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无人机伞降回收十二自由度模型建立与仿真

吴翰， 王正平， 周洲， 王睿

（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：在无人机的伞降回收过程中，无人机与降落伞一直处于一种动平衡的状态，因此两者间约束

关系的处理将是伞降回收动力学建模的难点。 为了解决该问题，将无人机伞降回收系统划分为降落

伞、吊带和无人机三部分，通过吊带连接点的速度关系得到吊带伸长量，通过弹性系数与吊带伸长量

的乘积得到吊带拉力，并将其分别施加于降落伞和无人机系统，最终基于牛顿－欧拉方程建立了无人

机伞降回收系统十二自由度模型，其中采用 ＯＮＥＲＡ 方程建立无人机由前飞过渡到稳定下降阶段的非

定常气动力模型。 通过数值仿真与实验数据对比可以发现：十二自由度模型和实验数据的结果一致，
验证了该模型的准确性。 十二自由度模型相比于六自由度模型精度更高。 文中所建模型可为无人机

伞降回收系统中降落伞的选取、无人机着陆点的确定提供参考。
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　 　 目前降落伞被广泛应用于航空航天回收领域。
为此，国内外开展了众多关于降落伞的研究。 其中

文献［１］对降落伞的气动特性进行了研究，文献［２］
对降落伞的结构模型进行了研究，文献［３⁃４］中分别

提出 ２ 种建立航天器伞降回收动力学模型的方法，
文献［５⁃６］分别采用牛顿－欧拉方程和凯恩方程建

立了无人机伞降回收六自由度动力学模型。
虽然航天领域伞降回收动力学模型较为成熟，

但是对于无人机伞降回收系统而言，其回收物飞行

速度低、回收降落伞阻力面积小，因此无人机气动力

和力矩对无人机伞降回收系统的影响较大，其与航

天器回收仍有较大不同。 在这种情况下，为了更为

精确地引入降落伞与无人机之间的相互影响，建立

更高精度的无人机伞降回收动力学模型，本文主要

对以下问题进行了研究：①由于无人机与降落伞通

过吊带柔性连接，如何采用数学模型建立降落伞与

无人机之间的相互约束，建立更高自由度的无人机

伞降回收动力学模型，进而更为精确地引入降落伞

和无人机之间的相互影响，值得研究。 ②在无人机

的伞降回收过程中，无人机的气动力和力矩将对无

人机伞降回收系统产生较大影响，因此如何建立无

人机由小迎角过度到大迎角的非定常气动力模型值

得研究。 为了解决上述问题，以无人机的伞降回收

系统为研究对象，通过吊带弹性系数与吊带伸长量

的乘积得到吊带的约束拉力，通过 ＯＮＥＲＡ 方程［７］

建立无人机大迎角情况下的非定常气动力模型，最
终基于牛顿－欧拉方程建立该无人机伞降回收十二

自由度模型。

１　 伞降回收运动学描述

１．１　 回收系统简介

该无人机伞降回收系统主要由无人机、降落伞

和吊带三部分组成，其中吊带与无人机之间，吊带与

降落伞之间均为球接。 无人机与吊带的连接点记为

Ｂ，降落伞与吊带的连接点记为 Ａ，分别选取无人机

质心 ｂ，降落伞与吊带连接点 Ａ以及降落伞质心 ｄ作

为坐标原点，建立各坐标系，选取 Ｆｅ 作为基准坐标

系，具体如图 １ 所示。
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图 １　 伞降回收系统坐标系示意图

１．２　 广义坐标选取

本文所建模型实质为十五自由度模型，其中降

落伞六自由、吊带三自由度（只包含吊带姿态）以及

无人机六自由度。 需要注意的是吊带的三自由度是

由连接点 Ａ（即坐标系 Ｆｃ） 的姿态来体现的。 但当

降落伞拉直后，吊带姿态与降落伞姿态可以近似成

一样进行处理，因此消去了吊带的三自由度模型，将
其称为十二自由度模型。 系统广义坐标选取如下

ｑ ＝ ｒｄ 　 ｑｄ 　 ｑｃ 　 ｒｂ 　 ｑｂ[ ] Ｔ （１）
式中： ｒｄ 描述的是降落伞的质心位置；ｑｄ 描述的是

降落伞的姿态；ｑｃ 描述的是吊带的姿态；ｒｂ 描述的是

无人机的质心位置；ｑｂ 描述的是无人机姿态。 需要

强调的是，由于降落伞拉直后，吊带的姿态角和角速

度可以看成是与降落伞一致的，故后文中的 Ｃｅｃ（由
吊带坐标系向基准坐标系的转换矩阵），ｐｃ，ｑｃ，ｒｃ（吊
带坐标系相对于基准坐标系的角速度分量） 都可以

通过降落伞的姿态角和角速度得到。

２　 伞降回收动力学描述

２．１　 降落伞动力学描述

对降落伞由完全拉直到稳定下降过程进行动力

学建模，通过划分降落伞阻力面积的大小范围将一

次性张满降落伞的充气过程划分为三部分，即降落

伞初始充气部分、降落伞主充气部分和降落伞稳定

下降部分，具体如图 ２ 所示。

图 ２　 降落伞充气过程示意图

具体通过表 １ 对一次性张满降落伞的充气过程

进行划分。
表 １　 降落伞充气过程划分

降落伞充气过程 降落伞阻力面积

初始充气部分 ＳＣＡ ≤ ＳＣＡ１ ＝ ０．０４ＳＣＡｓ

主充气部分 ＳＣＡ１ ＜ ＳＣＡ ＜ ＳＣＡｓ

稳定下降部分 ＳＣＡ ＝ ＳＣＡｓ

表中： ＳＣＡ 为降落伞的实时阻力面积，其会随着

充气时间而发生变化；ＳＣＡ１ 为降落伞初始充气部分

结束时的降落伞阻力面积；ＳＣＡｓ 为降落伞充气完成

时的阻力面积。
借用降落伞阻力面积的变化对降落伞不同阶段

所受气动力和力矩进行描述，首先得到降落伞阻力

面积随充气时间的变化关系式为［８］

ＳＣＡ ＝
ＳＣＡ１

ｔ１
ｔ　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （０ ≤ ｔ ≤ ｔ１）

ＳＣＡ１ ＋ ［ＳＣＡｓ － ＳＣＡ１］
ｔ － ｔ１
ｔｓ － ｔ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ （ ｔ１ ＜ ｔ ＜ ｔｓ）

ＳＣＡｓ ＝ ＡｐＣＴ 　 　 　 　 　 　 　 　 （ ｔｓ ≤ ｔ）

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（２）
式中： ｔ１ 为初始充气部分花费时间；ｔｓ 为主充气部分

花费时间；ｔ 为降落伞充气时间；Ａｐ 为降落伞名义面

积；ＣＴ 为降落伞轴向力系数。
将公式（２） 中得到的降落伞阻力面积 ＳＣＡ 带入

公式（３） 至（４） 建立降落伞从完全拉直到稳定下降

阶段的气动力和力矩模型分别为［８］

９６



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

Ｆｄ ＝

Ｆｄｘ ＝ ＣＮ
１
２
ρＶ２

ｄ

ＳＣＡ

ＣＴ

ｕｄ

ｕ２
ｄ ＋ ｖ２ｄ

Ｆｄｙ ＝ ＣＮ
１
２
ρＶ２

ｄ

ＳＣＡ

ＣＴ

ｖｄ
ｕ２
ｄ ＋ ｖ２ｄ

Ｆｄｚ ＝
１
２
ρＶ２

ｄＳＣＡ

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（３）

Ｍｄ ＝

Ｍｄｘ ＝ － ＣＭ
１
２
ρＶ２

ｄ

ＳＣＡ

ＣＴ
ｓｉｎ（β ｄ）Ｌｍ

Ｍｄｙ ＝ ＣＭ
１
２
ρＶ２

ｄ

ＳＣＡ

ＣＴ
ｃｏｓ（β ｄ）Ｌｍ

Ｍｄｚ ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（４）

β ｄ ＝ ａｃｔａｎ
ｖｄ
ｕｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ 　 α ｄ ＝ ａｃｔａｎ ｕ２

ｄ ＋ ｖ２ｄ
ｗ２

ｄ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ （５）

ＣＮ ＝ ０．５１１ ５α３
ｄ － ０．２６５ ２α ｄ （６）

式中：Ｌｍ 为参考长度，由力矩系数 ＣＭ 来确定；Ｄｐ 为

降落伞名义直径；ＣＮ 为降落伞法向力系数；α ｄ 为降

落伞迎角；β ｄ 为降落伞侧滑角；ｕｄ，ｖｄ，ｗｄ 为降落伞质

心速度分量。
２．２　 无人机动力学描述

ＯＮＥＲＡ 方程目前主要用于气弹领域，根据文献

［９］中的介绍，ＯＮＥＲＡ 方程同样可以用于大迎角情

况下的非定常气动力建模。 因此无人机在伞降回收

过程当中的非定常动力学模型可依据 ＯＮＥＲＡ 方程

所得到的气动力系数随迎角的变化关系式进行建

立。 首先给出无人机气动力模型为

Ｆｂ ＝

Ｆｂｘ ＝ －
１
２
ρＶ２

ｂ ＳＣＤ

Ｆｂｙ ＝ －
１
２
ρＶ２

ｂ ＳＣＹββ

Ｆｂｚ ＝ －
１
２
ρＶ２

ｂ ＳＣＬ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（７）

式中： Ｖｂ 为无人机质心合速度；Ｓ 为无人机机翼面

积；β 为侧滑角；ＣＬ，ＣＤ，Ｃｙβ 为气动力系数。
接下来给出根据 ＯＮＥＲＡ 方程所建立的无人机

气动力系数随无人机迎角变化的关系式，ＯＮＥＲＡ 方

程的升力系数模型具体形式如下［１０］

ＣＬ ＝ ＣＬａ ＋ ＣＬｂ

ＣＬａ ＝ Ｓｚ１ × α̇ ＋ Ｓｚ２ × α̈ ＋ Ｓｚ３ × α̇ ＋ ＣＬγ

Ｃ̇Ｌｂ ＋ ｒｚ１ × Ｃ̇Ｌｂ ＋ ｒｚ２ × ＣＬｂ ＝ －

　 ｒｚ２ × ΔＣＬ － ｒｚ３ ×
∂ΔＣＬ

∂α
× α̇

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（８）

式中： α 为无人机迎角；ＣＬａ，ＣＬｂ 为升力系数的组成

部分；ΔＣＬ 为线性部分与非线性部分的差值；ＣＬγ 为

非线性部分的气动升力系数；参数 ｒｚ１，ｒｚ２，ｒｚ３ 需要通

过雷诺数进行确定；由于 ＯＮＥＲＡ 方程的线性部分

是对 Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ 气动力模型的拟合，由此可以得到

参数 ｓｚ１，ｓｚ２，ｓｚ３ 的值。
同样可以得到 ＯＮＥＲＡ 方程线性部分与非线性

部分的差值 ΔＣＬ 为

ΔＣＬ ＝
０　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ０ ≤ α ≤ ０．１３９ ６ ｒａｄ
６．３２２ ８４ × （α － ０．１３９ ６）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ０．１３９ ６ ｒａｄ ≤ α ≤ ０．３１４ ２ ｒａｄ
６．３２２ ８４ × （α － ０．１３９ ６） － ０．４２２８ ４ × （α － ０．３１４ ２）　 ０．３１４ ２ ｒａｄ ≤ α

ì

î

í

ïï

ïï

（９）

　 　 通过（９）式可以得到
∂ΔＣＬ

∂α
，将等式（９） 和求得

的
∂ΔＣＬ

∂α
带入（８） 式中便可以得到不同迎角下的升

力系数。
同理给出阻力系数的公式为

ＣＤ ＝ ＣＤａ ＋ ＣＤｂ

Ｃ̈Ｄｂ ＋ ｒＤ１ × Ｃ̇Ｄｂ ＝ － ｒ２Ｄ × ΔＣＤ － ｒＤ３ × α̇

ΔＣＤ ＝ － ０．０４２ × α － ０．１４７ ３ × α２ － ４．９２３ × α３

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１０）
式中： ＣＤａ，ＣＤｂ 为阻力系数的组成部分；ΔＣＤ 为线性

部分阻力系数与非线性部分阻力系数的差值；ｒＤ１，

ｒＤ２，ｒＤ３ 同样由雷诺数确定。 由于无人机在伞降过程
当中，大迎角的变化对侧向力系数 ＣＹβ 影响不大，因
此侧向力系数采用准定常方法进行求解。

关于无人机所受力矩也可分为大迎角和小迎角

情况，其中小迎角所受力矩可采用无人机正常飞行

时的力矩公式，具体可参考文献［１１］ 得到。 大迎角

力矩可采用多体动力学［１２］ 的方法进行求解，即将无
人机划分为多刚体系统。 无人机质心力矩由两部分

组成，一部分是各刚体质心广义力相对于无人机质

心的力矩，另一部分是各刚体自身运动所产生的非

定常力矩，将两者引入无人机质心进行叠加便可得

到无人机大迎角情况下的力矩模型。 在此直接给出
无人机的力矩模型为：Ｍｂ。

０７
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２．３　 吊带拉力求解

首先应当求得吊带约束拉力，如果吊带拉力已

知，分别对无人机和降落伞施加吊带拉力后，无人机

和降落伞便是独立的六自由度系统，分别对其运用

现有六自由动力学模型即可。 本文通过吊带连接点

的速度关系式求得吊带拉力。 其中吊带与降落伞在

连接点 Ａ 的速度等式为

Ｃｅｃ

ｕｃ

ｖ ｃ

ｗｃ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｃｅｄ

ｕｄ ＋ ｑｄＬｓ

ｖｄ － ｐｄＬｓ

ｗｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１１）

式中： Ｃｅｃ，Ｃｅｄ 分别表示吊带坐标系和降落伞坐标系

向基准坐标系的转换矩阵；Ｌｓ 为降落伞质心到吊带

连接点的距离；ｕｃ，ｖｃ，ｗｃ 为吊带在连接点Ａ的速度分

量；ｕｄ，ｖｄ，ｗｄ 分别为降落伞质心处的速度分量；ｐｄ，
ｑｄ 分别为降落伞质心角速度分量。

同理可得吊带与无人机在连接点 Ｂ 的速度等

式为

Ｃｅｃ

ｕｃ ＋ ｑｃＬｒ

ｖｃ － ｐｃＬｒ

ｗｃ ＋ Ｌ̇ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｃｅｂ

ｕｂ － ｑｂＬＡ

ｖｂ － ｐｂＬＡ

ｗｂ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１２）

式中： Ｃｅｂ 为无人机坐标系向基准坐标系的转换矩

阵；ＬＡ 为无人机质心到吊带连接点的距离；Ｌｒ 为吊

带长度；ｐｃ，ｑｃ 为连接点 Ａ 的角速度分量；需要注意

的是在公式（１１） 和（１２） 中，当降落伞拉直后，吊带

（连接点 Ａ） 的角速度和姿态是与降落伞一致的，因
此可以采用降落伞的角速度和姿态求得坐标转换矩

阵Ｃｅｃ 和角速度分量 ｐｃ，ｑｃ；ｕｂ，ｖｂ，ｗｂ 为无人机质心的

速度分量；ｐｂ，ｑｂ 为无人机质心的角速度分量。

将（１１） 和（１２） 式联立可得吊带长度变化率 Ｌ̇ｒ

的表达式，对吊带长度变化率进行积分便可得到吊

带伸长量， 进而得到吊带长度 Ｌｒ， 进而求得吊带

拉力。
吊带拉力可由公式（１３） 和（１４） 得到

Ｆｒ ＝ Ｅ（Ｌｒ － Ｌｒ０） （１３）
ＦＲ ＝ ０ ０ Ｆｒ[ ] Ｔ （１４）

式中： Ｅ 为吊带的弹性系数，其含义为：在弹性限度

内，单位形变量时所产生弹力的大小；Ｌｒ０ 为吊带初

始长度；Ｆｒ 为吊带拉力；ＦＲ 为吊带拉力的矩阵形式。

３　 伞降回收十二自由度模型建立

３．１　 降落伞六自由度模型建立

将吊带拉力施加到降落伞上，可得降落伞六自

由度模型形式如下

（ｍｄ ＋ Ｎｄ）（ Ｖ̇ｄ ＋ ωｄ × Ｖｄ） ＝ ＣｄｌＦｄ ＋
　 Ｃｄｅｍｄｇ ＋ Ｃｄｅ（ＣｅｃＦＲ）
（Ｊｄ ＋ Ｉｄ）ω̇ｄ ＝ Ｍｄ ＋ Ｌｓ × Ｃｄｅ（ＣｅｃＦＲ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１５）

式中： Ｃｄｌ 为降落伞气流坐标系向降落伞质心坐标

系的转换矩阵；ｍｄ，Ｊｄ 分别为降落伞质量和转动惯

量矩阵；Ｎｄ，Ｉｄ 分别为降落伞附加质量和附加转动

惯量矩阵。 Ｖｄ，ωｄ 为降落伞质心速度与角速度矩

阵；Ｆｄ，Ｍｄ 分别为降落伞气动力和力矩矩阵。 需要

注意的是降落伞的质量、转动惯量、附加质量以及附

加质量惯性矩在充气阶段将随充气时间而发生变化

的，具体可参考文献［１３］ 进行求解。
３．２　 无人机六自由度模型建立

无人机六自由动力学模型如下

ｍｂ（ Ｖ̇ｂ ＋ ωｂ × Ｖｂ） ＝ ＣｂｎＦｂ ＋
　 Ｃｂｅｍｂｇ － Ｃｂｅ（ＣｅｃＦＲ）
Ｊｂω̇ｂ ＝ Ｍｂ － ＬＡ × Ｃｂｅ（ＣｅｃＦＲ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１６）

式中： Ｃｂｎ 为无人机气流坐标系向无人机坐标系的

转换矩阵；ｍｂ，Ｊｂ 分别为无人机的质量和转动惯量

矩阵；Ｖｂ，ω ｂ 分别为无人机质心速度与角速度矩阵；
Ｆｂ，Ｍｂ 分别为无人机质心气动力和力矩矩阵。 至此

由（１３） 式、（１５） 式和（１６） 式共同构成了无人机伞

降回收十二自由度模型，可直接采用 ＭＡＴＬＡＢ 基于

四阶龙格库塔法进行数值仿真。

４　 仿真实验

为了验证本文模型的准确性，采用本文所建动

力学模型对文献［６］中的无人机伞降回收系统进行

动力学建模，并与文献［６］中实验数据进行对比。
文献［６］中主要对无人机伞降回收进行了实验，其
中实验条件为：无人机携带降落伞，其中降落伞向后

弹出。 降落伞弹出并与无人机拉直时，无人机飞行

高度 ５６ ｍ，前飞速度 １１ ｍ ／ ｓ，上升速度 １ ｍ ／ ｓ，实验

海拔高度 １ ３００ ｍ，具体仿真过程中无人机伞降回收

系统的参数设定如表 ２ 所示。
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表 ２　 无人机伞降回收系统仿真参数设定

符号 物理意义 数值

ｍｂ ／ ｋｇ 无人机质量 １０

Ｓ ／ ｍ２ 无人机机翼面积 ２．５

ｍｄ ／ ｋｇ 降落伞质量 ０．６５

（ＣＡ） ｓ ／ ｍ２ 降落伞充气完成时阻力面积 ２５．１３

Ｌｒ ／ ｍ 吊带长度 １．８

ＬＡ ／ ｍ 无人机质心到吊带连接点的距离 ０．５

ＬＳ ／ ｍ 降落伞质心到吊带连接点的距离 ０．７

本文基于 ＭＡＴＬＡＢ 进行动力学建模与仿真，十
二自由度模型初始输入为

ｒｄ ＝ ０ ０ － ５９[ ] Ｔ（ｍ）
ｑｄ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ）
ｑｃ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ）
ｒｂ ＝ ０ ０ － ５６[ ] Ｔ（ｍ）
ｑｂ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ）
ｖｄ ＝ １１ ０ － １[ ] Ｔ（ｍ ／ ｓ）
ωｄ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ ／ ｓ）
ωｃ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ ／ ｓ）
ｖｂ ＝ １１ ０ － １[ ] Ｔ（ｍ ／ ｓ）
ωｂ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ ／ ｓ）

　 　 六自由度模型初始输入为

　 　 　 ｒｂ ＝ ０ ０ － ５６[ ] Ｔ（ｍ）

　 　 　 　 　 ｑｂ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ）
　 　 　 ｖｂ ＝ １１ ０ － １[ ] Ｔ（ｍ ／ ｓ）
　 　 　 ω ｂ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ｒａｄ ／ ｓ）
需要强调的是：①实验数据是基于基准坐标系

的，因此本文仿真结果已转换至基准坐标系，为了分

析无人机伞降十二自由度模型与六自由度模型的区

别，在仿真曲线中引入无人机伞降回收六自由度模

型（无人机伞降回收六自由度模型，即基于无人机

伞降系统质心建立动力学模型）进行对比。 ②由于

十二自由度模型中，降落伞和无人机在速度方面几

乎一致，这样不方便两者间的对比，因此在图 ３ 和图

５ 中，十二自由度模型降落伞速度的仿真结果均乘

以－１ 进行展示。 本文仿真过程主要为降落伞刚好

拉直并开始充气到降落伞和无人机一起稳定下降过

程，具体对比结果如图 ３ 至 ５ 所示：

图 ３　 无人机与降落伞下降速度变化曲线

图 ４　 无人机与降落伞飞行高度变化曲线　 图 ５　 无人机与降落伞前飞速度变化曲线　 图 ６　 无人机与降落伞迎角变化曲线

　 　 通过对图 ３ 至 ５ 的分析可以发现：①图 ３ 中，虽
然十二自由度模型仿真结果与实验结果的一致性较

好，但存在波动收敛的情况，该波动产生的主要原因

是：本文引入了吊带拉力，而吊带拉力的模型中含有

弹性系数，因此会产生相应波动，可以通过调整吊带

弹性系数的大小，来改变波动的收敛速度；②通过十

二自由度模型与六自由模型以及实验数据的对比，
可以发现十二自由度模型整体变化趋势与实验数据
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一致，这验证了本文模型的准确性，并且十二自由度

模型相比于六自由度模型更接近于实验数据，其精

度更高，具体对比结果如表 ３ 所示。
表 ３　 实验、仿真结果对比表

分类

无人机稳定

下降速度 ／
（ｍ·ｓ－１）

１４ ｓ 时无

人机飞行

高度 ／ ｍ

无人机前飞

速度减小为

零所需时间 ／ ｓ

实验结果 ５．０５ ０．００ ５．８５

十二自由度模型 ５．００ １．０２ ４．９５

六自由度模型 ４．９５ ２．１３ ４．５０

通过对图 ６ 的分析可以发现：降落伞由完全拉

直到和无人机一起稳定下降的过程中，降落伞迎角

由 ９０°逐渐变为 ０°，无人机迎角由 ０°逐渐变为 ９０°，
整体符合实际情况，两者的迎角变化曲线同样可以

反映两者之间的夹角变化。

５　 结　 论

通过该无人机伞降回收系统的动力学建模与仿

真实验可以得到如下结论。
１） 本文通过吊带弹性系数和吊带伸长量的乘

积得到了吊带拉力，并以此建立了无人机伞降回收

十二自由度模型。 该模型仿真结果与实验数据吻合

良好，验证了本文模型的合理性。 本文十二自由度

模型相比于六自由度模型，其优势在于：精度更高，
能够引入降落伞和无人机之间的相互影响。 本文模

型能够为无人机的伞降回收提供更为精确的指导。
２） 本文采用 ＯＮＥＲＡ 方程建立了无人机由前

飞过渡到与降落伞一起稳定下降阶段的非定常气动

力模型，通过该阶段仿真结果与实验数据的对比可

以发现两者吻合较好，这同样也证明了 ＯＮＥＲＡ 方

程可用于解决无人机大迎角情况下的非定常气动力

的建模问题。
３） 针对后续研究，主要可从以下入手：①对无

人机大迎角非定常动力学模型继续进行优化；②对

降落伞的弹出阶段进行动力学建模，以完善无人机

伞降回收系统动力学模型；３）可利用该模型搭建无

人机伞降回收仿真平台，为无人机的伞降回收提供

服务。
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