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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研究 

吴惠松，林麒 *，彭苗娇，柳汀，冀洋锋，王晓光

厦门大学 航空航天学院，厦门  361102 

摘  要：本文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。文中以直升机为例，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，并通过实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。分析结果表明，本文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

式支撑方式对两组飞行器模型编队飞行进行风洞

试验，分别是两架翼身组合体模型和两架飞翼模

型，研究后机受前机尾涡流的影响情况。William

等[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两架固定翼战

机模型编队飞行的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

机编队飞行的气动特性的风洞试验结果，此外，

美国NASA的Ronald等[7]还对两架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
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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实

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WDPR(Wire-driven Par-

allel Robot)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实验 [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，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、

绳与模型之间的干涉分析和反馈，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

的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的协同

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

编队飞行的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

两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 原理样机示意图 

Camera 

Air 

O 

Y 

Z 

X 

z x 
y 

y' 
z' 

x' 

B1 

B2 

B3 

B4 

B5 

B6 

B7 

B8 

B5' 

 

B8' 

 

B3' 

 

B2' 

 

B1' 

B4' 

B6' 

 

B7' 

 

Ground 

Frame 

Obstacle 

Camera 

Obstacle 



航  空  学  报 

123144-3 

Fig. 1  Schematic of principle prototype 

其中直升机模型尺寸参照合金仿真模型摆

件，重2.5 Kg，机身含旋翼总长550 mm，机身宽

60 mm，机身含旋翼高100 mm，旋翼外圆直径

480 mm，不考虑尾桨，参考长度391 mm，迎风

参考面积32062 mm²。根据上述模型参数，选用

直径为 1 mm 的 Kevlar 绳（弹性模量为 43.9 

Gpa）。 

模型姿态调整范围以前后（纵轴，即 ox

轴）、左右（横轴，即oy轴）、上下（立轴，即

oz轴）三个方向的平动和绕立轴的偏航为主，模

型在俯仰和滚转两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±15º。两架

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3850 mm×1620 mm×400 

mm，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Pi
'点（P1~P8，P1

'~P8
'，与图中机架上的Bi和

Bi'点一一对应），另一端绕过位于B1~B4，或

B1
'~B4

'点的固定万向滑轮或位于B5~B8，或B5
'~B8

'

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。两个机器

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和两个

局部动坐标系Pxyz，P'x'y'z'，P和P'分别为两个动

坐标系的原点。全局坐标系与机架固连，两个动

坐标系分别建立在两架直升机模型质心上，其在

全局坐标系OXYZ下的坐标分别为P(0,0,-150)和

P'(-1100,0,-150)（单位：mm），长机模型上牵引

点布局如图2所示，两架直升机模型上牵引点Pi和

滑轮铰点Bi具体坐标见表1。 

 

图 2  模型上的连接点 

Fig.2  Joint points on the model 

表1  机构结构参数 

Table 1  Structure parameter of mechanism 

i Pi (mm) Bi (mm) 

№ x y z x y z 

1 90  25 40 1575 905 -355 
2 90  -25 40 1575 -905 -355 
3 -55 -25 42 -1575 -905 -355 
4 -55 25 42 -1575 905 -355 
5 65  20 10 165 905 0 
6 65  -20 10 165 -905 0 
7 -30 -20 10 -135 -905 0 
8 -30 20 10 -135 905 0 

i Pi
' Bi' 

№ x' y' z' x' y' z' 

1 90  25 40 825 905 -455 
2 90  -25 40 825 -905 -455 
3 -55 -25 42 -2925 -905 -455 
4 -55 25 42 -2925 905 -455 
5 65  20 10 -935 905 0 
6 65  -20 10 -935 -905 0 
7 -30 -20 10 -1235 -905 0 
8 -30 20 10 -1235 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480 mm），厚度

参照桨叶的厚度及旋转的工作特点，取为2 mm。 

采用8根牵引绳系结构，且以模型的对称面
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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

结构的设计方案采用如图2所示的绳系结构，图

中以蓝色线条表示牵引绳。 

1.2.1 向上牵引的4根绳的布置 

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发生与模型干涉的现

象，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 Pi
'也沿 z 轴方向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

23º，模型从假想地面向上运动的极限距离 z2 为

298 mm，不满足模型上下方向位置变化范围（即

3 倍机身高 300 mm），见图 3。 

 

图 3  模型正面投影方向尺寸说明 

Fig. 3  Dimension description of model frontal projection 

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 13º，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上进行布置。通过计

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 46 mm，能满

足直升机模型上升三个机身高度所需要求。 

 

图 4  模型侧面投影方向尺寸说明 

Fig. 4  Dimension description of model side projection 

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 28º，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

称的两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 overlook projection 

1.2.2 向下牵引的4根绳的布置 

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，且在双机编

队时两架直升机之间的绳索很容易产生干涉现
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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、

B5'~B8'）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

动滚珠丝杠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  模型向下牵引的 4 根绳(W5~W8、W5'~ W8')布置 

Fig. 6  The arrangement of 4 wires to pull down 

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

机模型的姿态运动范围，还需满足两架直升机模

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 1100 

mm，但此时长机模型的后端两根绳 W3 和 W4 刚

好与僚机模型的前端两根绳 W2' 和 W1' 交叉干

涉，如图 7 所示。 

 

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 

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 Bi 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 W2'，W4与

W1'）有一定的间距。 

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）由两组牵引绳牵引实现

六自由度运动，第一组牵引绳（W1~W4）连接于

机架上的固定万向滑轮（图中蓝色Bi点），第二

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

电机驱动沿滚珠丝杆移动，与直升机模型从t=0

的P(0)到P(t)协同运动（ t表示 t＞ 0的某一时

刻）。 

在图 8中，各矢量的关系记为 i iPPr ， 

i iOBB ， P OPX ，在全局静坐标系OXYZ中，

第一组绳长矢量 iL (i=1,...,4) 满足： 

i P i i  L X Rr B              (1) 

式中XP是局部动坐标系Pxyz的原点P在全局

静坐标系OXYZ中的坐标(XP , YP , ZP)T； R是模型

上局部动坐标系到全局静坐标系的旋转变换矩

阵。 
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图8  单架直升机模型系统运动学关系示意图 

Fig. 8  The kinematics relation schematic of single helicop-

ter system 

第二组绳长矢量 iL (i=5,...,8) 仍满足(1)式，

根据可移动万向滑轮铰点Bi沿滚珠丝杠与直升机

模型协同运动规律，铰点Bi 满足： 

( ) ( ( ),0,0)

( ) = ( )

i

i

i i

P

t X t

X t X t d





 

B

B

B B
             (2) 

式中， ( )
i

X t
B 表示铰点Bi 的运动规律，

( )PX t 表示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， d 表示模型

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 

( ) = ( )
i PX t X t d 

B
，使得可移动滑轮与直升机

模型协同运动。 

记
T( , , , , , )P P PX Y Z   X 为直升机模型的位

姿，  
T

P P P x y zX ,Y ,Z , , ,   X 为直升机模型

的运动速度矢量。根据并联机构微分运动学，上

述两组绳长运动矢量与直升机模型运动速度矢量

有以下关系： 

= A L J X                (3) 

式中JA为机构的Jacobi矩阵，与机构的绳系结构

参数有关。 T

AJ 的具体表达式为： 

         1 8T

1 1 8 8

...

...

 
  

  
A

u u
J

r u r u
       (4) 

式中ui(i=1,2,…,8)为各牵引绳的绳长单位向量,定

义为 iLi iu L ， iL iL (i=1,2,…,8)。 

式(1)~(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(φ,θ,ψ)T、位置XP(XP,YP,ZP)T及其运

动速度  
T

P P PX ,Y ,Zv 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，实现直升机模型六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  The kinematics relation schematic of two helicopter 

models in formation flight 

双机编队飞行运动学建模是两套单机系统运

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到： 

P P' R

p' R

d d d

dt dt dt
   

X X X
ω X           (5) 

上式中 ' ( , , )T

p X Y Z   为僚机模型的角速度矢

量，根据刚体绕定点转动原理，可得： 

1 0

= 0

0

X

Y

Z

sin

cos sin cos

sin cos cos

  

    

    

    
    

      
         

ω      (6) 

在僚机坐标系中，两机在三个方向的距离变
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化率[2]为： 

1

= 0

0

Z Y p p

R
X Z p p p p'

Y X p

x y z cos cos
d

y z x V cos sin V
dt

z x y sin

   

   

  

      
      

         
             

X
R  (7) 

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，姿态角和三个方向的距

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 

为验证所设计的机构的可行性，将直升机模

型按预定的轨迹路线进行编队飞行仿真，即按轨

迹变化求出位姿变化，并通过式(1)运动学逆解求

出绳长变化量，并将其添加到ADAMS多体动力

学仿真软件中的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15º”，为简化分析，暂

不考虑气流扰动引起的两机相对位姿的变化，两

机相对位姿按初始间距保持不变进行仿真，长机

质心P(0,0,-130)，僚机质心P'(-890,0,-130)，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。 
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图10 长机模型按指定轨迹路线飞行时的各绳长变化量 

Fig. 10  The variation of each wire length while the lead 

helicopter flights according to a predetermined trajectory 
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图11 长机模型按指定轨迹路线飞行时的各绳拉力变化 

Fig. 11  The variation of each wire tension while the lead 

helicopter flights according to a predetermined trajectory 

向下牵引的四根绳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： 
T=R AW J T                        (8) 

其中 RW 是作用在直升机模型上的力螺旋矢

量，T为绳拉力矩阵， T

AJ 是机构的结构Jacobi矩

阵。 

直升机模型的位姿
T( , , , , , )P P PX Y Z   X ，

当 RW 存在一个微小的变化量 RW 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下式： 

R  W K X                       (9) 

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 
T = R

 T L W X                     (10) 

通过公式(8)~(10)的推导，可得到直升机模
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型绳牵引并联机构的静刚度表达式K。它分为两

部分[23]，即 

 1 2 K K K              (11) 

式中， 

 

8

1
31

T
2

=
( )

( )

i
i

i i i i ii

A A

T
L

diag



  
        





U

K
u U I 0 r U

K J v J

  (12) 

其中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，

可算得第一部分刚度K1为：  

 1 513 752273 1 573 39K  

第二部分刚度K2为：  

 2 16705059130 522 50 10 7070 3K  

系统整体静刚度K为 

 16732059640 598 70 20 3010 4K  

系统整体静刚度K前三个元素依次为沿OX

轴、OY轴、OZ轴的平动刚度，单位为N/m，后三

个元素依次为绕OX轴、OY轴、OZ轴的转动刚

度，单位为N·m/rad。 

分析表明，机构沿OX轴、OY轴、OZ轴的平

动刚度较大，绕OZ轴的转动（偏航）刚度比绕

OX轴、OY轴的转动刚度大，符合机构以前后、

左右、上下三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 系统动刚度实验验证 

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

也通过实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。 

实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1.5 Kg，机身含旋

翼总长700 mm，机身宽80 mm，机身含旋翼高

160 mm，旋翼外圆直径450 mm，旋翼转速约

2000 转/分。绳牵引点按本文支撑方案的形式进

行布置，如图12所示。 

实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。实验中采用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。 

 

图12  旋翼转动对支撑系统的影响实验 

Fig. 12  Test of influence of rotor rotation on support system 

8根直径为1mm的凯夫拉牵引绳W1~W8的初

始预紧力为 

[33.23,19.21,25.64,26.57,22.37,15.23,19.37,14.07]N

，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，实验

结果表明，向下牵引的四根绳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，向上牵引的四根绳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 0.08 N，说明旋翼转动

前后对绳拉力影响不大。 
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(b) 旋翼转速稳定后 

图 13  旋翼转动前后绳拉力变化量 

Fig.13  Change of wire tension before and after rotor rota-

tion 

图14为旋翼转动前后模型姿态角变化量，实

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

翼转动前后模型三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。 
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图 14  旋翼转动前后模型姿态角变化量 

Fig.14  Change of model attitude angle before and after 

rotor rotation 

虽然上述实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。 

用绳系牵引两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 

判断两根牵引绳索是否干涉，通常采用两根

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。 

 
(a) PjBj在平面PiBiPj后    (b) PjBj在平面PiBiPj前 

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 the 

wires of single helicopter and the plane PiBiPj 

如图15(a)，图15(b)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可

以通过下式确定[26]。 

 
T

i i j i i js sign PB P B B B
 

   
 

     (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，定义： 

1

0

1

j j i i j

j j i i j

j j i i j

P B PB P

P B PB P

s

s

s P B PB P





  

位于平面 后面

位于平面 上面

位于平面 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

W2'/W1'之间容易产生干涉，如图16所示，干涉判

dmin dmin 

Pi 

Bi Bj 

Pj 

Wj 
Wi 

Pi 

Bi Bj 

Pj 

Wj 
Wi 
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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 W2'、 W4 与 W1'）之间间距如图 17

所示。 
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图 17  双机编队飞行绳索间距分析 

Fig.17  The distance analysis of wires of two helicopters in 

Formation Flight 

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=24.67 mm，当模型

偏航时，绳索W4与W1'间距增大，绳索W3与W2'间

距减小，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。模型在上述四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。 

表2  绳索之间最短间距dmin 

Table 2  The shortest distance between the wires 

No 极限位置 dmin(mm) 

1 最前—最右—最低—偏航 15º 15 

2 最后—最右—最低—偏航 15º 16 

3 最前—最右—最高—偏航 15º 21 

4 最后—最右—最高—偏航 15º 22 

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。 

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。 

直升机模型旋翼圆心坐标Xc(X0，Y0，Z0)满

足矢量三角形: 

c P c X X Rr              (15) 

以圆心为Xc(X0，Y0，Z0)，旋翼圆盘半径为

r，位于平面上 

     0 0 0 0A x X B y Y C z Z          (16) 

 

图 18  绳与模型旋翼干涉分析 

Fig.18  Interference analysis of wires and model rotor 

且以法向量为  , ,A B Cm 的空间圆的参数方程

为： 

0
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    (17) 

绳索PiBi所在直线方程： 

1 1 1

2 1 2 1 2 1

X X Y Y Z Z

X X Y Y Z Z

  
 

  
    (18) 

上述两式中， 
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 

1 1 1

2 2 2

( , , )

( , , )

, , =

i

i

i p i

c

X Y Z

X Y Z

A B C






 
 

P

B

P X Rr

m Rr

             (19) 

联立式(15)~ (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

翼最短距离dmin汇总如表3所示。 

表3  绳与模型旋翼之间最短间距dmin 

Table 3  The shortest distance between the wires and the 

model rotor 

No 极限位置 模型 dmin(mm) 

1 最前—最右—最低—偏航 15º 

最前—最右—最低—偏航 15º 

长机 31 

2 僚机 30 

3 最后—最右—最低—偏航 15º 长机 23 

4 最后—最右—最低—偏航 15º 僚机 22 

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。 

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

真分析和实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，采用可移动滑轮使两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，验证了两个可重构绳系结构

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，并通过实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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School of Aerospace Engineering, Xiamen University, Xiamen, 361102, China 

Abstract:  In this paper, a wire-driven parallel suspension mechanism for two aircraft models in formation flight is 

designed to simulate the flight motion in a limited space channel with obstacles around it in wind tunnel test. Taking 

the helicopter as an example, based on the working condition parameters, the double wire-driven parallel mechanisms 

are designed as the support of the aircraft model, and the kinematic model of the helicopter for cooperative motion 

between the movable pulley suspension point and the helicopters in formation flight is established. Furthermore, the 

static stiffness of the system is analyzed, and the influence of rotor rotation on the dynamic stiffness of the wire-driven 

parallel suspension system is verified by experiments. Additionally, the algorithm of interference between the wire and 

the wire, the wire and the model in the process of two aircraft models in formation flight simulated flying and landing in 

the limited space channel is given, and the interference analysis of the wire structure of the support mechanism is 

carried out. The analysis results show that the support mechanism designed in this paper can effectively solve the 

support interference problem for two aircraft models in formation flight in the limited space channel is given, and the 

system stiffness meets the stability requirements of low-speed wind tunnel test. It is an effective solution for aircraft 

model formation flight test in low-speed wind tunnel. 

Key words: Low-speed Wind Tunnel; Aircraft Formation Flight; Parallel Suspension Mechanism; Stiffness Analy-

sis; Interference Analysis
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