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摘　 要： 为研究襟翼偏转对翼伞气动性能的影响，对不同襟翼偏转情况分别建立 ＣＦＤ 模型，通过有限体积法进行空间离散并

求解 ＲＡＮＳ 方程，模拟翼伞在转向与雀降阶段的气动性能，进而结合最小二乘法进行参数辨识，实现翼伞气动模型的修正．模
拟结果表明：襟翼偏转会引起翼伞压强分布改变，失速迎角减小，升阻力系数突增，对翼伞气动性能造成复杂的影响；修正的

翼伞气动模型可以较好描述翼伞气动性能与襟翼偏转的变化规律，相比传统气动模型有效地提高了计算精度，为翼伞在转向

与雀降阶段的精确建模提供参考．
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　 　 翼伞是一种前缘有切口，利用冲压空气保持一

定形状的柔性飞行器．翼伞由柔性不透气的材料包

裹，通过肋片气孔平衡内部压力，增强飞行性能的稳

定性，已广泛应用于飞行器回收、物资运输、港口消

雾等领域［１－２］ ．目前翼伞动力学模型中较少提及襟翼

偏转的计算方法，为实现翼伞精确建模与自主归航，
研究翼伞的气动性能有重要的意义．

翼伞气动性能研究早期使用风洞试验，美国国

家 航天局（ＮＡＳＡ）与 Ｎｏｔｒｅ Ｄａｍｅ 在 １９６７－１９６８ 年

进行了经典的风洞试验［３］，研究展弦比、厚度、平面

形状、弧度角等对翼伞气动性能的影响，由于风洞试

验成本较高，目前更多的是数值模拟方向的研究．

Ｍｉｔｔａｌ 等［４－５］对二维翼伞在非定常流场下进行数值

模拟，针对前缘切口的高度与倾斜度展开研究，讨论

了前缘切口对翼伞气动性能的影响．然而二维翼伞

的数值模拟忽略了翼伞环量展向椭圆分布与弧面下

反角，与真实翼伞存在差距．Ｈａｎ 等［６］ 分别建立了无

气室与有气室的三维翼伞模型，结合数值模拟数据，
分析气室对翼伞升阻力系数的影响，指出气室对平

衡翼伞压力分布的重要性．Ｓｉｎｇｈ 等［７］结合线性活塞

理论，加入阵风干扰，研究三维翼伞对阵风的阶跃响

应，并提出阵风减缓策略．Ｋａｌｒｏ 等［８］ 对并行运算在

翼伞数值模拟中的应用进行研究，提高数值模拟的

效率．Ｃａｏ 等［９］ 针对前缘开口翼伞在定常环境下进

行数值模拟，主要研究翼型、前缘切口、弧面下反角

等因素对翼伞气动性能的影响．Ｐｏｔｖｉｎ 等［１０］ 则考虑

大展弦比翼伞伞衣膨胀形成的“鼓包”，在不同迎角

下对翼伞气动性能进行数值模拟，而小展弦比翼伞



的伞衣膨胀效果相对不明显，可以忽略其影响．上述

研究主要集中在滑翔阶段翼伞气动性能的数值模

拟，而对转向与雀降阶段中襟翼偏转影响的研究相

对缺乏．传统翼伞的气动模型将襟翼偏转通过增大

迎角近似模拟［１１］，与实际情况存在较大误差．
本文基于上述研究成果，重点研究襟翼偏转对

翼伞气动性能的影响，首先引入基于 ＣＦＤ 的襟翼偏

转气动计算方法，将襟翼偏转下的翼伞气动模型的

修正问题转为参数辨识问题；然后针对转向与雀降

对应的不同襟翼偏转方式进行 ＣＦＤ 数值模拟，研究

翼伞气动性能的变化，并通过 ＮＡＳＡ 风洞试验验证

数值模拟的有效性；最后通过最小二乘法结合气动

模拟数据进行参数辨识，完成翼伞气动模型的修正

工作．

１　 襟翼偏转翼伞气动模型

１．１　 翼伞气动外形

翼伞的气动外形如图 １ 所示，其中气动弦长 ｃ
为 ２．１３３ ６ ｍ，展长 ｂ 为 ６．４００ ８ ｍ，弧面下反角 β 为

９．５５°，伞绳 Ｒ 为 ９． ６０１ ２ ｍ，前缘切口高度 ｈ 为

０．２４２ １ ｍ．并对翼伞做如下简化：１）翼伞近似刚体，
仅在襟翼偏转时考虑形变；２） 伞衣结构不透气；
３）忽略伞绳及负载．在保证数值模拟精度的前提下，
上述简化可以降低计算成本，缩短数值模拟周期．
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图 １　 翼伞气动外形参数
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１．２　 翼伞气动模型

传统翼伞模型进行气动计算时，将伞衣沿展向

对称等长分为 ８ 片，每片升力系数从外到里乘以

０．６０、１．００、１．１６、１．２４ 作为修正因子［１２］，对应气动方

程为：
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式中：ｉ＝１，２，…，８；Ｆａｅｒｏ、Ｍａｅｒｏ分别为翼伞气动力与气

动力矩；Ｌｏ－ｉ为翼伞质心到各分片 ｉ 质心的矢量；ＴＲｉ－ｏ

为分片 ｉ 坐标系到翼伞坐标系的转换矩阵，矩阵中的

γｉ 为分片 ｉ 转换角；ＦＬ，ｉ、ＦＤ，ｉ分别为分片 ｉ 的升力与

阻力；ＣＬ、ＣＤ 分别为升、阻力系数；ρ 为空气密度；Ｓ 为

翼伞特征面积；ｖ 为伞体坐标系下气流速度．
翼伞气动模型难点在于气动系数 ＣＬ，ＣＤ 的确

定，传统计算方法为：

ＣＬ ＝ ＣＬ０
＋ ２π２ ｆＡ １ ＋ ０．８ｃ－( )

πＡ ＋ ２πｆ（１ ＋∈）（１ ＋ ０．８ｃ－）
α，

ＣＤ ＝ ＣＤ０
＋
Ｃ２

Ｌ（１ ＋ σ）
πΑ

．

式中：ＣＬ０、ＣＤ０
分别为零迎角升、阻力系数；Ａ 为展弦

比；σ、∈分别为翼型影响因子；ｆ ＝ （πＡ ／ ａ０） ｔａｎｈ（ａ０ ／

πＡ）为展弦比影响因子；ｃ－ 为翼伞相对厚度．
上述计算方式存在较大缺陷，未考虑襟翼偏转

带来的附加气动力．襟翼偏转 δ 仅通过增大迎角 α
近似模拟，忽略了伞衣形变影响，造成传统气动计算

存在较大误差．为提高翼伞的气动计算精度，考虑襟

翼偏转的附加气动力，本文对传统气动模型进行修

正，如：
ＣＬ ＝ ＣＬ０

＋ ＣＬαα ＋ ＣＬδｅδｅ ＋ ＣＬδａδａ，
ＣＤ ＝ ＣＤ０

＋ ＣＤαα ＋ ＣＤδｅδｅ ＋ ＣＤδａδａ ．
式中：ＣＬ０为初始升力系数；ＣＬα为升力系数斜率；ＣＤ０

为初 始 阻 力 系 数； ＣＤα 为 阻 力 系 数 斜 率； δｅ ＝
δＬ－δＲ 为左、右侧襟翼偏转差值；δａ ＝ｍｉｎ δＬ，δＲ{ } 为

左、右侧襟翼偏转较小值；ＣＬδｅ、ＣＬδａ、ＣＤδｅ、ＣＤδａ分别为

偏转系数．
针对偏转系数与迎角之间的非线性关系，使用

二阶模型即可满足：
ＣＬδｅ ＝ ＣＬδｅ０

＋ ＣＬδｅαα ＋ ＣＬδｅα２α２，
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ＣＬδａ ＝ ＣＬδａ０
＋ ＣＬδａαα ＋ ＣＬδａα２α２，

ＣＤδｅ ＝ ＣＤδｅ０
＋ ＣＤδｅαα ＋ ＣＤδｅα２α２，

ＣＤδａ ＝ ＣＤδａ０
＋ ＣＤδａαα ＋ ＣＤδａα２α２ ．

　 　 至此翼伞模型中的襟翼偏转气动计算问题，转
为对 １２ 个偏转系数因子的辨识问题，本文通过 ＣＦＤ
数值模拟结合最小二乘法对其进行辨识．

２　 ＣＦＤ 求解方法与分析

２．１　 ＣＦＤ 模型与网格划分

共使用 ５ 个不同形态的翼伞 ＣＦＤ 模型，如图 ２
所示．模型 １ 中襟翼无偏转，模型 ２ 中襟翼双侧 １ ／ ３
偏转，模型 ３ 中襟翼双侧 ２ ／ ３ 偏转，模型 ４ 中襟翼双

侧全偏转，模型 ５ 中襟翼单侧 ２ ／ ３ 偏转．其中模型 １、
２、３、４ 用于雀降阶段，模型 １、３、５ 用于转向阶段．

翼伞以弦长 ７５％处为轴弯折［３］，即后缘 ２５％的

翼尖向下弯折，弯折角度称为下折角．１ ／ ３ 偏转对应

下折角为２５°，２ ／ ３ 偏转对应下折角为５０°，全偏转对

应下折角为７５°，展向两侧偏转量大，展向中部偏转

量小．

模型1 模型2

模型3 模型4

模型5

图 ２　 翼伞 ＣＦＤ 模型

Ｆｉｇ．２　 ＣＦＤ ｍｏｄｅｌｓ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ

采用三维非结构化化网格进行空间划分，如
图 ３所示，流场边界条件应尽量远离扰动源（翼伞），
但实际计算不允许边界条件取得过远，根据计算经

验确定边界距离翼伞分别为 １０ｃ，５ｃ，１０ｃ，ｃ 为翼伞的

气动弦长．翼伞近壁面网格需要加密，网格法向拉伸

率不宜过大［１３］，控制在 １．１２ 以内，网格总数大致为

１５０ 万．
２．２　 流场设置与求解方法

流场环境设置如下：流体为不可压空气，流速为

１２．１９２ ｍ ／ ｓ，入口为速度入口，出口为压力出口，非
进出口为自由边界，翼伞为壁面边界．翼伞气流迎角

设置范围为 ０° ～ １８°，每隔 ２°模拟 １ 次，１ 种模型需

要模拟 １０ 组数据，全部数据共 ７０ 组．每次模拟时间

大致为 １２０ ｍｉｎ，在失速迎角附近需要大致 １８０ ｍｉｎ．
使用的控制方程为三维笛卡尔坐标系下的时均

Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）方程［１４］，其张量指标形式表

示为：
∂ρ
∂ｔ

＋ ∂
∂ｘｉ

ρｕｉ( ) ＝ ０，

∂
∂ｔ

ρｕｉ( ) ＋ ∂
∂ｘｊ

ρｕｉｕｊ( ) ＝ － ∂ｐ
∂ｘｉ

＋ ∂
∂ｘｊ

μ
∂ｕｉ

∂ｘｊ
－ ρ ｕ′

ｉｕ′
ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ Ｓｉ ．

ｉ，ｊ ＝ １，２，３( )

式中：ｉ，ｊ 取值范围为（１，２，３），表示三维笛卡尔坐标

系的 ３ 个方向； ｕ 为流体速度；ｕ′为流体脉冲速度；ρ
为流体密度；ｐ 为流体动能；μ 为扩散系数；Ｓ 为源项．

图 ３　 流场空间网格划分

Ｆｉｇ．３　 Ｍｅｓｈ ｄｅｎｓｉｔｉｅｓ ｏｆ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

　 　 空间离散方式为二阶迎风格式，求解器选择基

于分离式求解算法的 ＳＩＭＰＬＥ 求解器．湍流模型选

择 ＲＮＧ ｋ－ε 二方程模型［１５］，对近壁面逆压梯度变

化有较好捕捉效果．
２．３　 ＣＦＤ 有效性验证

使用文献［３］中风洞试验数据对 ＣＦＤ 的有效性

进行验证．试验使用的 ＮＤ 模型为伞绳刚性连接，
ＮＡＳＡ 模型为伞绳柔性连接．

翼伞滑翔阶段，不存在襟翼偏转，伞衣未发生形

变．如图 ４（ａ）所示，升力系数与风洞试验数据接近，
失速迎角偏大，是风洞试验翼伞上翼面气流提前分

离造成的，这些偏差在翼伞数值模拟中普遍存在，不
影响翼伞建模．阻力系数与风洞试验数据重合较好．
翼伞雀降阶段，存在襟翼偏转，伞衣发生形变．如
图 ４（ｂ）所示，襟翼 ２ ／ ３ 偏转与完全偏转情况下，升
阻力系数与风洞试验数据相对接近，偏差存在是风

洞试验伞衣厚度、粗糙度、弹性形变等因素造成的．
在数值模拟过程中这些偏差的存在是合理的，从而

验证了 ＣＦＤ 数值模拟的有效性．
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图 ４　 风洞试验与数值模拟对比

Ｆｉｇ．４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｔｅｓｔ ａｎｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３　 襟翼偏转影响分析

３．１　 雀降阶段分析

翼伞雀降阶段，襟翼双侧偏转，增大阻力实现减

速．由于翼伞为柔性材料，襟翼偏转带来翼伞伞衣形

变，对应气动性能发生改变．
ＣＦＤ 模型选择模型 ２、３、４．如图 ５ 所示，压力对

称分布，随着襟翼偏转量的增加，低压区范围缓慢增

加．展向中部低压区明显，在下折角附近没有新的低

压区产生，而展向边缘低压区不明显，在下折角附近

有新的低压区产生．相对而言，高压区范围迅速增

加，展向中部高压范围大于展向边缘，集中在前缘开

口与下折角部分，是阻力的主要来源．
如图 ６ 所示，伞衣表面最低压均出现在上翼面

圆弧过渡区域，最高压均出现在前缘切口区域．襟翼

双侧无偏转时，翼伞上翼面与下翼面的弦向压力分

布，与气动外形即为相似，压力差与伞衣厚度相关，
压力最小值为－１０１．２ Ｐａ，最大值为 ５９．７ Ｐａ．襟翼双

侧 ２ ／ ３ 偏转时，翼伞上翼面与下翼面压力分布，与气

动外形存在较大差异，压力差相比之下有明显增加，
压力最小值为－１４５．３ Ｐａ，最大值为 ４８．６ Ｐａ．

对不同襟翼偏转量分别数值模拟，如图 ７ 所示，
随着偏转量的增加，翼伞失速迎角逐渐减小，分别为

１４°、１２°、１０°、８°．相同迎角的升力系数迅速增大，增
长速度由快变慢甚至由正变负；相同迎角的阻力系

数呈单调递增，增长速度相对平稳．因此，襟翼偏转

对翼伞气动性能存在非线性影响，进行偏转参数因

子的辨识是必要的．

-160 -140-120 -100 -80 -60 -40 -20 0 20 40 60

(a)襟翼1/3偏转

(b)襟翼2/3偏转

(c)襟翼全偏转

P/Pa

图 ５　 双侧襟翼偏转下翼伞压力分布

Ｆｉｇ．５　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｗｉｔｈ ｂｉｌａｔｅｒａｌ ｆｌａｐ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ
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图 ６　 翼伞弦向压力分布对比

Ｆｉｇ．６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｃｈｏｒｄｗｉｓｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

　 　 通过最小二乘法进行参数辨识，可得到表 １ 中

修正因子的数值．如图 ８ 所示，通过修正气动系数的

计算值与 ＣＦＤ 数据重合很好，最大偏差与 ＣＦＤ 数

值相差 ５．４７％，位置在无偏转时失速迎角附近．不同

的襟翼偏转量对应不同的升阻力系数曲线，比传统

不考虑襟翼偏转的翼伞气动方程更客观科学，为翼

伞雀降阶段建模提供参考．

表 １　 双侧襟翼偏转翼伞模型修正

Ｔａｂ．１　 Ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ ｂｉｌａｔｅｒａｌ ｆｌａｐ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

升力修正因子 辨识数值 阻力修正因子 辨识数值

ＣＬδａα２ ０．０００ ２ ＣＤδａα２ －０．０００ ３

ＣＬδａα ０．０４６ ２ ＣＤδａα ０．０１０ ７

ＣＬδａ０ ０．７３６ ２ ＣＤδａ０ ０．１５８ ３
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图 ７　 双侧襟翼偏转翼伞气动系数

Ｆｉｇ．７ 　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｃｅ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｗｉｔｈ ｂｉｌａｔｅｒａｌ ｆｌａｐ
ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ
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图 ８　 双侧襟翼偏转气翼伞动系数曲面

Ｆｉｇ．８　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｗｉｔｈ ｂｉｌａｔｅｒａｌ
ｆｌａｐ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

３．２　 转向阶段分析

翼伞转向阶段，襟翼单侧偏转，使翼伞向偏转一

侧转向，偏转量越大，转弯半径越小．由于压力不对

称，翼伞展向环量不再满足椭圆分布，传统翼伞气动

方程同样不适用．

ＣＦＤ 模型选择模型 １、３、５．如图 ９ 所示，单侧偏

转时上翼面低压区范围介于无偏转低压区与双侧偏

转低压区之间，均集中在圆弧过渡区域．相对而言，
下翼面高压区分布形状存在不规则性，并且向偏转

侧偏移，是翼伞下翼面两侧的迎风面积不同造成的，
同时也是翼伞偏航力矩的主要来源．

-160-140-120-100-80 -60 -40 -20 0 20 40 60

(a)襟翼无偏转

(b)单侧襟翼偏转

(c)双侧襟翼偏转

P/Pa

图 ９　 单、双侧襟翼偏转翼伞压力分布对比

Ｆｉｇ． ９ 　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｗｉｔｈ
ｕｎｉｌａｔｅｒａｌ ａｎｄ ｂｉｌａｔｅｒａｌ ｆｌａｐ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

如图 １０ 所示，襟翼单侧无偏转时，伞衣表面压

力沿展向对称分布，压力最小值为－１０１．２ Ｐａ，集中

在上翼面展向中部的圆弧区域，压力最大值为

５９．７ Ｐａ，集中在展向中部前缘切口区域．襟翼单侧

２ ／ ３ 偏转时，伞衣表面压力沿展向非对称分布，压力

最小值为－１４５．３ Ｐａ，集中在上翼面展向偏转侧的圆

弧区域，压力最大值为 ５８．８ Ｐａ，集中在展向两侧前

缘切口区域．对于展向边缘的低压突峰，是由上翼面

新低压区造成的．
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图 １０　 翼伞展向压力分布对比

Ｆｉｇ．１０　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｓｐａｎｗｉｓｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
对不同襟翼偏转量分别数值模拟，如图 １１ 所示，

随着偏转量的增加，翼伞失速迎角逐渐减小，分别为

１４°、１３°、１２°、１０°．相同迎角的升力系数迅速增大，增
长速度由快变慢甚至由正变负；相同迎角的阻力系数
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呈单调递增，增长速度相对平稳．与雀降情况相似，襟
翼偏转对翼伞气动性能同样存在非线性影响．
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图 １１　 单侧不同偏转量气动系数变化

Ｆｉｇ．１１　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｃｅ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｗｉｔｈ ｕｎｉｌａｔｅｒａｌ ｆｌａｐ
ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

通过最小二乘法进行参数辨识，可得到表 ２ 中

修正因子的数值．如图 １２ 所示，修正气动系数计算

值与 ＣＦＤ 数据重合很好，最大偏差与 ＣＦＤ 数值相

差 ４．９３％，位置在无偏转时失速迎角附近．不同的襟

翼偏转量对应不同的升阻力系数曲线，比传统不考

虑襟翼偏转的翼伞模型更客观科学，为翼伞转弯阶

段建模提供参考．
表 ２　 单侧襟翼偏转翼伞模型修正

Ｔａｂ．２　 Ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ ｕｎｉｌａｔｅｒａｌ ｆｌａｐ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

升力修正因子 辨识数值 阻力修正因子 辨识数值

ＣＬδｅα２ ０．０００ １ ＣＤδｅα２ －０．０００ ３

ＣＬδｅα ０．０１９ ６ ＣＤδｅα ０．００６ ７

ＣＬδｅ０ ０．３８１ ２ ＣＤδｅ０ ０．０９０ ４

３．３　 传统模型与修正模型对比

传统模型无论翼伞处于滑翔、转向、雀降阶段，
均通过增大迎角模拟襟翼偏转，如图 １３ 所示，由于

为考虑襟翼偏转带来的伞衣形变，其准确性必然下

降．表 ３ 数据表明，双侧襟翼无偏转，传统模型与修

正模型气动系数差别可忽略不计；双侧襟翼完全偏

转，传统模型通过增大迎角模拟，修正模型通过设置

偏转量模拟，传统模型升力系数偏大 １７．３％，阻力系

数偏小 １８．５％．传统模型计算误差随着襟翼偏转量

的增加而增加，影响翼伞模型精度．通过 ＣＦＤ 与最

小二乘法得到的修正模型，对翼伞精确建模存在重

要意义．

1.5

1.0

0.5

01.0
0.5

5 10 15
20

0

C L

δ α/(?)

CFD数值模拟
气动模型计算

1.0
0.5

5 10
15 20

0δ
α/(?)

CFD数值模拟
气动模型计算

0.6

0.4

0.2

0

C D

(a)升力系数

(b)阻力系数

图 １２　 单侧襟翼偏转气动系数曲面

Ｆｉｇ．１２　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｗｉｔｈ ｕｎｉｌａｔｅｒａｌ
ｆｌａｐ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

气流

传统襟翼偏转 本文襟翼偏转

气流

图 １３　 翼伞襟翼偏转对比

Ｆｉｇ．１３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐａｒａｆｏｉｌ ｆｌａｐ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

表 ３　 传统模型与修正模型气动系数对比

Ｔａｂ．３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｆｆｉｅｎｃｅｓ ｏｆ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ａｎｄ
ｍｏｄｉｆｉｅｄ ｍｏｄｅｌ

襟翼偏转量

升力系数 阻力系数

传统

模型

修正

系数

传统

模型

修正

系数

０ ０．７２６ ０．７２６ ０．１６６ ０．１６６

１ ／ ３ ０．９４２ ０．９２０ ０．２２６ ０．２５１

２ ／ ３ １．１７９ １．０７６ ０．２９８ ０．３６６

１ １．４１４ １．２０３ ０．３８７ ０．４７４

４　 结　 论

１） 襟翼偏转引起翼伞气动性能急剧变化，随着

偏转量的增加，翼伞压强分布改变，失速迎角减小，
气动系数激增，相比无偏转阶段存在很大差异．

２） 结合 ＣＦＤ 数值模拟与最小二乘法，完成翼

·３５·第 ４ 期 孙青林，等：襟翼偏转翼伞气动性能数值模拟分析



伞气动模型的修正工作．对比模拟数据，修正后模型

较好描述了翼伞气动性能与襟翼偏转的变化规律．
３）针对传统气动模型在翼伞转向与雀降阶段

存在的升力系数偏高、阻力系数偏低的问题，修正后

气动模型的计算精度得到较大提高，为翼伞的精确

建模提供参考．
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