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低速风洞飞行器模型编队飞行绳系并联支撑机构
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摘　要：设计了一种用于飞行器双机编队飞行的风洞试验模型绳系并联支撑机构，模拟在周边有障碍物的有限空间通

道中的飞行运动。以直升机为例，根据工况参数设计了双绳牵引并联机构作为飞行器模型的支撑，建立了基于可移动的

滑轮铰点与直升机模型编队协同飞行的运动学模型，对系统的静刚度进行了分析，并通过试验验证了旋翼转动对该绳系

支撑系统动刚度的影响，给出了在有限空间通道中模拟双机编队飞行与着陆过程中绳与绳之间、绳与模型之间的干涉算

法，并对该支撑机构的绳系结构进行了干涉分析。结果表明，所设计的支撑机构能有效解决模拟飞行器模型双机编队在

有限空间中飞行运动时的支撑干涉问题，而且系统刚度达到低速风洞试验的稳定性要求，是低速风洞中支撑飞行器模型

进行编队飞行试验的有效解决方案。
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　　风洞试验是获取飞行器气动参数的重要手
段。在风洞中实现飞行器模型编队飞行对获取飞
行器编队飞行时的气动参数具有重要的工程意

义，对飞行器设计及编队飞行具有指导价值［１］。
飞行器编队飞行可以克服单架飞行器执行任

务时所不能克服的问题，具有较好的发展前
景［２］。传统的飞行器模型编队飞行的风洞试验支
撑平台主要以硬式支撑为主，刘志勇等［３］采用了
尾式支撑方式对２组飞行器模型编队飞行进行风
洞试验，分别为２架翼身组合体模型和２架飞翼
模型，研究后机受前机尾涡流的影响情况。Ｗｉｌ－
ｌｉａｍ和Ｄａｖｉｄ［４］研究并比较了飞翼模型编队飞
行前后机干扰效应的理论预测和腹式支撑的风

洞试验结果。Ｈｗａｎｋｅｅ等［５］采用尾式支撑方式
对２架固定翼战机模型编队飞行气动特性进行
试验研究，Ｂａｎｇａｓｈ等［６］采用腹式支撑方式研究

了固定翼飞机编队飞行气动特性的风洞试验结

果，此外，美国 ＮＡＳＡ的 Ｒｏｎａｌｄ等［７］还对２架

Ｆ／Ａ－１８编队飞行的阻力和燃油性能进行了空中
飞行试验研究，验证了理论预测和真实试验结
果的一致性。
传统的风洞试验支撑方式因硬式支架对流场

产生干扰而影响试验结果［８－１０］。基于并联机器人
技术的绳牵引并联软式支撑机构可以克服传统硬

式支撑的不足［１１－１２］，且可以同时完成多种姿态试
验，具有刚度高、工作空间大等诸多优点而使其研
究及应用成为热点［１３－１５］。
目前绳牵引并联支撑方式主要应用于低速风

洞试验，如法国国家航空研究局支持的“ＳＡＣＳＯ”
项目，其已将绳牵引支撑方式应用于立式风洞测
力试验［１６－１７］。美国佐治亚理工大学的 Ｌａｍｂｅｒｔ
等［１８］采用８根绳牵引的六自由度机构对钝体模
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型进行了风洞试验，并研究了该套支撑下的模型
流动控制。Ｈｕａｎｇ等［１９］研究了绳牵引并联支撑
系统的刚度等重要问题，文献［２０－２３］构建了一套

８根绳牵引的六自由度并联支撑系统 ＷＤＰＲ－８
（Ｗｉｒｅ－Ｄｒｉｖｅｎ　Ｐａｒａｌｌｅｌ　Ｒｏｂｏｔ　ｗｉｔｈ　８ｗｉｒｅｓ），并成
功地应用于低速风洞试验，获得飞行器模型的气
动参数和动导数，研究了系统的刚度。文献［２４－
２６］对柔索驱动并联机构的工作空间问题及其优
化进行了研究。文献［２７－２８］研究了六自由度绳
系并联机器人的绳系时变结构，建立了单自由度
时变运动方程。
本文以双绳牵引并联机构作为飞行器模型编

队飞行的风洞试验支撑平台，基于可移动滑轮与
飞行器模型编队飞行协同运动，通过绳系之间、绳
与模型之间干涉分析和反馈，实现飞行器模型编
队飞行的位姿调整，并解决飞行器模型之间相对
位置的保持问题。相比传统飞行器模型编队飞行
的硬式支撑机构，该机构能实现六自由度运动控
制，且采用绳牵引支撑方式能减小支撑对流场的
干扰。本文的飞行器模型编队飞行支撑机构不是
单架飞行器模型绳牵引并联机构支撑的简单迭

加，而是一个基于设计的可移动滑轮的双绳牵引
并联机器人与编队飞行的飞行器模型协同运动的

复杂并联机器人系统。文中以直升机为例，设计
了一种用于直升机编队飞行风洞试验模型的双绳

牵引并联支撑机构，对该机构进行相关的运动学

建模，最后对机构进行刚度分析，研究系统的稳定
性并对机构进行了运动干涉分析。该机构能实现
模型的六自由度运动控制，有效解决前后机的相
对位置保持问题，可模拟直升机编队在有限空间
通道中的飞行与着陆，便于通过风洞试验研究前
后机之间的气流影响。

１　绳牵引并联支撑机构设计

１．１　牵引机构组成及参数

绳牵引并联机构中，由于绳受单向拉力，若要
实现牵引控制需要采用冗余约束机构，对于ｎ自
由度机构需要ｎ＋１根绳来牵引［２９］。本文为实现

２架直升机模型编队飞行的六自由度运动，设计
了双绳牵引并联支撑机构，每个支撑机构都是一
个 ＷＤＰＲ－８，其原理样机如图１所示。
图１中直升机模型尺寸参照合金仿真模型摆

件，重２．５ｋｇ，机身含旋翼总长５５０ｍｍ，机身宽

６０ｍｍ，机身含旋翼高１００ｍｍ，旋翼外圆直径为

４８０ｍｍ，不考虑尾桨，参考长度为３９１ｍｍ，迎风
参考面积为３２　０６２ｍｍ２。根据上述模型参数，选
用直 径 为 １ ｍｍ 的 Ｋｅｖｌａｒ 绳 （弹 性 模 量 为

４３．９ＧＰａ）。
模型姿态调整范围以前后（纵轴，沿ｘ 方

向）、左右（横轴，沿ｙ方向）、上下（立轴，沿ｚ方
向）３个方向的平动和绕立轴的偏航为主，模型在

图１　原理样机示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ
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俯仰和滚转２个自由度下只能在小范围内变化，
以模型质心为参考点，上下方向位置变化范围约

３倍机身高，前后方向位置变化范围约３倍机身
总长，左右位置变化范围约３倍机身宽，俯仰、偏
航、滚转角的变化范围均为±１５°。２架直升机编
队飞行，间距为一个机身总长，相对位置可调整，
且直升机模型距离两侧障碍物为一个旋翼宽度。
若按模型运动范围确定试验段最小尺寸，长×
宽×高为３　８５０ｍｍ×１　６２０ｍｍ×４００ｍｍ，则堵
塞度约为４．９％。
为模拟直升机双机编队飞行在有限空间通道

中的飞行与着陆，模型需降落在假想地面上，机架
具体结构参数需根据直升机着陆周围障碍物、直
升机模型外形和运动规律进行设计。
如图１所示，编队飞行的直升机模型均由８

根绳牵引支撑，牵引绳一端系于直升机机身上的

Ｐｉ点或Ｐ′ｉ点（Ｐ１～Ｐ８和Ｐ′１～Ｐ′８ 与图中机架上
的Ｂ１～Ｂ８ 和Ｂ′１～Ｂ′８ 点一一对应），另一端绕过
位于Ｂ１～Ｂ４或Ｂ′１～Ｂ′４点的固定万向滑轮，或位
于Ｂ５～Ｂ８或Ｂ′５～Ｂ′８点的可移动万向滑轮，然后
固连于绞盘上，由电机驱动绞车上的绞盘改变牵
引绳长度，以控制模型的位姿。可移动万向滑轮

由电机驱动沿滚珠丝杆移动，与直升机模型编队
协同运动。２个机器视觉相机分别安装于机架上
方的前端和后端，测力天平和旋翼电机安装于模
型机身内部。
为确定绳牵引点在模型和机架上的位置，在

原理样机中分别建立全局静坐标系ＯＸＹＺ和２个
局部动坐标系Ｐｘｙｚ，Ｐ′ｘ′ｙ′ｚ′，Ｐ 和Ｐ′分别为

２个动坐标系的原点。全局坐标系与机架固连，

２个动坐标系分别建立在２架直升机模型质心
上，质心Ｐ和Ｐ′在全局坐标系ＯＸＹＺ下的坐标分
别为（０，０，－１５０）ｍｍ和（－１　１００，０，－１５０）ｍｍ，
长机模型上牵引点布局如图２所示，２架直升机模
型上牵引点和滑轮铰点具体坐标见表１。

图２　模型上的连接点

Ｆｉｇ．２　Ｊｏｉｎｔ　ｐｏｉｎｔｓ　ｏｎ　ｍｏｄｅｌ

表１　机构结构参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

ｉ
Ｐｉ Ｂｉ Ｐ′ｉ Ｂ′ｉ

ｘ／ｍｍ　 ｙ／ｍｍ　 ｚ／ｍｍ　 ｘ／ｍｍ　 ｙ／ｍｍ　 ｚ／ｍｍ　 ｘ′／ｍｍ　 ｙ′／ｍｍ　 ｚ′／ｍｍ　 ｘ′／ｍｍ　 ｙ′／ｍｍ　 ｚ′／ｍｍ

１　 ９０　 ２５　 ４０　 １　５７５　 ９０５ －３５５　 ９０　 ２５　 ４０　 ８２５　 ９０５ －４５５

２　 ９０ －２５　 ４０　 １　５７５ －９０５ －３５５　 ９０ －２５　 ４０　 ８２５ －９０５ －４５５

３ －５５ －２５　 ４２ －１　５７５ －９０５ －３５５ －５５ －２５　 ４２ －２　９２５ －９０５ －４５５

４ －５５　 ２５　 ４２ －１　５７５　 ９０５ －３５５ －５５　 ２５　 ４２ －２　９２５　 ９０５ －４５５

５　 ６５　 ２０　 １０　 １６５　 ９０５　 ０　 ６５　 ２０　 １０ －９３５　 ９０５　 ０

６　 ６５ －２０　 １０　 １６５ －９０５　 ０　 ６５ －２０　 １０ －９３５ －９０５　 ０

７ －３０ －２０　 １０ －１３５ －９０５　 ０ －３０ －２０　 １０ －１　２３５ －９０５　 ０

８ －３０　 ２０　 １０ －１３５　 ９０５　 ０ －３０　 ２０　 １０ －１　２３５　 ９０５　 ０

１．２　牵引绳布置方法

为分析上述建立的绳牵引机构，本节详细介
绍牵引绳系结构的设计方法。
根据单机模型尺寸和飞行任务要求，设计牵

引绳系结构既要保证能够对直升机模型进行运动

控制，又要保证牵引绳与模型不发生干涉。由于
模型具有转动旋翼，且旋翼的转动平面较大，而机
身高度相比较小。为研究分析方便，将旋翼及其
工作空间视为一个刚性圆盘。盘的直径即旋翼的
旋转平面直径（如上所述，为４８０ｍｍ），厚度参照
桨叶的厚度及旋转的工作特点，取为２ｍｍ。
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采用８根牵引绳系结构，且以模型的对称面
对称布置。为了使模型实现各方向的平动，设计

８根绳的绳系结构中，４根绳向上牵引模型，４根
绳向下牵引模型，使其运动稳定可控。因此绳系
结构的设计方案如图２所示，图中蓝色线条表示
牵引绳。

１．２．１　向上牵引的４根绳布置

从模型正面投影方向上看，当模型处于最低
位置时向上牵引的绳最容易与模型发生干涉，如
图３所示。以其质心为参考，假设模型整体从初
始位置向下运动降到假想地面上，绳牵引点Ｐｉ或

Ｐ′ｉ也沿ｚ轴向下运动到最低位置。通过机身尺
寸参数和模型距障碍物的距离计算得出，绳与模
型旋翼产生干涉时的最大角度α１为２３°，模型从
假想地面向上运动的极限距离ｚ２为２９８ｍｍ，不
满足模型上下方向位置变化范围（即３倍机身高

３００ｍｍ），见图３。
如图４所示，在模型侧面投影方向上，绳与模

型旋翼产生干涉时的最大角度α２为１３°，为满足
直升机模型上升所需高度要求和防止绳与模型旋

翼产生干涉，在保持α２不变的前提下，将滑轮铰
点Ｂｉ沿着绳索方向延长线进行布置。通过计

图３　模型正面投影方向尺寸说明

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　ｆｒｏｎｔａｌ

ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ

图４　模型侧面投影方向尺寸说明

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　ｓｉｄｅ　ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ

算，当模型运动到所需极限高度时，滑轮铰点Ｂｉ
比模型上绳牵引点Ｐｉ在ｚ方向高出４６ｍｍ，能满
足直升机模型上升３个机身高度所需要求。
如图５所示，在模型俯视投影方向上，模型向

前（或向后）运动到极限位置时，绳与机身的夹角

α３最小，为２８°，说明绳与模型机身不产生干涉，此
时模型被向前（或向后）牵引且两侧对称的２根绳
接近平行横轴线，绳拉力很大，所以在模型前后极
限位置的基础上各预留一个机身的长度，使向前
（或向后）拉的两根绳成一夹角α４。

图５　模型俯视投影方向尺寸说明

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　ｖｅｒｔｉｃａｌ

ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ

１．２．２　向下牵引的４根绳布置

考虑模型需完全降落到假想地面上，在不改

变飞行环境周围障碍物空间结构条件下，向下牵

引的４根绳的滑轮铰点Ｂｉ需布置在假想地面与
障碍物相接处。

因模型前后运动范围较大，向下牵引的４根

绳的滑轮铰点Ｂｉ若布置在模型的前后运动范围
之外，向下牵引的４根绳的合力很难克服直升机
升力使得模型完全降落到假想地面上，且在双机
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编队时２架直升机之间的绳索很容易产生干涉
现象。
为满足上述要求，如图６所示，将向下牵引的

４根绳的滑轮铰点（见图６中的Ｂ５～Ｂ８、Ｂ′５～
Ｂ′８）布置在模型前后运动范围之内，且将滑轮固
定在滚珠丝杆的螺母和滑块上，通过电机驱动滚
珠丝杆使螺母与滑块沿导轨运动，带动固连于滑
块上的滑轮与直升机模型的编队飞行协同移动，
有效避免了绳与绳的干涉问题，且模型能完全降
落到假想地面上。

图６　向下牵引的４根绳（Ｗ５～Ｗ８、Ｗ′５～Ｗ′８）

布置

Ｆｉｇ．６　Ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ　ｏｆ　４ｗｉｒｅｓ　ｔｏ　ｐｕｌｌ　ｄｏｗｎ
（Ｗ５－Ｗ８，Ｗ′５－Ｗ′８）

１．２．３　双机编队绳系结构布置

双机编队同姿态飞行不仅需要满足单架直升

机模型姿态运动范围，还需满足２架直升机模型
间的绳索互不干涉。若按上述单架直升机模型的
绳牵引布置形式和本文编队飞行工况要求，以模
型质心为参考点，模型质心间距需为１　１００ｍｍ，

但此时长机模型的后端２根绳Ｗ３和Ｗ４刚好与僚

机模型的前端２根绳Ｗ′２和Ｗ′１交叉干涉，如图７
所示。

为避免上述绳索干涉，在保证牵引绳不与直
升机模型旋翼干涉的条件下，将僚机模型的牵引
绳上的滑轮牵引点沿机架上的Ｘ 和Ｚ 方向移动
一定的距离（Ｙ 方向受两侧障碍物间距的约束），

使得原先互相干涉的绳（Ｗ３与Ｗ′２，Ｗ４与Ｗ′１）有
一定的间距。

图７　双机编队飞行绳系布置形式

Ｆｉｇ．７　Ｗｉｒｅ　ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ　ｆｏｒｍ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｍｏｄｅｌｓ

ｉｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ

２　系统运动学模型

２．１　单机系统运动学建模

在风洞试验中，直升机模型的位置和姿态角的
调整是通过改变各牵引绳的长度变化来实现的。
通过建立牵引绳长度与直升机模型位置姿态之间

的运动学关系，实现对直升机模型的运动控制。
单机系统运动学关系示意图如图８所示。模

型（图中抽象为十字架）由２组牵引绳牵引实现六
自由度运动，第１组牵引绳（Ｗ１～Ｗ４）连接于机
架上的固定万向滑轮（图中蓝色Ｂｉ点），第２组牵
引绳（Ｗ５～Ｗ８）连接于丝杆组件上的可移动万向
滑轮（图中绿色Ｂｉ点），可移动万向滑轮由电机驱

图８　单架直升机模型系统运动学关系示意图

Ｆｉｇ．８　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｓｉｎｇｌｅ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ　ｓｙｓｔｅｍ
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动沿滚珠丝杆移动，与直升机模型从ｔ＝０ｓ的Ｐ（０）
到Ｐ（ｔ）协同运动（ｔ表示＞０ｓ的某一时刻）。
图８中各矢量的关系记为ｒｉ ＝ＰＰ→ ｉ，Ｂｉ ＝

ＯＢ→ ｉ，ＸＰ ＝ →ＯＰ ，在全局静坐标系ＯＸＹＺ中，第１
组绳长矢量Ｌｉ（ｉ＝１，２，３，４）满足：

Ｌｉ ＝ＸＰ ＋Ｒｒｉ－Ｂｉ （１）
式中：Ｒ为模型上局部动坐标系到全局静坐标系
的旋转变换矩阵。
第２组绳长矢量Ｌｉ（ｉ＝５，６，７，８）仍满足

式（１），根据可移动万向滑轮铰点Ｂｉ沿滚珠丝杆
与直升机模型协同运动规律，铰点Ｂｉ满足：

Ｂｉ（ｔ）＝Ｂｉ（ＸＢｉ（ｔ），０，０）

ＸＢｉ（ｔ）＝ ＸＰ（ｔ）± Δ烅
烄

烆 ｄ
（２）

式中：ＸＢｉ（ｔ）为铰点Ｂｉ的运动规律；ＸＰ（ｔ）为直
升机模型在任意时刻ｔ时，质心Ｐ点在全局静坐
标系ＯＸＹＺ中的Ｘ 坐标；Δｄ为模型质心Ｐ 与可
移动铰点Ｂｉ沿Ｘ 方向的固定偏差。假设直升机
模型做任意自由度运动时，均满足 ＸＢｉ（ｔ）＝
ＸＰ（ｔ）± Δｄ ，使得可移动滑轮与直升机模型
协同运动。
记Ｘ＝ ［ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ，φ，θ，ψ］

Ｔ 为直升机模型

的位姿，ＸＰ、ＹＰ、ＺＰ为原点Ｐ 在全局静坐标系

ＯＸＹＺ中的坐标，φ、θ、ψ分别为模型的滚转角、

俯仰角和偏航角，Ｘ
·

ω ＝ ［Ｘ
·

Ｐ，Ｙ
·

Ｐ，Ｚ
·

Ｐ，ωｘ，ωｙ，ωｚ］Ｔ

为直升机模型的运动速度矢量，ωｘ、ωｙ、ωｚ为模型的
角速度。根据并联机构微分运动学，上述２组绳长
运动矢量与直升机模型运动速度矢量有以下关系：

Ｌ
·
＝ＪＡＸ

·

ω （３）
式中：ＪＡ为机构的Ｊａｃｏｂｉ矩阵，与机构的绳系结
构参数有关。ＪＴＡ 的具体表达式为

ＪＴＡ ＝
ｕ１ ｕ２ … ｕ８

ｒ１×ｕ１ ｒ２×ｕ２ … ｒ８×ｕ［ ］
８

（４）

式中：ｕｉ（ｉ＝１，２，…，８）为各牵引绳的绳长单位向
量，定义为ｕｉ ＝Ｌｉ／Ｌｉ，Ｌｉ＝ Ｌｉ （ｉ＝１，２，…，８）。
式（１）～式（４）建立了单架直升机模型牵引机

构的运动学模型，给出了各绳长Ｌｉ（ｉ＝１，２，…，８）
与直升机模型姿态角［，θ，ψ］

Ｔ、位置［ＸＰ，ＹＰ，

ＺＰ］Ｔ及其运动速度ｖ＝ ［ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ］Ｔ 之间的对
应关系。风洞试验中通过调整绳长Ｌｉ（ｉ＝１，

２，…，８）的长度及变化速度，实现直升机模型６个
自由度的运动控制，从而使得直升机模型在该绳

系并联机构支撑下完成六自由度运动的吹风试

验，有效避免单机系统中绳与绳、绳与直升机模型
间的干涉，以及避免模型与周边障碍物干涉。

２．２　双机编队飞行运动学建模

编队飞行主要是研究僚机受长机尾涡流影响

致其气动性能的变化，本文编队飞行中的双机模
型在三维空间中的相对位置和姿态角可以通过调

整各牵引绳的长度来实现，如图９所示。

图９　双机编队飞行运动学关系示意图

Ｆｉｇ．９　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

ｍｏｄｅｌｓ　ｉｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ

双机编队飞行运动学建模是２套单机系统运
动学的有效结合，其相对位置是以全局静坐标系

ＯＸＹＺ为基准参考，应用科里奥利方程可得

ｄＸＰ
ｄｔ ＝ｄＸＰ′ｄｔ ＋ｄＸＲｄｔ ＋ωＰ′×ＸＲ

（５）

式中：ＸＲ 为僚机动坐标系中僚机指向长机的向
量；ωＰ′ ＝ ［ωｘ′，ωｙ′，ωｚ′］Ｔ 为僚机模型的角速度矢
量。根据刚体绕定点转动原理，可得

ωＰ′ ＝
ωｘ′
ωｙ′
ω

熿

燀

燄

燅ｚ′
＝
１　 ０ －ｓｉｎθ
０ ｃｏｓ ｓｉｎｃｏｓθ
０ －ｓｉｎ ｃｏｓｃｏｓ

熿

燀

燄

燅θ

·


·

θ
·

ψ

熿

燀

燄

燅
·

（６）
在僚机坐标系中，两机在３个方向的距离变

化率［２］为

ｘ·′

ｙ
·′

ｚ·

熿

燀

燄

燅′

＝ｄＸＲｄｔ ＝

ωｚ′ｙ′－ωｙ′ｚ′

ωｘ′ｚ′－ωｚ′ｘ′

ωｙ′ｘ′－ωｘ′ｙ

熿

燀

燄

燅′
＋

　　ＶＰＲ
ｃｏｓθＰｃｏｓψＰ
ｃｏｓθＰｓｉｎψＰ
－ｓｉｎθ

熿

燀

燄

燅Ｐ

－ＶＰ′
熿

燀

燄

燅

１
０
０

（７）
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式中：ＶＰ和ＶＰ′分别表示长机和僚机模型的速度；

θＰ 和ψＰ 分别表示长机模型的俯仰角和偏航角。
通过式（７）可以描述两机编队飞行的相对位

置运动学关系，一旦两机的相对位置偏离了预置
值，可以通过调整绳长实现两机之间的纵向距离、
横向间隔和垂向高度差的控制。假若给定僚机的
运动学参数（速度、姿态角和３个方向的距离分
量），通过式（５）～式（７）可求出长机的运动学参数
（两机之间的理论相对位置参数），并将结果代入
式（１）求解得出长机各牵引绳长，通过调整绳长实
现两机之间相对位置和姿态角的改变，实现两机
编队飞行的六自由度位姿的运动控制。

２．３　运动学仿真分析

为验证所设计机构的可行性，将直升机模型
按预定轨迹路线进行编队飞行仿真，即按轨迹变
化求出位姿变化，通过式（１）运动学逆解求出绳长
变化量，并将其添加到ＡＤＡＭＳ多体动力学仿真
软件中绳长变化对应的滑块驱动中，实现直升机模
型绳系支撑的编队飞行仿真。假设轨迹为：“前移
至极限位置→右移至极限位置→下移至极限位
置→偏航１５°”，为简化分析，暂不考虑气流扰动引
起的两机相对位姿变化，两机相对位姿按初始间距
保持 不 变 进 行 仿 真，长 机 质 心 Ｐ 为 （０，０，

－１３０）ｍｍ，僚机质心Ｐ′为（－８９０，０，－１３０）ｍｍ，
初始姿态角均为（０°，０°，０°），长机模型上各牵引绳
绳长变化量如图１０所示，各绳拉力如图１１所示
（图中 Ｗｉｒｅ　１～Ｗｉｒｅ　８表示对应的８根牵引绳）。

图１０　长机模型按指定轨迹路线飞行时的绳长

变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｗｉｒｅ　ｌｅｎｇｔｈ　ｗｈｉｌｅ　ｌｅａｄ　ｈｅｌｉｃｏｐ－
ｔｅｒ　ｆｌｉｅｓ　ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ａ　ｐｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图１１　长机模型按指定轨迹路线飞行时的绳拉力变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｗｉｒｅ　ｔｅｎｓｉｏｎ　ｗｈｉｌｅ　ｌｅａｄ　ｈｅｌｉ－
ｃｏｐｔｅｒ　ｆｌｉｅｓ　ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ａ　ｐｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ　ｔｒａｊｅｃ－
ｔｏｒｙ

向下牵引的４根绳Ｗ５～Ｗ８拉力随着模型的

前移，绳拉力呈增大趋势，这是因为随着模型的前
移，模型前端向上牵引的两根绳Ｗ１、Ｗ２与模型旋

翼距离越来越近，绳拉力向上的分力越来越大，导
致模型俯仰角呈增大趋势，且模型因为升力的作
用，为保持模型平稳按指定轨迹路线飞行，向下牵
引的４根绳Ｗ５～Ｗ８拉力势必增大。

３　刚度分析

３．１　系统静刚度分析

风洞试验中，直升机模型在来流的作用下，由
于自身旋翼的旋转，机构的刚度是支撑机构安全
稳定工作需考虑的重要因素。
对于本文的绳牵引并联机构，直升机模型所

受的力螺旋平衡方程可表示为

ＷＲ ＝－ＪＴＡＴ （８）

式中：ＷＲ 为作用在直升机模型上的力螺旋矢量；

Ｔ为绳拉力矩阵。
直升机模型的位姿Ｘ ＝ ［ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ，φ，θ，

ψ］
Ｔ ，当ＷＲ 存在一个微小的变化量ＷＲ 时，直升
机模型对应有一个微小变化量Ｘ，基于微分变
换原理，绳牵引并联机构的静刚度满足：

ＷＲ ＝ＫＸ （９）
式中：Ｋ为静刚度矩阵。
当力螺旋矢量施加在直升机模型上时，绳长

矢量Ｌ相应有一个微小的变化量Ｌ。根据虚功
原理，Ｌ和Ｘ满足：
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ＴＴＬ＝ＷΤ
ＲＸ （１０）

通过式（８）～式（１０）的推导，可得到直升机模
型绳牵引并联机构静刚度Ｋ 的表达式。它分为
两部分［２２］，即

Ｋ＝Ｋ１＋Ｋ２ （１１）
式中：

Ｋ１ ＝∑
８

ｉ＝１

－Ｕｉ
ｕｉ×（ＬｉＵｉ－ Ｉ３［ ］０ ）－ｒｉ×Ｕ［ ］

ｉ
Ｔｉ

Ｋ２ ＝ＪＴＡｄｉａｇ（ｖ）Ｊ
烅

烄

烆 Ａ

（１２）
其中：Ｉ３ 为３阶单位矩阵；Ｕｉ为与绳长及牵引点
有关的矩阵；Ｔｉ为绳拉力。

Ｋ１与绳拉力有关，通过调整绳拉力大小调整
系统的整体刚度。Ｋ２与系统的绳系结构和绳牵
引布置点及模型的位姿有关。
模型由各牵引绳牵引，假设在只承受重力作

用下，通过绳拉力分布和系统整体静刚度计算，可
算得第１部分刚度Ｋ１＝［５１３　２７３　７５２　１３　３９
５７］，第２部分刚度Ｋ２＝［５９　１３０　１６７　０５０　５　２２０
５０　１７０　３７０］，系 统 整 体 静 刚 度 Ｋ ＝

［ ］５９　６４０　１６７　３２０　５　９８０　７０　２１０　４３０ 。刚
度Ｋ１、Ｋ２ 和Ｋ前３个元素依次为沿ＯＸ、ＯＹ、ＯＺ
轴的平动刚度，单位为Ｎ／ｍ，后３个元素依次为绕

ＯＸ、ＯＹ、ＯＺ轴的转动刚度，单位为Ｎ·ｍ／ｒａｄ。
分析表明，机构沿ＯＸ、ＯＹ、ＯＺ轴的平动刚

度较大，绕ＯＺ轴的转动（偏航）刚度比绕ＯＸ、ＯＹ
轴的转动刚度大，符合机构以前后、左右、上下３
个方向的平动和偏航为主的姿态调整要求。模型
绕ＯＸ轴的转动（滚转）刚度最小，这是因为提供
滚转刚度的牵引绳受机身尺寸和航路宽度的限

制，直升机模型上的牵引点过于集中导致作用力
臂太短。

３．２　系统动刚度试验验证

直升机模型旋翼旋转产生的对机体本身的扭

矩属于直升机本身的内力，由尾桨产生的反扭矩
平衡，理论上对系统刚度不产生明显影响。本文
也通过试验验证了直升机旋翼运动对文中飞行器

模型绳牵引支撑系统的影响。
试验采用单架共轴双旋翼直升机模型来研究

旋翼转动对支撑系统的影响，为考虑单个旋翼对
模型造成的不对称受力（扭矩）的影响，特意使其

中一个旋翼不转动。模型重１．５ｋｇ，机身含旋翼
总长７００ｍｍ，机身宽８０ ｍｍ，机身含旋翼高

１６０ｍｍ，旋翼外圆直径为４５０ｍｍ，旋翼转速约

２　０００ｒ／ｍｉｎ。绳牵引点按本文支撑方案的形式
进行布置，如图１２所示。

图１２　旋翼转动对支撑系统的影响试验

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｓｔ　ｏｆ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｕｐｐｏｒｔ

ｓｙｓｔｅｍ

试验通过直升机模型旋翼转动前后的绳拉力

变化及模型姿态角变化来分析旋翼转动对该绳牵

引支撑系统的影响。试验中采用ＤＹＬＹ－１０８微Ｓ
型拉压力传感器测量绳拉力，采用ＡＨＲＳ航姿参
考系统测量模型姿态角。

８根直径为１ｍｍ的凯夫拉牵引绳Ｗ１～Ｗ８

的初始预紧力分别为 ３３．２３、１９．２１、２５．６４、

２６．５７、２２．３７、１５．２３、１９．３７、１４．０７Ｎ，旋翼转动
前后８根牵引绳的拉力变化量如图１３所示，图

１３（ａ）是旋翼转动前拉力传感器所测各绳拉力的
变化量（即零漂值），图１３（ｂ）是旋翼转速稳定后
拉力传感器所测各绳拉力的变化量，试验结果表
明，向下牵引的４根绳Ｗ５～Ｗ８拉力因旋翼转动

提供升力，绳拉力变化量为正值说明绳拉力增大，
向上牵引的４根绳Ｗ１～Ｗ４拉力变化量为负值说

明绳拉力减小，但变化幅度都不大；且随旋翼的转
动，８根绳的拉力变化量均没有明显的振荡现象，
振荡带宽最大为０．０８Ｎ，说明旋翼转动对绳拉力
影响不大。
图１４为旋翼转动前后模型姿态角变化量，试

验结果表明，旋翼转动对俯仰角影响较小，约为

０．０５°；由于单旋翼转动产生单向扭矩，偏航角变
化较明显，约为０．１３°；因直升机模型机身尺寸较
小决定了该绳系支撑的滚转刚度也较小，所以旋
翼转动时，滚转角也受影响，约为０．１°。旋翼转
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动前后模型３个姿态角变化带宽最大为０．１３°，说
明旋翼转动前后对模型姿态角影响很有限，且不
发散。这样的偏差是可以在后期的样机里通过一
定的控制策略得到纠正的。

图１３　旋翼转动前后绳拉力变化

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｗｉｒｅ　ｔｅｎｓｉｏｎ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ　ａｆｔｅｒ　ｒｏｔｏｒ

ｒｏｔａｔｉｏｎ

图１４　旋翼转动前后模型姿态角变化

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ａｎｇｌｅ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ

ａｆｔｅｒ　ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎ

虽然上述试验是在无风条件下进行的，但结
果仍然说明由直升机模型旋翼运动产生的振动对

该支撑系统的影响很小，说明该 ＷＤＰＲ－８支撑系
统不仅适用于固定翼飞行器模型，也适用于直升
机旋翼模型。

４　干涉分析

在绳牵引并联支撑机构满足系统刚度要求的

同时，其牵引绳布置形式也决定了机构工作空间
的大小。而绳与绳、模型与绳、模型与周围障碍物
间的干涉约束制约了其工作空间的大小。
用绳系牵引２架直升机模型编队飞行，绳的

干涉现象在所难免。因此，需要考虑模型在不同
姿态的运动范围内编队飞行时绳与绳之间、模型
与牵引绳之间、模型与周围障碍物之间的干涉
问题。

４．１　绳索之间干涉分析

判断２根牵引绳索是否干涉，通常采用２根
绳索之间的公垂线长度ｄｍｉｎ作为判断依据，通过
设置干涉阈值，即以ｄｍｉｎ ＜ε作为判断干涉的条
件。上述条件只考虑绳索间的公垂线长度，没有
考虑公垂线矢量方向，因此需要判断即将干涉的
两绳索之间的空间几何位置关系。
如图１５所示，两绳索间的最短距离均是

ｄｍｉｎ，绳索ＰｊＢｊ与平面ＰｉＢｉＰｊ的位置关系ｓ的表
达式为［２６］

ｓ＝ｓｇｎ［ＰｉＢ→ ｉ×ＰｊＢ→（ ）ｉ Ｔ·ＢｉＢ→ ｊ］ （１３）
通过判断ｓ的符号正负来确定绳索ＰｊＢｊ与

平面ＰｉＢｉＰｊ是否产生干涉，具体定义为

图１５　单机绳索与平面ＰｉＢｉＰｊ的空间几何

位置关系

Ｆｉｇ．１５　Ｓｐａｔｉａｌ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ｗｉｒｅｓ　ｏｆ　ｓｉｎｇｌｅ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ａｎｄ　ｐｌａｎｅ　ＰｉＢｉＰｊ
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ｓ＝

１　 ＰｊＢｊ位于平面ＰｉＢｉＰｊ后面

０ ＰｊＢｊ位于平面ＰｉＢｉＰｊ上面

－１　ＰｊＢｊ位于平面ＰｉＢｉＰｊ
烅
烄

烆 前面

（１４）

若ｓ在模型位姿变化前后符号发生变化，则
说明绳索ＰｊＢｊ与绳索ＰｉＢｉ产生干涉现象。本文
单架直升机模型因其绳系布置形式不存在绳索之

间的干涉问题，主要是两架直升机编队飞行过程
中长机向后牵引的绳Ｗ３、Ｗ４与僚机向前牵引的

绳Ｗ′２、Ｗ′１之间容易产生干涉，如图１６所示，干涉
判断方法与上述方法类似。

图１６　双机编队飞行绳索干涉分析

Ｆｉｇ．１６　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｗｉｒｅｓ　ｏｆ　ｔｗｏ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓ　ｉｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ

通过仿真计算得出，两机编队飞行在重力、升
力、空气阻力和各绳预紧力作用下，按“前移至极
限位置→右移至极限位置→下移至极限位置→偏
航至极限位置”轨迹路线飞行，两机的牵引绳索
（Ｗ３与Ｗ′２、Ｗ４与Ｗ′１）之间间距如图１７所示。
由于模型和绳系结构的对称性，在初始时刻，

绳索间距是相等的，ｄｍｉｎ＝２４．６７ｍｍ，当模型偏航
时，绳索Ｗ４与Ｗ′１间距增大，绳索Ｗ３与Ｗ′２间距

图１７　双机编队飞行绳索间距分析

Ｆｉｇ．１７　Ｄｉｓｔａｎｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｗｉｒｅｓ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓ　ｉｎ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ

减小，符合该绳系结构特征，计算结果说明两机按
该轨迹路线编队飞行，绳索之间不产生干涉。模
型在上述４个极限位置编队飞行时，两机绳索之
间最短间距汇总如表２所示。
计算结果说明两架直升机编队飞行，绳索之

间不产生干涉，验证了该绳系结构的可靠性。

表２　绳索之间最短间距

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓｈｏｒｔｅｓｔ　ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｗｉｒｅｓ

序号 飞行轨迹极限位置 ｄｍｉｎ／ｍｍ

１ 最前→最右→最低→偏航１５° １５

２ 最后→最右→最低→偏航１５° １６

３ 最前→最右→最高→偏航１５° ２１

４ 最后→最右→最高→偏航１５° ２２

４．２　绳与模型之间干涉分析

本文绳与模型之间的干涉主要是绳与直升机

旋翼的干涉，可以用每时刻的绳所在直线方程与
模型旋翼平面方程是否有共同解求出是否干涉，
如图１８所示，在重力、外力和绳拉力的作用下，直
升机模型在不同时刻，由于姿态的变化，绳与模型
旋翼之间的最短距离ｄｍｉｎ也跟着变化。

图１８　绳与模型旋翼干涉分析

Ｆｉｇ．１８　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｗｉｒｅｓ　ａｎｄ　ｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒ

直升机模型旋翼圆心坐标Ｘｃ（Ｘ０，Ｙ０，Ｚ０）满
足矢量三角形：

Ｘｃ＝ＸＰ ＋Ｒｒｃ （１５）

式中：ｒｃ＝ＰＸ→ ｃ。以Ｘｃ（Ｘ０，Ｙ０，Ｚ０）为圆心，以ｒ
为半径的旋翼圆盘所在平面方程为

Ａ　ｘ－Ｘ（ ）０ ＋Ｂ　ｙ－Ｙ（ ）０ ＋Ｃ　ｚ－Ｚ（ ）０ ＝０ （１６）
且由法向量ｍ＝ ［Ａ，Ｂ，Ｃ］和旋翼圆盘平面确定
的空间圆的参数方程为
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Ｘ＝Ｘ０＋ｒ Ｂ
Ａ２＋Ｂ槡 ２

ｃｏｓθ＋ｒ ＡＣ
Ａ２＋Ｂ槡 ２　 Ａ２＋Ｂ２＋Ｃ槡 ２

ｓｉｎθ

Ｙ ＝Ｙ０－ｒ Ａ
Ａ２＋Ｂ槡 ２

ｃｏｓθ＋ｒ ＢＣ
Ａ２＋Ｂ槡 ２　 Ａ２＋Ｂ２＋Ｃ槡 ２

ｓｉｎθ

Ｚ＝Ｚ０－ｒ Ａ２＋Ｂ槡 ２

Ａ２＋Ｂ２＋Ｃ槡 ２
ｓｉｎ

烅

烄

烆
θ

　　０≤θ≤２π，Ａ２＋Ｂ２ ≠０ （１７）

绳索ＰｉＢｉ所在直线方程为
Ｘ－Ｘ１
Ｘ２－Ｘ１ ＝

Ｙ－Ｙ１
Ｙ２－Ｙ１ ＝

Ｚ－Ｚ１
Ｚ２－Ｚ１

（１８）

式（１７）～式（１８）中：

Ｐｉ ＝ ［Ｘ１，Ｙ１，Ｚ１］Ｔ

Ｂｉ ＝ ［Ｘ２，Ｙ２，Ｚ２］Ｔ

Ｐｉ ＝ＸＰ ＋Ｒ　ｒｉ
ｍ＝ ［Ａ，Ｂ，Ｃ］Ｔ ＝－Ｒ　ｒ

烅

烄

烆 ｃ

（１９）

联立式（１５）～式（１９）求解，若存在共同根，说
明绳与模型旋翼圆平面产生干涉。
当模型处于极限位置时，绳与模型旋翼圆平

面最可能产生干涉现象，此时绳与直升机模型旋
翼平面最短距离ｄｍｉｎ汇总如表３所示。
计算结果说明两架直升机编队飞行，绳索与

模型旋翼均不产生干涉，验证了该绳系结构的可
靠性。

表３　绳与模型旋翼平面之间最短间距

Ｔａｂｌｅ　３　Ｓｈｏｒｔｅｓｔ　ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｗｉｒｅｓ　ａｎｄ
ｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒ　ｐｌａｎｅ

序号 飞行轨迹极限位置 模型 ｄｍｉｎ／ｍｍ

１ 最前→最右→最低→偏航１５° 长机 ３１

２ 最前→最右→最低→偏航１５° 僚机 ３０

３ 最后→最右→最低→偏航１５° 长机 ２３

４ 最后→最右→最低→偏航１５° 僚机 ２２

５　结　论

本文以直升机为例，设计了一种用于飞行器
编队飞行模拟在有限空间通道中飞行与着陆的风

洞试验模型绳牵引并联支撑机构。通过建模、仿
真分析和试验验证完成了以下工作。

１）设计了双绳牵引并联机构协同工作的直
升机双机编队飞行的风洞试验模型支撑机构。

２）为解决双机编队飞行时的绳系干涉问题，
采用可移动滑轮使２个绳牵引并联机构的绳系结

构均能随时间重构，做到在实现双机编队飞行协
同运动的同时，有效解决绳之间、绳与模型之间的
干涉问题。

３）通过运动控制仿真，包括对牵引绳长度、
绳拉力的分析，验证了２个可重构绳系结构的绳
牵引并联机构的运动学模型的有效性，可实现六
自由度的编队协同飞行。

４）通过绳与绳、绳与模型的间距干涉算法及
分析，表明通过可移动滑轮重构绳系结构的设计
方案是可行的。

５）对直升机旋翼模型的绳牵引支撑系统进
行了静刚度分析，并通过试验验证了直升机模型
旋翼运动对文中的绳牵引并联支撑系统动刚度的

影响很小。
本文设计的支撑机构有助于模拟编队飞行的

飞行器模型之间气流的相互影响，提高风洞试验
结果的有效性和可信度，为风洞试验飞行器模型
编队飞行设计绳系并联支撑机构提供参考。
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