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摘　 要:为了得到翼伞飞行时的飞行参数以及飞行过程中的滑翔比ꎬ设计一套翼伞滑翔比测试系统ꎮ 该系统主要由传

感器、存储器等组件组成ꎬ用于测量和记录翼伞的相关参数ꎮ 采用微型化设计进行封装ꎬ基于该装置系统进行翼伞的滑

翔比测试实验ꎬ并对采集到的实验数据计算分析ꎮ 实验结果表明:该系统能够精确地得到翼伞实际飞行轨迹、相对风速

大小以及翼伞飞行时的动态滑翔比ꎮ
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０　 引言

在翼伞飞行过程中ꎬ滑翔比[１－４]是评估翼伞

性能和飞行效率的重要参数ꎮ 滑翔比决定了翼伞

在设定高度下能够飞行的最远距离ꎮ 较高的滑翔

比意味着翼伞能够以更少的高度损失飞行更远的

距离ꎬ从而提供更大的飞行范围和探索空间ꎻ滑翔

比高的翼伞在下降时能够更有效地将潜在能量转

化为动能ꎬ从而减缓下降速度ꎮ 这使得翼伞能够

更好地保持高度ꎬ延长飞行时间ꎬ并为飞行员提供

更多的机会和灵活性ꎻ同时滑翔比高的翼伞[５－９]

能够更好地利用上升气流ꎬ如热气流、气旋等ꎬ从
而实现更长时间的滞空和更大的高度增益ꎬ提高

翼伞的续航能力ꎮ
本文基于该装置进行了实地的飞行实验ꎬ通过

分析飞行数据得到翼伞实际飞行轨迹、相对风速大

小以及翼伞飞行时的动态滑翔比ꎮ 从而给下一步实

现翼伞在滑翔比变化的情况下安全归航提供支持ꎮ

１　 翼伞滑翔比测试系统设计

１.１　 总体设计

采集系统设备硬件部分主要由 ＭＣＵ 模块、电

源管理模块、存储模块和传感器采集模块组成ꎮ
由于搭载的传感器数量较多ꎬ为了避免飞行过程

中或者落地时抖动而发生连接失灵ꎬ在设计时采

用集成化思想ꎬ这不仅加强了系统的稳定性ꎬ同时

减小了整体的体积ꎮ 主板为核心电路包括 ＭＣＵ
处理器电路、电源控制电路以及与传感器之间连

接的接口ꎬ集成搭载了各项传感器ꎬ提高了电路的

稳定性ꎮ 测试系统设备组成如图 １所示ꎮ
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图 １　 测试系统设备的结构组成图

１.２　 软件设计

数据采集任务优先级设置为 ４ꎬ在该任务中ꎬ
ＭＣＵ 通过串口中断以及 ＩＩＣ 总线采集传感器数

据ꎬ并完成对传感器数据的解算ꎮ
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ＧＰＳ 模块采用 ＮＥＭＡ－０１８３ 数据格式ꎬ数据

包括定位信息、卫星信息、最小定位信息等ꎮ 翼伞

飞行实验中ꎬ定位精度要求高ꎬ所以采用 ＲＭＣ 形

式进行解析ꎮ 接收形式为� ＧＮＲＭＣ < １ >ꎬ< ２ >ꎬ
<３>ꎬ<４>ꎬ<５>ꎬ<６>ꎬ<７>ꎬ<８>ꎬ<９>ꎬ<１０>ꎬ<１１>ꎬ
<１２>∗ｈｈꎮ 具体数据信息如表 １所示ꎮ

表 １　 ＧＰＳ 数据信息

项目 内容

<１> ＵＴＣ时间ꎬ时分秒格式

<２> 定位状态ꎬＡ代表有效ꎬＶ代表无效

<３> 纬度(度ꎬ分格式)

<４> 纬度半球ꎬＮ代表北纬ꎬＳ代表南纬

<５> 经度(度ꎬ分格式)

<６> 经度半球ꎬＥ代表东经ꎬＷ 代表西经

<７> 地面速率

<８> 航向(偏离正北的角度)

<９> ＵＴＣ日期ꎬ年月日格式

<１０> 磁偏角

<１１> 磁偏角方向

<１２> 模式类型ꎬＡ为自主定位ꎬＤ 为差分ꎬＥ 为估算

　 　 姿态传感器通过 ＩＩＣ 总线完成通信ꎮ 姿态信

息常用的解算方法有方向余弦法、四元数法以及

欧拉角公式法ꎮ 方向余弦法计算量大、实时性差ꎻ
四元数法直观性较差ꎻ欧拉角公式法计算简单ꎬ工
程应用方便ꎬ对 ＭＣＵ资源占用小ꎮ 根据翼伞的模

型ꎬ假定翼伞系统的角 速 度 为 ωꎬ则 欧 拉 角

[ϕꎬθꎬΨ] Ｔ 可表示为

ϕ
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由此便得到了翼伞系统的俯仰角 θ、滚转角 ϕ
以及偏航角 Ψꎮ 主程序流程如图 ２所示ꎮ
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图 ２　 主程序流程图

２　 微型化封装设计

２.１　 设计需求

为了满足可穿戴要求ꎬ保证系统的轻便性、安
全性和数据采集的准确性ꎬ设计了一套滑翔比测

试微型化封装装置ꎮ 在翼伞飞行过程中ꎬ试飞员

会在胸前和背后背负一定重量的物品ꎬ并且在翼

伞飞行时ꎬ主要靠试飞员左右下拉操纵伞绳来控

制翼伞转弯等过程ꎮ 因此只需考虑将装置固定在

试飞员的头部、腰部、腿部等位置ꎮ 所以对于封装

应从以下几个方面考虑ꎮ
１)主体设计:设计一个紧凑、轻巧的主体ꎬ以

容纳传感器、电路板和电源等组件ꎻ使用轻型材

料ꎬ如塑料或碳纤维ꎬ以确保系统的轻便性ꎮ
２)安全设计:考虑系统的可穿戴性ꎬ确保系统

的安全性ꎬ例如ꎬ设计合适的固定装置或带子ꎬ以
确保设备牢固地固定在试飞员身上ꎬ并避免在运

动中掉落ꎮ
３)可调节性设计:考虑到不同试飞员的需求ꎬ

设计可调节的部件ꎬ如带子长度、扣紧度或传感器

位置ꎬ以便试飞员能够根据自身需求进行调整ꎮ
４)环境适应性考虑:考虑系统在不同环境条

件下的工作情况ꎬ例如高温、低温、湿度等ꎻ选择耐

用和抗腐蚀材料ꎬ以确保系统的可靠性和长期使

用性能ꎮ
５)易维护性设计:确保系统的易维护性ꎬ方便更

换组件或进行维修ꎻ提供必要的接口或固定装置ꎬ便
于打开和关闭主体ꎬ并确保内部组件的可访问性ꎮ

６)易操作性:确保试飞员在飞行过程中易操

作ꎬ并且不影响试飞员操纵翼伞飞行ꎬ保证试飞员

的安全ꎮ

２.２　 装置力学系统

将滑翔比测试装置看作一个质点ꎬ则在飞行

过程中ꎬ该装置受到的力有本身重力 Ｗｂ、气动力

Ｆｂ 以及腰部对装置的摩擦力 ｆｂ 和支持力 Ｆａꎮ 受

力分析如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 装置受力分析图

因此ꎬ根据牛顿运动定律ꎬ腰部力学方程可表
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示为

ｍａｃ ＝Ｗｂ＋Ｆｂ (２)
式中:ｍ 为装置质量ꎻａｃ 为加速度ꎮ 那么装置总

重力大小为 ｍｇꎮ 方向竖直指向大地ꎬ将其投影至

体坐标系下ꎬ得到总重力Ｗｂ 的表达式:

Ｗｂ ＝ｍｇ
－ｓｉｎθ
ｓｉｎϕｃｏｓθ
ｃｏｓϕｃｏｓϕ

é

ë

ê
ê
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ù
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ú
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(３)

气动力 Ｆｂ 的表达式如式(４)所示ꎮ 忽略装

置上产生的微小的升力ꎬ仅计算所受到的阻力ꎮ

Ｆｂ ＝ －
１
２
ρＳｂ Ｖｂ ＣｂＤ

Ｖｂ(１)
Ｖｂ(２)
Ｖｂ(３)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(４)

式中:Ｓｂ 为装置截面积ꎻρ 为大气密度ꎻＣｂＤ 为装置

阻力系数ꎻＶｂ(１)、Ｖｂ(２)、Ｖｂ(３)分别为装置速度

Ｖｂ 在三轴上的分量ꎮ
如果将装置设计成较重的头盔固定在头部ꎬ

可能会对试飞员的颈部造成损伤ꎻ而将装置固定

于腿部ꎬ在打开装置时会影响试飞员操作ꎬ增加飞

行危险性ꎮ 在这种情况下ꎬ可以考虑将装置设计

成固定在腰部位置ꎮ 微型化结构如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 微型化结构图

翼伞在空中飞行时ꎬ打开旋转开关ꎬ使得超声

波风速风向传感器可以采集到准确的风速、风向

等信息ꎬ并且不影响试飞员操纵翼伞飞行ꎮ 当飞

行结束时ꎬ再通过旋转开关使得传感器恢复原来

位置ꎮ 微型化结构实物如图 ５所示ꎮ

图 ５　 微型化结构实物图

３　 实验结果分析

３.１　 翼伞飞行轨迹

当试飞员跳出飞机时ꎬ打开电源开关开始采

集飞行数据ꎮ 通过读取存储的数据ꎬ还原翼伞飞

行轨迹ꎬ如图 ６所示ꎮ
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图 ６　 翼伞的飞行轨迹

从图 ６ 中可以得到ꎬ翼伞试飞员在海拔

１ ６００ ｍ左右打开翼伞ꎬ稳定飞行一段时间后ꎬ开
始进入转弯阶段ꎬ最后落地ꎮ 翼伞总飞行高度在

８００ ｍ左右ꎮ

３.２　 翼伞相对风速

超声波风速风向传感器通过测量周围环境中

的气流速度和方向ꎬ提供风速相关的信息ꎮ 因此

在翼伞飞行过程中ꎬ超声波风速风向传感器得到

的风速数据是以翼伞的速度和方向为基准进行测

量和计算的ꎮ 所以ꎬ超声波风速风向传感器得到

的风速数据是相对风速而不是绝对风速ꎮ 在本次

实验中得到的相对风速如图 ７所示ꎮ
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图 ７　 飞行过程中的相对风速

对于着陆阶段ꎬ要使翼伞飞行速度接近于 ０ꎬ所
以传感器得到的相对风速会迅速下降ꎮ 整个飞行过

程中相对风速平均值为 １０.３ｍ/ ｓꎬ满足实验要求ꎮ

３.３　 翼伞滑翔比

滑翔比是指滑翔机或飞机等飞行器在无动力
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飞行期间前进距离和高度下降之间的比值ꎬ即

Ｋ＝ Ｌ
Ｈ

(５)

式中:Ｋ 表示滑翔比ꎻＬ 表示前进距离ꎻＨ 表示高度

下降距离ꎮ
在时间间隔 Δｔ 较小的情况下:

Ｋ＝
ＶＳ
ＶＨ

(６)

式中:ＶＳ 是翼伞飞行时的水平速度ꎻＶＨ 是翼伞飞

行时的垂直速度ꎮ
通过解析翼伞中的 ＧＰＳ 数据ꎬ可以得到翼伞

飞行时的水平速度和垂直速度ꎮ 根据上述公式可

以得到翼伞飞行时的动态滑翔比ꎬ如图 ８所示ꎮ
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图 ８　 滑翔比变化图

由图 ８可知ꎬ滑翔比在实际飞行过程中是变

化的ꎬ所以只需要知道翼伞在飞行过程中滑翔比

的平均值ꎮ
根据 ＧＰＳ 信息解算出水平速度的平均值为

１２.５２ ｍ / ｓꎬ垂直速度的平均值为 ４.０２ ｍ / ｓꎻ根据上

述公式计算滑翔比的平均值为 ３.１１ꎮ

４　 结语

１)完成翼伞滑翔比的软硬件设计以及微型化

封装ꎮ
２)滑翔比测试系统得到翼伞飞行实验的验

证ꎬ并得到翼伞飞行轨迹及相对风速ꎬ为求得翼伞

飞行过程中的绝对风速提供支持ꎮ
３)通过飞行数据还原翼伞的飞行轨迹ꎬ并解

析 ＧＰＳ 数据得到翼伞飞行时的动态滑翔比ꎬ得到

翼伞滑翔比的平均值ꎮ

参考文献:
[１] 徐则浩ꎬ汪鹏生ꎬ陆发春. 军事纵横[Ｍ]. 合肥:安徽

人民出版社ꎬ１９９９.
[２] 美国联邦航空局. 飞机飞行手册[Ｍ]. 陈新河ꎬ译. 上

海:上海交通大学出版社ꎬ２０１０.
[３] 余莉. 飞行器救生及个体防护技术[Ｍ]. 北京:国防

工业出版社ꎬ２０１５.
[４] 杨华ꎬ宋磊ꎬ黄俊. 冲压翼伞滑翔性能研究[ Ｊ]. 飞行

力学ꎬ２０１４ꎬ３２(６):５１０￣５１３.
[５] 费景荣ꎬ徐道琦. 直升机自转着陆滑翔比的确定[ Ｊ].

飞行试验ꎬ ２００１ꎬ １７(４):４.
[６] 成婷婷ꎬ屈飞舟ꎬ张海妮. 小型通用飞机滑翔比试飞

方法[Ｊ]. 国际航空ꎬ ２０１７(９):２.
[７ ] 吴 光 润. 一 种 具 有 高 滑 翔 比 机 身 的 无 人 机:

ＣＮ１０９５７３０３３Ａ[Ｐ]. ２０１９－０４－０５.
[８] 李景欣ꎬ杨宁ꎬ折智强. 一种大滑翔比无人机自动着

陆控制方法:ＣＮ１１２４３３５３３Ｂ[Ｐ]. ２０２３－０３－１４.
[９] 何紫阳ꎬ赵敏ꎬ李宇辉ꎬ等. 一种水平风场干扰下的翼伞

滑翔比测量方法:ＣＮ１１３０８６２４２Ｂ[Ｐ]. ２０２２－０３－２５.

收稿日期:２０２３ ０８ １０

􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠

(上接第 ２８４页)
[３] 宋飞科. 数学算法控制下的皮革裁床样片切割路径

优化研究[Ｊ]. 西部皮革ꎬ２０２２ꎬ４４(６):７￣９.
[４] 王毅哲. 基于单片机的皮革切割机械控制设计[ Ｊ].

中国皮革ꎬ２０２４ꎬ５３(８):４７￣５１ꎬ５８.
[５] 贾海文. 基于计算机图形学算法的皮革切割机控制

系统研究[Ｊ]. 中国皮革ꎬ２０２４ꎬ５３(７):４６￣５０.
[６] 吕松哲. 递推最小二乘法在皮革切割机被控对象辨

识中的应用[Ｊ]. 中国皮革ꎬ２０２３ꎬ５２(１１):５５￣５８ꎬ６３.
[７] 许东伟ꎬ黄国静. 数控皮革切割机的样条曲线切割算

法研究[Ｊ]. 南方农机ꎬ２０２０ꎬ５１(７):９８ꎬ１０２.
[８] 郑伟迪. 皮革切割机数控系统的研究与开发[Ｄ]. 广

州:广东工业大学ꎬ２０２０.
[９] 胡剑锋ꎬ岳博ꎬ武艳. 双刀头数控皮革切割机控制系

统的研究[Ｊ]. 机电工程技术ꎬ２０１３ꎬ４２(８):１８２￣１８４.

[１０] 秦少锋. 基于八轴控制器皮革切割机控制系统研
究[Ｊ]. 内燃机与配件ꎬ２０１９(９):１９９￣２００.

[１１] 吕万德ꎬ罗晓曙ꎬ张盛明. 基于一种改进逐点比较插
补法的激光打标机控制加工算法[ Ｊ]. 制造技术与
机床ꎬ２０２０(２):１９５￣１９８.

[１２] 吴继春. 曲面数控加工编程轨迹的 ＮＵＲＢＳ拟合及插
补算法研究[Ｄ]. 武汉:华中科技大学ꎬ２０１２.

[１３] 乔磊ꎬ王宏甲ꎬ杨召彬ꎬ等. 基于差分插补原理的平面
三次多项式曲线插补[ Ｊ]. 组合机床与自动化加工
技术ꎬ２０１７(７):９７￣１００.

[１４] 范柄尧. 基于差分进化算法的掘进机截割轨迹规划
研究[Ｊ]. 煤矿机械ꎬ２０２４ꎬ４５(１０):４１￣４３.

[１５] 吴子鸣ꎬ赵微雪. 步进电机的 ＰＬＣ 控制系统设
计[Ｊ]. 模具制造ꎬ２０２４ꎬ２４(４):１８９￣１９１.

收稿日期:２０２４ ０９ ２５

􀅰３９２􀅰


