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摘　 要：为了研究环帆伞的可操纵特性，采用数值仿真与风洞试验相结合的手段分析了 ２ 种不同的操

纵方式对环帆伞气动和滑翔性能的影响。 第一种操纵方式为通过改变其中 １ 组伞绳长度对环帆伞进

行拉偏操作，第二种操纵方式为改变控制伞绳的长度使环帆伞呈收口状。 数值仿真采用 ＡＬＥ
（ａｒｂｉｔｒａｒｙ Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ⁃Ｅｕｌｅｒｉａｎ）流固耦合方法，并进行了相应的风洞试验。 结果表明：拉偏操作能够有

效地改变环帆伞的阻力系数，且在一定长度范围内，随着拉偏伞绳长度缩短，阻力系数明显减小，同时

相较于未经过操纵操作的环帆伞，滑翔比最大提升幅度可达 ８０％以上，具备一定的滑翔能力；收口操

作对环帆伞的阻力特征影响较为显著，且控制伞绳长度越小，收口幅度越大，阻力特征越小，但相较于

未经过操纵操作的环帆伞，滑翔比最大提升幅度仅为 １０％左右。 风洞试验和数值仿真结果的对比显

示，阻力系数和阻力特征曲线的变化趋势基本一致，且两者的相对误差在 ２０％以内，验证了仿真方法

的可靠性。
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　 　 环帆伞因具有优越的开伞性能、强大的抗损性、
高可靠性、高风阻系数和良好的稳定性，在各种飞船

的回收着陆任务中被广泛使用［１］，是航天器降落伞

中的首选伞型［２］。 此外，降落伞的面积也随着大质

量物体减速回收需求的增加而增大。 我国的“神舟

十四号”飞船的回收主伞采用的就是单个名义面积

达到了 １ ２００ ｍ２ 的环帆伞。 在降落伞减速回收技

术方面，目前主要通过 ２ 种方案实现大载重航天器

伞系减速系统的需求：一种是通过增大降落伞的阻

力面积提高减速能力；另一种是通过增加降落伞的

数量，采取多个合适大小单伞组合的方式来提高减

速能力的群伞技术［３］。 例如，“猎户座”飞船［４］ 和欧

文公司为波音公司提供的降落伞回收系统［５］ 采用

的就是 ３ 个环帆伞组成群伞。

近年来，随着技术的发展，国内外已有诸多的研

究团队利用数值模拟技术对环帆伞结构形状以及透

气性能进行研究。 Ｔｅｚｄｕｙａｒ 等［６］将环帆伞伞衣划分

为 １２ 个不同位置的同心圆区域，利用局部变化的织

物透气性模拟整个环帆伞的透气性， 从而实现织物

透气性与结构透气性统一，该方法有助于减少环帆

伞这 一 复 杂 伞 型 数 值 计 算 所 需 的 网 格 数 量。
Ｔａｋｉｚａｗａ 等［７］ 分析了 ３ 种环帆伞设计构型的性能，
结果表明移除靠近伞衣底部的帆能有效提高环帆伞

的静稳定性。 Ｙｕ 等［８］ 建立了有详细结构的星形折

叠环帆伞模型，并采用简化的拉格朗日（Ｓ⁃ＡＬＥ）方
法模拟了折叠环帆伞的充气过程。 甘小娇［９］、高畅

等［１０］探究了结构参数及织物透气性对环帆伞稳降

阶段气动性能的影响。 包文龙等［１１］ 探究了开“窗”
位置和数量对环帆伞伞衣外形、气动特性参数、摆动

角度的影响。
为了拓宽降落伞的应用范围，通常可以采用调

整伞绳长度［１２⁃１３］、改变伞衣几何形状［１４⁃１７］、加装排

气扰流板［１８］等手段使降落伞具备一定的可操纵性

和滑翔能力。 然而，目前这部分研究主要针对传统
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十字伞。 相比十字伞，环帆伞的应用前景更为广泛。
比如，为了使探测器精确着陆在特定地点附近，美国

火星技术项目组研究了基于环帆伞的精确空投技

术，试验采用低成本可控空投系统中应用到的方法，
将环帆伞伞绳分为 ４ 组，对应 ４ 个象限，通过控制器

对象限中的伞绳长度进行调整，达到操纵环帆伞朝

相应象限方向滑翔的作用［１９］。 但总体上国内外针

对环帆伞可操纵性能的研究仍较为罕见，因此对其

展开可操纵性研究，对拓展其应用范围具有十分重

要的意义。 本文将采用数值仿真与风洞试验相结合

的方式，研究伞绳拉偏和伞绳收口 ２ 种不同的操纵

方式对环帆伞气动性能和滑翔性能的影响。

１　 数值仿真

１．１　 控制方程

本文借助任意拉格朗日－欧拉（ＡＬＥ）求解模

块［２０］模拟环帆伞的充气过程。 其中流场的控制方

程为［２１］

∂ρ
∂ｔ

＋ ρ
∂ｖｉ
∂ｘｉ

＋ ｃｉ
∂ρ
∂ｘｉ

＝ ０ （１）

ρ
∂ｖｉ
∂ｔ

＋ ρｃｉ
∂ｖｉ
∂ｘ ｊ

＝ σｉｊ，ｊ ＋ ρｂｉ （２）

式中： ｉ，ｊ ＝ １，２，３， ρ为流体密度；ｖｉ 为速度；ｃｉ 为 ｉ方
向相对速度；ｂｉ 为单位体积力；ｘｉ 为 ｉ方向欧拉坐标；
σｉｊ ＝ － ｐδｉｊ ＋ μ（ｖｉ，ｊ ＋ ｖｊ，ｉ），表示应力张量，其中 ｐ为压

强，μ 为动态黏性系数，δｉｊ 表示 Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ δ 函数。
结构的控制方程为

ρｓ
ｄｗ
ｄｔ

＝ σｉｊ，ｊ ＋ ρｓｂｉ （３）

式中： ρ ｓ 为结构密度；ｗ 为结构的速度矢量。
采用流固耦合算法模拟问题时， 往往要对

Ｌａｇｒａｎｇｅ算法中的固体结构进行约束，将固体结构

的相关参数传递给流体单元。 在 ＬＳ⁃ＤＹＮＡ 中数值

模拟降落伞充气过程时，固体结构的主要约束方法

是罚函数耦合约束［２２］。 罚函数耦合系数追踪拉格

朗日节点（结构，即从物质）和欧拉流体（主物质）位
置间的相对位移 ｄ，检查每一个从节点对主物质表

面的贯穿，如果从节点不出现贯穿，就不进行任何操

作；如果发生从节点对主物质表面的贯穿，界面力 Ｆ
就会分布到欧拉流体的节点上。 界面力的大小与发

生的贯穿数量呈正比［２２］，即
Ｆ ＝ ｋｉｄ （４）

式中， ｋｉ 表示刚度系数。
１．２　 计算设置

１．２．１　 几何模型与网格划分

本文所采用的环帆伞共有 １６ 个伞衣幅，单个伞

衣幅的结构如图 １ 所示，由上四环和下四帆组成，具
体结构尺寸如表 １ 所示。

图 １　 环帆伞伞衣平面结构图

表 １　 环帆伞主要结构尺寸

参数 值

名义面积 Ａ０ ／ ｍ２ ７

环片高 ｈ１ ／ ｍ ０．１８

参数 值

环缝宽 ｗ１ ／ ｍ ０．０１７

帆片高 ｈ２ ／ ｍ ０．１８

为了便于确定环片与帆片的相对位置，以及避

免环片、帆片因初始折叠对环帆伞成型产生的不利

影响，本文采用初始状态为完全张开形状的环帆伞，
环帆伞的三维模型如图 ２ 所示。

图 ２　 环帆伞模型

环帆伞结构的环片和帆片并非直接相连，而是

通过一系列的加强带进行连接，加强带分为 ２ 种：
①径向加强带，沿环帆伞的径向，用于连接环片和帆

片；②周向加强带，沿环片、帆片的边缘连接，用于稳

定环帆伞的形状。 加强带的形状及位置如图 ３
所示。

伞衣表面网格为三角形网格。 流场计算域采用

渐进网格，从环帆伞至远场逐渐稀疏，流场网格尺寸

为 ４．５Ｄ０ × ３Ｄ０ × ３Ｄ０（其中Ｄ０ 为环帆伞名义直径），
如图 ４ 所示，流体域入口采用速度入口边界条件，其
他壁采用无反射边界条件。

·２２０１·
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图 ３　 加强带位置分布

图 ４　 流体域网格模型

１．２．２　 基本假设

考虑到环帆伞复杂的气动特性，提出如下的基

本假设：
１） 环帆伞连接的有效舱体载荷简化为固定在

入口边界的约束点；
２） 进口流体被认为是一种稳定的不可压缩理

想流体，入口边界处的流速是恒定的，流体域的其余

边界采用无反射边界来模拟风洞空间。
１．２．３　 材料和单元设置

环帆伞的环片和帆片采用 ２ 种不同材料，厚度

分别为 ０．１５ 和 ０．１ ｍｍ，采用 Ｅｒｇｕｎ 公式对 ２ 种材料

的透气性进行描述。
Δｐ ＝ （ａｖｑ ＋ ｂｖ２ｑ）ｅ （５）

式中： ａ，ｂ 分别为描述织物透气性的黏度系数和惯

性系数，通过试验获得；ｅ为伞衣厚度；ｖｑ 为透过伞衣

的气流速度；Δｐ 为伞衣织物的试验压差。
经过实验测得 ２ 种织物材料的黏性系数和惯性

系数分别为：
环片

ａ ＝ ６．８４５ × １０５ ｋｇ ／ （ｍ３·ｓ）

ｂ ＝ １．２９７ × １０５ ｋｇ ／ ｍ４

　 　 帆片

ａ ＝ １．８６４ × １０６ ｋｇ ／ （ｍ３·ｓ）
ｂ ＝ ２．６７３ × １０６ ｋｇ ／ ｍ４

　 　 在 ＬＳ⁃ＤＹＮＡ 中， 透气性参数通过关键 字

∗ＣＯＮＳＴＲＡＩＮＴ－ＬＡＧＲＡＮＧＥ－ ＩＮ－ ＳＯＬＩＤ 中 ａ１ 和 ｂ１

设置，算法选择适合降落伞的 ｃｔｙｐｅ１１ 算法［２２］。
环帆伞的环片、帆片的材料可以通过 ＬＳ⁃ＤＹＮＡ

材料库中的织物材料（ＦＡＢＲＩＣ）实现较好模拟。
伞绳以及加强带通过可以模拟 弹 性 绳 的

ＣＡＢＬＥ－ＤＩＳＣＲＥＴＥ－ＢＥＡＭ 材料来定义。
环片和帆片采用薄壳单元的膜结构算法（Ｂｅ⁃

ｌｙｔｓｃｈｋｏ⁃Ｔｓａｙ ｍｅｍｂｒａｎｅ）模块进行模拟。
伞绳和加强带单元采用离散梁 ／绳单元算法

（ｄｉｓｃｒｅｔｅ ｂｅａｍ ／ ｃａｂｌｅ），定义伞绳和加强带的面积。
流体采用空材料（ＮＵＬＬ）进行材料属性赋值，

其压强、密度关系由状态方程（ＥＯＳ－ＬＩＮＥＡＲ－ＰＯＬＹ⁃
ＮＯＭＩＡＬ）来描述。

流体单元采用 ｓｏｌｉｄ 单元算法，流场分为流体域

及入口，流场单元算法设置为单点多物质耦合的

ＡＬＥ 算法，入口和流体域的两部分单元分别定义。
通过∗ＣＯＮＴＡＣＴ－ ＡＩＲＢＡＧ－ ＳＩＮＧＬＥ－ ＳＵＲＦＡＣＥ

处理环帆伞环片和帆片的自身接触问题。

２　 风洞试验

风洞试验工况：空气密度为 １．２９ ｋｇ ／ ｍ３，风速为

２０ ｍ ／ ｓ。 采用的装置如图 ５ 所示。
环帆伞的载荷端同各固定支架固定，在固定端

通过传感器测量环帆伞的受力情况，左侧通过支架

固定环帆伞释放位置，试验开始时，气流从右端流

入，待气流与环帆伞接触稳定后，撤去支架，通过高

速摄像机记录环帆伞的充气过程，用拉力传感器记

录稳定后环帆伞的受力情况，稳定成型的环帆伞形

状如图 ６ 所示。

图 ５　 风洞试验装置图　 　 图 ６　 风洞试验中的环帆伞

·３２０１·
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３　 环帆伞操纵方式设置

３．１　 伞绳拉偏

风洞试验中，环帆伞的伞绳一共 １６ 根，分为

４ 组；试验通过调整其中 １ 组伞绳的长度实现对环

帆伞的操纵，从而改变环帆伞的阻力特性。 数值仿

真采用等效的方式达到对伞绳的操控作用，具体操

作为：设置 １６ 根伞绳，分为 ４ 组，将其中 １ 组伞绳设

置为试验组，其余 ３ 组为对照组，对试验组的伞绳初

始长度进行设置，使其不同于其余 ３ 组伞绳长度，试
验组伞绳的长度设置为风洞试验中对伞绳进行拉偏

操作后的长度。
根据伞绳缩短长度的不同，试验和仿真将各进

行 ６ 组试验，ａ 组试验组伞绳与对照组伞绳长度相

同，ｂ，ｃ，ｄ，ｅ，ｆ 组试验组伞绳长度与对照组分别相

差 ０．２，０．４，０．６，０．８，１．０ ｍ。 具体设置如表 ２ 所示。
表 ２　 伞绳拉偏工况

序号 伞绳缩短长度 ／ ｍ 来流速度 ／ （ｍ·ｓ－１）

ａ ０ ２０

ｂ ０．２ ２０

ｃ ０．４ ２０

ｄ ０．６ ２０

ｅ ０．８ ２０

ｆ １．０ ２０

３．２　 伞绳收口

风洞试验中收口试验主要采用图 ７ 所示双环单

路控制技术［２３］：在环帆伞最外侧帆片上围绕 ２ 组伞

绳，２ 组收口伞绳呈半圆状环路，通过 １ 根操纵伞绳

与控制器相连，当控制器对操纵伞绳进行操纵时，
２ 个环以类似于袋拉绳系统的方式收缩伞衣，使环

帆伞达到收口的目的。
数值仿真采用图 ８ 所示中心回路控制技术［２７］

进行等效处理：环帆伞的最外侧帆片有 １ 组伞绳称

为收口绳，收口绳在伞衣中心处交汇并通过 １ 根操

纵伞绳与控制器连接，通过控制器操纵操纵伞绳缩

放拉动收口绳对环帆伞的最外侧帆片进行操控达到

操控环帆伞收口的作用。
在仿真中，经过多次测试发现，由于初始模型的

伞衣张开幅度较大，最底层帆片的间距大于环帆伞

实际成型时的间距，如果在初始模型的基础上建立

图 ７　 收口绳操纵双环　 　 　 图 ８　 收口绳操纵中心

单路控制示意图 回路控制示意图

双回路收口伞绳，会导致实际收口伞绳的长度远大

于环帆伞成型后最底层帆片间距，收口绳并未张紧，
未达到控制环帆伞收口的目的。 故在经过多次测试

后，选取未添加收口绳的环帆伞进行预成型计算，待
到环帆伞完全成型后，将模型导出，此时环帆伞最底

层帆片间距与实际试验中的环帆伞最底层间距相

同，在此基础上，设置中心回路控制伞绳进行操控操

作，达到与风洞试验中的收口操作等效的目的。
操纵伞绳长度即为图 ７ ～ ８ 中收口绳交汇点到

控制器的长度，操纵伞绳的长度越短，表明收口程度

越大。 根据操纵伞绳长度的不同，试验和仿真将分

为 ４ 组进行，其操纵伞绳分别长度分别为 ３．０，２．５，
２．０，１．５ ｍ。 具体设置如表 ３ 所示。

表 ３　 伞绳收口工况

序号 操纵伞绳长度 ／ ｍ 来流速度 ／ （ｍ·ｓ－１）

ｇ ３．０ ２０

ｈ ２．５ ２０

ｉ ２．０ ２０

ｊ １．５ ２０

４　 结果及讨论

降落伞在空气中运动产生的阻力大小和运动速

度、空气密度、物体形状、尺寸等因素有关，可用（６）
式表示［２４］。

Ｄ ＝ ＣＤ
１
２
ρｖ２Ａ （６）
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式中： ＣＤ 为阻力系数；Ａ 为特征面积，一般有 ２ 种选

取方式：一种是选取降落伞的名义面积 Ａ０ 作为特征

面积，另一种是选取伞衣的最大投影面积 Ａｔ 作为特

征面积。 在特殊情况下（如收口伞衣的“灯泡” 状

态） 不宜选用特征面积，而是采用阻力系数与特征

面积的乘积阻力特征（ＣＤＡ） 来描述降落伞运动过

程中受到空气阻碍的程度。
在本文中，环帆伞伞绳拉偏试验和仿真采用阻

力系数描述气动性能，在环帆伞收口试验和仿真中

进行过收口操作，不宜选用特征面积，因此收口试验

和仿真采用阻力特征描述环帆伞的受阻碍程度。
４．１　 环帆伞拉偏试验与仿真结果分析

选取如图 ９ 所示的部分试验结果和仿真结果进

行对比分析。
如图 ９ 所示，可以看到随着伞绳进行拉偏操作，

环帆伞有明显的变形现象，且随着试验组伞绳缩短

程度加大，变形幅度增大。 图 ９ 中风洞试验与数值

仿真的环帆伞外形基本吻合，验证了数值仿真等效

方法的有效性。

图 ９　 环帆伞拉偏试验与仿真对比

如图 １０～１１ 所示，环帆伞稳定成型后，由于伞

绳长度发生变化，气流经过环帆伞时产生了非对称

力，使得环帆伞相对于伞绳交汇的中心点逐渐发生

偏移，产生滑翔行为。

图 １０　 ｂ 组环帆伞变化情况

图 １１　 ｂ 组环帆伞速度云图

　 　 从图 １２ 中可以看出，环帆伞的滑翔比在一定范

围内随着伞绳缩短的长度增加而逐渐增大， 且增大

图 １２　 拉偏操作试验与仿真滑翔比

幅度较为明显。 相较于未对环帆伞进行拉偏操作的

ａ 组而言，滑翔比最大提升幅度为 ８０％以上， 表明

伞绳拉偏操作也会对环帆伞的滑翔特性产生较为显

著的影响。 对比风洞试验和数值结果可知，两者曲

线趋势基本一致。
如图 １３ 所示，随着伞绳长度的缩短，环帆伞的

投影面积减小，阻力系数也减小，表明拉偏对环帆伞

的阻力特征有较为明显的影响。 对比试验组和仿真

组数据可知，阻力系数曲线趋势基本一致，各组间的

阻力系数误差在 １０％以内。

·５２０１·
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图 １３　 拉偏操作试验与仿真阻力系数

值得一提的是，风洞试验与数值仿真方法并不

完全等效。 风洞试验中控制器对环帆伞伞绳进行实

时操控，而数值仿真中的等效方法是在仿真开始前

对环帆伞伞绳进行长度调整，且在风洞试验及实际

应用中存在外界环境因素的干扰，也会使得试验与

仿真结果产生一定的差异。 但阻力系数对比图拟合

较好，且曲线变化趋势基本一致，误差在可接受范围

内，验证了数值仿真的准确性。
４．２　 环帆伞伞绳收口试验与仿真结果分析

收口操作控制在仿真开始 ０．５ ｓ 后进行，成型稳

定后的风洞试验和数值仿真结果如图 １４ 所示。

图 １４　 环帆伞收口试验与仿真对比图

如图 １４ 所示，风洞试验和数值仿真的 ２ 种操控

方式都对环帆伞外形变化产生了较为显著的影响，
都能控制环帆伞最底层的帆片进行收口操作，且风

洞试验与数值仿真中，环帆伞的外形变化基本一致，
验证了操控方式的有效性。

如图 １５ 所示，收口操作后，环帆伞的形状发生

了较为明显的变化，环帆伞的投影面积在 ０．５ ～ ０．６ ｓ
时间段内明显减小，在 ０．６ ｓ 时减小至最小值，随后

在 ０．６～１．０ ｓ 期间逐渐增大，１．０ ～ １．５ ｓ 期间逐渐趋

于稳定，在一定范围内动态变化。

图 １５　 ｇ 组环帆伞主视图和俯视图

记录对比有无收口操作的环帆伞速度云图，如
图 １６ 所示。 可以看到有收口操作的环帆伞在进行

收口操作后，环帆伞伞衣底边向内收缩，此时环帆伞

最底部帆片半径小于环帆伞的最大半径，导致气流

在流入环帆伞时有短暂聚集，产生明显的涡流聚集

现象，且涡流呈球状，与周围气流有着较为明显的层

次区分，而未进行收口操作的环帆伞底层气流较为

均匀，没有此现象。

图 １６　 有无收口操作环帆伞速度云图对比

　 　 如图 １７ 所示，对比未对环帆伞进行拉偏操作的

ａ 组滑翔比数据（见图 １２ 伞绳缩短长度为 ０ 时），滑
翔比提升最大幅度仅为 １０％，表明对环帆伞进行收

口操作，并未能有效地增加环帆伞的滑翔比，对环帆

伞滑翔特性的影响较小。
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图 １７　 收口操作试验与仿真滑翔比

如图 １８ 所示，随着操纵伞绳长度的缩短，收口

效果更加明显，阻力特征减小。 图 １８ 中风洞试验和

数值仿真的阻力特征最大组误差在 ２０％以内。

图 １８　 收口操作试验与仿真阻力特征

２ 种等效收口操纵方式的本质都是通过改变环

帆伞的最大投影面积来改变环帆伞的阻力特征，且
２ 种方式对环帆伞阻力特征的影响变化趋势基本一

致，误差在可接受范围内。 但两者的滑翔比曲线变

化趋势有一定的差异，由于仿真采用的中心回路操

纵方式中收口绳与操纵绳为多组伞绳对称交汇，而
试验采用的双环单路操纵方式中仅收口绳和控制伞

绳之间的环路相连，具有一定的非对称性。 因此，当
外界环境因素产生沿非对称方向干扰时，会对环帆

伞的滑翔趋势产生一定影响，２ 种操纵方式的滑翔

比会存在一定差异。 但对比未经过操控操作的 ａ 组

环帆伞的滑翔比，２ 种方式对滑翔比的提升幅度均

较小。

５　 结　 论

本文采用数值模拟与风洞试验结合的手段研究

了 ２ 种不同的操纵方式对环帆伞气动特性的影响。
试验和仿真结果表明：

１） 通过伞绳拉偏操作能够有效地影响到环帆

伞的阻力系数，且在一定范围内，阻力系数随着拉偏

伞绳的缩短而明显减小。 同时与未进行操纵操作的

环帆伞相比，滑翔比最大提升幅度可达 ８０％以上，
具备一定的操纵环帆伞滑翔的潜力。

２） 通过操纵伞绳进行收口操作能够有效地改

变环帆伞的阻力特征，随着环帆伞收口幅度增大，环
帆伞的阻力特征明显减小，收口操作对环帆伞滑翔

特性的影响较小，与未进行操纵操作的环帆伞相比，
滑翔比最大提升幅度仅为 １０％左右。

３） 风洞试验和数值仿真结果的对比显示，阻力

系数和阻力特征曲线的变化趋势基本一致，且两者

的相对误差在 ２０％以内，验证了仿真方法的有效性

和可行性。
需要说明的是，本文数值仿真采用的操纵手段

为近似等效手段，与风洞试验中采用控制器对伞绳

进行动态操纵的手段并不完全一致，因此存在一定

的误差。 后续研究将对操控方式进行优化和改进，
以进一步减小误差。
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