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摘要：系留翼伞可借助风力长期滞空，相比系留无人机具有抗风能力强、载荷重量大、电能消耗低、侦察视距远等

优点，由于系留翼伞具有刚柔耦合特性，控制系统设计难度高，目前还缺乏有效的控制模型，技术上还不够成熟，制约

了新型滞空飞行平台的应用。从系留翼伞刚柔耦合动力学建模、系留翼伞非定常气动力建模、系留翼伞刚柔混合状态空

间建模、系留翼伞刚柔混合控制技术实现等四个方面探索了基于刚柔混合模型的系留翼伞控制方法，并验证了该方法的

有效性。 
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Abstract: The tethered parachute can stay in the air for a long time with the load of wind, which has the advantages of strong 

wind resistance, high load weight, low power consumption and long reconnaissance range compared with the tethered UAVs. Due 
to the rigid-flexible coupling characteristics of the tethered parachute, the control system is difficult to design, and there is a lack 
of effective control models and immature technology, which restricts the application of this new hysteretic flight platform. In this 
paper, the tethered parachute control method based on the rigid-flexible coupling dynamics modeling, the unsteady aerodynamic 
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引  言 
系留翼伞可以借助风力长期滞空，相比系留无人机具有抗风能力强、载荷重量大、电能消耗低、载

荷侦察视距远等优点，是一款适应大风环境的新型长期滞空侦察监视平台系统。系留翼伞主要由伞翼、

有效载荷舱及绳索三部分组成。伞翼受到非定常气动载荷作用产生明显的变形；有效载荷舱处于柔性悬

挂状态，其受力状态及运动形式与传统系留翼伞差别显著；绳索在伞的作用下发生牵引运动及横向振动、
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纵向振动、回转振动等，影响因素多，运动形式复杂[1-3]。因此，传统基于线性小变形假设的分析方法无

法准确描述系留翼伞的载荷和变形特点，更无法反映其真实物理情景和力学本质。可以从飞行动力学和

弹性力学统一化的思想出发，在两门学科的交叉领域开展研究工作，研究提出飞行动力学和弹性力学的

统一化建模思路，并采用 PID 方法设计系统控制律，形成工程适用性较强的控制系统。 

1  系留翼伞刚柔混合动力学建模 
系留伞翼控制过程可以先借鉴经典非线性有限元方法中的梁单元运动关系[4-6]，研究绳索收放系统的

启动、停止、收放速度以及控制面位置、作动速度等因素，都将显著影响伞翼系统动力学特性。需要针对

伞翼系统建立动力学模型，确保所建立的伞翼系统结构动力学模型也是稳定性分析、控制设计的先期基础。 
考虑伞翼气动载荷，绳索上的分布式定常/非定常载荷及系留翼伞对绳索的静/动力学作用，结合飞

行动力学理论[7-9]可建立如下形式的系留翼伞刚柔耦合飞行动力学方程（1）： 
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其中，M为弹性体的总质量， d
V

M v  ；平均体轴系原点相对大地参考系运动速度 0V ；平均体轴系相对

大地参考系的转动角速度ω；上标“~”表示三维矢量的张量表示，例如矢量  T1 2 3, ,  ω ，其张量表

示为： 
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G A T, ,F F F 为平均体轴系下全机重力载荷、气动载荷和推力载荷各自的合力； T
ref ref ref d

m

m J r r  为指定构

型下的系统惯量矩阵； G A T, ,M M M 为平均体轴系下全机重力载荷、气动载荷和推力载荷的合力矩；

e e e, ,M B K 为平衡态附近线化的模态质量阵、系统广义阻尼阵与模态刚度阵； e e,q Φ 为结构弹性振动广

义模态坐标和模态矩阵； G A T, ,f f f 为结点位移对应的广义力等效结点重力载荷、气动载荷以及集中载荷。 
刚柔耦合系统小扰动方程（2）可以表示为： 
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气动力方程（3）可写为： 
 

0 e erom 0 e ea a V q q      q A q A V A ω A q A q   （3） 

其中， aq 是尾涡涡强；
0 e erom , , , ,V q qA A A A A 是系数矩阵，与机翼几何形状和远前方来流速度有关。 

综合结构动力学模型、气动载荷方程及外力载荷方程可得刚柔耦合系统动力学模型为方程（4）、

（5）、（6）： 
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其中Θ是姿态角，E为弹性运动方程相关系数矩阵，H为平动运动方程相关系数矩阵，R为转动运动方

程相关系数矩阵。 
动力学响应计算方面，采用数值计算方法计算载荷分布及响应情况。稳定性分析方面，对系统动力
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学模型进行线性化[10-12]，给出系统失稳条件及判断方法准则。在动力学模型基础上，研究飞机的牵引速

度、绳索长度、收放速度等因素对系统运动形式和稳定性的影响规律，分析伞翼控制面相关参数对稳定

性影响规律，指导系统设计。 

2  系留翼伞非定常气动力学建模 
系留翼伞所受外载主要包括绳索系留拉力、有效载荷舱提供的外力及气动载荷，其中气动载荷数值

较大，非线性因素明显，缺乏准确建模方法，可信的气动力模型对于系留翼伞动力学分析具有重要意义。

系留翼伞属典型的大柔性薄膜结构，变形大，非线性因素明显且工作环境复杂，传统气动力方法不适用，

且 CFD 方法在实用上存在较大困难，需要建立能够计算该类大柔性薄膜结构的气动力模型，同时考虑到

稳定性分析及控制系统分析的需要，气动力模型需要能够融入控制模型设计。据此，可以采用兼顾计算效

率及计算准确度的状态空间涡格法[13-15]建立系留翼伞气动力模型，估算飞行及操纵导数。有效载荷舱可

以按照刚体处理，气动力计算较为常规，需要重点解决的是伞翼部分气动力计算理论。针对翼伞在给定形

状及工况下建立气动面，划分单元气动网格。根据 Biot-Savart 定律计算涡格法诱导系数矩阵，在控制点处

满足 Neumann 边界条件[13,16]，结合尾涡输运关系建立状态空间形式气动力控制方程。由于翼伞系统运动

参数信息包含在气动力方程边界条件中，对边界条件各运动参数求导，即可给出相关飞行导数及操纵导数

信息。 
状态空间涡格法控制方程（7）可表示为： 

 a a a a

a a a a

 
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x A x B w
f C x D w


 （7） 

在给定来流工况时，系数矩阵 , , ,a a a aA B C D 与机翼及尾涡的几何形状有关； ax 为尾涡的基本解（涡环

或偶极子单元）强度。给出系留翼伞运动变量 a与拉绳作用量 t与诱导速度 w边界条件的关系为方程（8）： 
 ( , )fw a t  （8） 
可以给出系留翼伞飞行气动导数及操纵导数为方程（9）： 

 ,a a
a tD D 
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 
f f
a t

 （9） 

气动力建模、飞行气动导数及操纵导数的求解为系留翼伞飞行动力学建模提供基础。该方法也可预

留 CFD 或试验气动导数数据引入接口，可以根据精度更高的气动力数据修正气动力模型。 

3  系留翼伞刚柔混合状态空间建模 
系留翼伞气动环境和飞行状态复杂，系统非线性因素明显，其动力学特性与传统工程系统有显著不

同。能够保持稳定，具备操纵机动能力是系留翼伞正常工作的必要条件，因此需要开展相关系统的控制律

设计。PID 控制是最早发展的经典控制理论之一，具有算法简单、鲁棒性好、可靠性高的优点，被广泛应

用于理论研究及实际工业应用中[17]。PID 控制将系统输出与参考输入间的偏差经比例（P）、积分（I）及

微分（D）运算后通过线性组合构成控制量，对被控对象进行控制。典型的 PID 控制原理如图 3 所示。 
在建立动力学模型及稳定性分析的基础上，开展系留翼伞系统控制律设计研究。控制方案设计方面，

考虑绳索控制方式，以拉绳自由度为主要作用量。PID 系统的传递函数可表示为方程（10）： 

 i
p d( ) kG s k k s

s
    （10） 

其中 pk 为比例环节系数， ik 为积分环节系数， dk 为微分环节系数。 s为 Laplace 变量。PID 系统的传递

函数可表示为方程（11）： 

 k k k k k

k k k k k

 
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x A x B u
y C x D u

 （11） 

其中 kx 是状态矢量， ku 是控制矢量， ky 是输出变量。 



 
2022 年 9 月 遥  测  遥  控 ·25· 
 

 

PID 控制器方法只能将受控对象看作单输入单输出系统处理，操纵通道的控制律设计彼此独立。因

此，针对多输入多输出系统的控制律设计，可将控制律设计简化为多个单输入单输出系统的控制律设计。

以系留翼伞稳定性线化状态为例，系统状态空间模型为方程[18-20]（12）： 

 g g

g g

S S S S S S

S S S S S S

  
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x A x B u Β u
y C x D u D u
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拉绳控制环节状态空间模型为方程（13）： 
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综上可得系留翼伞开环系统状态空间模型为方程（14）： 
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则系留翼伞闭环系统状态空间模型为方程（15）： 
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根据系留翼伞闭环系统状态空间模型，通过 PID 控制律给出典型状态下的控制环节，分析控制系统

性能，进行时域仿真研究，保证系统稳定及信号跟随。计算不同给定外界激励下的系统动响应水平，分

析系统抗风性能。计算不同机动输入信号下的系统动响应时域响应，分析系统操纵性能。同时考虑到系

留翼伞工作环境多变及运动状态复杂的特点，开发相应的自适应控制律，以保证在全工作阶段，系统稳

定可控。 

4  系留翼伞刚柔混合控制技术实现 
系留翼伞系统通过逻辑关系，建立刚柔混合系留翼伞动力学模型及控制律设计研究途径如图 1

所示。 

 
图 1  刚柔混合系留翼伞动力学建模与控制技术实现方法 

Fig. 1  Modeling and control techniques of rigid-flexible hybrid tethered parachute dynamics 
将系留翼伞分解为大柔性绳索单元及伞翼面膜结构单元，采用非线性有限元模型建立结构模型。由

于伞翼的柔性特点，气动与伞翼具有强烈的非线性耦合作用，需考虑工程适用的理论方法计算非定常气

动力，因此，采用状态空间涡格法。该方法基于势流理论建立，适用于低速情况，气动力的非线性主要
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源于结构大变形引起的气动边界条件改变。当结构变形较大时，需要采用几何精确的气动边界条件。非

定常涡格法相较于片条理论和偶极子格网法具有非常突出的优势。首先其可以考虑气动面三维效应，同

时作为时域模型便于进行动力学仿真分析及导数估算，可以计算任意运动下的非定常气动力。相比于

CFD 方法，状态空间涡格法计算效率高，模型划分简便。 
综合考虑伞翼气动载荷，绳索上的分布式定常/非定常载荷及系留翼伞对绳索的静/动力学作用，以

及有效载荷舱气动力，结合飞行动力学理论表达系统动能与势能，考虑到稳定性分析及控制系统设计需

求，给出气动力载荷以线化导数方式，基于 Lagrange 方程可建立系留翼伞刚柔耦合飞行动力学方程。 

5  模拟阵风减缓控制仿真测试试验 
在建立了系统开环状态空间模型、控制律环节及舵机环节后，可以得到闭环系统状态空间模型或仿

真模型。在某大柔性机翼上开展模拟阵风减缓控制仿真测试试验，以验证控制方案在飞行器结构上的适

用性。以离散阵风为例，选择结构某点垂向加速度作为反馈信号，将加速度计采集的信号经过低通滤波

器处理后，反馈给控制器，得到舵机输入信号，指令控制舵机偏转，驱动控制面完成对飞行器结构的阵

风减缓控制。 

气动弹性系统状态空间模型可表示为方程（16）、（17）：  
 g gS S S S S S  x A x B u Β u  （16） 

 g gS S S S S S  y C x D u D u  （17） 

舵机环节状态空间模型为方程（18）： 
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控制环节传递函数为方程（19）、（20）： 

 k k k k k

k k k k k

 

 

x A x B u
y C x D u


 （19） 

 k S

k ac





u y
y u

 （20） 

综上可得开环系统状态空间模型为方程（21）： 

 ac g g

g g

a a a a

S a a S

  

 

x A x B u B u
y C x D u


 （21） 

其中： 
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A B B C C D C

B
0

0 A 0
 

闭环系统状态空间模型为方程（22）： 
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g
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u

Ax x

x
y C D u

x

B C 0

0




 （22） 

根据方程（22）可以在指定控制参数的情况下，给出系统开环/闭环响应，验证控制律设计有效性。

同时也可在 Matlab-Simulink 搭建仿真框架进行开闭环时域响应仿真，针对飞行器系统典型阵风减缓控制

系统设计如图 2 所示。 
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图 2  Simulink 仿真框架 
Fig. 2  Simulation of framework in Simulink 

以某包含控制面的大柔性机翼模型为例验证控制理论的有效性。该机翼主梁采用变截面结构，主梁

截面为十字形变截面。采用经典 PID 控制理论，选定合适的控制参数不变 i p( 6.5, 0.21)k k  。图 3 至图

5 分别给出了风速 28 m/s 阵风频率 2.8 Hz、风速 31 m/s 阵风频率 2.8 Hz、风速 31 m/s 阵风频率 3.6 Hz
这三种工况下系统开闭环时域响应仿真分析结果，从这些图中所示，可见控制系统能够对翼尖加速度响

应及翼根弯矩载荷响应起到明显的抑制效果，相较无控制系统作用时效果明显。 

 
图 3  风速 28 m/s、阵风频率 2.8 Hz 阵风减缓理论仿真结果 

Fig. 3  Simulation results of gust alleviation with 28 m/s velocity and 2.8 Hz gust frequency 

 
图 4  风速 31 m/s、阵风频率 2.8 Hz 阵风减缓理论仿真结果 

Fig. 4  Simulation results of gust alleviation with 31 m/s velocity and 2.8 Hz gust frequency 
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图 5  风速 31 m/s、阵风频率 3.6 Hz 阵风减缓理论仿真结果 

Fig. 5  Simulation results of gust alleviation with 31 m/s velocity and 3.6 Hz gust frequency 

6  结束语 
刚柔混合结构建模是动力学模型建立难题之一。绳索及伞翼面都具有典型的大柔性特性，变形大，

几何非线性因素突出；有效载荷舱可按具有气动外形的刚体处理。应变基有限元模型及共旋有限元模型

在处理柔性绳索及膜结构等方面具有计算效率及计算精度高的优势，易与控制模型耦合。进一步考虑到

翼伞飞行控制系统的设计需求，对伞翼绳索操纵作用进行建模，设计相应的传感器和具体控制方式，并

对相关伺服系统进行动力学建模。考虑到控制系统的工程实施可行性，采用 PID 方法设计系统控制律，

形成系统开、闭环控制的状态空间方程是较为有效的方法之一。在此基础上，需要进一步考虑系统的非

线性因素，通过自适应 PID 算法，实现完整系统的工程控制，经仿真试验，验证了该方法的有效性。 
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