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伞衣优化设计对群伞系统气动特性的影响分析


董海波，隋　蓉，黄明星
（北京空间机电研究所，北京　１０００９４）

摘　要：发展群伞减速着陆系统是实现大载重航天器高效减速和无损着陆要求的关键。借助空气动力
学理论对群伞系统中单具降落伞的气动性能进行仿真分析，以仿真结果做参考开展大型环帆伞构型优化设

计。在仿真方法正确性和收敛性的基础上，以多种单伞构型条件下的群伞系统作为研究对象，重点研究群伞

系统在伞衣充满状态时的气动阻力性能和姿态稳定性。通过对仿真结果进行流场分析和数据对比发现，开

窗开缝设计既能够确保群伞系统具有良好的阻力特性，又能够维持群伞系统的工作稳定性，避免单伞之间由
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于受力而发生碰撞现象。

关键词：群伞系统；大载重回收；优化设计；数值模拟；气动特性

中图分类号：Ｖ４４８．１５　　文献标志码：Ａ　　开放科学（资源服务）标识码（ＯＳＩＤ）：
文章编号：１００１－２４８６（２０２２）０３－１２１－１０

Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃａｎｏｐｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｎ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｌｕｓｔｅｒｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍ

ＤＯＮＧＨａｉｂｏ，ＳＵＩＲｏｎｇ，ＨＵＡＮＧＭｉｎｇｘｉｎｇ
（ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｐａｃｅＭｅｃｈａｎｉｃｓ＆Ｅｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇｔｈｅｃｌｕｓｔｅｒｐａｒａｃｈｕｔｅｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｌａｎｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍｉｓａｋｅｙｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄ

ｌｏｓｓｌｅｓｓｌａｎｄｉｎｇｏｆｈｅａｖｙｄｕｔｙｓｐａｃｅｃｒａｆｔ．Ｂａｓｅｄｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｔｈｅｏｒｙ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｗａｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓｉｎｇｌｅ

ｐａｒａｃｈｕｔｅｉｎｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍ．Ｔａｋｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｓａｒｅｆｅｒｅｎｃｅ，ｔｈｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｆｌａｒｇｅｒｉｎｇｓａｉｌｕｍｂｒｅｌｌａｗａｓｏｐｔｉｍｉｚｅｄ．．

Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓａｎｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｃｌｕｓｔｅｒｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｓｉｎｇｌｅｐａｒａｃｈｕｔｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｗａｓ

ｒｅｇａｒｄｅｄａｓａｒｅｓｅａｒｃｈｏｂｊｅｃｔ，ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍｗｈｅｎｔｈｅｃａｎｏｐｙｉｓｆｕｌｌｗｅｒｅ

ｓｔｕｄｉｅｄＴｈｒｏｕｇｈｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄａｔａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ，ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｗｉｔｈｗｉｎｄｏｗａｎｄｇａｐｃａｎｎｏｔ

ｏｎｌｙｅｎｓｕｒｅｔｈｅｇｏｏｄｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｃｌｕｓｔｅｒｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍ，ｂｕｔａｌｓｏｍａｉｎｔａｉｎｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｉｓ

ｄｅｓｉｇｎｃａｎａｖｏｉｄｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｎｇｌｅｐａｒａｃｈｕｔｅｄｕｅｔｏｆｏｒｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｌｕｓｔｅｒｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓｔｅｍ；ｌａｒｇｅｌｏａｄｒｅｃｏｖｅｒｙ；ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

　　随着深空探测逐渐成为全球载人航天活动的
重要发展方向，主要航天国家均积极开展新型可

重复使用的多用途载人飞船研制或研究论

证［１－２］。当航天器完成任务返回地球时，为了确

保航天器能够安全可靠的着陆于地球表面，航天

器回收系统起着至关重要的作用。降落伞仍是应

用较为广泛的航天器气动减速装置，其回收载荷

质量从数吨级的载人航天器、返回式卫星，直至

６０吨级的航天飞机助推器等，例如我国的“神舟
号”飞船降落伞［３］以及美国波音公司的星际线飞

船的降落伞系统［４］。针对大载重航天器伞系减

速系统的需求，在降落伞减速回收技术方面，可以

采用两种方案实现：一是通过增大降落伞的阻力

面积提高减速能力；二是选择合适大小的单伞，通

过增加降落伞的数量来提高减速能力，相对于采

用单一降落伞的回收系统，采用多伞组合方式的

设计方案统称为群伞技术［５］。以７吨级别的回收
载荷为例，如果仍采用单伞系统减速方案，则需求

的降落伞面积约２５００ｍ２，而如此大面积单具降
落伞的加工工艺、特纺材料性能、折叠包装都会带

来难以突破和解决的问题，导致单伞系统方案和

可靠性均不能满足减速需求。采用群伞系统减速

方案时，若由三具主伞组成群伞系统，单伞面积需

求约９００ｍ２；若由四具主伞组成群伞系统，单伞
面积需求约７２０ｍ２。这一规模的单具主伞，可充
分继承已有成熟降落伞的设计方案，其结构布局、
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加工工艺和折叠包装方法均比较成熟且继承性较

好，单伞数量可根据系统方案、回收载荷质量、单

伞面积以及安装空间进行优化组合。

航天器减速着陆系统主要工作在飞行过程

的最后一个阶段，在非常有限的工作行程内，需

要将拥有巨大的动能和位能的航天器安全着陆

停留在星球表面，位置、速度和姿态均要发生很

大的变化，特别是对于载人飞船而言，其工作的

成败直接关系到整个飞行任务的成败［６］。美国

在２０世纪６０年代的阿波罗（Ａｐｏｌｌｏ）载人飞船
和２１世纪初的猎户座（Ｏｒｉｏｎ）载人飞船［７－８］中

针对群伞技术做了大量的研究工作。美国多用

途 乘 员 飞 行 器 （ｍｕｌｔｉｐｕｒｐｏｓｅｃｒｅｗ ｖｅｈｉｃｌｅ，
ＭＰＣＶ）是基于猎户座乘员飞行器所研制，飞船
执行完既定任务时在正常状态下返回地球的工

作步骤如图１所示。

图１　多用途乘员飞船减速着陆过程示意［９］

Ｆｉｇ．１　ＭＰＣＶｄｅｓｃｅｎｔａｎｄｌａｎｄｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅ［９］

　　ＭＰＣＶ的回收过程主要分为四个阶段［１０］：

①前 端 防 热 罩 伞 工 作 （ｆｏｒｗａｒｄ ｂａｙ ｃｏｖｅｒ
ｐａｒａｃｈｕｔｅｓ，ＦＢＣＰｓ），ＭＰＣＶ通过自身携带的静压
高度控制器进行开伞高度的实时判别，当满足开

伞高度后首先弹射３具前端防热罩伞，降落伞充
气展开并提供阻力；②减速伞工作，前端防热罩与
ＭＰＣＶ完成分离后，瞬间弹射２具减速伞，在高速
外界气流的作用下，减速伞采用２级收口方式完
成充气减速过程；③引导伞工作，减速伞分离后，
仍然采用弹射方式拉出３具引导伞，每一具引导
伞分别对应一具主伞；④主伞工作，３具主伞采用
单独拉出的方式开伞，整个充气过程同样采用２
级收口方式进行充气控制。在整个减速着陆过程

中，如果降落伞在充气时无法正常工作，出现降落

伞失效故障，肯定会导致载人飞船的非正常减速

现象，严重的可导致整个回收任务的失败。历史

上曾发生多次因主伞失效造成的回收故障，甚至

完全失败［１１－１２］。因此，减速着陆系统最重要的特

点之一是必须具有高可靠性，应尽量采用冗余技

术等提高可靠性的措施，在执行载人航天活动的

整个任务过程中，减速着陆系统的可靠工作为航

天员提供了生命保障。

以美国猎户座飞船为例，其群伞技术研究以

三代空投试验为主线，第一代空投试验的目标是

初步的系统性功能原理验证，试验对象为各个阶

段的单伞及简单的群伞［１３］；第二代空投试验的目

标是进行降落伞结构的优化改进，并通过试验与

仿真相结合的方式提高仿真能力建设［１４］；第三代

空投试验的重点在于对系统失效模式的探索验

证［１５］。但是，猎户座群伞技术的研发成本也是一

个不可忽略的问题，猎户座群伞设计分为三个阶

段，研究过程集设计、仿真、空投试验、风洞试验、

摄影测量、工艺改进等于一体，经历了从第一代设

计中的单一降落伞功能性验证到第三代设计中对

·２２１·
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于群伞多故障模式的验证，研究过程层层递进。

由于进行全尺寸空投试验成本高、周期长，其研究

过程历时数十年才取得目前的研究成果，这是其

他国家无法承受的研究成本。为了降低成本并缩

短研发周期，在群伞技术研究中可结合相关技术

开展群伞的缩比等效设计，采用缩比空投试验的

方式在短周期内进行大批量试验，与同等缩比的

风洞试验进行了对比［１６－１７］。另外，随着计算机硬

件条件和理论方法的不断发展，针对流体流动的

数值模拟以及求解相应ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程（ＮＳ方
程）的算法研究现已成为国内外备受关注的热点

和前沿课题，采用计算流体力学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方法对群伞气动性能的模拟
也取得了很好的研究成果［１８－２２］。由于航天器在

返回着陆的过程中经历了多种流速状态，其下降过

程中的非定常流动现象相当复杂，导致全流速条件

下的数值仿真工作难度巨大，因此本文针对亚声速

条件下减速着陆系统的工作状态进行研究，分析不

同群伞设计构型下整个系统的气动特性，以仿真结

果为基础进行降落伞结构优化设计工作，以此来提

高仿真技术在降落伞设计过程中的使用程度，缩短

研发周期并降低试验成本，为群伞技术在大载重回

收任务的推广应用提供理论保证。

１　数值方法

近年来，飞行器非定常气动力计算方法主要

有两种：一种是势流理论方法，如片条理论法、偶

极子格网法、非定常涡格法等［２３］；第二种是 ＣＦＤ
方法［２４］。基于势流理论方法的计算网格生成简

单，计算效率高，但计算精度不够理想，特别是对

于非定常效应很强的问题。虽然发展出了许多改

进的势流理论方法，但是这些方法的计算精度还

是非常有限，并且大多存在待定参数，因此应用起

来非常复杂。此外，这些方法大多数只停留在二

维问题的研究。

ＣＦＤ方法是一种通用性较好的非定常气动
力计算方法，并且能达到较高的精度。在连续流

区，气体假定为连续介质，基于此假设可建立相应

流体力学控制方程，并可采用多种数值格式对方

程进行离散求解，目前常见的 ＣＦＤ方法有基于
Ｅｕｌｅｒ方程和ＮＳ方程的方法，后者又可分为雷诺
平均 ＮＳ方程（ＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，
ＲＡＮＳ）模拟、大涡模拟（ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，
ＬＥＳ）和直接数值模拟（ｄｉｒｅｃｔｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，
ＤＮＳ）。ＣＦＤ计算不仅能给出升力、阻力特性，还
能给出流场结构随时间变化的细节，如边界层复

杂流动、流场涡、激波运动等。而在稀薄流区，气

体密度减小，分子平均自由程逐渐变大，当分子平

均自由程可与飞行器特征长度相比拟时，气体间

断粒子效应凸显，飞行器周围流场出现稀薄气体

效应，传统连续介质假设不再成立，而需要采取微

观分子模型或者稀薄气体动力学的方法［２５］进行

流场求解。

１．１　流动控制方程

群伞系统处于稳降阶段时，当地的海拔高度往

往在５ｋｍ以下，其下降速度也小于２０ｍ／ｓ［２６］，因此
降落伞的工作环境属于不可压缩范围，针对不可

压缩流动，可以采用压力基求解方法进行 ＮＳ方
程的求解。对于不可压缩流动，连续性方程和动

量方程分别为：

!

·ｕ＝０ （１）

（ρｕ）
ｔ
＝
!

·（ρｕｕ）＝－Ｐｘ
＋
τｘｘ
ｘ
＋
τｙｚ
ｙ
＋
τｚｘ
ｚ
＋Ｆｘ

（ρｖ）
ｔ
＝
!

·（ρｖｕ）＝－Ｐｙ
＋
τｘｙ
ｘ
＋
τｙｙ
ｙ
＋
τｚｙ
ｚ
＋Ｆｙ

（ρｗ）
ｔ

＝
!

·（ρｗｕ）＝－Ｐｚ
＋
τｘｚ
ｘ
＋
τｙｚ
ｙ
＋
τｚｚ
ｚ
＋Ｆ













ｚ

（２）
式中，ρ为流体密度，ｕ为速度矢量，ｕ、ｖ和ｗ分别
为三个方向的速度分量，Ｐ为压力。

方程（２）中黏性应力与流体变形率成正比，
其表达式为：

τｘｘ＝２μ
ｕ
ｘ
＋λ!

·ｕ

τｘｙ＝τｙｘ＝μ
ｕ
ｙ
＋ｖ
( )ｘ

τｙｙ＝２μ
ｖ
ｙ
＋λ!

·ｕ

τｘｚ＝τｚｘ＝μ
ｕ
ｚ
＋ｗ
( )ｘ

τｚｚ＝２μ
ｗ
ｚ
＋λ!

·ｕ

τｙｚ＝τｚｙ＝μ
ｖ
ｚ
＋ｗ
( )





















ｙ

（３）

式中，μ为动力黏性系数，λ为第二黏性系数。
对于存在能量交换、化学反应、组分输运以及

湍流影响等复杂流动问题时，控制方程的通用形

式为：

（ρ）
ｔ

＋
!

·（ρｕ）＝!·（Γ!）＋Ｓ （４）

其中，表示通用变量，Γ为广义扩散系数，Ｓ为
广义源项。式中各项依次为顺态项、对流项、扩散

项和源项。所有的控制方程均可经过适当处理，
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将方程中因变量、瞬时项、对流项与扩散项写成标

准形式，然后将其余各项集中于方程右端定义为

源项，从而简化为通用微分方程。

１．２　求解方法

针对不可压缩流动的 ＮＳ方程求解，本文采
用压力耦合方程组的半隐式方法（ｓｅｍｉｉｍｐｌｉｃｉｔ
ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｌｉｎｋｅｄｅｑｕａｔｉｏｎｓ，ＳＩＭＰＬＥ）算
法［２７］对控制方程进行求解。ＳＩＭＰＬＥ算法是一种
半隐式求解方法，属于压力修正法范畴，其基本思

想为：通过初始给定的压力场求解离散形式的动

量方程，获得拟速度场。因为初始给定的压力场

可能是不准确的，求解得到的拟速度场一般不能

满足连续性方程，需要对压力场进行数值修正。

修正过程中遵循的规则为：与修正后的压力场所

对应的速度场能够满足该迭代步的连续性方程。

以此为基准，将动量方程所规定的压力与速度代

入连续性方程，获得压力修正方程，求解压力修正

方程得到压力修正值。采用修正后的压力场，获

得新的速度场。对数值解进行收敛判别，若不收

敛，用修正后的压力值作为初始值，开始下一次的

迭代计算。如此反复，直到获得收敛的数值解。

２　计算结果

在群伞系统处于稳降状态下，受外界气流的

影响，单伞之间可能会发生碰撞现象，这种故障状

态在猎户座群载人飞船进行空投试验时也多次发

生［２８］。为避免该故障模式，研究人员采用多种方

法对环帆伞开展分析研究，其中包括数值模拟方

法。本文在不同学者研究经验的基础上，针对群

伞系统中广泛使用的环帆伞设计构型，通过对不

同设计方案在亚声速条件下开展气动特性数值模

拟，结合数据对比进行分析研究，不断优化群伞中

单伞的设计构型，以此来提高群伞系统在稳降阶

段的稳定性。

２．１　单伞仿真

２．１．１　仿真模型
环帆伞伞型采用球台加圆顶锥的结构形式，

如图２所示。伞衣上部采用环缝形结构，与环缝
伞结构类似，下部采用环帆形结构，即上、下环片

结合处采用非等长设计，上环片的底边比下环片

上边缘长，形成月牙状。在伞衣充气初期，气流可

以从月牙缝进入，有助于快速开伞。伞衣充气后，

气流从月牙缝向下排出，可增加伞衣阻力。根据

降落伞设计经验，本文所采用的降落伞环帆总数

为１６，其中环型数目为６，帆型数目为１０，伞衣总

数目为８０。

图２　环帆伞示意
Ｆｉｇ．２　Ｇｏｒｅｏｆｔｈｅｒｉｎｇｓａｉｌｐａｒａｃｈｕｔｅ

本文所研究的对象是群伞系统，以环帆伞单

伞构型为基础，构建三伞联合的群伞模型。为了

方便进行ＣＦＤ数值模拟，对环帆伞模型进行简化
处理，采用文献［１８］的模型处理方式，将１０幅帆
型结构合并采用相应的球台结构代替，同时忽略

降落伞制造材料本身的透气率，只考虑降落伞伞

型的结构透气率，因此将降落伞伞衣的边界条件

设置为壁面边界条件，入口边界设置为速度入口

边界条件，出口设定为压力出口，其初始计算条件

如下：海拔 Ｈ＝２ｋｍ，速度 Ｖ＝９ｍ／ｓ，密度 ρ＝
１００６５５ｋｇ／ｍ３，压力 Ｐ＝７９５０１４Ｐａ。采用
Ｐｏｉｎｔｗｉｓｅ软件对整个计算模型进行非结构网格划
分，仿真模型如图３所示，使用Ｆｌｕｅｎｔ软件进行流
场求解，其中求解方法使用 ＳＩＭＰＬＥ算法，湍流模
型使用ｋ－ω两方程模型。

图３　仿真模型示意
Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

２．１．２　单伞仿真结果
本文研究的重点是为了防止单伞之间发生碰

撞，结合环帆伞的设计工作，主要改变单伞模型的

结构透气量，分析不同结构透气量对群伞系统气

动特性的影响。改变结构透气量的主要做法是减

小伞衣表面积，即在环帆伞伞衣上“开洞”，但是
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“开洞”面积不能过大，避免影响环帆伞的阻力面

积，因此可以采用的方式包括在伞衣上开窗和增

加帆与帆之间的缝隙宽度。

为了对比不同环帆伞的设计构型对整体气动

特性的影响，同时验证 ＣＦＤ数值模拟的准确性，
在开展群伞系统仿真模拟前首先进行单个环帆伞

的仿真分析。模拟的工况包括三种方案：原始构

型、开窗构型、开窗／开缝构型，计算模型示意如
图４所示，其中原始构型作为基准构型，后两种构
型是在原始构型的基础上进行设计更改，环帆伞

的伞衣总数为８０，每隔５幅进行一处开窗设计，
窗口总数为１６，而开窗／开缝构型是在开窗的构
型下继续进行更改，在环帆伞伞衣的第一帆和第

二帆之间进行开缝设计，缝隙的宽度可变。

（ａ）原始构型
（ａ）Ｏｒｉｇｉｎａｌ

（ｂ）开窗构型
（ｂ）Ｗｉｎｄｏｗｓ

（ｃ）开窗／开缝构型
（ｃ）Ｗｉｎｄｏｗｓ／ｇａｐ

图４　降落伞模型伞衣布局设计
Ｆｉｇ．４　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｃａｎｏｐｙｌａｙｏｕｔｓｆｏｒｐａｒａｃｈｕｔｅ

采用表１的计算条件对三种不同仿真模型进
行数值模拟，为进行有效的数据对比分析，对流场

进行切片处理，只显示以 Ｘ轴为对称轴的流场云
图。不同模型流场云图如图５所示。首先对原始
构型的流场结果进行描述，如图 ５（ａ）和图５（ｄ）
所示，从入口边界到降落伞收口处，压力分布相对

稳定，在降落伞内部压力逐渐升高，其伞衣内表面

的表压最大值为５４６Ｐａ；由于环帆伞是利用其伞
衣形成较大的阻力面积实现回收载荷的减速着

陆，因此在伞衣上方一定的区域内形成较大的低

压背风区，并且产生了分离流动现象，此区域内速

度和压强均要低于远场来流参数；当气流远离环

帆伞伞衣以后，分离流动现场减弱，又逐渐恢复至

环境压力和入口速度。

开窗构型是在原始构型的基础上进行开窗修

改，其他设计参数保持一致，其流场结果如

图５（ｂ）和图５（ｅ）所示，从图中的流场结果可以
看出，两者的流场结果基本保持一致，其伞衣内表

面表压最大值为５４２Ｐａ，还可以观察到在窗口处
有气流流出，改变了伞衣附近的速度分布。在伞

衣上增加窗口对环帆伞的气动特性产生了影响，

但效果相对不明显。

开窗／开缝构型是在开窗构型的基础上，在第
一和第二帆之间加大了帆与帆之间的缝隙宽度，

由原来无缝隙设计改变为每帆宽度各减少１０％
宽度，其他设计参数保持一致，其流场结果如

图５（ｃ）和图５（ｆ）所示，从图中所示的流场结果
也可以看出，两者的流场结果基本保持一致，其表

压最大值为５４１Ｐａ，压力值与其他模型的计算结
果相近。从以上的模拟结果中可以看出，由于伞

衣开窗或者开缝设计对伞衣整体的阻力面积相对

较小，三种模型的流场结果趋势大体一致，只是在

伞衣局部区域有些区别，因此需要对流场细节及

伞衣的气动力进行对比分析。

单伞伞衣表面沿Ｚ轴方向气动力数据如表１
所示，由于气流是沿着 Ｚ轴正向流动，因此该气
动力也是环帆伞所提供的阻力。

从表１中数据可以看出，三种工况下伞衣内
外表面的气动力量级相同，数值相差不大，这也和

流场云图显示的结果相似，但通过相互比较发现，

在原始构型的基础上做出设计修改，开窗／开缝构
型模型沿Ｚ轴方向的气动力小于原始构型，说明
开窗／开缝构型对伞衣周围的流场产生了影响，单
伞的阻力特性随着伞衣面积的减小而降低，但是

仍能保持良好的阻力特性。
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（ａ）原始构型压力云图
（ａ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ

ｏｒｉｇｉｎａｌｍｏｄｅｌ
　　　　　　

（ｂ）开窗构型压力云图
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ

ｗｉｎｄｏｗｓｍｏｄｅｌ
　　　　　　

（ｃ）开窗／开缝构型压力云图
（ｃ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ
ｗｉｎｄｏｗｓ／ｇａｐｍｏｄｅｌ

（ｄ）原始构型速度云图
（ｄ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ

ｏｒｉｇｉｎａｌｍｏｄｅｌ
　　　　　

（ｅ）开窗构型速度云图
（ｅ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ

ｗｉｎｄｏｗｓｍｏｄｅｌ
　　　　　

（ｆ）开窗／开缝构型速度云图
（ｆ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ
ｗｉｎｄｏｗｓ／ｇａｐｍｏｄｅｌ

图５　不同模型流场云图
Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌ

表１　伞衣沿Ｚ轴方向气动力

Ｔａｂ．１　ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｏｆｃａｎｏｐｙａｌｏｎｇＺａｘｉｓ

单位：Ｎ

编号 内表面 外表面 合力

原始构型 １１５６０．１ ６１３０．０ １７６９０．１

开窗构型 １１２２６．２ ６０９７．３ １７３２３．５

开窗／开缝 １０４５９．３ ６０８７．４ １６５４６．７

２．２　群伞仿真模型

群伞仿真模型是由三个单伞模型组合形成，

每具单伞沿着各自的轴线旋转一定角度，最终形

成的仿真模型如图６所示，其中三具单伞的编号
按照顺时针方向设置，群伞仿真中每具单伞的边

界条件和单伞仿真模型一致，伞衣的边界条件设

置为壁面边界条件，入口边界设置为速度入口边

界条件，出口设定为压力出口，其初始计算条件见

２１１节。由于在计算区域中加入三具单伞模
型，因此群伞仿真模型的网格量将成倍增加，仍然

使用ＳＩＭＰＬＥ算法进行流场求解，湍流模型使用
ｋ－ω两方程模型。

图６　仿真模型示意
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
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为对比开窗和开缝设计对群伞系统气动特性

的影响，总共进行了五个工况的仿真模拟，如表２
所示，为保证群伞具有较高的阻力面积，缝隙宽度

不宜取过大。

表２　计算模型分类
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ

编号 模型

Ｍｏｄｅｌ－１ 原始

Ｍｏｄｅｌ－２ 开窗

Ｍｏｄｅｌ－３
开窗／开缝，缝隙位于第一、二帆之间，

宽度为每帆的１０％

Ｍｏｄｅｌ－４
开窗／开缝，缝隙位于第一、二帆之间，

宽度为每帆的１５％

Ｍｏｄｅｌ－５
开窗／开缝，缝隙位于第一、二帆之间，

宽度为每帆的２０％

２．３　群伞仿真结果

相对于单伞仿真模拟，环帆伞只受到外界气

流的影响，而群伞系统不仅受到外界气流干扰，同

时群伞内单伞与单伞之间也会相互产生影响。在

以往群伞空投试验中，就出现过伞与伞之间的碰

撞现象，因此群伞系统不仅需要考虑伞衣沿 Ｚ轴
方向的气动阻力，而且也要分析在不同设计构型

下伞衣沿ＸＹ平面内的气动特性。
首先对Ｍｏｄｅｌ－１模型进行流场分析，分别沿

群伞系统中不同单伞的对称面进行流场切片处理，

得到的流场云图如图７所示。相比于图５所示的
单伞流场云图，群伞系统伞衣上方的背风区面积更

大，说明在三具单伞的组合影响下，群伞系统的低

压流动区域范围更广；在伞衣附近压力等值线更加

集中，说明气流通过单伞之间的区域，由于流动区

域受到压缩导致气流相互挤压，压力相对集中。在

三具单伞中心区域和远离降落伞的区域内，仍然保

持远场来流条件，气体流动速度更快，当伞衣背风

区内几乎静止的流场在高速气流的带动影响下，在

背风区容易出现不对称涡流动现象，靠近伞衣一侧

的涡流强度要弱于远离伞衣的一侧。

（ａ）１号降落伞周围压力云图
（ａ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅ１
　　　　

（ｂ）２号降落伞周围压力云图
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅ２
　　　　

（ｃ）３号降落伞周围压力云图
（ｃ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅ３
　　

（ｄ）１号降落伞周围速度云图
（ｄ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅ１
　　　　

（ｅ）２号降落伞周围速度云图
（ａ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅ２
　　　　

（ｆ）３号降落伞周围速度云图
（ｆ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅ３
　　

图７　Ｍｏｄｅｌ－１模型流场云图
Ｆｉｇ．７　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｓｏｆＭｏｄｅｌ－１

·７２１·
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　　为增强群伞系统在开伞过程中的稳定性，对
单伞构型进行优化设计，可选择的一种方案是在

伞衣上进行开窗和开缝设计。分别对群伞系统单

伞间流场状态和气动力进行分析，比较不同设计

构型对群伞系统的性能影响。首先介绍群伞系统

的流场特性，其模拟结果如图８所示，其流场结构
是由两具单伞对称面切片速度流场组合而成，从

图中可以观察到，流场具有较好的对称性，在群伞

系统中心区域内，由于气流流动遭遇降落伞伞衣

遮挡，受到挤压后的气流在中心区域的流速得到

提升，此时该区域内的压力相对于群伞系统外侧

的压力要低。由于群伞系统内外侧压力不相等，

外侧的高压推动单伞向内侧低压区移动，导致单

伞之间的距离逐渐缩小并可能发生相互碰撞。

为避免碰撞现象的发生，其原理是要改变群

伞系统中每具单伞所受气动力的合力方向，本文

采取的方式是在伞衣上增加开窗／开缝设计，产生
上述效果的原因可以通过流场结果进行解释：部

分气流从窗口和缝隙之间流出，窗口和缝隙越宽

流出的气流越多，流出的气流沿着降落伞伞衣表

面的法向与流经中心区域内沿 Ｚ轴方向流动的
气流形成一定夹角，对该气流具有一定的阻碍作

用，导致中心区域内气流速度降低，压力增大。与

此同时，从降落伞内部向外流出部分气流，改善了

降落伞伞衣附近区域内气流流动的“通畅性”，提

高了速度，降低了压力，进而降低了伞衣内外表面

的压力差，气动力也随之减小，但是相对于无开

窗／开缝模型也丧失了一部分气动阻力。因此，需
要对开窗／开缝设计参数的选择进行更加详细的
优化设计分析，既要保证降落伞伞衣材料强度和

缝纫强度指标，又要满足降落伞的气动阻力性能。

根据群伞系统内三具单伞的气动力仿真数

据，显示每种模型下三具单伞在 ＸＹ平面内的受
力，预测每具单伞的运动方向，其示意如图９所
示。从图中可以明显地观察到，Ｍｏｄｅｌ－１模型中
每具单伞在 ＸＹ平面内的运动方向是相对的，每
具单伞向系统内侧移动会逐渐缩小单伞间的距

离，可能发生相互碰撞的现象；Ｍｏｄｅｌ－２模型增
加了开窗设计，虽然单伞向内侧移动的趋势得到

改善，但仍然存在相向运动趋势，没有完全消除碰

撞隐患。后三种模型与前两种模型的计算结果区

别比较明显，三具主伞都是向群伞系统外侧移动，

会逐渐增加单伞间的距离，保证群伞系统工作的

稳定性。以上结果表明，增加开窗／开缝设计可以
有效改善群伞系统的运动特性，提高系统的安

全性。

（ａ）Ｍｏｄｅｌ－１　　　　 （ｂ）Ｍｏｄｅｌ－２　　　　 （ｃ）Ｍｏｄｅｌ－３　　　　 （ｄ）Ｍｏｄｅｌ－４　　　　 （ｅ）Ｍｏｄｅｌ－５

图８　不同模型速度流场云图
Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌ

（ａ）Ｍｏｄｅｌ－１　　　　 （ｂ）Ｍｏｄｅｌ－２　　　　 （ｃ）Ｍｏｄｅｌ－３　　　　 （ｄ）Ｍｏｄｅｌ－４　　　　 （ｅ）Ｍｏｄｅｌ－５

图９　单伞运动方向示意
Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｏｔｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎｆｏｒｐａｒａｃｈｕｔｅ

·８２１·



　第３期 董海波，等：伞衣优化设计对群伞系统气动特性的影响分析

　　此外，还需对比不同设计构型下群伞系统所
能提供的气动阻力，其数据如表３所示。在单伞
仿真模拟中，原始模型所能提供的气动阻力是三

种模型中最大的，因此在三具单伞组合的条件下

所能提供的气动阻力也是群伞仿真模拟中的最大

值。在伞衣上增加开窗／开缝设计，虽然减少了单
伞伞衣的阻力面积，整个群伞系统损失了部分沿

Ｚ轴方向的气动力，但是通过数据对比可以发现，
开窗／开缝模型与Ｍｏｄｅｌ－１模型的阻力占比均保
持在９３％以上，仍然可以保证群伞系统具有良好
的阻力性能。

表３　群伞系统的气动阻力
Ｔａｂ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｒａｇｆｏｒｔｈｅｓｙｓｔｅｍ

编号 气动阻力 阻力比／％

Ｍｏｄｅｌ－１ ５５８０４．０ １００．００

Ｍｏｄｅｌ－２ ５４０２２．６ ９６．８１

Ｍｏｄｅｌ－３ ５２６０５．２ ９４．２７

Ｍｏｄｅｌ－４ ５２５０３．６ ９４．０９

Ｍｏｄｅｌ－５ ５１９１０．１ ９３．０２

３　结论

本文主要结合群伞构型设计，开展了群伞系

统气动特性数值仿真分析工作，在典型环帆伞构

型的基础上对单伞伞衣进行开窗／开缝设计优化
工作，通过对比多种群伞系统构型仿真结果，验证

了本文所采用的开窗／开缝设计可以改变群伞系
统附近区域内的流场特性，既增大了群伞系统中

心区域流场的压力，又降低了群伞系统外侧的压

力，以上两部分压力的变化改变了降落伞本身的

受力情况，从最初每具降落伞向中心区域的运动

趋势改变为向外侧相对运动，进而降低了发生碰

撞的可能性。通过本文的模拟结果可以看出，借

助此开窗／开缝优化设计对群伞系统维持其阻力
特性并保证群伞系统工作的稳定性等方面，均具

有较好的应用效果。

采用数值仿真手段开展降落伞研究工作的优

点，一方面可以减少试验数量、提高研制效率和降

低风险，另一方面可以掌握群伞系统工作机理、提

升设计的准确性、支撑降落伞设计理论发展，促进

群伞系统在国家重大型号任务的工程应用。
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