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翼伞系统两体模型雀降操纵高度的优化
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摘　 要: 为减小翼伞系统的着陆速度,提高载荷的着陆安全性,提出了最优雀降高度确定方法,并完成相对雀降高度和着陆速

度影响因素及计算模型研究。 首先建立了翼伞 - 载荷系统两体九自由度动力学模型和雀降操纵耦合气动特性模型,更真实

地模拟了翼伞 - 载荷两体之间操纵情况下的运动性能,研究了雀降操纵下翼伞系统的速度、姿态变化,数值结果和文献规律

一致,滑翔比最大误差为 8. 20% 。 其次,基于该两体模型,以最小垂直着陆速度为优化目标,采用时间二分法确定最优雀降高

度,分析了雀降操纵时机对着陆速度的影响。 然后,开展了不同初始工况、翼载荷、着陆海拔高度、安装角下翼伞系统最优雀

降实施的仿真计算,并采用最小二乘法完成了相对雀降高度、着陆速度的公式拟合。 结果表明:初始参数对相对雀降高度几

乎没有影响;随着翼载荷及着陆海拔高度的升高,着陆速度及相对雀降实施高度增加;安装角对着陆速度影响不大,但安装角

的增大会引起雀降实施高度增加;所提出的相对雀降高度和着陆速度计算模型与仿真结果较为符合,最大误差小于 4. 00% ,
表明该计算模型有良好的适用性。
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Optimization of flare landing maneuver altitude for
two-body model of parafoil system
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Abstract: To decrease landing velocity of parafoil system and improve landing safety of payload, a method for
determining the optimal flare landing altitude was proposed, and a study on the influencing factors and calculation
models of relative flare landing altitude and landing velocity was completed. Firstly, a two-body nine-degree-of-
freedom(DOF) dynamic model of the parafoil system and a coupled aerodynamic characteristic model of flare
landing control were established, providing a more realistic simulation of the motion performance of the parafoil
system under control between two bodies. The velocity and attitude changes of the parafoil system under flare
landing control were studied, and the numerical results were consistent with the results in the literature, with a
maximum error of 8. 20% in glide ratio. Secondly, based on this model, with the minimum vertical landing velocity
as the optimization objective, the optimal landing altitude was determined using the time dichotomy method, and
the impact of flare maneuver timing on the landing velocity was analyzed. Then, simulation calculations were
conducted on the optimal landing altitude under different initial conditions, wing load, landing altitude, and attack
angle. The formula fitting of relative flare altitude and landing velocity was completed by the least squares method.
It was found that the initial parameters have a minimal effect on the optimal landing altitude. As the wing load and
landing altitude increase, the landing velocity and relative landing altitude also increase. The attack angle has a
minor impact on the landing velocity, but an increase in the attack angle leads to an increase in the height of flare
landing. The relative flare altitude and landing velocity calculation model proposed in this paper is in goof
agreement with the numerical calculation results, with a maximum error less than 4. 00% , indicating that the
calculation model has good applicability.
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　 　 翼伞具有极优的操纵能力,在精确空投、伞兵

空降及运动表演等领域都得到了广泛应用[1 - 2] 。
翼伞通过下拉双侧操纵绳使其气动外形发生变化,
升力、阻力系数迅速增大,前进速度和垂直速度在

着陆前迅速减小[3] ,使之实现安全着陆的过程称为

雀降过程。 雀降操纵本质上是一种小心操纵的动

力失速[4]。
目前,国内外学者多采用单体六自由度 ( 6

degree of freedom,6DOF)模型开展翼伞雀降着陆阶

段的研究[5 -6]。 早期开展此项工作代表人物 Goodrick
等[7 -8]提出并建立了系统平动及转动的 6DOF 模

型,对翼伞系统雀降过程进行了仿真研究,通过与试

验翼伞下降率、速度等对比,验证了模型的准确性。
国内一些学者利用 6DOF 模型开展了翼伞雀降着陆

阶段的研究。 卞琨[9] 基于雀降着陆操纵时长及平

均垂直速度,得到了翼伞进入雀降着陆段的平均高

度;胡容[10]针对 2 种雀降实施高度下着陆速度的对

比, 得到了相对优化的雀降高度;张兴会等[11] 探究

了逆风对雀降高度的影响;熊菁[12]则针对翼伞部分结

构参数对雀降性能的影响进行了较为深入的研究。
6DOF 模型将翼伞与载荷视为固连的刚体,没

有考虑到伞 -载两体之间的相对运动状态变化。 为

更好地探究翼伞 -载荷体之间的相对运动变化对翼

伞雀降着陆阶段的影响规律,一些学者开始进行翼

伞系统多体动力学模型下的雀降研究[13 - 16]。 如杨

华等[17]基于翼伞系统纵向对称面内的 4DOF 模型,
根据载荷体接地机械能及速度变化得到翼伞安全雀

降的高度及时间范围;李东[18] 基于 9DOF 模型,根
据速度的合理范围得到相应的雀降高度范围。 上述

研究可以得到雀降操纵实施的时间或高度范围,但
鲜有对最优雀降实施高度方面的研究报道。

本文根据文献[19]建立了翼伞 - 载荷两体系

统 9DOF 动力学模型,以垂直着陆速度最小为优化

目标,采用时间二分法开展了雀降实施高度的优化

研究,探究了初始工况、翼载荷、着陆高度及安装角

对于最优雀降实施高度、着陆速度的影响,并完成公

式拟合,为工程设计提供了理论依据。

1　 翼伞系统动力学建模

1. 1　 坐标系定义

本文动力学方程、运动学方程之间的关系涉及

到 3 个坐标系,包括惯性坐标系 OeXeYeZe 和两类体

轴坐标系 (伞体坐标系 OpXpYpZp、 载荷坐标系

ObXbYbZb),如图 1 所示。
惯性坐标系到体轴系的转换矩阵为

Ti =

CθiCφi CθiSφi - Sθi

SϕiSθiCφi - CϕiCφi SϕiSθiSφi + CϕiCφi SϕiCθi

CϕiSθiCφi + SϕiSφi CϕiSθiSφi - SϕiCφi CϕiCθi

( )
(1)

式中:C∗ = cos(∗),S∗ = sin(∗);ϕi 为滚转角,θi 为

俯仰角,φi 为偏航角,其中下标 i 为不同的体轴系。

图 1　 翼伞系统基本坐标系示意

Fig. 1 　 Schematic diagram of coordinate systems of parafoil-
payload system

1. 2　 9DOF 动力学模型

本文将翼伞系统中的翼伞、载荷看作是两个中

间由球铰连接的刚体,球铰只传递力不传递力矩,翼
伞及载荷之间不发生相对移动。 因此,翼伞系统的

运动模型可简化为系统在连接点(图 1 中 C 点)处
的 3 自由度平动以及翼伞、载荷绕 C 点的 3 自由度

转动。 由此建立刚柔组合系统 9DOF 动力学模型,
动力学方程为
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式中 B 为翼伞系统外载荷矩阵,具体为
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运动学关系式为:
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式中:FA
∗为气动力矢量;FG

∗为重力矢量;MA
∗为气动

力矩矢量;M∗为质量矢量;I∗为转动惯量矢量;V∗

为速度矢量;Ω∗ 为角速度矢量;R∗ 为距离矢量;

Ω
~

∗、R
~

∗分别为各自的叉乘矩阵;t∗ = tan(∗);下标

p 为翼伞;下标 b 为载荷;下标 c 为伞载系统连接

点;下标 e 为地面。 翼伞结构示意如图 2 所示。

图 2　 翼伞结构示意

Fig. 2　 Schematic diagram of parafoil structure

1. 3　 气动力模型

雀降操纵会引起翼伞气动外形改变,从而使翼

伞气动特性发生改变,因此气动力系数和气动力矩

系数计算过程中需加入双侧操纵量的影响,计算公

式如下:
CL = CL(αp,δe)
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D = Cp
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式中:δe 为双侧下偏量,CX、CY、CZ 为翼伞体轴坐标

系下的气动力系数,C l、Cm、Cn 为翼伞的滚转、俯仰、
偏航力矩系数,CL、Cp

D、Cmc / 4为采用插值拟合法拟合

得到和攻角、双侧下偏量同时相关的升力、阻力、1 / 4
弦线处俯仰力矩系数,其他气动数据取值为常数。

2　 翼伞系统动力学仿真

2. 1　 研究对象及计算工况

为验证本文模型及方法的准确性,以文献[19]
中翼伞系统为研究对象采用龙格库塔方法进行了编

程计算。 其中,翼伞系统结构参数见表 1,翼伞、翼
载荷质量分别为 5、135 kg,式(7)中的气动参数和

文献[19]一致,初始运动参数见表 2。 为更好模拟

雀降操纵,本文设计如下仿真工况:在 5 s 时对翼伞

施加双侧下拉操纵,操纵下偏量为 100% ,30 s 时操

纵下偏量回复至 0,操纵实施时间均为 1 s,计算总

时长 60 s。
表 1　 翼伞系统结构参数

Tab. 1　 Parafoi-payload system structure parameters

展长 b / m 弦长 c / m 切口高度 e / m 安装角 μ / ( °)

7. 5 3. 75 0. 675 9

伞衣面积

Sp / m2

载荷体阻力

面积 Sb / m2

翼伞中心与系统

质心距离 Rp / m

载荷中心与系统

质心距离 Rb / m

28 0. 5 - 7. 5 0. 5

表 2　 初始运动状态参数

Tab. 2　 Initial motion parameters

uc,vc,wc / (m·s - 1) ϕp,θp,φp / ( °) x,y,z / m

10. 5,0,3. 5 0, - 10,0 0,0, - 1 000

2. 2　 结果分析

翼伞速度和伞载姿态的动态变化如图 3 所示。
由图 3 可知,本文的仿真结果与文献结果规律一致,
翼伞的运动特性变化与操纵绳下拉相互对应,翼伞
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系统工作过程分为无操纵稳定滑翔阶段、双侧全下

拉减速雀降阶段、操纵绳回复至稳定滑翔 3 个阶段。

图 3　 模型和文献结果对比

Fig. 3　 Comparison between model and literature results

操纵绳在第 5 s 下拉后,翼伞的升力、阻力、俯
仰力矩系数均增加,从而导致翼伞的前向速度和垂

相速度减小,俯仰角增加,翼伞垂向速度在第 6 s 达

到最小值,该值被称作最优着陆速度,此时被认为是

雀降操纵的最佳着陆点,也是确定最优雀降高度的

依据;之后由于翼伞的攻角急速增加,升力系数减

小,翼伞的垂向速度逐渐增加,俯仰力矩系数逐渐减

小从而俯仰角减小。 操纵绳在第 30 s 恢复后,翼伞

的升力系数增加,阻力、俯仰力矩系数减小,从而导

致翼伞的前向速度增加、垂相速度减小、俯仰角减

小,之后由于俯仰力矩系数增加,俯仰角增加,最终

恢复至初始值。
表 3 为稳定时各阶段运动特征量和文献的对

比,最大误差为 8. 20% 。 上述结果验证了本文雀降

操纵两体动力学模型的准确性。

表 3　 本文和文献系统稳定运动特性对比

Tab. 3　 Comparison of main steady flight characteristics between
present study and literature

运动阶段 uc / (m·s - 1) wc / (m·s - 1) 滑翔比

滑翔阶段 / s

(0 ~ 5 , 50 ~ 60)

文献 10. 50 3. 50 3. 00

本文 10. 52 3. 53 2. 98

误差 / % 0. 20 0. 90 0. 70

雀降阶段 / s

(20 ~ 30)

文献 5. 25 7. 20 0. 73

本文 5. 31 6. 75 0. 79

误差 / % 1. 10 6. 30 8. 20

3　 雀降操纵优化高度确定方法

3. 1　 优化目标及求解方法

根据翼伞系统动力学仿真的分析结果,雀降操

纵后系统的垂直速度会迅速降低到最小值随后增

加,为保证着陆安全,应该确保翼伞系统以载荷体最

小垂直速度着陆。 本文以载荷体垂直着陆速度最小

为优化目标,采用时间二分法获得最优雀降实施高

度,技术方案如图 4 所示,若载荷体垂直速度达到最

小时的高度和预设着陆高度之间差值的误差小于

0. 01 m 则可认为符合优化目标。

图 4　 雀降实施高度优化方案

Fig. 4　 Optimization scheme of flare altitude

翼伞雀降采用一次操纵、“匀速下拉”模式[20],
操纵总时长为 3 s,操纵量变化满足:

δs = t - tk
3 , tk ≤ t ≤ tk + 3 (9)

3. 2　 雀降操纵实施高度影响分析

为探究翼伞系统滑翔运动状态对雀降实施高度

的影响,本文以翼伞系统为对象,设计了 10 种计算

工况,采用稳定滑翔阶段初始工况作为稳定状态计

算工况,同时设计初始非稳定状态,具体见表 4。
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表 4　 仿真内容

Tab. 4　 Simulation content

仿真

内容

初始参数

uc,vc,wc /

(m·s - 1)

ϕp,θp,φp /

( °)
H0 / km

备注

1 (5. 0,0,8. 0) (0,0,0) 1 ~ 5 非稳定滑翔状态

2 (10. 5,0,3. 5) (0, - 10,0) 1 ~ 5 稳定滑翔状态

通过计算得到了最优雀降实施高度随不同初始

高度 H0的变化情况如图 5 所示。 随着高度的变化,
初始稳定工况和非稳定工况的雀降高度集中在

7. 02 m左右;同时仿真结果中不同初始工况下的雀

降时长、着陆速度均相同,分别为 2. 63 s、1. 95 m / s。
对同一对象无外在干扰的情况下,不同的初始运动

参数最终会稳定至同一滑翔状态,本文由于算法的

影响,不同初始工况下的雀降高度存在较小的波动,
平均保持在 7. 02 m 左右。

图 5　 不同初始参数下雀降高度随初始高度的变化曲线

Fig. 5 　 Curve of flare altitude with initial altitude for different
initial parameters

假设翼伞系统雀降操纵前处于稳定滑翔状态,
初始高度为 1 km 开始计时,若雀降提前实施或延迟

实施 3 m,操纵时刻虽然相差不大但着陆速度却相

差较大(如表 5 及图 6 所示)。 由此可知,雀降操纵

时机对着陆速度的影响较大,需合理判断雀降实施

高度以更好地保证载荷体的无损着陆。
表 5　 不同雀降实施高度下的比较

Tab. 5　 Comparison of different flare altitudes

特征量 实施高度 / m 操纵时刻 / s 着陆速度 / (m·s - 1)

提前实施 10. 01 278. 69 4. 18

准确实施 7. 01 279. 56 1. 95

延迟实施 4. 01 280. 42 2. 67

图 6　 载荷体垂直高度随垂直速度的变化

Fig. 6　 Variation of altitude of payload with vertical velocity

4　 雀降操纵影响因素研究

4. 1　 翼载荷影响

为探究翼载荷 mb对雀降操纵的影响,设置翼载

荷分别为 55 ~ 215 kg 的 5 组对比工况,初始工况见

表 2,得到结果如图 7 所示。

图 7　 翼载荷对雀降操纵的影响

Fig. 7　 Influence of wing load on flare control

随着翼载荷的增加,滑翔速度增加,雀降操纵时

的高度损失增加,因此需要在更高的高度实施雀降

操纵,相对雀降高度随之增加(如图 7 所示),且相

对雀降高度与翼载荷的 1 / 2 次方成正比,采用最小

二乘法进行拟合,得到如式(10)所示的计算模型;
当翼载荷越大时,系统重力越大,即翼伞竖直向上的

气动力越大,着陆速度增加,且着陆速度与翼载荷的

1 / 3 次方成正比,采用最小二乘法进行拟合,得到如

式(11)所示的计算模型。
hland = 0. 618 1m1 / 2

b ,R2 = 0. 998 (10)
w land = 0. 378 4m1 / 3

b ,R2 = 0. 998 (11)
为验证相对雀降高度和着陆速度模型的准确性

和适用性,本文选取大(250 kg)、中(100 kg)、小(20 kg)
翼载荷进行雀降数值计算,所得到的结果与式(10)、
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(11)计算结果进行对比,结果如表 6 及图 8 所示。
从图 8 中可以看出,本文提出的相对雀降高度和着

陆速度计算模型与仿真计算结果较为符合,最大误

差小于 4. 00% ,表明该模型在全翼载荷范围内均有

良好的适用性。

表 6　 计算模型和数值计算结果对比

Tab. 6 　 Comparison of calculation models and numerical

calculation results

mb / kg

相对雀降高度 / m 着陆速度 / (m·s - 1)

计算

模型

仿真

计算

误差 /

%

计算

模型

仿真

计算

误差 /

%

250 9. 85 9. 77 - 0. 73 2. 37 2. 39 0. 85

100 5. 99 6. 18 3. 14 1. 77 1. 76 - 0. 66

20 2. 87 2. 76 - 3. 73 1. 06 1. 03 - 2. 38

图 8　 不同翼载荷下计算模型和数值计算结果对比

Fig. 8　 Comparison of calculation models and numerical calculation
results under different wing loads

4. 2　 着陆高度影响

考虑到空气密度的变化,设置 5 组不同着陆高

度(0 ~ 4 km)完成着陆高度对雀降性能的影响,仿
真初始高度为 5 km,初始运动参数见表 2,得到翼伞

系统相对雀降高度和着陆速度变化如图 9 所示。

图 9　 着陆高度对雀降操纵的影响

Fig. 9　 Influence of landing altitude on flare control

随着着陆高度减小,空气密度增大,近地面的滑

翔速度减小,因此雀降操纵时的高度损失减小,雀降

实施高度减小;同时由于越小的着陆海拔高度雀降

操纵前滑翔速度越小,操纵后着陆速度越小。 分析

得到相对雀降高度、着陆速度分别和密度的 - 1 / 2、
- 1 / 3 次方成正比,计算模型如式(12)、(13)所示。

hland = 7. 859 0ρ -1 / 2, R2 = 0. 987 (12)
w land = 2. 080 0ρ -1 / 3, R2 = 0. 999 (13)

选取大(4. 5 km)、中(1. 5 km)、小( - 0. 2 km)
着陆高度所对应的密度进行雀降数值计算,所得到

的结果对比如表 7 及图 10 所示。 从图 10 中可以看

出,本文提出的相对雀降高度和着陆速度计算模型

与仿真计算结果最大误差小于 2. 00% ,表明该模型

在全着陆高度范围内均有良好的适用性。

表 7　 计算模型和数值计算结果对比

Tab. 7 　 Comparison of calculation models and numerical

calculation results

着陆高度 /

km

密度 /

(kg·m - 3)

相对雀降高度 / m 着陆速度 / (m·s - 1)

计算

模型

仿真

计算

误差 /

%

计算

模型

仿真

计算

误差 /

%

4. 5 0. 78 9. 06 8. 92 - 1. 60 2. 26 2. 26 0. 28

1. 5 1. 06 7. 60 7. 64 0. 45 2. 04 2. 04 - 0. 10

- 0. 2 1. 25 6. 92 7. 03 1. 63 1. 94 1. 93 - 0. 28

图 10　 不同着陆高度下计算模型和数值计算结果对比

Fig. 10　 Comparison of calculation models and numerical
calculation results under different landing altitudes

4. 3　 安装角影响

翼伞安装角是定位翼伞相对于载荷体位置的重

要参数,工程中其大小可通过改变伞绳长度来调节。
采用初始工况见表 2,通过仿真计算得到不同安装

角下翼伞系统着陆速度、相对雀降高度的变化如

图 11所示,高度随攻角和气动力的变化曲线如图 12、
13 所示。
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图 11　 安装角对雀降操纵的影响

Fig. 11　 Influence of attack angle on flare control

图 12　 系统高度随攻角变化曲线

Fig. 12　 Curve of system altitude variation with angle of attack

图 13　 系统高度随翼伞竖直气动力的变化曲线

Fig. 13 　 Curve of system altitude variation with vertical
aerodynamic force

随着安装角的增加,稳定滑翔阶段平衡攻角减

小(如图 12 所示),从而引起翼伞气动特性改变,
升、阻力系数减小,由升、阻力计算公式及系统平衡

可知稳定阶段滑翔速度增大,同理可知雀降实施操

纵提前,相对雀降高度增加(如图 11 所示),且相对

雀降高度与平衡攻角的 - 1 / 2 次方成正比,得到如

式(14)所示的计算模型。 雀降操纵后,不同安装角

下气动力变化幅度接近(如图 13 所示),着陆速度

随安装角的增加先减小后增加,在此范围内差值小

于 0. 1 m / s,几乎可以忽略不计。
hland = 17. 800 0α -1 / 2, R2 = 0. 983 (14)

选取大(15°)、中(10°)、小(5°)安装角进行雀

降数值计算,所得到的结果对比如表 8 及图 14 所

示。 从图 14 中可以看出,该计算模型与数值计算结

果较为符合,最大误差小于 4. 00% ,表明该模型在

全安装角范围内均有良好的适用性。
表 8　 计算模型和数值计算结果对比

Tab. 8 　 Comparison of calculation models and numerical
calculation results

安装角 / ( °) 平衡攻角 α / ( °)
相对雀降高度 / m

计算模型 仿真计算 误差 / %

15 3. 15 9. 98 10. 04 0. 60

10 5. 77 7. 49 7. 41 - 1. 08

5 9. 97 5. 43 5. 64 3. 87

图 14　 不同安装角下计算模型和数值计算结果对比

Fig. 14 　 Comparison of calculation models and numerical
calculation results under different attack angles

5　 结　 论

1)翼伞系统雀降高度需准确实施,提前或延迟

实施均会引起着陆速度的增加。
2)初始运动参数对最优雀降高度和着陆速度

几乎没有影响;随着翼载荷和着陆高度的增加,系统

雀降实施高度和着陆速度增加,安全性降低;随着安

装角的增加,雀降实施高度增加。
3)相对雀降高度及着陆速度的拟合计算模型

结果和仿真结果最大误差小于 4. 00% ,计算模型具

有良好的适用性。
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