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摘　 要：变体飞行器能根据飞行环境和飞行任务的需要，相应地改变外形，从而始终保持最优的飞行
状态，以满足在大飞行包线下执行多种任务的要求。 以具有多种翼型的 Ｆｉｒｅｂｅｅ 无人机作为研究对
象，利用 ＤＡＴＣＯＭ计算气动数据，并展开气动分析。 之后，基于增强学习理论，提出一种新型的变体
飞行器翼型自适应控制方法。 该方法可以很好地满足变体飞行器在多任务状态下保持最优性能的需
要，并且设计的高度子系统的三回路法向过载控制器和速度子系统的滑模控制器可以确保飞行器在
变体过程中保持稳定，并且跟踪误差较小。
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　 　 传统飞行器只针对特定的飞行条件展开设计，
其飞行性能会在非主要飞行条件下存在妥协。 而变
体飞行器可以根据不同的飞行场景（如：起飞、侦
查、攻击、着陆等），改变不同的翼型、机翼剖面等参
数［１］。 在过去 ２０年中，变体飞行器有以下研究的热
点问题：飞行动力学、控制理论、结构和材料。 这些
技术使得飞行器可以在不同的飞行条件下飞行并且

会更加高效。 对变体技术的研究可以划分为 ２个领
域：对于变体机构、材料和机翼的研究以及对于变体
飞行器飞行动力学和控制问题的研究。

Ｇｒａｎｔ 等设计了一种多关节变后掠的飞行
器［２］，该飞行器翼面内侧和外侧都可以独立变形，
该文章分析飞行力学并且研究了机翼变形所带来的

效果，并提出在不同变体轨迹下的时变特征方程。
在 ＤＡＲＰＡ ＭＡＳ 项目中，洛马公司设计了一个

Ｚ型机翼的变体无人机。 乐挺等针对该构型，提出
纵向线性变参（ＬＰＶ）模型［３］，将气动力和气动力矩
通过折叠翼的角度进行表示。 在机翼折叠过程中，
开环系统的时间响应表明纵向线性变参（ＬＰＶ）模型
可以很好地匹配纵向非线性模型响应情况。 童磊利
用凯恩方法，提出非对称变体飞行器的多刚体动力

学模型［４］。 该模型可以详细表征无人机在变体过
程中的动力学以及响应过程，并且使用非对称变体
进行滚转控制。 Ｌｉｕ 针对新型控制执行器（ ＩＣＥ）飞
行器，提出一种鲁棒控制方法［５］。 Ｖａｌａｓｅｋ 提出一种
基于增强学习的变体飞行器变体策略［６］，并利用结
构化自适应模型逆控制器（ＳＡＭＩ）控制变体飞行器
跟踪参考轨迹。 但该方法只是以一个椭球体作为变
体飞行器，只具有理论意义。

针对变体飞行器的纵向运动的控制问题，本文
首先建立变体飞行器的纵向动力学方程，之后给出
气动系数。 变体飞行器飞行控制器中的高度控制采
用三自由度法向过载自动驾驶仪，速度控制采用滑
模控制方法；而在外环的翼型控制上，提出一种基于
增强学习的变体飞行器翼型自适应控制方法。 本方
法可以使得变体飞行器根据飞行条件和任务剖面自

主选择外形，从而获得最优气动性能。

１　 变体飞行器建模

气动外形大尺度变化的飞行器，在变形过程中，
飞行器的气动力，质心等参数都将发生大幅度变化，
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表现出了大时变、强非线性等特点。 传统的单刚体
飞行器建模方法不再能够精准地反映变体飞行器的

动力学特性，必须采用多刚体建模方法。
１．１　 纵向动力学方程

变后掠飞行器是个复杂多变的动力学系统，与
常规飞机不同，它在飞行过程中可以改变自身机翼
结构，改变气动特性，使得飞行器的动力学和运动学
模型随之变化。 本节将基于牛顿－欧拉公式对变体
飞行器建立多刚体动力学模型，随后依据该模型进
行变体飞行器的动态响应分析。 该方法最早由杨贯
通在文献［７］中提出，本文在此基础上，重新给出附
加力和附加力矩的表示形式。 为了既不失准确性又
简化模型，在模型建立之前必须对相应的因素进行
处理，提出如下假设：
１） 变体飞行器的机体、后掠翼等部件的质量和

密度均不发生变化。
２） 变后掠飞行器质量分布均匀，几何外形关于

机体纵向平面对称，并且两侧机翼同步变形。
在地面坐标系中，变体飞行器每个刚体的质心

运动方程为

ｍｉ
ｄＶｉ
ｄｔ ＝ Ｆｉ 　 （ ｉ ＝ ０，１，２） （１）

式中， ｍｉ 为第 ｉ个刚体的质量，Ｖｉ 为第 ｉ个刚体质心
的运动速度矢量，Ｆｉ 为作用在第 ｉ 个刚体质心的合
外力矢量。

为了便于进行推导和描述，进行如下定义：
１） 定义地面坐标系到机体系原点的矢径

为 ｒｏ。
２） 定义点 Ｏｉ 为第 ｉ个可活动机翼的质心。
３） 定义机体坐标系原点 Ｏｂ 到点 Ｏｉ 的矢径为

Ｓｉ。 详见图 １。

图 １　 Ｓ１ 和 Ｓ２ 矢量

４） 定义地面坐标系原点 Ａ 到点 Ｏｉ 的矢径
为 ｒｇｉ。

５） 定义下标 ０表示机身，下标 １表示左后掠翼，
下标 ２表示右后掠翼。

机体坐标系采用美式坐标系，Ｘ 轴指向前，Ｙ 轴
指向右，Ｚ轴指向下。 选取机身部分的质心作为机
体系的原点，从而使得机体坐标系在变体过程中保
持固定。 定义 ＶＳｉ 如下

ＶＳｉ ≜
ｄＳｉ
ｄｔ ＝ Ｖｉ － Ｖ０（ ｉ ＝ １，２） （２）

　 　 对变体飞行器机体、左翼和右翼 ３ 个部分的质
心运动方程相加，并抵消内力后，得到下式
Ｆａｅｒｏ ＋ Ｇ ＋ Ｔ －∑２

ｉ ＝ １
ｍｉ
ｄＶＳｉ
ｄｔ ＝ ｍ０ ＋∑

２

ｉ ＝ １
ｍｉ( )
ｄＶ０
ｄｔ
（３）

　 　 Ｆａｅｒｏ表示气动力，Ｇ表示重力，Ｔ表示推力，这 ３
个力与传统的单刚体动力学模型相同。 使用 Ｆｓ 表
示附加力

Ｆｓ ＝∑２
ｉ ＝ １
Ｆｓｉ ＝∑２

ｉ ＝ １
－ ｍｉ

ｄＶＳｉ
ｄｔ

　 　 假设后掠翼质心在机体坐标系 Ｏｂｘｂｚｂ 平面内并
且只考虑纵向运动，可以得到

Ｓｚｉ ＝ ０， Ｓｙ１ ＝ － Ｓｙ２， Ｓｘ１ ＝ Ｓｘ２， ωｘ ＝ ωｚ ＝ ０ （４）
利用（４）式和（２）式， Ｆｓ 可以化简为

Ｆｓ ＝
Ｆｓｘ
Ｆｓｙ
Ｆｓｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ ２ｍ１
－ Ｓ̈ｘ１ ＋ ω

２
ｙ Ｓｘ１

０
２ωｙ Ｓ̇ｘ１ ＋ ω̇ｙＳｘ１

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

（５）

　 　 对于每个机翼，绕 Ｏｂ 点的绝对动量矩为
ＨＯｂｉ ≡ ∫Ｓ∗ｉ × Ｖ∗ｉ ｄｍ∗ｉ 　 （ ｉ ＝ １，２） （６）

式中， Ｓ∗ｉ 表示每个质点元相对于 Ｏｂ 的矢径，Ｖ∗ｉ 表
示每个质点元在惯性系下的速度。

对变体飞行器机体、左翼和右翼 ３ 个部分的绕
质心转动方程相加，得到

Ｍａｅｒｏ ＋∑２
ｉ ＝ １
ＭＧｉ －

∑２
ｉ ＝ １ ｍｉＳｉ ×

ｄＶｏ
ｄｔ ＋

ｄ∫Ｓ∗ｉ × Ｓ̇∗ｉ ｄｍ∗ｉ
ｄｔ

æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷ ＝
ｄＨ０
ｄｔ　 （７）

　 　 Ｍａｅｒｏ表示气动力矩，∑２
ｉ ＝ １
ＭＧｉ表示左翼和右翼对

Ｏｂ 的重力力矩之和。 （７） 式中等式左边第三项可
以化简为

－∑２
ｉ ＝ １
ｍｉＳｉ ×

ｄＶｏ
ｄｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷ －∑２

ｉ ＝ １
ｄ∫Ｓ∗ｉ × Ｓ̇∗ｉ ｄｍ∗ｉ

ｄｔ
æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷ ＝

·７５６·
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　 －∑２
ｉ ＝ １
ｍｉＳｉ ×

ｄＶｏ
ｄｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷ －∑２

ｉ ＝ １ ∫Ｓ∗ｉ × Ｓ̈∗ｉ ｄｍ∗ｉ( ) ＝

　
０

２ｍ１Ｓｘ１（ Ｖ̇ｚ０ － Ｖｘ０ωｙ０）
０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

－

　 ２
０

２ωｙ∫Ｓ∗ｘ１ Ｓ̇∗ｘ１ｄｍ∗１ ＋ ω̇ｙ∫（Ｓ∗ｘ１） ２ｄｍ∗１
０

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝

　
０

２ｍ１Ｓｘ１（ Ｖ̇ｚ０ － Ｖｘ０ωｙ０） － ２（ωｙ Ｉ̇ｙ１ ＋ ω̇ｙＩｙ１）
０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（８）

　 　 最终可以得到变后掠飞行器纵向动力学方程
ｍｔ Ｖ̇ ＝ Ｔｃｏｓα － Ｄ － Ｇ ｔｓｉｎθ ＋ Ｆｓｘｃｏｓα ＋ Ｆｓｚｓｉｎα
ｍｔＶθ̇ ＝ Ｔｓｉｎα ＋ Ｌ － Ｇ ｔｃｏｓθ ＋ Ｆｓｘｓｉｎα － Ｆｓｚｃｏｓα
（ Ｉｙ０ ＋ ２Ｉｙ１） ｑ̇ ＝ ＣＭ ＋ ＭＳＧ ＋ ＭＳＤ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（９）
式中，变形引起的干扰力和干扰力矩可以表示为

Ｆｓｘ ＝ ２ｍ１（ － Ｓ̈ｘ１ ＋ ｑ２Ｓｘ１）
Ｆｓｚ ＝ ２ｍ１（２ｑＳ̇ｘ１ ＋ ｑ̇Ｓｘ１）
ＭＳＧ ＝ － ２ｍ１Ｓｘ１ｇｃｏｓϑ
ＭＳＤ ＝ ２ｍ１Ｓｘ１（ Ｖ̇ｓｉｎα － Ｖｃｏｓα·θ̇） － ２ｑＩ̇ｙ１

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（１０）
　 　 推力模型如下

Ｔ ＝ １２ ρＶ２ＳｒｅｆＣＴ （１１）
式中， ρ是密度，Ｖ是速度，ＣＴ是动力系数，ＣＴ作为控
制参数。
１．２　 气动数据获取及分析

选取 Ｔｅｌｅｄｙｎｅ Ｒｙａｎ ＢＱＭ－３４ “Ｆｉｒｅｂｅｅ”作为基
准飞行器，该飞行器最快可以飞行 ０．９７ 马赫，高达
１８ ０００ ｍ。 Ｊｏｓｈｉ等人基于此飞行器，针对不同飞行
条件，优化得出不同的翼型［８］。 Ｓｅｉｇｈｌｅｒ 将 Ｆｉｒｅｂｅｅ
的不同翼型划分为 ４ 个任务：巡航、起飞、机动和俯
冲［９］。 本文选取俯冲（后掠角 ６０°）和巡航（后掠角
１５．９７°）这 ２个翼型作为基准。 除此之外，在这 ２ 个
翼型中间选择 ４个后掠角（２５°，３５°，４５°，５５°），利用
后掠角插值计算得出不同后掠角对应的展长和弦

长，总计得到 ６个翼型尺寸，详见图 ２。 本文仅以后
掠角的数值代指相应的翼型。 另外，由于飞行器在
后掠角 ５５°和 ６０°构型下的气动参数非常接近，在下

述分析时未表示 ５５°后掠角下的气动参数。

图 ２　 ６种翼型的俯视图

变体飞行器的气动参数不但受速度和高度的影

响，还随着机翼的后掠而变化，本文采用 ＤＡＴＣＯＭ
计算相应后掠角下的气动数据。 ２ 种基准翼型的几
何参数见表 １。

表 １　 ２种基准翼型的几何参数

参数名
后掠角

１５．９° ６０°
参考面积 ／ ｍ２ ４．３６ ６．０８
纵向参考长度 ／ ｍ ０．６９ １．９４
弦长 ＣＨＯＲＤ ／ ｍ ［０．８８，０．３４］ ［２．４０，０．２９］
展长 ＳＳＰＡＮ ／ ｍ ［０．３５，３．４０］ ［０．３５，１．９２］

机身质量和惯量相关参数见表 ２。
表 ２　 质量惯量参数
参数 数值

飞行器全部质量 ｍｔ ／ ｋｇ ９０７
每个翼的质量 ｍｉ ／ ｋｇ ６０

机身 ｙ轴转动惯量 Ｉｙ０ ／ （ｋｇ·ｍ２） ３ １０７．５
机头距机身质心的距离 ＸＣＧ ／ ｍ ３．０４８

为了便于气动特性分析，采用准定常假设：变体
飞机所受气动力和对应的气动参数、气动导数仅与
当前飞机的构型以及飞行状态有关，与变形前后的
状态无关。

在高度 ９ １４４ ｍ，马赫数 ０． ５ 的条件下利用
ＤＡＴＣＯＭ计算出不同飞行状态下变体飞行器的气
动参数。 λ表示后掠角。

·８５６·
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图 ３　 不同后掠角下升力系数和阻力系数随攻角变化曲线

从图 ３可以看出，随着后掠角的增大，升力系数
和阻力系数都在逐渐减小，升力系数与攻角近似呈
一次线性关系，阻力系数与攻角近似呈二次曲线
关系。

图 ４　 不同后掠角下升阻比变化曲线

从图 ４ 可以看出，升阻比随着后掠角的增大而
减小。 当攻角小于 ６°时，攻角越大升阻比越大，攻
角大于 ６°之后，攻角越大升阻比越小。

　 　 　 图 ５　 不同后掠角下俯仰力矩　 　 　 　 　 　 图 ６　 稳定度 Ｃαｍ ／ ＣαＬ 曲线 图 ７　 操稳比 Ｃδｅｍ ／ Ｃαｍ 曲线
系数随攻角变化曲线

　 　 从图 ５可以看出，在一定范围内，随着后掠角的
增大，升力系数的减小幅度大于压心位置的后移幅
度，从而导致俯仰力矩系数的绝对值减小。

从图 ６ 可以看出，稳定度随后掠角的增大而增
大。 俯冲翼型的稳定度在－０．５６ 左右，巡航翼型的
稳定度在－０．３３左右。 大后掠时，压心后移，稳定度
增加。

从图 ７ 可以看出，操稳比随后掠角的增大而减
小。 俯冲翼型的操稳比在 ０．４ 左右，巡航翼型的操
稳比在 １．３左右。

２　 基于增强学习的翼型自适应控制

前文中已经给出纵向动力学方程和气动参数。
以此为基础，本节重点研究翼型的自适应控制方法。
对于给定任务剖面（给定期望的速度和高度）的每
个飞行状态（如：巡航、爬升和俯冲等），通过多次迭

代的 Ｑ学习方法找出当前状态下的最优行动值，即
选择相应的最优后掠角。
２．１　 Ｑ学习的算法步骤

强化学习又称再励学习，是指从环境状态映射
到行为动作的学习，以使动作从环境中获得的奖励
值最大。 强化学习强调在与环境的交互中学习，学
习系统不需要获得各种状态下的期望输出信号，而
仅根据从环境中获得的评价性反馈信号（增强信
号）来实现学习目标。 这种评价性反馈信号在实际
中往往易于获得，因此强化学习能够在不确定和复
杂环境中得以应用。 而 Ｑ 学习方法是强化学习中
很重要的方法之一［１０］。

首先，以任意数值初始化 Ｑ（ｓ，ａ）；其次，在每
个仿真场景内计算：

１） 采用策略选择机制，根据当前的 Ｑ（ｓ，ａ） 选
择需要执行的动作 ａ。

２） 执行动作 ａ，观察奖励 Ｒ与下一个状态 ｓ′。

·９５６·
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３） 更新
Ｑ（ｓ，ａ） ← （１ － α）Ｑ（ｓ，ａ） ＋
　 α｛Ｒ ＋ γｍａｘα′Ｑ（ｓ′，α′）｝ ｓ← ｓ′
迭代，直到计算完毕全部仿真场景。

２．２　 Ｑ学习的算法设计
变体飞行器的典型飞行阶段共 ３个：爬升、巡航

和俯冲 ３种。 在给定期望高度和速度的前提下，对
于爬升阶段，期望获得最小的阻力 Ｄ 以节省燃料。
对于巡航阶段，期望获得最大的升阻比 Ｌ ／ Ｄ。 对于
俯冲阶段，期望获得最小的阻力 Ｄ。 通过 Ｑ学习，在
不同的飞行阶段选择后掠角，从而使得 ３ 个阶段的
目标函数值最大。

Ｑ学习算法中的状态集 Ｓ ，对于爬升阶段，状态
集包含阻力这一个维度；对于巡航阶段，状态集包含
升阻比这一个维度；对于俯冲阶段，状态集包含阻力
这一个维度。
２．２．１　 状态空间与行动空间设计

本文的期望高度轨迹分为 ３个阶段：俯冲、巡航
和爬升。 这 ３个阶段作为状态量，对应的序号分别
为 ｛１，２，３｝。 后掠角的数值作为行动集 Ａ 的参数，
共包含｛１５．９７°，２５°，３５°，４５°，５５°，６０°｝这 ６种构型，
对应的序号依次为｛１，２，３，４，５，６｝。 故 Ｓ 的状态空

间为 ｛１，２，３｝，Ａ 的行动空间为 ｛１，２，３，４，５，６｝，
Ｑ（Ｓ，Ａ） 的维数为二维，Ｑ（Ｓ，Ａ） 的初始值为任意
值。 对于每个阶段，需要找到最优的后掠角，使得变
体飞行器具有最优的性能。
２．２．２　 奖赏函数与策略选择机制设计

在巡航阶段，需要获得最大升阻比。 故奖赏函
数设计为 Ｒ２ ＝ ＣＬ ／ ＣＤ。

在俯冲和爬升阶段，由于期望的高度和速度已
经给定，需要获得最小的阻力。 故奖赏函数设计为
Ｒ１，３ ＝ １ ／ ＣＤ。

采用 ε贪婪策略，即 ε为一个很小的概率值，以
ε 的概率选择能使当前状态的 Ｑ（Ｓ，Ａ） 最大的行动
集中的值，以（１ － ε） 的概率选择行动集中的随机
值。
２．３　 最优翼型变形策略

设定最大迭代次数为 １００ 次，由于该场景下的
Ｑ函数和奖赏函数均与飞行状态无关，而只与飞行
器构型有关。 所以先离线学习，得出不同飞行阶段
的最优翼型，再应用到含有飞行控制器的纵向运动
仿真中。 如果 Ｑ 函数和奖赏函数中含有飞行状态
相关变量，可以在线进行训练和学习，通过多次飞行
仿真获得最优的翼型变形策略。

　 　 　 　 图 ８　 迭代次数与最优行动　 　 　 　 　 图 ９　 迭代次数与最优行动 图 １０　 迭代次数与最优行动
集序号（俯冲） 集序号（爬升） 集序号（巡航）

　 　 图 ８和图 ９表明，在俯冲和爬升阶段，最优翼型
为 ６０°后掠角；图 １０ 表明，在巡航阶段，最优翼型为
１５．９７°后掠角。

３　 飞行控制与纵向动力学仿真

３．１　 控制器及任务剖面设计
高度控制器采用经典的三回路法向过载自动驾

驶仪，速度控制采用滑模控制器。 由于高度控制器
采用的是经典控制方法，本文不再展开阐述。 重点

对速度控制的滑模控制器进行说明。
攻角较小时，可以忽略公式（９）中的 Ｆｓｚｓｉｎα。

对公式（９） 做输入输出线性化，得到速度控制子系
统的结构如下

Ｖ̇ ＝ ｆ１ ＋ ＢＶＣＴ

ｆ１（ｘ） ＝ － Ｄｍｔ － ｇｓｉｎθ ＋
２ｍ１（ － Ｓ̈ｘ ＋ ｑ２Ｓｘ）ｃｏｓα

ｍｔ

ＢＶ ＝
ＱＳｃｏｓα
ｍｔ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（１２）
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令 σ Ｖ ＝ Ｖ － Ｖｃ 作为跟踪误差和滑模面，可得
ＣＴ ＝

ＱＳｃｏｓα
ｍｔ

æ
è
ç

ö
ø
÷

－１（ω′Ｖ ＋ Ｖ̇ｃ － ｆ１）

ω′Ｖ ＝ － ε′Ｖｓａｔ σＶΔＶ
æ

è
ç

ö

ø
÷ － ｋ′ＶσＶ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（１３）

式中， ｋ′Ｖ ＝ ０．１５，ε′Ｖ ＝ ０．０５，ΔＶ ＝ ０．６。

图 １１　 期望高度和后掠角变化指令

　 　 根据 ２．３ 节优化结果，巡航时采用 １５．９７°后掠
角，俯冲和爬升时采用 ６０°后掠角。 期望的高度和
后掠角变化指令见图 １１。 变形策略的采用可以很
好地减少所需推力，进而减少燃料消耗。
３．２　 纵向运动仿真

初始角速度为 ０° ／ ｓ，弹道倾角为 ０°，俯仰角为
３．７°，初始高度 ９ １３５ ｍ，初始速度 １５２ ｍ ／ ｓ，初始翼
型为 １５．９７°后掠角。

从高度跟踪（见图 １２）和速度跟踪曲线（见图
１３）可以看出，在变形的过程中，高度跟踪误差较
小，在 － ０． ３５ ～ ０． ０５ ｍ 之间。 速度跟踪误差在
０．０２ ｍ ／ ｓ之内。

图 １２　 高度跟踪曲线　 　 　 　 　 　 　 　 图 １３　 速度跟踪曲线　 　 　 　 　 　 　 　 图 １４　 姿态角曲线

　 　 从姿态角曲线（见图 １４）可以看出，在每个变形
过程的起始阶段，攻角会有跳变，但幅度不大。 而弹
道倾角变化平缓。 在 ９ １３５ ｍ高度和 １５．９７°后掠角
下，平衡攻角为 ３．６７°，在 ８１３５米高度和 １５．９７°后掠
角下，平衡攻角为 ３．２２°。 在 ６０°后掠角的俯冲和爬
升阶段，升阻比较小，所需要的攻角较大，在 ５°

以上。
从姿态角曲线速度（见图 １５）可以看出，在每个

变形过程的起始阶段，姿态角速度会有跳变，但幅度
不大。 姿态角速度为－０．６° ～０．６°。

轴向干扰力（见图 １６）在－１０ ～ ７ Ｎ 之间。 法向
干扰力在－２０～２０ Ｎ之间。

　 　 　 　 图 １５　 姿态角速度曲线　 　 　 　 　 　 图 １６　 干扰力 图 １７　 干扰力矩

　 　 变形引起干扰力矩包括 ＭＳＧ 和 ＭＳＤ。 从图中可
看出，ＭＳＤ在 ± １００ Ｎｍ之间，ＭＳＧ在 ４００ ～ １ ８００ Ｎｍ
之间。 在爬升和俯冲阶段，俯仰角速度会变化，从而
导致 ＭＳＤ 发生相应变化。 而干扰力矩 ＭＳＧ 是由机翼
的质心变化引起，与 ＭＳＤ 相比较大，需要在控制器设
计时进行考虑。

从推力系数和俯仰舵偏角曲线（见图 １８）可以
看出，在变形的过程中，推力系数先减小后增大，但
变化幅度不大，这是因为变形过程会有干扰力，同时
升阻特性也会改变。 在变形过程中，俯仰舵偏角也
会根据升阻特性发生相应的变化。

·１６６·
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图 １８　 推力系数和俯仰舵偏角

４　 结　 论

本文基于 Ｆｉｒｅｂｅｅ的巡航和俯冲 ２种构型参数，
计算得出共 ６ 种构型的气动数据和几何尺寸。 并
且，提出改进的变体飞行器纵向动力学方程，该模型
充分描述变体过程中的质量分布以及惯量变化。 与
传统的单刚体飞行器纵向模型相比，该模型会有变
体带来的附加力和附加力矩。 在此基础上，本文应
用增强学习的方式，使得变体飞行器在变体过程中
根据飞行条件自主选择最优的构型。 仿真结果表
明，本文提出的基于增强学习的变体飞行器自适应
变体策略和飞行控制器具有很好的飞行性能，同时
可以保持变体过程中的飞行稳定。
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