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摘　 要：计算并分析直升机遭遇不同尾桨距卡滞后的最优安全着陆和操纵过程。 首先，将直升机不同

尾桨距卡滞后的安全着陆问题表示成最优控制问题。 然后，采用直接多重打靶法将最优控制问题离

散为非线性规划问题，并进行数值求解。 最后，分别计算样例直升机遭遇大尾桨距卡滞与小尾桨距卡

滞后的最优安全着陆过程和操纵策略。 结果表明：当尾桨卡滞在大桨距时，尾桨提供侧向力大，有利

于使用较大的功率状态以较小的速度和下降率着陆，期间可以通过侧滑来保持航向稳定；当尾桨卡滞

在小桨距时，尾桨提供侧向力小，有利于在经济速度附近飞行，但不利于着陆机动。 若此时采用常规

着陆，则触地时偏航角速度很大，容易造成危险。 若此时采用自转着陆，则触地时偏航角速度很小，因
此着陆更为安全。 直升机尾桨距卡滞后安全着陆的轨迹优化方法可以得到直升机遭遇不同尾桨距卡

滞后的最优着陆轨迹和操纵，从而为尾桨距卡滞飞行试验提供一定的参考。
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　 　 所有常规直升机都需要尾桨来平衡主旋翼产生

的扭矩，实现航向控制。 因此，尾桨完全或者部分失

效将会对直升机造成严重的控制问题。 近年来，尾
桨故障造成了相当一部分直升机事故（约占各类事

故的 ３０％），其中包括尾桨系统故障、尾桨分离、尾
桨叶片或传动轴故障等［１⁃２］。

直升机尾桨故障一般可以归纳为以下 ３ 类：气
动故障、尾桨完全失效和尾桨距卡滞［２⁃４］。 其中气

动故障是指尾桨陷入涡环状态，脚蹬失效。 此时驾

驶员可以使直升机加速前飞，通过气流将尾桨处涡

环吹走。 该故障容易改出，且发生概率较低。 尾桨

完全失效是指尾桨不产生侧向力，在低中速情况下，
机身会以极大的偏航角速度加速偏转，驾驶员需要

立即进行自转着陆［３⁃４］。 尾桨距卡滞是指尾桨距固

定在当前值，无法更改。 此时直升机处于冻结状态，
任何功率、速度以及侧滑角等状态量的变化都会引

起航向不稳定。 在所有的尾桨故障中， 尾桨距卡滞

所占比例最高，接近 ２ ／ ３［４］。 因此，直升机尾桨距卡

滞是国内外研究的热点之一。

近年来，国内外针对直升机尾桨距卡滞问题做

了一些研究。 其中文献［３］提出了模拟各类尾桨故

障的试飞与处理方法；文献［４］主要进行了小尾桨

距卡滞的着陆试飞， 并给出了不同尾桨距卡滞时的

基本操纵建议；文献［５］对机械故障造成的尾桨距

卡滞提出了评估方案，确保可以安全地进行飞行试

验研究。 为了降低尾桨故障的概率，文献［６⁃９］研究

了新的尾桨结构与传动系统。 文献［１０⁃１２］发展了

新的尾桨故障监测系统，从而能快速发现并辨识尾

桨故障。 文献［１］对直升机各类尾桨故障（包括卡

滞）后的安全飞行进行了数值仿真，并提出了在特

定飞行条件下使其重新配平的控制方案；文献［１３］
提出了一种控制方法来保证无人直升机在悬停状态

下尾桨距卡滞后的安全飞行；文献［１４］讨论了直升

机遭遇不同尾桨距卡滞后的安全飞行问题，并进行

了驾驶员在环的飞行仿真，使其改出至稳定飞行状

态。 可以看出，目前尚未有通过数值仿真的方法研

究直升机遭遇尾桨距卡滞后安全着陆的相关问题。
直升机遭遇尾桨距卡滞后的最优安全着陆问
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题，可以被描述为轨迹优化问题，即一种非线性最优

控制问题。 轨迹优化问题一般可以利用最优控制方

法求解，该方法可用于计算并分析直升机的最优飞

行轨迹和操纵策略，从而为飞行试验提供指导和依

据［１５⁃１８］。 因此，直升机遭遇尾桨距卡滞后的最优安

全着陆过程，可以通过最优控制方法进行研究，从而

为尾桨距卡滞飞行试验提供一定的参考。
尾桨距卡滞可分为 ２ 种极端情况，即大尾桨距

卡滞与小尾桨距卡滞。 在遭遇大尾桨距卡滞时，直
升机一般处于较大的功率或者较小的前飞速度状

态；而在遭遇小尾桨距卡滞时，直升机一般处于较小

功率或者经济速度状态。 在着陆时，２ 种尾桨距卡

滞对应的着陆过程和操纵策略也会有所不同［３⁃４］。
因此，本文分别研究了直升机遭遇大尾桨距卡滞与

小尾桨距卡滞后的最优安全着陆过程。

文章的主要内容为：首先建立适用于轨迹优化

计算的直升机增广飞行动力学模型。 然后，将直升

机遭遇不同尾桨距卡滞后的安全着陆问题表示成最

优控制问题，并进行数值求解。 最后，分别计算并分

析样例直升机遭遇大尾桨距卡滞与小尾桨距卡滞后

的最优安全着陆过程。 在研究小尾桨距卡滞时，本
文还进一步讨论了在着陆阶段采用常规着陆和自转

着陆方式对直升机安全性的影响。

１　 飞行动力学建模

本文以某型号样例直升机进行尾桨距卡滞后的

最优安全着陆研究。 该型号直升机为常规轻型单发

单旋翼带尾桨直升机［１９］，左旋旋翼质量为２ ０００ ｋｇ，
其基本参数见表 １。

表 １　 某直升机基本参数

参数 值

总质量 Ｗ ／ ｋｇ ２ ０００
旋翼半径 Ｒ ／ ｍ ５．３４５
主桨叶片数 ｎＭｂ ３

负扭 θ１ ／ ° －１２
桨叶弦长 ｃ ／ ｍ ０．３５

旋翼转速 Ω ／ （ ｒ·ｍｉｎ－１） ３８６
旋翼实度 σ ０．０６２
旋翼方向 左旋

参数 值
尾桨叶片数 ｎＴｂ ２
平尾面积 Ｓｈｓ ／ ｍ２ １．２６５
平尾安装角 ｉｈｓ ／ ° ０
垂尾面积 ／ ｍ２ １．０２１
旋翼位置 ／ ｍ （－０．０９，０．０１，１．５３）
平尾位置 ／ ｍ （－４．９１，０．０１，０．０１）
垂尾位置 ／ ｍ （－６．９０，０．００，０．５０）
尾桨位置 ／ ｍ （－６．３５，０．３０，－０．５１）

　 　 首先给出样例直升机的刚体飞行动力学模型，
其中旋翼桨叶的挥舞运动采用二阶非定常挥舞动力

学模型，诱导速度由 Ｐｉｔｔ⁃Ｐｅｔｅｒｓ 一阶动态入流模型

描述；旋翼桨叶剖面、机身、平尾与垂尾的气动力和

力矩系数通过插值吹风试验数据得到，并考虑气动

干扰。 详细的建模和验证过程见参考文献［１８⁃２０］，
本文不再赘述。 模型的主控方程如下

ｘ̇ｂ ＝ ｆｂ（ｘｂ，ｕｂ，ｔ） （１）
式中， ｘｂ ＝ ［ｘＦ，ｘＲ，ｘＩ］ Ｔ，ｘＦ 为机身状态向量，ｘＲ 为

旋翼状态向量，ｘＩ 为诱导速度状态向量；ｕｂ ＝ ［θ ０，
θ ｓ，θ ｃ，θ ｔ］ Ｔ，θ ０ 为旋翼桨根总距，θ ｓ 为纵向周期变

距，θ ｃ 为横向周期变距，θ ｔ 为尾桨距；ｔ 为时间。
然后，将该模型调整为适用于尾桨距卡滞后安

全着陆轨迹优化计算的飞行动力学模型。 直升机尾

桨距卡滞一般由 ２ 类故障引起：尾桨操纵连杆故障

或者脚蹬卡滞。 尾桨操纵连杆故障会断开驾驶员脚

蹬与尾桨距的连接，导致脚蹬无法操纵尾桨距；而脚

蹬卡滞（通常由尾桨操纵机构卡滞或尾助力器故障

引起） 则会使脚蹬不能移动， 从而使尾桨距固

定［４］。 可以看出，当直升机遭遇尾桨距卡滞时，无
论由哪一类故障引起，尾桨距都会固定在当前值，且
脚蹬都无法发挥作用。 为了便于进行轨迹优化计

算，本文使用操纵量 θ ０，θ ｓ，θ ｃ 关于时间的一阶导数

作为控制变量，则原操纵量可视为状态变量的一部

分， 从而避免操纵量在数值优化过程中出现跳

跃［１７］，即
θ̇０ ＝ ｕ０

θ̇ｓ ＝ ｕｓ

θ̇ｃ ＝ ｕｃ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２）

　 　 直升机在着陆阶段会有地面效应的影响，需要

通过地面效应因子 ｆＧ 来修正旋翼诱导速度，ｆＧ 可以

表示为［１８］

·９３１１·
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ｆＧ ＝ １ － σａλ
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２ （３）

式中， σ 为旋翼实度；ＣＴ 为旋翼拉力系数；ａ 为旋翼

桨叶升力线斜率；λ 为旋翼入流比；Ｒ 为旋翼半径；ｚ
是桨毂离地高度；μ 为旋翼前进比。

当尾桨卡滞在大桨距时，因前飞速度较小，直升

机在下降时易进入涡环状态，造成旋翼气动力剧烈

变化。 为了避免进入涡环状态，必须使旋翼和尾桨

保持在涡环区域之外，约束条件可以表示为［２１］

μ２ ＋ λ２ － λν０

μ２ ＋ λ２
≥－ ０．２８

ＣＴ

２

μ２
ＴＲ ＋ λ２

ＴＲ － λＴＲν０Ｔ

μ２
ＴＲ ＋ λ２

ＴＲ

≥－ ０．２８
ＣＴＲ

２

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（４）

式中， μ ＴＲ 为尾桨前进比；λ ＴＲ 为尾桨入流比；ν ０ 和

ν ０Ｔ 分别为旋翼和尾桨的平均无量纲诱导速度；ＣＴＲ

为尾桨拉力系数。
当尾桨卡滞在小桨距时，可以选择在最后阶段

采用自转着陆，此时发动机的油门关闭，发动机出轴

功率 ＰＡ 以及旋翼转速 Ω 的变化可表示为如下微分

方程［１７⁃１８］

Ｐ̇Ａ ＝
（０ － ＰＡ）

ｔｐ

Ω̇ ＝
ＰＡ －

（ＰＭＲ ＋ ＰＴＲ）
η

（ ＩＭＲ ＋ ｋ２ＩＴＲ）Ω

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（５）

式中， ｔｐ 为响应时间；ＰＭＲ，ＰＴＲ 分别为旋翼和尾桨的

需用功率；η 为传动效率；ＩＭＲ， ＩＴＲ 分别为旋翼和尾

桨的转动惯量；ｋ 为旋翼转速与尾桨转速的比例因

子。
以上组成了适用于直升机尾桨距卡滞后安全着

陆轨迹优化计算的增广飞行动力学模型，其微分方

程形式为

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ，ｕ，ｔ） （６）

式中
ｘ ＝ ［ｘＦ，ｘＲ，ｘＩ，θ０，θｓ，θｃ］ Ｔ

ｕ ＝ ［ｕ０，ｕｓ，ｕｃ］ Ｔ{ （７）

２　 最优控制问题及求解

２．１　 最优控制问题

尾桨距卡滞后安全着陆对应的最优控制问题，

可以被描述为：在遭遇尾桨距卡滞后，从一类满足可

操纵性和安全性的操纵策略中找出一种可以使直升

机由初始状态着陆到指定目标状态的操纵策略，并
使性能指标达到最优。 该问题由优化变量、性能指

标（目标函数）和约束方程组成［２２］。 其中优化变量

为状态向量 ｘ，控制向量 ｕ 和飞行结束时刻 ｔｆ（设初

始时刻为 ０）。
由于直升机尾桨在卡滞期间无法操纵，前飞速

度、高度和需用功率的变化都会引起直升机的航向

不稳定。 因此，性能指标需要考虑到直升机的姿态

角变化、驾驶员的可操纵性、飞行时间和着陆触地速

度等，可定义为

ｍｉｎＪ ＝ ｗ ｔ ｔｆ ＋ ｗｖ（ｕ２
ｄ，ｆ ＋ ｖ２ｄ，ｆ ＋ ｗ２

ｄ，ｆ） ＋

　 １
ｔｆ － ｔ０

∫ｔ ｆ
ｔ０
Ｌ（ｕ（ ｔ），φ（ ｔ），θ（ ｔ），ψ（ ｔ））ｄｔ （８）

式中

Ｌ（ｕ（ ｔ），φ（ ｔ），θ（ ｔ），ψ（ ｔ）） ＝

　
ｗ１ｕ２

０

ｕ２
０ｍａｘ

＋ ｗ２

ｕ２
ｓ

ｕ２
ｓｍａｘ

＋ ｗ３

ｕ２
ｃ

ｕ２
ｃｍａｘ

＋

　 ｗ４
φ２

φ２
ｍａｘ

＋ ｗ５
θ２

θ２
ｍａｘ

＋ ｗ６
ψ２

ψ２
ｍａｘ

（９）

式中， ｕｄ，ｆ， ｖｄ，ｆ， ｗｄ，ｆ 分别为末端时刻地轴系下前飞

速度、侧向速度和下降率；ｔ０ 和 ｔｆ 为初始时刻以及末

端时刻；ｕ０ｍａｘ，ｕｓｍａｘ，ｕｃｍａｘ 分别为 ３ 个控制量最大值；
φｍａｘ，θｍａｘ，ψｍａｘ 分别为允许的最大滚转、俯仰和偏航

姿态角；ｗ ｔ， ｗｖ， ｗ１ ～ ｗ６ 为权重因子，表示对应各项

在性能指标中所占的比重。 权重因子越高，则对应

项的优化程度越大，因此权重因子的选择需要进行

调试，以权衡各项的影响。 由于驾驶员在尾桨距卡

滞的安全着陆中主要专注于对剩余 ３ 个操纵量的控

制，同时兼顾直升机姿态角的变化，因此 ｗ１ ～ ｗ６ 可

以相对大一些；而着陆速度的限制可以在约束方程

中有所体现，且飞行时间可以适当延长，因此 ｗ ｔ， ｗｖ

可以相对小一些。 权重因子的具体数值将在算例中

给出。
约束方程：假设直升机遭遇尾桨距卡滞时处于

配平状态，考虑到驾驶员从发现尾桨距卡滞到开始

进行着陆操纵需要一定的延迟时间（一般为 １ ｓ），
本文将直升机遭遇尾桨距卡滞后 １ ｓ 的状态量和控

制量作为轨迹优化的初始边界条件。 末端边界条件

参考直升机适航条例［２３］对安全着陆的要求确定

ｘｆｍｉｎ ≤ ｘ（ ｔｆ） ≤ ｘｆｍａｘ （１０）

·０４１１·
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式中， ｘｆｍｉｎ，ｘｆｍａｘ 分别为状态量在末端时刻的约束最

小值和最大值，具体数值将在算例中给出。 路径约

束可以表示为

ｘｍｉｎ ≤ ｘ（ ｔ） ≤ ｘｍａｘ

ｕｍｉｎ ≤ ｕ（ ｔ） ≤ ｕｍａｘ
{ （１１）

　 　 路径约束的确定需要考虑涡环边界（４）式、飞
行任务、安全性和操纵系统特性，具体数值将在算例

中给出。
２．２　 数值求解方法

尾桨距卡滞后安全着陆对应的非线性最优控制

问题非常复杂，目前无法得到解析解，本文采用以下

数值解法进行求解。
为了提高数值优化计算效率，本文对增广飞行

动力学模型（６）中的状态量与控制量进行无量纲缩

放（无量纲缩放过程详见文献［１７］）
ｄ􀭵ｘ
ｄτ

＝ ｆ（􀭵ｘ，􀭵ｕ，τ） （１２）

式中， 􀭵ｘ 为无量纲缩放后的状态变量；􀭵ｕ 为无量纲缩

放后的控制变量；τ 为无量纲缩放后的时间变量。
本文采用直接多重打靶法将最优控制问题离散

成非线性规划问题，并采用稀疏序列二次规划方法

进行数值求解［２２］。
图 １ 为直接多重打靶法的离散过程原理图。

图 １　 直接多重打靶法

如图 １ 所示，将最优控制问题中的时间无量纲

τ 平均分为 Ｎ － １ 段，进而产生 Ｎ 个时间节点，每一

个时间节点处对应的状态变量和控制变量为

Ｘ ＝ （􀭵ｘ，􀭵ｕ） １，（􀭵ｘ，􀭵ｕ） ２，…，（􀭵ｘ，􀭵ｕ） ｋ，…，（􀭵ｘ，􀭵ｕ） Ｎ，τｆ[ ]

（１３）
　 　 在第 ｋ 个时间打靶段上，对微分方程（１２） 进行

积分（从 τ ｋ 积分至 τ ｋ＋１） ，可以得到

􀭵ｘｋ＋１ － ｘ^
－
ｋ＋１ ＝ ０， ｋ ＝ １，…，Ｎ － １ （１４）

式中

ｘ^
－
ｋ＋１ ＝ 􀭵ｘｋ ＋ ∫τｋ＋１

τｋ
ｆ（􀭵ｘ，􀭵ｕ，τ）ｄτ （１５）

　 　 在积分过程中，控制量 􀭵ｕ（τ） 通过线性插值 􀭵ｕｋ

与 􀭵ｕｋ＋１ 得到。
性能指标可以通过各个离散时间段表示

ｍｉｎＪ ＝ ｗ ｔτＮ ＋ ｗｖ（􀭵ｕ２
ｄ，ｆ ＋ 􀭰ｖ２ｄ，ｆ ＋ 􀭵ｗ２

ｄ，ｆ） ＋

　 １
τＮ － τ１

∑
Ｎ－１

ｋ ＝ １
∫τｋ＋１
τｋ

Ｌ（􀭵ｕ，φ，θ，ψ）ｄτ （１６）

　 　 将路径约束和边界条件作用在对应的时间节点

上，完成最优控制问题的离散过程。 利用现已发展

较为成熟的稀疏序列二次规划算法［２４］，即可得到离

散的最优解。 利用线性插值后的离散最优控制量，
即可求解增广飞行动力学模型（６）从 ｔ０ 至 ｔｆ 的响应

过程，从而得到原最优控制问题的最优状态量变化。

３　 大尾桨距卡滞着陆轨迹优化

本节计算分析样例直升机遭遇大尾桨距卡滞后

的最优着陆轨迹和操纵过程。 大尾桨距卡滞一般对

应于悬停、低速飞行、爬升等大功率飞行状态。 在算

例中，本文假设直升机以 ２ ｍ ／ ｓ 的低速度在标准大

气环境中稳定平飞，高度为 ５０ ｍ，航迹角 ０°。 随后

尾桨突然卡滞，尾桨距无法操纵，驾驶员在延迟 １ ｓ
后，通过剩余的 ３ 个操纵量使直升机安全着陆。

初始边界条件为直升机发生尾桨距卡滞 １ ｓ 后

的状态量和控制量。 考虑到安全着陆的具体要求，
确定末端边界条件如下

－ ５° ／ ｓ ≤ ｐ（ ｔｆ），ｑ（ ｔｆ），ｒ（ ｔｆ） ≤ ５° ／ ｓ
－ ５° ≤ φ（ ｔｆ） ≤ ５°
－ ５° ≤ θ（ ｔｆ） ≤ １０°
０ ≤ ｘ̇（ ｔｆ） ≤ １２．２ ｍ ／ ｓ
－ １．５２４ ｍ ／ ｓ ≤ ｙ̇（ ｔｆ） ≤ １．５２４ ｍ ／ ｓ

－ １．５２４ ｍ ／ ｓ ≤ ｈ̇（ ｔｆ） ≤ ０
ｈ（ ｔｆ） ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

（１７）

　 　 考虑到飞行任务、安全性和操纵系统特性，给出

路径约束如下
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０ ≤ ｕ（ ｔ） ≤ ２０ ｍ ／ ｓ
－ １０ ｍ ／ ｓ ≤ ｖ（ ｔ），ｗ（ ｔ） ≤ １０ ｍ ／ ｓ
－ ２０° ／ ｓ ≤ ｐ（ ｔ），ｑ（ ｔ），ｒ（ ｔ） ≤ ２０° ／ ｓ
－ ３０° ≤ ϕ（ ｔ），θ（ ｔ） ≤ ３０°
－ ９０° ≤ ψ（ ｔ） ≤ ９０°
０ ≤ ｈ（ ｔ） ≤ ６０ ｍ
－ ５０ ｍ ≤ ｙ（ ｔ） ≤ ５０ ｍ
０ ≤ ｘ（ ｔ） ≤ ２００ ｍ
１０° ≤ θ０（ ｔ） ≤ ２５°
－ １０° ≤ θｓ（ ｔ），θｃ（ ｔ） ≤ １０°
－ ４° ／ ｓ ≤ ｕ０（ ｔ） ≤ ４° ／ ｓ
－ ５° ／ ｓ ≤ ｕｓ（ ｔ），ｕｃ（ ｔ） ≤ ５° ／ ｓ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（１８）

　 　 此外，由于前飞速度较小，直升机在快速下降时

易进入涡环状态，因此还需要加入涡环边界的约束

方程（４）式，从而避免进入涡环状态。
性能指标（８）中的权重因子经过调试确定为

ｗ ｔ ＝ ｗｖ ＝ ０．０５
ｗ１ ＝ ｗ２ ＝ ｗ３ ＝ ０．１８
ｗ４ ＝ ｗ５ ＝ ｗ６ ＝ ０．１２

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１９）

　 　 在本算例中，当离散点超过 ３０ 个以后，数值仿

真结果基本不再变化，且计算效率迅速降低，因此本

文在算例中采用的离散点个数 Ｎ 为 ３０。
图 ２ 和图 ３ 所示为样例直升机遭遇大尾桨距卡

滞后的最优着陆过程，其中 ｕｄ，ｖｄ， ｗｄ 为地轴系前飞

速度、侧向速度和下降率，β 为机身侧滑角，ＰＲ 为直

升机需用功率。

图 ２　 大尾桨距卡滞最优着陆状态量变化

图 ３　 大尾桨距卡滞最优着陆需用功率与操纵量

从图 ２ 和图 ３ 可以得出以下结论：
１） 在驾驶员延迟期间，直升机处于冻结状态，

维持稳定飞行。 １ ｓ 之后，驾驶员开始操纵直升机，
首先减小旋翼桨根总距（见图 ３ｂ）），并向前推杆通

过纵向周期变距使直升机进入斜向下飞行（见图

２ｅ））。 此时，旋翼需用功率下降（见图 ３ａ）），旋翼

扭矩减小，相对过大的尾桨侧向力使得直升机向右

偏航（见图 ２ｈ）、图 ２ｉ）），大角度负向侧滑飞行（见
图 ２ｊ））。 与此同时，直升机在下降过程中还会出现

向左横滚响应（见图 ２ｆ）），这主要由旋翼侧倒引起。
驾驶员可以通过侧滑稳定偏航角，以及横向周期变

距（见图 ３ｃ））稳定滚转角。
２） 大约 ４ ｓ 之后，驾驶员逐渐增大旋翼总距，直

升机下降率减小，需用功率上升，旋翼扭矩增加，偏
航角速度和负向侧滑角逐渐减小，直升机滚转姿态

逐渐平稳，并开始向右滚转。 在这期间，驾驶员通过

横向周期变距（见图 ３ｃ））和纵向周期变距（见图

·２４１１·
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３ｄ））稳定滚转角和俯仰角，准备着陆。
３） 在着陆阶段，驾驶员继续增大总距，并操纵

直升机稳定姿态准备以垂直方式着陆（见图 ２ａ）、图
２ｂ））。 这是因为垂直着陆时需用功率较大，大尾桨

距有利于平衡此时的旋翼反扭矩。 最后直升机基本

垂直着陆（见图 ２ｅ）），且触地时下降率接近 ０ ｍ ／ ｓ
（见图 ２ｃ））。

４） 本节得到的最优着陆轨迹和操纵过程，与飞

行试验（文献［３⁃４］）中对直升机大尾桨距卡滞后安

全着陆提出的建议相符，即：当尾桨卡在大桨距时，
采用大功率（小速度）就能保持方向的平衡，可操纵

总距保持方向和侧滑角直到接地。 说明本节的数值

仿真结果较为合理。

４　 小尾桨距卡滞着陆轨迹优化

本节计算分析样例直升机遭遇小尾桨距卡滞后

的最优着陆轨迹和操纵过程。 小尾桨距卡滞一般对

应于下滑、经济速度附近的平飞等小功率飞行状态。
在算例中，本文假设直升机以 ３０ ｍ ／ ｓ 的经济速度在

标准大气环境下稳定平飞，高度为 ５０ ｍ，航迹角 ０°。
随后尾桨突然卡滞，尾桨距无法操纵，驾驶员在延迟

１ ｓ 后，通过剩余的 ３ 个操纵量使直升机安全着陆。
在遭遇小尾桨距卡滞时，驾驶员可以采用侧滑

方式着陆（常规着陆［４］），或在离地高度为 ２～３ ｍ 时

采用自转下滑的方式着陆［３］。 因此，本文对这 ２ 种

方案分别进行研究讨论。
１） 常规着陆

初始边界条件为直升机发生尾桨距卡滞 １ ｓ 后

的状态量和控制量。 常规着陆时，由于尾桨侧向力

不足，会导致触地时机体角速度较大（特别是偏航

角速度 ｒ），考虑到安全着陆要求，本文确定末端约

束如下

－ ４０° ／ ｓ ≤ ｒ（ ｔｆ） ≤ ４０° ／ ｓ
－ ５° ≤ φ（ ｔｆ） ≤ ５°， － ５° ≤ θ（ ｔｆ） ≤ １０°
０ ≤ ｘ̇（ ｔｆ） ≤ １２．２ ｍ ／ ｓ
－ ３．０４８ ｍ ／ ｓ ≤ ｙ̇（ ｔｆ） ≤ ３．０４８ ｍ ／ ｓ

－ １．５２４ ｍ ／ ｓ ≤ ｈ̇（ ｔｆ） ≤ ０
ｈ（ ｔｆ） ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（２０）

　 　 考虑到飞行任务、安全性和操纵系统特性，给出

路径约束如下

０ ≤ ｕ（ ｔ） ≤ ５０ ｍ ／ ｓ
－ ２０ ｍ ／ ｓ ≤ ｖ（ ｔ），ｗ（ ｔ） ≤ ２０ ｍ ／ ｓ
－ ２０° ／ ｓ ≤ ｐ（ ｔ），ｑ（ ｔ） ≤ ２０° ／ ｓ
－ ６０° ／ ｓ ≤ ｒ（ ｔ） ≤ ６０° ／ ｓ
－ ４０° ≤ ϕ（ ｔ），θ（ ｔ） ≤ ４０°
－ ９０° ≤ ψ（ ｔ） ≤ ９０°
０ ≤ ｈ（ ｔ） ≤ ６０ ｍ， － ５０ ｍ ≤ ｙ（ ｔ） ≤ ５０ ｍ
０ ≤ ｘ（ ｔ） ≤ ４００ ｍ
１０° ≤ θ０（ ｔ） ≤ ２５°， － １０° ≤ θｓ（ ｔ），θｃ（ ｔ） ≤ １０°
－ ４° ／ ｓ ≤ ｕ０（ ｔ） ≤ ４° ／ ｓ，
－ ５° ／ ｓ ≤ ｕｓ（ ｔ），ｕｃ（ ｔ） ≤ ５° ／ ｓ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（２１）
　 　 权重因子与（１９）式保持一致。 根据分析，在本

算例中，当多重打靶法离散点个数 Ｎ 设为 ３０ 时，可
以保证数值优化精度以及较好的计算效率。

２） 离地 ３ ｍ 自转着陆

根据文献［３］的描述，在高度约 ２～３ ｍ 时，可以

关闭油门进行自转着陆。 自转着陆是一种复杂的紧

急机动，为了降低操纵难度，本文假设直升机在进行

自转着陆前离地高度为 ３ ｍ，且处于稳定飞行状态。
计算自转着陆过程时，需要加入油门关闭后发

动机出轴功率以及旋翼转速变化的微分方程式

（５）。 为了方便对比，自转着陆的边界条件、路径约

束和性能指标与常规着陆保持一致。 在自转着陆过

程中，直升机可以通过旋翼所储备的旋转动能进行

安全着陆。 但是，旋翼转速过高会使前行桨叶受到

气流压缩性的影响，导致阻力突增；旋翼转速过低会

引起桨叶失速，使旋翼拉力大幅降低，故本文对旋翼

转速变化范围进行了约束。 在路径约束中加入自转

着陆阶段旋翼转速的约束［１６］如下

０．９ ≤ Ω（ ｔ） ≤ １．１ （２２）
　 　 图 ４ 和图 ５ 所示为样例直升机遭遇小尾桨距卡

滞后的最优常规着陆和自转着陆过程。
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图 ４　 小尾桨距卡滞最优着陆状态量变化

图 ５　 小尾桨距卡滞最优着陆需用功率与操纵量

从图 ４ 和图 ５ 可以得出以下结论：
１） 对于常规着陆（实线部分），驾驶员首先把

旋翼总距降低至最小（见图 ５ｂ））以降低旋翼扭矩，
并使直升机斜向下飞行（见图 ４ｅ））。 直升机下降率

较大（见图 ４ｃ）），出现向左横滚响应（见图 ４ｆ）），驾
驶员通过小幅的横向周期变距操纵稳定滚转角（见
图 ５ｃ））。 除此之外，由于此时旋翼扭矩过小，因此

较小的尾桨侧向力仍会使直升机出现一定的小幅向

右偏航运动（见图 ４ｈ）和图 ４ｉ））。 随后，驾驶员开

始增大旋翼总距，下降率减小，准备着陆。 在这期

间，驾驶员通过纵向周期变距（见图 ５ｄ））增大俯仰

角，使前飞速度减小至着陆允许的最大值 （见图

４ａ）），从而在着陆时尽量减小直升机的需用功率

（即旋翼扭矩）。 最后在触地前，驾驶员过纵向周期

变距降低俯仰角，使直升机在允许的俯仰角范围内

着陆（见图 ４ｇ））。 此时，侧向速度与下降率均接近

０ ｍ ／ ｓ（见图 ４ｂ）和图 ４ｃ））。 然而，触地时较大的旋

翼负扭仍导致偏航角速度增大至接近－３０° ／ ｓ（见图

４ｈ）），容易造成危险。
２） 对于离地 ３ ｍ 自转着陆（虚线部分），驾驶员

在前期的操纵策略与常规着陆过程基本一致，但幅

度更小一些。 因此直升机的滚转和俯仰姿态角变化

更加平缓（见图 ４ｆ）和图 ４ｇ））。 从图 ５ａ）可以看出，
直升机需用功率一直保持在较低水平，因此偏航角

速度基本维持在 ０° ／ ｓ 左右（见图 ４ｈ））。 在第 １０ ｓ
时，直升机稳定飞行，并保持高度 ３ ｍ，准备自转着

陆。 驾驶员首先关闭油门，并通过纵向周期变距增

大俯仰角，从而进一步减小直升机前飞速度（见图

４ａ）），然后逐渐降低旋翼总距使其慢慢着陆（见图

５ｂ）），期间继续稳定姿态。 最后在触地前降低俯仰

角使直升机安全着陆（见图 ４ｇ））。 可以看出，最后

侧向速度与下降率均接近 ０ ｍ ／ ｓ （见图 ４ｂ） 和图

４ｃ）），且偏航角速度也接近 ０ ｍ ／ ｓ（见图 ４ｈ）），因此

着陆更为安全。 这是因为自转着陆时，发动机不再

向旋翼输出扭矩，因此在小尾桨距卡滞的情况下，直
升机仍可以在着陆时保持偏航姿态的稳定（见图

４ｉ））。 自转着陆需要的时间和飞行距离比常规着陆

要更长一些。
３） 本节得到的最优着陆轨迹和操纵过程，与飞

行试验（文献［３⁃４］）中对直升机小尾桨距卡滞后安

·４４１１·
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全着陆提出的建议相符，即：当尾桨卡在小桨距时，
采用小功率（经济速度附近）就能保持方向的平衡，
但不利于着陆机动。 着陆过程中需采用较大的侧滑

和较大的下降率接近着陆场，在接地前应适当提高

水平速度，优先保证接地瞬间垂向速度和接地姿态

处于限制之内；或者，当高度降至约 ２～３ ｍ 时，将油

门关至慢车进行自转着陆。 说明本节的数值仿真结

果较为合理。

５　 结　 论

１） 本文通过最优控制方法研究了直升机遭遇

大尾桨距卡滞以及小尾桨距卡滞后的最优着陆轨迹

和操纵过程。
２） 大尾桨距卡滞一般对应于悬停、低速飞行、

爬升等大功率飞行。 由于此时尾桨拉力较大，因此

有利于使用较大的功率状态以较小的速度和下降率

着陆。 在着陆过程中，大尾桨侧向力会使样例直升

机向右偏航，驾驶员可以通过侧滑来抵消一部分多

余的偏航力矩。 着陆时，驾驶员增大总距，需用功率

上升，并以垂直方式着陆，大尾桨距有利于平衡负

扭，使直升机安全着陆。
３） 小尾桨距卡滞一般对应于下滑、经济速度附

近的平飞等小功率飞行。 驾驶员在着陆过程中可以

通过降总距来降低需用功率，从而减小负扭，平衡航

向，期间会伴随较大的下降率。 常规着陆时，驾驶员

增大总距，此时需用功率上升，小尾桨距无法平衡负

扭，因此触地时偏航角速度会很大（接近－３０ ｍ ／ ｓ），
容易造成危险。 若采用自转着陆（在离地 ３ ｍ 时迅

速将油门关闭），则发动机不再向旋翼输出扭矩，因
此触地偏航角速度接近 ０ ｍ ／ ｓ，着陆更为安全。

４） 本文得到的最优控制仿真结果（即着陆轨迹

和操纵过程）与文献［３⁃４］中飞行试验的结论相符，
说明本文的数值仿真结果较为合理。 本文建立的直

升机尾桨距卡滞后安全着陆的轨迹优化方法，可以

为尾桨距卡滞飞行试验提供一定的参考。
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