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摘　　　  要：    针对推力矢量型垂直 /短距起降（vertical/short takeoff and landing, V/STOL）飞行器的动态过渡过程

模型，综合考虑过渡走廊限制、操纵冗余及不同起降任务需求指标，研究最优过渡操纵策略。考虑 V/STOL

飞行器的喷射气流效应，对飞行器进行全量动力学建模。利用可达平衡集方法，建立通用过渡走廊计算框架。

设计了能够在 V/STOL过渡段和高速飞行间平稳过渡的操纵方式。将推力矢量飞行器的动态倾转过渡过程

转化为非线性动态最优控制问题，根据不同起降任务特点建立合理的指标和约束，采用直接转换法和序列二

次规划算法进行求解，得出不同任务特点下的最优操纵策略与过渡过程。采用可达平衡集计算过渡走廊的

方法，不仅不受飞行器类型的限制，更简化了构造过程，具有良好的通用性与鲁棒性。以光滑过渡为目标的

优化结果使得飞行员在飞行器过渡过程中的操纵量变化大幅减小，从而使得飞行员能更加专注于对飞行器

运动的操纵；以距离更短为目标的优化结果则使得降落过程的飞行距离缩短了 30%左右。从操纵策略出发

的优化结果使得驾驶员能够更好掌握操纵关注点及边界，增加了整个动态过渡过程的安全性。
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Abstract:   For the dynamic tilting model of the vertical/short takeoff and landing (V/STOL) aircrafts
during the transition process, a deep insight into the optimal control strategy was gained by considering the
constraints  of  the  conversion  corridor,  control  redundancy  and  the  demand  indexes  of  different  take-
off/landing missions. Considering the jet-induced effect of the prototype aircraft, the V/STOL aircraft was
totally  modeled.  A calculation  architecture  for  the  general  conversion  corridor  was  established  based  on
the attainable balance set methodology. A control strategy was designed to ensure smooth conversion from
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the V/STOL aircraft transition process to the high-speed forward flight phase. By converting the dynamic
tilting  problem  during  the  transition  process  to  a  dynamic  nonlinear  optimal  control  problem,  the
appropriate  indexes  and  constraints  were  established  according  to  the  characteristics  of  different  take-
off/landing missions. The method of calculating the conversion corridor by reachable equilibrium set was
not  limited  by  the  type  of  aircraft,  but  also  was  used  to  simplify  the  construction  process  with  good
versatility and robustness.  The optimization results with the goal of smooth transition grealy reduced the
pilot’s manipulation change during the aircraft transition process, so that the pilot can focus more on the
manipulation  of  the  aircraft  motion.  The  optimization  result  for  shorter  distance  shortened  the  flight
distance of landing process by about 30%. The optimization results from the control strategy enabled the
pilot  to  better  grasp  the  control  focus  and  boundary,  and  increased  the  safety  of  the  entire  dynamic
transition process.

Keywords:   thrust vector；dynamic modeling；transition process；conversion corridor；
control strategy；optimal control

 

推 力 矢 量 型 垂 直/短 距 起 降 （vertical/short
takeoff and landing, V/STOL）飞行器是一种兼具起

降悬停和高速前飞特性的飞行器。当矢量喷管垂

直向下倾转 90°时，矢量推力和升力风扇共同为

飞行器提供直接升力，使得固定翼飞行器实现垂

直起降功能，极大降低对起飞场地的要求；当矢

量喷管平行的时候，依靠机翼高效产生升力，相

比于直升机，巡航速度等飞行性能显著提升。

为了满足两种飞行模式间动力转换需求，在

飞行器起降飞行过程中须完成矢量喷管的倾转。

这是一个复杂的过渡过程，并带来一系列问题：

①矢量喷管倾转过渡时，动力系统的喷射气流与

来流会产生明显的耦合影响[1-3]，引起喷射气流效

应（jet induced effect），需要对其动力学特性进行

建模并充分考虑模型的不确定性。②过渡过程中，

因为控制效能限制，只有在特定速度-倾转角过渡

走廊中飞机才能保持姿态可控。如低速飞行时，

过小的矢量喷管倾转角导致无法依靠机翼升力平

衡重力。随着速度增加，过大的矢量喷管倾转角

则又无法克服阻力进行加速。③起降过渡中需要

飞行员控制矢量喷管完成倾转的同时，还要协调

控制矢量推力和升力风扇的油门开度，存在操纵

冗余，这要求飞行员进行复杂的手动协调操纵。

因此需要针对起降过程设计新的自动协调方式以

降低操纵复杂度，并同时保证平滑过渡到平飞过

程的操纵方式。④针对不同的飞行任务最优起降

策略存在显著差异，造成飞行员操纵策略与操纵

要点不同。

以上四种问题，已有较多较为成熟的单独研

究。文献 [1,4-5]针对 V/STOL飞行器起降过程中

的喷射气流效应进行了建模方面的研究，并给出

了部分经验公式。文献 [6-7]利用经验公式对

V/STOL飞行器进行了动力学建模，并对起降过

渡过程的稳定性进行了分析。对于倾转过渡走廊，

现 阶 段 的 研 究 主 要 是 针 对 倾 转 旋 翼[8-10]， 文

献 [9-10]给出了构建过渡走廊的分析方法，即分

别从一些主要限制因素出发构建单独过渡走廊边

界，最后再综合构建完整的过渡走廊。在推力矢

量型的起降过渡过程协调操纵问题上，文献 [11]
根据过渡过程中操纵导数的变化对操纵分配进行

了设计。文献 [12-13]针对过渡过程中操纵冗余

问题设计具体的操纵策略，减轻飞行员的操纵负

担。针对过程优化的问题，已有较多研究将其转

化为最优控制问题，并在不同的飞行场景与任务

下进行应用[14-16]。针对整个倾转过渡过程进行综

合研究的文献较少[16-17]。文献 [16]完整地对倾转

旋翼动态倾转过渡过程的操纵策略优化进行了研

究，但倾转旋翼在动力学模型和操纵方式上又与

以矢量喷管-升力风扇为动力的飞行器有着具体

的不同。文献 [17]研究了推力矢量飞机在起降

过程中的轨迹优化与控制问题，通过设计前馈控

制器保证了实际的过渡飞行是沿着最优轨迹进行

的，但未涉及矢量喷管的倾转过渡走廊边界及具

体的操纵方式的讨论。

本文针对推力矢量型 V/STOL飞行器的整个

动态过渡过程进行综合研究，首先针对动力系统

的喷射气流与前方来流引起的喷射气流效应建立

升力风扇估算模型[4]，利用升力损失估算经验公

式[1,5]，构建相应的动力系统模型与动力学模型。

然后利用起降过程的纵向动力学模型，采用常被

用来构建可控飞行边界的可达平衡集方法[18-20]，

构建出倾转过渡走廊。针对起降过渡过程中的操
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纵冗余问题，从飞行员角度考虑，完成操纵策略

的设计，并给出对应的操纵分配律。最后将过渡

过程转化为最优控制问题，采用稀疏序列规划二

次算法[21]，根据不同的任务特点，给出对应的优化

轨迹与最优操纵策略。

 1    构建矢量喷管倾转过渡走廊

合理的过渡走廊不仅可以为优化后的倾转过

渡路径作参考，还能为作为驾驶员的操控边界。

为了简化构建过渡走廊的方法，提高过渡走廊计

算效率，考虑利用可达平衡集的方法，直接计算

过渡走廊的边界。在构建过渡走廊之前，需要首

先建立飞行器的动力学模型。

本文研究的对象为 F-35B的缩比模型，如图 1
所示。因为飞机的起降过程主要是纵向运动，且

由于滚转喷嘴的存在，在控制上能很好的解耦，

所以本节主要针对飞行器的纵向动力学特性进行

建模。
 
 

升力风扇

滚转喷嘴

矢量喷管

图 1    F-35B缩比模型图

Fig. 1    Reduced ratio F-35B aircraft model
 

以矢量喷管-升力风扇为动力的飞行器在起

降过渡时，飞行器的前方来流和涵道喷口的喷射

气流会相互影响，产生喷射气流效应，所以首先

构建本文的动力系统模型。

 1.1   动力系统建模

推力矢量型 V/STOL飞行器的操纵原理如图 2
所示，其主要参数列在表 1中，其中 xb 和 zb 分别

为机体轴系中的轴向和径向坐标；dtf 为重心到升

力风扇升力作用线的距离；dtn 为重心到矢量喷管

推力作用线的距离； x0 为沿 xb 轴矢量喷管倾转

90°时，第二转动筒体前截面圆心到重心的距离；

z0 为沿 zb 轴第一转动筒体前截面圆心到重心的距

Tn Tf

离；zn 为沿 zb 矢量喷管倾转 90°时，第三转动筒体

前截面圆心到重心的距离；l0 为矢量喷管倾转

90°时，第二转动筒体前截面圆心到第三转动筒体

前截面圆心的距离。动力系统纵向上，通过尾喷

管推力 的垂直分量与升力风扇升力 来平衡重

力以及提供俯仰操纵力矩；横向上，通过左右两

个滚转喷口推力之差提供滚转操纵力矩；航向上，

通过尾喷管推力的水平分量来提供偏航操纵力矩。

 1.2   喷射气流效应建模

∆L
Tf

∆L∞
Tf

∆Ln

Tf

在 V/STOL飞行器起降过渡过程中，动力系

统和固定翼的升力体产生的升力在喷射气流效应

的影响下，并不完全等于单独进行测量的实验数

据。这部分升力损失的差值  主要由两部分构

成，涵道风扇喷射的气流在机翼下表面形成的低

压区造成的升力损失 和前方来流将涵道风扇

的喷流向后方带走引起的升力损失 。因此将

喷射气流效应造成的升力损失表达为

∆L
Tf

=
∆L∞
Tf
+
∆Ln

Tf
（1）

∆L ∆L∞
∆Ln

式中 表示总升力损失； 为喷流引起的翼面

升力损失； 表示由来流引起的发动机升力损

失。根据经验公式[1,5] 由下式计算这两部分升力

损失：

∆L∞
Tf
= −0.002 528

√
S
Aj

(
π−0.64 Per

dne

)1.581

（2）

 

dtf

xb

zb

G

重心

dtn

z
n

Tn

Tf

x0

z
0

l
0

图 2    动力系统纵向操纵原理

Fig. 2    Longitudinal control principle of power system
 

 

表 1    缩比 F35-B主要参数

Table 1    Main characteristics of reduced ratio F-35B

参数 数值

dtf/m 0.476
dtn/m 0.561
x0/m 0.513
z0/m 0.100
l0/m 0.141
zn/m 0.100
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（3）

S Aj π

per dne Ve

Ve =

√
q̄
qj

q̄ qj

δj

Ka

Kc

式中 为参考面积； 为喷管出口面积； 为出口落

压比； 为出口周长； 为出口等效直径； 为等

效速度比，定义为 ， 和 分别为远前方

来流动压与涵道喷口出射流动压； 为升力风扇

喷口相对机身轴线的偏角； 为展弦比修正系数；

为发动机喷口安装位置对计算区域的位置修正

系数。

针对本文的研究对象，涵道风扇喷口主要有

升力风扇、滚转、喷口和矢量喷管。其中升力风

扇安装于主机翼之前，但离尾翼较远，可视为只

影响主机翼；滚转喷口位于主机翼外侧，对飞机

各部件影响均可忽略；矢量喷管位于主机翼后平

尾前，可视为只影响尾翼。来流对喷流的影响可

视为只有位于全机前方的升力风扇的喷流受到影

响。因此飞机整体的升力损失可具体表示为各个

部件升力损失之和:(
∆L
Tf

)
all
=

(
∆L∞
Tf

)
w
+

(
∆L∞
Tf

)
t
+

(
∆Ln

Tf

)
f

（4）(
∆L
Tf

)
all(

∆L∞
Tf

)
w(

∆L∞
Tf

)
t

(
∆Ln

Tf

)
f

式中 为表示总升力损失与升力风扇升力之

比； 为升力风扇引起的主机翼的升力损失；

为尾喷管引起的尾翼的升力损失；

为来流引起的升力风扇的升力损失，其具体值由

式（2）和式（3）确定。

喷射气流效应引起的升力损失也会使俯仰力

矩产生变化，可由以下公式计算：

∆M
TfDe

=
∆L
Tf
·

Xj

De
（5）

∆M
TfDe

∆M

Xj

De

式中 为涵道出口的有效直径； 为力矩变化

量； 为升力损失作用点到重心的距离。针对本

文研究对象，式（4）中三部分升力损失的作用点可

近似认为分别位于主机翼焦点、尾翼焦点和升力

风扇升力作用点上。

为了简化后续的研究表达，将升力损失和由

此产生的力矩损失由下式简化表达:
T n
f = Tf−Tf

(
∆L
T

)
all
= Tf

∂T n
f

∂Tf

Mn = Tfdtf−∆M = Tf
∂T n

f

∂Tf
dn
tf

（6）

T n
f

Mn

dn
tf

式中 为考虑升力损失后等效在升力风扇损失后的

升力； 为考虑升力损失后等效在升力风扇损失

后的俯仰力矩； 为考虑升力损失后的等效力臂。

 1.3   纵向动力学模型

在考虑喷射气流效应造成的升力损失后，飞

行器的纵向三自由度方程可以写为

u̇ = (Tn cosδn+ q̄S CL sinα−
q̄S CD cosα−G sinθ)/m

ẇ =
(
−Tn sinδn− q̄S CL cosα−

q̄S CD sinα−Tf
∂T n

f

∂Tf
+G cosθ

)/
m

q̇ =
(
−Tn sinδndtn− q̄S CMb−

q̄S CD sinα−Tf
∂T n

f

∂Tf
dn
tf

)/
Iyy

θ̇ = q

（7）

m G

α θ

u̇ ẇ xb zb

δn q̇ θ̇ yb

CL CD CM

f (X,U)

X U

式中 和 为飞行器的质量和重力；b 为气动参考

弦长；Iyy 为 yb 轴向的惯性矩； 和 为飞行器的迎

角和俯仰角； 和 是沿机体 轴和 轴的加速度；

为矢量喷管倾转角； 和 是绕机体 轴的俯仰

角加速度和俯仰角速度； 、 和  为升力系数、

阻力系数和俯仰力矩系数， 为飞行器状态

量 和输入量 的函数。为简化后续的表达将式

（7）记为

Ẋ = f（X,U） （8）

 1.4   过渡走廊

本文利用可达平衡集的方法来构建所需要的

倾转过渡走廊。可达平衡集是指飞行器在操纵效

能范围内所能达到的所有平衡点的集合，常被用

来寻找飞机在极限运动时的可控飞行边界。通过

在一定的约束条件下，对所有状态点集合进行循

环配平计算，其中一部分状态点由于受到操纵效

能的限制，无法配平，从而得到了操纵效能限制

的平衡边界。配平流程图如图 3所示。

首先给出状态点关于状态量的约束条件:

α̇ = 0, q̇ = 0, q = 0
αmin < α < αmax

u = Vt cos α, w = Vt sin α
u̇ = 0, ẇ = 0
Vt = V0

δn = δ0

（9）

α̇ q̇ αmin式中 和 为迎角和俯仰角速度的微分量； 和
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αmax u w

xb zb Vt

为飞行器飞行时的迎角限制边界；  和 为沿

机体 轴和机体 轴的速度； 为飞行器空速。

δe

除此之外，还需要根据控制效能给出输入量

的饱和参数，如表 2所示，表中 为升降舵偏转角。
 
 

表 2    执行器饱和参数

Table 2    Actuator saturation parameters

参数 最大值

δe/(°) [−30, 30]
Tf/N [0, 79.6]

Tn/N [0, 79]

δn/(°) [0, 90]
 
 

γ

Vt δn

xb

根据文中第 1.4节给出的各种约束条件，在

不同的状态点下开始进行循环配平，针对少数一

些无法配平的孤立状态点，使用小变化邻近状态

点的配平结果代替。并为使整个过渡过程更加平

稳，去除配平结果中爬升角 大于 20°的状态点，

对倾转过渡走廊进行优化。图 4中横轴为飞行器

的空速 ，纵轴为矢量喷管倾转角 ，0°为矢量喷

管与机体 轴平行。从图中可以看出，直接配平

计算的速度-倾角包线是符合最开始的预测的。

在飞行器速度较小时，由于重力主要由矢量推力

来平衡，限制倾转角的最小边界。飞行器速度变

大后，则是阻力和需要矢量推力来平衡，因此限

制了倾转角的最大边界。在优化后的过渡走廊内

取得轨迹优化所需要的初始样本点，即直线对应

的一系列状态点。

 2    操纵策略设计、分配与优化

对于推力矢量型的 V/STOL飞行器，实际的

纵向物理输入一般为升力风扇油门开度、矢量喷

管油门开度、矢量喷管倾转角、升降舵偏角。飞

行员直接对物理输入进行操纵的话会需要复杂的

协调操纵，因此首先需要设计飞行员具体的操纵

策略，并需要对操纵量进行操纵分配。

 2.1   操纵策略设计

ze

ye

xe

δ3

δ1

xb δ4

推力矢量型 V/STOL飞行器在悬停、过渡、

高速巡航飞行下，共有三套操纵方式。悬停时，

驾驶杆纵向移动控制飞机沿地面坐标系 的速度，

横向移动控制飞机沿地面轴系 轴的速度，油门

杆控制飞机沿地面轴系 轴的速度。过渡阶段与

巡航飞行阶段的操纵方式给与飞行员的反馈感受

类似。过渡时，驾驶杆纵向操纵量 控制俯仰加

速度，横向控制滚转加速度，油门杆操纵量 控制

沿机体轴系 轴加速度，滚轮操纵量 控制矢量

喷管的倾转角速度。巡航飞行时，驾驶杆纵向移

动控制升降舵，横向控制副翼，油门杆控制推力

矢量的油门开度。表 3为全过程的操纵设计。

γ0

整个起降阶段的总体策略为，固定爬升角进

行起降过渡，并且根据设定爬升角 是否为 0°分
为垂直起降和短距起降。

xe

起飞时，飞行员首先在悬停阶段只动驾驶杆，

控制飞机至一定安全高度，然后归中驾驶杆，前

推油门杆，增加飞机速度。由于在悬停段油门杆

控制的是沿地面轴系 轴的速度，而在过渡段油

 

开始

初始化模型参数

初始化计算条件
与约束条件

配平计算

得到配平结果 改变速度与矢量
喷管倾转角

是否计算完
所有状态

否

是

得到由操纵效能
限制的矢量喷管
倾转过渡走廊

结束

图 3    倾转过渡走廊计算流程

Fig. 3    Computional flowchart for conversion corridor
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图 4    V/STOL飞行器的倾转过渡走廊

Fig. 4    Conversion corridor of V/STOL aircraft
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xb

xb

门杆控制的是沿机体轴系 轴的加速度。所以油

门杆应有一个突破位置，并有一定反馈力加以限

制。当控制速度至速度满足过渡飞行要求时，飞

行员通过加力突破油门杆限制力进入过渡模式。

此时飞行员操纵油门杆控制沿机体 轴的加速度，

驾驶杆纵向控制俯仰角速度，且调整旋钮控制喷

管倾转速度，开始过渡阶段的飞行。虽然过渡阶

段和巡航阶段操纵杆操纵的对象不同，但是飞行

员得到的操纵反馈都是类似的。所以当喷管倾转

完成时，驾驶员可以无缝进入高速飞行模式下的

操纵方式。

而在降落阶段，高速飞行模式和过渡飞行模

式间的操纵切换仍是直接切换的，在速度减至过

渡速度阈值时，飞行员就可以通过操纵矢量喷管

倾转开始进入过渡模式。而过渡模式到悬停模式

的转换为，在矢量喷管完成倾转，并速度减至悬

停模式的速度阈值时，飞行员仍需加力突破油门

杆限制位置进入悬停模式。

 2.2   操纵分配

u̇

q̇ δ̇n

根据文中第 2.1节的操纵策略设计，飞行员

的操纵量对应着动力学方程式（7）中的状态变量 、

和 ，即： 
δ1 = u̇
δ3 = q̇

δ4 = δ̇n

（10）

ẇ γ0而 可以根据起降过程是以设定爬升角 进

行的，由下式得到

ẇ = tan（θ0+ θ̇−γ0）（u+ u̇）−w （11）

ẇ δ2

α δe

用 表示，将式（9）代入式（7）中，并将气动

系数进行关于 和 的线性拟合，可以得到
mδ1

mδ2

Iyyδ3

 = Ax + B


Tn

δe

Tf

 （12）

δ4

Ax

B Ax B

操纵量 直接对应矢量喷管倾转角速度 ，不
再讨论。 为飞行器状态量变化引起的状态变量，

为状态变量对物理输入量的导数， 和 如下：

Ax =

[q̄S [(CDαα+CD0)cos α− (CLαα+CL0) sin α]+G sin θ
q̄S [(CDαα+CD0) sin α+ (CLαα+CL0)cos α]−G cos θ

− q̄bS (CMαα+CM0)

]
（13）

B =



cos δn q̄S
(
CLδe sin α−CDδe cos α

)
0

−sin δn q̄S
(−CLδe cos α−CDδe sin α

) − ∂
T n
f

∂Tf

−sin δndtn q̄bS CMδe − ∂
T n
f

∂Tf
dn
tf


（14）

B23 B33

∂Fz

∂Tf

∂My

∂Tf

B

式（13）中的 项和 从物理意义上看，即为

操纵导数 、 ，且随物理输入量变化可以利

用插值方式得到。采用求取矩阵 伪逆的方法，

即能得到操纵量到物理输入量的操纵分配方式：
Tn

δe

Tf

 = (
BTB+εI

)−1




mδ1

mδ2

Iyyδ3

−Ax

 （15）

εI BT B其中 为范数很小，用来防止 奇异的对角矩阵。

 2.3   操纵策略优化

操纵策略优化问题可以描述为，在一系列倾

转过渡路径中寻找到一条最满足起降任务特性需

求的倾转路径。这种包含状态量和控制约束的寻

优问题与最优控制问题类似。这类问题一般由代

价函数、输入变量、变量初值、边界条件及路径

约束组成。

 2.3.1    输入变量

{u,w,q, θ}
{δe,Tf,Tn, δn} {δ3, δ1, δ4}
{t}

操纵策略优化涉及到的变量总共有四类，分

别是四个状态变量 、四个物理输入量

、三个操纵量 ，以及全过程时

间 。首先，状态量的微分即为操纵量，可直接对

操纵量进行约束；其次，虽然物理输入量与状态

 

表 3    全过程的操纵设计

Table 3    Whole process of control design

驾驶杆
油门杆 脚蹬 滚轮

纵向 横向

ze轴速度 ye轴速度 xe轴速度 ze轴角速度

δ4

矢量喷管倾
转角速度

（ ）
δ3

俯仰角
加速度（ ）

滚转角
速度

xb
δ1

轴
加速度（ ）

方向舵

升降舵 副翼
矢量喷管

推力
方向舵
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{u,w,q, θ} {δe,Tf,Tn, δn}
{t} {u,w,q, θ,δe,Tf,

Tn, δn, t}

量有直接关联，但是两者的非线性程度较高，通

过对物理输入量的约束来限制状态量会导致优化

效率极大恶化。因此选择将四个状态变量

、四个物理输入量 和全过程

时间 共同作为优化的输入变量

。

 2.3.2    边界条件

X（tall）

U（tall）

X（t0） U（t0）

X（tf） U（tf）

变量的边界条件即为四个状态量和四个物理

输入量的全过程边界约束。一般由飞行器自身性

能限制或具体飞行任务限制给出，以 或

表示。除此之外，为了使优化结果满足飞

行器过渡的目标，一些状态量和输入量需要额外

给出初始和终止时刻的边界条件。将飞行器开始

准备过渡时的状态量和输入量作为初始时刻的边

界约束，以 或 表示；将期望的飞行器过

渡完成时的状态量和输入量作为终止时刻的约束，

以 或 表示。由下式给出本文具体的状

态量的约束条件:
qmin < q (tall) < qmax

q (tf) = 0

θ (t0) = 0

θmin < θ (tall) < θmax

（16）

qmin qmax

θmin θmax

u w

式中 t0 表示时间离散后的初始时刻，tall 表示时间

离散后的全部时刻，即 tall=[t0，···，tN−1，tN，tN+1，···，tf]，
tf 表示时间离散后的终止时刻； 和 为飞行

器允许的俯仰角速度边界值， 和 为飞行器

允许的俯仰角边界值。 和 的限制则主要在路

径约束里面对空速进行限制。物理输入量的边界

条件为 

δe (t0) = 0

δe,min < δe (tall) < δe,max

0 < Tf (tall) < Tf,max

0 < Tn (tall) < Tn,max

δn0,min < δn (t0) < δn0,max

0 < δn (tall) < 90◦

δnf,min < δn (tf) < δnf,max

（17）

δe,min δe,max Tn,max

Tf,max

δn0,min δn0,max

δnf,min δnf,max

式中 和 为允许的升降舵偏边界值；

和 为矢量喷管最大推力和升力风扇最大推力，

和 为在过渡开始时最大倾转角权限，

和 为在过渡结束时期望倾转角的边界。

 2.3.3    路径约束

γ

γ

首先由于过渡模式下是给定爬升角 飞行，

所以还要给出关于爬升角 的等式约束：

γceq = γ (tall)−γ0 = 0 （18）

为以更加平稳的方式在过渡模式下飞行，需

要针对状态量、物理输入量的变化率给出不等式

约束。即

CẊ =
(
Ẋ− Ẋmax

) (
Ẋ− Ẋmin

)
< 0

CẌ =
(
Ẍ− Ẍmax

) (
Ẍ− Ẍmin

)
< 0

CU̇ =
(
U̇− U̇max

) (
U̇− U̇min

)
< 0

CÜ =
(
Ü− Ümax

) (
Ü− Ümin

)
< 0

（19）

Ẋ Ẍ {u,w,q, θ}
U̇ Ü {δe,Tf,Tn, δn}

Ẋmax Ẋmin Ẍmax Ẍmin

U̇max U̇min

Ümax Ümin

式中 和 分别为状态量 的一阶变量和

二阶变量； 和 分别为物理输入量 的

一阶变量和二阶变量； 、 、 、 为状

态量一阶变量和二阶变量的约束量； 、 、

、 为物理输入量一阶变量和二阶变量的

约束量。

为确保整个动态倾转过渡过程在倾转过渡走

廊内，并对飞行器在开始倾转和结束倾转时的状

态加以限制，给出下式的不等式约束：
C1

Vt
=

[
Vt(t0)−V0,max

]
[Vt(t0)−0] < 0

C2
Vt
=

[
Vt(tf)−Vf,max

] [
Vt(tf)−Vf,min

]
< 0

C3
Vt
=

[
Vt(tall)−Vt,max

] [
Vt(tall)−Vt,min

]
< 0

（20）

V0,max Vf,max Vf,min

Vt,max Vt,min

式中 为允许的最大转换速度， 和 为

期望的倾转过渡空速边界。 和 为前文构

建的速度-倾角包线。

 2.3.4    代价函数

min Jst
min Jfm

代价函数的设置需要根据具体的起降任务来，

在起飞的过程中要求平稳过渡或者油耗最小过渡，

因此起飞过程下平稳过渡的代价函数 和油

耗最小的代价函数 由下式给出：

min Jst = D
[
δ̇1 (t)

]
+D

[
δ̇3 (t)

]
+D

[
δ̇4 (t)

]
（21）

min Jfm =
w tf

t0

[
T 2

f（t）+T 2
n（t）

]
dt （22）

D
[
δ̇1(t)

]
δ̇1 (t)式中 即为 的方差。

min Jdm

在降落过程中，则以平稳过渡或者降落距离

最短为过渡目标，降落过渡过程中的平稳过渡的

代价函数同起飞过渡过程一样，由式（21）给出。

降落距离最短的代价函数 则由下式给出：

min Jdm = dl（tf） （23）

 2.4   过渡轨迹优化数值解法

推力矢量型飞行器操纵策略优化的问题包含

众多变量与复杂参数，求得解析解的难度极大，
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通常需要数值优化算法求解。本文采用直接转换

法将其转换为非线性规划问题，利用序列二次规

划算法来求解。

首先将全过程时间 t 等分为 N−1个时间段
tall = t0～tf

t0 = t1 < t2 · · · < tk < · · · tN−1 < tN = tf

∆t = tf − t0

tk = tk−1+∆t

（24）

[X1, · · · ,Xk, · · · ,XN ,U1, · · · ,Uk, · · · ,UN , tf]

将连续空间下的输入变量进行离散，得到非

线性规划问题的优化变量。离散后的输入变量为

。其中 N 取

决于在过渡走廊内取得的初始样本点的个数，离

散后的输入变量的优化初始值即为样本点的配平

状态量与配平物理输入量。使用三次 Hermit插值

和线性插值来近似表达，下标 mk 即表示第 k 个时

间点变量和第 k+1个时间点变量中间的时间点变量：

Xmk =
1
2
（Xk+Xk+1）+

∆t
8

[ f（Xk,Uk）− f（Xk+1,Uk+1）]

（25）

Umk =
1
2
（Uk +Uk+1） （26）

使用 Simpson方法对动态最优控制问题中本

文的动力学方程进行离散后，得到的缺陷等式方

程约束为

Xk+1−Xk =
∆t
6

[ f（Xk,Uk）+4 f（Xmk,Umk）+

f（Xk+1,Uk+1）] （27）

路径约束中对爬升角的等式约束离散为

0≤γk −γ0≤0 （28）

对状态量和物理输入量的约束离散为

（Ẋk − Ẋmax）（Ẋk − Ẋmin） < 0

（Ẍk− Ẍmax）（Ẍk − Ẍmin） < 0

（U̇k − U̇max）（U̇k − U̇min） < 0

（Ük − Ümax）（Ük − Ümin） < 0

（29）

第 k 个时间节点处，状态量和输入量的一阶

变量和二阶变量离散后可近似由下式表达：

Ẋk =（Xk+1−Xk）/∆t

Ẍk = [（Xk+1−Xk）−（Xk −Xk−1）]/∆t

U̇k =（Uk+1−Uk）/∆t

Ük = [（Uk+1−Uk）−（Uk −Uk−1）]/∆t

（30）

tf

在对路径约束离散后，约束量的具体大小与

全过程时间 和离散点个数 N 相关。约束量范围

过小可以获得较平稳的过渡轨迹，但是容易导致

等式约束式（25）不收敛，过大的约束量范围则容

易导致变量突变。本文使用的参数由表 4给出。
  

表 4    约束参数

Table 4    Constraint parameters

参数 数值 参数 数值

t 25 N 46

Ẋmin [−5,−2,−5,−5] Ẋmax [5,2,5,5]

Ẍmin [−0.3,−0.3,−0.1,−0.8] Ẍmax [0.3,0.3,0.1,0.8]

U̇min [−3,−4,−5,−3] U̇max [3,4,5,3]

Ümin [−1,−1,−1,−0.5] Ümax [1,1,1,0.5]
 
 

对动态过渡初始时刻和结束时刻的不等式约

束离散为
（Vt,1−V0,max）（Vt,1−0）< 0

（Vt,N −Vf,max）（Vt,N −Vf,min）< 0

（Vt,k −Vt,k,max）（Vt,k −Vt,k,min）< 0

（31）

Vt,k,max Vt,k,min δn,k式中 和 为对应时刻的倾转角 在过渡

走廊边界线上对应的速度边界。

min Jfm

平稳过渡代价函数中离散后的变化率求取方

法与非线性约束中的相同。而油耗最小代价函数

离散后的由下式求得

min Jfm =
N∑

k=1

[T 2
f（tk）+T 2

n（tk）] （32）

dl（tN） dl（tf）

降落过程中距离最短代价函数离散后则直接

用 表达 。

 3    优化结果与分析

不同的飞行任务条件需求下应该有不同的最

优过渡操纵策略。本文采用的最优控制方法可以

用来求解不同飞行任务下的最优操纵策略和飞行

轨迹，为飞行员在不同飞行任务下，自行决定过

渡过程的操纵策略作参考。

 3.1   起飞动态倾转过渡

针对本文具体模型的最优起飞倾转过渡问题，

一些边界条件和路径约束的具体约束由下式给出：

80 < δn（t0）< 90

0≤δn（tN）≤0

[Vt（t1）−5]Vt（t1）< 0

[Vt（tN）−30][Vt（tN）−50] < 0

（33）

前文所述起飞过程的任务特点，为追求光滑

过渡或者油耗最小的过渡。图 5、图 6分别是优
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化出的起飞动态倾转过渡过程的最优操纵策略以

及对应的飞行状态量的时间历程和轨迹变化（图

中 H 为飞行高度）。首先在有相同约束量的前提

下，状态量和操纵量的优化结果具有相同的变化

趋势。这是根据多次测试的优化结果，不断缩小

约束范围得到的。在以平稳过渡为目标的优化结

δ3 δ4

δ1

果中，杆量操纵的变化明显更加柔和。特别是在

垂直起飞的优化结果中，操纵量 和操纵量 基

本是定值，飞行员只需改变操纵量 就能完成垂

直起飞过渡过程的操纵。这种根据不同任务需求

优化出的操纵特性可以供驾驶员在过渡飞行过程

中作参考。
 
 

(c) 短距起飞过渡过程操纵量变化曲线 (d) 短距起飞过渡过程轨迹变化曲线
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图 5    短距起飞倾转过渡过程最优解

Fig. 5    Optimal solution for tilting transition process of short take-off
 

 
 

(c) 垂直起飞过渡过程操纵量变化曲线 (d) 垂直起飞过渡过程轨迹变化曲线
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(c) 垂直起飞过渡过程操纵量变化曲线 (d) 垂直起飞过渡过程轨迹变化曲线
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图 6    垂直起飞倾转过渡过程最优解

Fig. 6    Optimal solution for tilting transition process of vertical take-off

 
 3.2   降落动态倾转过渡

针对飞行器的降落倾转过渡过程优化，式（33）

中的值由下式重新给出：



0≤δn（t0）≤0

80 < δn（tN）< 90

[Vt（t1）−30][Vt（t1）−50] < 0

[Vt（tN）−5]Vt（tN）< 0

（34）

γ

降落过程一般都是下滑降落，因此给出爬升

角 定为负值的降落过渡过程的优化结果。图 7

为计算的降落过渡过程的操纵策略以及对应的飞

行状态量的时间历程。首先从飞行力学的角度进

行分析，为了追求更短的降落距离，必然需要尽

δ1

δ3

δ4

δ1

δ4

δ3

快的减速，所以操纵量 的绝对值应该更大，而在

减速的过程中一般需要飞机抬头来增大迎角，使

得飞机能平稳飞行，所以操纵量 的绝对值也应

该更大。而除了尽快减速以外，飞行器也需要矢

量喷管的倾转速度更快，更早地完成倾转过渡，

所以操纵量 的绝对值同样应该更大。从图 7中

可以看出，相比于以平稳过渡为代价的优化结果，

以降落距离更短的优化结果下的操纵量 和操纵

量 在开始过渡后的前一半时间内都是更大的，

而由于速度变化快的影响，导致需要不停得调整

飞行器姿态，所以操纵量 的波动也更大。这种

优化后结果的特性是符合从飞行力学角度进行分

析的，本文的优化结果则可以为这种分析提供佐

证和参考。

 
 

(c) 短距降落过渡过程操纵量变化曲线 (d) 短距降落过渡过程轨迹变化曲线
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(c) 短距降落过渡过程操纵量变化曲线 (d) 短距降落过渡过程轨迹变化曲线
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(a) 短距降落过渡过程状态变化曲线 (b) 短距降落过渡过程物理输入量变化曲线

图 7    短距降落倾转过渡过程最优解

Fig. 7    Optimal solution for tilting transition process of short landing
 

 4    结　论

本文针对推力矢量型的 V/STOL飞行器的起

降过渡过程进行了综合性的研究，利用喷射气流

效应的经验公式建立动力系统模型与动力学模型，

采用可达平衡集的方法建立倾转过渡走廊，消除

冗余关系，设计过渡的操纵方式并给出操纵分配，

最后基于最优控制给出不同飞行任务下的最优操

纵策略。在研究过程中得到以下几点结论:

1） 区别于以考虑多种限制因素，构建各种限

制边界继而给出倾转过渡走廊的方法，本文采用

可达平衡集的方法建立的矢量推力-升力风扇飞

行器全量动力学模型，不仅可一次性构建倾转过

渡走廊，还可以根据具体飞行任务增加额外的配

平约束，优化构建的倾转过渡走廊。这种基于可

达平衡集的新方法不受飞行器类型的约束，通用

性好，扩展性与计算鲁棒性强。

2） 本文针对推力矢量型 V/STOL飞行器的整

个过渡过程的操纵冗余问题，设计了一套过渡操

纵策略，并给出了消除冗余的操纵分配方式，为

后续的缩比模式试飞提供实际的参考意义。所设

计的操纵方式可以在过渡过程和固定翼飞行过程

中无缝切换，降低了驾驶员的工作负担，提高了

过渡效率与成功率。

3） 针对推力矢量型 V/STOL飞行器的整个动

态过渡过程，采用最优控制方法，进行悬停转平

飞、短距转平飞、平飞转短距、平飞转悬停四个

模态转换操纵策略优化。在对操纵策略进行优化

时，考虑了飞行员对姿态及轨迹的操纵，优化出

让驾驶员更加平稳感受过渡的操纵过程，可以指

导驾驶员更好掌握过渡阶段的操纵策略、操纵关

注点及边界，提高飞机的操纵品质，增加飞行安全性。
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