 算法求解会提升对初值的依赖性，若初值选

取不合理，大大提升计算耗时，并且更容易陷入

局部最优。 

为了解决 SQP 算法对初值依赖性的问题，结

合文献[26]提出的改进序列近似优化算法，提出融

合 SQP 和代理模型的混合弹道规划方法，首先基

于改进序列近似优化算法得到满足弹道约束且优

化性能较好的弹道，将此解作为高斯伪谱法规划

弹道的初始解，流程如图 6 所示。 

 
图 6  混合弹道规划方法 

Fig.6  Hybrid ballistic planning methods 

混合弹道规划方法的具体步骤为： 

1）定义弹道规划问题 

根据变体飞行器构型-弹道匹配设计问题确

定求解弹道的动力学方程、目标函数及过程约束。

定义状态量的初值和末值范围，将控制量攻角、

后掠角和翼展作为优化的设计变量并确定其范围。 

2）基于改进序列近似优化算法寻优弹道 

采用改进序列近似优化算法寻找性能较好的

弹道，使用四阶龙格库塔求解变体飞行器的弹道，

并将优化弹道结果的状态量、控制量其作为序列

二次规划初解。 

3）基于高斯伪谱法进行弹道离散化 

在 LG 点上离散变体飞行器的连续状态量和

控制量获得其在离散点处的状态量和控制量，并

定义过程约束以及终端约束，得到变体飞行器构

型-弹道匹配设计转化的非线性规划问题。 

4）序列二次规划算法得出最优解 

确定步骤 3）中的非线性规划问题的目标、

等式约束和不等式约束，基于序列二次规划算法

求解得出最优弹道规划结果。 

3  变体飞行器构型-弹道匹配规划 

采用基于融合代理模型和 SQP 的变异飞行

器构型-弹道一体化规划方法对变体飞行器进行

构型-弹道匹配规划，找出变体飞行器最优控制方

案，提升变体飞行器飞行性能，验证提出方法的

有效性。 

对变体飞行器进行弹道规划。飞行过程只考

虑纵平面飞行情况，即变体飞行器在飞行过程中

侧滑角为 0。变体飞行器几何参数设置如表 5 所

示。 

表 5  变后掠-翼展弹道匹配设计方案参数取值 

Tab.5  Control parameter values for variable sweptback-

wingspan ballistic matching design scheme  

参数类型 参数名称 取值 

几何参数 

弹径/mm 200 

弹长/mm 3200 

翼弦长/mm 120 
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尾舵展长/mm 80 

控制参数 

攻角/(°) [0,15] 

后掠角/(°) [0,90] 

翼展/mm [600,1000] 

仿真条件主要包括设置初始状态参数、终端

状态参数取值或范围和控制参数范围。具体值如

表 6 所示。 

表 6  状态、控制参数设置 

Tab.6  Status, control parameter setting  

参数类型 参数名称 取值 

初始状态参数 

初始高度/km 70 

初始速度/Ma 5 

初始经度/(°) 0 

初始纬度/(°) 0 

初始弹道倾角/(°) 0 

初始弹道偏角/(°) 0 

终端状态参数 

终端高度/km 0.5 

终端速度/Ma [0.3,1] 

终端经度/(°) 0 

终端纬度/(°) [2,10] 

终端弹道倾角/(°) [75,75] 

终端弹道偏角/(°) 0 

控制参数 攻角/(°) [0,15] 

首先基于改进序列近似优化算法进行初寻优，

通过四阶龙格库塔法求解飞行弹道。设 LG 点的

个数为 10 个，将在 LG 点上离散的控制参数作为

设计变量，以式 1 计算得到的射程为目标函数，

考虑飞行过程中的约束条件，将离散量作连续处

理用于求解弹道方程。 

得到的设计变量攻角的初优解如表 7 所示。

其值均为在 LG 点上的取值。 

 
表 7  离散点处控制量数值  

Tab.7  The value of the control quantity at the discrete point

离散点处 

控制量值 
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

攻角/(°) 5.99 5.38 5.74 0.64 15 0 15 0 12.06 7.25 

后掠角/(°) 0 0.07 18.39 38.32 13.23 5.49 81.02 1.77 9.6 0 

翼展/mm 1000 805.2 600 729 600 1000 922.7 910.8 975.8 971.3 

将优化得到的连续初解在 LG 配点处进行离

散，得到的离散点作为进入序列二次规划的初解

进行求解，得到弹道规划的规划结果如图 7 所示。 

图 7(a)~(b)分别展示了射程、飞行时间与飞行

高度的关系图，图 7(c)~(d)分别展示了飞行速度、

速度倾角与飞行时间的关系，图 7(e)~(g)分别展示

了三个控制量与飞行时间的关系图。 

 

a) 弹道曲线 

a)Ballistic curve 

 

b) 高度曲线 

 

c) 速度曲线 

b) Altitude curve c) Velocity curve 

 

d) 速度倾角曲线 

d) Velocity inclination 

angle curve 

 

e) 攻角曲线 

e) Angle of attack curve 

 

f) 后掠角曲线 

f) Sweep angle curve 

 

g) 翼展曲线 

g) Wing span curve 

图 7  变后掠弹道规划结果 

Fig.7  Finite element model of repaired specimen 

变体滑翔飞行器将翼展、后掠角和攻角作为

控制量，最终采用改进序列近似优化方法进行初
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优化得出飞行器的射程为 497.45km，在经过高斯

伪谱法规划后得出最终飞行器的最优射程为

524.33km。通过图 7 中飞行状态量和控制量随时

间变化关系可以得出，规划的变体飞行器弹道较

为符合设计要求。此外，图中展示的变体随时间

变化曲线证实了前文变体缓慢的假设，后掠角最

大变化速率为0.8(°)/𝑠，翼展最大变化速率为

5mm / s ，因此流场计算过程可以不考虑非定常

因素。 

为了对比提出方法的先进性，开展无变体方

案和变后掠角弹道规划方案的仿真，无变体方案

的构型控制参数在飞行过程中均保持初值，变后

掠角方案的翼展控制参数在飞行过程中保持初值，

其余初始条件均与变体方案相同。得到三种方案

的飞行高度与射程曲线如图 8 所示。 

 
图 8  三种方案规划结果最优射程对比 

Fig.8  Stress-strain curve of adhesive epoxy for different 

days of immersion in water 

根据图 8 分析可得，由于飞行器在飞行过程

中同时改变后掠角和翼展来改变其气动特性，飞

行器在第一次降至 10km 高度时即能进行有效滑

翔爬升，由于第一滑翔爬升后变体飞行器剩余速

度远大于变后掠角方案，使得变体飞行器后续仍

能进行长距离爬升。相较于固定构型方案和变后

掠角方案而言，变后掠角-翼展方案弹道规划得出

的最优性能通过变体得到了较大的提升。 

综上所述，变体飞行器在引入变体控制参数

后，其飞行性能相较于传统固定构型方案而言能

够得到较大提升，计算结果表明变后掠-翼展方案

的最大射程规划结果是不变形方案的 2.16 倍，变

后掠-翼展方案最大射程规划结果是变后掠方案

的1.26倍。由于其在滑翔飞行过程中存在跨空域、

跨速域的情况，合适的变体方案能够使飞行器在

不同飞行工况条件下改变构型以达到在该工况条

件下的最优气动参数外形，从而使得飞行器的性

能大幅度提升。 

4  结论 

变体飞行器构型-弹道设计模型包括变体飞

行器弹道规划设计模型、几何构型-质量模型和多

精度气动仿真模型，为下一步变体飞行器弹道规

划提供模型基础。在分析变体飞行器构型-弹道耦

合特征的基础上，建立的变体飞行器多精度气动

仿真模型能够为下一步快速预测变体飞行器气动

数据与规划弹道提供模型基础。 

变体飞行器构型-弹道匹配优化设计方法能

够解决优化初值对序列二次算法影响较大的问题。

进行变体飞行器构型-弹道匹配优化设计，得出最

优目标函数下的最优变体飞行器构型与控制方案。

实现了考虑变体飞行器构型因素的弹道最优规划

设计，体现出了构型与弹道的匹配关系。仿真结

果表明，无变体方案、只变后掠方案和变后掠-翼

展方案的射程逐步提升，变后掠-翼展方案的最大

射程规划结果是不变形方案的 2.16 倍，变后掠-

翼展方案最大射程规划结果是变后掠方案的 1.26

倍。验证了构型-弹道最优匹配设计方法的有效性，

为下一步相关研究提供理论基础。 
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