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摘　 要：变外形飞行器在飞行过程中可以根据需要灵活改变自身的气动外形以适应飞行条件的变化，
与传统的固定外形飞行器相比，具有非常明显的优势。 针对一种机翼后掠角和轴向位置可改变的变

外形飞行器，提出了基于变精度模型的求解流程，并对其最优弹道和变形规律进行了研究。 将攻角、
马赫数、后掠角和机翼轴向位置定义为生成训练数据的变量，建立了满足精度条件的变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型来预测飞行器的气动性能。 将该模型作为 ｈｐ 自适应伪谱法的气动输入，建立了变形规律优化求

解流程，并分别对固定翼飞行器和变外形飞行器以最少燃料消耗为目标进行弹道优化。 在满足飞行

任务要求的同时，实现了变形参数、攻角和发动机控制参数等控制量的同时优化，结果表明变外形飞

行器的爬升、下降效率较高，最优弹道具有明显的优势。 同时，所提出的研究流程具有通用性，可以有

效降低变外形飞行器的 ＣＦＤ 计算成本，提高变外形飞行器弹道优化效率。
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　 　 在未来战争中，越发复杂的战场环境和飞行任

务对飞行器提出了更严格的要求。 但传统飞行器外

形固定不变的模式，无法保证飞行器在大速度包络

任务中具有很好的表现。 因此，变外形飞行器的概

念应运而生。
在变外形飞行器变形规律研究方面， Ｏｌｉｖｉｕ

等［１］给出了上表面可变形翼的数值模拟和风洞试

验结果，对变形规律的研究有一定的参考价值。
Ｋｏｒｅａｎｓｃｈｉ等［２⁃３］通过对翼型的优化设计，研究了翼

型变形对减阻的影响。 这些对于变外形飞行器气动

性能的探索，为后来的飞行器变形机构和变形规律

研究奠定了基础。 吕吉婵等［４］ 将遗传算法与 ＣＡＤ
和 ＣＦＤ 软件相结合，得到了变后掠机翼在中、低空

下的最优变后掠规律。 刘璐等［５］ 将 ＣＦＤ 数值模拟

与 Ｍａｔｌａｂ 软件相结合，研究了不同高度下变后掠翼

飞行器的最佳变形规律。 但如果结合弹道来研究变

形规律，直接采用试验或 ＣＦＤ 数值模拟提供气动性

能会导致计算负担过重或计算耗时过长。 近年来蓬

勃发展的变精度代理模型技术可用于变外形飞行器

的气动性能建模［６⁃７］，能够在弹道优化求解过程中

提供气动输入，有效节约计算资源，减少计算耗时。
在弹道优化方面，直接打靶法、粒子群算法和伪

谱法等都是常用的最优控制方法。 王方鹏等［８］ 将

攻角作为控制变量，利用打靶法得到了最优攻角变

化规律。 但直接打靶法仅适用于较简单、精度要求

不高的最优控制问题［９］，李伟明和郭杰等［１０⁃１１］ 利用

粒子群算法，研究了变后掠飞行器的增程能力与发

射条件的关系。 但粒子群算法收敛精度较低、收敛

速度慢，会进一步增加变外形飞行器弹道优化问题

的计算负担。 伪谱法在求解最优控制问题时融合了

间接法和直接法的优点，在飞行器弹道优化方面逐

渐成为研究热门。 其中，ｈｐ 自适应伪谱法对初始猜

测值不敏感，适应性强，能够有效节省计算时间，适
用于处理控制变量较多的问题，在高超声速飞行器

最优弹道和再入弹道优化，以及变外形飞行器变形

规律研究等方面都有较好的效果。 龚春林等［１２］ 基
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于 ｈｐ 自适应伪谱方法，对翼型分布式变体问题进行

了弹道优化，获得了更省燃料质量的飞行方案，但该

飞行器的变形部位是翼型，变形量较小。 王娜等［１３］

针对后掠角和攻角 ２ 个控制变量，采用 ｈｐ 自适应伪

谱法，优化得到了飞行器的变形规律，但优化时并没

有考虑飞行器的发动机性能。
本文基于较多的低精度 ＣＦＤ 仿真结果和少量

的高精度 ＣＦＤ 仿真结果，建立变精度代理模型，以
此模型预测变外形飞行器在不同变形状态和工况下

的气动性能，运用 ｈｐ 自适应伪谱法对变外形飞行器

开展了以燃料消耗最少为优化目标的弹道优化，并
与固定翼飞行器进行了对比分析。

１　 问题描述

本文提出了一种能够进行低亚声速和跨声速巡

航的变外形飞行器，其弹道剖面如图 １ 所示。

图 １　 弹道剖面示意图

　 　 飞行器首先以较低的初始速度从地面起飞，然
后爬升到高速巡航高度；完成高速巡航任务后，飞行

器减速并下降到低速巡航高度；完成低速巡航任务

后，飞行器再次下降并加速对目标进行压制打击。
根据飞行任务要求，弹道参数要求为：①高速巡航时

高度大于 １４ ｋｍ，巡航速度不小于 ０．９Ｍａ；②低速巡

航时高度不大于 ３ ｋｍ，巡航速度不大于０．３５Ｍａ；③
压制打击高度为 ０．１ ｋｍ，打击速度为０．８Ｍａ；④总航

程不小于 ６００ ｋｍ；⑤总巡航时间不低于 ４０ ｍｉｎ。 因

此，需要进行优化的飞行弹道可以分为 ３ 个主要阶

段：加速爬升阶段、减速下降阶段和加速下降阶段。
为完成飞行任务，本文提出了一种后掠角和轴

向位置可变的变形机翼，机翼后掠角的变化可以使

飞行器兼顾亚 ／跨声速性能，而机翼轴向位置的变化

可以保证飞行器的纵向静稳定性。 考虑到机翼结构

强度和指标限制要求，机翼后掠角变化范围为 ０° ～
４２°，轴向位置变化范围为 ０ ～ ３７０ ｍｍ。 机翼通过剪

切变形来改变形状，因此翼型始终与来流保持平行。
为了使飞行器具有合理的纵向静稳定度，当后掠角

增大时，机翼向前移动，反之亦然。 该飞行器的外形

示意图如图 ２ 所示。 机翼变形的极限位置俯视图如

图 ３ 所示，分别为后掠角为 ０°和 ４２°情况。 另外，除
飞行器外形参数外，在进行弹道优化时，还需考虑飞

行器发动机控制参数和弹道上的飞行攻角。

　 　 图 ２　 变外形飞行器外形示意图 图 ３　 机翼极限位置俯视图

２　 变外形飞行器最优弹道研究方法

２．１　 求解流程

对于变外形飞行器，要研究其最优弹道，首先要

获得各个外形在不同飞行状态下的气动性能，然后

进行弹道优化。 本文中研究的变外形飞行器，机翼

的后掠角和轴向位置在飞行过程中都可以改变，且
飞行状态和几何外形的变化范围较大，会导致直接

基于 ＣＦＤ 仿真的弹道优化的计算量过大。 为了提

·９１６·
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高弹道优化效率，本文提出一种基于变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型的流程，采用大量低精度 ＣＦＤ 仿真数据和少量

高精度 ＣＦＤ 仿真数据建立气动性能模型，以此来预

测各个外形在不同飞行状态下飞行器的气动性能。
基于变精度模型的变外形飞行器弹道优化，是

利用上述建立的变精度模型提供气动输入，利用 ｈｐ
自适应伪谱法控制飞行器攻角、发动机参数和变形

参数，获得最优变形规律。 研究的具体流程如图 ４
所示。

图 ４　 弹道优化研究流程

１） 根据确定任务剖面，选择典型飞行状态，包
括飞行速度和飞行攻角；

２） 在选择的典型飞行状态下，根据变形翼的 ２
个变形参数（后掠角和机翼轴向位置）选择用于高、
低精度仿真分析的变形构型；

３） 分别采用 Ｅｕｌｅｒ 和 Ｎ⁃Ｓ 求解器对低精度和高

精度分析的构型进行 ＣＦＤ 仿真，得到高、低气动力

数据；
４） 在不同飞行状态下，建立变外形飞行器的变

精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型；
５） 分析飞行状态和变形参数对飞行器气动性

能的影响，确定控制变量与状态变量；
６） 将气动性能模型作为输入，利用伪谱法对飞

行器的弹道进行优化。
２．２　 变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型

对于实际工程应用，即使采用代理模型直接对

高精度数据建模，有时也是难以承受的，因为高精度

分析的耗时非常大。 变精度模型提供了一种更为高

效的建模方法［１４⁃１９］，采用大量代价少的低精度数据

预测模型趋势，采用少量昂贵的高精度数据修正模

型的局部精度。 变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型 （ ｍｕｌｔｉ⁃
ｆｉｄｅｌｉｔｙ Ｋｒｉｇｉｎｇ，ＭＦＫ）采用了具有一阶自动递归的

ＭＦＫ 模型来建模［２０⁃２１］，与多层 Ｋｒｉｇｉｎｇ（ ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌ
Ｋｒｉｇｉｎｇ，ＨＫ）模型类似［２２⁃２４］。 在本文中，采用无黏欧

拉方程求解的气动力作为低精度数据，采用 Ｎ⁃Ｓ 方

程求解的气动力作为高精度数据，只有 ２ 级精度。
因此建立的 ＭＦＫ 模型可以简化成如下形式

ｙｈｉｇｈ（ｘ） ＝ ρ（ｘ）·ｙｌｏｗ（ｘ） ＋ δ（ｘ） （１）
式中： ρ（ｘ） 为高、低精度数据间的尺度 ／ 相关因子，
可以是常数、线性函数或二次函数；δ（ｘ） 为差异函

数；ｙｌｏｗ（ｘ） 为低精度数据建立的代理模型；ｙｈｉｇｈ（ｘ）
为高精度数据建立的代理模型。

在（１） 式中，代理模型采用了 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型，用
于高、低精度数据的建模。 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型对非线性问

题具有很好的预测能力，而且能够在建模的同时获

得模型的预测误差。 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型的具体建模过程

参考文献［２５⁃２６］。 δ（ｘ） 是与低精度模型 ｙｌｏｗ（ｘ） 无

关的高斯过程。 ρ（ｘ） 代表了高、低精度模型之间的

相关程度，体现了高、低精度模型尺度的关系，可以

通过（２） 式进行计算

ρ（ｘ） ＝
ｃｏｖ［ｙｈｉｇｈ（ｘ），ｙｌｏｗ（ｘ）］

ｖａｒ［ｙｌｏｗ（ｘ）］
（２）

式中： ｃｏｖ［ｙｈｉｇｈ（ｘ），ｙｌｏｗ（ｘ）］ 为高、低精度模型之间

的协方差矩阵；ｖａｒ［ｙｌｏｗ（ｘ）］ 为低精度模型的方程

矩阵。
采用 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型替代高、低精度模型有利于协

方差和方程计算，适用于该变精度建模方法。
２．３　 基于 ｈｐ 自适应伪谱法的最优弹道问题求解

考虑到变外形飞行器弹道优化问题设计空间复

杂，选择直接法中计算性能较高的 ｈｐ 自适应伪谱

法［２７⁃２８］进行弹道优化计算。 ｈｐ 自适应伪谱法结合

了伪谱法和 ｈｐ 型有限元法的优点，能够最大限度地

保证近似精度，同时降低计算量。
常规伪谱法将状态变量和控制变量在若干配点

上离散，然后以各离散配点为节点，利用 Ｌａｇｒａｎｇｅ 插

值基函数来全局近似状态变量和控制变量。 这样，
连续的最优控制问题可以转化为离散的非线性规划

（ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＮＬＰ）问题。 为了避免常规

伪谱法设计变量数目过多的问题，自适应伪谱法将

整个连续问题分成多个片段，在每个片段内应用常

规伪谱法，其迭代示意图如图 ５ 所示，步骤简要介绍

如下：
１） 初始化求解问题，分割初始网格时间片段，

对配置点数和容许偏差等参数进行设置；
２） 采用常规伪谱法对各个时间片段求解 ＮＬＰ

问题；
３） 检验每个时间片段中得到的变量能否满足

容许偏差，若满足则计算停止，否则执行步骤 ４）；

·０２６·
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４） 对于不满足容许偏差的时间片段，若残差向

量为一致型则增加配点数量，否则在该时刻增加时

间片段；
５） 更新所有时间片段，返回步骤 ２）。

图 ５　 ｈｐ 自适应伪谱法迭代流程

３　 结果分析

３．１　 气动性能建模结果

在建立 ＭＦＫ 模型时，在飞行包络内，选取的马

赫数为｛０．３５，０．５，０．６５，０．８，０．９５｝，攻角为｛０°，２°，
４°，６°，８°｝，共 ２５ 种飞行状态。 针对每种状态，考虑

到飞行器的气动性能以及后掠角和机翼轴向位置的

限制，选择不同外形进行 ＣＦＤ 计算。 经过分析共选

择了 ２４０ 个点进行无黏气动性能计算，１１０ 个点来

进行有黏气动性能计算。 本节将这些无黏和有黏气

动性能计算的结果分别作为低精度和高精度数据来

进行气动性能建模。
对于 ０．３５Ｍａ 情况时，机翼全展开为最优外形；

对于 ０．９５Ｍａ 情况时，机翼达到最大后掠角为最优外

形。 另外考虑到压力中心的限制，在 ０． ３５Ｍａ 和

０．９５Ｍａ情况时，机翼应分别位于可移动范围的最后

端和最前端，即 ２ ６００ ｍｍ 处和 ２ ２３０ ｍｍ 处。 由此

确定了这 ２ 个马赫数下气动外形，无需建立这 ２ 种

工况下的变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型。 对于其他飞行状态，
在每个状态下分别建立升力系数、阻力系数和压力

中心 ３ 个变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型，共建立 ４５ 个模型。
另外，升阻比模型不是直接建模得到的，而是用升力

系数和阻力系数模型计算得到。
在建立变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型时，使用了开放源码

工 具 箱 （ ｓｕｒｒｏｇａｔｅ ｍｏｄｅｌ ｔｏｏｌｂｏｘ， ＳＭＴ ） ［２９］。 以

０．６５Ｍａ，０°攻角情况为例，建立的气动性能代理模型

如图 ６ 所示。 从图中可以看出，变外形飞行器的升

阻力系数随后掠角的增大而减小，机翼轴向位置对

升阻力系数的影响很小，对压力中心影响明显。

图 ６　 ０．６５Ｍａ 时 ０°攻角的 ＭＦＫ 模型

　 　 ＭＦＫ 模型建立后，采用留一交叉验证方法对所

有的飞行状态下升力系数、阻力系数和压力中心的

模型精度进行验证。 不同飞行状态的评价指标

ＲＭＳＥ和 ＲＲＭＳＥ如表 １～６ 所示。
从表中可以看出，多数 ＲＭＳＥ和 ＲＲＭＳＥ较小，其中

７５％以上的 ＲＲＭＳＥ 不超过 ５％，且最大的 ＲＲＭＳＥ 为

８．０６％，在工程上可以接受。 因此，变精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模

型具有足够的精度，可以用于后续的优化和气动

输入。
表 １　 不同飞行状态下 Ｃｌ 的 ＲＭＳＥ

Ｍａ
α ／ （°）

０ ２ ４ ６ ８

０．５ ０．０３９ ７ ０．０３５ １ ０．０２６ ８ ０．０２９ １ ０．０７７ ８

０．６５ ０．０２６ ３ ０．０２８ １ ０．００８ ９ ０．１０８ ２ ０．０５６ ２

０．８ ０．０３３ ４ ０．０１１ ８ ０．０５８ ５ ０．０６３ ４ ０．０３１ ０
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表 ２　 不同飞行状态下 Ｃｄ 的 ＲＭＳＥ

Ｍａ
α ／ （°）

０ ２ ４ ６ ８

０．５ ０．００３ ０ ０．００３ ５ ０．００４ ０ ０．０１０ ０ ０．０１１ ９

０．６５ ０．００１ ７ ０．００４ ６ ０．００３ ４ ０．００５ １ ０．０１２ ５

０．８ ０．００１ ９ ０．０００ ４ ０．００９ ０ ０．００６ ４ ０．００７ ２

表 ３　 不同飞行状态下 ｘｐ 的 ＲＭＳＥ

Ｍａ
α ／ （°）

０ ２ ４ ６ ８

０．５ ０．０３５ ６ ０．１５０ ７ ０．０９８ ９ ０．１１０ ２ ０．０５２ ８

０．６５ ０．０５１ ２ ０．１６４ ５ ０．０７６ ４ ０．０２４ ０ ０．０３２ ６

０．８ ０．００３ ２ ０．０１４ ７ ０．０１８ ４ ０．００８ １ ０．００４ ７

表 ４　 不同飞行状态下 Ｃｌ 的 ＲＲＭＳＥ ％

Ｍａ
α ／ （°）

０ ２ ４ ６ ８

６．７７ ３．９３ ２．２４ １．９７ ４．４９ ６．７７

４．３０ ２．９９ ０．７３ ７．５０ ３．５６ ４．３０

８．０４ １．７０ ６．３７ ５．６８ ２．３８ ８．０４

表 ５　 不同飞行状态下 Ｃｄ 的 ＲＲＭＳＥ ％

Ｍａ
α ／ （°）

０ ２ ４ ６ ８

５．１５ ４．７９ ４．２０ ８．０６ ７．４７ ５．１５

２．８５ ５．８５ ３．２１ ３．６１ ６．８３ ２．８５

２．３１ ０．３５ ６．４６ ３．５３ ３．０６ ２．３１

表 ６　 不同飞行状态下 ｘｐ 的 ＲＲＭＳＥ ％

Ｍａ
α ／ （°）

０ ２ ４ ６ ８

１．２３ ５．３８ ３．５９ ４．０５ １．９６ １．２３
１．７６ ５．８５ ２．７６ ０．８８ １．２１ １．７６
０．１１ ０．５２ ０．６６ ０．２９ ０．１７ ０．１１

３．２　 弹道优化条件设置

本文进行弹道优化时，基于瞬时平衡假设，只研

究飞行器质心在纵向平面内的运动。 分析 ３．１ 中飞

行器的气动性能可知，影响变外形飞行器气动性能

的因素主要是后掠角，机翼轴向位置对气动性能的

影响很小。 在本节中，仅研究后掠角对飞行器弹道

的影响。 为保证静稳定性，将飞行器机翼位置定义

为后掠角的线性函数，后掠角增大时机翼由最末端

移向最前端。
飞行器弹道优化的一个重要指标是燃料消耗，

故以最小化燃料消耗为目标函数，即
Ｊ ＝ ｍａｘ ｍｓ（α，ｎ， χ） （３）

　 　 约束条件为：
１） 初始约束条件：飞行器某段弹道投放初始时

刻 ｔ０ 时状态变量的初值，包括飞行器初始点的位置

（ｘ０， ｙ０）、初始速度 ｖ０ 和初始弹道倾角 θ０，根据飞行

任务给定约束，即
ｘ（ ｔ０） ＝ ｘ０

ｙ（ ｔ０） ＝ ｙ０

ｖ（ ｔ０） ＝ ｖ０
θ（ ｔ０） ＝ θ０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（４）

　 　 ２） 终端约束条件：飞行器弹道末端时刻状态变

量的值，包括飞行器末点的位置 （ｘｆ，ｙｆ）、末点速度

ｖｆ 和末点弹道倾角 θｆ ，根据飞行任务给定约束，即
｜ ｘ（ ｔｆ） － ｘｆ ｜ ≤ ξｘ
｜ ｙ（ ｔｆ） － ｙｆ ｜ ≤ ξｙ
｜ ｖ（ ｔｆ） － ｖｆ ｜ ≤ ξｖ
｜ θ（ ｔｆ） － θｆ ｜ ≤ ξθ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（５）

　 　 ３） 过程约束条件：飞行器实际飞行过程中状态

变量的值，在飞行过程中过大的飞行速度会导致过

载过大，破坏飞行器机体结构；同时，由于希望飞行

器平稳上升和下降，要对飞行器的弹道倾角进行约

束，故过程约束包括飞行速度 ｖｍａｘ 和弹道倾角 θ ，即
ｖ（ ｔ） ≤ ｖｍａｘ

｜ θ（ ｔ） － θ ｜ ≤ ξθ
{ （６）

　 　 ４） 控制变量约束条件：适当限制控制变量的变

化范围可以保证弹道的平滑和良好的飞行性能，除
飞行器的攻角 α 和发动机转速 ｎ 外，还包括飞行器

的变形量后掠角 χ，机翼轴向位置 ｘａ 由后掠角 χ 得

到，根据飞行任务给定约束，即
αｍｉｎ ≤ α ≤ αｍａｘ

ｎｍｉｎ ≤ ｎ ≤ ｎｍａｘ

χ
ｍｉｎ ≤ χ ≤ χ

ｍａｘ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（７）

式中， ξ 指各个变量到参考点的偏差值。 对于 ３ 段

需要进行优化的弹道来说，每段弹道约束条件分别

设置如下。
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１） 加速爬升段：初始条件ｍ０ ＝ １ ０００ ｋｇ，ｘ０ ＝ ０，
ｙ０ ＝ ０，ｖ０ ＝ ０，θ０ ＝ ２０°；末端约束设置为 ｘｆ ≤１００ ｋｍ，
ｙｆ ≥１４ ｋｍ，ｖｆ ≥０．９Ｍａ， ｜ θｆ ｜ ≤２０°；过程约束条件

设置为 ｖｆ ≤１．２Ｍａ， ｜ θｆ ｜ ≤６０°；控制变量约束条件

设置为 ８°≤ α≤１４°，０°≤ χ≤４２°，２８ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ≤
ｎ ≤３６ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ。

２） 减速下降段：初始条件 ｍ０ ＝ ８８８ ｋｇ，ｘ０ ＝ ０，
ｙ０ ＝１４ ｋｍ，ｖ０ ＝ ０．９５Ｍａ，θ０ ＝ － １０°；末端约束设置为

ｘｆ ≤１００ ｋｍ，ｙｆ ≤３ ｋｍ，ｖｆ ≤０．３５Ｍａ， ｜ θｆ ｜ ≤２０°；过
程约束条件设置为 ｖｆ ≤１．２Ｍａ， ｜ θｆ ｜ ≤６０°；控制变

量约束条件设置为 ４° ≤ α ≤ １４°， ０° ≤ χ ≤ ４２°，
２４ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ ≤ ｎ ≤３６ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ。

３） 加速下降段：初始条件 ｍ０ ＝ ８００ ｋｇ，ｘ０ ＝ ０，

ｙ０ ＝３ ｋｍ，ｖ０ ＝ ０．３５Ｍａ，θ０ ＝ ４０°；末端约束设置为

ｘｆ ≤１００ ｋｍ，ｙｆ ≤０．１ ｋｍ，ｖｆ ≥０．８Ｍａ， ｜ θｆ ｜ ≤５０°；过
程约束条件置为 ｖｆ ≤１．２Ｍａ， ｜ θｆ ｜ ≤６０°；控制变量

约束条件设置为 － ４° ≤ α ≤ ０°，０° ≤ χ ≤ ４２°，
２４ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ ≤ ｎ ≤３６ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ。
３．３　 弹道优化结果

下文对固定翼飞行器和变外形飞行器的 ３ 段优

化弹道及弹道参数进行对比分析。 其中，固定翼飞

行器是变外形飞行器机翼后掠角为 ４２°、轴向位置

在最前端时（见图 ３ｂ））的外形。
１） 加速爬升段

固定翼飞行器和变外形飞行器加速爬升段的弹

道及参数变化如图 ７～１３ 所示。

图 ７　 弹道对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 速度对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ９　 质量对比

图 １０　 攻角对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １１　 发动机转速对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １２　 后掠角变化

图 １３　 轴向位置变化

从图中可以看出，变外形飞行器能够在较短时

间和射程内迅速加速爬升到 １４ ｋｍ 高度，且能达到

０．９Ｍａ 的巡航速度要求。 与固定翼飞行器相比， 节

省了 ４０％的爬升时间。 固定翼飞行器和变外形飞

行器加速爬升段末尾质量分别为 ９３０ 和 ９５０ ｋｇ，变
外形飞行器能够节省 ２８．５７％的燃料。 ２ 种飞行器

攻角和发动机转速虽然最后都稳定于同一定值，但
在弹道的前半段固定翼飞行器的攻角和发动机转速

整体略高于变外形飞行器。 这是由于飞行器发射速

度较低，固定翼飞行器 ４２°的后掠角使其升力较小，
需要更大的攻角和推力来完成加速爬升任务。

２） 减速下降段

固定翼飞行器和变外形飞行器减速下降段的弹

道及参数变化如图 １４～２０ 所示。

图 １４　 弹道对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １５　 速度对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １６　 质量对比

·３２６·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４０ 卷

图 １７　 攻角对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １８　 发动机转速对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １９　 后掠角变化

图 ２０　 轴向位置变化

变外形飞行器能够在较短时间和射程内迅速减

速下降到飞行任务要求的高度，也能达到巡航速度

要求，节省了 ２５％的下降时间。 固定翼飞行器和变

外形飞行器加速爬升段末尾的质量分别为 ８６０ 和

８８２ ｋｇ，分别消耗了 １０ 和 ６ ｋｇ 的燃料，故在减速下

降段变外形飞行器能够节省 ４０％的燃料。 变外形

飞行器的攻角整体高于固定翼飞行器，波动更少。
这是由于变外形飞行器的燃料消耗较少，质量高于

固定翼飞行器，因此需要更大的升力。
３） 加速下降段

固定翼飞行器和变外形飞行器加速下降段的弹

道及参数变化如图 ２１～２７ 所示。

图 ２１　 弹道对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ２２　 速度对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ２３　 质量对比

图 ２４　 攻角对比　 　 　 　 　 　 　 　 图 ２５　 发动机转速对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ２６　 后掠角变化

图 ２７　 轴向位置变化

从图中可以看出，变外形飞行器能够在较短时

间内下降到飞行任务要求的高度，也能达到巡航速

度要求，节省了 ２０．８３％的时间，能够更迅速地实施

突防打击。 固定翼飞行器和变外形飞行器加速下降

段末尾的质量分别为 ７６７ 和 ７９０ ｋｇ，分别消耗了 １１

和 １０ ｋｇ 的燃料，故在加速下降段变外形飞行器能

够节省 ９．０９％的燃料。 变外形飞行器加速性能更

好，在弹道开始前期就已经加速到了较大的马赫数，
因此整体射程更长。 变外形飞行器的攻角整体低于

固定翼飞行器，且波动更少。 这是由于变外形飞行

器机翼处于全展开状态，整体升力更大，若攻角过大

飞行器无法满足下降要求。
综合以上对比结果可知，变外形飞行器能够通

过灵活改变自身外形来改变气动特性，从而能够花

费较短的时间满足不同飞行任务的要求。 同时，从
完整的飞行弹道来看，相同飞行目标下变外形飞行

器比固定翼飞行器节省 ９．８７％燃料。 故而变外形飞

行器在宽速域、多任务的方案飞行弹道中具有更大
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的优势，通过兼顾高速和低速飞行，能够执行更复杂

的战场任务。

４　 结　 论

为避免浪费过多的计算资源，提高变外形飞行

器弹道优化效率，本文提出了一套基于 ＭＦＫ 建模的

最优弹道求解流程，通过留一交叉验证，证明了

ＭＦＫ 模型对预测气动性能的准确性，并采用了 ｈｐ
自适应伪谱法对固定翼飞行器和变外形飞行器进行

了弹道优化，研究结果表明：

１） 与直接采用 ＣＦＤ 仿真相比，采用 ＭＦＫ 模型

的计算成本大大降低，计算时间减少 ８６％。
２） 较传统固定翼飞行器，变外形飞行器通过兼

顾变形参数、攻角和发动机控制参数等变量的控制，
能够保持在多任务条件下最优气动特性飞行。

３） 与固定翼飞行器的最优弹道相比，变外形飞

行器能节省 ９．８７％的燃料，且飞行器的上升下降效

率更高。
４） 该流程为研究变外形飞行器沿弹道的最优

变形规律提供了一种有效途径。
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