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摘　 要：翼伞的气动力计算是研究翼伞回收系统建模的关键技术问题。 为了进一步提高建模精度，同
时考虑了翼伞充气变形和后缘下偏量的影响，通过流固耦合方法获得各个状态下的升力系数、阻力系

数。 然后使用最小二乘法辨识获得气动系数和下偏量及变形之间的量化关系，改进翼伞回收系统的

六自由度模型。 研究表明，考虑变形及下偏情况的翼伞不仅结构和实际翼伞类似，且获得的气动参数

与风洞试验更加接近，证明新方法对于翼伞回收系统精确建模的研究有一定的意义。
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　 　 随着我国航天事业日益发展，运载火箭的发射

次数不断增加。 但是，由于火箭一子级分离体的落

区不可控，给安全保障带来极大的困难。 近年来，我
国已经在长征二号丙火箭上实现了栅格舵控制，控
制火箭落点在 １ 公里范围内。 然而在近地区域且速

度小于 １ 马赫数时，栅格舵控制效果微乎其微，很难

进一步提高精度。 因此，研究人员提出采用翼伞作

为低空低速段的控制装置。
目前，国内外对翼伞动力学模型本身的研究相

对成熟，但翼伞气动力计算是一个难点。 飞行试验

耗资巨大，因此一般采用风洞试验［１⁃４］ 及数值计

算［５⁃８］获取翼伞气动特性。 １９７１ 年 ＮＡＳＡ 兰里研究

中心对翼伞进行风洞试验［１］，为翼伞气动数值结果

验证提供大量数据；Ｂｅｒｇｅｒｏｎ 等［２］ 在 ＤＦＡＮ 亚音速

风洞中，对比刚性机翼不同前缘及后缘的气动系数，
为翼伞构型设计提供研究基础；邬婉楠等［５］ 综合考

虑前缘切口及后缘下偏的影响，计算了不同切口翼

伞的气动系数； 陶金等［８］采用辨识法获得翼伞不同

下偏时气动参数函数，建立模型。 但以上研究人员

均未考虑翼伞充气变形导致的参数变化。 对此，Ｆｏ⁃
ｇｅｌｌ、Ｐｅｒａｌｔａ、张思宇等［９⁃１１］ 基于 ＬＳ⁃ＤＹＮＡ 采用显式

积分算法进行翼伞变形研究，为翼伞变形提供了思

路；张春等［１２］基于 ＡＮＳＹＳ 平台实现翼伞弱耦合变

形，但缺乏进一步的参数获取。

基于以上研究工作，本文综合考虑充气变形及

后缘下偏对气动系数的影响。 假定翼伞有初始形

状，基于 ＡＮＳＹＳ 平台通过流固耦合法对稳态翼伞进

行充气变形，获取各个情况下的气动系数，最后基于

ＳＩＭＵＬＩＮＫ 平台建立翼伞回收系统模型。

１　 翼伞回收系统模型

１．１　 气动模型

根据需求，设计的翼伞回收系统的初始形状及

相对位置如图 １ 所示。

图 １　 翼伞回收系统初始模型
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图中，翼伞剖面采用 Ｃｌａｒｋ⁃Ｙ 的开口翼型， ｃ 为气动

弦长，ｂ 为展长，Ｒ 为伞绳长度，γ 为展向弯曲弧度，
有 １２ 个气室组成，每个气室相隔的肋片上开有气孔

保证压力平衡；火箭箭身长度为 Ｈ，火箭的直径为

ｄ。 具体参数取值如表 １ 所示，ｍｐ 表示翼伞真实质

量，ｍｒ 表示系统真实质量。 此外，基于欧美坐标系

下，火箭重心位置 Ｏｒ 相对翼伞重心位置 Ｏｐ 的距离

为（０．５３，０，１０．６） Ｔ。
表 １　 翼伞回收系统模型参数

ｃ ／ ｍ ｂ ／ ｍ γ ／ ° Ｒ ／ ｍ Ｈ ／ ｍ ｄ ／ ｍ ｍｐ ／ ｋｇ ｍｒ ／ ｋｇ
２．１４ ６．４ ３０ ９．６ ４ ０．８ ２０ ５００

本文采用下拉操纵绳的方法改变翼伞气动特

性。 一般地，翼伞下偏会以弦长 ３ ／ ４ 处为轴偏折，尾
部 １ ／ ４ 处发生明显偏转［５］。 设置后缘偏转的程度 δ
和下折角度 ϕ 满足关系式

δ ＝ ϕ ／ ７５°（ϕ ≤ ７５°）
１．２　 动力学模型

对翼伞回收系统进行建模时，需考虑到翼伞气

动力、重力、附加质量力以及火箭气动力、重力的影

响。 由于稳定状态下的翼伞回收系统内部相对运动

较少，可采取常规六自由度模型进行描述。
根据动量矩定理，得到翼伞系统的动力学方

程［５］如下
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式中： ｖ，ω代表翼伞系统的速度和角速度；Ａ代表翼

伞系统质量及附加质量相加的总质量矩阵；Ｍａ 代表

附加质量的矩阵；Ｉｒ 和 Ｉａ 分别代表真实质量和附加

质量的转动惯量；Ｌ ×
ｂ－ｐ 代表翼伞系统中心到翼伞附

加质量中心的旋转矩阵；Ｆｐ
ａｅｒｏ 及 Ｍｐ

ａｅｒｏ 代表翼伞部分

的气动力及力矩，Ｆｒ
ａｅｒｏ 及 Ｍｒ

ａｅｒｏ 代表火箭部分的气动

力及力矩，Ｆｎｌ 及 Ｍｎｌ 代表耦合力和力矩，Ｆｇ 代表系

统的总重力。 其中，翼伞部分气动力 Ｆｐ
ａｅｒｏ 计算是决

定建模的关键因素。
传统方法计算气动力时，往往不考虑变形和偏

转对气动系数 ＣＬ，ＣＤ 的影响，限制了建模精度。 因

此，本文综合考虑变形以及偏转，将气动方程修正如

下

ＣＬ ＝ ＣＬ０ ＋ ＣＬα０α ＋ ＣＬα１α２ ＋ ＣＬδｅδｅ ＋
　 ＣＬδａδａ ＋ ｆＬｓ（α，δｅ，δａ）

ＣＤ ＝ ＣＤ０ ＋ ＣＤα０α ＋ ＣＤα１α２ ＋ ＣＤδｅδｅ ＋
　 ＣＤδａδａ ＋ ｆＤｓ（α，δｅ，δａ） （７）

式中： δ ａ 代表单侧下偏量；δ ｅ 代表双侧下偏量；
ｆＬｓ（α，δ ｅ，δ ａ） 和 ｆＤｓ（α，δ ｅ，δ ａ） 代表变形修正函数

ｆＬｓ（α，δｅ，δａ） ＝ ＣＬｓ０ ＋ ＣＬｓα０α ＋ ＣＬｓα１α２ ＋
　 ＣＬｓδｅδｅ ＋ ＣＬｓδａδａ
ｆＤｓ（α，δｅ，δａ） ＝ ＣＤｓ０ ＋ ＣＤｓα０α ＋ ＣＤｓα１α２ ＋
　 ＣＤｓδｅδｅ ＋ ＣＤｓδａδａ （８）

　 　 该问题转换成 ２０ 个气动参数的辨识问题。 此

外，由于翼伞伞衣为展向弧形翼而非平直翼，所以伞

衣气动系数呈展向椭圆分布［１３］，需用微元法建立修

正因子模型。 首先通过 ＣＦＤ 方法测算翼伞的修正

因子，分片从里到外对应编号 １～６，如表 ２ 所示。
表 ２　 气动系数修正因子

分片编号 升力系数修正因子 阻力系数修正因子

１ １．１７８ ０．９１０
２ １．１４８ ０．９２６
３ １．０９６ ０．９６１
４ １．０１１ １．０２８
５ ０．８７７ １．０４５
６ ０．６９０ １．１３０

在此基础上，将翼伞伞面微分成气动力大小均

匀、方向一致的翼伞块，如图 ２ 所示。

图 ２　 微元法翼伞受力示意图

·３５９·
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采用多项式法拟合修正因子与分片位置角度 γ
的函数，得到升阻力系数修正曲线为

ｆＬ（γ） ＝ － ２．８２２γ３ － ０．３８０γ２ － ０．１９９γ ＋ １．１８８
ｆＤ（γ） ＝ － ０．０１４γ３ ＋ ０．６５０γ２ ＋ ０．１６１γ ＋ ０．８９９

（９）
　 　 分别计算各翼面块受到的气动力，再对分量积

分得到气动合力，如下
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２
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（１１）
式中： Ｔγ⁃ｏ 是各翼伞块基于自身压心的体坐标系与

翼伞坐标系之间的变换矩阵。

Ｔγ⁃ｏ ＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓγ ｓｉｎγ
０ － ｓｉｎγ ｃｏｓγ
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ê
êê

ù
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úú

（１２）

综上所述，（１０）、（１１）式为建立系统动力学模型的

翼伞气动力方程。 其中，气动系数 ＣＬ、ＣＤ 通过流固

耦合变形和气动辨识相结合的方法得到。

２　 翼伞流固耦合变形

根据飞行试验［１４］可知，翼伞在滑翔时会维持稳

定形状不改变。 因此，可以采用单向流固耦合方法

进行充气变形，如图 ３ 所示。

图 ３　 单向流固耦合翼伞充气变形架构

通过有限体积法得到初始形状翼伞在流场中的

压力分布后，采用有限元法得到翼伞的变形体，最后

再次使用有限体积法得到变形体的气动参数。
２．１　 流场及结构设置

翼伞回收系统由翼伞、火箭、伞绳三部分组成，
其中，伞绳体积较小，在流场中可以忽略，因此只需

考虑翼伞和火箭 ２ 个扰动源。 流场区域尺寸为

１６ｃ × １０ｃ × １６ｃ。 其中， 靠近扰动源的区域采用

５ｃ × ５ｃ × ７．２ｃ的密度盒进行网格加密，如图 ４ 所示。
流场左侧边界为速度入口，前后上下边界为自由滑

移壁面，右侧边界为自由流动出口。 流体为不可压

缩空气，来流速度设置为 ３０ ｍ ／ ｓ。

图 ４　 流场计算网格

流场计算采用 ｓｉｍｐｌｅ 控制算法及二阶迎风的

离散发，提高计算精度。 由于系统雷诺数在 ４．１×１０６

以上，可采用标准 ｋ⁃ε 湍流模型。 控制方程如下

∂（ρｋ）
∂ｔ

＋
∂（ρｋμｉ）

∂ｘｉ

＝ ∂
∂ｘ ｊ

αｋμｅｆｆ
∂ｋ
∂ｘ ｊ

é

ë
êê

ù

û
úú ＋ Ｇｋ ＋ ρε

∂（ρε）
∂ｔ

＋
∂（ρεμｉ）

∂ｘ ｊ

＝ ∂
∂ｘ ｊ

αεμｅｆｆ
∂ε
∂ｘ ｊ

é

ë
êê

ù

û
úú ＋

Ｃ∗
１ε εＧｋ

ｋ
－ Ｃ２ερ

ε２

ｋ
（１３）

式中： ｋ 为湍流动能；ε 为耗散率；Ｇｋ 表示平均速度

梯度造成的 ｋ 衍生项；Ｃ∗
１ε 为经验修正系数；且有

μ ｅｆｆ ＝ μ ＋
ρＣμｋ２

ε
，Ｃμ ＝ ０．０８５ ４，α ｋ ＝ α ε ＝ １．３９。

固体部分的翼伞采用 Ｓｈｅｌｌ １８１ 单元建模，材料

选用 １ ｍｍ 的 ＭＩＬ⁃Ｃ⁃７０２０ＩＩＩ 纤维材料［１５］，密度为

５３３．８ ｋｇ·ｍ－３，弹性模量为 ４．３０８×１０８ Ｐａ，泊松比为

０．１４。 采取曲率三角形划分法，获得翼伞结构网格

单元数约为 ５ 万，节点数约为 ３ 万。
将伞衣作为耦合面，伞衣表面压力差进行插值

映射传递。 由于流体和固体网格划分不同，因此插

值前后的结果略有不同。 通过修改网格参数，可将

最终的加载误差降低到 ４％以内。
２．２　 翼伞变形分析

选取迎角为 ６°时的伞衣内外表面压力差作为

映射数据，肋片为固定装置。

·４５９·
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图 ５ 为翼伞受到的最大主应力云图。 可见，翼
伞能维持较好的刚性，前中部区域变形较明显，形成

“鼓包”。 测得上伞衣沿 ｚ 轴最大变形约 ０．０７ ｍ，下
伞衣沿 ｚ 轴最大变形约 ０．０５ ｍ。 可见，上下伞衣前

缘区域受力较大，且上伞衣受到的最大主应力区域

明显多于下伞衣。 但由于变形时将肋片作为固定约

束，弱化了变形情况。 而实际情况下肋片也会发生

适度弹性变形，导致整体变形情况更加明显。

图 ５　 模型受压的最大应力云图

翼伞变形势必会导致翼伞升阻系数发生变化。
将初始模型作为模型一，变形模型作为模型二，进行

翼伞气动参数测量。

图 ６　 ＣＦＤ 仿真和风洞试验对比

２．３　 风洞试验对比

模型一、模型二和风洞试验对比的结果如图 ６
所示。 相较于模型一，模型二的气动参数更接近于

风洞试验测试结果。
２．４　 气动参数辨识

ＣＦＤ 仿真的气动系数结果无法直接用于翼伞

回收系统建模，需采用最小二乘法进行参数辨识，估
算公式如下

θ^ ＝ （ΦＴΦ） －１ΦＴＹ （１４）
式中： θ^ 为待辨识的参数矩阵；Φ 代表输入矩阵；Ｙ
代表气动系数矩阵。 辨识结果如表 ３ 所示。

将辨识出的参数代入（７） ～ （８） 式中，获得翼

伞气动系数函数，然后建立动力学模型。
表 ３　 气动系数辨识结果

各项升力系数 辨识结果
ＣＬ０ ０．４５７ ９
ＣＬα０ ０．０３４ ４
ＣＬα１ －０．００１ １
ＣＬδｅ ０．５３９ １
ＣＬδａ ０．３２８ １
ＣＬｓ０ ０．０９２ ５
ＣＬｓα０ －０．００７ ４
ＣＬｓα１ ０．００１ １
ＣＬｓδｅ －０．１０７ ５
ＣＬｓδａ －０．００１ ６

各项升力系数 辨识结果
ＣＤ０ ０．０６９ ４
ＣＤα０ ０．０００ ６
ＣＤα１ ０．０００ ６
ＣＤδｅ ０．１７２ ５
ＣＤδａ ０．１２７ ５
ＣＤｓ０ ０．０７２ ７
ＣＤｓα０ ０．００７ ２
ＣＤｓα１ －０．０００ ３
ＣＤｓδｅ －０．０３５ ６
ＣＤｓδａ －０．０５７ ９

３　 仿真结果分析

３．１　 后缘下偏分析

假定 ２ 个模型下偏时弯折的角度和位置类似，
对比它们在 １ ／ ３，２ ／ ３ 偏转程度下，单侧或双侧下偏

时的伞衣表面压力云图，如图 ７～１０ 所示。

图 ７　 单侧下偏 １ ／ ３ 伞衣压力分布　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 单侧下偏 ２ ／ ３ 伞衣压力分布

·５５９·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

图 ９　 双侧下偏 １ ／ ３ 时伞衣压力分布　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 双侧下偏 ２ ／ ３ 时伞衣压力分布

　 　 对比两模型压力分布，可知由于翼伞受压突起

产生的“鼓包”，导致上翼面流动复杂化，且在各个

气室相交处产生负压极值，前缘压力分布不均匀；下
伞衣由于变形较小，压力分布区别较小。

单侧下偏时，上下伞衣表面压力会发生不对称，
在下偏一端的弯折处，上伞衣会产生负压区，下伞衣

会产生较大的正压，伞衣的不对称性导致翼伞发生

翻滚和偏航，控制系统的横侧向运动。 双侧下偏时，
上下伞衣对称且下偏端与单侧下偏时产生的现象一

致，控制系统的纵向运动。
取迎角范围为－４° ～ １４°，进一步对比不同情况

下单、双侧下偏气动参数，如图 １１、１２ 所示。

图 １１　 单侧下偏气动参数对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １２　 双侧下偏气动参数对比

　 　 由图可知，在相同的条件下，等量双侧下偏比单

侧下偏对应的气动系数变化更明显。 此外，从变化

趋势来看，两模型的阻力系数基本随偏转增大发生

规律性增长；模型一的升力系数呈现先上升后稳定

的趋势，模型二呈现先上升后下降的趋势，模型二的

失速迎角小于模型一。

３．２　 动力学仿真结果

翼伞回收系统初始状态设定在高度 ８ ０００ ｍ，速
度为 ３０ ｍ ／ ｓ 左右。 采用模型二的气动参数，在稳定

滑行 ２５ ｓ 时，使用控制器拉动伞绳，获得单侧下偏

和双侧下偏仿真结果如图 １３ ～ １４ 所示。 除图 １３ｄ）
外，其余仿真时间为 ５０ ｓ。 因为单侧下偏为横侧向

控制输入，双侧下偏为纵向控制输入，所以图 １３、１４
仅展示与当前控制相关且变化明显的状态变量。

图 １３　 系统单侧下偏横侧向仿真
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图 １４　 系统双侧下偏纵向仿真

　 　 根据仿真结果，单侧下偏时，翼伞回收系统会进

行盘旋下降运动，随着单侧后缘下偏量增大，伞衣左

右压力不对称现象更加明显，进而导致滚转角增大，
偏航角变化率增大，盘旋圆周变小；双侧下偏时，系
统会发生减速运动，随着两侧后缘下偏量增大，翼伞

后倾的幅度随之增大，进而导致迎角增加，俯仰角增

大，系统速度减小，高度下降变慢。

４　 结　 论

１） 本文先将具有初始形状的翼伞回收系统进

行流固耦合分析，得到翼伞在稳态飞行中会发生一

定的变形，且伞衣前中部的区域变形明显，沿 ｚ 轴的

最大变形位移可达到 １８％，获得变形模型；
２） 结合后缘下偏的影响，将初始模型和变形模

型进行压力云图及气动参数对比，可见“鼓包”会导

致翼伞上伞衣压力分布不均匀，升阻力系数上升，升
阻比下降；单侧后缘下偏时翼伞伞衣压力分布不对

称，导致滚转和偏航。 和风洞试验对比可知，考虑变

形以及后缘下偏的模型气动参数更加准确；
３） 基于变形模型的气动参数，建立翼伞回收系

统六自由度模型，在此基础上进行了下偏仿真，与可

信度较高的参考文献仿真结果［１６］ 以及空投试验［１４］

对比，本文仿真情况趋势与之接近。 因此，采用本文

的方法，综合考虑变形及后缘下偏可以提高建模精

度，对于今后基于模型设计控制律有重要意义。
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