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柔性气动减速技术专栏

高速柔性气动减速器关键技术研究进展
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摘  要：柔性气动减速技术是航天器高速进入地外天体或再入地球大气安全着陆的关键核心技术，随着中国载人航天

和深空探测等重大任务的持续推进，航天器更快的进入速度和更重的载荷对于高速柔性气动减速器的需求日益迫切。

而高速柔性气动减速器的力学模型兼具强非线性和强耦合特性，且涉及研究领域极广，如需考虑钝性和多孔结构的气动

特性、非线性结构动力学、可压缩湍流、结构气动热及其相互耦合等问题。因此，开展高速柔性气动减速器的基础理论和

关键技术研究具有极大的难度和复杂性但意义重大。首先对高速柔性气动减速器进行分类；然后分析梳理了高速柔性

气动减速技术的技术内涵，并系统地回顾和综述了其关键技术的发展历史和研究进展；最后，对高速柔性气动减速器关

键技术的未来发展方向和亟需解决的关键问题进行了总结展望。
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进入、减速、着陆（Entry， Descent， and Land⁃
ing， EDL）技术是航天器高速进入地外天体或再

入地球大气安全着陆的关键技术，EDL 技术就是

利用减速和缓冲装置通过特定的控制手段使航

天器在大气层飞行阶段快速有效减速并以较低

垂直速度着陆，并且 EDL 技术决定了航天任务的

成败［1-5］。中国载人航天、深空探测等重大专项工

程，以及天地往返系统和战略战术导弹武器等对

进入减速与着陆技术的需求日益迫切，如实现更

大载重的进入减速与着陆，适应更快的进入速

度，适应空间、高空、地外天体等更极端复杂的环

境等。因此，EDL 技术是载人航天、登月返回和

深空探测等重大工程的支撑技术之一，其研究具

有重要的理论价值与工程意义。

EDL技术中的减速和缓冲装置通常为柔性可

展开气动减速器，其力学模型具有强非线性、强耦

合性的特点，其研究方法会涉及空气动力学、柔性

结构动力学以及二者结合形成的流固耦合力学，

在高速进入减速时还需考虑结构热力学的耦合分

析［1-8］。另外，充气式展开减速器不论主动或被动

实现展开，其展开过程均是柔性结构在气动载荷

下的快速大变形过程，只有通过大量的多体动力
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学、气动力学的耦合分析及物理实验，才能准确获

取关键力学和运动特性参数。如对于典型的被动

气动减速器降落伞，不仅需要根据载荷体的质量、

外形特征设计或选择伞的构型，还需要分析从折

叠包装状态到拉直、充气和展开过程中，伞衣、伞

绳和连接部件上的载荷分布，以及舱伞组合体在

这一过程中的姿态和运动轨迹。而对于主动充气

式展开装置的结构设计，不仅需要考虑充气展开

过程中柔性结构在内部气体压力载荷和外部气动

力载荷同时作用下的受力情况，也需要考虑高速

飞行过程中气动热问题［1-17］。

随着载人航天、深空探测等重大任务的深入

推进，对高速柔性气动减速器如超声速降落伞、充

气式进入减速器的性能提出了更高要求。因此，

开展高速柔性气动减速器的基础理论和关键技术

研究将具有较强的科学价值和现实意义。本文首

先基于任务需求和应用场景对高速柔性气动减速

器进行分类和介绍；其后梳理高速柔性气动减速

器所蕴含的技术内涵，然后系统地对高速柔性气

动减速器各个关键技术的发展历史和研究进展进

行综述。最后，对其关键技术的发展趋势和尚未

解决的核心问题进行总结和展望。

1　典型高速柔性气动减速器

通常情况下，绝大部分航天器采用的高速气

动减速器是超声速降落伞，但随着马赫数的增

加，降落伞会出现显著的喘振情况。因此，当马

赫数大于 3 时，航天器减速较少采用降落伞［15，17］。

充气式进入减速系统可适应高/超声速条件，其

在跨声速及以上的气动阻力性能总体优于降落

伞，但亚声速下性能不及降落伞［15，17］。

1. 1　超声速降落伞

降落伞是最常用的减速器之一，一般通过伞

包进行包装，工作时通过弹伞筒弹出或射伞火箭

拉出，利用空气将伞衣充满形成气动阻力面，从

而进行减速。超声速降落伞需要保证超声速和

亚声速条件下均能为前体稳定提供较高的阻力，

探测任务中常用的超声速降落伞伞型包括：盘缝

带伞、锥形带条伞、十字形伞等［1］。

1. 1. 1　盘缝带伞

盘缝带伞（Disk-Gap-Band Parachute， DGB）

是一种开缝伞，伞衣由圆形“盘”、筒形“带”及

二者之间的“缝”组成，结构如图 1 所示［1］。盘缝

带伞在超声速、低动压的开伞条件下具有较好的

稳定性和阻力系数，适合在火星等低密度大气中

执行超声速减速任务。国内外采用盘缝带伞进

行减速的火星/深空探测任务如表 1［1，4-8］所示。

1. 1. 2　带条伞

带条伞的伞衣面主要由纵横交错的带条构

成，其结构透气量较大，能够承受较大气动载荷，

常用于超声速、高动压减速工况，例如高密度

大气行星进入减速、高速武器装备减速等。早在

20 世纪初，Walter Kosteletzky 研制出的 WAKO
带条伞就已经用于导弹类武器和速度达 600 km/h
的喷气式飞机减速［9］。

带条伞的主要构型有 2 类，分别为锥形带条

伞和半流带条伞，二者的主要区别是伞衣幅形式

不同［8］，伞衣幅对比如图 2 所示［10-11］。

在低超声速工况下，锥形带条伞的阻力性能

更优，阻力系数可达 0. 5 以上，当马赫数超过 1. 5 
后，锥形带条伞的马赫数效应（阻力系数随马赫

数上升而下降）相对更为显著，半流带条伞的阻

力性能反而能维持在更高水平（0. 3 以上），具体

阻力系数对比如图 3 所示［10］，且由于半流带条伞

相比锥形带条伞减小了底边处带条的多余长度，

伞衣充满时带条的张满度更好，伞衣底边颤振也

小得多。

1. 1. 3　十字形伞

十字形伞的伞衣由 2 个矩形织物面彼此正

交而成，如图 4 所示［11］。十字形伞的稳定性好，

材料利用率高，制造工艺简单，但因为不是回转

图  1　火星科学实验室任务用盘缝带伞［1］

     Fig. 1　Disk-gap-band parachute for Mars science 
laboratory mission［1］
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体，对加工对称性的要求较高，否则工作时易发

生旋转，从而导致结构受损。早在 1940 年，美国

海军军械实验室就已经开始了对十字形伞的

风洞性能测试，并于 1954 年发表了相关试验

报告［9］。

1. 2　充气式进入减速器

充气式进入减速器主要包括由蒙皮组成的

腔体和充气组件，通过主动充气将蒙皮撑开，利

用蒙皮形成的气动外形进行减速，与降落伞不

同，其气动外形完全由自身的充气组件提供的气

表 1　国内外使用超声速降落伞的深空探测任务［1，4-8］

Table 1　Domestic and overseas deep space exploration missions with supersonic parachutes［1，4-8］

任务

Viking 1&2
Pioneer Venus

Galileo

MPF
MPL
Beagle 2

MER A&B
Huygens

Genesis

Stardust

Phoenix
MSL
ExoMars
InSight
天问一号

年份

1976
1978

1995

1997
1999
2003

2004
2004

2004

2006

2008
2010
2016
2018
2021

目的地

火星

金星

木星

火星

火星

火星

火星

土卫六

地球再入

地球再入

火星

火星

火星

火星

火星

降落伞伞型

盘缝带伞

无肋导向面伞

锥形带条伞

锥形带条伞

锥形带条伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

环帆伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

翼伞

盘缝带伞

三角锥形伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

名义直径/m 或面积/m2

16. 2
0. 76
4. 94
1. 14
3. 8
12. 7
12. 7
3. 2
10. 0
14. 1
2. 6
8. 3
3. 0
2. 03
325
0. 8
7. 3
11. 7
21. 5
12. 0
11. 8
200

开伞马赫数

2. 1
0. 8
0. 8
0. 95
0. 95
1. 71
1. 85
1. 5
0. 4~0. 6
1. 8， 1. 9
1. 47
1. 36
0. 15
1. 8
亚声速

1. 4
0. 15
1. 74
1. 75
1. 8~2. 2
1. 49
1. 8

结果

成功

成功

成功

成功

失败

着陆器丢失

成功

成功

盘缝带伞未打开

成功

成功

成功

着陆器丢失

成功

成功

图  3　锥形带条伞与半流带条伞阻力系数随马赫数变化

规律［10］

Fig. 3　Variation law of drag coefficient with Mach num ⁃
ber for conical ribbon and half-flow ribbon para⁃
chutes［10］

   图  2　锥形带条伞（左）与半流带条伞（右）伞衣幅结构

对比［10-11］

Fig. 2　Comparison of conical ribbon （left） and half-flow 
ribbon （right） parachutes［10-11］
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源维持。充气式进入减速器在发射时需要折叠

包装，在轨及进入过程中充气展开，并承受高速

下降过程中的气动加热［12］。目前，充气式进入减

速系统已经发展出了拖曳式和附体式两类结构

布局形式。拖曳式构型还可分为球型、泪珠型、

等强度曲面型、圆环型和张力锥型等；而附体式

构型包括等强度曲面型、张力锥型和层叠圆环型

等［13-14］。本节将简要介绍充气式进入减速技术的

发展及其构型。

美国最早提出充气式减速方案。20 世纪 60
年代，NASA 的兰利研究中心提出了使用充气飞

行器将宇航员送回地球的方案，并开展了附体式

充 气 减 速 器（Attached Inflatable Decelerator， 
AID）研究。1961—1974 年间，GoodYear 公司对

附体式等强度曲面型充气减速器开展了较为全

面的研究，如图 5 所示［3］。AID 项目原理样机采

用了内部挥发气体充气及外部冲压充气补充的

方案，即首先利用挥发式气体发生器实现充气结

构的快速初步充气，使得充气结构外围的充气口

能够展开，然后利用外部气流动压使大气进入而

确保充气结构具备足够的内外压差［15-16］。

在 Viking、Pioneer Venus 和 Galileo 任务规

划阶段，充气式气动减速器（Inflatable Aerody⁃
namic Decelerator， IAD）达到了技术研究和准备

的顶峰［2，17］。IAD 在超声速风洞试验中未观测到

DGB 伞衣超过马赫数 2. 0 时出现的充气问题和

颤振、呼吸效应等加剧的现象。另外，降落伞在

超声速工况下，阻力系数会随速度增加而降低，

因此充气式减速器成为了马赫数 3 以上时的主流

减速手段。然而，Viking 任务由于开伞条件需求

选择了 DGB 降落伞，Pioneer Venus 任务和 Gali⁃
leo 任务也不需要高马赫数以上的气动减速器，

IAD 的进一步研制工作于 20 世纪 70 年代中期停

止，这导致 IAD 的诸多设计问题未得到解决。

近年来，由于针对地球、火星、土卫六和海王

星任务对高马赫数的气动减速器需求日益增

加［17-18］，而 IAD 一直被认为是一种任务驱动的技

术，且与现有的减速器技术相比高马赫数性能优

越，因此，IAD 的研究又重新获得关注。值得注

意的是，2009 年采用一种附体式层叠圆环充气舱

构 型 开 展 的 IRVE （Inflatable Reentry Vehicle 
Experiment）飞行试验，在该计划中，NASA 研制

的 IRVE 充气减速器由一系列不同直径的充气圆

环组成，该构型结构刚度高，在较大的气动阻力

作用下不易发生大变形。2012 年 IRVE-3 飞行

试验成功验证充气防热罩展开技术后，美国开始

关注能实现 40 t级载人着陆火星的高超声速充气

式减速器。近年来，IAD 系统又进一步细分了

SIAD［19］和 HIAD［20］，前者用于低超声速（Ma≤
5）的减速工况，后者用于高超声速（Ma>5）的减

速工况［21］，如图 6 所示［22］。

20 世纪末，俄罗斯与欧空局也联合提出了充

气式再入减速技术（IRDT），研制构型为双层锥

形气囊型，其截面图如图 7 所示［23］。 IRDT 由上

下两层充气囊组成，下层为堆叠圆环组成的主要

承载结构，其表面覆有隔热层，可承受高超声速

减速下的气动力与气动热；上层是由单个充气环

展开的阻力面，可增大系统的迎风阻力面积，实

现稳定可靠的多级减速。2000 年，IRDT 的首次

图  5　附体式充气减速器剖面［13］

Fig. 5　Profile of an attached inflatable decelerator［13］

图  4　风洞中的十字形伞［11］

Fig. 4　Cross parachute in wind tunnel［11］
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飞行测试获得圆满成功，证明了技术方案的可行

性，但在后续几次亚轨道再入飞行试验中，由于织

物防热结构出现问题，试验接连遭遇了失败，可见

提高热防护能力和降低热流量是该项技术的关键

点。日本宇宙航空研究开发机构（JAXA）联合东

京大学等研究机构提出了一种大气进入舱薄膜减

速器（Membrane Aeroshell for Atmospheric-entry 
Capsule， MAAC），其构型采用附体式张力锥型

方案，但是其只包含单独的一圈充气环，锥形的

薄膜与充气环相连接（图 8），这不同于 IRV 的充

气环与充气管相连的充气框架［15］。

中国同样进行了相关技术的研究。北京空

间机电研究所于 2018 年成功完成了充气式再入

减速器的飞行演示验证试验，装置构型为附体

式层叠圆环，图 9 为该装置正在进行功能验证

试验［15］。

2　关键技术及研究进展

高速柔性气动减速系统一般由充气展开柔

性结构、气源、充气组件、刚性结构、解锁装置等

组成，其中最主要和最重要的部分即为充气展开

柔性结构，该结构的工作过程通常需要经历拉

直、充气展开、保形产生气动力几个阶段。在发

射阶段，柔性结构根据结构形式进行封闭式气囊

乃至多气室结构的折叠包装，合理的折叠工艺，

使包装密度足够大以满足空间要求；在进入大气

或者返回过程的充气展开阶段，其虽可分为被动

充气式展开和主动充气式展开，但展开过程均是

柔性结构在气动载荷下的快速大变形过程，且气

动外形的变化有着非线性强、随机性和变形幅度

大的特点，这必然引起气动载荷的快速变化，该

过程需要通过大量的多体动力学、高/超声速气

动力学的耦合分析及物理实验，才能准确获取关

键力学和运动特性参数。因此，通过力学分析和

结构设计控制柔性结构的展开过程，是快速建立

图  7　充气式再入减速器截面［23］

Fig. 7　Sectional view of inflatable re-entry decelerator［23］

图  9　试验中的充气式再入减速器［15］

Fig. 9　Inflatable re-entry decelerator in a test［15］

图  8　风洞试验中的 MAAC 模型［15］

Fig. 8　MAAC model in a wind tunnel test［15］

图  6　IRVE 结构剖面图［22］

Fig. 6　IRVE structural cross-section diagram［22］
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有效气动外形的前提，也是实现气动减速功能的

关键环节。另外，对于主动充气式展开的气动减

速器，其充气展开过程中需要考虑其内部气体的

压力载荷和外部来流产生的气动力载荷同时作

用下的受力情况，以及高速飞行过程中气动加热

及其对结构的影响等问题。

总之，围绕高速柔性可展开气动减速技术的

研究需考虑高/超声速条件下的复杂流动物理、

气动热、流固热多物理场耦合等问题，以及复杂

非定常气动载荷下的柔性结构动力学分析问题，

包含各种充气式展开结构在充气展开过程中复

杂非定常气动和柔性透气结构快速非线性大变

形耦合的力学分析，稳定减速阶段高/超声速流

固热耦合效应下的非定常气动力和力矩分析以

及在考虑内部高压气体和外部高速流双重作用

下的力学和热力学耦合分析等。而实际工程应

用中针对航天器气动减速系统的力学分析问题，

按照真实物理模型建模进行仿真分析极具挑战，

通常通过建立贴近物理模型的柔性结构充气展

开数学模型，进而获得准确的力学和运动学特

性，并与物理实验对比验证，这为高速柔性展开

式气动减速器的研究带来极大促进。

2. 1　气动减速性能等效验证技术

目前，面向柔性气动减速器的等效验证技术

就是利用风洞试验和投放或飞行等物理实验来

验证目标的气动减速性能，且这些验证试验仍是

最佳手段。本节分别针对超声速降落伞和充气

式进入减速器综述梳理其研究进展。

2. 1. 1　超声速降落伞

超声速降落伞的工作过程是将飞行器（或者

探测器）从超声速减速到亚声速。目前，超声速

降落伞已在不同环境中成功应用于各种速度、密

度和动压［18，24］，尤以火星探测任务中的超声速降

落伞最为典型。火星降落伞在探测器（前体）的

尾流区内工作，此时伞衣在超声速流中形成的弓

形脱体激波就会与前体的湍流尾流发生复杂的

相互作用［25］，该相互作用与伞衣的非线性变形之

间密切相关并相互影响（流固耦合过程），这对降

落伞的性能影响极其显著。而面向超声速降落

伞的流固耦合问题研究具有极大的难度和复杂

性，因为其涉及的研究领域极广，包括钝性和多

孔结构的气动特性、可压缩湍流、可压缩流体（比

如尾流与激波相互作用）与快速大变形结构的相

互耦合作用、非线性结构动力学等诸多问题［25］。

多年来一直是国内外学者期待突破的重点和难

点［5-8，13-14，26-30］。而风洞试验和飞行试验为降落伞

设计和流固耦合研究中主要的等效验证手段。

超声速降落伞的复杂流固耦合过程使其相

关的理论研究和仿真计算与实际情况仍存在一

定的偏差。此外，火星探测任务中低密度和低动

压的开伞环境也给降落伞设计优化带来了前所

未有的挑战。因此，通过设计不同类型的试验获

得各种数据对于降落伞性能评估、模拟结果验证

以及建立半理论和半实验模型仍然至关重要，并

且在降落伞减速系统的开发和性能评估中变得

更加重要。然而，降落伞的风洞试验通常依赖于

各种相似性标准及准则，除了常用的相似性准则

如马赫数、雷诺数、弗劳德数、斯特劳哈尔数等，

还需考虑质量比（降落伞质量与参考体积下的空

气质量的比值）和结构特征（包括结构形状、降落

伞织物厚度、织物透气性以及伞衣伞绳的刚度

等）。这是因为通过风洞试验模拟降落伞的展开

过程时，缩比模型的刚度增加，风洞试验期间模

型的充气时间更短，导致与飞行数据相比，开伞

力更高。此外，在降落伞的实际开伞中，伞衣阻

力面积逐渐增加，导致有效载荷系统的运动速度

降低，这是一个“有限质量”的开伞过程。然而，

风洞环境下伞衣的充气过程，来流速度保持不

变，有效载荷系统的运动速度不随伞衣阻力面积

的增加而变化，此时探测器的质量被认为是无限

的，使其成为一个“无限质量”的开伞过程。这两

种条件之间的差异会影响充气时间和开伞载荷

的变化。

另外，鉴于在超声速范围内，柔性伞衣展现

出的空气动力学和结构的不稳定性以及相应的

阻力系数波动［31-33］，从 20 世纪 50 年代开始，美国

NASA 进行了许多刚性和柔性降落伞模型的超

声速风洞试验，深入研究前体尾流和伞前弓形激

波的气动耦合，以及探究超声速降落伞充气性能

和气动特性，并最终选定适用于火星探测任务的
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降落伞伞型［32-35］。

刚性缩比模型常常被用于探究降落伞周围

的流动模型，并测量它们的阻力［36］。但由于柔性

降落伞和刚性降落伞的空气动力学特性之间存

在根本差异，即刚性降落伞的阻力行为更多地取

决于流动条件［37］。因此，讨论了刚性降落伞模型

的实验研究，主要关注其在各种相关参数影响下

的流动演变［31］。如在 Viking 任务的早期计划中，

使用刚性带条降落伞模型（图 10［31］）来研究多孔

降落伞周围的流动模式。在充满形状的刚性带

降落伞周围获得了重要的观察结果，在超声速下

伞衣结构孔隙率设置为 20%~45%。在 20% 和

24% 的低孔隙率值下，在伞前方可观察到不对称

的弓形激波，这将导致压力分布不对称，降落伞

剧烈振荡。此外，孔隙率的增加会改善激波的对

称性，并减小激波脱体距离［31］。值得注意的是，

在考虑伞绳时，伞衣前的激波不稳定性显著增加

（图 10）。

在 Viking 任务和火星科学实验室（Mars Sci⁃
ence Laboratory，MSL）任务以及相关系列研究

中，针对有/无前体以及不同前体/伞体系统等模

型开展了大量的风洞试验，研究了前体湍流尾

流、伞体流场以及前体尾流和伞前激波的耦合流

场及其定量数据［32-34，38-40］，全面理解和获得了前

体/降落伞系统周围流场的复杂耦合机理及其影

响因素，并同时分析了马赫数、雷诺数、前体/伞
体拖曳比、前体攻角、伞体攻角以及前体与伞体

直径比等重要因素的影响规律。试验还采用了

粒子成像测速（PIV）系统用于以精细的空间分辨

率测量 3D 流速［40］。

从图 11（a）可以观测到仅有伞体时，伞前形

成了稳定的脱体弓形激波，当前体（探测器）被放

置在伞体上游时，流场变得不稳定（图 11（b）），弓
形激波的位置和形状周期性地变化。此外还发

现，减小前体与伞体直径比将降低伞前激波和前

体尾流的不稳定性，前体和伞体对不稳定流场有

显著影响，在降落伞配平攻角为 5°时观察到了最

严重的激波振荡，并与前体尾流相结合，加剧了

流场不稳定性［33］。

在 MSL 任务中对刚性 DGB 降落伞系统进

行风洞测试后，日本 JAXA 和名古屋大学在超声

速风洞中采用了由半球刚性伞体和锥形前体组

成的刚性降落伞系统充分地理解了降落伞系统

周围的非定常流场［41-46］。在减小拖曳距离时观察

到更复杂的流动模式：前体激波/伞前激波和前

体尾流/伞前激波的相互作用［41-46］，同时推动前体

前形成的弓形激波及相互作用区域周期性向上

图  11　马赫数 2 时瞬时流场纹影图像［33，38］

 Fig. 11　Schlieren images of instantaneous flow field at 
Mach number 2［33，38］

图  10　超声速带条降落伞的刚性模型流场纹影图（其几

何孔隙率为 45%）［31］

Fig. 10　Schlieren image of flow fields around a rigid 
model of supersonic ribbon parachute with geo⁃
metric porosity of 45%［31］
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游传播和横向扩展。基于该刚性降落伞系统模型，

在超声速风洞中进一步增加了伞绳，从图 12［44］可

以观测到每条伞绳周围都产生了伞绳激波，破坏

了伞前弓形激波形状，增加了刚性降落伞系统周

围的流场不稳定性［31，36，44，47］。

早在 20 世纪 50 年代末，就开始在超声速风

洞中进行针对柔性降落伞（带条伞）的风洞试验

研究，研究了马赫数 1. 6~3. 0 下影响柔性降落伞

气动行为的参数（表 2［1，31-33，38-40，48-55］）。如图 13 所

示［31］，在较低马赫数下增加孔隙率可能会降低振

荡不稳定性，因为激波形状变得对称。此外，在

马赫数 2. 0 时，孔隙率为 40. 5% 的降落伞发生了

另一种开伞不稳定，即“呼吸”运动，并伴随着伞

前激波的周期性上下游运动，同时引起伞衣周期

性地充气和部分坍塌，而这会导致阻力系数迅速

降低。这种不稳定性可以通过在马赫数 2. 0 时将

孔隙率增加到 83% 来改善。因此，马赫数和孔隙

率被认为是影响柔性降落伞阻力和稳定性的最

重要因素。

如表 2 所示，在 Viking 探测任务的系列风洞

试验中，发现当尾流效应最小化时，DGB 降落伞

在锥形细长前体后表现出良好的充气性能和稳

定性。相比之下，在 Viking 的钝形进入器和着

陆器尾流的影响下，发生了伞绳振动和伞衣呼吸

颤振，前体和伞衣之间的相互作用流场显著降低

了降落伞性能［50］。同时发现 DGB 降落伞在马

赫数 1. 2~2. 0 范围内充分充气并稳定（摆动小

于 6°）或非常稳定（摆动低于 3°），在马赫数 0. 9~
1. 1 和 2. 1~2. 6 范围内充气不良并经历断断续

续的伞衣颤振；而减小拖曳比距离会加剧降落伞

表 2　火星探测任务中超声速降落伞的代表性风洞试验［1，31-33，38-40，48-55］

Table 2　Some important wind tunnel tests of supersonic parachute in Mars exploration missions［1，31-33，38-40，48-55］

时期

Pre-
Viking

Viking

MSL

MSL-
Related

降落伞构型

0. 15~0. 38 m 锥形带条伞

0. 31 m 十字伞

0. 25 m 盘缝带伞

10% Viking 盘缝带伞

1. 65 m 盘缝带伞

约束 4% MSL 盘缝带伞

约束 4% MSL 盘缝带伞，

伞衣攻角 10°/未约束

4% MSL 盘缝带伞

30~50 mm 半球形伞型

前体外形

圆锥鼻柱体/
Mercury 探测器

圆锥体

圆锥体

Viking 进入器/
Viking 着陆器

细长体圆锥底座

圆柱底座

MSL 探测器

MSL 探测器

MSL 探测器

圆柱体

来流马赫数

1. 6~3. 0

1. 8
1. 8

0. 2~2. 6

2. 0， 2. 5， 3. 0

2. 0， 2. 2， 2. 5
2. 0， 2. 2， 2. 5

2. 0， 2. 2， 2. 5

2. 0

结构透气性

1%~83%

41. 3%
6%~20%

12. 5%

10%~15%

12. 8%
12. 8%

12. 8%

织物透气性/
（m3·s-1·m-2·Pa-1）

4. 2×10-3

8. 5×10-7

5. 3×10-5

拖曳比

10. 7

6. 38~8. 40
5. 5

6. 50~11. 02
6. 50~11. 02
4. 70~9. 14
6. 7， 9. 6
13. 4

10. 6
10. 6

10. 6

4. 8

直径比

0. 15~1. 05

0. 20
0. 24

0. 22
0. 21
0. 03
0. 18
0. 09

0. 21
0. 21

0. 21

0. 35
0. 35~0. 59
0. 35

图  12　JAXA 超声速风洞中伞绳影响下降落伞的瞬时流

场（T=0. 001 4 s）［44］

Fig. 12　Instantaneous flow fields around a parachute 
with suspension lines in supersonic wind tunnel 
of JAXA （T=0. 001 4 s）［44］
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的呼吸颤振不稳定性［48，49，55］。此外，还发现前体

攻角和配平攻角均对伞衣呼吸的幅度和频率影

响很小。当在伞盘设置收口时，伞衣则会变得

稳定［49，55］。

值得注意的是，钝头前体尾流中的伞衣在马

赫数高于 1. 5 时周期性地坍塌和重新充气，这种

现象通常被称为“面积振荡”（图 14）［38，51，56］。这

种现象在 Viking 任务的飞行试验中也被证实。

另外，风洞试验发现降落伞的类型对伞衣呼吸的

影响很小［33，50，57］，伞衣前方激波的动态行为与伞

衣呼吸不稳定性密切相关［31］。如表 2 所示，在

MSL 降落伞风洞试验中进一步探究和理解了面

积振荡的性质和驱动机理［32-34，38-40，51，58］。在试验

中，观察到在马赫数范围为 2. 0~2. 5 的情况下，

投影面积变化约为充满状态的 46%~68%。随

着马赫数的增加，面积振荡的频率约从 70 Hz 增
加到 90 Hz。最重要的观察结果是，面积振荡现

象是随机发生的，当它发生时，会发生 3~5 次连

续的振荡行为［32］。试验还发现在超声速降落伞

开伞过程中，伞衣从伞套桶弹出并以有序的方式

展开。在开伞过程中没有观察到面积振荡［32，59］。

另外，值得注意的是，面积振荡发生时，面积变

化频率随雷诺数的增大比随马赫数的增加更

为 显 著［59］，这 表 明 伞 衣 开 伞 不 稳 定 性 与 湍 流

有关［32，34，51，59］。

通常，稳定性和阻力系数是决定降落伞气动

性能的两个主要标准［37］。根据上述试验可知，所

有超声速降落伞在超声速时都经历了伞衣呼吸不

稳定（面积振荡现象），导致阻力系数相对较低或

不确定［1，31，60］，且阻力系数随着伞衣入口和前体之

间的拖曳距离的增加而增加［25，32，43，47-50，55，61-65］。前

体的高度不稳定性尾流特性影响了伞内压力的

波动并导致降落伞阻力的减小［25，62，63，65-66］，这种影

响也同时受到拖曳比距离和马赫数的显著影

响［25，65］。试验中还可观察到尾流区域的局部动压

和马赫数会随着拖曳比距离的增加而降低，但由

于前体湍流尾流理论模型的局限性，很难分析尾

流引起的降落伞阻力损失，且难以提供准确的尾

流速度分布预测［66］。此外，对于前体攻角和伞衣

配平角，可观察到在伞口前方形成不对称流动，

导致相应的压力和阻力分布。然而，在研究马赫

数影响的风洞试验中，改变两个攻角仅会引起平

均阻力系数很小的变化［38，64］。

此外，在超声速下对各种伞衣类型（包括带

条、十字形和 DGB 伞衣）进行的试验研究了收口

和几何孔隙率对阻力性能的影响［31，49，52-55，67］。结

果表明：阻力系数随着伞衣的收口比（收口入口

面积与完全充气入口面积的比率）和几何孔隙率

的增加而增加，而与伞衣形状类型无关［54］。阻力

系数随孔隙率和收口比的变化趋势揭示了影响

阻力特性的主要因素顺序：收口率越小，孔隙率

越大，充气入口直径越小，通过伞衣的流量越多，

对阻力系数的影响越大，从约 0. 6 降至 0. 1。材

料织物透气性对阻力性能的影响与几何孔隙率

的影响一致（表 2）；因此，阻力系数随着织物渗透

性的降低而增加［52-53］。

北京空间机电研究所等科研机构在天问

一号火星探测任务的推动下开展了火星降落伞

的风洞试验和飞行验证试验［57，68-71］。在盘缝带伞

（不包括前体）的亚跨声速风洞试验中分析了透

图  13　超声速带条伞的结构透气性与稳定性关系［31］

   Fig. 13　Relationship between structural porosity and 
stability of supersonic ribbon parachute［31］

图  14　4%MSL 降落伞面积振荡现象［51］

    Fig. 14　Area oscillation phenomenon of a 4% MSL 
parachute［51］
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气量对阻力系数和稳定性能显著影响的原因：透

气量大则压差会减小，阻力减小；伞衣内外压差

变化导致外部流场变化，当阻力增大，压差也比

较大，流场会更不稳定，从而导致降落伞的稳定

性降低［70-71］。天问一号盘缝带伞的超声速风洞试

验从工程角度重点分析了马赫数对降落伞的阻

力系数和稳定性能影响，发现马赫数 1. 5~2. 5
时，阻力系数先增大后减小，马赫数 1. 75 时达到

最大（阻力系数为 0. 6）；而此时摆动角度先减小

后增大，在马赫数 2. 0 时达到最小（摆动角度为

7. 5°），如图 15 所示，图中 Tapered 为天问一号降

落伞［72］。

20 世纪 60 和 70 年代，进行了一系列超声速

飞 行 试 验 ，包 括 PEPP（Planetary Entry Para⁃
chute Program）、SPED（Supersonic Planetary 
Entry Decelerator program）和 SHAPE（Super⁃
sonic High Altitude Parachute Experiment pro⁃
gram），以确认早期风洞试验的结果，并将其转

化为高空和低密度的全尺寸或大型降落伞模

型［73-81］。基于这些努力，DGB 和改进的环帆降

落伞、十字降落伞被选为 Viking 任务的候选降

落伞。改进的环帆和十字降落伞在马赫数 1. 60
的速度下得到了令人满意的开伞过程，DGB 降

落伞在马赫数 2. 72 的速度下得到了满意的开伞

过程（表 3［4，56，73-85］）。图 16［68］和图 17［68，70-71］分别

描绘了超声速飞行试验中不同名义直径的改进

环帆、十字和 DGB 降落伞的伞衣面积增长参数

的时间历程；伞衣面积增长参数定义为开伞时投

影面积 Sp 与完全开伞时投影面积 Sp，f i 之比的平

方根，无量纲时间是从伞绳拉伸到总充满时间的

比率。如图 16 所示，对于 3 种类型的降落伞，伞

衣 面 积 增 长 参 数 随 时 间 延 长 单 调 增 加 ，直 到

伞 衣 完 全 打 开 。 其 后 的 BLDT 计 划（Balloon 
Launched Decelerator Test program）（表 3）进一

步确认了 DGB 降落伞适用于即将到来的 Viking
火星任务，并确定名义直径为 16. 2 m 的 DGB 降

落伞适合在马赫数高达 2. 2 和动压 700 Pa 的情

况下应用［38，70，72，82］。

最近，基于 MSL 降落伞，即有史以来应用的

最大 DGB 降落伞，名义直径为 21. 5 m［69］，NASA
进行了 LDSD （Low-Density Supersonic Decelera⁃
tor）超声速飞行试验，以开发新一代超声速降落

伞，如超声速盘帆（Supersonic Disksail， SSDS）
和超声速环帆（Supersonic Ringsail， SSRS）降落

伞，用于未来更重载荷的火星探索［69，83-85］。然

而，新开发的降落伞在每次飞行试验中都宣告失

败，伞衣受到了严重损坏，并出现较大的径向撕

裂直至完全失效［82-85］，至今其中原因仍不清楚。

此外，在地球或火星的高空环境的低雷诺数条件

下，织物透气性最初被认为对降落伞性能的影响

可以忽略不计［86］。因此，对于 SSDS 和 SSRS 降

落伞，采用低织物透气性材料（如 F-111 和菱形

编 织 尼 龙 ）的 组 合 来 降 低 整 体 材 料 的 透 气

性［83-85］，与具有标准织物透气性和相似总孔隙率

的 DGB 降落伞相比，SSDS 或 SSRS 降落伞中几

何孔隙率和织物透气性的不同孔隙率分布似乎

对火星或地球高空环境中超声速降落伞的开伞

和稳定性特性有重要影响［69］。然而，这些影响机

理仍然未知。

随后，ASPIRE （Advanced Supersonic Para⁃
chute Inflation Research Experiments Research 
Experiments）项 目（表 3）进 一 步 测 试 了 MSL 
DGB 和强化 DGB 降落伞，马赫数范围为 1. 77~
1. 97，动压范围为 542~932 Pa，试验降落伞都发

生了典型的正常的超声速开伞，且充气时间都小

于火星环境中 MSL 降落伞的 0. 635 s，这可能与

地球动压的增加有关［73-74］。初始峰值载荷是在投

图  15　超声速降落伞随着马赫数的摆动角变化［72］

    Fig. 15　Variation of oscillation angle of supersonic 
parachute with Mach number［72］
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影面积的初始峰值时刻测量的，荷载的下降与投

影面积的减小是一致的［73］。

2. 1. 2　充气式进入减速器

对于马赫数大于 3 的情况，由于充气式进入

表 3　PEPP、SPED、SHAPE、BLDT、LDSD和 ASPIRE飞行测试总结［4，56，73-85］

Table 3　Summary of PEPP， SPED， SHAPE， BLDT， LDSD， and ASPIRE flight tests［4，56，73-85］

年份

1966—1971

1972

2014—2015

2017—2018

项目

PEPP+
SPED+
SHAPE

BLDT

LDSD

ASPIRE

伞型

环帆伞

环帆伞

环帆伞

环帆伞

环帆伞

十字伞

十字伞

十字伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞

盘缝带伞（AV-1）
盘缝带伞（AV-2）
盘缝带伞（AV-3）
盘缝带伞（AV-4）
超声速盘帆伞

超声速环帆伞

盘缝带伞（SR01）
盘缝带伞（SR02）
盘缝带伞（SR03）

名义直径/m
12. 2
26. 9
9. 5
16. 6
12. 2
16. 6
9. 1
7. 7
9. 1
19. 7
12. 2
12. 2
12. 2
12. 2
12. 2
16. 8
16. 2
16. 2
16. 2
16. 2
30. 5
30. 5
21. 5
21. 5
21. 5

开伞马赫数

1. 64
1. 16
1. 39
1. 60
2. 95
1. 65
1. 57
1. 57
1. 56
1. 59
2. 72
1. 91
3. 31
2. 58
2. 77
2. 69
2. 18
1. 133
0. 47
2. 126
2. 54
2. 37
1. 79
2. 00
1. 88

开伞动压/Pa
436
282
527
555
440
607
464
474
546
555
464
555
508
972
958
886
701
239
330
522
545
602
492
745
1 028

开伞高度/km
26. 5
40. 4
37. 3
40. 2
52. 3
39. 9
41. 5
40. 4
38. 9
40. 7
48. 3
42. 7
51. 4
43. 6
43. 6
44. 3
43. 3
41. 3
26. 5
44. 9
47. 1
45. 1
42. 0
40. 3
37. 7

发射方式

火箭

气球

火箭

气球

火箭

气球

火箭

火箭

火箭

气球

火箭

火箭

火箭

火箭

火箭

火箭

气球

气球

气球

气球

气球

气球

火箭

火箭

火箭

结果

失败

成功

成功

成功

成功

成功

成功

失败

成功

成功

成功

成功

失败

成功

失败

失败

成功

成功

成功

成功

降落伞失败

降落伞失败

成功

成功

成功

图  16　不同名义直径的改良环帆、十字和 DGB 降落伞的

伞衣面积增长系数变化［68］

Fig. 16　Changes in growth coefficient of canopy area for 
improved ringsail， cross， and DGB parachutes 
with different nominal diameters［68］

图  17　马赫数 1. 6 时改良环帆、十字架和 DGB 伞开伞的

面积变化［68，70-71］

Fig. 17　Area changes of improved ringsail， cross， and DGB 
parachutes opening at Mach number 1. 6［68，70-71］
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减速系统阻力性能更具优势，自 20 世纪 60 年代

初以来，国内外在充气式气动减速系统（IAD）

的研究上已经发展出了拖曳式和附体式两类结

构布局形式的多种构型。但是，由于技术难度

极大，IAD 系统一直未得到广泛的应用。

早在 20 世纪 60 年代美国就开始针对充气式

气动减速系统开展了相关的研究。对数十种拖

曳式和附体式构型开展了系列风洞试验和飞行

研究。这些构型的设计目的是应用于未来的行

星探测任务。图 18 展示了自 20 世纪 60 年代概念

提出以来，超声速和高超声速充气式气动减速器

成功飞行试验中的动压和马赫数范围［17］。

IAD 与降落伞装置实现的功能相似：气动减

速和稳定性。图 19［17］展示了附体式张力锥型、附

体式等强度曲面型、拖曳式等强度曲面型充气式

进入减速系统与盘缝带型降落伞阻力特性的比

较。由于钝化锥（球锥）气动外形数据较为广泛，

非专用于 IAD 技术，因此在此不作讨论。这里的

阻力性能包含了刚性和柔性条件下的阻力表现，

其阻力系数计算中均考虑其投影面积［17］。下文

将分析讨论这 3 种构型的具体性能表现。

图 19 中展示的拖曳式等强度曲面型 IAD 的

阻力变化曲线，来自其在风洞试验和自由飞行试

验中零度攻角下的阻力数据。这些试验中考虑

了前体的几何形状如细长体和钝形体，IAD 构型

的圆锥半角为 30°~40°，拖曳距离比（前体与 IAD
之间的距离与前体直径之比）变化范围为 2~11。
试验数据获得了阻力系数的变化趋势：阻力系数

大约在马赫数 1. 5 之前一直在增大，约在马赫数

1. 5 时达到最大值（试验中可观测到阻力系数约

1. 2，拟合曲线最大值为约 0. 95），其后在大约在

马赫数 5 之前一直在减小，并在高超声速状态下

趋于平稳。

此外，拖曳式等强度曲面型 IAD 的阻力性能

亦受拖曳距离比的显著影响。合理的拖曳距离比

图  18　成功的 IAD 飞行试验条件（*表示峰值条件）［17］

Fig. 18　Successful IAD flight test deployment conditions （* indicates peak conditions）［17］

图  19　IAD 和 DGB 降落伞阻力比较［17］

Fig. 19　IAD and DGB parachute drag comparison［17］
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可以大大提高 IAD 的阻力性能，而拖曳距离比的

影响来源于前体的尾流流场。因此，Nerem［88］发

展了一种近似方法用于计算高超声速条件下钝头

前体的无黏性尾流的流动特性。 Jaremenko［89-90］

还从理论和实验角度预测尾流各区域（如近流、

层流、过渡流、湍流等）中的流动特性。前期研究

还发现：IAD 系统正常工作时，前体尾流下扰动

流的当地马赫数需低于来流马赫数，且随着来流

马赫数增大，当地马赫数与来流马赫数的比值更

小，但这引起的动量损失又会减弱 IAD 的弓形激

波强度并导致其表面压力较低（低于附体式 IAD 
构型）。

因为拖曳式 IAD 的减速性能低于附体式构

型，且附体式构型质量更轻，因此，20 世纪 60 年代

末，IAD 研究从拖曳式结构逐渐转为附体式结

构。NASA LaRC 启动了针对附体式等强度曲面

型 IAD 的研究，该构型半锥角为 30°、60°、70°，并
考虑了 Burble 栅栏的影响。图 19 展示了该构型

系列风洞和自由飞行测试数据的曲线数据。由

于附体式构型通常包含 Burble 栅栏使其在亚声

速下诱导均匀的气流分离，但其增加了  IAD 的投

影直径，反而降低了其在超声速或高超声速下阻

力系数。总体来讲，附体式等强度面 IAD 构型的

阻力系数在亚声速时随着马赫数增大而增大，进

入超声速/高超声速后基本保持稳定，并可达到

约 1. 1。
附体式张力锥型 IAD 在轴对称空气动力载

荷下只产生拉伸应力，其凹面几何形状由于会引

起嵌入式激波和气动热问题，因此难以应用于高

超声速流动状态，主要面向超声速条件下气动减

速。Clark 等［91］分别在 NASA Glenn 研究中心针

对全充气和半刚性结构、NASA LaRC Unitary 
Plan 针对刚性结构进行了超声速风洞试验，图 19
中也显示了由风洞试验的空气阻力性能数据拟

合的曲线。从图 19 可以发现，这种构型的阻力

系数在马赫数 2. 5 以下时一直在随着马赫数增

加而增加，其后马赫数继续增大时阻力系数保持

基本稳定，维持在约 1. 5。值得注意的是，其亚声

速阻力性能表现优异，马赫数约 0. 5 时阻力系数

仍可达到约 0. 85。值得注意的是，对于附体式等

强度曲面型  IAD 在有攻角条件下工作时，其自

身倾向于与前体的气流方向保持一致［92］（<2°）。
而在张力锥构型试验中未观察到这些现象。这

可能是由环的刚度和张力壳的性质决定的，其需

要在子午线方向保持张力。这也避免了与来流

方向一致情况下出现的环形弯曲和/或张力壳

起皱［91］。

总体来讲，在超声速和高超声速状态下，附

着式张力锥具有极好的阻力性能。相比之下，

DGB 降落伞的亚声速阻力性能优于所有 IAD，但

DGB 伞由于伞衣呼吸以及马赫数高于 2. 5 时出

现的充气问题，阻力数据仅限于马赫数 2. 5 及以

下［50］。另外，所有 IAD 构型都未观测到跨声速时

的阻力骤降现象。需要注意的是，IAD 构型在高

超声速状态下变化趋势是基于稀少的数据或者

外推获得的。

对于 IAD 构型的稳定性研究，1970 年以前从

风洞试验和飞行试验中收集的动态稳定性数据

仅限于目测，评判标准为“优秀、良好、合格、不合

格”等定性描述。目前，附体式层叠圆环型 IAD
构型的静态稳定性数据较多［93］，美国 Eglin 空军

基地针对 IRVE 的弹道测试还提供了较多的动态

稳定性数据［94］。

目前，对拖曳式等强度曲面型 IAD 只存在定

性的稳定性观测，且发现受来流马赫数的影响较

小。通常，此类 IAD 的稳定性受前体钝度及其尾

流不稳定性影响较大。

而 Viking 时代的几次附体式等强度曲面型

IAD 风洞试验肯定了其较好的静稳定性［16，92，95］，

但该构型须在亚声速配置 Burble 栅栏以诱导其

流动分离，否则在马赫数 0. 5 以下会出现剧烈振

荡［96］。而 PAIDAE 风洞试验和早期的风洞研究

已经证明，附体式张力锥在超声速和高超声速

飞行中具有优秀的静态稳定性［91］。其附体式

IAD 构型的动态稳定性能数据极少，仍需深入

研究。

2. 2　高/超声速流固热耦合分析技术

2. 2. 1　超声速降落伞流固耦合模拟

风洞和飞行试验的数据充分表明了高速柔

性气动减速器在流固/热耦合作用下的气动性能
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变化趋势。当针对高速柔性气动减速器模型的

超声速/高超声速流动的直接数值模拟出现时，

它们为充分理解高速柔性气动减速器周围的流

动现象及其相应的潜在机制提供了机会［97-98］。尤

其在火星和深空探测任务推进下超声速降落伞

问题的数值模拟引起了人们的极大兴趣。

与风洞试验采用刚性降落伞模型思路一致，

考虑到跨/超声速柔性降落伞数值模拟的难度和

复杂性，一些学者将降落伞模型刚性化，这有效

地推进了降落伞在跨/超声速条件下的非定常流

动及相关机理研究。如薛晓鹏等［45-46］研究了降

落伞结构参数如拖曳比（前体至伞体进气口的距

离 X 与前体最大直径 d 之比，X/d）、前体与伞体

的最大直径之比（d/D）对刚性降落伞系统复杂

非定常流场的影响机理。结果表明，随着 X/d
的增大，降落伞系统周围的非定常流场会经历：

脉动模式、振动模式、前体窄尾流与伞前激波的

相互作用模式及与振动模式的过渡模式；并且

随着 d/D 的增大，这 4 个模式的转换变得更加敏

感［45］。数值模拟研究［99］对比了 MSL 钝性前体

和细长前体的尾流影响下的降落伞非定常气动

表现，发现细长前体尾流中的动量损失更小，尾流

与伞前激波相互作用所引起的流场不稳定性减

弱，从而获得更大的阻力。同时，前体攻角或伞体

攻角会造成不对称的非定常流场和表面压力分

布，影响降落伞的稳定性能。特别地，伞体攻角 5°
时，观察到了最严重的伞前激波波动［33，100］。

在数值模拟中，马赫数的改变会伴随雷诺数

的变化，同时大气密度和黏度变化亦会引起雷诺

数的变化，所以可压缩湍流对降落伞周围非定常

流动的影响不容忽略［1，101-104］。已有研究表明：前

体湍流尾流中随时间变化的动量亏损不断地改

变降落伞前激波的形状，两者同时发生相互作

用 ，进 而 形 成 了 降 落 伞 系 统 周 围 的 非 定 常 流

场［102-103］。有学者针对超声速降落伞尾流，采用雷

诺平均模型（Reynolds-Averaged Navier-Stokes，
RANS）和分离涡模型（Detached Eddy Simula⁃
tion，DES）两种湍流模型及层流模型进行了数值

模拟，结果表明湍流模型能更清晰地展示尾流区

涡结构周期性衍生、发展和消失的现象［101］。

实验研究中还发现透气性是影响降落伞气

动特性的重要因素。已有数值研究表明：具有织

物透气性的降落伞在超声速条件下，前体尾流与

伞前激波相互作用使得伞内处于高压状态，且可

观测到伞内压力呈现周期性的大幅波动，同时还

伴随高频的小幅变化；跨声速条件（马赫数为 1）
下，前体尾流变宽，且在尾流区距离前体约 3 倍直

径处观测到了尾激波［105-106］，伞前激波变弱，此时

尾流/激波的相互作用使得伞内压力明显降低；

当织物透气量增加，伞前激波愈靠近伞口，伞内

压强的高压状态更持久，这使得伞衣阻力系数中

的低频大幅波动有所抑制［105，107］。然而，对于伞

衣织物透气特性而言，其表征的是一种动态性

能，伞衣织物透气量会随着伞衣内外压差的变化

而发生显著变化。徐欣等［107］基于刚性降落伞模

型从伞衣厚度和相对透气量等角度出发设置透

气性参数，进一步发现存在使伞衣性能最优的厚

度与相对透气量值。Zou 等［108］在盘缝带伞开伞

过程的研究中，系统探讨了织物透气性的影响机

理。研究表明，透气性会显著影响伞衣的稳定性

能，气动系数波动明显。同时透气性提升导致伞

衣充气时间显著增长，投影面积的波动降低，充

气进程趋于平缓。此外，在超声速环境下，伞衣

摆动角度较小且充气速度较快，与亚声速条件相

比有明显差异。另外，需要注意的是，前期研究中

发现典型盘缝带伞和新型盘帆伞降落伞具有相似

的总孔隙率，然而，超声速盘帆伞系统的高空飞行

试验开伞失败，而距地球 41 km 时超声速盘缝带

降落伞开伞工作正常［73，109］。因此，织物透气量与

几何孔隙率的分配比例可能严重影响低密度条件

下超声速降落伞的开伞性能。Xu 等［107，110］针对刚

性超声速盘帆伞的组合透气性影响规律的研究发

现，过高或者过低的织物透气性贡献比均会导致

稳定性的下降，伞衣织物透气性受伞内外压差影

响显著，较高的织物透气性会使得压差对伞衣的

稳定性影响占据主导，伞内低压时降落伞稳定性

显著下降，而较低的织物透气性伞衣更加容易导

致伞内出现回流，呈现伞内大涡的流场模式，同样

会对降落伞的稳定造成不利影响。

近年来，本团队研究了降落伞伞绳在流场中

的影响机理［44］。研究表明：刚性和柔性伞绳上均

会形成伞绳激波，均加剧了伞绳周围流场的不稳
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定性和压力分布不均。与刚性伞绳相比，柔性伞

绳周围的尾流明显减弱，且其对伞内压力的波动

影响亦随之减弱。这为理解伞绳激波影响流场

不稳定性提供了一定的参考依据。

随着计算流体力学和流固耦合方法的结合

应用，降落伞的流固耦合数值模拟技术取得很大

进展［1，111］。然而，超声速降落伞的数值模拟是

一个发生在跨/超声速流中快速大变形状态下的

非线性动态流固耦合问题，前体在不同大气条件下

会形成复杂的湍流尾流，还需考虑可压缩高速流动

中的湍流模型，使得其具有极大的难度和复杂性。

目前，学者多采用任意拉格朗日 -欧拉法（Arbi⁃
trary Lagrangian Eulerian， ALE）、索 膜 单 元 有

限 元 方 法［35］、浸入边界法（Immersed Boundary 
Method， IBM）等开展降落伞在跨/超声速条件

下的流固耦合过程研究，模拟结果观测到了其流

场中的前体激波、尾流与伞前激波相互作用等复

杂流动现象，分析和验证了马赫数、拖曳比和直

径比等参数对伞衣阻力系数的影响。

降落伞的流固耦合数值模拟一般分为稳降

阶段和充气阶段。稳降阶段伞衣外形变化小，主

要聚集于非定常流场作用下的伞衣呼吸现象及

流固耦合工作机理研究。其中，在关于拖曳比和

直径比的耦合影响数值研究中发现：较小的拖曳

比会使伞衣出现严重的收缩现象，导致阻力系数

变小；适当增大拖曳比可以改善伞衣的外形变

化，获得较高的阻力系数，提升降落伞的工作性

能；较小的拖曳比下，通过减小伞衣的直径，获得

较大的直径比时，伞衣的外形变化出现了改善，

这时降落伞周围的流场模型从宽尾流/伞前激波

相互作用转变为窄尾流/伞前激波相互作用，从

而改善了伞衣的阻力性能表现，此时可观测到伞

衣的呼吸现象，如图 20 所示［41］。另外，当考虑攻

角的影响时，研究发现攻角增大会加剧超声速柔

性伞衣的非线性变形，并且伞衣会在不均匀流场

下出现偏移，这使得伞衣与前体中心线之间形成

一个新的角度，严重影响超声速柔性降落伞的流

固耦合过程，进而影响气动性能表现［100］。

降落伞充气阶段伞衣变形速度和幅度远大

于稳降阶段，流固耦合数值模拟所涉及的边界守

恒、网格负体积、接触等问题更难解决，所以超声

速降落伞充气阶段的流固耦合研究方法很少。

ALE 方法较早地被尝试应用在降落伞的超声速

充气过程模拟［97，112-114］。然而，ALE 方法在处理

结构发生快速大变形时，需要引入匹配的网格变

形算法对变形边界附近网格进行处理，否则会造

成网格变形过度激烈而产生互相重叠，进而导致

计算失败。因此，还需不断发展和完善适用的

ALE 方法和网格变形算法。近年来，IBM 方法被

较广泛地应用在盘缝带伞伞衣的充气过程研

究［115-119］，且实现了超声速降落伞全尺寸和缩比

尺寸的数值模拟，其中处理了伞衣剧烈变形过程

图  20　拖曳比 4. 75 时不同直径比下超声速降落伞的伞衣变形［41］

Fig. 20　Time-variations of canopy shape for a supersonic parachute with different d/D0 at X/d of 4. 75［41］
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中的伞前激波演变运动，考虑了复杂非定常可压

缩流场与柔性透气伞衣结构、伞绳、前体之间的

相互作用，最后获得了与飞行试验或实际探测任

务数据一致的结果［117-119］。

虽然降落伞跨/超声速开伞的数值模拟方法

还在不断完善中，但其模拟结果可有助于理解降

落伞的超声速开伞过程。从前期关于盘缝带伞

的充气过程模拟结果看：伞衣充气从盘结构开

始，盘结构在极短时间完成展开，同时，联动带结

构使其充气；当伞衣展开至最大直径时完成充

气［1，117-118，120］，如图 21 所示［108］。另外还观测到充

气过程中，伞前激波会随着伞衣外形的变化从附

着到脱体演变，在充气完成后，伞前激波才移到

上游与前体尾流相互作用。另外还发现：充气过

程中伞绳与流场的相互作用影响显著，且阻力变

化曲线与真实飞行数据接近；还注意到伞内最大

表面应力与阻力峰值时间同步，而平稳呼吸期应

力小于充气阶段［117，120］。

北京空间机电研究所和中南大学开展了基

于 IBM 方法针对火星大气环境对降落伞气动性

能的影响研究［121］，研究结果发现：相比于地球

大气条件，同一柔性伞衣在火星大气条件下柔

性特质表现大大减弱，观测不到明显的柔性变

形，这势必会影响降落伞周围的流场结构。为

了适应火星大气环境的低密度、低动压特点，对

伞衣材料进行了较大的调整，测试显示降落伞

在火星环境中表现出了明显的流固耦合效应和

伞衣呼吸行为。

2. 2. 2　充气式进入减速器的流固热耦合模拟

在充气式减速器的高超声速再入过程中，高

超声速气动力直接导致阻力型面发生显著变形，

并伴随着巨大的结构应力生成，影响减速器结构

强度和振动特性［20-21］。而气动热载荷会使充气结

构附近驻点区域温度急剧攀升，内充压气体因受

热而急剧膨胀，极大地增加了柔性充气结构遭受

破坏的风险，进而威胁到飞行器再入与返回任务

的顺利实施［122-124］。这一过程构成了一个复杂的

流-固-热三场耦合系统，其分析对于确保减速器

的稳定再入至关重要。

20 世纪 60 年代开始，已经有学者针对高超声

速 环 境 下 的 流 固 热 耦 合 现 象 开 展 深 入 研 究 。

Roger［125］发现高超声速条件下的真实气动弹性

模型必须考虑气动加热效应，但飞行器周围流动

的气动加热会导致其热力学和输运特性的显著

变化，热辐射还可能产生电离和非绝热效应。同

时，气动加热引起的材料特性改变和热应力会降

低受热结构的刚度和固有频率，由此，Roger 较早

地提出了气动热、气动力、惯性力和弹性力之间

的强弱流固热耦合关系。然而，在流固热耦合模

拟过程中，往往采用弱流固热耦合模式，即忽略

气动压力对气动加热的影响来简化气动热弹性

问题［126］。在此模拟中，采用结构的参考几何形状

计算来流条件下的气动热解，然后基于所得到的

图  21　盘缝带伞开伞过程伞衣外形变化［108］

Fig. 21　Parachute canopy shape changes during disk-gap-band parachute opening process［108］
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温度分布计算流固耦合作用下结构变形并进行

气动弹性分析。该气动热弹性求解方法又被称

为单向耦合。但单向耦合方法往往依赖于 3 个重

要假设：① 忽略热力学发热和弹性变形之间的耦

合；② 气动热系统的特征时间相对于气动弹性系

统自然模态的时间段较大时，认为动态的气动弹

性耦合较弱；③ 稳态时压力和热载荷引起的气动

弹性耦合不足时，可认为不影响其温度分布。在

这些假设不成立的情况下，则需要考虑气动弹性

到气动热求解的影响，以便根据结构变形更新气

动的加热条件进而实现流固热耦合的双向作用。

Culler［127］较早地提出并发展了该双向耦合模式，

这为复杂流固热耦合机制的解析提供了有力工

具。尽管它具有潜在的重要性，但只有少数研究

考虑了气动加热和结构变形的相互耦合（双向耦

合），且仅用于高超声速流中的刚性结构，而对于

充气式减速器等柔性结构的探讨极少。这是因

为针对充气式减速器等的流固热耦合模拟仍面

临诸多挑战，包括考虑气动热和非线性大变形的

流固耦合算法、薄膜结构非线性变形如褶皱的模

拟、实验验证中面临的不同尺度效应的结构变形

和气动弹性分析等，这必然导致数值模拟的计算

效率和准确性显著下降，使得充气式气动减速器

的高保真模拟研究发展缓慢。因此，充气式进入

减速器的数值模拟研究大多仍采用流固或者固

热的单向耦合，即不考虑气动力或者气动热对结

构变形的影响［128-129］。另外，面向充气式进入减

速器的流固双向耦合模拟研究大多集中在亚声

速或者超声速速域，高超声速域下模拟报道仍较

少［130］。下文将梳理综述相关的代表性成果。

Rohrschneider 和 Braun［131］较早地发展了不

同精度的流固耦合分析方法研究了高超声速条

件下薄膜充气结构的气动弹性特征（图 22），并利

用材料的温度依赖特性模拟了气动热对结构变

形的影响规律，最后与高超声速风洞试验数据进

行了对比验证，结果表明不同精度分析方法获得

峰值动压下的静态应力与阻力均吻合较好，但连

接进入底面模块与充气薄膜结构的充气环轴向

位移出现了 70% 的偏差，Wang 等［132］的模拟研究

中也得到了相似的结果。Scott 等［133］进一步采用

流固耦合分析方法开展了静态和动态的气动弹

性分析研究，发现两者模拟结果之间仍存在较大

差异。Sheta 等［134］采用单向和双向流固耦合模型

开展了火星大气环境中马赫数 14. 3 条件下真实

IAD 模型的气动弹性分析，发现结构变形和应力

分布均表现出周期性变化行为，且在几乎恒定的

平均值附近波动；同时观测到充气结构的衣幅和

连接环处的 von Mises 应力均远低于该材料的屈

服极限。张章等［135］利用流固及热固单向耦合的

方法，分析了考虑高超声速流场气动压力和气动

热作用下空间再入充气结构的特性变化，结果表

明当飞行高度大于 40 km 时气动加热效应对结构

热应力及热模态的影响显著，而飞行高度低于该

高度时可着重考虑气动压力对结构静应力及模态

特征影响。Wang 等［136］建立了极端条件下再入弹

道的单向流固热三场耦合模型，进一步得到了

IRDT 表面的温度和结构响应分布（图 23），数值

结果显示热防护结构具有较好的隔热效果，且观

测到应力集中出现在柔性结构和钝头之间的接触

位置。Takahashi等［137-139］针对大气进入舱薄膜减

图  23　IRDT 表面变形云图［136］

Fig. 23　Surface deformation contour of IRDT［136］

图  22　高超声速充气气动减速器马赫云图［131］

         Fig. 22　Mach contour of hypersonic inflatable 
aerodynamic decelerator［131］
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速器（Membrane Aeroshell for Atmospheric-entry 
Capsule，MAAC）开展了系列数值模拟研究，其

中采用 CFD 方法模拟充气膜结构周围流场，虚拟

粒子方法处理变形膜结构，并与其飞行试验、风

洞试验进行了对比验证，获得了在低轨道再入过

程中超声速速域以下的气动力和气动热的表现，

结果表明通过变形膜结构的热流要明显大于其

刚性模型，且仅观测到了充气膜结构的大变形，

充气环的变形相对较小。Saha 等［128］采用了一种

双向流固耦合方法进一步对 MAAC 模型开展了

亚声速条件下的膜结构变形与振动行为研究，并

与风洞试验进行了对比验证，数值结果观测到了

充气结构的摆动过程，同时分析了气动力作用下

的非线性变形及相应的尾流特征。在上述数值

模拟中仍存在着诸多简化和假设。由此可见，充

气式气动减速器模型及其高/超/跨声速流固热

耦合数值模拟方法还需要进一步深入发展。

2. 3　柔性多体动力学分析技术

伞载系统工作的过程中，降落伞的作用至关

重要，将直接决定整个减速过程的成败。降落伞

的工作过程可大致分为 3 个阶段，即拉直、充气和

稳降阶段。这就主要涉及到了弹射过程仿真分

析研究现状、充气及气动性能分析研究现状和物

伞组合体动力学仿真研究现状。

在降落伞工作过程中，伞绳的拉直阶段是一

个瞬时但至关重要的环节，它直接关联到后续伞

面展开的稳定性和效率。尽管此过程在时间上

相对短暂，但其动力学特性却展现出高度的复杂

性与多维性。自 20 世纪 70 年代起，就有学者开

始针对伞绳拉直过程开展研究。Huckins［140］开创

性地建立了“先拉伞绳法”的动力学模型，伞绳被

理想化为一个连续的弹性体，进而捕捉伞绳在拉

伸过程中因材料特性而产生的非线性应力与应

变关系，该模型为后续理解和预测伞绳拉直过程

提供了重要的理论基础。Moog［141］在其研究中提

出了一种简化的动力学模型，旨在捕捉“绳帆”现

象的基本特征，该模型将复杂的伞绳与伞衣系统

抽象化为一系列相互连接的质量节点，每个节点

代表系统中的一个质量单元，通过力学关系模拟

伞绳与伞衣之间的相互作用。这种简化的处理

方式降低了计算难度，但其简化也导致了在预测

精度上的欠缺，无法全面捕捉实际物理过程中所

有细微的力学效应。为克服 Moog 模型在预测精

度上的局限性，Purvis［142］首次提出了多质点阻尼

弹簧模型，并据此构建了名为“LINESAIL”的仿

真系统。该模型在继承离散化表示思想的基础

上，引入了阻尼弹簧元素，以更精确地模拟空气

阻力等外部因素对系统动态行为的影响。Shen
等［143］构建了火星减速系统的 6 自由度数学模型，

结合追踪控制率，对 EDL 任务中的进入段与降落

伞减速段进行了全弹道仿真分析，史文辉等［144］基

于非线性有限元理论，建立了降落伞拉直过程动

力学模型，探究不同温度对拉直过程的影响，伞

绳拉直过程如图 24 所示。

充气过程作为降落伞整个工作过程中最为

复杂的过程，涉及到几何非线性和材料非线性的

大变形结构动力学问题［145-146］，同时，由于伞衣本

身带有透气性，使得伞衣周围流动更加复杂。

20 世纪 90 年代，国外已经开始采用动力学方法研

究降落伞充气过程。Benney 等［147-148］将计算流体

力学与结构动力学方法结合，基于质量-弹簧-阻

尼（Mass-Spring-Damper， MSD）模型，探究分析

了平面圆伞充气过程中的动力学行为。 Hal⁃
strom 和 Schwing［149］采用动网格技术建立降落伞

双体系统的动力学模型，通过对其的流场分析以

及动力学模拟，发现动态与静态流场在气动力表

现上存在明显差异。高兴龙等［150］针对火星探测

任务的超声速开伞问题，采用 CE/SE 可压缩流

算法方法与 Mechanical 结构求解器建立耦合平

台，得到了超声速流场环境下伞衣结构动力学响

应结果，并与风洞试验进行了对比验证，有效地

预测了降落伞无限质量充气过程的动力学行为。

物伞组合动力学仿真对于降落伞减速系统

的性能，尤其是稳降性能的评估尤为重要，国内

外学者对此取得了颇为丰富的研究结果。早期

的计算模型中，往往使用 2 自由度模型进行计算，

将伞载系统视为一个质点，其质量为伞载系统的

质量与附加质量之和。随后，White 和 Wolf［151］则

考虑了物伞系统的三维运动，假设伞载之间为刚

性连接且忽略滚转运动，建立 5 自由度的简化刚

体三维动力学模型，以此来分析物伞系统的稳定
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性。之后，Wolf［152］将物伞分开，分别视为有 5 自

由度的刚体，并假设两者通过刚性吊带连接，对

物伞稳定性问题进行进一步研究。Engdahl 和
Ibrahim［153］将伞绳设置为弹性模型，建立 12 自由

度的伞载模型，并利用此模型分析了某回收系统

稳降阶段的稳定性和合理优化模型的意义。Ta⁃
lay［154］在模型中将伞绳和吊带分开处理，分别使

用无质量弹簧-阻尼模型和无质量弹簧模型来模

拟，建立 12 自由度的物伞动力学模型。

随着计算机技术的迅速发展，仿真技术应用

范围不断扩大、自身不断发展，对物伞系统的动

力学研究也逐渐趋向平台化和系统化。针对不

同的星际航行航天器再入任务，如火星探测、航

天器返回回收和行星大气再入的目标捕获任务，

美国兰利研究中心对动力学仿真软件 POST、

POST Ⅱ 进行优化，使其应用于不同的目标任

务［155-157］。Cuthbert［158］制建立了 Decelerator Sys⁃
tem Simulation（DSS），并结合空投试验进行了

仿真的准确性验证（图 25）。同时，国防科技大

学研制了回收系统工作过程仿真软件 ARLSSS
（Aerocraft Recovery and Landing Simulation 

Software System）［159］，通过运用基元模型和分层

建模的思想以及面向对象的程序设计方法，构建

了一个开放的回收系统仿真平台，并很好解决了

以往仿真在系统集成、通用性、可扩充性及软件

易用性等方面的问题。高兴龙［160］针对火星探测

的 EDL 全过程的飞行弹道进行了集成仿真，分别

建立了盘缝带伞系统的进入段、拉直、充气和减

速着陆段的动力学模型，并对进入和减速过程的

全弹道进行关联性研究和仿真，建立多学科集成

仿真框架，同时实现了三维视景显示，方便了系

图  25　动力学仿真结果对比［158］

Fig. 25　Comparison of dynamic simulation results［158］

图  24　伞绳拉直仿真过程［144］

Fig. 24　Simulation process of parachute rope straightening［144］
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统优化设计。

近年来，为了更准确地预测降落伞的回收轨

迹，需对动力学系统进行参数辨识。王旭平［161］将

基于案例推理（CBR）的技术引入降落伞设计的

仿真建模过程，并对系统的学习能力进行了初步

探讨。Wells［162］使用扩展卡尔曼滤波法、无迹卡

尔曼滤波法对火星的进入与减速进行了复现。

并论证了无迹卡尔曼滤波方法对噪声的适应能

力更强。

2. 4　先进柔性材料技术

高速气动减速给材料带来的挑战主要在于非

线性大载荷和高气动热两方面。对于非线性大载

荷，以 ASPIRE 项目的火星降落伞为例，开伞载荷

可达近 300 kN［73］，将全部由伞绳及吊带等结构承

担，且伞衣材料选用还会对气动特性产生影响；对

于高气动热，以 IRDT-1 演示试验数据为例，其再

入过程共历时 14 min，最大热流达到 313 kW/m2，

表面最高温度为 1 000~1 400 K［163-164］，其组成结

构须兼具耐热、隔热等功能。因此，先进柔性材

料技术对高速柔性气动减速器至关重要。

高速飞行时展开对降落伞织物及部组件的

物理、力学性能提出了很高的要求，为此国内外

学者不断进行着材料体系革新与结构设计改进。

对于地外天体超声速低动压减速，如美国的火星

进入减速用降落伞，自 Mars Pathfinder 以来，降

落伞伞衣材料一直是 2. 8 g/m2 的 Mil-C-7020 尼

龙织物，这种织物的透气性较高，而在 LDSD
项目中，开始改用约 3 g/m2 的 PIA-C-44378 和

4. 83 g/m2 的菱形组织材料制造降落伞，二者均

为低透气性的尼龙材料，透气率约为 7020 织物的

1/20；在分别用 7020 和 F-111 制造的降落伞的风

洞试验中，用 7020 制造的降落伞比用 F-111 制造

的降落伞阻力系数更低，稳定性更好，尽管从织

物透气性角度看是理所应当的，但二者的差异性

比期望值更大，这意味着降落伞透气性分布也会

对阻力系数产生影响，从而会影响总气动载荷

值［69］。对于返回地球或装备减速等情况，由于空

气密度相对较大，导致开伞动压更大，气动热影

响也更严重，尼龙材料难以保证系统可靠性，故

逐渐采用芳纶Ⅲ类材料进行替代，未来还可能应

用聚芳酯等新型材料，它们的特点都是材料强质

比高且耐热性好，例如中国神舟飞船的引导伞与

减速伞，均为以芳纶Ⅲ材料为主的锥形带条伞。

除了材料本身性能外，部组件之间的连接也是不

容忽视的薄弱环节，传统的降落伞部组件连接方

式为缝合，缝线长度、密度、缝合方式等都会对强

度产生影响，因此发展了诸多材料工艺手段，如

空芯绳插接工艺可将连接效率从 60% 左右提升

至 90% 以上［165］，再如以一体化编织技术消除部

组件间连接环节以提升整体强度等。

充气式减速器的发展历程一直伴随着先进

防热材料技术的进步。自 20 世纪 70 年代的 AID
项目开始，研究人员一直在关注如何通过先进材

料提升充气式减速器的耐热性能，NASA 当时采

用了在间位芳纶（Nomex）纤维表面包覆氟橡胶

（Viton）涂层的热防护方案，成功承受了马赫数

4. 2 下约 550 K 的热载荷，即便是速度提高到马

赫数 6. 7，也能凭借 0. 034 kg/m2的氟橡胶涂层满

足 热 防 护 需 求［166］。 1986—1989 年 间 ，美 国 的

IRV 获得专利，它需要承受最高再入温度达到

980 ℃ ，因 此 选 用 了 Nextel312 纤 维（ 能 承 受

1 425 ℃的高温）作为表面的防热材料，而内层则

为普通的双轴尼龙［167］。到 2000 年前后，俄罗斯

的 Lavochkin 公司为 IRDT 研制了超轻的防热材

料，即在多层隔热材料（MLI）表面覆盖涂层，如

图 26 所示［163］，隔热材料的主要成分是硅纤维，而

涂层采用的是烧蚀性材料浸润硅基纤维，通过烧

蚀性材料受热分解带走热量，在某气球伞项目中

对该型材料进行测试，结果表明材料外表面最高

温度 260 ℃时，内表面温度仅 185 ℃［163］。紧随其

后，美国的 Andrews Space 公司也开始为 NASA
研制新的太空往返手段及其防热材料，它的方案

图  26　IRDT 的超轻防热结构示意图［163］

      Fig. 26　Schematic diagram of IRDT’s ultralight 
heat-resistant structure［163］
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是以受热蒸腾的方式带走热量，并通过陶瓷前驱

体和活性填料技术控制系统质量，该材料结构示

意图如图 27 所示［168］。2018 年，北京空间机电研

究所进行了针对充气式进入减速试验器的柔性

热防护材料的高焓风洞试验，在 15 W/cm2 的热

流 下 ，持 续 时 间 300 s，试 件 表 面 温 度 超 过

1 300 ℃，冷端最高温度约 112 ℃，对试件的热防

护性能进行了有效考核，试件在高焓风洞试验前

后对照情况如图 28 所示［15］。由此可见，先进防热

材料技术已经经历了从单一材料表面简单涂层

涂覆，到发展隔热层、防热层、承力层等多层结

构，再到通过烧蚀、蒸腾等方式促进散热的发展

历程，中国防热材料发展迅速，性能已能基本满

足充气式进入减速器的需要。

3　结论与展望

高速柔性气动减速技术是航天器高速进入

地外天体或再入地球大气安全着陆的关键核心

技术。本文首先对高速柔性气动减速器及其技

术内涵进行了介绍，并着重地从风洞试验、飞行

试验和数值模拟中收集了大量数据，系统地回顾

了与高速柔性气动减速器的非定常空气动力学

相关的流动物理、气动性能表现及其差异，同时

详细地综述了高速柔性气动减速器关键技术的

发展历程与研究现状，最后得出结论并探讨其未

来的发展方向如下：

1） 超声速降落伞一直被用作将航天器从超

声速减速到亚声速的必要空气动力学减速器，特

别是在火星探测或深空探测任务中。超声速降

落伞系统在前体与伞体之间的拖曳距离和伞体/
前体直径比的耦合影响会导致前体尾流和伞前

激波的不同流动模式，导致伞内压力波动剧烈，

从而产生高度非定常的阻力特性和稳定性能。

而马赫数和几何孔隙率已被公认为是影响阻力

和稳定性性能的两个重要因素，收口比和伞衣外

形也会强烈影响阻力以及稳定性行为。目前，

DGB 降落伞表现出了最佳阻力和稳定性能。另

外，在降落伞的超声速充气过程中，伞带和伞盘

部分先后经历了从折叠到展开，投影面积和开伞

载荷平稳增加，并且它们的曲线看起来类似于时

间的三次函数。由于充气时间相当短，前体和伞

体激波相互作用被认为对伞衣充气行为影响较

小。当伞衣完全充气时，该区域发生伞衣呼吸行

为（面积振荡）。马赫数、动压和材料特性会显著

影响超声速降落伞开伞充气过程。然而，LDSD
中的 SSDS 和 SSRS 降落伞的充气失败说明仍有

部分依赖性参数可能影响低密度超声速降落伞

充气性能，但目前对此仍不清楚。超声速降落伞

都会经历伞衣的呼吸行为（面积振荡），这会造成

相对较低或不确定的降落伞阻力系数。这种现

象是由前体尾流和伞前弓形激波的相互作用所

引起的。值得注意的是，由于伞衣呼吸行是随机

发生的，如何调控或者抑制仍是超声速降落伞研

究中一个极具挑战和有趣的课题。

基于 FSI方法最先进的有效计算框架被应用

于超声速降落伞的开伞充气研究，并通过了火星

着陆数据的验证。然而，在设计下一代超声速减

速器（如 SSRS 和 SSDS 降落伞）时，开展高保真

模拟就需要处理更复杂的非线性柔性高透气伞

衣结构的本构建模，包括破损分析、复杂的几何

孔隙度模型，目前这对超声速开伞研究仍然是具

有挑战性的问题。面向未来更极端的应用场景，

  图  28　柔性防热材料试件高焓风洞试验前（左）后（右）

对比［15］

Fig. 28　Comparison of flexible thermal insulation mate⁃
rial specimens before （left） and after （right） 
high enthalpy wind tunnel test［15］

图  27　Andrews Space 防热材料层间结构示意图［168］

   Fig. 27　Schematic diagram of interlayer structure of 
Andrews Space heat-resistant material［168］
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如木星和土卫六等行星（卫星）探测，难以开展实

验研究，更亟需发展适用高保真的 FSI计算方法。

2） 充气式气动减速系统集成了进入防热、减

速和着陆缓冲 3 大功能，简化了 EDL 工作过程，

同时具有质量轻、可折叠、所占安装空间小、节省

发射费用等优点，多个国家已经设计和开发了多

种构型方案及原理样机和试验验证系统，但由于

先进柔性材料、柔性体流固热耦合仿真等技术难

度太大，充气式减速系统至今未获得相关应用。

然而，鉴于充气式气动减速系统逐渐体现出的显

著优势，其将成为航天进入与减速的主要途径之

一。研究已证明：附体式充气进入减速器在跨声

速以上的阻力性能明显优于拖曳式，且 IAD 尾流

中的气动热力学环境比拖曳式前体所引起的热

力学环境要温和。在附体式 IAD 设计外形中，由

于外形差异和未受到围栏的影响，张力锥在超声

速和高超声速时阻力系数增加了 35%，但其高超

声速贴体激波的影响仍然是一个问题，同时由于

缺乏结构变形数据，减速器的气动分析仍不精

确。另外，面向高超声速条件下流固热耦合作用

的数值模拟技术虽已有较大的发展，但对于 IAD
减速器的流固热耦合模拟仍停留在流固或者固

热的单向耦合，且仍有诸多模型还需解决，如黏

性 -无黏性气动热力学模型、高超声速边界层转

捩激波/湍流相互作用、烧蚀、非平衡真实气体效

应等。因此，未来迫切需要发展的是可靠的高保

真的气动热弹性模拟技术及其降阶建模技术，以

弥补实验装置系统的局限和提高计算效率。尤

其流体-热-结构耦合模拟研究以及对传热问题与

结构响应之间的详细处理问题、充气展开式的结

构响应问题等将成为具有挑战性的课题。另外，

如何精确计算气动热力学环境、是否考虑稀薄流

体动力学或者从稀薄流到连续流的转变等这些

不确定性影响也将阻碍充气式进入减速器的

开发。

针对充气式气动减速器的流固/热多物理场

耦合技术、轻质柔性耐高温材料、折叠包装与充

气展开技术等关键技术亟需深入发展与掌握。

随着充气式减速器的日益成熟，其可广泛应用于

空间制品返回、空间站人员应急救生、天地往返

飞行器回收着陆、地外天体的进入减速、空间碎

片增阻离轨清除、高超声速导弹武器气动减速等

领域。

3） 降落伞的气动减速过程如弹射拉直、充气

张满、稳定下降都会涉及到复杂的动力学问题，

其中包含着流体力学、非线性结构动力学、飞行

力学等不同学科的相互耦合，一直是国内外学者

亟需攻克的技术难点和热点。通常在分析降落

伞包括弹射拉直、充气展开、全张满减速阶段的

动力学行为特性时都涉及到建立其相适应的物

伞系统动力学模型。拉直过程是指降落伞在离

开伞包后，伞绳、伞衣的全部拉直的过程，其中伞

衣无充气现象，通常采用多刚体动力学（多刚体

模型）和绳索动力学（阻尼弹簧模型）来建立拉直

过程的动力学模型。而全张满减速阶段，伞衣经

历充气后，探测器进入减速阶段，当减速达到一

定程度后，系统速度基本保持稳定，伞衣充满形

状较为固定，且变化幅度和速度较小，多不考虑

伞衣变形的直接影响，可将降落伞假设为刚体进

行处理，火星探测任务中大多采用 6~9 多自由度

多体动力学模型分析此稳定减速的轨迹特性，其

中值得注意的是，当马赫数大于 1. 4 时，一个随时

间和马赫数变化的修正系数被用来考虑伞衣呼

吸行为所引起的气动力波动影响。而充气阶段，

伞衣需要经历从折叠到充满的剧烈变形，此过程

中无法忽略伞衣气动变形对物伞系统动力学行

为的影响，且此时始终伴随着伞衣柔性织物与周

围流场的相互耦合过程，所以需要考虑流固耦合

作用下的动力学行为建模和求解。但降落伞在

充气过程中伞衣的外形、气动力、质量特性和气

体附加质量等都会发生急剧变化，该充气过程中

流固耦合效应下的动力学行为特征需深入研究，

以便更精确地解析物伞系统的动力学特征。而

在高超声速环境下，充气式气动减速系统更包含

了复杂非定常流场、气动热、柔性结构的相互耦

合，系统动力学行为更为复杂多变，目前其相关

工作尚未开展。

4） 高速气动减速要求材料可承受非线性大

载荷和高气动热。而对于降落伞织物及部组件，

主要考虑非线性大载荷，特别在面对气体密度、

开伞动压大等环境下，可能出现的气动热影响，

尼龙材料难以保证系统可靠性，未来还需开发和
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研究材料强质比高且耐热性好的新型材料。此

外，替代降落伞部组件传统的缝合连接方式，发

展先进材料工艺手段和一体化编织技术消除部

组件间连接环节以提升整体强度和连接效率亦

势在必行。

另外，在高速柔性气动减速领域，对柔性结

构的挑战主要为复杂严苛的力热载荷，且随着深

空探测不断发展，对结构质量的限制也越来越

强，因此亟需发展柔性结构功能一体化技术。该

技术的内涵主要包括以下 3 个方向：其一，通过纤

维改性、织物表面处理等手段，在保证原本的物

理、力学属性不变或略降的前提下，显著提升材

料的环境耐受等功能属性；其二，通过发展智能

纤维、力致变色纤维等技术，赋予柔性结构反馈

自身承载响应状态的能力，获得的响应信息作

为进行结构拓扑优化、提升系统强质比的基础；

其三，通过三维编织技术实现柔性结构一体化成

型，消除原本的缝合、胶合等部组件连接薄弱环

节，提高系统整体承载效率。
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Review of high-speed flexible aerodynamic decelerators 
key technologies
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Abstract：Flexible aerodynamic deceleration technology is extremely key for spacecraft to safely land in extraterres⁃

trial objects or re-enter the Earth’s atmosphere at high speeds.  With the continuous advancement of major missions 

such as Chinese manned spaceflight and deep space exploration， the demand for high-speed flexible aerodynamic de⁃

celerator for spacecraft with faster entry speeds and heavier loads is becoming increasingly urgent.  However， the me⁃

chanical model of high-speed flexible aerodynamic decelerator combines strong nonlinearity and strong coupling char⁃

acteristics， and involves a wide range of research fields， such as the aerodynamic characteristics of blunt and porous 

structures， nonlinear structural dynamics， compressible turbulence， structural aerodynamic heat and their mutual cou⁃

pling issues.  Therefore， conducting research on the fundamental theory and key technologies of flexible aerodynamic 

decelerators is of great difficulty and complexity， but of great significance.  This paper， first， classifies the high-speed 

flexible aerodynamic decelerators.  Then， the technical content of high-speed flexible aerodynamic decelerator technol⁃

ogy is analyzed and sorted out， and the development history and research progress of its key technologies are system ⁃

atically reviewed and summarized.  Finally， a summary and outlook are provided on the future development directions 

and key issues that urgently need to be addressed for the key technologies of high-speed flexible aerodynamic 

decelerators.

Keywords：entry, descent and landing；supersonic parachute； inflatable entry decelerator；aerodynamic character⁃

istic；fluid solid thermal coupling
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