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摘要：为保证载机安全的同时提高着陆精度，重点对翼伞精确空投系统进行研究。介绍精确空投系统中翼伞的

应用发展和国内外研究小组的工作，对翼伞精确空投系统的关键技术进行详细阐述，介绍翼伞精确空投的几个典型

应用，探讨翼伞精确空投的发展趋势。该研究可对我国进行翼伞精确空投系统实验研究和工程设计提供一定的技术

参考。 
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Abstract: To ensure the safety of the carrier aircraft and improve landing precision, parafoil precise airdrop system 

(PADS) is researched. Introduce application developments of parafoil and researchers groups of foreign and domestic, and 

focus on the key technologies of PADS system and its typical applications. Discuss the tendency of PADS. This study can 

provide the technical reference for the experimental research and engineering design of PADS system.  
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0  引言 

传统的空投系统容易受到风场等环境因素的影

响。为保证货物着陆精度，系统需要在低空进行投

放，这就导致载机被击落的可能性大大增加；若在

高空投放，则落点散布很大，不利于兵力与设备的

集结，降低了空投效果[1-2]。因此要在保证载机安全

的同时提高着陆精度，精确空投系统成为发展的必

然。近些年来，随着 GPS 导航技术的引入和测控技

术的应用，精确空投技术日益成熟，逐渐取代了传

统空投系统。精确空投系统(precise airdrop systems，

PADS)主要包括圆伞精确空投系统、翼伞精确空投

系统、半刚性可展开翼(semi-rigid deployable wing，

SDW)精确空投系统、联合精确空投系统等[3]。 

翼伞是一种由柔性纺织材料制成的气动减阻装

置，拥有高升阻比的气动性能、优良的滑翔能力、

良好的稳定性和操作性，并能像传统的降落伞一样

方便地折叠包装，具有体积小、重量轻、便于携带

搬运的特点；因此在航空航天、民用、军事等领域 

应用越来越广泛，特别是精确空投的研究与发展，

使其作用越来越显著[4]。 

翼伞精确空投系统就是利用翼伞特点，将人员、

物品等远距离准确投放到指定地域。翼伞精确空投

系统的目标是提供迅速、准确、低成本的空投，其

具有的优点主要是归航过程的可控制性和远距离机

动飞行的能力。由于提高了空投精度，因此可以更

灵活地选择空投目标点，避免了传统方法的脆弱性，

从而极大地增强空投的作战效能。 

随着空投系统在抢险救灾、货物传送、飞行器

回收等方面的广泛应用，我国也开展了翼伞载人空

投系统和翼伞精确空投系统的研制工作，但与国外

仍有不小的差距。由于空间技术的蓬勃发展和非战

争军事需求的增强，必然会增加航天器的返回以及

人员、救灾减灾等物资的投放。采用翼伞精确空投

系统来实现航天器的回收和人员、物资等的投放不

仅能够节约大量的人力、物力和财力，而且能实现

安全、准确的着陆，具有十分重要的意义[5-7]；因此，

笔者重点对翼伞精确空投系统进行研究。 
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1  翼伞研究机构 

国外的翼伞研究机构主要集中在美国、俄罗斯、 
 

 

德国空间研究中心等，具体见表 1。文中主要来源

于他们公开发表的文献资料。

表 1  国外长期开展翼伞研究的机构 

序号 课题组 主要研究方法和成果 备注 

1 美国陆军 Natick士兵中心 飞行实验研究 军事使用单位 

2 NASA Dryden飞行中心 飞行实验研究 美国 

3 JSC 航天中心 仿真计算，用于 X-38系统的 DSS 软件平台 美国 

4 NASA Langely中心  风洞实验研究 美国 

5 Sandia实验室 实验研究 美国 

6 Pioneer 航天公司 实验研究 生产研制商 

7 Rice 大学 理论研究/仿真计算 美国 

8 Saint Louis大学 实验研究/仿真计算 美国 

9 Connecticut大学 流固耦合计算 美国 

10 Notre Dame 大学 风洞实验 美国 

11 YuriMosseev博士 降落伞结构动力学、空气动力学以及流固耦合计算，4个商业软件体系 俄罗斯 

12 德国空间研究中心 飞行试验/Similink仿真归航控制技术  德国 

 

2  翼伞的结构与材料 

传统的翼伞一般由柔性纺织材料制成，充气后

的形状类似于飞机的机翼但又不同于机翼，如图 1

所示。首先由于它的柔性，翼伞可能随压力分布变

化而有变形，这使翼面气流分离比较平稳，分离气

流还能重新附着，使升力损失比较缓慢；其次，纺

织材料具有透气性，对翼伞的绕流会产生一定的影

响；最后，翼伞的翼型前缘开有切口，在飞行中依

靠前缘的切口进行充气，为翼伞提供刚度。 

 

图 1  翼伞的结构 

SDW 精确空投系统[8-9]不同于传统的翼伞精确

空投系统。SDW 是美国联合技术公司 USBI 研制的

一种高滑翔比的翼型空投系统。在柔性的翼面内用

可折叠的刚性骨架进行加固，在翼面下配备标准货

物吊舱，通过位于翼前端的进气口实现充气飞行。

由于翼的刚性，SDW 的滑翔比达到 6:1，超出传统

的翼伞系统，高滑翔比允许在远离降落区域 25 km

的位置投放货载。为了使从标准的空军货机展开变

得容易，翼展为 9.15 m 负载 227 kg 的 SDW 处于卷

起或折叠的装配状态。离机后首先将翼展开，然后

由自主的导航控制(guidance navigation control，

GNC)系统控制 SDW，保持系统平衡，并操纵系统

飞向预定的目标区域，图 2(a)为 SDW 系统示意图，

图 2(b)为半刚性可开展翼的折叠和展开的结构图。 

 

(a) SDW 系统示意图 [9] 

 

(b) SDW 折叠和展开结构 [8] 

图 2  SDW半刚性可展开翼 

SDW 技术进一步的研究目标是提高载货能力

和增大航程。首先将论证 SDW-M，载货能力为

907～2 268 kg。其次采用可选的滑翔增升系统，使

SDW 航程从 75 km 增加到 300 km。目前在研的

SDW-M 翼展 17.7 m，最大载重 3 629 kg，采用能

叠缩的前缘，加装尾翼，增加了可操纵性和精度。 

3  翼伞气动力特性研究综述 

翼伞气动力特性是翼伞精确空投系统归航控制

的基础，主要取决于它的伞衣形状、翼型以及气流

攻角。研究方法分为实验方法(主要包括空投飞行和
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风洞实验)和计算机数值计算研究。空投飞行固然十

分重要，但其投资巨大，因为翼伞为柔性体的缘故，

风洞实验也较难实现；因此，数值计算对分析翼伞

气动特性来说至关重要。 

3.1  翼伞气动力计算方法研究 

绕翼伞的流动一般为不可压流动，因此翼伞流

场的数值模拟方法可分为有势流动的解析算法、涡

元法(vortex element methods，VEM)和基于数值求

解 N-S 流 动 控 制 方 程 的 计 算 流 体 力 学

(computational fluid dynamics，CFD)方法，其中后

2 种方法适合在较大的速度范围内求解复杂外形，

因而得到了充分的发展和广泛的应用。以下只介绍

涡元法和 CFD 方法。 

3.1.1  涡元法 

涡元法是在建立流场方程的基础上，通过伞衣

型面及尾涡面上的边界条件，解出绕伞衣流场的数

值解。它的计算域只要将涡或者是主要涡包括在内

就可以满足计算要求，其优点是整个无耗散的流场

可以用分布涡来代替，而且在涡的输运过程中不会

产生数值耗散，计算量要小于 CFD 方法。但涡元法

由于求解高速流动问题时效果不十分理想，而且目

前用于降落伞这类物体的涡元法商业软件较少，大

量的工作需要编制程序来解决，这样就需要有程序

算法验证的过程来确认软件的可用性，不适于那些

要短时间内解决的问题[9-10]。 

3.1.2  CFD方法 

与涡元法相比，CFD 方法能够比较全面地求解

各种翼伞系统的流场，并有大量成熟的商业软件可

供选择。由于翼伞尾流区的流动关系到伞衣表面的

压力分布，为精确求解翼伞尾流区，用 CFD 方法时

需要在尾流区精细划分网格，另外翼伞系统在流场

中产生的干扰比较大，为减少数值干扰需要将计算

边界取在较远处，尤其是低速流动。因此网格数大，

计算量大[10-11]。 

美国 Paul 和 Oleg
[12]等人进行了翼伞系统动力

学特性的研究，建立了翼伞系统六自由度的低展弦

比模型，通过对风洞实验和 CFD 稳态的计算结果进

行修正，给出了气动力系数的变化曲线。图 3(a)是

整理后的升力系数和阻力系数在-10°～80°攻角范

围内的变化曲线，图 3(b)是升阻比随攻角的变化曲

线。图中 DF 为操纵绳的下拉量，AR 为展弦比。在

-10°～10°攻角范围内，随着攻角变化，升力和阻力

呈线性变化；升阻比随攻角变化有最佳值。文献[12] 

中翼伞由 11 个气室组成，矩形平面是 53.42 m
2，翼

展为 12.2 m。 

 
(a) 气动力特性 

 
(b) 升阻比 

图 3  翼伞气动力特性 [12] 

笔者对大型多气室三维翼伞的气动力特性进行

数值模拟[13]，研究了有切口无气室、有气室无小孔

和有气室有小孔 3 种翼伞表面光滑情况下以及翼伞

表面不光滑处理后的气动力特性及绕流流场。图 4(b)

升阻比在攻角范围内有最大值，这和后面文献[14]

中的风洞实验结果一致。 

 
(a) 气动力特性计算对比 

 

(b) 升阻比随攻角变化曲线 

图 4  翼伞气动力特性 [13] 
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美国的 John Leonard
[15-16]等人对翼伞导航空投

系统(guided parafoil air delivery system，GPADS)

系统和 X-38 回收系统的翼伞通过流固耦合进行了

数值模拟，给出了翼伞外形随时间的变化，并和试

验结果进行了对比，一致性较好。 

3.2  翼伞气动力实验方法研究 

3.2.1  风洞实验研究 

国外关于冲压翼伞的风洞实验研究起步较早，

美国人在 20 世纪 60 年代就开始了，典型的工作是

NASA Langlye中心在 1966年和 Notre Dame大学在

1970 年前后进行的一系列实验研究。关于翼伞早期

的风洞实验研究大都在该大学 0.61 m×0.61 m 低速

风洞和 NASA Langlye中心的 9.15 m×18.3 m低速风

洞中进行的。 

 
(a) 气动力特性 

 
(b) 升阻比随攻角变化曲线 

图 5  Notre Dame 大学 1968 年风洞实验结果 [16] 

Nicolaides
[16]研究工作偏重于对小型柔性模型

进行风洞试验，考察了不同设计参数(如展弦比)的

翼伞模型在范围宽广的来流速度和攻角下的气动力

特性。实验的速度范围为 6.1～18.3 m/s，展弦比为

0.5～3.0，攻角范围为-10°～80°。为了观察模型周

围的流场使用了烟流技术，在一定攻角范围内测量

升力和阻力系数；并对刚性和半刚性模型进行了广

泛的风洞试验。与具有相同展弦比和剖面的普通机

翼相比，柔性翼升力系数远远小于对应的刚性机翼

的升力系数，这是由它柔性结构变形、前缘切口、

织物透气性等因素造成的。翼伞升阻比对应攻角有

一个最佳点，经过一个峰值之后，升力系数和阻力

系数均继续增大，而升阻比减小，这是由于翼伞柔

性特点引起的。在设计冲压翼伞时，应把升阻比设

计在最佳点附近，保证稳态滑翔和机动飞行条件下

均保持较高的升阻特性。图 5 为风洞实验的典型气

动力特性结果。 

Smith
[17]等人通过对翼型为 NACA0012 的翼伞

进行了一系列风洞实验和 CFD 计算，得到其气动力

特性随攻角的变化曲线，并与 CFD 计算结果进行对

比，升力特性曲线的斜率 CFD 计算结果比风洞实验

结果小约 15%，如图 6 所示。文献中实验的翼伞模

型展长为 1.22 m，弦长为 0.3 m。图中攻角大约为 3°

时升阻比达到最大值，和文献[13]中升阻比最大值

对应的攻角值一致。 

 

(a) 气动力特性 

 

(b) 升阻比 

图 6  翼伞气动力特性 [17] 

Wara 和 Hassell
[18]发表了对展弦比为 1.0～3.0

的翼型伞进行的风洞试验结果。随着展弦比的增

大，伞绳数量和伞绳长度相应增加，致使阻力增大，

从而大大抵消气动力性能的提高。Matos
[19]等人在

2.13 m×2.74 m的风洞中开展了翼伞的试验研究。实

验采用的翼伞展弦比为 2.5，弦长为 0.635 m，采用了

激光照相测量技术，测量了翼伞前缘切口和大攻角的
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情况的气动力及相关系数。Paul 等人[20]在 24.4 m× 

12.2 m 风洞建立了柔性翼型伞实验技术，进行了大

量翼型伞的实验研究，逐步形成了一套实验技术。 

翼伞由于柔性和前缘切口，其气动力特性不同

于刚性机翼，升阻比随攻角变化有最大值，且最大

值对应攻角随翼型的不同而不同。 

3.2.2  地面拖曳实验 

由于风洞试验、空投试验是需要多部门参与和

协调的大型试验，耗费大量的人力物力，而且试验

次数很有限。因此结合以往翼伞的试验数据，利用

地面拖曳实验来计算和分析翼伞的气动特性。图 7

所示地面拖曳实验是拖车牵引翼伞模型运动，通过

测量气流速度、伞绳拉力、翼伞姿态、拖车外形数

据；分析得到翼伞对称面上的速度、过载和流场的

变化，再将拖车的流场分离出来，从而计算翼伞的

气动特性。最后通过数值计算和抽样选工况到风洞

中做试验来验证和修正翼伞气动特性参数。风洞实

验中由于风洞的几何尺寸和翼伞原型的尺寸限制，

实验采用缩比模型。 

 
(a) 地面拖曳实验示意图 

 
(b) 地面拖曳实验 

图 7  地面拖曳实验 

地面拖曳实验是翼伞气动特性实验的一个辅助

实验，可快速得到较多的试验数据。由于其代价小，

容易实现，成为气动力特性研究的一个发展趋势。 

3.3  翼伞的翼型 

影响翼伞气动力特性的主要因素之一是翼型，

下面给出文中出现的几种翼伞的翼型并进行对比，

见图 8，翼型的弦长为 1。文献[17]中风洞实验所用

翼型为 NACA0012，是个对称翼型，X-38 翼伞回收

系统中采用的是经典的 Clark-Y 翼型。如图 4 和图

6 可知，文献[13]和文献[17]翼型的前缘基本一致，

这使得其升阻比最佳值所对应的攻角一致。 

 

图 8  几种翼伞翼型 

4  专题讨论 

4.1  X-38翼伞回收系统 

如图 9，X-38 翼伞系统是用于太空人员返回并

实现安全着陆的系统，是迄今为止世界上最大最先

进的翼伞研究项目，美国 NASA 各研究所、空间实

验室及许多大学的研究者都参与了研究。其最大的

特点是翼伞面积大，且投放的海拔高度高[21-28]。 

 

图 9  翼伞回收 X-38 原型机    

X-38 翼伞系统采用 2 种面积(510 m2和 700 m
2)

大小的翼伞，展弦比均为 2.7，翼伞翼型是 Clark-Y

翼型。510 m2翼伞弦长 13.7 m，展长 37.1 m。700 m2

翼伞弦长 16.1 m，展长 43.6 m。510 m
2翼伞有 31

个气室，而 700 m
2翼伞的气室增加到 33 个。由于

翼伞面积很大，开伞采用分级开伞，图 10 为翼伞分

级开伞模型。 

 
一级开伞气室：1-3，10，15-17，22，29-31； 

二级开伞气室：23-28；三级开伞气室：4-9； 

四级开伞气室：18-21；五级开伞气室：11-14。 

图 10  X-38 翼伞分级开伞模型 [26] 

2001 年 12 月 13 日 X-38 原型机进行了第 8 次

飞行试验，投放的高度为 7 km 左右，最后的着陆

阶段使用 700 m
2的大面积翼伞在 Dryden 飞行研究

中心附近安全着陆，着陆点距预定点仅 360 m。这

次成功的试飞验证了翼伞技术在大型航天器定点无

翼伞

拖曳绳

量角器 

拖车 

力传感器
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损回收方面应用的可行性。 

NASA 约翰逊空间中心(johnson space center，

JSC)是 X-38 系统的主要设计者之一，该机构进行

了全尺寸的翼伞空投试验，大量的仿真运动分析，

在大型翼伞的运动规律和控制归航方法方面都有很

大的研究进展。该实验室还开展了用于 X-38 翼伞

空 投 试 验 的 回 收 仿 真 系 统 (decelerator system 

simulation，DSS)。DSS 系统主要用于预测和分析

空投试验的相关问题，能支持大量的 X-38 试验项

目，分析翼伞系统飞行中的力和相对运动，预测翼

伞的动力学特性和归航轨迹，为翼伞空投试验提供

了很好的理论基础，图 11 是 DSS 系统的示意图。 

 

图 11  DSS系统简图 [28] 

4.2  联合精确空投系统 

联合精确空投系统( jo int  precis ion a irdrop 

system，JPADS)是美国陆军为支援远征和全球军事

行动在恶劣的环境下达到精确空投的能力，是一个

高空，全天候，GPS 制导的精确空投系统 [29-31]。

JPADS包括一个安装在笔记本计算机里的任务规划

软件，该软件可以精确计算释放空投物的具体空中

位置。计算机还安装有一个高清晰度的风力预测计

算。在空中，空投指挥机用人工向空中投放一个拳

头大小带有一个小降落伞的风力风向监测仪，并向

任务规划软件发送数据。任务规划软件在接收即时

风速和风向数据后精确计算出空中投放位置。 

除了精确性之外，JPADS 还能使不同的货物到

达不止一个空投区域，最大空投高度是 5
 
185 m。它

可以飞到一个区域空投，货物可以自己操纵到需要

去的地点。该系统是一种新式精确空投技术，由载

荷、主伞、导航伞及相应导航设备组成，降落伞是

一种混合伞，包括一个圆伞用于着陆控制和一个翼

伞用于导航飞行，工作过程如图 12 所示。

 

 

图 12  联合精确空投系统工作过程 [29] 

4.3  翼伞空中回收系统 

翼伞空中回收系统(mid-air retrival system，

MAR)，是 20 世纪 60 年代以来美国军方发展的一

种针对高价值目标的回收技术，它通过使用固定翼

飞机或直升机空中拦截降落伞系统，然后利用钩挂

系统将降落伞与货物钩挂或回收至载机上，由载机

转移至目的地。翼伞空中回收系统(MAR)发展经历

了 3 个阶段，已发展到第三代空中回收系统，图 13

是第三代翼伞空中回收系统的工作过程[32-33]。 

 

图 13  翼伞空中回收系统应用实例 [32] 

(a) 设备实施空投 (b) 引导伞开伞 (c) 拉出导航翼伞 (d) 翼伞充满并导航飞行

 

(e) 预定高度抛出引导伞 (f) 拉出着陆圆伞 

 
(g) 开始着陆 

 

(h) 成功着陆 
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翼伞空中回收系统避免了着陆过程，从而降低

了冲击过载、避免了不利地形的影响，尤其适用于

海上、山区等不利地形下的货物回收与物资补给。

美国军方及 NASA 多年的研究应用表明，这种技术

具有极高的可靠性和灵活性，因此被广泛的应用于

无人机、巡航导弹、卫星及航天器返回舱等高价值

目标的回收。 

5  总结与讨论 

5.1  总结 

翼伞精确空投技术具有重要的军事与民用价

值，在战场快速机动、救援与救灾物资投放等领域

得到越广泛的应用。笔者从精确空投系统国内外研

究小组的工作、关键技术和精确空投系统的典型应

用来论述，探讨了翼伞精确空投系统的发展趋势。 

5.2  讨论 

综上所述，翼伞精确空投系统的研究还可以考

虑开展以下几个方面的工作： 

1) 建立翼伞多体系统仿真框架模型； 

2) 翼伞不同材料下的气动力特性和滑翔性能； 

3) 通过地面拉曳实验和结合仿真计算获得翼

伞的气动力特性； 

4) 开发翼伞精确空投系统的任务规划系统。 
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