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摘要 垂直/短距起降飞机具备在较狭小场地起飞与快速出动的能力, 应用前景广泛. 然而, 针对此类飞机的最优

短距起飞策略研究较少, 这些研究对短距起飞策略的约束考虑不够全面, 策略优势不足, 且缺少影响因素的定量

分析. 对此, 本文设计了完整的最优短距起飞策略优化求解方法. 首先建立了考虑执行器动态的飞机纵向动力学

模型和地面受力模型. 然后基于配平算法求得的最小离地速度, 通过理论计算得到固定值起飞策略, 作为动态优

化的初值; 将最优短距起飞问题转化为非线性规划问题, 综合考虑执行器约束与系统状态/性能约束, 采用数值优

化方法求解动态优化起飞策略. 最后对推重比、推力分配比、重心位置和气动系数等影响起飞距离的因素进行

了敏感性分析, 发现起飞距离对推重比最为敏感. 仿真结果表明: 本文方法生成的短距起飞策略可以有效缩短起

飞距离, 增强了该类飞机的快速出动能力.
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1 引言

垂直/短距起降(vertical/short take-off and landing,
V/STOL)飞机是指能够垂直或者在很短距离起飞和着

陆的飞机, 主要包括尾座式飞机、倾转旋翼飞机、推

力矢量垂直/短距起降飞机等
[1]. 该类飞机兼顾了固定

翼飞机的高气动效率和旋翼飞机灵活起降的特点, 具

有广泛的应用前景
[2~6].

推力矢量垂直/短距起降飞机的特点是利用推力

矢量喷管调节推力方向, 具备在较狭小场地起降的能

力
[7,8]. 该类飞机的典型代表有英国的鹞式战斗机

[9]
、

苏联的雅克-141战斗机
[10]

和美国的F-35B闪电Ⅱ战斗

机
[11].鹞式战斗机应用在小型航母上,在马岛战争和海

湾战争中发挥了重要作用. 雅克-141战斗机是首款具

备超音速巡航能力的垂直起降战斗机, 但仅制造了几

架原型机, 随着苏联解体, 雅克-141项目终止
[10]. 然而,

雅克-141的研究为后续同类机型的研制, 例如F-35B,
提供了重要技术参考. F-35B战斗机是目前最先进的

推力矢量垂直/短距起降飞机, 它来自美国联合攻击战

斗机(Joint Strike Fighter, JSF)计划
[12], 用于装备美国海
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军陆战队, 作为两栖攻击舰和轻型航母的载机, 该机型

的特点见第2.1节.
短距起飞是V/STOL飞机的一个重要优势, 推力矢

量可用于增强起飞和着陆期间的灵活性, 以缩短跑道

长度
[6,13]. 相比于垂直起飞, 短距起飞可以提高飞机的

有效载荷和安全性
[14~16]. 然而, 短距起飞阶段的飞机

执行器冗余, 气动舵面与推进控制耦合, 控制难度高.
因此, 如何合理发挥这一优势, 即最优短距起飞策略的

研究, 成为一个重要的问题. 目前, 关于V/STOL飞机起

飞策略的研究多集中在优化目标为能量或功率消耗最

小的策略计算
[17~19]. 文献[17]考虑倾斜翼电动垂直起

降飞机的运行约束, 利用增量式动态逆(incremental
nonlinear dynamic inversion, INDI)控制器生成可行的

初始猜测, 计算出能量最小的起飞和着陆轨迹. 文献

[18]以时间最短和功率消耗最小为目标, 利用直接分

配法来优化倾转旋翼飞机的起飞轨迹, 将连续最优控

制问题离散为非线性规划问题. 文献[19]研究混合动

力推进系统的短距起降通用航空飞机, 以机翼载荷、

功率载荷、混合水平、航程和起飞距离为设计变量,
分别对最小质量、最小一次能源消耗和最小成本目标

进行起飞轨迹优化.
尽管在最小化V/STOL飞机起飞阶段功率或能量

消耗方面已经进行了一些研究, 但关于最短起飞距离

优化策略的研究
[16,20~22]

较少. 文献[20]在F-18/HARV
机型上使用推力矢量特征, 以最小化地面滑跑/起飞距

离, 证明了推力矢量可以有效减小飞机的起飞距离. 文
献[16]采用遗传算法对小型倾转旋翼无人机的最短起

飞距离进行优化, 分别研究了升降舵操纵、飞机质量

和短舱倾转角对起飞距离的影响. 文献[21]根据短距

起飞性能计算的结果建立短距起飞控制策略, 通过提

前将升力矢量喷管偏转至90°位置, 计算主喷管在不同

偏转角下飞机起飞的平衡能力和加速性能. 文献[22]
分别以舰面滑跑距离最短和离舰后增速时间最短为优

化指标, 给出了垂直/短距起降飞机在舰面滑跑和离舰

初期的预置多推力偏转常值方案. 上述文献对最短起

飞距离受推力矢量的影响做了一定的研究, 对其他影

响因素做出了一定的分析. 然而, 这些研究缺乏对执

行机构动态的建模和约束应用; 在短距起飞策略的研

究上局限于固定值策略, 优势不明显; 且对影响起飞

距离的其他因素的敏感性分析不足.
因此, 本文首先对研究的V/STOL飞机进行了纵向

动力学建模, 并建立起飞阶段所需的地面受力模型, 其
中特别考虑了执行机构动态, 并将其增广到飞机的运

动方程中, 使得后续优化结果很好地满足了执行器动

态. 然后针对具有多个可变大小或方向的推力矢量机

型的最短距离起飞策略进行优化, 考虑了飞机执行器

约束与系统状态/性能约束, 以是否达到求解出的最小

起飞速度作为起飞判断依据, 计算固定值起飞策略作

为优化初值, 采用数值方法优化得到动态优化短距起

飞策略. 对于影响最短起飞距离的一些因素, 如推重

比、推力分配比、重心位置和气动系数, 本文进行了

敏感性分析, 得出这些因素对最短起飞距离的影响规

律. 最后, 通过仿真验证了最优短距起飞策略可以有

效缩短起飞距离. 全文主要贡献总结如下.
(1) 详细建立了考虑执行机构动态的纵向动力学

模型和起飞阶段的地面受力模型, 增广了飞机的运动

方程, 使得后续优化的结果能很好地满足执行器动态

的约束.
(2) 以飞机是否达到设定的起飞速度作为起飞判

断依据, 使用带约束配平算法求解该最小离地速度.
考虑飞机执行器约束与系统状态/性能约束, 以理论计

算得到的固定值起飞策略作为优化初值, 采用数值方

法求解得到动态优化起飞策略. 结果表明, 本文得到

的起飞策略可以显著缩短起飞距离.
(3) 对推重比、推力分配比、重心位置、升力系

数和俯仰力矩系数5个因素进行了敏感性分析, 总结

了其对短距起飞距离的影响规律, 分析气动系数不确

定性的影响, 并进一步给出实际工程指导.

2 系统描述与动力学建模

本节详细介绍了V/STOL飞机的特点, 建立了作用

在其上的力和力矩, 给出纵向运动方程. 同时建立了地

面受力模型和执行机构动态模型. 图1展示了V/STOL
飞机推进系统的简化模型.

2.1 V/STOL飞机系统描述

本文中研究的V/STOL飞机为F-35B构型
[11], 飞机

的动力来源于单个高涵道比涡轮风扇发动机, 该发动

机一方面通过连接的垂直安装的轴驱动飞机前端的升

力风扇(lift fan, LF), 另一方面通过飞机后端水平尾

翼和垂直尾翼之间的三轴承旋转模块(three bearing
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swivel module, 3BSM)推力矢量喷管产生推力. 此外,
每个机翼下方的两个滚转喷管(roll-post nozzles)提供

了额外的排气口. 当飞机处于短垂状态下, 推进系统

产生的推力来源于三轴承矢量喷管的核心喷管(core
nozzle, CN)、升力风扇以及左右滚转喷管

[23]. 这三类

喷管的特点如下.
(1) 核心喷管可以通过3BSM向下倾斜并左右

偏转.
(2) 升力风扇通过离合器与主发动机的低压涡轮

驱动轴接合, 结合变速箱从中提取部分功率. 升力风

扇可以通过可变面积导叶箱喷嘴(variable area vane
box nozzle, VAVBN)向前后倾斜排气

[23].
(3) 滚转喷管排气的向下倾斜角和外侧张开角度

是固定的, 本文简单认为其排气角度垂直于机体向下.
V/STOL飞机的尺寸与安装参数如表1所示, 表中

的位置参数均为与重心的相对距离. 本文中机身坐标

系设置与常规固定翼飞机相同, 原点与飞机重心重合,
地面坐标系为北东地(north-east-down, NED)坐标系.

V/STOL飞机有短距起飞、前过渡(短距/垂直转

平飞)、巡航、后过渡(平飞转垂直)和垂直降落5个典

型的飞行阶段. 飞机通过推进系统的4个喷嘴产生的推

力以及滑跑加速带来的气动升力, 在跑道滑行一段较

短距离后抬轮起飞. 飞机爬升至一定高度并达到一定

速度后, 进入前过渡阶段, 核心喷管逐渐偏至水平, 升
力风扇离合器断开, 转速逐渐减小, 滚转喷口、升力风

扇进排气门逐渐关闭, 飞机升力来源逐渐由气动力主

导. 巡航阶段, 飞机与常规固定翼飞机类似, 由机翼的

气动升力支撑. 后过渡阶段与前过渡阶段的变化相反,

在接近目的地时, 飞机逐渐减速, 升力风扇加速, 逐渐

与主发动机驱动轴接合, 核心喷管偏转至接近垂直向

下, 滚转喷口打开, 气动力逐渐失效, 由推进系统产生

推力支撑飞机, 飞机过渡到短暂的悬停状态. 最后, 飞
机在着陆点上方由悬停状态垂直降落至地面

[24,25].
V/STOL飞机的滚转力矩由左右副翼的不对称偏

转(高速)以及左右滚转喷管的推力差(低速)提供, 俯仰

力矩由升力风扇与核心喷管的推力比和两者的推力矢

量偏转(低速)以及升降舵的偏转(高速)提供, 偏航力矩

由左右副翼的不对称偏转、方向舵的偏转(高速)以及

核心喷管的横向偏转(低速)提供.

2.2 V/STOL飞机动力学模型

由于飞机动力学系统的复杂性, 飞机建模通常会

做出一些合理假设
[26], 本文给出以下假设:

(1) 假定飞机是绝对刚体, 不考虑由结构弹性引起

图 1 (网络版彩图)垂直/短距起降飞机推进系统的简化模
型
Figure 1 (Color online) Simplified model of the V/STOL aircraft
propulsion system.

表 1 垂直/短距起降飞机参数

Table 1 Parameters of V/STOL aircraft

参数 值

最大重量, m max (kg) 27669

最小重量, m min (kg) 14651

机翼面积, S w
(m2) 50

翼展, b (m) 11

平均气动弦长, c (m) 5.02

升力风扇作用点前向位置, xLF (m) 3.97

升力风扇作用点垂向位置, zLF (m) 0.5822

滚转喷管作用点前向位置, xRCS (m) −0.838

滚转喷管作用点侧向位置, y
RCS

(m) 2.615

三轴承矢量喷管前向安装位置, xLN (m) −4.29

三轴承矢量喷管垂向安装位置, zLN (m) 0.0856

核心喷管的轴线长度, lCN
(m) 0.702

前起落架受力点前向位置, x f (m) 5.37

前起落架受力点垂向位置, z f (m) 2.50

主起落架受力点前向位置, x b (m) −0.790

主起落架受力点垂向位置, z b (m) 2.50

滚转转动惯量, Ixx
(kg m2) 57738

俯仰转动惯量, Iyy
(kg m2) 264671

偏航转动惯量, Izz
(kg m2) 216702

惯性积, Ixz
(kg m2) 2063
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的自由度;
(2) 假定飞机质量和转动惯量在研究时间内保持

不变;

(3) 假定飞机左右对称, 惯性积I I= = 0xy zy ;

(4) 认为地面坐标系是惯性坐标系;
(5) 假定重力加速度保持不变, 为9.8 m/s2.
上述假设为飞机建模时的常用假设, 本文研究的

飞机是对称飞机, 飞行速度、飞行高度和距离均很小,
因此假设是合理的, 符合实际应用. 此外, 考虑到研究

的飞行阶段主要关注V/STOL飞机的纵向动力学, 假设

飞机在横向通道上所受力和力矩始终是平衡的, 下面

仅对纵向通道进行建模和分析.
V/STOL飞机受力主要包括推进系统产生的力以

及气动力. 在机体坐标系下, 推进系统产生的力如下

所示:

F F F T T= + = cos( ) + sin( ), (1)ex x xLN LF LN LN LF LF

F F F F
T T T T

= + +
= sin( ) cos( ) , (2)

ez z z zLN LF RCS

LN LN LF LF LRCS RRCS

M F z F z F x
F x F x

= +
, (3)

ey x x z

z z

LN LN LF LF LN LN

LF LF RCS RCS

式中, F xLN 是三轴承矢量喷管产生的推力TLN在xb轴的

分力; F xLF 是升力风扇产生的推力TLF在xb轴的分力;

Fex是推进系统在xb轴上的合力; F zLN 是三轴承矢量喷

管产生的推力TLN在zb轴的分力; F zLF 是升力风扇产生

的推力TLF在zb轴的分力; F zRCS 是左滚转喷管推力TLRCS

和右滚转喷管推力TRRCS之和在zb轴的分力; Fez是推进

系统在zb轴上的合力; Mey是推进系统产生的俯仰力

矩; LN是三轴承矢量喷管推力矢量在x Ozb b平面的投

影与xb轴的夹角; LF是升力风扇推力矢量与xb轴的

夹角.
设自由流速度为V, u和w分别是V在xb轴和zb轴的

分量, 即

u V= cos , (4)

w V= sin , (5)

式中, 是飞机的迎角, 它的计算如下:

w
u= arctan . (6)

将速度转换到NED坐标系, 可以得到

v u w= cos + sin , (7)gx

v u w= sin + cos , (8)gz

式中, vgx和vgz分别是V在xg轴和zg轴的分量(仅考虑无

风情况); 是飞机的俯仰角.

飞机所受气动升力L、阻力D和俯仰力矩May分

别为

L V S C C c
V q C= 1

2 ( ) + 2 + , (9)L Lq L
2

w
^ ^ ^

ee

D V S C C c
V q C= 1

2 ( ) + 2 + , (10)D Dq D
2

w
^ ^ ^

ee

M V S c C C c
V q C= 1

2 ( ) + 2 + , (11)ay m mq m
2

w
^ ^ ^

ee

式中, 是空气密度(取1.225 kg/m3); CL
^
、CD

^
和Cm

^
是与

迎角相关的气动系数, 它们是根据NACA 0012翼型
[27]

的气动数据进行适当调整得到的, 其与迎角的关系曲

线如图2所示; CLq
^
、CDq

^
和Cmq

^
是与俯仰角速度相关的

气动系数; CL
^

e
、CD

^
e
和Cm

^
e
是与升降舵偏角相关的气

动系数. 后6个气动系数是使用涡格法
[28]

计算得到的.
将推进系统产生的力、气动力以及重力统一转换

至机体坐标系, 得到

F

F

F

F

D

L m g
T T0 = 0 + 0 +

0
0 , (12)

bx

bz

ex

ez

ab gb
T T

M M M= + , (13)y ay ey

式中, Fbx和Fbz分别是机体坐标系下飞机所受合力在xb

图 2 升力、阻力和俯仰力矩的气动系数
Figure 2 The lift, drag, and pitching moment coefficients.
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轴和zb轴的分力; m是飞机质量; My是飞机所受总的俯

仰力矩; T代表矩阵转置运算; Tab和Tgb分别是从机体

坐标系到气流坐标系和NED坐标系的坐标转换矩阵

(不考虑横向通道), 如下:

T =
cos 0 sin

0 1 0
sin 0 cos

, (14)ab

T =
cos 0 sin

0 1 0
sin 0 cos

. (15)gb

2.3 V/STOL飞机地面受力模型

研究V/STOL飞机的短距起飞, 还需要对地面滑跑

阶段进行单独建模. 本节对飞机的起落架做简化处理,
即不考虑其弹性特性, 且将两个主起落架等效为一个

在中轴线上的主起落架进行受力分析. 图3是短距起

飞阶段飞机的地面受力模型.
图3中, Nf和Nb分别是前起落架和主起落架受到

的地面支持力; M f和Mb分别是前起落架和主起落架

处的总俯仰力矩; µ是地面摩擦系数(本文取µ = 0.02).

M f和Mb的计算如下:

M F z z F z z
F x x F x x
F x x N x x
µN x x M L x
D z

= ( ) ( )
+ ( ) + ( )
+ ( ) + ( )cos
+ ( )sin + cos
+ cos , (16)

x x

z z

z

ay

f LN f LN LF f LF

LN f LN LF f LF

RCS f RCS b f b

b f b f

f

M F z z F z z
F x x F x x
F x x N x x
µN x x M L x
D z

= ( ) ( )
+ ( ) + ( )
+ ( ) ( )cos

( )sin + cos
+ cos . (17)

x x

z z

z

ay

b LN b LN LF b LF

LN b LN LF b LF

RCS b RCS f f b

f f b b

b

当下式成立时,

F m g L+ 0, (18)ez

认为飞机离地, 即支持力Nf和Nb均为0.

2.4 V/STOL飞机执行机构动态模型

本文总共涉及V/STOL飞机的7个控制量, 具体描

述见表2.
本文中 , 飞机短距起飞过程的可变量包括 e、

TS、 LN和 LF, 为便于在后续优化中考虑执行器动态

约束, 以防止控制量变化速率超越执行器可实现带宽,
对这4个控制量的动态进行建模. 采用一阶惯性环节建

模执行器动态, 以体现执行器的带宽:

a a= + , (19)^
e

^
e ee e

a a= + , (20)^
TS

^
TS TSTS T S

a a= + , (21)^
LN

^
LN LNLN LN

a a= + , (22)^
LF

^
LF LFLF LF

式中, ^代表控制量的实际值, 而原本的符号代表对应

控制量的期望值; a
e
、a

TS
、a

LN
和a

LF
代表4个控制

量的带宽, 具体数值见表2.

2.5 V/STOL飞机纵向运动方程

根据牛顿第二定律以及角动量定理 , 可列写

图 3 短距起飞阶段的地面受力模型
Figure 3 Ground force model during the short take-off phase.

表 2 垂直/短距起降飞机的控制量

Table 2 Control variables of V/STOL aircraft

控制量 位置限制 带宽限制 (rad/s)[29]

升降舵偏角,
e
(°) [ 30, 30] 25

3BSM矢量喷管推力与升力
风扇推力之和, T (N) [50000, 164000] 5

升力风扇推力与3BSM矢量
喷管推力之比, TS

[0, 1.25] 10

3BSM矢量喷管纵向偏角,

LN
(°) [0, 95] 5

左滚转喷管推力, TLRCS
(N) [0, 8250] 5

右滚转喷管推力, TRRCS
(N) [0, 8250] 5

升力风扇推力矢量偏角,

LF
(°) [ 10, 42] 10
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V/STOL飞机的纵向运动方程, 如下:

( )
u q w g

m F L D µ N N

= sin

+ 1 + sin cos + ( + )cos , (23)ex f b

( )
w q u g

m F L D N N

= + cos

+ 1 cos sin + ( + )cos , (24)ez f b

(

)

( )

( ) ( )
( )

q I M M N x z

N x z µN x z

µN x z

= 1 + cos + sin

cos + sin + sin + cos

+ sin + cos , (25)

yy
ay ey f f f

b b b f f f

b b b

q= , (26)

x u w= cos + sin , (27)E

z u w= sin + cos , (28)E

x Ax Au= + , (29)^ ^
d d d

式中, xE和zE分别是NED坐标系中北方向坐标和下方

向坐标; 式(29)涵盖了式(19)~(22), 其中,

x = , (30)^
d

^
e

^
TS

^
LN

^
LF

T

u = , (31)d e TS LN LF
T

a
a

a
a

A =

0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0

. (32)

e

TS

LN

LF

将Nf和Nb视为两个新的状态量, 则两者的求解需

要添加两个新的方程, 根据飞机所处状态不同分为地

面滑跑和抬前轮两种情况.
(1) 地面滑跑:

w = 0, (33)

q = 0. (34)

(2) 抬前轮:

( )z q x z= cos + sin , (35)E b b

N = 0. (36)f

3 固定值短距起飞策略的推导

本节首先介绍了起飞速度的求解, 然后对固定值

短距起飞策略进行了推导, 以此作为后续动态优化算

法的合理初值.
在推导最优起飞策略之前, 首先需要明确起飞过

程的定义. 实际的V/STOL飞机短距起飞是一个复杂

的过程, 为研究方便, 参考洛克希德·马丁公司的飞行

验证过程
[23]

对其进行了简化. V/STOL飞机一开始处

于发动机最大推力状态(不含加力燃烧室), 刹车松开

后起飞开始, 从短距起飞到常规飞行阶段可以分解为

4个部分, 如图4所示, 即地面滑跑阶段(ground roll)、
抬轮飞离阶段(rotation and fly away)、模式转换阶段

(mode transition)和常规飞行阶段(conventional flight).
起飞距离被定义为飞机从刹车松开到飞机离开地面期

间经过的跑道距离. 此外, 假设跑道无坡度, 且起飞朝

正北方向.
根据文献[23,30]的结果显示, 抬轮阶段关键控制

量存在明显的一个“尖峰”, 即短时间内出现大幅变动

并回到原位. 该阶段应由控制器接收抬轮指令输出控

制量, 且过程极为短暂, 因此本文的研究聚焦于地面滑

跑阶段,起飞距离特指在抬轮阶段之前飞机经过的距离.

3.1 最小起飞速度

在求解短距起飞策略之前需要明确起飞速度, 在

本文中特指抬轮时的速度. 由于本研究不涉及抬轮及

以后的阶段, 无法预知飞机速度在这些阶段的变化过

程, 出于安全角度的考虑, 这一抬轮速度应保证飞机

在抬轮后不会出现掉高等危险状况. 考虑到抬轮阶段

会出现较大的作动器变动, 本节并不通过式(18)描述

的离地判据来计算抬轮速度, 否则会导致抬轮过程的

安全裕度过低.
因此, 本文使用带约束配平算法来求解相对保守

但保证安全的最小离地速度. 传统的配平算法仅考虑

图 4 (网络版彩图)垂直/短距起降飞机短距起飞到常规飞
行过程分解
Figure 4 (Color online) Decomposition of short take-off to conven-
tional flight process of V/STOL aircraft.
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飞机的平衡问题, 为了保证离地速度的最优性, 需要将

离地速度加入到配平的优化目标中.
设定V/STOL飞机在固定迎角爬升状态下进行纵

向配平, 此时俯仰角速度和飞行加速度均为0, 且作用

在飞机上的力和力矩均平衡, 即
F = 0, (37)bx

F = 0, (38)bz

M = 0. (39)y

配平式(37)~(39)涉及迎角 、机体系前向速度u、
机体系垂向速度w、俯仰角 、升降舵偏角 e、推力和

T、推力分配比 TS、矢量喷管纵向偏角 LN、升力风

扇推力矢量偏角 LF、左右滚转喷管推力TLRCS和 TRRCS

共11个变量. 其中, 将被指定(固定为5°); 根据起飞阶

段的设置, T、TLRCS及TRRCS将被固定为T = 164000 N,

T T= = 8000 NLRCS RRCS . 剩余的7个变量为待求解的决

策变量, 受到以下约束.
(1) 机体系前向速度约束: u [0, 100 m/s];

(2) 机体系垂向速度约束: w [0, 20 m/s];

(3) 俯仰角约束: 0, 12 rad ;

(4) 升降舵偏角约束: [ 30° , 30°]e ;

(5) 推力分配比约束: [0, 1.05]TS ;

(6) 矢量喷管纵向偏角约束: [0° , 90°]LN ;

(7) 升力风扇推力矢量偏角约束: [0° , 42°]LF .
采用序列二次规划算法这一数值优化方法进行配

平, 具体的算法流程如算法1.

3.2 固定值短距起飞策略

在实际飞行中, 考虑到推进系统高状态下的操纵

安全性、控制便捷性等因素, 短距起飞阶段往往采用

固定的推力大小和矢量偏角进行, 文献[23,30]的飞行

数据对此进行了证实. 因此求解固定值短距起飞策略

具有明确的工程意义, 并且可以指导动态优化策略的

求解.
根据第2节建立的飞机动力学模型和地面受力模

型, 以及式(33)和(34)描述的地面滑跑情况, 可以列出

飞机前后轮所受支持力Nf和Nb的表达式:

N
M M F m g L x µz

x x µ z z=
+ + ( + )( )

+ ( ) , (40)ay ey ez
f

b b

f b b f

N N L F m g= + . (41)ezb f

对于表2中列举的控制量, 根据文献[30]的数据,
将升降舵偏角固定为 = 0°e ; 沿用第3.1节中的设置,
保持推力大小固定在高状态, 即T= 164000 N, TLRCS =
TRRCS = 8000 N, 并同时固定推力分配比 = 1.05TS . 剩

余的两个决策变量为矢量喷管纵向偏角 LN和升力风

扇推力矢量偏角 LF.
对地面滑跑过程进行分析, 限制推力尽可能向前

加速的关键在于飞机俯仰通道的稳定, 尤其是需要避

免飞机出现过早的抬头趋势. 升力风扇产生的推力会

产生抬头力矩, 因此不难想到, 将升力风扇的推力矢

量向后偏至最大位置对短距起飞是有利的, 一方面减

小不利的抬头力矩, 另一方面增大前向加速度.
将升力风扇推力矢量偏角固定为 = 42°LF , 分析

滑跑过程中为避免不利的俯仰变化需要的约束.

(1) 约束一: 开始滑跑时前轮未离地, N 0uf =0 ;

(2) 约束二: 到达离地速度之前前轮未离地,

N 0u uf = f
;

(3) 约束三: 到达离地速度之前后轮未离地,

N 0u ub = f
.

以上三个约束分别可以求出 LN的三个下界 1、 2

和 3, 则 LN的最优值为 { }max , ,1 2 3 . 积分系统动力学

方程x f x u= ( , )得到到达指定离地速度u f时的滑跑距离.

4 动态优化短距起飞策略的求解

本节将最优短距起飞问题构造为非线性规划问

题, 再将其转化为无约束动态优化问题进行求解, 最终

得到动态优化短距起飞策略.

算法1 迎角固定的带约束求解最小离地速度配平算法

步骤1 设置固定迎角 , 飞机状态x和控制输入u的初始值;

步骤2 调用系统动力学方程x f x u= ( , )得到系统状态的导数值;

步骤3 设置约束, 包括决策变量的上下限的不等式约束以及式(37)
~(39)对应状态导数为0的等式约束;

步骤4 设置目标函数为空速, 即J u w= +2 2 , 并计算目标函数;

步骤5 采用序列二次规划算法求解该带约束优化问题, 得到飞机
配平的爬升状态、控制输入以及相应的最小离地速度u f.
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4.1 优化问题构造

根据第3节定义的起飞过程, 给出如下目标函数:

( )J w u t u w x t= ( ) + ( ), (42)E1 f f
2

2 f

式中 , w1和w2是目标函数的权重系数 (初始设置

为w = 11 , w = 102 , w2设置较大是希望获得尽可能短的

起飞距离, w1保证飞机末速度接近期望的最小离地速

度, 该误差不要求很高的精度); t f是末态时间. 第一项

代表实际末速度u t( )f 与期望末速度u f之差; 第二项代

表起飞距离.
为保证所求策略的合理性, 需要引入必要的约束.

第一类为作动器的范围约束, 包括:
(1) 升降舵偏角约束: [ 30° , 30°]e ;

(2) 推力分配比约束: [0, 1.2]TS ;

(3) 矢量喷管纵向偏角约束: [0° , 90°]LN ;

(4) 升力风扇推力矢量偏角约束: [0° , 42°]LF .
第二类为系统状态和性能约束, 包括:

(5) 俯仰角约束: = 0 rad;
(6) 高度约束: z = 2.5 mE (初始重心高度);

(7) 支持力约束: N N 0 Nb f ;

(8) 升降舵偏角速率约束: [ 150° /s, 150° /s]^
e ;

(9) 矢量喷管纵向偏角速率约束:

[ 38° /s, 38° /s]^
LN ;

(10) 升力风扇推力矢量偏角速率约束:

[ 38° /s, 38° /s]^
LF ;

(11) 推力分配比变化速率约束:

[ 0.15 s , 0.15 s ]^
TS

1 1 .

上述两类约束中, 第一类约束可以直接体现在待

优化变量上, 而第二类约束则需要经过系统动力学的

计算后体现, 处理相对复杂.
总结来说, 最优短距起飞策略优化问题可以表示为

J

t
t

t
g

x

x f x u
x x
u u u

x u

min ( )

s.t.

( ) = ( , ),
( ) = ,

( ) ,
( , ) 0,

(43)

tu( )

0 0
LB UB

式中, tu u u( )LB UB代表第一类约束; g x u( , ) 0代表

第二类约束. 可以看出, 该问题属于末态时间自由的带

约束动态优化问题.

4.2 优化问题求解

4.2.1 问题转化

若将优化问题(43)中的约束直接代入数值算法中,
可能会导致求解空间非凸、不连续等情况, 不利于求

解, 同时自由的末态时间也需要处理. 因此, 优化问题

(43)需要被转化为末态时间固定的无约束动态优化问

题进行求解.
首先处理自由的末态时间, 定义

t
t= [0, 1]. (44)

f

对时间变量做等价的替换, 则系统动力学方程可

写为

tx f x ud
d = ( , ). (45)f

这样可以将末态时间变为一个新的待优化变量,
而整个过程的时间被归一化 . 对于 t f , 给出其范

围为 t t[ , ] = [0, 16 s]LB UB .

其次, 对于第一类约束, 本节引入Sigmoid函数将

有界变量映射到全实数域:

u u u u
e

= +
1 +

, (46)u
LB

UB LB

^

式中, u 代表原控制量; û 代表变换后的对应控制量;

u UB和u LB分别代表原控制量的上下界. 对于末态时间,

可以采用相同的方法进行变换:

t t t t= +
1 + e

, (47)
tf

LB UB LB

^
f

式中, t^f代表变换后的末态时间. 显然, 对于任意的û

和t^f , 作动器和末态时间的范围约束自然满足.

最后, 对于第二类约束, 利用平方和形式将约束主

体映射为函数g t( ), 并引入惩罚函数
[31]

消除不等式

约束g t( ) 0:

p t
g t g t

g t g t g t
( ) =

1
( ), ( ) ,

1 3 + 3 ( ) + ( ) , ( ) > ,
(48)2
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式中, 决定了该惩罚函数的分段区间. 当g t( ) > 时,
惩罚函数从反比例函数转为二次函数, 使得惩罚函数

在整个实数域有定义, 且具有良好的光滑性.
结合式(44)~(48), 原目标函数(42)可写为带惩罚项

的新目标函数:

( )J w u u w x

R t k p

= (1) + (1)

+ ( )d , (49)

E

k
i

i i

^
1 f

2
2

f 0

1

式中 , p ( )i 代表第二类不等式约束对应的惩罚项;

Rk代表惩罚系数, 当R = 0k 时, 新目标函数(49)等价于

原目标函数(42); ki代表各惩罚项的权重系数.
综上, 原优化问题(43)转化为新的末态时间固定

的无约束动态优化问题, 表示为

J

t

x

x f x u
x x

min ( )

s.t.
( ) = ( , ),
( ) = .

(50)
tu

^

( ),
^

f

0 0

f

4.2.2 梯度计算

由于目标函数(49)及动力学模型(23)~(32)均很复

杂, 在使用数值算法对问题(50)进行求解时, 如果不给

出梯度计算的结果, 算法很难找到合适的优化方向, 会
导致优化缓慢, 结果不理想.

对目标函数(49)进行拆分, 得到

( )J w u u= (1) , (51)^
1 1 f

2

J w x= (1), (52)E
^
2 2

J R t k p= ( )d . (53)k
i

i i
^
3 f 0

1

对于每一项目标函数, 分别求其对末态时间和控

制量的偏导数, 如下:

( )J
t w u u u= 2 (1) (1), (54)
^
1

f
1 f

J
t w x= (1), (55)E

^
2

f
2

J
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i i

^
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f

( )J w u u u
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^
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式中, p
g

d ( )
d ( )

i

i
可根据式(48)求出:

p
g

g g

g g

d
d =

1 ,  ,

1 3 + 2 ,  > .
(60)

2

对于
u
u

(1)
( )j^ 、

x
u

(1)
( )

E

j
^ 和

g
u

( )
( )
i

j
^ 这三个导数, 由于系

统动力学模型过于复杂, 如果用链式法则求取解析解

会使得计算量过大. 因此, 可以采用中心差分做近似,

以
u
u

(1)
( )j^ 为例:

( ) ( )u u u
u

u u(1)
( )

1, ( ) + 1, ( )
2 , (61)

j

j j
^

^ ^

式中, 是增量. 对于式(59)中出现的积分项, 难以求解

析解, 可以采用Runge-Kutta数值积分法进行计算. 对

微分方程 y f t y y t y= ( , ), ( ) =0 0, 四阶Runge-Kutta公
式为

f f t y= ( , ), (62)i i1

f f t h y hf= + 2, + 2 , (63)i i2 1

f f t h y hf= + 2, + 2 , (64)i i3 2

( )f f t h y hf= + , + , (65)i i4 3

( )y y h f f f f= + 6 + 2 + 2 + , (66)i i+1 1 2 3 4

式中, h为步长. 注意到式(59)中的积分项只与时间变

量相关, 因此式(62)~(66)可以退化为辛普森公式:

( )y y h f t f t h f t h= + 6 ( ) + 4 + 2 + + . (67)i i i i i+1

至此, 目标函数关于所有待优化变量的梯度已求

出, 可以采用数值优化方法求解问题(50).
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4.2.3 优化流程

本节采用拟牛顿法对该非线性规划问题进行求

解. 由于目标函数(49)中涉及较多项, 尤其是对多个约

束的惩罚函数, 难以直接得出一组权重系数和惩罚系

数, 使得结果收敛, 因此需要对权重系数逐步调整. 将
第3节得到的固定值起飞策略作为待优化变量的初值,

采用算法2进行数值优化, 在优化过程中, 每一个Rk下,

通过不断调整权重系数直至所有约束满足或者结果收

敛, 保留此轮结果和权重系数作为下一轮的初始设置,

继续优化直至Rk足够小, 即得到最优的短距起飞策略.

综合第3和4节的方法, 可以得到整个最优短距起

飞策略的流程, 如图5所示.

5 仿真结果与分析

本节将展示最优短距起飞策略的相关变量曲线并

进行一定的分析, 然后将本文方法与其他研究的方法

进行对比, 最后对影响短距起飞的5个因素进行敏感

性分析.

5.1 最优短距起飞策略结果

通过图5所示的求解流程, 可以得到不同飞机参数

设置下的固定值和动态优化短距起飞策略. 设置飞机

推重比为0.8349(即飞机重量为22000 kg, 推重比的计

算如式(68)所示), 重心位置无偏移, 气动系数无偏差,

算法2 末态时间固定的无约束最优短距起飞策略优化算法

步骤1 将虚拟时间变量 [0, 1]等分为N 份, 离散化待优化变量

为 N4 + 1个, 即1个末态时间参数和 N4 个时序控制输入, 将一个末态
时间自由的动态优化问题转化为非线性规划问题;

步骤2 设定初始惩罚系数和所有待优化变量的初值(可使用第2节
的固定值策略结果);

步骤3 使用Runge-Kutta方法积分系统动力学方程 tx f x u( ) = ( , )f ,
得到所有离散时刻的飞机状态;

步骤4 计算目标函数J^, 以及J^对所有待优化变量的梯度;

步骤5 采用拟牛顿法求解该非线性规划问题, 如果某一项约束未
能满足, 则增大对应权重系数, 直至所有约束基本满足或结果收敛,
最终得到初始轮次的所有变量的最优结果;

步骤6 设置R R= 0.1k k+ 1
, 每次将上一轮得到的优化变量的结果以

及目标函数中的权重系数作为这一轮的初值;

步骤7 重复步骤3~6, 直至Rk
足够小, 目标函数中惩罚项退化, 最终

得到的结果即最优短距起飞策略.

图 5 (网络版彩图)最优短距起飞策略的求解流程
Figure 5 (Color online) Solution process for an optimal short take-off strategy.
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以及推力分配比可调(固定值策略中固定为1.05), 为方

便起见, 该设置称为标准设置. 在标准设置下, 固定值

和动态优化策略如图6所示.

T T T
m g m g= + + = 18000N . (68)LRCS RRCS

可以看到, e在0°附近做微小调整, LF基本保持在

42°, 这证明在固定值策略的推导中对 e和 LF的分析具

有合理性. 值得注意的是 LN和 TS: 一般而言, 由于

V/STOL飞机起飞之后会进行前过渡阶段的模式转换,
尾喷管会逐渐回到水平位置, 起飞过程中 LN逐渐减小

更符合前过渡要求. 然而 TS逐渐增大, 导致抬头力矩

增大, 而 LN同步增大提供低头力矩进行平衡, 同时尾

喷管的前向推力分量未被过度削弱, 最终提升前向加

速度. 事实证明, 这样的变化趋势可以获得更短的起

飞距离. 通过观察其他非标准设置下的策略, 发现上

述变化趋势具有普遍性. 在图6显示的策略下, 飞机在

起飞过程中的速度变化及北方向位移变化如图7所示.
显然, 动态优化策略下的加速度(图7(a)曲线斜率)

大于固定值策略的加速度, 使得飞机在5.899 s(相较固

定值策略的6.167 s)内达到最小离地速度31.88 m/s, 因

此起飞距离缩短至95.61 m,较固定值策略的99.58 m减

少3.99%. 结合图6和7可知, 动态优化策略通过 LN

和 TS的动态协同, 提升了前向加速效率, 在相同速度

目标下缩短了滑跑距离, 验证了策略的有效性. 但固

定值策略的结果明显可以接受, 实际工程中完全可以

采用更易实现的固定值策略.
此外, 基于第3.2节前后轮所受支持力表达式(40)

和(41), 通过仿真实时计算Nf和Nb. 图7(c)和(d)展示了

标准设置下固定值策略和动态优化策略的Nf和Nb随

时间的变化曲线, 固定值策略下, Nf最小值(绝对值, 以

下同理)为−15937 N, Nb最小值为−51802 N, 均小于0,

无提前离地风险 ; 动态优化策略下 , Nf最小值为

−11843 N, Nb最小值为−58374 N, 同样满足约束.

5.2 方法对比

在标准设置的基础上, 通过单独改变推重比、推

力分配比和重心位置可以产生其他设置. 在这些设置

下, 将本文方法得到的动态最优策略与其他类似研

究
[21,22]

进行对比. 方法一
[21]

提前将升力矢量喷管(即升

力风扇推力矢量)偏转至垂直位置, 并穷举计算不同的

图 6 标准设置下的固定值与动态优化短距起飞策略. (a) 升降舵偏角; (b) 矢量喷管纵向偏角; (c) 升力风扇推力矢量偏角;
(d) 推力分配比
Figure 6 Fixed-value and dynamic optimization short take-off strategies under standard settings. (a) Elevator deflection angle; (b) thrust-vectoring
nozzle longitudinal deflection angle; (c) liftfan thrust-vectoring deflection angle; (d) thrust split ratio.
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固定尾喷管偏转角得到的结果; 方法二
[22]

直接穷举升

力风扇推力矢量偏角和尾喷管纵向偏角的不同情况,
选取最优的结果作为预置多推力偏转常值方案. 表3展
示了三种方法得到的短距起飞策略的对比结果. 选取

推重比=0.8349、推力分配比=1.00和重心向前偏移0.5 m
三种设置, 绘制三种方法得到的起飞距离对比曲线, 如
图8所示.

从表3和图8可知:相对于方法一和方法二,本文方

法得到的动态最优短距起飞策略分别平均减少了

15.49%和2.09%, 优异的表现主要来源于灵活可变的

策略. 另外, 由于起飞阶段飞机的速度不够大, 没有足

够的动压, 升降舵偏角的影响较小, 推力矢量起到了决

定性的作用, 这也反映在图6中. 在不同推力分配比的

设置中, 该参数被固定, 本文的动态优化策略在对应的

设置中仅比方法二的策略多占据不到1%的优势, 这说

明在推力矢量中推力大小的变化相较于推力角度的变

图 7 (网络版彩图)标准设置下的最优短距起飞过程. (a) 前向速度曲线; (b) 北方向位移曲线; (c) 前轮支持力曲线; (d) 后轮支
持力曲线
Figure 7 (Color online) Optimal short take-off profile under standard settings. (a) Forward velocity curve; (b) northern displacement curve; (c) nose
landing gear normal force curve; (d) rear landing gear normal force curve.

表 3 三种短距起飞策略的对比结果

Table 3 Comparison results of three short take-off strategies

参数设置
方法一

[21]
方法二

[22]
本方法

t f (s) xE (m) t f (s) xE (m) t f (s) xE (m)

推重比=0.7064 13.90 309.6 10.86 261.8 10.51 254.7

推重比=0.8349 8.985 138.5 6.167 99.58 5.899 95.61

推力分配比=0.95 7.260 107.4 5.885 94.97 5.757 94.64

推力分配比=1.00 8.242 125.4 6.019 97.13 5.891 96.49

重心向前偏移0.5 m 7.657 136.1 6.680 129.4 6.462 125.5

重心向前偏移1.0 m 8.093 164.0 7.445 164.5 7.306 161.5
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化对缩短起飞距离更加有利.

5.3 敏感性分析

推重比、推力分配比、重心位置和气动系数也影

响起飞距离. 本节将在标准设置的基础上, 分别调整5
个因素, 以进行它们对起飞距离影响的敏感性分析.

5.3.1 推重比

保持标准设置中其余参数不变 , 将推重比从

0.7064逐渐增加到1.2, 本文的动态最优策略下的起飞

距离如图9所示.

图9的结果与一般认知一致, 随着推重比的不断增

加,起飞距离逐渐减小至0,即达到垂直起飞的要求.根
据牛顿第二定律, 随着推重比的增加, 加速度逐渐增

大, 同时离地速度也减小, 起飞距离自然缩短. 由曲线

斜率可以看出, 在推重比较小时, 起飞距离对推重比具

有高敏感性, 这一区域的推重比减小将导致较大的起

飞距离增长, 因此在实际飞行中应当注意起飞时飞机

的配重. 随着推重比增大到接近1附近, 起飞距离对推

重比的敏感性降低.

5.3.2 推力分配比

保持标准设置中其余参数不变, 将推力分配比从

0.9逐渐增加到1.1, 本文的动态最优策略下的起飞距

离如图10所示.
可以看到, 在1附近, 随着推力分配比的增加, 起飞

距离逐渐变长. 当推力分配逐渐倾向于升力风扇时, 抬
头力矩增加, 为避免过早的抬轮动作, 需要 LN逐渐增

大以提供更大的低头力矩, 进而导致尾喷管推力矢量

的前向分量减小, 前向加速度降低. 在实际飞行中, 起
飞策略可以在不影响其他飞行性能的前提下, 适当减

小推力分配比, 以缩短起飞距离. 同时, 较小的推力分

配比也有利于前过渡阶段的模式转换, 转换中升力风

扇的推力逐渐消失, 飞机转为常规固定翼模式. 当推

力分配比在1附近时, 起飞距离与推力分配比的关系

近似线性, 敏感性无明显变化.

5.3.3 重心位置

保持标准设置中其余参数不变, 重心位置的前后

移动距离记为 xm, 其中 xm为正表示向机头方向移动.

图 8 三种方法得到的短距起飞距离的对比. (a) 推重比=
0.8349设置下的起飞距离; (b) 推力分配比=1.00设置下的起
飞距离; (c) 重心向前偏移0.5 m设置下的起飞距离
Figure 8 Comparison of short take-off distances obtained by three
methods. (a) Take-off distance with a thrust-to-weight ratio of 0.8349;
(b) take-off distance with a thrust split ratio of 1.00; (c) take-off distance
with a center of gravity offset of 0.5 m forward.

图 9 (网络版彩图)推重比对最优短距起飞距离的影响
Figure 9 (Color online) The influence of thrust-to-weight ratio on the
optimal short take-off distance.
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将 xm从−0.5 m逐渐增加到0.5 m, 本文的动态最优策

略下的起飞距离如图11所示.
可以看到, 当重心向后偏移时, 起飞距离较短; 随

着重心向前偏移, 起飞距离逐渐增加. 尽管重心向前

偏移可以减小升力风扇的力臂, 使其推力产生的抬

头力矩降低, 进而减小 LN以获得更大的加速度, 但

是在重心前移的设置下, 飞机的最小离地速度显著增

大, 这导致飞机需要加速更长的时间才能达到起飞

要求. 以 x = 0.5 mm 和 x = 0.5 mm 为例, 根据算法1,

当 x = 0.5 mm 时, 最小离地速度为23.83 m/s; 当

x = 0.5 mm 时, 最小离地速度增加到38.11 m/s. 当重

心后移时, 起飞距离对重心位置的敏感性较低, 并且有

消失的趋势, 这意味着如果重心向后偏移过多, 可能反

而导致起飞距离增加, 然而由于飞机结构的限制, 本

研究最多只能将重心向后移动0.5 m. 在 x0 1 mm

区域内 , 起飞距离对重心位置的敏感性较高 ; 在

x = 1.5 mm 附近, 敏感性有所减弱.

5.3.4 升力系数

保持标准设置中其余参数不变, 将升力系数放大

因子KL(定义为升力L的缩放比例)从0.8逐渐增加到1.2,
本文的动态最优策略下的起飞距离如图12所示.

图12显示, 起飞距离随KL的增大呈现显著的单调

递减趋势, 这是因为KL的增大使得飞机获得更低的起

飞速度, 进而减少达到起飞速度的滑跑距离. 若将KL

视为典型不确定性偏差源, 其对起飞距离的影响呈现

非对称性: 负偏差(K < 1.0L , 气动升力低于设计预期)

的风险高于正偏差(K > 1.0L , 气动升力高于设计预期).

负偏差时, 飞机需要更长的滑跑距离满足起飞要求, 且
偏差越大, 滑跑距离的补偿增长越快; 正偏差时, 虽然

可以缩短起飞距离, 但收益边际效应逐渐减弱, 且偏差

过大容易加大俯仰力矩控制难度, 难以满足执行器

约束.

5.3.5 俯仰力矩系数

保持标准设置中其余参数不变, 将俯仰力矩系数

放大因子KM (定义为俯仰力矩May的缩放比例)从0.8逐

渐增加到1.2, 本文的动态最优策略下的起飞距离如图

13所示.
图13显示, 起飞距离随KM的增大呈现单调递增趋

势, 但相比KL对起飞距离的影响并不显著. 若将KM视

为典型不确定性偏差源, 其对起飞距离的影响呈现“低
偏差不敏感, 高偏差敏感”的分段特征, 且正负偏差的

影响存在差异:低偏差区间起飞距离波动小,表明该区

间内动态优化策略对KM的不确定性具有较好的抵消

图 11 (网络版彩图)重心位置对最优短距起飞距离的影响
Figure 11 (Color online) The influence of center of gravity position
on the optimal short take-off distance.

图 10 (网络版彩图)推力分配比对最优短距起飞距离的影响
Figure 10 (Color online) The influence of thrust split ratio on the
optimal short take-off distance.

图 12 (网络版彩图)升力系数对最优短距起飞距离的影响
Figure 12 (Color online) The influence of lift coefficient on the
optimal short take-off distance.
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能力; 负高偏差时, 起飞距离较小, 但该区间俯仰姿态

控制效率较低, 存在失稳的隐性风险; 正高偏差时, 起
飞距离显著增加, 可能是因为俯仰力矩过大, 飞机需要

牺牲前向加速效率以维持俯仰姿态稳定.

5.3.6 定量分析

为对比推重比、推力分配比、重心位置、升力系

数和俯仰力矩系数这5个参数对起飞距离的影响, 定义

归一化敏感性系数如下:

S
x x
P P=

/
/ , (69)E E,ref

ref

式中, xE表示起飞距离的变化量; xE,ref表示标准设置

下的最优短距起飞距离; P表示5个参数的变化量;
Pref表示标准设置下5个参数的值. 在标准设置处计算5
个参数的归一化敏感性系数, 如表4所示.

表4的结果表明, 在标准设置处, 起飞距离对推重

比最为敏感, 对俯仰力矩系数最不敏感. 通过敏感性分

析得出以下重要结论: (1) 起飞距离对推重比最敏感,
推重比较小时敏感性最高, 优先保证推重比是缩短起

飞距离的关键; (2) 推力分配比敏感性最低, 在1附近

适当减小分配比可缩短起飞距离, 且有利于前过渡模

式转换; (3) 重心后移可缩短起飞距离, 前移会因最小

离地速度增大而增加距离, x0 1 mm 区间敏感性

较高, 需通过结构设计优化重心位置; (4) 升力系数与

俯仰力矩系数的不确定偏差不属于核心风险源, 但需

关注升力系数大偏差时存在恶化, 工程上需严格控制

升力系数的负偏差.

6 结论与讨论

本文重点研究了垂直/短距起降飞机的短距起飞

策略, 具体飞机类型是参考F35B构型的多推力矢量垂

直/短距起降飞机. 为精确描述起飞过程, 研究建立了

飞机的纵向动力学模型和地面受力模型, 其中重点建

立了执行机构的动态模型, 以增广飞机的运动方程,
并将其加入到起飞策略优化的约束中进行考虑. 研究

明确定义了起飞距离概念, 可以增强抬轮的安全性.
为求解最优短距起飞策略, 首先使用带约束配平算法

求解最小离地速度, 满足飞机执行器动态、俯仰力矩

等限制, 以飞机是否到达该速度作为起飞判断依据;
然后通过理论计算得到固定值起飞策略, 与其他相关

研究不同, 在常值解的求解上并没有采用暴力穷举的

方式, 而是进行了基于目标和约束的合理分析. 最后

将非线性规划问题转化为末态时间固定的无约束动态

优化问题, 采用数值方法求解动态优化起飞策略, 结果

优于其他相关研究的方法.数值结果表明:动态优化起

飞策略可以显著缩短起飞距离, 但固定值起飞策略的

结果明显可以接受, 实际工程中完全可以采用更易实

现的固定值策略. 动态优化得到的策略存在普遍的变

化趋势: 推力分配比逐渐增加, 矢量喷管纵向偏角逐

渐增加, 升力风扇推力矢量偏角保持在42°, 升降舵偏

角在0°附近微小调整. 另外, 研究对推重比、推力分配

比、重心位置、升力系数和俯仰力矩系数这5个因素

进行了敏感性分析. 在数据范围内, 短距起飞距离随着

推重比的增加而单调减小, 随着推力分配比的增加和

重心位置前移而单调增加. 在标准设置处, 起飞距离

对推重比最为敏感, 对俯仰力矩系数最不敏感. 基于

上述结果给出实际工程指导: 在短距起飞的设计中,
应该优先保证足够大的推重比; 起飞策略可以在不影

图 13 (网络版彩图)俯仰力矩系数对最优短距起飞距离的
影响
Figure 13 (Color online) The influence of pitching moment coeffi-
cient on the optimal short take-off distance.

表 4 标准设置处的敏感性对比

Table 4 Sensitivity comparison at the standard settings

参数 归一化敏感性系数 敏感度排名

推重比 −7.88 1

推力分配比 0.45 4

重心位置 4.38 2

升力系数 −1.42 3

俯仰力矩系数 0.30 5
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响其他飞行性能的前提下, 适当减小推力分配比, 以缩

短起飞距离;在设计中可以尽量后置重心,同时注意寻

找可能存在的极小值点, 以指导实际制造和装配形成

最优重心位置; 升力系数与俯仰力矩系数的不确定偏

差不属于核心风险源, 但工程上需控制升力系数无过

大的负偏差.
未来将继续进行推力矢量垂直/短距飞机的相关

研究, 对更复杂的过渡过程进行轨迹优化求解, 在轨迹

优化过程中考虑外部干扰和建模不确定性, 并尝试使

用更新颖的强化学习等智能算法解决这些问题.
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Optimization of take-off strategy for vertical/short take-off and
landing aircraft

YANG MingYuan1, ZHU JiHong2, YANG YunJie2, DU ZhiHui2, WANG XiangYang1 & LIU LuJin3

1 Institute for Aero Engine, Tsinghua University, Beijing 100084, China
2 Department of Precision Instrument, Tsinghua University, Beijing 100084, China
3 Tianjin Research Institute for Advanced Equipment, Tsinghua University, Tianjin 300300, China

Vertical/short take-off and landing (V/STOL) aircraft possess the capability to take off from confined areas and deploy rapidly,
demonstrating broad application prospects. However, research on optimal short take-off strategies for such aircraft remains limited.
Existing studies fail to comprehensively account for the constraints of short take-off strategies, exhibit insufficient strategic
advantages, and lack quantitative analysis of influencing factors. To address this, this paper designs a comprehensive optimization
method for solving the optimal short take-off strategy. First, a longitudinal aircraft dynamics model and a ground force model are
established, accounting for actuator dynamics. Then, based on the minimum lift-off speed obtained via a trim algorithm, a fixed-value
take-off strategy is derived through theoretical calculation to serve as the initial value for dynamic optimization. The optimal short
take-off problem is transformed into a nonlinear programming problem, incorporating both actuator constraints and system state/
performance constraints. A numerical optimization approach is employed to solve the dynamic optimization take-off strategy. Finally,
a sensitivity analysis is conducted on factors affecting take-off distance—thrust-to-weight ratio, thrust split ratio, center of gravity
positio, and aerodynamic coefficient, revealing that take-off distance is most sensitive to the thrust-to-weight ratio. Simulation results
demonstrate that the short take-off strategy generated by the proposed method effectively reduces take-off distance and enhances the
rapid deployment capability of this class of aircraft.

V/STOL aircraft, short takeoff, nonlinear model, actuator dynamics, trajectory optimization, sensitivity analysis
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