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摘　 要:为了能够有效地控制翼伞的飞行状态并获取翼伞飞行时的相关参数ꎬ设计一套翼伞空

投测控系统ꎬ基于该系统进行了实地的空投实验ꎮ 通过分析空投实验获取的有效数据ꎬ得到翼

伞的实际飞行轨迹、左右操纵绳的下拉量、操纵绳的受力大小等结果ꎮ 基于上述实验结果ꎬ计
算出翼伞的盘旋半径以及实际飞行时的滑降比大小ꎮ
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０　 引言

目前广泛使用的翼伞操纵方法是用下拉翼伞两侧的

操纵绳来改变其后缘下偏角[１－３] ꎬ利用翼伞后缘下偏角的

变化改变翼伞的偏航角ꎬ从而实现翼伞飞行方向的控

制[４－６] ꎮ 根据该原理可以设计翼伞控制系统ꎬ同时可以在

系统中安装各类传感器采集飞行过程中的数据ꎮ 需要注

意的是在翼伞空投测控系统的设计过程中ꎬ要充分考虑到

系统的着陆抗冲击性、稳定性、操纵效率等问题[７－８] ꎮ
基于翼伞空投系统进行实际空投实验ꎬ通过分析实验

获取的数据可以得到翼伞的飞行轨迹、操纵绳受力大小

等ꎮ 在这些数据的基础上ꎬ可以进一步计算得到翼伞的转

弯半径、实际滑翔比等结果ꎬ从而给下一步的实现翼伞自

主归航提供数据支持ꎮ

１　 翼伞空投测控系统的设计

１.１　 整体设计方案

翼伞空投测控系统主要由地面站和伞载设备两个部

分组成ꎮ 伞载设备悬挂于翼伞下ꎬ其中装有伺服电机和各

类传感器ꎬ用于控制翼伞的飞行并采集翼伞飞行时的数

据ꎻ地面站主要由工业计算机和电台组成ꎬ其用于发送控

制指令以及显示翼伞飞行状态ꎮ 地面站与伞载设备之间

通过电台通信ꎬ地面站给伞载设备实时发送控制信号ꎬ伞

载设备则根据接收到的指令控制电机运转ꎬ电机拉动左右

操纵绳控制翼伞飞行方向ꎬ同时伞载设备还会将采集到的

数据实时传输回地面站ꎮ 系统整体结构如图 １所示ꎮ
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图 １　 系统整体结构

１.２　 伞载设备的优化设计

伞载设备由图 ２中的电气箱与底架组成ꎬ最上方为降

落伞伞包ꎬ设备被扔出机舱后伞包自动打开ꎻ电气箱中安

装核心元器件ꎻ最下方的底架则起到着陆缓冲的作用ꎬ减
小系统着陆时电气箱内部核心元器件受到的冲击力ꎮ 为

了提高系统的抗冲击能力ꎬ核心元器件均通过缓冲弹簧安

装于电气箱内部ꎬ并且在电气箱与底架之间也安装了避震

弹簧ꎮ
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图 ２　 伞载设备照片

２　 翼伞控制方案的设计
翼伞的控制方案设计中ꎬ控制量的大小尤为重要ꎮ 为

了操纵的方便性同时又能有效地起到控制作用ꎬ控制量一

共分为大小两档ꎬ每个档位的操纵绳下拉量可由舵机模型

计算得到ꎮ 实验中使用的翼伞大致展长为 ８ｍ、弦长为

３ｍ、伞体相对厚度为 ０.２ ｍꎬ将其代入舵机模型中可以得

到操纵绳下拉长度与翼伞后缘下偏角之间的关系ꎬ舵机模

型公式如下:

Ｌ ＝ πｄ Ａ
３６０

θｃ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｙ Ｌ
Ｒ

ｃｏ－ｙ １ － Ｌ
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式中: ｃｏ－ｙ ＝ Ｒ２ － ｂ２

４
ꎻ Ｌ为操纵绳下拉量ꎬｍꎻ ｄ为伞体

相对厚度ꎬｍꎻ Ａ 为翼伞的伞体面积ꎬｍ２ꎻ ｙ 为操纵绳的垂

直分量ꎬｍꎻ Ｒ 为操纵绳的全长ꎬｍꎻ θｃ 为舵盘转动的角度ꎬ
ｒａｄꎻｂ 为翼伞的展长ꎬｍꎮ

根据上式计算结果ꎬ同时考虑到翼伞操纵绳的最大下

拉量为 ０.９ ｍꎬ并且单侧下拉量过小时起不到改变翼伞后

缘下偏角大小的作用等因素ꎬ最后设计出如表 １所示的操

纵绳下拉量表ꎮ

表 １　 操纵绳下拉量 单位:ｍ　

工况 左侧下拉量 右侧下拉量

直行 ０ ０
左大转弯 ０.９ ０.３
左小转弯 ０.５ ０.３
右大转弯 ０.３ ０.９
右小转弯 ０.３ ０.５

雀降 ０.９ ０.９

３　 空投实验结果分析

３.１　 翼伞飞行轨迹

实验过程主要是将翼伞从飞机上抛出后让其平稳飞

行一段时间ꎬ之后发出控制指令操纵其转弯并盘旋削高ꎮ
通过解析伞载设备中记录的 ＧＰＳ信息可以还原整个飞行

过程ꎬ得到的飞行轨迹如图 ３所示ꎮ
从图 ３中可以看出ꎬ飞行高度为 ５００ｍ 左右时ꎬ翼伞

被抛出飞机舱门ꎬ扔出后翼伞平稳飞行ꎬ飞行一段时间后
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图 ３　 翼伞三维飞行轨迹图

接收到转弯的控制指令便开始盘旋削高ꎮ 因而整个飞行

过程大体分为 ３段ꎬ分别为自由落体段、平稳飞行段和盘

旋削高段ꎬ解析得到的轨迹与实验中翼伞的实际飞行过程

完全对应ꎮ

３.２　 翼伞飞行控制量

整个实验过程中的控制量如图 ４ 所示ꎮ 从图中可以

看出ꎬ在采样点为 ２ ５００ 左右时ꎬ由于采样频率为 ５０Ｈｚꎬ
也就是翼伞飞行约为 ５０ ｓ之后翼伞开始转弯ꎬ左操纵绳下

拉至 ０.９ ｍꎬ右操纵绳下拉至 ０.３ ｍꎬ整个盘旋削高过程中

左右操纵绳一直保持该下拉量ꎬ直到翼伞落地之后收回ꎮ

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1
0
0 10 20 30 40 50 70

��
�/s

�
�


�
	
�
�
/m

60

�a�

�
�


�
	
�
�
/m

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1
0

��
�/s
�C�

0 10 20 30 40 50 7060

图 ４　 伞绳操纵量曲线图

电机的输出力与电流成正比ꎬ因此利用电机的实时电

流大小与电机的标称转矩可以计算得到电机的输出力大

小ꎬ其计算公式如下:

Ｆ ＝ ＩＴＫ
６ ２９０Ｒ

式中: Ｉ 为电机中的实时电流ꎬＡꎻ Ｔ 为电机标称转矩ꎬＮｍꎻ
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Ｋ 为电机减速比ꎻ Ｒ 为输出轴半径ꎬｍꎻ Ｆ 为电机实时输出

力的大小ꎬＮꎮ
在利用上式计算操纵力时要注意电机输出轴半径为

一个变化量ꎬ随着电机输出轴的转动ꎬ其上伞绳的缠绕长

度增加ꎬ实际的输出轴半径也随着增大ꎮ 因此ꎬ为了准确

计算电机的输出力ꎬ程序中采用了查表法获取输出轴半径

大小ꎬ即根据电机输出轴所转圈数查找对应的实际半径大

小ꎬ具体的输出轴半径如表 ２所示ꎮ

表 ２　 电机输出轴实际半径 单位:ｍ　 　

参数名称 值

第 １圈半径 ０.０５３

第 ２圈半径 ０.０５７

第 ３圈半径 ０.０６２

第 ４圈半径 ０.０６８

第 ５圈半径 ０.０７５

　 　 根据上述计算过程可以得到如图 ５ 所示的翼伞左右

操纵绳受力曲线图ꎮ
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图 ５　 操纵绳受力曲线图

３.３　 翼伞盘旋半径

伞载设备中记录了翼伞飞行的 ＧＰＳ 信息ꎬ因而在计

算盘旋半径时需要将 ＧＰＳ 位置信息转换为距离信息ꎬ两
点之间的经纬度差与其距离之间的转换公式如下:

Ｄ＝ａｒｃｃｏｓ(ｓｉｎ(Ｌａｔ１)ｓｉｎ(Ｌａｔ２)＋
ｃｏｓ(Ｌａｔ１)ｃｏｓ(Ｌａｔ２)ｃｏｓ(Ｌｏｎ１－Ｌｏｎ２))Ｒ
式中:(Ｌｏｎ１ꎬＬａｔ１)和(Ｌｏｎ２ꎬＬａｔ２)分别为两个点的经、纬度坐

标ꎻＲ 为地球平均半径ꎬｋｍꎻＤ 为两点之间的距离ꎬｋｍꎮ
翼伞的实际盘旋轨迹如图 ６所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ

整个盘旋过程中翼伞一共旋转了 ２圈ꎬ并基于上述距离计

算公式可得第 １圈的半径约为 ８.９ ｍꎬ第 ２ 圈的转弯半径

约为 ５.５ ｍꎬ对应的伞绳操纵量为左伞绳下拉 ０.９ ｍꎬ右伞

绳下拉 ０.３ ｍꎮ
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图 ６　 翼伞盘旋段轨迹二维投影图

３.４　 翼伞滑降比

基于上述实验数据还可以分析得翼伞在平稳飞行时

的飞行距离约为 ２５６.６ ｍꎬ在该飞行距离下翼伞下降了约

１６８.７ ｍꎬ根据下式可计算得到翼伞的实际滑降比大小约

为 １.５ꎮ

Ｋ ＝ Ｌ
Ｈ

式中: Ｌ 为翼伞水平飞行距离ꎬｍꎻ Ｈ为对应的下降高度ꎬｍꎮ

４　 结语

本文主要完成的工作如下:
１)设计了一套翼伞空投测控系统ꎬ其可以同时实现

翼伞的飞行控制与飞行数据的采集ꎻ
２)通过实验得到了翼伞实际的飞行轨迹、飞行过程

中操纵绳的控制量以及受力大小ꎬ并计算出了具体的翼伞

盘旋半径以及实际滑翔比ꎮ
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