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摘要：目的 提出一种气囊着陆缓冲等效分析方法，将有限元仿真和理论分析相结合，借助理论分析的优

点实现对气囊回收系统着陆缓冲冲击性能快速评估的目的。方法 首先建立气囊有限元模型，通过有

限元分析获得载荷-压缩量曲线，根据曲线拟合出接触载荷与气囊压缩量的关系式。同时，利用高斯函

数模拟斜坡，考虑一质量块和气囊以一定初速度竖直向下撞击到该坡面上，只考虑坡度大小和表面粗

糙度对气囊冲击载荷的影响。最后，利用中心差分法计算出质量块的位移、速度以及加速度。结果 在

撞击点的坡度为 0°，20.27°和 31.24°时，得到理论的水平方向和竖直方向上的最大过载，与仿真输出的结果

进行对照，在误差允许的范围内，理论与仿真结果一致。分析比较不同撞击点的坡度下水平和竖直方向最

大过载以及气囊离开地面时的角速度。当撞击点坡度为 0°时，水平方向最大过载为 0，随着撞击点坡度增大，

水平方向的最大过载逐渐增大；竖直方向最大过载的值最大，为 224.5 m/s2，随着撞击点坡度增大，竖直

方向的最大过载逐渐减小。当撞击点坡度为 0°时，角速度为 0，气囊离开地面时的角速度逐渐增大，其增幅

在 0°到 20°之间较大。结论 气囊着陆缓冲等效分析方法计算得到的结果与仿真得到的结果相一致，验证了

该理论计算方法的有效性，因此可以利用该方法对缓冲气囊的冲击性能进行快速评估。 
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ABSTRACT: Objective To propose an airbag landing buffer equivalent analysis method, combine the finite element 

simulation and the theory analysis and have rapid assessment of the landing buffer impact performance of the airbag 

recovery system based on advantages of theoretical analysis. Methods Firstly, the finite element model of the airbag 

was established. The load-compression curve was obtained by finite element analysis. The relationship between the 

contact load and the airbag compression was fitted according to the curve. At the same time, the surface of a slope was 

simulated with a Gaussian function. A mass (simulated spacecraft) attached to an airbag impacted the slope surface 

with an initial velocity. Only the impact of the grade and the surface roughness on the airbag load were considered. 

Finally, the center difference method was used to calculate the displacement, velocity and acceleration. Results When 
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the impact point slopes were 0°, 20.27°, and 31.24°, the theoretical maximum overload in the horizontal and vertical 

directions was obtained after calculation. Compared the results with the simulation outputs, within the allowable error 

range, the theoretical and simulation results were nearly the same. Horizontal and vertical maximum overload and the 

angular velocity of the airbag under the slope of different impact points were analyzed and compared. When the impact 

point slope was 0°, the maximum overload in the horizontal direction was 0. As the impact point slope increased, the 

maximum overload in the horizontal direction gradually increased. When the impact point slope was 0°, the maximum 

overload in the vertical direction was the maximum- 224.5 m/s2. The maximum overload in the vertical direction 

gradually decreased as the impact point slope increased. When the impact point slope was 0°, the angular velocity was 

0, and the angular velocity of the airbag gradually increased and increased larger between 0° and 20°. Conclusion The 

calculated results of the air bag landing buffer equivalent analysis method are consistent with the simulation results, 

which verifies the validity of the theoretical calculation method. Therefore, this method can be used to quickly evaluate 

the impact performance of the cushion air bag. 

KEY WORDS: airbag calculation; simulation modeling; dynamic model 

半个世纪以来，人们已经成功实现了对火星、月

球、小行星彗星等不同天体的探索。在探索的过程中，

气囊常常被用于航天器着陆时的缓冲物。气囊作为一

种弹性元件，有很好的减振吸振性能。然而，考虑到

不同天体表面的复杂性，人们需要考虑较多因素，主

要包括岩石尺寸、坡度大小、表面粗糙度、雷达反射

率、表面承重能力等[1]。 

气囊在几何上和材料上都是非线性的，在很小的

外力作用下，可能引起很大的几何变形。气囊所用的

薄膜材料一般为橡胶、塑胶等非线性高弹性材料[2-3]。

对于气囊的计算，采用的分析方法主要有两种：一种

是解析分析法，J.B.ESGAR 等人从热力学方程出发，

建立了气囊的解析模型，讨论了一系列气囊参数之间

的关系，但并没有分析设计参数对时域缓冲特性的影

响[4]。另一种是有限元仿真计算，主要的应用软件有

DYTRAN 和 DYNA。这种有限元仿真的优势在于可

对气囊的全向缓冲特性进行分析，同时可以模拟出各

种着陆表面情况，缺点是不利于气囊设计参数的初始

选定和设计规律的定性分析，且计算时间长[5-6]。 

完全采用详细的有限元模型完成全部状态的着

陆缓冲动力学仿真分析所需的计算量过于巨大。为解

决该问题，文中提出了一种气囊着陆缓冲等效分析方

法，将有限元仿真和理论分析相结合，借助理论分析 

的优点实现对气囊回收系统着陆缓冲冲击性能快速

评估的目的。 

1  气囊计算简化过程 

如图 1 所示，航天器以一定初速度撞击到斜坡

上，用一个封闭的气囊对其进行减速缓冲。现将航天

器等效成一个质量块 m，气囊等效成一个弹簧，由于

气囊刚度渐硬的特性，其弹性系数不是常量，会随着

气囊压缩量的增大而增大。可利用有限元软件，建立

相应的气囊模型，在无重力的条件下测出接触载荷 F

与气囊压缩量 x 的关系曲线。 

斜坡表面的地形形状可通过航天器观测得到，可

用一条拟合的函数曲线 y=f(x)表示。航天器的着陆点

具有不确定性，假设着陆点为  0 0,O x y 。如图 2 所示，

以着陆点 O 为原点，斜坡的切线方向为 X 轴，法线

方向为 Y 轴建立局部坐标系 X OY 。局部坐标系与总

体坐标系的夹角为 ，定义 为撞击点处的坡度。记

等效质量块在局部坐标系中的坐标为  ,x y ，在总体

坐标系中的坐标为  ,x y 。 

由牛顿第二定律，在Y 轴方向上，有： 

cosmy F mg    (1) 
 

 
 

图 1  航天器与气囊的简化 
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图 2  局部坐标系的建立 
  

在 X 方向上，有： 

sinmx mg F     (2) 

式中：  为斜坡表面摩擦系数。 

若以气囊的中心为旋转中心，则有： 

 sin
2

y
J F mg       (3) 

式中：J 为转动惯量，
2

0

2

y
J m

   
 

； 为加速度。 

2  中心差分法 

解动力学方程（1）、（2）和（3）。由于接触载荷

F 与气囊的压缩量有关，即 F 是关于 y 的一个非线性

函数，要得到方程的解析解十分困难，可以中心差分

法来解这三个方程。中心差分法是一种有效的数值计

算方法[7-10]，该方法的原理如下： 

给定初始条件，将位移函数 tu 用 Taylor 级数展开： 

 
 

2 3

2 3

1

2
1
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t t t t t

u u u t u t O t
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      
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 

 
 (4) 

解出： 

2

2

2

t t t t t

t t t t t t

u u u t

u u u u t

 

 

  

   






2

2
2

t t t t
t

t t t t t
t

u u
u

t
u u u

u
t

 

 





 







 

  (5) 
把式（5）带入 t 时刻的动力学方程有： tMu   

t t tCu Ku f  ，得： 

2

2 2

1 1

2

2 1 1

2

t t t

t t t

M C u f
tt

K M u M C u
tt t





     
            

 (6) 

其中，初始条件为    0 00 , 0u u u u   ，则初始

加速度    1
0 0 00u M f Cu Ku     ，起始步的计算：

2
0 0 0

1

2tu u u t u t       ，
2

πcr
T

t t


  ≤ 。 

现利用中心差分法计算出局部坐标系下水平和

竖直方向上的位移、速度和加速度，以竖直方向  y t

为例。在 Y 轴方向上， 0y 已给出，
0 0

cosy V   ，

 0 0
1

cosy F mg
m

  ，记时间步长为
2

crt t


  ≤  

π

T
。在起始步中 2

0
1

2ty y y t y t       ，而 M m ，

0K C  costf F mg   ，代入循环公式（6）中，

则有 

 
2

= cos 2t t t t t
t

y F mg y y
m

 


    (7) 

当 0t  时，  
2

0= cos 2t t
t

y F mg y y
m

 


  0   

当 t t  时，  
2

2 0= cos 2t t t
t

y F mg y y
m

  


     

当 2t t  时， 

 
2

3 2= cos 2t t t t
t

y F mg y y
m

   


  2   

当 t n t  时， 

     

2

1 1= cos 2n t n tn t n t
t

y F mg y y
m

    


     

经过 n+1 次迭代之后，可求得局部坐标系中竖直

方向质量块的位移 y 随时间 t 变化的曲线，再根据式

（5），可以得到速度以及加速度曲线。 

3  局部坐标系与总体坐标系 

由于中心差分法计算所得的位移、速度、加速度

在局部坐标系中，因此需要将它们转化到总体坐标系

中。如图 3 所示，坐标系 XOY 为总体坐标系， XOY

为局部坐标系。其中局部坐标系的原点 O 在总体系下

的坐标为  0 0,x y ，两个坐标系的夹角为 ，对于任意

XOY 上的点  ,x y ，其在总体坐标系上的坐标为： 
 

 
 

图 3  总体坐标系与局部坐标系 
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0

0

cos sin

sin cos

x x x y

y y x y

 
 

  

  
 (8) 

则位移转换关系式可用矩阵表示为： 

0

0

cos sin

sin cos

xx x

yy y

 
 

      
             

 (9) 

同理得到速度转换关系式： 

cos sin

sin cos

x x

y y

 
 

    
          




  (10) 

以及加速度转换关系式： 

cos sin

sin cos

x x

y y

 
 

    
          




 (11) 

式中：
x

y

 
 
 

，
x

y

 
 
 




和
x

y

 
 
 




分别为总体坐标系中质

量块的位移、速度和加速度；
x

y

 
 
 

，
x

y

 
 
 


 和

x

y

 
 
 


 分别

为局部坐标系中质量块的位移、速度和加速度。 

4  算例 

利用 Patran 软件，建立一个均压球形气囊模

型，气囊半径为 1 m。气囊的上方为等效质量块，质

量为 256 kg，气囊顶部点和上方板的中心点为同一个

节点，记为点 P。气囊的下方是地面，地面的节点为

固定节点。气囊和质量块以初始速度 20 m/s，在无重

力的条件下撞击到地面上，输出节点 P 的位移、速

度以及加速度。以气囊的压缩量为横坐标，所受的

力（质量×加速度）为纵坐标，作接触载荷-压缩量曲

线关系图。根据曲线趋势，得到曲线的关系式为 F   
2111 886x 。 

. 

 
 

图 4  接触载荷-压缩量曲线 
 

斜坡的表面形状可用函数来表示，高斯曲线
2

2( )
x

y f x e


  模拟的斜坡表面如图 5 所示。记落点

的坐标为

2
0

2
0 ,

x

x e
 

 
 ，以落点为坐标原点，斜坡的切

向为横轴 X ，法向为纵轴Y 建立局部坐标系，局部坐

标系与总体坐标系的夹角为

2
0

2
0= arctan

x

x e
 

 
 。 

 

 
 

图 5  航天器和气囊撞击示意图 
 

航天器和气囊以初始速度 v0=10 m/s 竖直下落，

撞击到斜坡上，重力加速度为 9.8 m/s2 。记气囊撞击

到斜坡上的时间为 t0=0，建立三个方向的微分方程，

编写 Matlab 程序，利用中心差分法，解出微分方程

（1），（2）和（3）。利用坐标转化矩阵（9），（10）

和（11），得到总体坐标系下的位移、速度、加速度

曲线。 

输出结果以落点(0.400, 0.923)为例，此时撞击点

处的斜坡坡度 20.27°，如图 6 所示。气囊与斜坡撞击

后约 0.2 s 离开地面，在撞击的过程中，等效质量在

竖直方向的最大过载为 195.4 m/s2，在撞击后，竖直

方向速度的值减小，方向变为反向；等效质量在水平

方向的最大过载为 66 m/s2，在撞击后，水平方向速

度约为 66.6 m/s。撞击过后，由于坡面的角度较大，

此时转动的角速度约为 0.5 rad/s。 

5  仿真验证 

5.1  撞击点坡度为 0° 

利用 Patran 软件，建立气囊模型，如图 7 所示，

气囊半径为 1 m。气囊的上方为等效质量块，质量为

256 kg，气囊和质量块初始速度为 10 m/s，方向竖直

向下，重力加速度为 9.8 m/s2。输出水平方向和竖直

方向的过载曲线，与理论解进行对照，如图 8 所示。

在理论解中，等效质量块水平方向的过载始终为 0，

竖直方向的最大过载为 224.5 m/s2。在仿真解中，水

平方向的过载存在一定波动，在滤波之后，过载近似

为 0，与理论解相当。竖直方向的过载也存在一定扰

动，滤波后其最大过载约为 224.5 m/s2，等于理论解。

因此，当撞击点坡度为 0°时，理论计算与仿真结果相

一致。 



·58· 装 备 环 境 工 程 2018 年 9 月 

 

 
 

图 6  总体坐标系中落点为（0.400, 0.923）、坡度为 20.27°的输出结果 
 

 
 

图 7  撞击点坡度为 0°时的示意图 
 

5.2  撞击点坡度为 20.27° 

利用 Patran 软件，建立气囊模型，如图 9 所示，

气囊半径为 1 m。气囊的上方为等效质量块，质量为

256 kg，撞击点坡度为 20.27°，气囊和质量块初始速

度为 10 号 m/s，方向竖直向下，重力加速度为 9.8 m/s2。

输出水平方向和竖直方向的过载曲线，与理论解进行

对照，如图 10 所示。在理论解中，等效质量块水平

方向的最大过载为 66.6 m/s2，竖直方向的最大过载为

195.4 m/s2。在仿真解中，水平方向的过载存在一定

波动，在滤波之后，最大值为 70 m/s2，与理论解的

相对误差为 4.8%。竖直方向的过载也存在一定扰动，

滤波后其最大过载约为 183 m/s2，与理论解的相对误

差为 6.8%。因此，在误差允许的范围内，理论计算

与仿真结果相一致。 

6.3  撞击点坡度为 31.24° 

利用 Patran 软件，建立气囊模型，如图 11 所示， 

 
 
图 8  撞击点坡度为 0°时理论与仿真过载曲线比较 



第 15 卷  第 9 期 赵炳旗等：气囊回收系统的着陆适应性仿真分析 ·59· 

 

 
 

图 9  撞击点坡度为 20.27°时的示意图 
 

 
 

图 10  撞击点坡度为 20.27°时理论与仿真 

过载曲线比较 

 

 
 

图 11  撞击点坡度为 31.24°时的示意图 
 

气囊半径为 1 m。气囊的上方为等效质量块，质量为

256 kg，撞击点坡度为 31.24°，气囊和质量块初始速

度为 10m/s，方向竖直向下，重力加速度为 9.8 m/s2。

输出水平方向和竖直方向的过载曲线，与理论解进行

对照，如图 12 所示。在理论解中，等效质量块水平

方向的最大过载为 92.5 m/s2，竖直方向的最大过载为

157.5 m/s2。在仿真解中，水平方向的过载存在一定

波动，在滤波之后，最大值为 96 m/s2，与理论解的

相对误差为 3.6%。竖直方向的过载也存在一定扰动，

滤波后其最大过载约为 148 m/s2，与理论解的相对误

差为 6.4%。因此，在误差允许的范围内，理论计算

与仿真结果相一致。 
 

 

 
 

图 12  撞击点坡度为 31.24°时理论与仿真 

过载曲线比较 
 

6  不同撞击角度情况比较 

气囊和等效质量块以同一速度撞击到斜坡的不

同落点时，撞击速度与坡面的夹角不同，水平方向和

竖直方向的最大过载也不同。最大过载随撞击点坡度

变化的曲线如图 13 所示。根据曲线可知，当撞击点

坡度为 0°时，水平方向最大过载为 0，随着撞击点坡度

的增大，水平方向的最大过载逐渐增大。在撞击点坡度

为 0°时，竖直方向最大过载的值最大，为 224.5 m/s2，

随着撞击点坡度增大，竖直方向的最大过载逐渐减

小。此外，在不同撞击点上，比较气囊弹离地面时的

角速度，如图 14 所示。当撞击点的坡度在 0°到 20°

之间时，气囊离地时的角速度随坡度的增加而增大；  
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图 13  最大过载随撞击点的坡度变化曲线 
 

 
 

图 14  气囊离地时的角速度随撞击点的坡度变化曲线 
 

当撞击点的坡度在 20°到 30°之间时，气囊离地时的

角速度随坡度的增加而增大，但增大的程度变缓。 

7  结论 

文中提出了一种计算气囊的理论方法。首先建立 
 
 

了气囊有限元模型，在无重力条件下对给定气囊施加

载荷，得到接触载荷-压缩量曲线，根据曲线拟合出

接触载荷与气囊压缩量的关系式。同时利用高斯函数

模拟斜坡的坡面，考虑一质量块（模拟航天器）和气

囊以一定初速度竖直向下撞击到该坡面上，只考虑坡

度大小和表面粗糙度对气囊载荷的影响，利用中心差

分法计算出质量块的位移、速度以及加速度。 

将理论计算所得的结果与仿真输出的结果进行

对照，在撞击点的坡度为 0°，20.27°和 31.24°时，得

到理论的水平方向和竖直方向上的最大过载。与仿真

结果对照，在误差允许的范围内，理论与仿真结果一

致，从而验证了该理论计算方法的有效性。 

利用该方法，分析比较不同的撞击角度下，等

效质量块水平、竖直方向上最大过载以及气囊离开

地面时的角速度。当撞击点坡度为 0°时，水平方向

最大过载为 0，随着撞击点坡度增大，水平方向的最

大过载逐渐增大；竖直方向最大过载的值最大，为

224.5 m/s2，随着撞击点坡度增大，竖直方向的最大

过载逐渐减小；当撞击点坡度为 0°时，角速度为 0，

气囊离开地面时的角速度逐渐增大，其增幅在 0°到

20°之间较大。 
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