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摘　 要：基于滑翔式微型飞行器（ｍｉｃｒｏ ｇｌｉｄｉｎｇ ａｉｒ ｖｅｈｉｃｌｅ，ＭＧＡＶ）的布局、投射及飞行特点，分析并优

化其在不同任务需求下的一般轨迹特性。 首先，概述了此种 ＭＧＡＶ的设计过程及总体参数；接着，基
于一般意义的飞行器平面运动模型，推导出平衡滑翔初始投射条件，并结合实际投射装置参数推导真

实初始投射条件。 进一步分别比较了在这两种投射条件下的无约束最远射程轨迹特性，真实滑翔比

平衡滑翔在射程上减少约 ５ ｋｍ。 然后，分析了此种飞行器可能存在的任务需求，采用高斯伪谱法得到

在过程约束及终端约束下最长滑翔时间及保证滑翔时间及滑翔距离同时最长 ２种目标函数下的最优

滑翔轨迹。 第一种目标下，优化后航时和无控滑翔相比可提高约 ８ ｍｉｎ，但是和理论最远射程 １３６ ｋｍ
相比缩短 ２０ ｋｍ。 第二种目标下，在最远射程维持不变的同时可使航时提高约 ２ ｍｉｎ。 最后，将优化轨

迹的控制变量带入到动力学方程积分进行可行性验证。 研究结果表明，基于高斯伪谱法的轨迹分析

是一种高效可行的轨迹优化策略。
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　 　 微型飞行器在军民用领域都具有极大的潜力和

价值［１⁃２］。 ２０世纪 ９０年代以来，由于灵活多样用途

特殊，微型飞行器备受关注，其技术研究已取得了较

大进步［３⁃４］，但受限于微机电技术的发展水平，目
前，航时和航程不足已成为制约微型飞行器性能发

挥的瓶颈之一。
常规的微型飞行器依靠微型电机进行有动力飞

行，但是有限的能源使其难以有效续航。 美国海军

实验室（Ｎａｖａｌ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ， Ｕｎｉｔｅｄ Ｓｔａｔｅｓ）于
２０１２年提出一种微型飞行器的新式应用方法，并将

其命名为 ＣＩＣＡＤＡ（ｃｌｏｓｅ⁃ｉｎ ｃｏｖｅｒｔ ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｄｉｓｐｏｓ⁃
ａｂｌｅ ａｉｒｃｒａｆｔ）。 区别于传统微型飞行器的动力飞行

方式，ＣＩＣＡＤＡ 去掉了动力装置，仅携带基本控制元

件和任务传感器。 其原理样机被挂于 Ｔｅｍｐｅｓｔ 无人

机的机翼下方，由高空气球作为载具将 Ｔｅｍｐｅｓｔ 无
人机携带到 ２ 万米高空进行释放。 飞行一段时间

后，ＣＩＣＡＤＡ 脱离 Ｔｅｍｐｅｓｔ 无人机，全程依靠滑翔的

方式完成到预定地点的精确着陆［５］。 ＣＩＣＡＤＡ 成本

较低，结构简单，一次可从平流层大量投放，具有执

行多种特定任务的能力。 其原理样机已经经过多次

优化及测试［６］。 事实上，国内外平流层投放飞行器

的研究越来越受到重视。 如德国宇航中心于瑞典基

律纳发放场进行的平流层常规布局滑翔机投放验证

了平流层投放技术的可行性及控制算法的精确

性［７］。 但是现有的研究大多面向常规布局中大型

尺寸滑翔飞行器，而对平流层投放的微型飞行器缺

乏系统性研究。
目前，轨迹优化分析是滑翔飞行器研究的重要

方面，文献研究多针对大质量高速飞行器，如导弹、
返回舱或航天飞机［８⁃１１］等。 而对于平流层投放的微

型滑翔飞行器来说，由于其概念较为新颖，目前其滑

翔轨迹优化方面的系统性研究还有待深入。
本文参照常规航天飞行器再入方程，概述了微

型滑翔飞行器（ＭＧＡＶ）的设计过程。 基于微型滑翔

飞行器总体设计要求及参数，分析其一般意义下的

平衡滑翔和真实滑翔轨迹特性。 并针对潜在的目标

需求，应用高斯伪谱法对运动方程进行离散处理，完
成对 ２种可能的任务需求的最优轨迹设计。 最后针
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对最优控制变量进行反解验证了高斯伪谱法对于最

优轨迹求解的可行性和高效性。

１　 ＭＧＡＶ 设计概述

１．１　 总体设计思路与设计过程

滑翔式微型飞行器的最终目标是携带载荷完成

由高空到预定地点的精确着陆。 其设计需要在完成

任务的同时，具有较好的隐蔽性，因此对飞行器尺寸

进行了约束。 并且，由于该飞行器不再回收，在设计

时还需要考虑到成本低廉及结构简单等因素。 为

此，该飞行器展长被限制在 ３５ ｃｍ 之内以增强隐蔽

性。 并且，为了增大翼载荷以降低滑翔时的速度，该
飞行器采用飞翼布局，翼面积为 ０．０４ ｍ２，展弦比在

２以内。
根据上述设计思路，决定直接以电路板作为机

翼以达到降低成本和快速批量制造的目的。 根据文

献［１３］的证明，飞行器在以最大升阻比滑翔时可以

达到最远滑翔距离。 根据这一结论，在翼面积及展

弦比约束下设计可以使飞行器达到最佳升阻比的翼

面形状。 由于使用电路板制作机翼，飞行器将采用

典型的薄翼平板翼型。 整个下滑过程中，飞行雷诺

数较低。 文献［１４⁃１７］通过实验详细研究了有限展

弦比不同翼面形状的平板翼型机翼在低雷诺数下的

气动性能，见表 １。
表 １　 平板翼型不同翼面形状气动参数

形状 展弦比 最大升阻比

矩形

１
１．５
２

５．６
６．２
６．７

后掠翼

４（λ＝ １）
４（λ＝ １）
４（λ＝ １）

６．１（３０°）
７．５（４５°）
４．７（６０°）

梯形直翼 ２（λ＝ ０．７５） ６．８

齐默曼

１
１．５
２

６．４
６
６．７

反齐默曼

１
１．５
２

５．７
６．２
６．９

　 ∗λ 为根梢比

在 满 足 上 述 展 弦 比 要 求 的 前 提 下， 反

Ｚｉｍｍｅｒｍａｎ形状在所有构型中有着最大升阻比。 因

此，飞行器构型确定为展弦比为 ２ 的反 Ｚｉｍｍｅｒｍａｎ
形状平板翼型机翼。 将控制元件、电池、天线及载荷

直接沿电路板中心线区域焊接，保证整机质量的对

称性。 在电路板其他没有电路引线的区域对称地开

多个减重孔以减轻整机重量。 使用 ３Ｄ 打印技术制

造轻质机身用于对整个电路区域做整流和保温。 使

用 ２个升降副翼控制飞行器航向。 使用双垂尾布局

增强偏航稳定性。 整机的制造，包括机翼的切割、电
路元件焊接、机身打印均为自动化生产，最后手动完

成各个部件间的装配。 最后经过核算的飞行器总质

量约为 １６０ ｇ，翼载荷小于 ４０ Ｎ ／ ｍ２，符合一般设计

经验［１２］。 图 １展示了研究室自主研制的 ＭＧＡＶ 其

中一版构型原理样机实物图。

图 １　 自主研制 ＭＧＡＶ原理样机

１．２　 气动外形与参数估算

对于有限展长平板翼型机翼的升力系数，可采

用 Ｐｌｏｈａｍｕｓ［２１］公式，其表述如下

ＣＬ ＝ Ｋｐｓｉｎαｃｏｓ２α ＋ Ｋｖｃｏｓαｓｉｎ２α （１）
式中， Ｋｐ 根据不同的气动布局有特定的取值。 文献

［１４］ 根据实验数据给出针对展弦比为 ２ 的反齐默

曼形状 Ｋｐ 取值为 ２．６５；Ｋｖ ＝ π；α 为飞行器攻角。
对于阻力系数的预测，可应用如下经典公式［１５］

ＣＤ ＝ ＣＤ０ ＋ Ｋ［ＣＬ］ ２ （２）
表 ２　 微型滑翔式无人机总体参数

参数名 数值

机翼质量 ／ ｇ １２０（包含电路）
机翼展长 ／ ｃｍ ３２
机翼展弦比 ２

机翼平均气动弦长 ／ ｃｍ １２ ｃｍ
机翼翼面形状 反齐默曼

机翼最大升阻比 ６．８５
机翼纵向静稳定裕度 ／ ％ １１

机身质量 ／ ｇ
４０（包含舵机、连杆、
电池及装配零件等）

机身尺寸 １２ ｃｍ×４５ ｃｍ×２５ ｃｍ

·４８９·
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式中， ＣＤ０ 在这里取值为 ０．０１５；Ｋ 为诱导阻力系数，
其根据不同气动布局取值不同［１４］。 这里 Ｋ 对于所

述布局取值为 ０． ３５５。 表 ２ 总结了此版自主设计

ＭＧＡＶ总体参数。

２　 轨迹分析方法

２．１　 运动方程

在运动分析过程中，为了得到一般意义下的下

滑轨迹和参数，在这里不考虑滑翔过程中突风的影

响。 并且，做出如下应用通常意义下的假设：①假设

地球为均匀球体且由于再入时间较短，忽略自转。
②飞行器控制系统设计良好，即再入段为平面运动。
③飞行器绕质心运动为瞬时平衡，即忽略绕质心的

运动。 基于以上假设并参考再入方程［１８］，给出微型

滑翔飞行器质心的平面运动方程和坐标系

Ｖ̇ ＝ － Ｄ
ｍ

－ ｇｓｉｎθ

θ̇ ＝ Ｌ
ｍＶ

＋ １
Ｖ

Ｖ２

ｒ
－ ｇæ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓθ

ｒ̇ ＝ Ｖｓｉｎθ

Ｒ̇ ＝ Ｒｅ
Ｖ
ｒ
ｃｏｓθ

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（３）

式中， Ｖ 表示飞行器速度，θ 表示速度倾角 （下滑

角），ｒ 表示飞行器质心到地心的距离，Ｒ 表示射程

（滑翔距离），Ｈ 表示飞行器质心到地面的垂直距

离。 Ｒｅ，ｍ 和 ｇ 分别表示地球半径、飞行器质量和当

地重力加速度。 Ｌ ＝ ０．５ρＶ２ＳＣＬ，Ｄ ＝ ０．５ρＶ２ＳＣＤ 分别

表示飞行器升力和阻力。 其中，ＣＬ 和 ＣＤ 表示飞行

器的升力和阻力系数，其为攻角的函数。 ρ和 Ｓ分别

表示当地大气密度和飞行器的参考面积。 坐标系如

图 ２所示。

图 ２　 平面再入坐标系变量关系

　 　 对于大气密度，这里采用根据国际标准大气简

表数值拟合而成的公式得到和高度的关系

Ｈ ＝ ４４ ３３０．８ － ４２ ２６６．５ρ０．２３４ ９６９ （４）
２．２　 平衡滑翔投射条件

对于滑翔式微型飞行器来说，其最理想的滑翔

轨迹是无波动的平稳下滑飞行，即平衡滑翔。 假设

微型飞行器从弹射器脱离时刻开始即进入到稳定的

下滑轨道，这对于一个已经确定设计参数的飞行器，
一定存在一种初始条件使其在不同高度可以在全程

保持平衡滑翔状态，其推导过程如下：
由平衡滑翔定义可知，当飞行器平衡滑翔时，升

力与重力相等或极为接近。 由此可近似下滑角 θ 为

一可忽略小量，（３） 式中第二式 ｄθ ／ ｄｔ ≈ ０，ｃｏｓθ ≈
１。 因此（３） 式第二式可改写为

Ｖ ＝ ２ｍｇ
ＳＣＬ

× ρ － １２ （５）

通过（５）式可求出平衡滑翔时初始时刻需要的速度

Ｖｉｎｉｔｉａｌ。 （５）式对 ρ 求导可得

ｄＶ
ｄρ

＝ － １
２
２ｍｇ
ＳＣＬ

× ρ － ３２ （６）

对（３）式第一式左边项进行改造可得

ｄＶ
ｄｔ

＝ ｄＶ
ｄρ

× ｄρ
ｄｔ

＝ －
ρＶ２ＳＣＤ
２ｍ

－ ｇｓｉｎθ （７）

对（７）式 ｄρ ／ ｄｔ 进行改造可得

ｄρ
ｄｔ

＝ ｄρ
ｄＨ

× ｄＨ
ｄｔ

＝ ｄρ
ｄＨ

× Ｖｓｉｎθ （８）

ｄρ ／ ｄＨ 的函数关系可由密度高度关系拟合公式（４）
给出，将其带入（８）式并将（６）式与（８） 式代入公式

（７）可得

θ ＝ ａｒｃｃｏｓ [ － １
ρＶ２ＳＣＤ

æ

è
ç

ö

ø
÷·

(ｍｖρ
２ｍｇ
ρＳＣＬ

·
１．０４９ － Ｈ

４２ ２６６．５
æ

è
ç

ö

ø
÷

３．２５６

９ ９３１．３１７
＋ ２ｍｇ ) ]

（９）
在高度、密度和初始速度已知的情况下则可通过

（９）式求解出平衡滑翔条件下的初始速度倾角。 由

公式（５）与（９）计算得到在 ＭＧＡＶ 设计高度 ２０ ｋｍ
下平衡滑翔条件为：Ｖｉｎｉｔｉａｌ ＝ ７４． ６２ ｍ ／ ｓ， θｉｎｉｔｉａｌ ＝ － ３．
９７°。 而对于地面弹射，此速度仅需约 １８ ｍ ／ ｓ。
２．３　 实际滑翔投射条件

在此版设计中，滑翔式微型飞行器采用由高空

气球所携带的弹射装置在高空对其进行发放。 弹射

·５８９·
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装置主要由导轨、滑块及弹簧组成。 飞行器和滑轮

一体，在发放前滑轮放于导轨顶部压缩弹簧，飞行器

整体由挡板卡住固定。 发放时上部挡板打开，飞行

器由弹簧推动沿滑轨下冲，脱离滑轨后进入滑翔状

态。 弹射装置及飞行器发放前的受力状态可以简化

成图 ３形式。 其中，导轨全长为 Ｌ，导轨与当地水平

线夹角为 θ，滑块与导轨的摩擦因数为 μ。 Ｆｅ，Ｆｄ，Ｆｎ

分别为弹簧力、摩擦力和支撑力。

图 ３　 飞行器投射受力分析简图

推导滑块的运动方程以估算其脱离速度，由于

垂直于导轨方向的力始终平衡，所以只需列出平行

于导轨方向的运动学方程，其形式如下

ｋ（Ｌ － ｘ） ＋ ｍｇｓｉｎθ － μ·ｍｇｃｏｓθ ＝ ｍｘ̈ （１０）
式中， ｋ 为弹簧刚度。 方程（１０） 属于二阶非齐次常

微分方程，带入初始条件：ｘ（０） ＝ ０，ｘ̇（０） ＝ ０则可以

求出其理论解为

ｘ ＝ ｍｇ
ｋ
（ｓｉｎθ － μｃｏｓθ） ＋ Ｌé

ë
êê

ù

û
úú· １ － ｃｏｓ ｋ

ｍ
·ｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１１）
　 　 对于真实应用于此种微型飞行器投射的装置参

数，导轨全长 Ｌ＝ ０．６ ｍ，ｋ ＝ ２００ Ｎ ／ ｍ，ｍ ＝ ２００ ｇ，θｉｎｉｔｉａｌ
＝ ４０°，μ＝ ０．１。 图 ４ 给出了飞行器经过滑轨加速的

滑翔初始速度。 经过 ０．０５ ｓ后飞行器速度被加速到

约 １８ ｍ ／ ｓ脱离滑轨进入滑翔状态。

图 ４　 飞行器加速状态

由上述对真实投射装置的分析可以看到，弹射

器的加速能力只能保证无人机在地面的平衡滑翔条

件，而 ２０ ｋｍ高空时离上述平衡滑翔初速度仍相距

较大。 但考虑到滑轨将无人机在上升时全程约束在

一固定姿态，可保证无人机投射时姿态的稳定，因此

在这一版设计中仍然保留弹射机构。 图 ５分别给出

了由四阶 Ｒｕｎｇｅ⁃Ｋｕｔｔａ 法求解的最大升阻比下平衡

滑翔条件和真实投射条件的无约束运动状态。

图 ５　 最大升阻比下平衡滑翔与真实投射轨迹比较

　 　 满足平衡滑翔投射条件，整个运动轨迹在全程

下滑平缓，而真实的投射由于速度远低于平衡滑翔

初始速度，运动轨迹会在初始段变成跳跃式，但是这

种初始段的跳跃很快衰减成平稳下滑。 平衡滑翔和

真实低速投射状态的下滑轨迹相比具有更远的射

程，这是由于较高的速度等效于给滑翔注入了更多

的动能。 同样，飞行器真实投射状态下的速度和下

滑角在初始段的运动状态和平衡滑翔相比波动更剧

烈，但是其会迅速衰减到和平衡滑翔一样的运动状

态直到落地。 采用无约束最大升阻比滑翔的飞行方

·６８９·
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式，在上述真实投射条件下，着陆速度约为 ２０ ｍ ／ ｓ，
着陆时速度倾角约为－８°，最大滑翔距离 １３６ ｋｍ，
全程耗时约 １ｈ１５ｍｉｎ。

３　 滑翔轨迹优化

３．１　 高斯伪谱法

前文对于下滑轨迹的分析基于使飞行器达到最

远滑翔距离这一要求，既使攻角固定在最大升阻比

攻角。 但在真实飞行任务中，其具体目标会随着任

务需求而改变，此时需要通过控制使飞行目标最优

化。 对于最优控制问题，用（１２）式表示使其达到的

性能指标

Ｊ ＝ Φ［ｘ（ ｔｆ），ｔｆ］ ＋ ∫ｔ ｆ
ｔ０
Ｆ［ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ］ｄｔ （１２）

求解上述最优控制问题较为困难，但伪谱法可将动

力学方程的解表示为某种有限个基函数的和，通过

确定相应基函数的系数以保证在给定的有限个配点

上等于真解从而求解动力学方程近似解。 其中，高
斯伪谱法数学概念清晰，所求 ＫＴＴ 条件完全等价于

高斯伪谱法离散连续 Ｂｏｌｚａ 问题的一阶必要条件所

得到的离散化形式。 高斯伪谱法可直接通过估算物

理概念的初始条件从而避免勒让德伪谱法中猜测协

状态的初始值，降低了难度。 并且，微分形式下的高

斯伪谱法由于矩阵稀疏，通过适当算法可极大提高

求解速度，在局部收敛速率呈指数阶增长。 高斯伪

谱法的离散化节点分布在区间［－１，１］上，因此需要

引入新的时间变量下 τ 进行变量变换，变换式如下

ｔ ＝
ｔｆ － ｔ０
２

τ ＋
ｔｆ ＋ ｔ０
２

（１３）

性能指标（１２）式经过转化可变为区间［ －１，１］上的

标准形式

ｍｉｎ}

ｕ（τ），ｔｆ

Ｊ ＝ Φ［ｘ（１），ｔｆ］ ＋
ｔｆ － ｔ０
２ ∫

１

－１
Ｆ［ｘ（τ），ｕ（τ），τ］ｄτ

（１４）
构造 Ｎ 阶 Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式

Ｌｉ（ ｔ） ＝ ∏
Ｎ

ｊ ＝ ０，ｊ≠ｉ

ｔ － ｔ ｊ
（ ｔｉ － ｔ ｊ）

＝ ｇ（ ｔ）
（ ｔ － ｔｉ） ｇ̇（ ｔｉ）

，ｉ ＝ ０，１，…，Ｎ

（１５）

式中， ｇ（ ｔ） ＝∏
Ｎ

ｉ ＝ ０
（ ｔ － ｔｉ）。

利用 Ｌｉ（ ｔ）的代数和，可以构造任一函数 ｆ（ ｔ）在
［ － １，１］ 上的一个 Ｎ 阶多项式形式的逼近函数

ｆ（ ｔ） ≈ Ｆ（ ｔ） ＝∑
Ｎ

ｉ ＝ １
Ｌｉ（ ｔ） ｆ（ ｔｉ） （１６）

则 ｆ（ ｔ） 的积分可由（１６） 式的逼近函数替换

∫１
－１
ｆ（ ｔ）ｄｔ≈ ∫１

－１
Ｆ（ ｔ）ｄｔ ＝∑

Ｎ

ｉ ＝ １
ωｉ ｆ（ ｔｉ） （１７）

式中， ωｉ ＝ ∫１
－１
Ｌｉ（ ｔ）ｄｔ ＝

２
（１ － ｔ２ｉ ）［ Ｐ̇Ｎ（ ｔｉ）］ ２

，ｉ ＝ ０，１，

…，Ｎ 称为高斯积分的权函数。
同样 ｆ（ ｔ） 的导数同样可由（１６） 式的逼近函数

替换

ｆ̇（ ｔ） ≈ Ｆ̇（ ｔ） ＝∑
Ｎ

ｉ ＝ １
Ｌ̇ｉ（ ｔ） ｆ（ ｔｉ），ｉ ＝ ０，１，…，Ｎ

（１８）
其在配点 ｔｉ 处满足

ｆ̇（ ｔ） ≈ Ｆ̇（ ｔ） ＝∑
Ｎ

ｊ ＝ １
Ｌ̇ ｊ（ ｔ）（ ｔｉ） ｆ（ ｔ ｊ） ＝∑

Ｎ

ｊ ＝ １
Ｄｉｊ ｆ（ ｔ ｊ），

ｉ ＝ １，２，…，Ｎ （１９）
式中

Ｄｉｊ ＝
ｇ̇（ ｔｉ） ／ （ ｔｉ － ｔ ｊ） ｇ̇（ ｔ ｊ），ｊ≠ ｉ，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ
ｇ̈（ ｔｉ） ／ ２ｇ̇（ ｔｉ），ｊ ＝ ｉ，ｊ ＝ １，２，…，Ｎ{

应用（１７）式将性能指标函数（１４）式离散化为

ｍｉｎ}

Ｕｉ，ｔｆ

Ｊ ＝ Φ［ｘ（ ｔｆ），ｔｆ］ ＋
ｔｆ － ｔ０
２ ∑

Ｎ

ｉ ＝ １
ωｉ ｆ（Ｘ ｉ，Ｕｉ，ｔｉ）

（２０）
同样应用导数（１９）式在配点上将动力学状态方程

离散化为

Ｄｉ０ｘ（ ｔ０） ＋∑
Ｎ

ｊ ＝ １
ＤｉｊＸ ｊ ＝

ｔｆ － ｔ０
２

ｆ（Ｘ ｉ，Ｕｉ，ｔｉ），

ｉ ＝ １，２，…，Ｎ （２１）
上式的离散化只针对配点，而对于两端点有

ｘ（ ｔｆ） ＝ ｘ（ ｔ０） ＋
ｔｆ － ｔ０
２ ∑

Ｎ

ｉ ＝ １
ωｉ ｆ（Ｘ ｉ，Ｕｉ，ｔｉ） （２２）

过程约束和终端约束可离散化为

Ｇ（Ｘ ｉ，Ｕｉ，ｔｉ） ≥ ０，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ （２３）
Ｍ［ｘ（ ｔｆ），ｔｆ］ ＝ ０ （２４）

３．２　 仿真分析

前文针对平衡滑翔投射条件和真实滑翔投射条

件所得到的轨迹是一条无约束最远射程轨迹。 对于

其结果分析可以看到，其落地时速度较快，可能在落

地时对飞行器造成损坏。 并且在真实飞行任务中，
可能针对不同任务性质提出不同需求。 在这里针对

２种可能的需求使用高斯伪谱法研究最优滑翔轨迹

特性。
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第一种需求考虑目标函数为滑翔最长时间。 此

种任务需求对应于要求飞行器在滑翔过程中尽可能

长的携带载荷完成空中任务的执行。 并且考虑终端

约束，即落地时的终端速度小于 １０ ｍ ／ ｓ以减小其冲

击力并且下滑角为 ０°使其可以平缓落地。 目标函

数表达如下：
性能指标： ｍｉｎＪ ＝ － ｔｆ
终端约束：Ｖｆ ＝ １０ ｍ ／ ｓ， θｆ ＝ ０°
第二种需求考虑其目标函数下滑时间最长的同

时滑翔距离最远。 此种任务需求对应于使载荷可以

在降落的最远距离且同时尽可能长地停留在空中执

行任务。 并且在上述终端约束的条件下再加上滑翔

时的过程约束，即全程最大速度不大于 ５０ ｍ ／ ｓ以减

小可能的盘旋下降半径。 其表达如下：
性能指标：ｍｉｎＪ ＝ － （ ｔｆ ＋ Ｒ ｆ）
过程约束：Ｖ≤ ５０ ｍ ／ ｓ
终端约束：Ｖｆ ＝ １０ ｍ ／ ｓ， θｆ ＝ ０°
对于这两种需求，其控制变量攻角的约束相同，

表达式如下：
控制约束：０° ≤ α≤ １６°
攻角的约束是基于文献［１４⁃１６］中对于不同平

板翼型最大失速攻角的研究，对于展弦比为 ２ 的平

板翼型，有效攻角小于 １６°。 高斯伪谱法离散时配

点数 Ｎ 取 １０对这 ２种目标的最优轨迹进行求解。

图 ６　 ２种性能指标下仿真优化结果

　 　 图 ６给出了上述 ２种任务需求的高斯伪谱法优

化结果。 可以看到：对于第一种追求最长航时任务

需求，首先，攻角作为控制变量仍然在绝大部分时间

保持稳定，但是稳定值 ７°要高于追求最远射程时的

攻角 ４°。 其次，追求最长航时下的射程为 １１６ ｋｍ，
小于在最大升阻比下滑翔的最远射程 １３６ ｋｍ，既追

求了最远航时，则其攻角所对应的升阻比不再是最

大升阻比，所以其射程会下降。 由于追求最长下滑

时间，其航时比最远射程的时间增加了约 ８ ｍｉｎ。 最

后，对于终端约束，主要体现在在最后着陆段 ０．６ ｋｍ

高度迅速增大飞行器的攻角到约 １３°，从而减少冲

击速度和角度，使其满足着陆时的安全限制，保护内

部载荷。
对于第二种任务需求，同时追求最远航时和最

远射程，可以看到：得到的最优轨迹最远射程与理论

最远射程极为接近，且航时也要比单纯追求最远射

程长 ２ ｍｉｎ。 并且，由于在此种需求中增加了对于最

大速度的过程约束，攻角作为控制量，在初始段由一

个较大的值逐渐减小以控制速度在初始段不大于

５０ ｍ ／ ｓ，如图 ６ｃ） ～６ｅ）所示。 如果不增加速度约束，
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则其在初始段的最大速度峰值会超过 ８０ ｍ ／ ｓ。 在

高度下降到约 １５ ｋｍ时，攻角趋于稳定不再减小，稍
高于追求最远航程时的攻角。 着陆段同样在 ０．６ ｋｍ
时迅速增大攻角到约 １４°以提供安全限制。
３．３　 优化结果可行性验证

前文优化结果是原问题使用 Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项

式近似后的离散解，对于其可行性还需进行进一步

验证。 具体为将得到的控制变量作为输入带入到原

图 ７　 优化结果可行性验证

动力学方程式（３）中进行积分，比较积分后的结果

和优化结果之间的误差。 图 ７展示了对上述第二种

需求优化结果的验证，可以看到其积分结果和优化

结果吻合良好，误差在合理范围内，说明高斯伪谱法

求解的最优控制变量是可行的。

４　 结　 论

本文对一种新出现的滑翔式微型飞行器进行了

轨迹的分析和优化，结论如下：
１） 对于无约束最大升阻比飞行（４°攻角），初始

投射状态满足平衡滑翔状态，则下滑轨迹平缓，但是

真实投射装置无法达到平衡滑翔要求，因此真实投

射状态会使滑翔轨迹在初始段造成跳跃，但是跳跃

轨迹很快衰减成稳定的平衡滑翔状态。 真实滑翔距

离要比平衡滑翔距离少 ５ ｋｍ。
２） 以最远航时为性能指标的优化轨迹在航时

上要高于以最远射程为目标的航时约 ８ ｍｉｎ，但是射

程会缩短约 ２０ ｋｍ。 攻角在全程基本保持稳定在

７°。 以最远射程和最长航时同时为性能指标的优化

轨迹在射程上接近理论最远射程 １３６ ｋｍ，且高于原

航时 ２ ｍｉｎ。 由于在过程约束中施加了速度约束，攻
角在初始段由大逐渐减小以控制全程速度不超过

５０ ｍ ／ ｓ。 终端约束体现在当下降到 ０．６ ｋｍ 高度时

开始迅速提高攻角到约 １３°以减缓速度和速度

倾角。
３） 验证结果显示，高斯伪谱法得到的优化轨迹

具有良好的可行性。 但是在实际计算过程中，高斯

初值和配点数的选取会对计算效率和收敛性产生

影响。
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