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倾转旋翼机短距起飞单发失效着陆的轨迹优化
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摘　 要： 为进一步改善倾转旋翼机短距起飞单发失效后着陆轨迹优化的操纵策略，建立适用于倾转旋翼机单发失效后轨迹优化

的增广飞行动力学模型并进行计算分析．首先，在基本纵向刚体模型的基础上建立关于操纵量的代数方程和微分方程组，形成增

广飞行动力学模型，从而能反映出旋翼拉力系数、后倒角与驾驶员操纵杆量之间的关系，同时也能在轨迹优化中考虑到操纵系统

特性对操纵量变化速度的限制，避免操纵量在优化过程中跳跃不连续；然后，采用直接转换法将着陆过程中的最优操纵策略和最

优轨迹问题转化为非线性规划问题，并使用序列二次规划算法进行求解；最后，以 ＸＶ⁃１５ 倾转旋翼机为例，计算了短距起飞单发

失效后安全着陆的最优解，并与相关文献数据进行对比．结果表明，在飞行路径、地速、旋翼转速和俯仰角的变化趋势与文献基本

一致的情况下，需用功率、拉力系数与纵向周期变距杆位移等变化更加柔和，此外优化结果还包含了现有方法无法得到的操纵量

和操纵速率信息．由增广飞行动力学模型得到的轨迹优化结果可以为单发失效时驾驶员实施安全着陆提供更多有用的依据．
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　 　 倾转旋翼机是一种将固定翼飞机和直升机特点

融为一体的新型飞行器，具有 ３ 种飞行模式：直升机

模式、固定翼飞机模式以及倾转过渡模式．倾转旋翼

机显著提升了直升机和固定翼飞机的使用范围，在
军用和民用具有广泛的应用前景．由于倾转旋翼机

在起飞着陆过程中的动能和势能较低，而需用功率

较高，若遭遇发动机失效，很可能造成飞行事故，研
究倾转旋翼机在起飞着陆时发动机失效后的最优轨

迹和操纵过程对飞行安全具有重要的意义．
飞行试验是检验倾转旋翼机发动机单发失效后

如何操纵飞行器安全着陆的最终手段，但是飞行试

验风险大、耗时且耗资．为了降低飞行试验的成本和

风险，数值优化方法被提出来预测倾转旋翼机单发

失效后的最优操纵过程和飞行轨迹，为飞行试验提

供理论依据［１］ ．
单旋翼带尾桨直升机单发失效的轨迹数值优化

早在上世纪 ７０ 年代就开始研究，并已经发展相对成



熟，具体成果见文献［２－１０］．但单旋翼带尾桨直升

机单发失效后安全着陆的最优轨迹和操纵方案并不

能直接用于倾转旋翼机，这是因为倾转旋翼机可以

同时使用直升机和固定翼两种操纵方式．在单发失

效时，驾驶员除了采用直升机的操纵方式以外，也可

以使用固定翼飞机的操纵方式，还可以改变发动机

短舱倾转角来进行安全着陆．与单旋翼带尾桨直升

机单发失效后的轨迹优化相比，倾转旋翼机单发失

效后的轨迹优化不仅优化变量多，优化策略也不同．
倾转旋翼机单发失效后的轨迹数值优化研究起

步较晚，始于上世纪 ９０ 年代，其中 Ｃａｒｌｓｏｎ 等［１，１１－１５］

的研究较为深入．他们建立了纵向刚体模型并进行验

证，将飞行器的运动参数、旋翼拉力、旋翼后倒角和短

舱倾转角作为优化参数，最后应用非线性最优控制理

论研究了单发失效后的轨迹优化问题．但仅用旋翼拉

力和旋翼后倒角作为控制变量，不能直接反映驾驶员

的操纵动作，也不能反映助力器速率和操纵行程的限

制，从而影响对驾驶员的参考指导作用．
本文在基本纵向刚体模型的基础上，建立关于操

纵量的代数方程和微分方程组，从而能反映出旋翼拉

力系数、后倒角与驾驶员操纵杆量之间的关系，同时

也考虑到操纵系统特性对操纵量变化速度的限制，避
免在轨迹优化中操纵量出现跳跃不连续的现象，有效

反映驾驶员的操纵动作及伺服助力器的速率限幅作

用，形成适用于倾转旋翼机单发失效轨迹优化的增广

飞行动力学模型．然后，以倾转旋翼机的飞行状态量、
总距杆量、纵向周期变距杆量、发动机短舱倾转角和

操纵速率为优化变量，采用直接转换法将着陆过程中

的最优轨迹和操纵策略问题转化为非线性规划问题，
并使用序列二次规划算法进行求解．最后，以 ＸＶ⁃１５
倾转旋翼机为例，求解得到短距起飞单发失效后安全

着陆的最优轨迹和操纵策略，从而为单发失效时驾驶

员实施安全着陆提供更多有用的依据．

１　 飞行动力学建模

倾转旋翼机具有沿纵向对称构型，两个发动机

通过传动轴共同驱动两副旋翼，在单发失效时，剩余

有效发动机通过传动轴仍同时驱动着两副旋翼以相

同转速工作，在无侧风条件下，单发失效后的飞行轨

迹和与之相关的操纵都在纵向平面．因此，本文以一

个纵向三自由度刚体飞行动力学模型为基础，引入

旋翼转速自由度模拟单发失效，然后建立关于操纵

量的代数方程和微分方程组，形成适用于倾转旋翼

机单发失效后轨迹优化的增广飞行动力学模型．
１．１　 基本飞行动力学模型

建立引入旋翼转速自由度的倾转旋翼机基本纵

向三自由度刚体模型，状态变量为：高度 ｈ，水平位移

ｘ，旋翼转速 Ω，体轴系 ｉ 方向速度 ｕ，体轴系 ｋ 方向速

度 ｗ，俯仰角 θ，俯仰角速度 ｑ；控制变量为：旋翼拉力

系数 ＣＴ，倾转角 ｉｎ，操纵杆纵向位移 ｓ．方程如下
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式中：ＰＡ为可用功率；ＰＲ为需用功率；Ａｚ、Ａｘ、Ｍ 分别

为机身、机翼－短舱和平尾的气动力和气动力矩；Ｔ
为旋翼拉力；β１ ｃ为旋翼纵向挥舞角；ｌＲ、ｈＲ为发动机

短舱支点位置坐标；ｄ 为发动机短舱长度；ＩＲ为两副

旋翼对桨毂的转动惯性矩．
倾转旋翼机在单发失效时，发动机输出功率会逐

渐衰减，为了保证倾转旋翼机能够顺利安全着陆，剩余

发动机以最大可用功率输出，该过程可以表示为

ＰＡ ＝ （ＰＡＥＯ － ＰＯＥＩ）ｅ
－ｔ ／ ｔｐ ＋ ＰＯＥＩ ．

式中：ＰＡＥＯ为两台发动机正常工作时的输出功率；
ＰＯＥＩ为单发失效后最大可用功率；ｔｐ为发动机响应时

间常数．
考虑到旋翼尾流对机翼的干扰，将机翼－短舱

的气动力分为：１）受到旋翼尾流影响的机翼气动

力；２）不受旋翼尾流作用的机翼气动力．机翼的总气

动力为两者的叠加，如图 １ 所示．

滑流

自由流

机翼
SWfs

SWss
滑流

旋翼尾流区域 旋翼尾流区域

图 １　 自由流和滑流影响下的机翼

Ｆｉｇ．１　 Ｗｉｎｇ ａｆｆｅｃｔｅｄ ｂｙ ｆｒｅｅ ｓｔｒｅａｍ ａｎｄ ｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ
机翼处于滑流部分的面积 ＳＷｓｓ和处于自由流部

分的面积 ＳＷｆｓ的计算公式分别为

ＳＷｓｓ ＝ Ｓｓｓｍａｘ［ｓｉｎ（ａ·ｉｎ） ＋ ｃｏｓ（ｂ·ｉｎ）］
μｍａｘ － μ
μｍａｘ

，

ＳＷｆｓ ＝ ＳＷ － ＳＷｓｓ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

式中：ＳＷ 为机翼面积；Ｓｓｓｍａｘ ＝ ２ηｓｓＲｃ，其中 ηｓｓ为旋翼
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滑流修正因子，Ｒ 为旋翼半径，ｃ 为机翼平均气动弦

长；ａ＝ １．３８６，ｂ ＝ ３．１１４；μ 为旋翼前进比；μｍａｘ为旋翼

尾迹偏出机翼的最大前进比．
各部件的气动力和力矩系数均取自 ＸＶ⁃１５ 倾

转旋翼机的吹风数据［１６］，其中受旋翼尾流作用的机

翼部分气流速度需要加上旋翼诱导速度的影响．
１．２　 增广飞行动力学模型

由于基本飞行动力学模型没有包含驾驶员的操

纵杆量信息，本文首先建立旋翼拉力系数、后倒角与

驾驶员操纵杆量之间的关系．
根据叶素理论建立旋翼拉力系数 ＣＴ和后倒角 β

与旋翼总距和纵向周期变距操纵的代数方程：

ＣＴ － １
２
ａ¥σ

１
３

＋ １
２
μ２æ

è
ç

ö

ø
÷ θ０ ＋ １

４
１ ＋ μ２( ) θ１ －é

ë
êê

　 １
２
λ － １

２
μθｓ

ù

û
úú ＝ ０，

β － ８
３
θ０ ＋ ２θ１ － ２λæ

è
ç

ö

ø
÷ μ － １ ＋ ３

２
μ２æ

è
ç

ö

ø
÷ θｓ －

é

ë
êê

　 １６
γｂ

ｑ
Ω

ù

û
úú １ － １

２
μ２æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ ０．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（２）

式中：α∞ 为升力线斜率；σ 为实度；λ 为入流比；θ０为

桨根总距；θ１为桨叶扭度；θｓ为纵向周期变距；γｂ为

桨叶洛克数．
以 ＸＶ⁃１５ 倾转旋翼机为例，将驾驶员操纵加入

到模型中，通过总距杆位移 Ｘｃｏｌ和纵向周期变距杆

位移 ｓ 来改变旋翼桨根总距 θ０、纵向周期变距 θｓ和

升降舵偏转角 δｅ ．直升机模式下，周期变距和总距的

操纵与常规直升机的操纵相同，但是当短舱倾转角

ｉｎ逐渐减小（由直升机模式变为固定翼模式）时，纵
向周期变距操纵和总距操纵效能逐渐减弱，最后消

失，这个过程可以表示为

　 　
θｓ ＝ （２ｓ－ － １）·θｓｍａｘｓｉｎｉｎ ＋ δＢ１ １ － ｓｉｎｉｎ( ) ，

θ０ ＝ ∂θ０ ／ ∂Ｘｃｏｌ·Ｘｃｏｌｍａｘ·Ｘ
—

ｃｏｌ ＋ θＯＬＬ ＋ θＯＲ／ Ｇ ．
{

式中：ｓ－ 为纵向周期变距杆的相对位移（０ ～ １）；θｓｍａｘ

为最大纵向周期变距；补偿量 δＢ１为 １．５°；∂θ０ ／ ∂Ｘｃｏｌ

和桨根总距补偿角 θＯＬＬ以及 ｉｎ有关；Ｘｃｏｌｍａｘ为总距杆

最大位移；Ｘ
—

ｃｏｌ为总距杆相对位移（０ ～ １）；θＯＲ／ Ｇ为旋

翼转速调节系统输出的总距补偿量．
ＸＶ⁃１５ 倾转旋翼机在不同倾转角下有对应的∂θ０ ／

∂Ｘｃｏｌ与 θＯＬＬ
［１６］，为了提高计算效率，本文采用多项式拟

合的方法，将桨根总距表示为 ｉｎ和 Ｘ
—

ｃｏｌ的函数为

θ０ ＝ ［（３．０４６ｉ４ｎ ＋ ６．４７１ｉ３ｎ － ２．３９４ｉ２ｎ ＋ ９．８１６ｉｎ）Ｘ
—

ｃｏｌ ＋
（６．５１１ｉ３ｎ － １３．８４９ｉ２ｎ － ９．３８６ｉｎ ＋ ５２．１２５）］·
π ／ １８０ ＋ θＯＲ／ Ｇ ．

　 　 考虑到伺服助推器对驾驶杆的速率限幅，以及

驾驶员对操纵速率的要求，同时为了避免操纵量出

现跳跃不连续或者“ｂａｎｇ⁃ｂａｎｇ”型控制的形式，使用

操纵量一阶导数代替 Ｘ
—

ｃｏｌ、ｉｎ和作为新的控制变量，

并把 Ｘ
—

ｃｏｌ、ｉｎ和 ｓ－ 作为新的状态变量，即

Ｘ
—·

ｃｏｌ ＝ ｕｃ，

ｉ·ｎ ＝ ｕｎ，

ｓ－
·
＝ ｕｓ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３）

　 　 倾转旋翼机在单发失效后的着陆过程是一种机

动飞行过程，为便于驾驶员操纵，一般选择关闭控制

增稳系统（ＳＣＡＳ）和旋翼转速调节系统［１，１５］ ．
式（１） ～式（３）组成了增广飞行动力学模型的

主控方程，状态变量为：ｈ，ｘ，Ω，ｕ，ｗ，θ，ｑ，Ｘ
—

ｃｏｌ，ｉｎ，ｓ
－；

代数变量为：ＣＴ，β；控制变量为：ｕｃ， ｕｎ和 ｕｓ ．
令

ｙ ＝ ［ｕ，ｗ，θ，ｑ，Ω，ｘ，ｈ，Ｘ
—

ｃｏｌ，ｉｎ，ｓ
－］ Ｔ，

ａ ＝ ［ＣＴ，β］ Ｔ，

ｕ ＝ ［ｕｃ，ｕｎ，ｕｓ］ Ｔ，

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

则增广飞行动力学模型可表示为以下微分－代数方

程组：

ｙ· ＝ ｆ（ｙ，ａ，ｕ，ｔ），
ａ － ｇ（ｙ） ＝ ０．{ （４）

２　 归一化、缩放和模型验证

由于模型中状态变量和控制变量的量纲不同，
某些变量之间的数量级相差较大，会引起数值求解

困难，所以在数值计算前，首先对模型（４）中的参数

进行归一化和缩放处理．
定义常数 ｋ１，ｋ２，ｋ３，ｋ４对状态量、时间和控制量

进行归一化和缩放：

　 　
ｗ－ ＝

ｋ１ｗ
Ω０Ｒ

，ｕ－ ＝
ｋ１ｗ
Ω０Ｒ

，ｑ－ ＝
ｋ２ｑ
Ω０

，Ω
—
＝ Ω
Ω０

，

ｈ－ ＝
ｋ３ｈ
Ｒ

，ｘ－ ＝
ｋ３ｘ
Ｒ

，τ ＝ ｋ４Ω０ ｔ，ｕ
－ ＝ ｕ

ｋ４Ω０
，

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

其中 Ω０ 为直升机模式下标准旋翼转速．长度、质量、
拉力系数、气动力和气动力矩的归一化和缩放如下

　
ｌ－ ＝

ｋ１

ｋ２

ｌ
Ｒ
，ｍ０ ＝

ｋ４

ｋ１

ｍ
ρπＲ３ ，ＣＮ ＝ ２

ｍ０
ＣＴ

ｋ１

ｋ４
，

Ａ－ ｚ ＝
ｋ１

ｋ４

Ａｚ

ｍΩ２
０Ｒ

，Ａ－ ｘ ＝
ｋ１

ｋ４

Ａｘ

ｍΩ２
０Ｒ

，Ｍ－ Ａ ＝
ｋ２

ｋ４

ＭＡ

Ω２
０Ｉｙｙ

．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

　 　 为了使归一化和缩放后的状态变量和控制变量

大小接近 １，取
ｋ１ ＝ ｋ２ ＝ １００，ｋ３ ＝ １，ｋ４ ＝ ０．０１，
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则归一化和缩放后的主控方程为

ｄｙ－

ｄτ
＝ ｆ（ｙ－，ａ－，ｕ－，τ），

ａ－ － ｇ（ｙ－） ＝ ０，

ì

î

í

ï
ï

ïï

（５）

其中

ｙ－ ＝ ［ｕ－，ｗ－ ，θ，ｑ－，Ω，ｘ－，ｈ－，Ｘ
—

ｃｏｌ，ｉｎ，ｓ
－］ Ｔ，

ａ－ ＝ ［ＣＮ，β］ Ｔ，

ｕ－ ＝ ［ｕ－ ｃ，ｕ
－
ｎ，ｕ

－
ｓ］ Ｔ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
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　 　 倾转旋翼机处于稳定直线飞行状态时，飞行器

处于配平状态，操纵量一阶导数为 ０，此时主控方程

（５）可以简化为

ｆ ｙ－，ａ－，τ( ) ＝ ０，

ａ－ － ｇ ｙ－( ) ＝ ０．{ （６）

　 　 求解非线性方程组（６）即可得出配平值．本文根

据配平结果求得旋翼需用功率，并分别与文献［１７］
的理论计算数据以及 ＸＶ⁃１５ 的飞行试验数据［１］ 进

行对比，如图 ２ 所示．
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图 ２　 计算需用功率与文献［１７］和飞行数据对比

Ｆｉｇ．２　 Ｍｏｄｅｌ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ｒｅｆ． ［１７］ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｄａｔａ

　 　 从图 ２ 中可以看出，本文计算的需用功率和文

献［１７］的理论计算数据以及ＸＶ⁃１５的飞行试验数据

基本一致．在图 ２（ｃ）中，低速时需用功率与飞行试

验数据对比结果有一定偏差，其原因是本文建立的

模型认为大气是平静的，而实际飞行中或多或少有

一定的风速，低速飞行时风速的作用大于高速的情

况，故低速时需用功率与飞行试验数据有偏差．

３　 非线性最优控制模型和数值解法

倾转旋翼机单发失效后的最优安全着陆问题，
可以归结为一种飞行轨迹优化问题，即含有状态和

控制约束的非线性最优控制问题．最优控制问题一

般可表示成如下 Ｂｏｌｚａ 形式：
目标函数为

　 　 ｍｉｎ
ｕ
Ｊ ＝ φ（ｙ（ ｔ０），ｔ０，ｙ（ ｔｆ），ｔｆ） ＋

１
ｔｆ － ｔ０

∫ｔｆ
ｔ０
Ｌ（ｙ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ）ｄｔ．

其中：ｙ 为状态向量；ｕ 为控制向量；ｔ０为最优控制问

题的初始时刻；ｔｆ为可变的末端时刻．
微分方程为

ｄｙ
ｄｔ

＝ ｆ（ｙ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ），ｔ ∈ ［ ｔ０，ｔｆ］ ．

边界条件为

Ｂ（ｙ（ ｔ０），ｔ０，ｙ（ ｔｆ），ｔｆ）
＝ ０，
≤ ０．{

路径约束为

Ｃ（ｙ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ）
＝ ０，
≤ ０，{ ｔ ∈ ［ ｔ０，ｔｆ］ ．

　 　 该最优控制问题的状态和控制变量众多，约束

和目标函数非常复杂，故解析求解不可行，需要通过

数值优化算法来进行求解．
常用的数值优化算法有间接方法和直接方法．

间接方法需要推导出最优控制问题的一阶最优性必

要条件，由于飞行动力学模型的高度非线性化和复

杂程度，要给出一阶最优条件是非常困难的，因此不

适合用来求解大规模非线性最优控制问题；直接方

法通过有限维离散将最优控制问题转化为非线性规

划问题求解，该方法的优点是不用给出一阶最优性

必要条件，且计算效率高，具有较好的鲁棒性和宽广

的收敛域，对初始估计值的要求也不高，因此适合用

于求解本文给出的最优控制问题．
按照离散方式的不同，直接方法包括直接打靶

法、直接转换法、微分包含法等．其中直接转换法对

优化参数初始估计值的要求最低，且节点配置简单，
因此本文采用直接转换法将非线性最优控制问题转

化为非线性规划问题．
将归一化和缩放后的时间 τ 等分为 Ｎ－１ 段：
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τ０ ＝ τ１ ＜ τ２… ＜ τｋ… ＜ τＮ ＝ τｆ，
τｋ ＝ τｋ－１ ＋ Δτ， ｋ ＝ ２，…，Ｎ，
Δτ ＝ τｆ － τ０( ) ／ Ｎ － １( ) ．

ì

î

í

ï
ï
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　 　 把连续空间下的状态变量和控制变量进行离散：
ｙ－ ｋ ＝ ｙ－ τｋ( ) ，

ｕ－ ｋ ＝ ｕ－ τｋ( ) ，ｋ ＝ １，…，Ｎ．{
　 　 主控方程（５）中的代数方程经过离散可得等式

约束方程：
０ ≤ ａ－ ｋ － ｇ ｙ－ ｋ( ) ≤ ０．

　 　 采用梯形公式对主控方程（５）中的状态微分方

程进行离散，得到如下缺陷等式约束方程：

０ ≤ ｙ－ ｋ＋１ － ｙ－ ｋ － １
２
Δτ ｆ（ｙ－ ｋ，ａ

－
ｋ，ｕ

－
ｋ，τｋ） ＋(

ｆ（ｙ－ ｋ＋１，ａ
－
ｋ＋１，ｕ

－
ｋ＋１，τｋ＋１） ) ≤ ０．

　 　 采用梯形公式对目标函数进行离散得到

　 　 ｍｉｎ
ｕ
Ｊ ＝ φ ｙ－ １，τ １，ｙ

－
Ｎ，τＮ( ) ＋

１
２ ∑

Ｎ－１

ｋ ＝ １

１
Ｎ － １

Ｌ（ｙ－ ｋ，ａ
－
ｋ，ｕ

－
ｋ，τ ｋ） ＋(

Ｌ（ｙ－ ｋ＋１，ａ
－
ｋ＋１，ｕ

－
ｋ＋１，τ ｋ＋１） ) ．

　 　 根据 ＦＡＲ［１８］关于单发失效后安全着陆的具体

要求即可确定最优控制模型的末端约束和路径约

束，其中驾驶杆量和操纵速率的约束可根据倾转旋

翼机的助力器速率限制确定．完成对连续最优控制

问题的离散后，可应用稀疏序列二次规划算法［１９］ 求

解该非线性规划问题，得到最优解．稀疏序列二次规

划算法的计算效率高、收敛快，适用于求解大规模非

线性最优化问题．最后对最优解中所有节点处的状

态变量和控制变量进行分段 ３ 次 Ｈｅｒｍｉｔｅ 插值，得
到更光滑的最优轨迹和操纵曲线．

由于驾驶员对发动机失效存在反应时间，为了

模拟驾驶员的反应时间，假设驾驶员延迟 ｔｄ开始操

纵，此时转速在旋翼转速调节系统的控制下保持基

本不变，故延迟计算时，在增广飞行动力学模型中加

入线性反馈控制律来模拟其转速调节作用为

Ω
—· － Ｋ（Ω

—
－ １） ＝ ０，

式中 Ｋ＝ １２ ／ （ ｋ４Ω０） ［１］，为反馈增益．通过积分即可

得到延迟期间的状态量以及 θＯＲ／ Ｇ的变化，随后驾驶

员进行操纵，此时选择关闭旋翼转速调节系统，从而

能有效利用旋翼转动储存的能量，提高安全性．

４　 算例与结果分析

为了验证上述最优控制方法的正确性，本文以

ＸＶ⁃１５ 倾转旋翼机为例，进行短距起飞单发失效后

安全着陆的轨迹优化，并与文献［１］的结果进行对

比验证．倾转旋翼机起飞至单发失效过程为：全机质

量为 ５ ８９７ ｋｇ，襟翼 ／副翼配置为 ４０° ／ ２５°，短舱倾转

角保持 ７０°，以静止状态在城区机场上滑跑起飞，加
速度保持 ０．２ ｇ，当速度达到 ２０．６ ｍ ／ ｓ 时离地．发生

单发失效的初始状态为速度 ２２．６ ｍ ／ ｓ，高度 ３ ｍ，航
迹角 １０°，加速度 ０．２ ｇ，单发失效后驾驶员在延迟

１ ｓ之后开始操纵飞行器进行安全着陆．为了方便对

比，本文与文献［１］均采用直接转换法和序列二次

规划算法解决轨迹优化问题，且目标函数和以下末

端约束与路径约束与文献［１］保持一致：
目标函数为

ｍｉｎＪｒ ＝ ｘ－Ｎ ＋
ｘ－
·２
Ｎ

２·０．２ｇ－
．

末端约束为

－ ５° ≤ θｆ ≤ １０°，６０° ≤ ｉｎｆ ≤ ９５°，

－ ３．０４８ ｍ ／ ｓ ≤ ｈ·ｆ ≤ ０，０ ≤ ｈｆ ≤ ０，

０ ≤ ｘ·ｆ ≤ ３０．４８ ｍ ／ ｓ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

路径约束为

－ ４０° ≤ θ ≤ ４０°，０ ≤ ｈ ≤ １５ ｍ，

０．７８ ≤ Ω
—

≤ １．１，０．００３ ≤ ＣＴ ≤ ０．０２，
－ １２° ≤ β１ｃ ≤ １２°，０° ≤ ｉｎ ≤ ９０°．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

　 　 由于本文采用增广飞行动力学模型，增加了总

距杆操纵及速率、纵向周期变距杆操纵速率、发动机

短舱倾转角速率等优化变量和约束条件，导致最优

控制问题的设计变量空间维度更高，约束方程更多，
动态规划时间节点上可行域的影响因素更复杂．本
文通过以下约束条件确保优化算法能够顺利迭代，
并收敛得到最优解：

０ ≤ Ｘ
—

ｃｏｌ ≤ １，０ ≤ ｓ－ ≤ １，

－ ０．１５ ／ ｓ ≤ ｕｃ ≤ ０．１５ ／ ｓ，
－ ０．４ ／ ｓ ≤ ｕｓ ≤ ０．４ ／ ｓ，
－ ０．１３１ ｒａｄ ／ ｓ ≤ ｕｎ ≤ ０．１３１ ｒａｄ ／ ｓ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

　 　 图 ３ 给出了本文计算得出的最优解与文献［１］
中对应最优解的对比图，其中 ｕｄ和 ｗｄ分别为地轴系

下的前飞速度和下降率．
从图 ３ 可以得到：１）从图 ３（ａ） ～ （ｄ）可以看出，

本文计算得到的飞行路径、地速、旋翼转速和俯仰角

的变化趋势与文献［１］基本一致．２）从图 ３（ｅ） ～（ｉ）可
以看出，本文得到的需用功率、拉力系数及纵向周期

变距杆操纵时间历程比文献［１］更加柔和．这是因为

本文在增广飞行动力学模型考虑到了操纵系统特性

对操纵量变化速度的限制，避免了在轨迹优化计算中

操纵量出现跳跃不连续的现象，从而有效地反映驾驶

·２４· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４９ 卷　



员的操纵动作及伺服助力器的速率限幅作用．
３）从图 ３（ｊ） ～（ｏ）可以看出，本文的优化结果还得到

了文献［１］无法得到的结果，包括旋翼纵向周期变距、

桨根总距、总距杆操纵及速率、纵向周期变距杆操纵

速率以及发动机短舱倾转角速率等操纵信息，为单发

失效时驾驶员实施安全着陆提供更多有用的依据．
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图 ３　 本文计算的最优解与文献［１］中最优解的对比

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｏｐｔｉｍａｌ ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ ｗｉｔｈ Ｒｅｆ． ［１］

５　 结　 论

１）本文建立的增广飞行动力学模型以及采用

的轨迹优化数值计算方法可用于进一步改善倾转旋

翼机短距起飞单发失效后着陆轨迹优化的最优操纵

策略．
２） 从 ＸＶ⁃１５ 倾转旋翼机短距起飞单发失效安

全着陆的算例可以看出：在飞行路径、地速、旋翼转

速和俯仰角的变化趋势与文献基本一致的情况下，
由增广飞行动力学模型得到的需用功率、拉力系数

与纵向周期变距杆位移等变化更加柔和，避免了操

纵量的跳跃不连续现象．
３） 由增广飞行动力学模型得到的优化结果包

含了现有方法无法得到的操纵量和操纵速率信息，
可以为单发失效时驾驶员实施安全着陆提供更多有

用的依据．
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