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基于最优控制理论的倾转旋翼机跃障飞行仿真
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摘　 要：针对倾转旋翼机近地面跃障飞行仿真分析需求，提出了 ２ 种基于最优控制理论的倾转旋翼机

跃障机动数值仿真分析模型。 首先，基于倾转旋翼机纵向飞行动力学模型进行地面效应影响修正；其
次，模型一结合逆仿真的预定轨迹方法，建立跃障飞行最优化轨迹逆解模型，模型二针对跃障机动进

行详细解析，制定合理跃障飞行的目标、路径约束和边界约束条件，构建出倾转旋翼机跃障飞行无预

定轨迹的最优控制模型；并采用直接多重打靶法和非线性规划算法进行求解；最后，以 ＸＶ⁃１５ 为研究

对象，针对 ２ 种最优控制模型进行跃障飞行仿真分析，给出了 ２ 种模型的最优化飞行和操纵的时间

历程。
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　 　 倾转旋翼机兼顾直升机和固定翼特征，其性能

指标超越常规直升机，是新一代高速直升机的主要

竞争者。 第三代倾转旋翼机 Ｖ⁃２８０ 在 Ｖ⁃２２ 倾转旋

翼机的基础上进行技术升级，提升了低速飞行机动

性并进一步提升运输效率和航程［１］，有望成为美军

下一代武装军用旋翼机。
在对敌攻击任务中，倾转旋翼机可充分发挥自

身的优势，通过超低空贴地机动飞行，利用地形地物

躲过敌方侦察，对目标实施突然袭击。 在复杂地形

和外部环境威胁的条件下，执行何种飞行轨迹和操

纵策略对提高突防成功率和生存率具有决定性的

影响。
倾转旋翼机的机动飞行仿真研究对武装型倾转

旋翼机设计具有特殊意义。 对于机动飞行，必须用

非线性系统描述，按照旋翼机完成某一特定的机动

动作的轨迹反求驾驶员的输入规律，对于倾转旋翼

机的总体设计、机动性评估具有重要的参考价值。
目前飞行数值仿真的研究较多，方法多样，也较

为成熟。 在旋翼机的机动仿真过程中，驾驶员的操

纵输入历程需要进行确定。 飞行器操纵输入的确定

可采用预定操纵输入［２⁃３］、飞行控制［４⁃７］、或逆解［８⁃１１］

等方法，由于旋翼机的高度耦合性及非线性特征，预

定操纵输入（相对逆解等方法，也称为前向仿真）仅
适用于相对简单的机动过程；飞行控制方法诸如

ＰＩＤ 控制［４］、Ｈ∞
［５］ 及神经网络等非线性控制方

法［６⁃７］，针对预定轨迹与计算轨迹之间的差异性进

行解算，调整飞行器的操纵输入，该类方法的计算设

置相对简单高效，但对预定轨迹的准确性要求过高，
且难以处理多样化的约束。

传统逆解方法中的差分算法和积分算法［８⁃１０］ 同

样是针对预定轨迹进行解算操纵输入，在匹配预定

的飞行轨迹过程中将仿真过程划分为非常小的时间

步长，在每个步长上进行控制变量的计算。 汪正中

等［１１］将轨迹优化算法纳入逆解法，轨迹优化算法本

质为最优控制问题的解算，旨在考虑从开始到结束

的整个飞行轨迹和操纵输入，调整飞行器达到预期

的飞行轨迹或系列要求。 轨迹优化法适用性较强，
该方法可不直接定义飞行轨迹，而是将机动飞行过

程中的限制或要求转化为优化约束，以计算出机动

飞行过程中的操纵输入和飞行轨迹等。 因此基于最

优控制方法非常适用于研究美国航空设计标准

（ＡＤＳ⁃３３）中的飞行任务单元（ＭＴＥＳ） ［１２］ 以及其他

机动飞行。
差分算法是将一组非线性微分方程组转换为非
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线性的代数方程组，直接求解此代数方程组就可得

到未知量，该方法是由 Ｔｈｏｍｓｏｎ 和 Ｂｒａｄｌｅｙ［８］ 率先提

出，随后 ＷＨａｌｌｅｙ［９］ 利用该方法进行了人在环的飞

行仿真研究。 积分方法，在每个时间步长上初始状

态和控制量已知，基于 Ｎｅｗｔｏｎ 迭代或优化算法消除

时间步长末端的预定轨迹和计算轨迹误差，该方法

由 Ｈｅｓｓ［１０］提出。
轨迹优化方法，考虑飞行器整个运动过程的飞

行轨迹，Ｌｅｅ 和 Ｋｉｍ［１３］ 将逆仿真问题转化为等式约

束的最优控制问题。 Ｃｅｌｉ［１４⁃１５］ 提出了基于最优化理

论的逆解方法，以飞行轨迹或机动约束（限制条件）
建立无约束增广目标函数最优控制模型，该方法的

优势在于不依赖于既定的飞行轨迹和具有良好的通

用性，但对于路径中的约束处理偏弱。
２ 类逆解方法成功运用在直升机机动飞行的研

究，并得了一系列的成果［１３⁃１７］。 在实际的机动飞行

仿真问题中，大量机动飞行并不能用飞行轨迹的方

式进行定义。 因此基于最优控制理论的优化飞行轨

迹方法快速发展，但目前主要侧重于旋翼机特殊性

能分析研究［１８⁃２０］，基于最优控制理论的旋翼机机动

飞行数值仿真研究则相对较少，Ｂｏｔｔａｓｓｏ 等［２１］ 基于

最优控制理论针对部分 ＡＤＳ⁃３３ 任务单元进行了仿

真分析。 严旭飞和陈仁良［２２］ 应用最优控制理论进

行了倾转旋翼机倾转过渡过程的操纵策略优化

分析。
本文基于最优控制方法针对倾转旋翼机近地面

跃障飞行进行数值仿真研究。 以倾转旋翼机纵向飞

行动力学模型为基础，考虑近地面飞行时地面效应

的影响以满足低空飞行分析需求；通过对跃障机动

飞行的解析，采用预定跃障飞行纵向位移和无预定

飞行轨迹 ２ 种方式，建立 ２ 种不同倾转旋翼机跃障

飞行仿真最优控制模型；采用直接多重打靶和序列

二次规划算法进行求解。 最后，以 ＸＶ⁃１５ 倾转旋翼

机为研究对象，分别计算分析 ２ 种最优控制模型，得
出倾转旋翼机跃障飞行的最优动态过程。

１　 倾转旋翼机纵向飞行动力学模型

倾转旋翼机具备纵向对称特征，２ 台发动机以

传动轴共同驱动两副旋翼；另外不考虑横向运动，倾
转旋翼机的飞行及操纵都应当在纵向平面内；因此

建立倾转旋翼机纵向刚体动力学模型

ｕ̇ ＝ １
ｍ
（ＮｒＦｘＲ ＋ Ｆｘｆ ＋ ＦｘＷ ＋

　 ＦｘＨＴ ＋ ＦｘＶＴ － ｍｇｓｉｎθ） － ｑｗ

ｗ̇ ＝ １
ｍ
（ＮｒＦｚＲ ＋ Ｆｚｆ ＋ ＦｚＷ ＋ ＦｚＨＴ ＋

　 ＦｚＶＴ ＋ ｍｇｃｏｓθ） ＋ ｑｕ

ｑ̇ ＝ １
Ｉｙ
（ＮｒＭｙＲ ＋ Ｍｙｆ ＋ ＭｙＷ ＋ ＭｙＨＴ ＋ ＭｙＶＴ）

θ̇ ＝ ｑ
ｘ̇ ＝ ｕｃｏｓθ ＋ ｗｓｉｎθ

ｈ̇ ＝ ｕｓｉｎθ － ｗｃｏｓθ （１）
式中：旋翼个数 Ｎｒ ＝ ２；ｕ 和 ｗ 分别为体轴系中纵向

速度和垂向速度；ｑ 为俯仰角速度；θ 为俯仰角；ｘ 为

水平位移；ｈ 为高度；Ｉｙ 为倾转旋翼机俯仰惯性距；
ＦｘＲ，ＦｚＲ 和ＭｙＲ 分别为旋翼纵向、垂向的力和俯仰力

矩；Ｆｆ，ＦＷ，ＦＨＴ，ＦＶＴ 和 Ｍｆ，ＭＷ，ＭＨＴ，ＭＶＴ 为机身、机
翼、平尾、垂尾的气动力和力距；ｍ 为倾转旋翼机总

重，ｇ 为重力加速度。
旋翼气动力的计算采用叶素理论、均匀入流模

型、准定常一阶挥舞运动；
倾转旋翼机近地面飞行时，性能受地效影响，地

面效应对旋翼拉力的影响因子可用（２）式表示：

ｆｇ ＝ １ －
σＣ ｌａλ
４ＣＴ

（Ｒ ／ ４ｚ） ２

１ ＋ （μ ／ λ）
（２）

式中： ｚ是旋翼距离地面高度；Ｒ为旋翼半径；σ 旋翼

实度；Ｃ ｌａ 为桨叶升力线斜率；ＣＴ 旋翼拉力系数，λ 为

旋翼入流，μ 为前进比。
考虑旋翼尾迹对机翼的干扰，将机翼划分为 ２

个区域，滑流区（受旋翼尾流直接影响）和自由流区

（不受旋翼尾流直接影响），自由流区的机翼气动模

型和常规飞机机翼类似，滑流区的机翼气动力模型

需要考虑旋翼在机翼处的诱导速度和滑流区的面

积，如图 １ 所示。

图 １　 旋翼尾流对机翼的干扰

机翼滑流区面积受倾转旋翼机前飞速度、短舱

·７６２１·
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倾角影响，精确计算很复杂，采用简化公式近似估计

Ｓｗｓｓ ＝
０　 　 ＩＮ ＜ ６０° ｏｒ μ ＞ μｍａｘ

Ｓｗ［ｓｉｎ（ａＩＮ） ＋ ｃｏｓ（ｂＩＮ）］
μｍａｘ － μ
μｍａｘ

ì

î

í

ïï

ïï

Ｓｗｆｓ ＝ Ｓｗ － Ｓｗｓｓ （３）
式中： Ｓｗｓｓ 为滑流区面积，Ｓｗ 为机翼面积，Ｓｗｆｓ 为自由

流区面积，μｍａｘ ＝
ｕｍａｘ

ΩＲ
，ｕｍａｘ ＝ ３０ ｍ ／ ｓ，ａ ＝ １．３８６，ｂ ＝

３．１１４， η ｓｓ ＝ ０．７５。
不考虑旋翼尾迹、机体对尾翼的气动干扰。 各

部件的气动力和力矩系数来自于 ＸＶ⁃１５ 的吹风

数据［２３］。
由于倾转旋翼机的操纵特点，引入混合操纵模

式，混合操纵可将倾转旋翼机的操纵量缩减至 ３ 个，
由总距杆量 δＣ、纵向杆 δ Ｌ 和短舱倾转角 δＮ 表述左、
右旋翼桨根总距 θ ０、纵向周期变距 θ ｓ 和升降舵偏转

角 θ ｅ ，方程如下

θ０ ＝
∂θ０

∂δＣ
（δＣ － δＣ０） ＋ θ０Ｌ ＋ θ０Ｇ

θｓ ＝
∂θｓ

∂δＬ
（δＬ － δＬ０） ＋ δＢ１（１ － ｓｉｎδＮ）

θｅ ＝
∂θｅ

∂δＬ
（δＬ － δＬ０）

（４）

式中： δＣ 为总距杆量、δ Ｌ 纵向杆量、δＮ 短舱倾转角；
δＣ０ 为总距杆零位；∂θ ０ ／ ∂δＣ 为总距系数，与 δＮ 相关；
θ ０Ｇ 为总距管理器补偿量；δ Ｌ０ 为纵向杆零位，∂θ ｓ ／ ∂δ Ｌ

为旋翼纵向周期变距系数，与 δＮ 相关；δＢ１ 为补偿

量；∂δ ｅ ／ ∂δ Ｌ 为升降舵偏转系数，与 δＮ 相关［２３］；旋翼

总距补偿角 θ ０Ｌ 与 δＮ 相关

θ０Ｌ ＝ （６．５１２δ３
Ｎ － １３．８４９δ２

Ｎ － ９．３８６δ ＋ ５２．１２５）· π
１８０
（５）

　 　 左右旋翼横向周期变距， θ ｃ ＝ ０ 为避免数值优

化计算过程中的“ｂａｎｇ⁃ｂａｎｇ”现象，采用操纵量的一

阶导数作为控制变量［２０］。
倾转旋翼机纵向飞行动力学方程可写为如下

形式

ｙ̇ ＝ ｆ（ｙ，ｕ，ｔ） （６）
式中： ｙ ＝ ［ｕ，ｗ，ｑ，θ，ｘ，ｈ，δＣ，δ Ｌ，δＮ］ 为状态变量矩

阵，ｕ ＝ ［ δ̇Ｃ，δ̇Ｌ，δ̇Ｎ］ 为控制变量矩阵。 ｔ为时间，δ̇Ｃ 为

总距杆操纵速率，δ̇Ｌ 为纵向杆操纵速率，δ̇Ｎ 短舱倾

转角速率。

２　 跃障飞行最优控制模型及解算方法

倾转旋翼机在敌方区域内的执行近地面飞行，
飞行高度为 ２０ ｍ，以 ３０ ｍ ／ ｓ 速度前飞时，在倾转旋

翼机前方出现不太高的障碍物，驾驶员需操纵倾转

旋翼机跃过前方障碍物，并尽可能快速回到初始高

度，以减小暴露时间；整个机动过程由激烈的拉起和

俯冲构成，如图 ２ 所示。 直升机的跃障机动飞行并

非 ＡＤＳ⁃３３ 中的标准任务单元，但该飞行仍然是逆

仿真研究的经典动作之一［２４］。

图 ２　 倾转旋翼机跃障飞行示意图

倾转旋翼机以直升机模式稳定前飞，初始飞行

高度为 ｈ０ ＝ ２０ ｍ，飞行速度 Ｖ０ ＝ ３０ ｍ ／ ｓ，进行跃升飞

行，最小跃升高度为 Δｈｍａｘ ＝ ３０ ｍ， 跃过障碍物后迅

速下降至初始高度，并再次进入初始稳定前飞状态。
倾转旋翼机的跃障飞行（ｈｕｒｄｌｅ⁃ｈｏｐ）操纵确定

可以认为是一种连续时间非线性动态最优控制问

题；最优控制问题由性能指标、状态方程、边界条件

和路径约束构成。
２．１　 预定轨迹

预定轨迹方法也可称为基于最优控制逆解方

法，需对提供的飞行轨迹或机动动作进行定义描述，
把飞行轨迹作为仿真的输入，对给定的轨迹采用构

造函数加以描述，使旋翼机沿该轨迹机动。 针对跃

障机动飞行动作，主要是在纵向平面内完成，飞行轨

迹主要变化为高度，因此预定倾转旋翼机高度为［２４］

ｈｐｒｅ ＝ －
Δｈｍａｘ

１６
９ｃｏｓ ２π

Ｔ
ｔæ

è
ç

ö

ø
÷ － ｃｏｓ ６π

Ｔ
ｔæ

è
ç

ö

ø
÷ － ８{ } ＋ ｈ０

（７）
式中： Ｔ 为飞行完成时间；Δｈｍａｘ ＝ ３０ ｍ 为最大高度

变化值。
１） 性能指标

针对构造函数描述的预定飞行轨迹方程（７），
为促使倾转旋翼机在跃障飞行过程中，以预定轨迹

进行机动飞行。 则该性能指标函数可表征为倾转旋

·８６２１·
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翼机实际仿真飞行轨迹与预定轨迹之间的误差最小

化；另外在跃障飞行过程中，驾驶员通过快速操纵以

实现倾转旋翼机的状态急剧改变，因此需考虑抑制

驾驶员的高频和迅猛操纵，以降低驾驶员的工作负

荷，性能指标定为

ｍｉｎＩ ＝ ∫Ｔ
Ｔ０
‖ｈ － ｈｐｒｅ‖ｄｔ ＋

ｗｗ

Ｔ － Ｔ０
∫Ｔ
Ｔ０
（ｗｃ·ｕ）ｄｔ

（８）
式中： ‖·‖为矩阵的范数计算，本文取 ２⁃范数；Ｔ０

为初始时刻，Ｔ 为飞行完成时间或优化末端时刻。
由于预定飞行轨迹由时域函数描述，因此末端时间

Ｔ 为固定值，ｗｗ 为加权系数，ｗｃ 为总距杆操纵速率、
纵向杆操纵速率和短舱倾转角速率的加权系数矩

阵；本文中在进行跃障飞行仿真研究中，短舱倾角的

倾转过程由优化计算同步处理。
２） 状态方程

采用上述考虑地面效应修正的倾转旋翼机飞行

动力学方程（６）；飞行动力学方程和最优控制模型

的准确性参考文献［２０］。
３） 边界条件

飞行仿真的初始边界条件为倾转旋翼机直升机

模式稳定飞行状态；依据跃障飞行解析，飞行末端边

界条件如下

ｕ（Ｔ） ＝ ｕ０ 　 θ（Ｔ） ＝ θ０ 　 ｗ（Ｔ） ＝ ｗ０

ｈ（Ｔ） ＝ ｈ０ 　 ｑ（Ｔ） ＝ ０　 δＮ（Ｔ） ＝ δＮ０ 　 ｕ̇ｄ（Ｔ） ＝ ０
ｗ̇ｄ（Ｔ） ＝ ０　 ｑ̇（Ｔ） ＝ ０ （９）

式中： ｕ０，ｗ０ 为初始配平状态体轴系下纵向速度和

垂向速度；θ ０ 为初始配平机体俯仰角。
４） 路径约束

在跃障飞行过程中，由于倾转旋翼机的操纵系

统及结构限制，优化计算中需要对操纵速率、操纵杆

量等进行限制；文献［２１］依据倾转旋翼机助力器速

率进行限制，本文研究中由于针对不同的飞行完成

时间 Ｔ 进行分析，其操纵剧烈程度不同，因此对操

纵速率限制加以放宽，操纵杆量的范围不变

－ ２５．４ ｃｍ ／ ｓ ≤ δ̇Ｃ ≤ ２５．４ ｃｍ ／ ｓ

－ ２４．３８ ｃｍ ／ ｓ ≤ δ̇Ｌ ≤ ２４．３８ ｃｍ ／ ｓ

－ ７．５° ／ ｓ ≤ δ̇Ｎ ≤ ７．５° ／ ｓ
０ ｃｍ ≤ δＣ ≤ ２５．４ ｃｍ
０ ｃｍ ≤ δＬ ≤ ２４．３８ ｃｍ
０° ≤ δＮ ≤ ９５°

（１０）

　 　 另为保证倾转旋翼机机体姿态保持在合理的范

围内，在路径约束中对机体俯仰姿态角 θ 和角速率

ｑ 进行限制

－ ２０° ≤ θ ≤ ２０°
－ ２０° ／ ｓ ≤ ｑ ≤ ２０° ／ ｓ

（１１）

２．２　 无预定轨迹

由于无预定轨迹，所以将倾转旋翼机跃障飞行

过程中的各类限制条件或要求转化为优化约束，从
而解算出倾转旋翼机的飞行轨迹和操纵输入。

跃障飞行主要是为迅速越过障碍物，以减少暴

露时间，实施跃障飞行应当主要以最小飞行完成时

间为性能指标，即

ｍｉｎＩ ＝ Ｔ ＋
ｗｗ

Ｔ － Ｔ０
∫Ｔ
Ｔ０
（ｗｃ·ｕ）ｄｔ （１２）

　 　 无预定轨迹的最优控制模型中状态方程和基础

边界约束条件与预定轨迹法模型中的一致；跃障飞

行过程中有一重要要求，即倾转旋翼机在飞行过程

在某一时刻 Ｔ１ 跃升至某一高度 ｈ（Ｔ１） ，这一高度由

初始飞行高度和最小跃升量构成；该时刻处于整个

飞行完成时间内，因此需额外添加边界约束条件

ｈ（Ｔ１） ≥ Δｈｍａｘ ＋ ｈ０

｜ Ｔ１ － Ｔ
２

｜ ≤ Δｔ
（１３）

式中： Δｔ 为一常数，可根据不同要求进行设置，本文

设置为 Δｔ ＝ ２ ｓ。
其基础路径约束与预定轨迹法中的一致；倾转

旋翼机最大前飞速度受旋翼前行桨叶压缩性和后行

桨叶失速效应及旋翼可用功率与动力稳定性限制，
其中旋翼可用功率的限制是最基本和最重要的限制

要素，则跃障飞行过程中的功率约束为

Ｐｒ ≤ Ｐｍａｘ （１４）
式中， Ｐｍａｘ 为 倾 转 旋 翼 发 动 机 额 定 输 出 功 率

为１ ７３７．５ ｋＷ。
对倾转旋翼机近地面飞行需用功率进行修正

Ｐｒ ＝
２
ηｐ
ρ（πＲ） ２（ΩＲ） ３·

ＣＴ ＣＴ ／ ２ （Ｋ ｉｎｄ ｆｇｖｉ ＋ 􀭺Ｕｃ） ＋ １
８
σＣＤ（１ ＋ ４．７μ２）æ

è
ç

ö

ø
÷

（１５）
式中： η ｐ 为需用功率损失因子；ρ 为空气密度；Ω 为

旋翼转速，Ｋ ｉｎｄ 为诱导功率修正因子；ｖｉ 为旋翼诱导

速度；􀭺Ｕｃ 旋翼桨盘无量纲垂向气流速度；ＣＤ 为桨叶

阻力系数。

·９６２１·
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２．３　 数值解法

进行数值优化计算过程中，由于状态变量和控

制变量的量纲不同及数值之间量级差别较大，会导

致数值求解误差过大。 需要对最优控制模型进行无

量纲缩放化处理，其中飞行动力学方程（６）可写成

如下形式

􀭴ｙ′ ＝ 􀭴ｆ（􀭴ｙ，􀭹ｕ，􀭴ｔ） （１６）
式中
􀭴ｔ ＝ Ｓｔ ｔ
􀭴ｙ ＝ Ｓｙｙ
􀭹ｕ ＝ Ｓｕｕ
􀭴ｙ′ ＝ （Ｓｔ） －１Ｓｙ ｙ̇

􀭴ｆ（􀭴ｙ，􀭹ｕ，􀭴ｔ） ＝ Ｓｙ

Ｓｔ ｆ（（Ｓ
ｙ） －１􀭴ｙ，（Ｓｕ） －１􀭹ｕ，（Ｓｔ） －１ ｔ）

Ｓｙ ＝ ｄｉａｇ
ｋ１

Ω０Ｒ
，
ｋ１

Ω０Ｒ
，
ｋ２

Ω０
，１，

ｋ３

Ｒ
，
ｋ３

Ｒ
， １
δＣｍａｘ

， １
δＬｍａｘ

， １
δＮｍａｘ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

Ｓｕ ＝ ｄｉａｇ １
δＣｍａｘ

， １
δＬｍａｘ

， １
δＮｍａｘ

é

ë
êê

ù

û
úú

Ｓｔ ＝ ｋ５Ω０

ＳＰ ＝
ｋ４

ＩＲΩ３
０

式中： ｋ１ ＝ ｋ２ ＝ １００，ｋ３ ＝ １，ｋ４ ＝ １００，ｋ５ ＝ ０．０１，Ω０ 为

倾转旋翼机直升机模式时的旋翼额定转速，Ｒ 为旋

翼半径，ＩＲ 为旋翼转动惯量，δＣｍａｘ 为总距杆最大行

程，δ Ｌｍａｘ 纵向杆最大行程，δＮｍａｘ 短舱倾角最大行程，
ＳＰ 为功率无量纲缩放系数。

最优控制问题的状态量和控制量众多，约束和

目标函数非常复杂，解析法不可行，需通过数值优化

算法进行求解。 常用数值方法为间接方法和直接

法，间接法并不适用于求解大规模非线性最优控制

问题；直接法通过有限维离散将最优控制问题转化

为非线性规划问题进行求解，该类方法计算效率高，
有较好适用性。 采用直接多重打靶法进行离散化处

理，并建立非线性规划模型。
将最优控制模型中的时间 ｔ平均分成Ｎ⁃１段，形

成 Ｎ个离散时间节点 Ｔ０ ＝ ｔ１ ＜ ｔ２ ＜ … ＜ ｔｋ ＜ … ＜
ｔＮ ＝ Ｔ，每一时间段为一个打靶区间，其中第 ｋ段时间

区间为：ｔｉ ＝ ［ ｔｋ，ｔｋ＋１］。 则形成非线规划模型中的离

散优化参数

Ｘ ＝ ［Ｔ，（ｙ，ｕ） １…，（ｙ，ｕ） ｋ，…，（ｙ，ｕ） Ｎ］
式中： ｙｋ ＝ ｙ（ ｔｋ），ｕｋ ＝ ｕ（ ｔｋ） 在第 ｋ个打靶区间，以时

间步进的方式从 ｔｋ 到 ｔｋ＋１ 前向积分状态方程（１６） ，

得到

ｙ^ｋ＋１ ＝ ｙｋ ＋ ∫ｔ ｋ＋１
ｔｋ

ｆ（ｙ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ）ｄｔ （１７）

　 　 则第 ｋ 个打靶区间的残差方程组

ｙ^ｋ＋１ － ｙｋ＋１ ＝ ０ （１８）
　 　 采用同样的方式计算性能指标函数（１２）、边界

约束和路径约束等，即可构建非线性规划模型

ｍｉｎＩ ＝ Ｔ ＋
ｗｗ

Ｔ － Ｔ０
∑
Ｎ－１

ｋ ＝ １
（ｗｃ·ｕｋ）

ｓ．ｔ．　 ｆｅ（Ｘ） ＝ ０
　 　 ｆｉ（Ｘ） ≤ ０

（１９）

　 　 将非线性最优控制问题转化为非线性规划模型

后，应用稀疏系列二次规划算法求解即可得到最优

解 Ｘ∗，序列二次规划算法的计算效率高、收敛快，
适用于计算大规模非线性最优化问题。

３　 倾转旋翼机跃障数值仿真

本文以 ＸＶ⁃１５ 为研究对象，进行近地面跃障飞

行仿真分析。 倾转旋翼机的质量 ｍ ＝ ５ ８９７ ｋｇ，襟
翼 ／副翼配置为 ４０° ／ ２５°，初始短舱倾角为 ９０°，进入

跃升的初始状态：Ｖ０ ＝ ３０ ｍ ／ ｓ，ｈ０ ＝ ２０ ｍ，稳态飞行。
图 ３ 给出了不同飞行完成时间下的倾转旋翼机

跃障飞行垂向位移变化时间历程。 图中倾转旋翼机

的计算高度与预定高度一致。

图 ３　 计算和预定高度时间历程

图 ４ 给出了不同飞行完成时间下的倾转旋翼机

各状态量时间历程。 整体而言，不同飞行完成时间

下，各状态量及操纵策略趋势基本一致。 由于完成

时间不同，导致驾驶杆的操纵速率变化激烈，杆位移

增加，促使机体状态量快速变化。 以飞行完成时间

１５ ｓ 为例，其中 ｕｄ，ｗｄ 为地轴下倾转旋翼机前飞速

度和垂向速度，跃升初期阶段（０ ～ ４ ｓ）基本采取提

总距、前推纵向杆，短舱前倾，为抬头、减速、提升爬

·０７２１·



第 ６ 期 陈金鹤，等：基于最优控制理论的倾转旋翼机跃障飞行仿真

升率，跃升中期（４ ～ ７．０ ｓ）为调整机体俯仰角 θ，降
低爬升率，并进入保持 Δｈｍａｘ飞行状态；随后低头、提
升下降率进入俯冲阶段，俯冲后期采取抬头，减小下

降率、增加前飞速度以达到初始稳态飞行。
随着飞行完成时间的缩短，倾转旋翼机的旋翼

拉力系数 ＣＴ 和垂向过载 Ｎｚ 出现较大的波动

Ｎｚ ＝ － ｗ̇ ／ ｇ ＋ ｃｏｓθ （２０）

　 　 由于操纵及机体需在短时间内完成变化，导致

出现该类情况，在飞行完成时间 Ｔ ＝ １０ ｓ 时，机体垂

向过载最大峰值约 ２．０ｇ，最小飞行过载约 ０ｇ。
同时随着完成时间的缩短，驾驶员的操纵频率

及迅猛程度在提高，短舱倾转过程由驾驶员协调完

成，这显然会导致驾驶员工作负荷的增加。

图 ４　 预定轨迹的倾转旋翼机跃障飞行仿真

图 ５　 无预定轨迹倾转旋翼机跃障飞行仿真

·１７２１·
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　 　 图 ５ 中给出了基于无预定轨迹方法的倾转旋翼

机跃障飞行轨迹、操纵及机体状态量的时间历程。
倾转旋翼机的操纵历程、机体状态量变化趋势与上

述预定轨迹方式类似。 较大不同处在于，倾转旋翼

机达到预定高度后，并未在该高度上保持，而是迅速

下滑，其中垂向地速 ｗｄ 的时间历程显示机体在爬升

结束后即转入下滑过程，缩短了跃障过程的时间，因
此相对 Ｔ＝ １０ ｓ 预定轨迹的爬升率和下降率变化相

对缓和。 基于最优控制方法的跃障飞行，全局考虑

倾转旋翼机的飞行轨迹、状态量和操纵历程，以使倾

转旋翼机满足目标函数（１２）和路径约束的需求。
其有效缩短了跃障飞行的飞行完成时间，各状态量

变化过程相对平滑，其机体过载和旋翼拉力的变化

剧烈程度小于预定轨迹方式。
图 ６ 给出了 ４ 种跃障飞行过程中的倾转旋翼机

需用功率 Ｐｒ 曲线，从图中可以看出，预定轨迹方式

随着飞行完成时间 Ｔ 的减小，倾转旋翼机的需用功

率的峰值在增加，甚至超出倾转旋翼机发动机的输

出功率 Ｐｍａｘ，如需进一步考虑功率限制，则 ＸＶ⁃１５ 倾

转旋翼机完成跃障飞行需至少 １２ ｓ。

图 ６　 倾转旋翼机跃障需用功率时间历程

　 　 基于预定轨迹，其构造函数对倾转旋翼机跃障

飞行过程的合理性极其关键，关系到倾转旋翼机机

动飞行时操纵策略的实施及性能的考量；基于无预

定轨迹，采用最优控制理论进行数值仿真，则 ＸＶ⁃１５
倾转旋翼机完成该飞行可在 １０ ｓ 内完成，且各状态

并未出现不合理的地方。 预定轨迹的优势在于不需

针对机动过程进行充分解析和制定约束，只需建立

主要变化量的构造函数；无预定轨迹则需对机动过

程充分解析以制定详细且合理的约束。

４　 结　 论

本文针对倾转旋翼机近地面跃障飞行进行数值

仿真，采用 ２ 种建模方式，构建跃障飞行最优控制模

型，针对本文要求的跃障飞行要求，进行数值仿真，
得出最优化飞行轨迹和操纵，结论如下：

１） 基于最优控制理论的逆解方法，针对预定飞

行轨迹，可有效进行倾转旋翼机的跃障飞行仿真，综
合倾转旋翼机的各状态量限制可知， ＸＶ⁃１５ 倾转旋

翼机需 １２ ｓ 以上时间完成跃障飞行；
２） 基于无预定轨迹的最优控制模型的跃障飞

行，综合考虑跃障飞行过程中的各类约束和限制条

件，ＸＶ⁃１５ 倾转旋翼机可在 １０ ｓ 内完成机动飞行；
３） 基于最优控制理论的逆解法针对特定机动

飞行，需建立主要变化量的构造函数，非主要变化量

可放宽处理，较适用于机动仿真的初步研究；无预定

轨迹的最优控制模型需对机动过程充分研究，制定

约束条件的合理性是影响机动仿真分析的关键，该
方法能够综合倾转旋翼机各限制条件和约束，可最

大限度的评价倾转旋翼机的能力。
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