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涡环旋转伞流固耦合特性分析
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摘　要：以一种典型的涡环旋转伞为研究对象，采用任意拉格朗日－欧拉流固耦合方法模拟其在无限质
量条件下的充气展开过程。计算得到了涡环旋转伞的充气展开和转速、开伞动载等时程变化曲线以及稳态

阶段伞周围流场变化规律、伞衣织物的结构强度等流固耦合特性。结果表明：涡环旋转伞在来流１２ｍ／ｓ时稳
定转速约为３．１ｒ／ｓ，伞衣幅充满外形饱满，与伞塔试验结果吻合；稳态阶段涡环旋转伞上方产生大量涡核，涡
核中心的连线类似于空间螺旋线；涡环旋转伞的阻力系数大于一般结构轴对称降落伞；伞衣幅与伞绳连接区

域以及边缘区域应力明显高于伞衣幅平均应力水平。
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　　涡环旋转伞是一种常见的旋转降落伞。伞衣
的高速旋转，使得带涡环旋转伞的物伞系统在下

降时具有良好的稳定性。此外，它还具有阻力系

数大、开伞动载小、易维护等优点，被广泛应用于

兵器的弹道控制、飞机的着陆减速和控制、空降空

投、航天飞行器的安全回收技术以及外太空的探

险和着陆等领域［１－２］。

降落伞的充气过程是工作过程中最重要的阶

段，同时物理过程也最复杂，其中涉及流固耦合、

瞬间大变形结构动力学等问题［３］。风洞试验是

研究降落伞充气过程的主要手段，但投入资金大、

周期长、可测数据少等问题制约着研究的进程。

而数值仿真以其经济性和灵活性已成为研究该问

题的一种重要工具。文献［４－５］采用任意拉格
朗日 －欧拉（ＡｒｂｉｔｒａｒｙＬａｇｒａｎｇｅ－Ｅｕｌｅｒ，ＡＬＥ）方
法模拟平面圆形伞和ＸＴ－１１型降落伞的开伞过
程，并对稳定状态下流场速度矢量分布、涡环位置

等特性进行分析。文献［６］采用浸入边界法
（ｉｍｍｅｒｓｅｄｂｏｕｎｄａｒｙｍｅｔｈｏｄ）模拟三维锥形降落伞
在低速低雷诺数情况下的开伞情况。文献［７］利
用波前跟踪法（ｆｒｏｎｔｔｒａｃｋｉｎｇｍｅｔｈｏｄ）研究了 Ｇ１１
型降落伞的充气过程动力学行为。国内一些研究

人员也对降落伞的充气过程进行了研究［８－１１］。

但充气过程的已有研究多关注于轴对称的平面圆
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形或锥形等降落伞，对旋转降落伞尤其是涡环旋

转伞还有待探索。

１　数学模型

采用ＡＬＥ方法对涡环旋转伞的开伞过程进
行流固耦合计算。ＡＬＥ算法中牛顿流体的控制
方程为［１２］
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式中：ρ为流场密度；ｖｉ为物质速度；ｂｉ为单位体
积力；Ｅ为能量；ｘｉ为欧拉坐标；ｗｉ为相对速度，
ｗｉ＝ｖｉ－ｖ′ｉ，ｖ′ｉ为网格速度；ｔ为时间；σｉｊ＝－ｐδｉｊ＋
μ（ｖｉ，ｊ＋ｖｊ，ｉ）为应力张量，其中ｐ为压力，μ为动力
粘度，δｉｊ为Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒδ－函数。

拉格朗日和欧拉坐标间的关系为［１２］
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式中：Ｘｉ为拉格朗日坐标；ｆ为参考坐标下的一个
变量。

拉格朗日结构的控制方程为［１３］
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式中：ｕｉ为结构域中节点位移；ρｓ为结构密度。
对上述控制方程进行全耦合计算，采用中心

差分法按时间递增进行求解，中心差分法采用显

式时间法，提供二阶时间精度。对于流场和结构

的每个节点，速度和位移按式（４）和式（５）
更新［１４］。
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　　式中：ｘ和 ｕ分别为流场和结构单元节点的
位移矢量和速度矢量；Ｆｉｎｔ为内力矢量，Ｆｅｘｔ为外力
矢量，它们与体力和边界条件相关联；Ｍ为质量
对角矩阵。

对于透气性结构与流场的耦合，结构单元上

下表面压力梯度和法向界面力增量分别为［１５］
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式中：ｚｎ为结构单元平面法向坐标；ｖｎ为通过结
构单元的法向速度；ａ为粘性系数，与透气性 ε和

μ有关；ｂ为惯性系数，与ε和ρ有关；ｈ为结构厚
度；Ｓ为结构单元表面积。

Ｆｎ作为外部力Ｆｅｘｔ的一部分，从而引起结构
速度和位移的变化。

２　仿真模型

图１（ａ）为涡环旋转伞的几何模型，主要由４
片伞衣幅和３３根不同长度的伞绳组成。图１（ｂ）
为其平面展开图，伞衣幅展开为平面曲边七边形，

伞衣幅之间关于伞轴中心对称排布。

（ａ）结构示意图
（ａ）Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍ

　 　
（ｂ）平面展开图

（ｂ）Ｐｌａｎｅｅｘｐａｎｓｉｏｎｄｒａｗｉｎｇ
图１　涡环旋转伞示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｖｏｒｔｅｘｒｉｎｇｒｏｔａｔｉｎｇｐａｒａｃｈｕｔｅ

　　涡环旋转伞结构复杂，将其初始充气模型建立
成接近实际的“束”状或伞包状态十分困难。所

以，将伞衣幅建立成平面，二维壳单元划分网格，围

绕伞轴按中心对称方式排布；绳索单元划分伞绳，

并折叠至合适的长度，与伞衣幅连接［１６］；六面体实

体网格划分流场。有限元模型如图２所示，边绳和
中心绳交汇点固定，为无限质量充气情况；涡环旋

转伞稳定下落速度范围为１０～２０ｍ／ｓ，故设定来流
速度为１２ｍ／ｓ，流场入口采用速度入口边界条件，
流场其余边界采用无反射边界条件，涡环旋转伞位

于流场中央位置；考虑伞衣幅的透气性。

（ａ）涡环旋转伞
（ａ）Ｖｏｒｔｅｘｒｉｎｇｐａｒａｃｈｕｔｅ

　　　　
（ｂ）流场

（ｂ）Ｆｌｕｉｄｄｏｍａｉｎ
图２　流固耦合有限元模型

Ｆｉｇ．２　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｆｌｕｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｔｅｒａｔｉｏｎ

由于初始充气模型与实际应用初始状态差别

较大，所以主要研究涡环旋转伞充气完成达到稳

定时的相关特性。

·５８·
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３　伞塔试验

为了验证模拟涡环旋转伞充满状态相关特性

的可行性，按照仿真模型制作试验模型，采用

１００ｍ高塔投放试验对仿真结果进行验证，试验情
况如图３所示。通过姿态参数存储测量仪和高速
摄像仪测试并记录其下降过程中的空中姿态参数

变化规律。

（ａ）试验布置示意图
（ａ）Ｔｅｓｔｌａｙｏｕｔ

　　
（ｂ）高速摄像照片

（ｂ）Ｉｍａｇｅｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｃａｍｅｒａ
图３　伞塔试验

Ｆｉｇ．３　Ｐａｒａｃｈｕｔｅｔｏｗｅｒｔｅｓｔ

姿态参数存储测量仪采用三轴加速度计和三

轴磁阻传感器，获得６路加速度分量和地磁分量，
如图４所示。试验结束回收测量仪，基于ＭＡＴＬＡＢ
调用存储数据进行数据处理，可得到试验模型在

下降过程中的转速变化。基于交汇摄影测量法，

采用两台高速摄像仪，使其视轴交汇于目标区，测

出下降过程中的试验模型仰角及方位角，可通过

三角形正弦定理计算出其落速。

图４　姿态参数原始数据
Ｆｉｇ．４　Ｉｎｉｔｉａｌｄａｔａｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

４　结果分析

４．１　充满状态

图５为涡环旋转伞转速的计算值与试验结果
对比。伞达到稳定状态时，转速计算值约３．１０ｒ／ｓ，
产生小波动的原因是４片伞衣幅经大变形充满后
形状不完全一致，导致流固耦合计算过程中作用

在各伞衣幅的合力略微不同，伞轴发生小范围的

摆动。试验中伞达到稳定时转速曲线相对平滑，

数值上稍小于仿真结果，约 ３．０６ｒ／ｓ，稳定落速
１１．４０ｍ／ｓ，误差分别为１．３％和５．３％，主要是由
仿真模型简化、试验中横风等因素共同影响产生

的误差。

图５　转速曲线对比
Ｆｉｇ．５　Ｒｏｔａｔｉｎｇｓｐｅｅｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

图６为伞衣幅完全充满状态下仿真结果与伞
塔试验结果对比，可清楚地看到：二者形状基本一

致，伞衣幅上不对称的开口设计使其在充满情况

下，形成一定的凸面和倾斜度，在不对称空气动力

和力矩的作用下实现旋转性能，仰视下落中的涡

环旋转伞，逆时针旋转。

（ａ）仿真结果
（ａ）Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　　　　　
（ｂ）试验结果
（ｂ）Ｔｏｗｅｒｔｅｓｔ

图６　充气完成时伞衣幅形状
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｉｎｆｌａｔｅｄｃａｎｏｐｙｓｈａｐｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

综上，仿真计算得到的涡环旋转伞稳定转速、

落速和充满外形与伞塔试验数据吻合较好，证明

了ＡＬＥ方法模拟涡环旋转伞充满状态相关特性
的可靠性。

４．２　流场矢量

图７为稳态阶段涡环旋转伞旋转１／４转时的
流场速度矢量变化情况。ｔ＝４．１３ｓ时，通过伞衣
幅间空白区域截面的流场速度矢量如图７（ａ）所
示，流体从伞衣幅之间空隙通过，方向略向外偏

转，上方偏外区域有两个对称的涡核，该涡核的正

上方亦有对称的涡核。ｔ＝４．１５ｓ时，伞衣幅转动
与截面接触，截面内流体只有极少部分通过伞衣

幅材料（考虑伞衣幅材料的透气性），大部分流体

从伞衣幅下方向外和向内偏转流动，所以伞衣幅
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之间的中心区域流场速度明显增大；伞衣幅切割

截面，其表面上方流体少，速度低，压力低，而对称

中心区域和外围区域速度、压力较高的气流闯入

填补，在伞衣幅上表面附近形成杂乱无章的旋涡。

ｔ＝４．１７ｓ时，中心对称的伞衣幅切割截面完毕，截
面内气流再次通过空隙，旋涡随着来流上升远离

伞衣幅，且快速规则形成涡核。

由于伞衣幅结构的中心对称性和伞的旋转，

气流速度矢量在水平方向上有不可忽略的分量，

如图８所示。在伞衣幅上方不同高度的水平面

内，都有气流旋涡现象，并有众多涡核以伞轴为对

称中心对称排布。

稳定阶段，在通过伞轴的任意平面内，气流在

伞衣幅的上方时刻形成涡核，涡核随着气流、伞衣

幅的旋转上升，所以涡核在空间内连续存在，其中

心连线如图９所示。理想状态下，涡核中心连线
连续，形状类似空间螺旋线，从下至上走势与伞旋

转方向相反。但由于伞轻微的圆锥运动及四片伞

衣幅成形不完全相同，流场变化出现不对称现象，

旋涡破碎分离，导致涡核中心连线断裂。

图７　伞轴所在平面速度矢量图（１／４转）
Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓｉｎｔｈｅｐｌａｎｅｔｈｒｏｕｇｈｐａｒａｃｈｕｔｅａｘｉａｌ（１／４ｒ）

图８　ｔ＝４．２０ｓ时伞轴垂直平面速度矢量图
Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓｉｎｔｈｅｐｌａｎｅｐｅｒｐｅｎｄｉｃｕｌａｒｔｏ

ｐａｒａｃｈｕｔｅａｘｉａｌａｔｔ＝４．２０ｓ

４．３　阻力系数

来流速度１２ｍ／ｓ时的开伞动载曲线如图１０
所示。由于涡环旋转伞的结构透气量很大，所以

其开伞动载一直较平稳地增加，当伞充满后逐渐

增大至最大值。最大开伞动载计算公式为［３］

Ｆｍａｘ＝
１
２ρｖ

２ＳｐＣｘＫｄ （８）

式中，Ｋｄ为动载系数（无因次），涡环旋转伞的动载

图９　ｔ＝４．２０ｓ时涡核中心连线
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｉｍａｇｅｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓ

ａｎｄｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｓａｔｔ＝４．２０ｓ

系数在无限质量条件下约１．０［１５］，Ｓｐ为特征面积，
Ｃｘ为阻力系数。仿真得到的开伞动载最大值约
１１０Ｎ，取四片伞衣幅的结构面积１．１９ｍ２为特征面
积，得涡环旋转伞充满时的阻力系数为１．０５。

伞塔试验中，稳定下落时试验模型重力约等

于涡环旋转伞的空气阻力，即

ｍｇ＝１２ρｖ
２
ｂＳｐＣｘ （９）

式中，ｍ为试验模型总质量，ｖｂ为其稳定下落速
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国 防 科 技 大 学 学 报 第３７卷

图１０　开伞动载
Ｆｉｇ．１０　Ｏｐｅｎｉｎｇｌｏａｄ

度。由ｍ＝８．９０ｋｇ，ｖｂ＝１１．４０ｍ／ｓ，得伞塔试验模
型的涡环旋转伞的阻力系数为０．９２。仿真计算
与试验结果的误差为１４％，产生误差的因素主要
是模型简化、横风等。

结合仿真结果和伞塔试验结果发现，涡环旋

转伞阻力系数大于一般具有轴对称结构的典型降

落伞的阻力系数（０．３～０．９［３，１７］）。其中一个主
要原因是伞衣高速旋转时，伞上方流体形成大量

涡旋，产生涡阻，使得在同等条件下，涡环旋转伞

受到的阻力大于其他轴对称结构的降落伞。

４．４　伞衣压力应力云图

从伞衣结构表面的压力分布图１１可以看出：
由于结构非轴对称，伞衣幅表面压力分布不均匀；

伞衣幅边缘和伞绳连接部位变形较大区域的表面

压力较大，且分布较为集中。伞衣幅边缘产生明

显的负压，主要是伞衣幅的结构透气量大及其阻

滞气流作用，使得伞衣幅间空隙及外缘的气流速

度明显高于上下表面附近及穿过伞衣幅气流的

速度。

图１１　ｔ＝４．２０ｓ伞衣表面压力云图
Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｃａｎｏｐｙａｔｔ＝４．２０ｓ

由于伞绳的拉扯，伞衣幅与伞绳连接部附近

变形较大，导致该处应力明显高于其他区域，并产

生明显的应力集中现象，如图１２所示。同时由于
气流在伞衣幅边缘附近流动快，在伞衣幅内部流

动慢，产生压力差，导致伞衣幅边缘的应力较大。

所以工程应用中，需要对伞衣幅的边缘、与伞绳连

接处以及变形较大的区域进行特殊处理，可采用

添加加强带来提高伞衣幅的结构强度。

图１２　ｔ＝４．２０ｓ时伞衣表面应力云图
Ｆｉｇ．１２　Ｓｔｒｅｓｓｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｃａｎｏｐｙａｔｔ＝４．２０ｓ

５　结论

１）涡环旋转伞完成充气后，伞衣幅形成一定
的凸面和倾斜度，在不对称空气动力作用下实现

旋转性能；来流速度１２ｍ／ｓ时，涡环旋转伞的稳
定转速可达到３．１ｒ／ｓ左右。
２）充气完成稳定后，涡环旋转伞上方的伞轴

所在平面及其垂直平面内均形成大量的涡核，且

在空间内连续，其中心连线类似于空间螺旋线；涡

核产生涡阻，使得涡环旋转伞的阻力系数大于一

般其他伞。

３）稳定状态下，伞衣幅边缘及其与伞绳连接
处的压力、应力较大，且与伞绳连接处出现应力集

中现象，需提高伞衣幅相应位置的结构强度。

４）ＡＬＥ方法可用于研究其他类型旋转降落
伞充气过程的流固耦合特性，为旋转降落伞的设

计和应用提供参考。
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