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摘  要  火星探测任务中，超声速降落伞对于火星探测器的减速过程起着至关重要的作用。然而，

火星探测器与超声速降落伞系统的数值模拟和风洞试验大多在地球环境中进行，不能完全复现火星用降

落伞真实的工作环境，所得气动特性也与真实环境下火星降落伞气动特性存在误差。针对这一问题，文

章开展了地球和火星大气环境下超声速降落伞系统的数值模拟研究，并分析不同大气环境、来流条件对

降落伞系统气动性能的影响机理，以及不同探测器构型对降落伞系统阻力性能的影响。研究发现：相比

于地球大气，在火星大气条件下探测器单体尾流颈部点更加靠近探测器，火星大气环境下伞体阻力略低

于地球大气环境；随着截锥数量的增加，器前激波脱体距离、激波角度及颈部点至探测器间距均缩短，

阻力系数增加；后截锥导致伞体阻力波动幅度增加，流动周期延长。随着来流马赫数的增大，伞体内压

力波动增加，以致流场需要更长时间进入稳定的周期性变化；当来流迎角增大时，伞体内表面压力波动

和流场周期性均减弱。此外，三维降落伞模型流场变化模式与二维模型一致，在周期内器前激波角度及

脱体距离变化程度更为明显。 
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Abstract  In the Mars exploration missions, supersonic parachute is always used for the aerodynamic 
deceleration during the decent and landing of Mars probe. However, most recent numerical and experimental 
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studies are performed in the Earth atmosphere, which can not completely provide the real working environment 
and Martian atmosphere for aerodynamic characteristics of supersonic parachute. In this study, the numerical 
simulations of capsule-canopy system are conducted in Earth and Martian atmospheres, to investigate the effect 
of different atmosphere on aerodynamic performance of various capsule-canopy systems. As a result, compared 
with the results of Earth atmosphere, the neck point of wake comes closer to the capsule in Martian atmosphere, 
and the canopy drag in Martian atmosphere is slightly lower than that in Earth atmosphere .With the number 
increment of truncated cones, the stand-off distance of capsule shock, the capsule shock angle, and the distance 
of wake neck point from the capsule become smaller, and the canopy drag coefficient increases. The adding of 
truncated cones results in an increase in the fluctuation of canopy pressure and a prolonged period. With 
increasing the freestream Mach number, the pressure fluctuation inside the canopy increases, subsequently, it 
takes a longer time for the flow field around the parachute system to develop into a pulsation flow mode. As the 
freestream angle of attack (α) is increased, the pressure fluctuation on the inner surface of the canopy decreases, 
and the periodic change of the flow field decreases. In addition, the flow mode of the three-dimensional (3D) 
capsule-canopy system is identical to that of the two-dimensional (2D) model, however, the angle and stand-off 
distance of capsule shock fluctuate more obviously within a period. 

Keywords  Martian atmosphere; supersonic parachute; aerodynamic interaction; numerical simulation; 
Mars capsule 

0  引言 

随着火星探测任务的深入推进，探测器将面临更大质量的载荷需求，这给其进入、减速与着陆（Entry、
Descent、Landing，EDL）过程带来更大的挑战[1]。其中，超声速减速阶段的气动减速装置——降落伞仍

发挥着极其重要的作用。然而，一直以来火星探测器与超声速降落伞系统的数值模拟和风洞试验研究大

多在地球环境中进行，这极不利于更精确的气动预测与火星降落伞设计。近年来，已有学者研究了真实

火星大气模型对进入火星大气时的“火星科学实验室”（Mars Science Laboratory，MSL）探测器气动性

能的影响[2]，发现大气模型对于探测器阻力系数和俯仰力矩系数影响较大，密度增加和温度升高导致激

波脱体距离减小。文献[3-5]针对火星大气环境对简化探测器–超声速降落伞系统周围流场结构及伞衣性能

的影响展开了初步研究，发现火星大气环境下探测器尾流/伞前激波作用模式和伞衣变形程度均与地球大

气环境下的气动特性表现出极大的不同，且同样的伞衣材料在不同的大气环境中的流固耦合表现差异巨

大，可见火星大气环境对超声速降落伞系统的气动性能影响较大。 
此外，自“海盗号”（Viking）火星探测器成功软着陆以来，目前成功的火星探测器基本都沿用其

70°半锥角钝头体外形[1]，且根据每次任务载荷量对尺寸等进行修改优化。然而对于火星大气环境下探测

器–超声速降落伞系统的研究多用梯形台作为探测器简化模型，未考虑真实探测器外形对降落伞系统气动

性能的影响。此外，针对不同大气环境中降落伞系统的特殊脉动机理研究较少，因此，研究真实环境下

探测器–降落伞系统减速阶段的气动特性对火星探测任务的成败至关重要。 
为此，本文在前期研究的基础上，对真实火星探测器外形及其与超声速降落伞的组成系统开展火星大气环

境及地球大气环境中的气动特性模拟研究，对比分析不同大气环境对探测器–降落伞系统气动性能影响机理。 

1  探测器及降落伞系统模型 

针对探测器外形对降落伞系统气动性能影响研究，设置五种不同外形的探测器模型。模型如图 1（a）
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所示，其中 A 模型与日本航空航天局风洞试验模型一致，为 70°半锥角梯形台模型，作为验证模型以验

证数值算法的正确性；D、E 型探测器模型分别参考 Viking、MSL 外形，减少截锥和防热罩结构得到 C、

B 模型。E 型探测器模型为目前常用的火星探测器模型，本文以其为主要研究对象。降落伞系统模型如

图 1（b）所示，伞体取直径为 D 的半圆盘模型。超声速降落伞的两个关键设计参数为器体与伞体直径比

（d/D，d 为探测器最宽处直径）和拖拽距离比（X/d，X 为器体伞体间距），其数值大小会影响探测器/
降落伞相互作用模式。为了研究探测器复杂尾流对于伞体内表面压力的影响以及双体结构之间流场的相

互作用规律，本文中所采用的拖拽距离比为 5，器体与伞体直径比为 0.2，在此条件下流场为脉动模式[6]。

伞衣厚度 h 取 5mm。 
 

 
（a）探测器模型 

（a）Capsule model 
（b）探测器–降落伞系统模型 
（b）Capsule-canopy system 

图 1  探测器模型和器伞系统模型 
Fig.1  Different capsule and parachute models  

2  数值模拟方法 

2.1  计算条件 
本文研究地球和火星两种大气环境下

火星探测器系统的气动性能表现。火星大

气环境与地球有着明显的区别，具体体现

在火星大气密度小、动压低，因此，火星

的进入—减速—着陆（EDL）过程将与地

球有着明显差异。数值模拟使用的来流条

件如表 1 所示。地球大气环境下的来流条件来源于文献[6-7]的风洞试验条件；火星大气环境下的来流条

件仍然满足流体连续介质假设[8]，来流参数

基于美国航空航天局给出的火星大气环境参

数的经验公式计算 [9]，选用距离地面高度

1km 处的环境参数，具体拟合公式为 

31 0.000998
0.699 exp 0.00009

/ (0.1921 ( 273.1))

T H
P H

P T




  
  
  

；

（ ）； 

其中，T 为静温，单位为℃；P∞为来流静压，

单位为 kPa；ρ为大气密度；H 为高度，单位

为 m。 
为了提高计算效率，仅主要研究对象 E

表 1  本文研究计算所用来流条件 

Tab.1  Freestream flow conditions used in this study 
大气环境 声速/(m·s–1) 来流静压/Pa 密度/(kg·m–3) 静温/（℃） 
火星大气 246.428 638.838 0.0138 −122.38 
地球大气 258.000 21000.000 0.4440 −107.54 

 

 

 
 

图 2  探测器降落伞系统三维网格划分 
Fig.2  Three-dimensional (3D) mesh generation of parachute system 
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型探测器–降落伞系统模型采用了三维网格，如图 2 所示。其他探测器及降落伞模型均采用了二维结构化

网格，模型边界附近加密处理，所设计的网格密度与文献[10]中结构相似，已进行网格无关性检验。 
2.2  数值方法及其验证 

本研究采用有限体积公式求解可压缩理想气体 N-S 方程，以获得模型周围超声速非定常流场。在空

间离散化方面，使用 HLLC（Harten-Lax-van Leer-Contact）格式计算二阶无粘通量项[11]，同时为了避免

计算流场中出现虚假的数值振荡，采用了带有连续限制器框架的二阶 TVD 多项式插值方案。时间推进

采用较稳定的隐式 backward Euler 格式[12]，以捕捉流场结构瞬态变化，其时间步长设定为 1.0×10-5s。另

外，本文研究中采用 Improved Delayed-DES（IDDES）湍流模型来计算模拟探测器的湍流尾流。在边界

条件的设置中，入口参数设置为远场来流，

出口参数通过中心差分获得。考虑到降落

伞在稳定下降阶段织物透气性对系统流场

变化影响较小，伞衣及探测器均设置为无

滑移刚性壁面。 
为了对文中使用的数值方法进行验

证，采用了二维 A 型探测器模型分别在不

同大气环境中进行模拟，该二维模型尺寸

与日本航空航天局风洞试验及文献[8]所使

用的三维模型截面尺寸一致。结果表明地

球大气环境下探测器前表面的数值模拟压

力分布结果与风洞试验结果高度吻合（见

图 3）[6-7]，火星环境下降落伞系统平均阻

力数值模拟结果与文献[8]中结果存在误差（见图 4）[4-5]。这是因为文献[8]中采用的降落伞系统模型中探

测器和伞腔中间有轴连接，另外就是文献[8]与本文研究使用的数值模拟方法不同，所以两个结果存在一

定误差，但这一误差在允许范围内，对工程实用性影响较小。因此，本研究可采用二维模型进行数值模

拟分析。为提高计算效率，研究过程中首先采用二维模型仿真结果进行分析，再采用三维模型仿真结果

进行流场对比验证。 
 

 
 

（a）探测器前表面                                   （b）降落伞内表面 
（a）Front surface of capsule                            （b）Inner surface of canopy 

图 4  火星大气环境下数值模拟结果与参考文献结果对比 
Fig.4  The comparison between the present and reference results in Martian atmosphere 

 
 

图 3  地球大气环境下数值模拟结果与风洞试验结果对比 
Fig.3  The comparison between the computational and experimental 

results in Earth atmosphere 
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3  结果分析 

3.1  不同大气环境中探测器单体气动特性研究 
超声速来流条件下，可明确观察到探测器在超声速流场中典型的流动特征。图 5 为 E 型探测器的流

场示意图，B、C、D 型探测器的流场情况与 E 型探测器大致相同。超声速来流在器体迎风面处产生弓形

激波，波后气体被压缩，流线穿过激波改变方向，绕过肩部时由于外形的变化出现很大的外折角，产生

一系列膨胀波，在膨胀波的作用下缓慢改变方向。气流绕过肩部并逐渐膨胀加速，在肩部到外流区的部

分形成剪切层，将尾流区划分为回流区和尾迹区，尾迹发展到后驻点（也称为颈部点）处形成二次压缩

波，颈部点的前部区域通常被称为近尾，后部区域被称为远尾，颈部点到探测器背部的距离称为回流区长

度或近尾长度。超声速来流在经过激波后发生偏转，流速下降，压力升高，流经器肩后流速增快，压力骤

降，在膨胀波的作用下流动缓慢偏转回来流方向，后经二次压缩波后偏转回到来流方向和速度[13-14]。 
 

 
 

图 5  二维 E 型探测器马赫云图， 0    
Fig.5  Mach contours around the 2D type E capsule, 0    

 
回流区存在着复杂的流场现象，低压回流在探测器背面产生了一对方向相反的再循环气泡，诱导尾

流近乎垂直的撞向器体背面，使器体背面形成了一个半圆形的高压区，气流在沿着器体背面流向侧面时，

由于器体外形拐角的存在，流动分离，产生了不同数量的小尺度分离涡。分离涡的数量和大小受探测器

外形和尾迹宽度的影响，器肩侧面分离涡上侧由于流动速度较低，诱导肩侧的高压区向器体侧面延伸。

后体流场复杂的流动现象使得不同探测器呈现的气动特性有所不同。 
火星大气环境下 B、C、D、E 四种探测器外型的气动力参数数值模拟结果随迎角变化如图 6 所示，

升力系数 CL 和升阻比（CL/Cd）的变化趋势一致，均表现为 C 型>D 型>E 型>B 型。B 型探测器的阻力系

数 Cd 在迎角研究范围内均远大于其他三种探测器，可见防热罩的加入会降低阻力系数，但考虑热防护的

需求，B 型探测器外形不适于实际应用。四种类型的探测器阻力系数随迎角的增加均呈下降趋势，E 型

探测器的阻力系数波动最小。质心俯仰力矩系数 Cm 的变化中，四种探测器均呈现随迎角增加而增加的

趋势，其中 B 型探测器在有迎角的来流下质心俯仰力矩系数变化较小，随着截锥数量的增加，质心俯仰

力矩系数降低，表明截锥数量的增加影响质心在探测器的分布点位置靠后，在实际应用中增加截锥数量

时也应考虑质心位置变动对整个探测器气动性能的影响。 
为了更好地对比不同类型探测器的气动性能差异，结果发现，10°迎角下，四种二维探测器模型的流

线图如图 7 所示，B 型探测器的平板前表面使得器前激波角度较大，且 B 型探测器颈部点前近尾区域略

宽于 C、D、E 三种探测器。四种探测器器肩部均存在两组较小的涡，无后截锥的 B、C 两种探测器尾流

内两个大涡涡心连线倾角较小，且靠下的涡较大。随着后截锥数量增加，涡心连线倾角增加，靠上部的

涡逐渐增大。探测器器后近尾长度随截锥数量的增加而缩短。 
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（a）阻力系数                                 （b）升力系数 
（a）Drag coefficient                            （b）Lift coefficient 

 

 
（c）升阻比                          （d）质心俯仰力矩系数 

（c）Lift-drag ratio               （d）Center of mass pitching moment coefficient 
图 6  火星大气下不同类型探测器气动力系数对比 

Fig.6  Comparison of aerodynamic force coefficients of different capsules in Martian atmosphere 

 

 
 

（a）B 型探测器         （b）C 型探测器          （c）D 型探测器         （d）E 型探测器 
（a）Capsules B          （b）Capsules C           （c）Capsules D          （d）Capsules E 

 

图 7  火星大气环境下 Ma=2， 10   时不同探测器马赫云图及流线图 
Fig.7  Mach contours and the streamlines of different capsules in Martain atmosphere at Ma=2.0, 10    

不同大气环境对二维 E 型探测器的气动力参数影响情况如图 8 所示，再入迎角较大时，除质心俯仰

力矩系数外，火星大气环境下其他气动力系数均低于地球大气环境下的相应值。 
如图 9~10 所示，在两种大气环境下，随着来流速度的增加，探测器器前激波脱体距离均缩短，激波
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角度显著减小，颈部点距探测器距离缩短。地球大气环境下器后尾流近尾长度较短，颈部点两侧速度较

高，器后尾流宽度较窄，探测器器前激波脱体距离较大，激波角度较大。 
 

 
 

（a）阻力系数                                （b）升力系数 
（a）Drag coefficient                           （b）Lift coefficient 

 

 
 

（c）升阻比                            （d）质心俯仰力矩系数 
（c）Lift-drag ratio              （d）Center of mass pitching moment coefficient 

 
图 8  E 型探测器在不同大气环境下气动力系数对比 

Fig.8 Comparison of aerodynamic force coefficients of type E capsule in different atmospheric environments 
 

 
（a）火星大气                           （b）地球大气 

（a）Martian atmosphere                     （b）Earth atmosphere 

图 9  E 型探测器在不同来流条件下流场结构对比 
Fig.9  Comparison of instantaneous flow field structures of type E capsule at different Mach number 
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（a）器前激波脱体距离                        （b）器后尾流颈部点距探测器距离 

（a）Stand-off distance of capsule shock                  （b） Neck point distance from capsule 
图 10  E 型探测器在不同来流条件下参数对比 

Fig.10  Comparison of aerodynamic parameters of type E capsule at different Mach number 
 

3.2  火星大气环境中的二维探测器–降落伞系统气动特性研究 
与单体探测器的稳态流场不同，探测器–降落伞双体系统产生了明显的时变特性，并可观察出流场的周期

变化。通过对探测器单体结构超声速流场的分析，

探测器流场结构包括脱体激波、膨胀波、剪切层、

涡这些典型的流动结构，而加入了伞体后，双体

的流动结构之间相互发生干扰，产生了新的次生

结构[8]，如激波反射、激波/尾流相互作用、激波/
激波相互作用，这使得流场结构更加复杂。分析

图 11 所示的探测器及伞体随时间变化关系可知，

各部分压力均呈现周期变化规律。已有研究[8]指

出，不同的拖拽距离比对应着双体系统的流场结

构将呈现完全不同的类型，根据拖拽距离比的增

加依次分为脉动模式、震荡模式和尾流/激波相互

作用模式，本研究中设计的拖拽距离比为 5，根

据文献[6]中的划分标准均属于脉动模式。 
通过降落伞体压力变化（见图 11，图中 P

为伞体压力，P∞为来流静压）和降落伞系统周围

脉动模式下的流场结构演变可发现，在流场的周期脉动模式形成之前，伞腔内的压力为整个双体动力学相互

作用过程的峰值，当伞腔内压力下降时，探测器背风面的压力上升，当伞腔内压力降至极小值时，探测器背

风面的压力达到峰值，此阶段为探测器–降落伞系统流场脉动周期开始形成的过程，将其定义为周期前。根

据高压区域的位置以及降落伞系统流场的流动特征，将整个脉动周期分为 14 帧四个阶段，取其中 7 帧典型

流场结构（见图 12）进行分析：第一阶段为高压区域由伞体向探测器移动的激波反射/汇聚阶段（图 12（a）
~（b））；第二阶段为伞前激波/尾流相互作用阶段（图 12（c）~（d）），在此阶段中存在伞前激波/尾流

相互作用区域的流向扩张；第三阶段为伞前激波/尾流相互作用区域的侧向发展以及伞前激波/器前激波的相

互作用阶段（图 12（e）~（f））；第四阶段为高压区域由探测器返回伞体（图 12（g））。不同周期之间

的流场情况有所不同：随着时间的推进，流场及伞内压力变得上下很不对称，呈现高度的非定常特征，伞内

和器体对称点处的压力分布不再同步变化，将造成很大的伞体摆动。在实际应用中，伞衣为柔性结构，将对

系统的稳定性产生更大的影响，因此在实际应用中多采用开缝和开顶孔的方式来改善伞体的稳定性。 

 

图 11  二维 E 型降落伞系统伞体内表面的压力随时间变化关系 
Fig.11  The time history of the pressure on the inner surface of the 

canopy for the 2D type E parachute system 
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（a）第 1 帧：高压区域向伞体扩散 

（a）Frame 1: the high pressure region diffuses to the canopy 
（b）第 3 帧：伞内激波反射 

（b）Frame 3: the reflection of the canopy shock 

    
（c）第 5 帧：伞体激波前推，伞前激波/探测器尾流相互作用 

（c）Frame 5: the canopy shock wave front push, the 
interaction between the canopy shock and the capsule wake 

（d）第 7 帧：伞体激波扩散至探测器 
（d）Frame 7: the canopy shock diffuses to the capsule 

    
（e）第 9 帧：伞体激波展向扩散 

（e）Frame 9: the canopy shock diffuses away from the 
symmetry axis 

（f）第 11 帧：伞体激波/器前激波相互作用 
（f）Frame 11: the interaction between the canopy 

shock and the capsule shock 

   
（g）第 13 帧：高压区域重新向伞体扩散 

（g）Frame 13: the high pressure region diffuses to the canopy again 
图 12  二维 E 型降落伞系统脉动周期的流场结构（左为压力云图，右为马赫数云图及流线图） 

Fig.12  Schematic diagram of pulsating mode of 2D type E parachute system（left is pressure contours, right is Mach contours 
and the corresponding streamlines） 
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为了探究探测器防热罩及截锥对探测器-降落伞双体系统气动性能的影响，选取无防热罩及后截锥结构

的 B 型梯形台探测器系统及无后截锥的 C 型探测器系统进行对比，分析 Ma=2，以及 0°、5°、10°三种迎角

来流下降落伞系统 B、C、E 型探测器前体的气动性能，图 13 是探测器系统气动力参数随迎角变化的情况。

使用标准差结果分析力系数的波动，结果表明：由于伞体的加入，导致在 0°迎角的条件下探测器前体也存在

升力波动及俯仰方向的力变化；在 5°迎角来流下，三种探测器均具有较低的俯仰力矩系数和阻力系数。来流

迎角的变化对 E 型探测器的俯仰力矩系数均值影响较小，但若存在来流迎角，E 型探测器的俯仰力矩系数及

升力系数的波动都比较明显，尤其是迎角的增加导致探测器的升力系数均显著降低；小迎角情况下迎风面为

平板的 B 型探测器阻力系数较高，但由于 B 型探测器缺少防热罩结构，较大迎角的来流导致探测器阻力系

数降低，而多截锥结构则会导致 E 型探测器阻力系数在较大迎角来流下增加。 

 

（a）阻力系数                      （b）升力系数                 （c）质心俯仰力矩系数 
（a）Drag coefficient                 （b）Lift coefficient            （c）Pitching moment coefficient 

图 13  不同类型探测器气动力系数对比 
Fig.13  Comparison of aerodynamic force coefficients of different types of capsule 

图 14 为改变探测器–降落伞系统构型和来流条件对降落伞系统阻力性能影响示意。探究发现：B、

C、E 三种探测器系统伞体压力变化较一致；防热罩的加入对降落伞伞体压力变化影响较小；随着后截

锥的加入，伞体内表面压力波动较大，E 型探测器系统降落伞伞体内表面压力变化周期略长于 B、C
型探测器系统。大气环境对探测器–降落伞系统的研究结果显示，火星大气环境中伞体阻力略低于地球

大气环境下的结果。随着来流马赫数的增大，伞体压力及波动幅度增加，以致流场需要更长时间进入

稳定的周期性变化。另外，随来流迎角的增加，伞体内表面压力波动降低，流场周期性减弱，但不同

来流迎角下伞体压力幅值较为接近。5°来流迎角下系统流场在周期形成前伞体压力存在较大波动，且

进入稳定周期性变化耗时较短。其余来流迎角周期形成前伞内压力值较为接近，随迎角增加进入稳定

周期耗时缩短。 
3.3  火星大气环境中的三维探测器–降落伞系统气动特性研究 

针对火星大气环境下三维 E 型探测器–降落伞系统气动特性的研究表明，三维降落伞系统流场仍表

现出明显的周期特性（图 15），整个流场变化机理与二维降落伞系统（如图 11）一致。三维效应使得探

测器器前激波脱体距离缩短，激波的锥度明显提高（如图 15（a）所示），与二维模型流场结果相比，

三维模型在周期内器前激波角度及脱体距离变化程度明显，探测器前表面压力增加，器后尾流较窄。三

维模型的器前激波/伞前激波相互作用产生的时间提前，伞体内部压力更高。实际应用中采用开顶孔的方

式来改善伞体的稳定性，对比有无顶孔伞型系统流场发现，顶孔对于降落伞/探测器流场相互作用模式无

明显影响。无顶孔时伞内驻点处的高压无法耗散，趋使高压区域呈一定的锥度向上游扩散，顶孔使伞内

驻点高压部分耗散，流场开放程度提高，器后尾流/伞前激波作用区域的宽度增加，尾流呈开放状态，降

落伞系统的阻力降低，但稳定性提高。 
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（a）不同探测器类型（火星大气环境，Ma=2） 

(a) Different capsule type (Martian atmosphere, Ma=2) 
（b）不同大气环境（E 型探测器系统，Ma=2） 

(b) Different atmospheric conditions (type E capsule system, Ma=2) 

 
（c）不同来流速度（火星大气环境，E 型探测器系统） 
(c) Different freestream velocity (Martian atmosphere, type 

E capsule system) 

（d）不同来流迎角（火星大气环境，E 型探测器系统 Ma=2） 
(d) Different angle of attack (Martian atmosphere, type E capsule 

system, Ma=2) 
 

图 14  探测器构型和来流条件对探测器–降落伞系统伞体阻力性能影响 
Fig.14  Different factors affect the drag performance of canopy 

 

 
（a）无顶孔伞型                                   （b）有顶孔伞型       

（a）Canopy without vent porosity                     （b）Canopy with vent porosity            
图 15  三维 E 型降落伞系统周围流场结构（Ma=2.1；左为压力云图，右为马赫数云图） 

Fig.15  Pressure contours and Mach contours of 3D parachute system（Ma=2.1; left is pressure contours, right is Mach contours） 

4  结束语 

本文主要分析了地球和火星大气环境中钝头体火星探测器不同外形在超声速条件下的气动特征，以

及加入半圆形降落伞后降落伞系统的流场周期变化规律，探究了不同来流环境和探测器构型对火星探测
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器–降落伞系统性能的影响。结果表明，探测器单体的超声速流场为定常场，随着来流速度的增加，激波

脱体距离、激波角度及颈部点距离减小，阻力系数增加。随着截锥数量的增加，超声速来流将在截锥侧

面发生多次流动分离与再附，截锥带来的侧向力在水平方向的分量将使探测器阻力系数下降；火星大气

条件下探测器尾流颈部点位置减小。再入迎角是影响探测器气动性能的重要因素，随着迎角的增加，探

测器升力系数和升阻比均降低。 
二维探测器–超声速降落伞系统在火星大气条件下超声速来流中流场呈周期性变化，器后尾流与伞前

激波的相互作用会导致伞前激波径向膨胀并向远离对称轴方向运动，进而导致伞前激波与器前激波的相

互作用。火星大气环境下伞体阻力幅值及波动均低于地球大气环境。不同探测器–降落伞系统伞体压力变

化较一致，防热罩对降落伞伞体压力变化影响较小，后截锥导致伞体阻力波动幅度增加、周期延长。随

着来流马赫数的增大，伞体压力及波动幅度增加，流场进入稳定的周期性变化所需时间延长。来流攻角

增加时，伞体内表面压力波动降低，流场周期性减弱。三维模型流场变化模式与二维模型相似，但探测

器前表面压力增加明显，器后尾流较窄，在周期内器前激波角度及脱体距离变化较二维明显。三维模型

器前激波/伞前激波作用的三重点距离伞体更近，降落伞内压力更高。伞体顶孔使伞内驻点处高压部分耗

散，伞内高压区域围绕伞端口呈现“凹”字形，同时器前压力降低，器前激波锥度增加，器后尾流呈开

放状态。 
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