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摘要： 为满足飞行器回收设计要求，针对当前飞行器气囊回收技术特点，分别运用热力学理论方法和有限元方法

对气囊缓冲技术进行研究。通过试验对比分析，验证两种方法的可行性。通过响应面得出卸载压力是飞行器最

大过载的主要因素，卸压口尺寸是飞行器落地速度的主要因素。以典型双气囊飞行器为构型，研究飞行器质心

偏心、俯仰角条件下气囊缓冲效果，结果表明：质心偏心对过载和速度影响较小，而俯仰角对其影响较大，气囊设

计过程中需关注气囊缓冲后剩余高度，以适应质心偏心和俯仰角的影响。这些方法有助于飞行器气囊的设计，

在工程应用中具有指导作用。
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Study on Cushioning Simulation of Double Airbags for Aircraft Recovery

SUN Yingchao1，2，3， LI Yuliang1，3， SUO Tao2， HONG Houquan1，3， LIN Haibin1，3，4， YANG Yuwei1，3

（1.  Jiangxi Hongdu Aviation Industry Group Co. ， Ltd. ， Nanchang 330024， China； 2.  School of Aeronautics，Northwestern 
Polytechnical University， Xi’an 710072， China； 3.  Jiangxi Technology Innovation Center of Advanced Aviation Structure and 

System Integration， Nanchang 330024， China； 4. College of Aerospace Engineering，Nanjing University of Aeronautics and 
Astronautics， Nanjing 210016， China）

Abstract: Based on technical characteristics of current airbags for aircraft recovery， this paper studies the 
airbag cushion process by thermodynamic theory and the finite element method in order to satisfy the design of 
aircraft recovery. Through experimental comparative analysis， the feasibility of the two method is verified. 
Through the response surface method， it is concluded that the unloading pressure is the main factor for the 
maximum overload of the aircraft， and the size of the unloading port is the main factor for the landing speed of 
the aircraft. Finally， the buffering effect of aircraft with double airbag is studied under the deviation of mass 
center and pitch angle. The results show that the mass center has little impact on overload and speed， while 
the pitch angle has a greater impact on it. During the airbag design process， the remaining height need be pay 
attention to after the airbag buffer， in order to adapt the influence of the deviation of mass center and pitch 
angle. By those methods， it is helpful for aircraft airbag design and plays a guiding role in engineering 
applications.
Key words: aircraft； airbag； cushion； the finite element method； thermodynamic theory

飞行器为达到结构设计简洁、轻巧、灵活目的，

在回收时为了保护飞行器结构件和电子设备安全，

一般采用伞降+气囊着陆方式，相较于滑撬减震

器、反推火箭、滑跑着陆等其他回收装置［1］，缓冲气

囊具有附加质量小、占用空间小、成本低、结构简单

和系统可靠等优势。这些特点使其在各领域得到
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了持续的应用和发展［2‑4］。

目前，国内外在气囊缓冲效果方面研究主要通

过两种手段：（1）试验测量手段研究飞行器初始速

度、地面材质、气囊参数（外形尺寸、内压和排气口

尺寸）等对过载的影响［5‑9］；（2）理论仿真手段建立

气囊特性仿真模型，评估和优化气囊参数对过载的

影响［10‑17］。理论仿真可以分为热力学方法［18］和有

限元方法［19］。热力学方法是通过气体方程描述气

囊压缩过程中内部气体参数的变化来研究气囊对

飞行器的缓冲作用，该方法比较简便，因无法准确

考虑气囊变形，计算精度较低；有限元方法是在热

力学方法的基础上，通过对气囊划分网格能够准确

考虑气囊变形从而精确计算气囊与外界相互作用

以及气囊内部气体变化，该方法计算精度较高。当

前，气囊缓冲有限元方法主要有 CV（Control vol‑
ume）方法、ALE （Arbitrary lagrangian Eulerian）方

法、粒子法［20‑21］。CV 方法基于气囊不断变化的均

压控制体积，计算精度不如 ALE 方法，但 ALE 方

法计算耗时。为了便于工程实际应用，本文在满足

基本精度的要求下采用 CV 法进行相关研究。

在气囊设计过程中，最大过载和最小速度指标

是飞行器安全回收的关键因素，其与气囊各参数关

联程度对气囊设计具有重要指导性。在工程实际

中，受空中气流作用飞行器落地可能存在较大姿态

角；受飞行器结构布局限制，气囊分布也并非关于

质心对称。这些偏离因素影响飞行器整体缓冲效

果，对气囊设计具有重要意义，然而这些实践中问

题少有研究，因此基于工程设计需要，利用热力学

方法和 CV 方法通过响应面方法得出过载和速度

主要影响因素，并研究双气囊飞行器在姿态角和质

心偏离下对整体缓冲效果的影响规律。

1 气体热力学和有限元 CV方法

分别运用气体热力学理论方法和有限元 CV
方法对气囊缓冲技术进行研究。

1. 1　热力学方法

1. 1. 1　基本假设

为简化计算，气囊作如下假设：（1）气囊壁无渗

漏，在压缩的过程中侧壁不产生变形；（2）缓冲着

陆过程中，气囊内气体为绝热等熵压缩过程；（3）气

囊压缩过程中，排气口流量系数保持不变；（4）不考

虑气动阻力，气囊只受飞行器和地面作用力；（5）气

囊圆外形不发生变化。

1. 1. 2 模型建立　

根据对称性原理，取飞行器一半和单个气囊进

行建模。基于以上假设，单个气囊的物理模型可简

化为一个半径 r、长度 l 的圆柱体容器；排气口位于

圆柱容器的上下底中央，排气口面积 Ap 随气囊压

力可变或设为常数（视排气口材料而定，此处设为

常数）。在缓冲着陆过程中，气囊与地面/飞行器接

触面积 A 是高度的函数，当气囊压力达到卸载压

力时，气囊排气口打开，释放气囊所储存的由飞行

器 动 能 转 化 的 内 能 ，从 而 达 到 缓 冲 飞 行 器 的

目的［22］。

图 1 显示一个简化的缓冲气囊。m 为单个气

囊所承受的飞行器质量；y 为缓冲着陆过程气囊的

剩余高度；p0、p 分别为外界环境和气囊内的空气压

力；ρ0、ρ 分别为外界环境和气囊内的空气密度；V

为缓冲着陆过程气囊的剩余容积；v 为排气口气流

速度；A1为飞行器与气囊接触面积，是飞行器距地

面高度 y 和气囊接触地面消失高度 y1的函数；A2和

A3 为地面与气囊接触面积，是气囊接触地面消失

高度 y1 的函数；V2 和 V3 为飞行器轮廓投影面对气

囊分割后体积。

图 1 气囊简化模型

Fig.1 Simplified model of airbag
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1. 1. 3　气囊热力学模型

对于等熵压缩过程，由气体状态方程可求得气

囊内空气压力为［23］

p = p1(V 1 /V ) k[ ( G 1 - G ) /G 1 ] （1）

式中：V1为气囊初始容积；V 为气囊剩余容积；p1为

气囊初始压强；p 为压缩过程气囊压力；G1 为压缩

前气囊内空气质量；G 为压缩过程中从气囊流出的

空气质量；k为空气的绝热指数。

根据压力公式和牛顿第二定律，得

Fy = A 1 ( p - p0 ) （2）
d2 y
dt 2 = Fy

m
- g （3）

V = V 2 + V 3 （4）
dV 2

dt
= A 1

∂y
∂t

+ ∂A 1

∂t
y + A 2

∂y1

∂t
+ ∂A 2

∂t
y1 （5）

dV 3

dt
= A 3

∂y1

∂t
+ ∂A 3

∂t
y1 （6）

A 1 = f1 ( y，y1 ) （7）
A 2 = f2 ( y1 ) （8）
A 3 = f3 ( y1 ) （9）

Fy = ( A 2 + A 3 ) ( p - p0 ) （10）
式中：Fy 为飞行器受到的气囊作用力；g 为重力加

速度。计算中忽略体积微分公式中面积偏导项。

气囊排气孔的空气质量流率计算公式为

dG
dt

= ρCA p v （11）

式中：C 为薄壁结构流量系数，取值 0.6；Ap 为排气

口有效面积。排气口气流速度需要针对不同情况

分别计算，于是式（11）可将空气质量流率统一表

示为［23］

ì
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ï
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ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

( py /p0 )1/2 kρ1/2
0 CA p kp      p0 /p < 0.3

( py /p0 )1/2 kρ1/2
0 CA p 2( p - p0 )

                                                   0.3 ≤ p0 /p < 1

ρ1/2
0 CA p 2( p - p0 )

                                                   1 ≤ p0 /p ≤ 10/3

-CA p kp0                            p0 /p ≥ 10/3

（12）

在飞行器压缩气囊着陆过程中，气囊压力大于

卸载压力时，排气口打开，将由飞行器动能来的气

囊内能排出气囊。根据卸载压力性质，可将排气口

面积表示为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

A p = 0 t < t0

A p = A p0 t ≥ t0

t0 = T first ( py = ppop )
（13）

式中：Ap0为排气口打开的面积；t0为气囊内压强第

一次达到卸载压力的时间。

1. 2　有限元法

1. 2. 1　CV 法基本理论

在 CV 模型中，每个时间步气囊的控制体积可

通过格林积分定理得到［20，24］，即

V = ∭ dxdydz =∮
S

xnx dS ≈ ∑
i = 1

N -
x

i
nix A i （14）

式中：xi为平均 x 坐标；nix为单元法线与 x 轴的余弦

值；Ai为单元表面积。

假设充入气囊内的是理想气体且气囊与外界

是隔热的，则气囊内的压力 p 与气体密度 ρ 和气体

比内能 e有关，即

p = ( k - 1 ) ρe （15）
式中：k=cp/cv 为气体比热容比，cp 和 cv 分别为气体

定压比热容和定容比热容。经推导，两相邻状态的

比内能有下面关系

e2

e1
= é
ë
êêêê

V 2

V 1

ù
û
úúúú

( 1 - k )

= é

ë
ê
êê
ê ρ2

ρ1

ù

û
úúúú

( 1 - k )

（16）

气囊中的气体质量由气体质量流动率得到

ṁ tol = ṁ in + ṁ outleak + ṁ outvent （17）
式中：ṁ in 为气体发生器产生进入气囊中的气体质

量率；ṁ outleak 为气囊织物漏气而流出的气体质量率；

ṁ outvent 为从气囊泄气口流出的气体质量率。

在 CV 法中，应用热力学第一理论来建立能量

平衡方程，即

d
dt

( mu )cv = ∑ṁ i hi - ∑ṁ o ho - Ẇ cv - Q̇ cv （18）

式中：
d
dt

( mu )cv 为气囊内能变化率；∑ṁ i hi 为流入

气囊的能量（气体发生器）；∑ṁ o ho 为流出气囊的

能量（排气孔）；Ẇ cv =∫PdV̇ 为气囊膨胀做功；Q̇ cv

为通过气囊表面的热传递。

1. 2. 2 模型建立　

根据对称性原理，取飞行器一半和单个气囊进

行计算。其中将飞行器和地面设置为刚性体，飞行

器质量 m、飞行器半径 R、飞行器长度 L；气囊半径

r、气囊长度 l；排气口面积 Ap0、流量系数 C，初始压

力 Ｐ initial、卸 载 压 力 Ｐexhaust，划 分 网 格 、调 用

*WANG_NEFSKE_POP 设置气囊等参数，也可

根据商家提供的具体参数，设置气密性、排气口面

积变化、变化的流量系数等参数。几何模型分别如

图 2、3 所示。
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2 理论与仿真模型有效性验证

2. 1　计算输入参数

为了提高计算机计算效率，根据对称性原理，

现取其中一半进行计算。飞行器质量 m＝150 kg、
初速度 v0=6 m/s，气囊半径 r＝0.3 m、长度 L＝

0.64 m，排气口面积 Ap0＝0.012~0.018 m2，初始压

强 0.12~0.14 MPa、卸载压强 0.14~0.18 MPa，初
始压强小于卸载压强。在热力学分析中，假设飞行

器与气囊接触面积在地面上的投影为椭圆，且面积

是高度的正弦变化函数，从气囊触地缓冲开始计

算；在有限元计算中 0~0.05 s 为充气阶段，0.05~
0.076 s 为保持降落阶段，0.076 s 以后为触地缓冲

阶段。

2. 2　仿真与试验结果对比

落震试验采用加速度传感器测量整个缓冲过

程的过载变化，如图 4、5 所示。通过测量样件的触

地速度约为 5.4 m/s；实测飞行器样件最大过载约

为 8.2g（图 6）。热力学法计算得到的过载系数为

10.3g（图 7）；有限元法计算得到的过载系数为

9.7g。仿真结果与试验结果基本一致，以上两种计

算方法解决气囊回收问题是可行的。

图 2 有限元模型

Fig.2 Finite element model

图 3 充气结束时刻

Fig.3 Inflatable end

图 4 气囊落震试验

Fig.4 Airbag drop test

图 5 过载加速度传感器测量值

Fig.5 Overload acceleration sensor measurement value

图 6 热力学法仿真结果

Fig.6 Thermodynamic simulation results

图 7 有限元法仿真结果

Fig.7 Finite element method simulation results
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3 气囊设计参数分析

对于确定的结构，过载系数和计算时间范围内

最小速度是初始压强、卸载压强的函数，建立响应

面为

ì
í
î

amax = f11 ( p initial，ppop )
vmin = f12 ( p initial，ppop )

（19）

对于确定初始压力，过载系数和计算时间范围

内最小速度是排气口面积、卸载压强的函数，建立

响应面为

ì
í
î

amax = f13 ( A p，ppop )
vmin = f14 ( A p，ppop )

（20）

给 出 初 始 压 强 0.12~0.14 MPa、卸 载 压 强

0.14~0.18 MPa 范围内过载系数和最小速度（热

力学为 0.08 s，有限元为 0.16 s）的变化，热力学

如 图 8、9 所示，有限元如图 10、11 所示。通过热

力学和有限元方法，计算飞行器承受最大过载载

荷分布图，x 轴是气囊内初始气压，y 轴是卸载气

压，z 轴加速度是每个初始气压、卸载气压对应着

飞行器承受的最大过载载荷；z 轴速度是每个初始

气压、卸载气压对应飞行器 0.08 s 内最小速度（有

限元仿真为 0.16 s 末速度）；xy 平面内曲线是对应

的等高线。

给出初始压强 0.13 MPa、排气口面积 0.012~
0.018 m2、卸载压强 0.14~0.18 MPa 范围内过载系

数和最小速度（热力学为 0.08 s，有限元为 0.16 s）
的变化，热力学如图 12 所示，有限元如图 13 所示。

通过热力学和有限元方法，计算飞行器承受最大过

图 8 热力学仿真排气口面积 0.012 m2

Fig.8 Thermodynamic simulation with exhaust port area 
0.012 m2

图 10 有限元仿真排气口面积 0.012 m2

Fig.10 Finite element simulation with exhaust port area 
0.012 m2

图 9 热力学仿真排气口面积 0.017 2 m2

Fig.9 Thermodynamic simulation with exhaust port area 
0.017 2 m2
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载载荷分布图，x 轴是气囊排气口面积，y 轴是卸载

气压，z 轴加速度是每个排气口面积、卸载气压对

应着飞行器承受的最大过载载荷；z 轴速度是每个

排气口面积、卸载气压对应飞行器 0.08 s 内最小速

度（有限元仿真为 0.16 s 末速度）；xy 平面内曲线是

对应的等高线。

通过图 8~13 对比可以看出，热力学理论计算

趋势与有限元结果相吻合，从而更进一步说明两者

分析的一致性。从而可以得出：

（1）飞行器最大过载载荷主要决定因素是卸载

气压，且两者基本上成正比关系，与初始压力、卸压

口尺寸关联性较小，其机理为缓冲过程中达到最大

过载时，气囊与飞行器接触面积基本一致，气囊体

积未发生变化，卸压口打开后气囊气体排出，气囊

内部压力下降，导致飞行器受到的最大压力基本一

致（即卸载压力），最终飞行器受到气囊最大支反力

基本一致，亦即最大过载基本一致。

（2）卸压口尺寸主要决定过载峰值后某时刻

的速度，也就是减速缓冲效果，即飞行器减速到 0
时的距地面高度，其机理为缓冲过程中达到最大过

载后，卸压口尺寸决定了气囊压力维持的时间，从

而影响了飞行器加速度历程。

因此在气囊设计过程中，想要控制过载，主要

从卸载压力设计入手；想要控制落地速度或零速高

度，主要从卸压口尺寸设计入手。

4 双气囊落震分析

在工程应用中，一般采用双气囊分布于飞行器

图 13 有限元仿真初始压力 0.13 MPa
Fig.13 Finite element simulation with initial pressure 

0.13 MPa

图 11 有限元仿真排气口面积 0.017 2 m2

Fig.11 Finite element simulation with exhaust port area 
0.017 2 m2

图 12 热力学仿真初始压力 0.13 MPa
Fig.12 Thermodynamic simulation with initial pressure 

0.13 MPa
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质心两侧进行缓冲回收，由于结构布局的限制，双

气囊并不一定完全关于质心对称；另外，飞行器伞

降过程中，在纵风的作用下一般较难完全实现水平

落地，因此着重研究质心非对称和俯仰角下飞行器

过载变化规律。分析模型为全模型，气囊典型参数

为初始压力 0.13 MPa、卸载压力为 0.14 MPa，气囊

中心间距为 2.0 m、理论质心位于气囊中间位置，假

设地面平整。图 14、15 分别为质心前移 5%（以气

囊中心距为参考值）、俯仰角 5°的气囊缓冲过程图。

在飞行器上分别取前气囊（F_p）、中间位置

（M_p）、后气囊位置（B_p）测量点，在不同质心、俯

仰角状态下测量各点的过载、速度时程曲线分别如

图 16、17 所示。质心偏心在气囊缓冲过程中，质心

偏向气囊一侧逐渐出现低头趋势，落地末段甚至出

现触地碰撞现象，出现较大过载峰值，如图 16（a）
所示，碰撞峰值过载达 40g；整体上质心偏心对缓

冲过程中过载和速度影响较小。俯仰角在气囊缓

冲过程中，先触地一侧气囊缓冲减速，另一侧继续

保持正常落速和减速，在双气囊作用下逐渐恢复水

平状态；整体上俯仰角对缓冲过程中过载和速度均

有较大影响，过载趋势为后触地点>中间位置点>
先触地点，并且随着俯仰角增加两端测量点过载增

加、中间测量点过载减少的趋势；5°、10°俯仰角下

图 17 飞行器俯仰角下气囊缓冲效果

Fig.17 Airbag recovery effect of aircraft pitch angle dis‑
persed

图 16 飞行器不同偏心下气囊缓冲效果

Fig.16 Airbag recovery effect of aircraft mass center dis‑
persed

图 15 飞行器俯仰 5°气囊回收效果

Fig.15 Airbag recovery effect of aircraft pitch angle 5°

图 14 飞行器质心偏 5% 气囊回收效果

Fig.14 Airbag recovery effect when aircraft mass center is  
5% offset
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测量点过载差异约分别为 24%、45%。因此，在气

囊设计过程中需要考虑气囊质心偏心、飞行器落地

俯仰角影响，甚至需要控制气囊缓冲后剩余高度，

防止地面不平整和飞行器俯仰角导致的机体提前

触地问题。

5 结   论

通过试验结果有效性验证，气体热力学理论方

法和有限元 CV 方法在气囊缓冲分析中具有良好

的适用性，热力学方法计算效率高，能够快速确定

气囊初始压力、卸载压力、排气口面积等参数；有限

元法能够有效仿真模拟飞行器缓冲历程变化。通

过参数研究，可以得出如下结论：（1）对于固定的模

型结构，气囊的排气口面积、初始压强、卸载压强是

过载系数和末速度大小的重要影响因素；（2）对于

固定的排气口面积，卸载压强是飞行器过载系数大

小的主要影响因素，且成正比例关系；（3）从工程应

用角度考虑，质心偏心对过载和速度影响较小，而

俯仰角对其影响较大，在 5°俯仰角下前后气囊位置

过载差异达 24%，因此在气囊设计过程中需要关

注气囊质心偏心、飞行器落地姿态角影响，甚至需

要控制气囊缓冲后剩余高度，防止地面不平整和飞

行器俯仰角导致的提前触地问题。
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