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受油机头波作用下软管￣锥套运动特性分析
刘海洲ꎬ田　 浩ꎬ黄意新ꎬ赵　 阳
(哈尔滨工业大学 航天学院ꎬ哈尔滨 １５０００１)

摘　 要: 为降低空中加油对接过程中头波作用对软管￣锥套的扰动ꎬ提高空中加油对接成功率ꎬ对头波影响范围内软管￣锥套

运动特性进行了仿真与分析ꎮ 首先ꎬ基于集中参数原理的多刚体动力学ꎬ建立了包含软管弹性及弯曲恢复力矩且长度可变的

软管锥套组合体动力学模型ꎮ 然后ꎬ采用拟合半兰金体头波理论模型模拟符合受油机头部外形尺寸的头波流场ꎮ 最后ꎬ通过

综合考虑紊流、重力以及加油机尾流等因素的数值仿真ꎬ获得了头波作用下软管锥套的运动特性ꎬ就不同对接高度、飞行速

度、软管材料、对接速度、对接方式和受油机头部外形等因素对头波作用下软管锥套运动特性的影响进行了分析ꎮ 结果表明:
受油机靠近锥套时ꎬ在头波作用下锥套会向远离受油机的方向运动ꎬ然后回摆ꎻ高对接高度、低飞行速度可降低头波的扰动ꎬ
合理设置对接速度、对接方式、软管材料、截面类型与受油机头部外形也可降低头波对锥套的扰动ꎮ 仿真结果充分说明通过

优化加油设备及对接过程可以达到降低头波扰动的目的ꎮ
关键词: 空中加油ꎻ受油机头波ꎻ软管锥套组合体ꎻ多刚体动力学ꎻ运动特性
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　 　 软管锥套式空中加油系统具有结构简单、性能

可靠、能为多架受油机同时加油的优点ꎬ软式加油吊

舱尺寸较小、便于挂载ꎬ在无人机自主空中加油中极

具优势ꎮ 但软管锥套组合体(ｈｏｓｅ￣ｄｒｏｇｕｅ ａｓｓｅｍｂｌｙꎬ
ＨＤＡ)因其软管结构柔性易受环境扰动干扰ꎬ对接

成功率较低ꎮ 在众多扰动中受油机头波引起的锥套

扰动是最大的问题ꎬ往往是对接失败的主要因

素[１]ꎮ 分析受油机头波作用下 ＨＤＡ 运动特性及影

响其扰动幅度的因素ꎬ可以为选取最优的对接环境、
对接结构、对接方式ꎬ进而降低头波对锥套的扰动ꎬ
提高对接成功率ꎬ降低对接风险提供帮助ꎮ

目前ꎬ国内外对软管锥套系统的建模仿真已较

为成熟ꎬＲｏ 等[２] 建立了基于集中质量法的软管￣锥
套模型ꎬ并分析了软管￣锥套在多种因素下的动力学

特性ꎬ但其长度固定ꎬ忽视了软管的弹性特征ꎮ 王海

涛等[３ － ５]在集中参数原理的多刚体动力学基础上ꎬ
引入质量弹簧模型与软管弯曲恢复力ꎬ建立了考虑

软管弹性且长度可变的软管锥套动力学模型ꎬ并将

其应用到甩鞭效应的研究当中ꎬ取得了良好的效果ꎬ



但其弯曲恢复力模型不方便进行加载ꎮ
在受油机头波建模方面ꎬＲｏ 等[６]与王健等[７]利

用 ＣＦＤ 方法对受油机头波进行研究ꎬ该种方法计算

量较大ꎬ难以满足计算的实时性ꎮ Ｂｈａｎｄａｒｉ 等[８] 在

空中加油过程中的头波效应研究中采用兰金体模型

模拟受油机头部流场ꎬ并深入分析了多种湍流的影

响ꎮ Ｄａｉ 等[９]建立了一个基于拟合强度函数的差分半

兰金体头波模型ꎬ在此基础上使用 ＣＦＤ 计算结果修正

已有模型的偏差ꎬ得到的结果与实验对比较为吻合ꎮ
针对头波扰动ꎬＤａｉ 等[１０ － １２] 采用迭代学习控制

方法对受油机进行控制以达到降低头波扰动的目

的ꎮ Ｌｉｕ 等[１３]利用深度学习的方法对受油机对接轨

迹进行了优化有效的降低了头波的扰动ꎮ 但深度学

习控制方法对扰动抑制有限ꎬ如果通过优化加油设

备和对接过程ꎬ可以进一步降低头波扰动ꎬ将充分提

升头波扰动抑制能力ꎬ提高对接成功率ꎮ
为证明优化加油设备及对接过程可以有效降低

头波扰动ꎬ对受油机头波作用下软管锥套组合体运

动特性进行分析ꎮ 将拟合半兰金体头波理论模型与

基于质量集中原理的软管动力学模型相结合ꎬ并引

入质量弹簧模型和新型软管弯曲恢复力矩ꎬ综合考

虑加油机尾流、头波作用与大气紊流的扰动ꎬ对软

管￣锥套头波效应下的运动状态进行仿真ꎬ并针对

加￣受油机飞行高度、飞行速度、软管材料特性、对接

速度、对接方式等因素对软管￣锥套在受油机头波状

态下的运动特性影响进行研究ꎮ

１　 软管动力学与头波建模

１. １　 建模假设与坐标系定义

采用集中参数法将软管简化为 ｎ 个可变长度软

管段ꎬ段间用球铰链接ꎬ 质量、外部力、内力、等效弯

曲恢复力均集中于节点处ꎮ 锥套位于最后一节软管

段的末端ꎮ
地平坐标系 Ｏｘｙｚ 为惯性系ꎬ建立建模坐标系

ＯｐｘｐｙｐｚｐꎬＯｐ 点位于加油吊舱处ꎬｘｐ 轴为加油机速度

方向的反方向ꎬｚｐ 轴垂直于海平面向上ꎬｙｐ 轴由右手

定则确定ꎮ 平行于 Ｏｐｘｐｙｐｚｐ 坐标系在受油机机头处建

立受油机坐标系 Ｏｒｘｒｙｒｚｒꎬ坐标系示意图如图 １ 所示ꎮ

图 １　 坐标系示意图
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１. ２　 软管动力学建模

由牛顿第二定律可得ꎬ节点 ｉ 的动力学方程为
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式中: ａｉ 为节点 ｉ 的加速度ꎻｍ ＝ μｌ０ꎬ其中 ｍ 为单个

软管段的质量ꎬμ 为软管的线密度ꎬｌ０ 为软管段的初

始长度ꎻＴ ｉ 为第 ｉ 段软管段的张力ꎻＱｉ 为参数集中

之后的集中到 ｉ 节点的外力ꎻＲｉ 为 ｉ 节点上的等效

弯曲恢复力距所产生的力ꎮ
根据 ＧＪＢ ２４６１Ａ—２００８«空中加油橡胶软管组

合件规范»规定[１４]软管最大伸长率不超过 ４％ 且主

要由橡胶与螺旋钢丝组成ꎬ具有一定黏弹性ꎮ 为模

拟软管蠕变特性ꎬ可利用 Ｋｅｌｖｉｎ 固体模型(弹簧质

量模型)构造软管段的张力模型ꎮ 该模型中两节点

间的张力大小表示为一个应力￣应变关系项加一个

线性阻尼项[１５ － １６]为

Ｔ ｉ ＝ ＥＡεｉ ＋ Ｂεｉ (２)
式中:Ｅ 为软管弹性模量ꎬＡ 为软管横截面面积ꎬεｉ、

εｉ 分别为软管段的应变和应变率ꎮ 线性阻尼系数 Ｂ 为

Ｂ ＝ ２Ｂ０ｍ Ｅ / ρ (３)

式中: Ｅ / ρ为材料中纵波的波速ꎬＢ０ 为材料的阻尼

常数ꎬ通常在 ０ ~ ０. ５ 之间ꎮ
新型弯曲恢复力矩模型如图 ２ 所示ꎬ其幅值可

简化为

｜Ｍｉ ｜ ＝
２ＥＩθｉ

ｌｉ － １
ꎬ ｉ ＝ ２ꎬ３ꎬꎬｎ (４)

式中软管截面的面积惯性矩 Ｉ 与相邻两杆间夹角 θｉ

可表示为:
Ｉ ＝ π(ｄ４

ｏ － ｄ４
ｉ ) / ６４ (５)

θｉ ＝ ａｒｃｃｏｓ(ｅｉ － １ｅｉ) (６)
式中:ｄｉ、ｄｏ 分别为软管的内、外直径ꎬｅｉ － １为 ｉ － １ 节

点到 ｉ 节点的单位方向向量ꎬｅｉ 为 ｉ 节点到 ｉ ＋ １ 节

点的单位方向向量ꎮ

图 ２　 等效弯曲恢复力矩

Ｆｉｇ. ２　 Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｂｅｎｄｉｎｇ ｒｅｓｔｏｒｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ
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等效恢复力矩Ｍｉ 的方向向量为

ｎｉ ＝ － ｅｉ － １ × ｅｉ (７)
软管气动力由切向气动摩擦力与法向压差力两

部分组成ꎬ软管切向气动力平行于软管轴线方向ꎬ法
向压差力方向垂直于其轴线方向ꎮ 气动阻力可写成

如下矢量形式[１７]:

Ｄｉ ＝Ｄｔ －Ｄｎ ＝ １
２ Ｃ ｆρａｉｒ(ｖｎｔ) ２πｄｏｌｉ[ ]ｎｔ ＋

１
２ Ｃｄρａｉｒ(ｖ － (ｖｎｔ)ｎｔ) ２ｄｏｌｉ[ ]ｎｎ (８)

式中: Ｃ ｆ、Ｃｄ 分别为软管的表面摩擦系数与表面升

力系数ꎬρａｉｒ为大气密度ꎬｖ 为相对速度矢量ꎬｎｔ、ｎｎ 分

别为软管轴向方向向量、软管法向方向向量ꎮ
锥套气动阻力可表示为

Ｄｄｒｏｇｕｅ ＝ － １
２ ρａｉｒ(ｖｄ / ａｉｒｖｄ / ａｉｒ)

πｄ２
ｄｒｏｇｕｅ

４ Ｃｄｒｏｇｕｅ
ｖｄ / ａｉｒ

｜ ｖｄ / ａｉｒ ｜

(９)
式中:ｖｄ / ａｉｒ为锥套相对空气的速度矢量ꎬｄｄｒｏｇｕｅ、Ｃｄｒｏｇｕｅ

分别为锥套直径和阻力系数ꎮ
１. ３　 头波气流建模

受油机头波模型的建立十分困难ꎬ研究也很不

充分ꎬ通常采用半兰金体来模拟受油机头部的流场ꎬ
但其外形过于简单ꎬ难以准确地描述受油机头波ꎮ
本文中选用文献[９]中的方法ꎬ用偶极子强度函数

来拟合确定形状的机首所形成的头波流场ꎮ
将偶极子分布区平均分为 ｍ 段ꎬ在机头表面取

ｎ 个点 Ｐ ｉ(ｘｃｉꎬｙｃｉ)( ｉ ＝ １ꎬ２ꎬꎬｎ)ꎬｎ >ｍꎮ
由

Ａｉｊ ＝
Δｓ

(ｘｃｉ － ｓ ｊ) ２ ＋ ｙ２
ｃｉ
ꎬＡ

ｆｍ( ｓ１)

ｆｍ( ｓ２)

　 ⋮
ｆｍ( ｓｍ)

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝ Ｉｎ × １ (１０)

式中:Δｓ 为偶极子段长度ꎬｓ ｊ 为第 ｊ 段偶极子段中

点ꎬＡ ＝ (Ａｉｊ) ｎ × ｍꎬ可以求解出 ｍ 个偶极子强度分布

函数的值 ｆｍ(ｓ１)ꎬ ｆｍ(ｓ２)ꎬ ꎬ ｆｍ(ｓｍ)及拟合流函数ꎮ

ψ(ｘꎬｙ) ＝ ｖ∞ ｙ － ｖ∞ ｙ∑
ｍ

ｊ ＝ １

ｆｍ( ｓ ｊ)Δｓ
(ｘ － ｓ ｊ) ２ ＋ ｙ２ (１１)

式中(ｘꎬｙ)为平面上机头外一点ꎬｖ∞ 为来流速度ꎮ
如图 ３ 所示ꎬ在三维流动下ꎬＤ 点在受油机坐标

系 Ｏｒｘｒｙｒｚｒ 下的坐标为(ｘｒꎬｙｒꎬｚｒ)ꎬ则其在半兰金体

轴线与 Ｄ 点构成的平面上的坐标(ｘｄꎬｙｄ)为

ｘｄ ＝ － ｘｒꎬｙｄ ＝ ｙ２
ｒ ＋ ｚ２ｒ (１２)

因此气流速度在 ３ 个方向上的分量为

ｖｘ ＝ －
∂ψ(ｘｄꎬｙｄ)

∂ｙ

ｖｙ ＝
ｙｒ

ｙ２
ｒ ＋ ｚ２ｒ

∂ψ(ｘｄꎬｙｄ)
∂ｘ

ｖｚ ＝
ｚｒ

ｙ２
ｒ ＋ ｚ２ｒ

∂ψ(ｘｄꎬｙｄ)
∂ｘ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(１３)

图 ３　 转换关系图

Ｆｉｇ. ３　 Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｒｅｌａｔｉｏｎ

２　 仿真结果及分析

仿真参数设置如下:
１)采用标准大气模型与 Ｄｒｙｄｅｎ 紊流[１８ － １９] 模

型ꎬ如无特殊说明紊流模型尺度 Ｌｕ ＝ Ｌｖ ＝ Ｌｗ ＝
５３ ３４０ ｍｍꎬ强度 σｕ ＝ σｖ ＝ σｗ ＝ １０ － ２ꎮ 加油机机翼
长度 ３９. ９ ｍꎬ质量为 ５８. ８ ｔꎬ采用 Ｈａｌｌｏｃｋ￣Ｂｕｒｎｈａｍ
模型[１９ － ２０]模拟加油机后方的尾流ꎮ 如无特殊说明ꎬ
本文算例均为飞行高度 ８ ０００ ｍꎬ飞行速度 １２０ ｍ/ ｓꎬ大
气密度 ０. ５２５ ２ ｋｇ / ｍ３ꎮ

２)如无特殊说明ꎬ本文算例受油机头部均为长
７. １０ ｍ、宽 １. ０５ ｍ、高 １. ２５ ｍ 的钝头体ꎮ 受油锥管
端点位于受油机坐标系下(２. ２ ｍꎬ ０. ８６ ｍꎬ １. ０ ｍ)处ꎮ

３)如无特殊说明ꎬ加油软管参数如下ꎬＬ ＝ １５ ｍ、
ｄｏ ＝０.０６７ ０ ｍ、ｄｉ ＝０.０５０ ８ ｍ、μ ＝４.１１ ｋｇ / ｍ、Ｅ ＝１３.７９ ＭＰａ、
Ａ ＝１４. ９８８ ２ ｃｍ２、Ｂ０ ＝ ０. ５、ρ ＝ ２ ７４２. １５ ｋｇ / ｍ３、Ｃ ｆ ＝
０. ００５ ２、Ｃｄ ＝０. ２１８ ２、ｄｄｒｏｇｕｅ ＝０. ６ ｍ、Ｃｄｒｏｇｕｅ ＝０. ８３０ ６８、
Ｍ ＝ ２９. ５ ｋｇꎮ
２. １　 锥套动态特性及紊流影响

对接开始前受油机位于加油机后方 ３５ ｍ 处ꎬ受
油机插头与锥套处于同一水平位置ꎮ Ｔ ＝ ７０ ｓ 时ꎬ受
油机在紊流和受油机头波扰动下开始进行对接ꎬ相
对对接速度 ｖｄ ＝ １. ２ ｍ / ｓꎬ加油机机体坐标系下７０ ~
１００ ｓ 时间内锥套运动轨迹如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 锥套运动轨迹

Ｆｉｇ. ４　 Ｍｏｔｉｏｎ ｔｒａｃｋ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ
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在对接初始阶段ꎬ受油机距离锥套位置较远ꎬ锥
套几乎不受受油机头波影响ꎬ在紊流扰动下无规则

的小幅运动ꎬ当受油机逐渐靠近锥套时ꎬ锥套在头波

作用下远离受油机头部向右上方运动ꎬ在回摆后稳

定在初始位置的右上方ꎬ继续在紊流扰动下无规则

的小幅运动ꎮ
在上述过程中ꎬ锥套运动不仅受头波作用影响ꎬ

也受大气紊流的影响ꎬ因此选取不考虑紊流、轻度紊

流(σｕ ＝ σｖ ＝ σｗ ＝ １０ － ２)、中度紊流(σｕ ＝ σｖ ＝ σｗ ＝
１０ － ３)３ 种情况下的对接过程进行仿真分析ꎬ仿真得

到的不同紊流强度下 ７０ ~ ９０ ｓ 的锥套 ｙｚ 平面运动

轨迹如图 ５ 所示ꎮ

图 ５　 不同紊流强度下的锥套运动轨迹

Ｆｉｇ. ５　 Ｍｏｔｉｏｎ ｔｒａｃｋ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｉｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓ

图 ５ 中 ｓｔｒａｔ １、ｅｎｄ １ 为不考虑紊流情况锥套运

动的起始点ꎬｓｔｒａｔ ２、ｅｎｄ ２ 为轻度紊流(σ ＝ １０ － ２)情

况下锥套运动的起始点ꎬｓｔｒａｔ ３、ｅｎｄ ３ 为中度紊流

(σ ＝ １０ － ３)情况下锥套运动的起始点ꎮ 不同紊流情

况下ꎬ锥套在 ｙｚ 平面内受头波作用扰动向右上方运

动ꎬ不考虑紊流与轻度紊流情况下锥套的运动趋势

相似ꎬ起始点位置接近ꎬ轻度紊流对对接过程影响较

小ꎮ 中度紊流情况下ꎬ对接轨迹变化较大ꎬ紊流扰动

幅度与头波扰动幅度相近ꎮ
２. ２　 加油编队飞行状态的影响

加￣受油机完成编队后ꎬ加￣受油机处于相对稳

定状态ꎬ软管￣锥套运动状态稳定ꎬ为描述锥套的摆

动情况ꎬ取建模坐标系 Ｏｐｘｐｙｐｚｐ 下锥套位置为参考

点ꎬ引入锥套相对于该点的位移 Ｘｄ、Ｙｄ、Ｚｄꎮ 飞行速

度 １２０ ｍ / ｓꎬ飞行高度 ２ ０００、３ ５００、５ ０００、６ ５００、
８ ０００ ｍꎬ对接速度 １. ２ ｍ / ｓ 的轻度紊流(σ ＝ １０ － ２)
情况下仿真结果如图 ６ 所示ꎬ不同飞行高度下对应

的 ρａｉｒ分别为 １. ００６、０. ８６３、０. ７３６、０. ６２４、０. ５２５ ｋｇ / ｍ３ꎮ
加￣受油机编队状态时ꎬ锥套受紊流影响无规则

摆动ꎬ在各方向均上锥套相对平衡位移的运动均不

超过 １. ０ ｍꎬ对接开始后锥套受头波作用影响摆动

幅度增加ꎬ摆动幅度增加在 ｏｚ 方向上最为显著ꎬ最
大摆动幅值达到 １. ８ ｍꎮ 随对接高度增加ꎬ加￣受油

机编队所处的空气密度下降ꎬ从而使头波与紊流对

软管￣锥套的扰动下降ꎮ 因此ꎬ选取高飞行高度有利

于降低对接过程中锥套扰动ꎬ降低对接困难ꎮ
飞行高度 ８ ０００ ｍ、对接速度 １. ２ ｍ / ｓ、飞行速

度 １００、１２０、１４０ ｍ / ｓ 的轻度紊流(σ ＝ １０ － ２)情况下

锥套运动仿真结果如图 ７ 所示ꎮ

图 ６　 不同高度下锥套相对位移

Ｆｉｇ. ６　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图 ７　 不同飞行速度下锥套相对位移

Ｆｉｇ. ７　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｆｌｉｇｈｔ ｓｐｅｅｄｓ
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　 　 飞行速度对头波效应下锥套的扰动具有一定影

响ꎬ在 ｏｙ、ｏｚ 方向上ꎬ飞行速度增加ꎬ锥套受头波作

用扰动增加ꎬ锥套的摆动幅度增加ꎬ在 ｏｘ 方向上ꎬ飞
行速度的影响并不显著ꎮ 在保证飞机机动性与升力

的同时ꎬ低飞行速度有利于空中加油对接ꎮ
２. ３　 软管材料特性的影响

忽略加油软管扭转ꎬ将软管简化为多刚体段ꎬ软
管简化为各向同性材料ꎮ 不同截面、不同弹性模量

的软管￣锥套在尾流影响下的平衡位置如图 ８ 所示ꎮ

图 ８　 软管锥套在不同材料与截面下的平衡位置

Ｆｉｇ. ８　 Ｂａｌａｎｃｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｈｏｓｅ￣ｄｒｏｇｕｅ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍａｔｅｒｉａｌｓ
ａｎｄ ｓｅｃｔｉｏｎｓ

３ 个不同软管截面参数如下:１) Ｓ１ 截面ꎬ外径

ｄｏ ＝ ０. ０６７ ０ ｍ、内径 ｄｉ ＝ ０. ０５０ ８ ｍꎻ２)Ｓ２ 截面ꎬ外
径 ｄｏ ＝ ０. ０７７ ０ ｍ、内径 ｄｉ ＝ ０. ０６３ ４ ｍꎻ３)Ｓ３ 截面ꎬ
外径 ｄｏ ＝ ０. ０６７ ０ ｍ、内径 ｄｉ ＝ ０. ０４５ ０ ｍꎮ

软管截面相同时ꎬ提高软管的弹性模量将会使

软管的刚度提升ꎬ从而使锥套平衡位置向左上方靠

拢ꎬ相同弹性模量下ꎬ软管截面不同ꎬ锥套的平衡位

置也会产生改变ꎮ
相同截面、不同弹性模量软管材料下锥套的头

波响应如图 ９ 所示ꎬ相同材料不同软管截面下锥套

的头波响应如图 １０ 所示ꎮ 软管￣锥套在尾流影响下

的平衡位置会随软管材料、软管截面的改变而改变ꎬ
为更清晰的观测锥套在无紊流状态下的运动状态引

入相对于尾流影响下平衡位置的位移 Ｓｄꎮ
软管材料弹性模量增加ꎬ锥套摆动幅度有所减

小ꎬ锥套受头波影响扰动降低ꎬ但增大软管弹性模量

的同时ꎬ锥套在紊流影响下的平衡位置将更加靠近

尾流涡核ꎬ受油机受尾流的影响将增大ꎬ受油机的控

制难度大大提升ꎬ不利于空中加油对接ꎮ

图 ９　 不同刚度下锥套位移量

Ｆｉｇ. ９　 Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 １０　 不同截面下锥套位移量

Ｆｉｇ. １０　 Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｙｐｅｓ ｏｆ ｓｅｃｔｉｏｎｓ

截面 １ 相较于截面 ２ꎬ在保持截面面积的情况

下ꎬ软管直径有所较小ꎬ软管的面积惯性矩与气动力

降低ꎬ锥套受头波扰动降低的同时锥套在加油机尾

流作用下的平衡位置也有所降低ꎬ有利于进行空中

加油对接ꎬ但却导致软管内径降低ꎬ大大降低了燃油

的传输效率ꎮ 截面 １ 相较于截面 ３ꎬ在软管的面积

惯性矩与气动力不变的同时ꎬ使软管内径增大ꎬ增加

了燃油传输效率ꎬ但软管截面面积、面积惯性矩和质

量均有所降低ꎬ锥套在受油机头波扰动增加ꎬ不利于

空中加油对接ꎮ 由此可见ꎬ软管截面与软管弹性模

量对头波作用下软管￣锥套运动特性的影响较为复

杂ꎬ此外ꎬ软管其他材料特性、结构设计等都会对空

中加油对接产生影响ꎬ进行更深入研究可以进一步

优化对接过程ꎮ
２. ４　 对接速度的影响

在对接速度 ｖｄ ＝ １. ２ ｍ / ｓ、ｖｄ ＝ ３. ０ ｍ / ｓ 两种工

况下进行水平直线匀速对接仿真模拟ꎬ锥套位移

Ｓｄ、ｙｚ 平面锥套运动速度 ｖｓ 如图 １１ 所示ꎮ 为更加

直观的观察锥套在两种对接速度下的运动情况ꎬ当
对接插头到达对接前平衡状态下锥套所处的 ｙｚ 平
面时ꎬ对接停止ꎮ

图 １１　 不同对接速度下锥套摆动距离与速度
Ｆｉｇ. １１ 　 Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｏｃｋｉｎｇ ｓｐｅｅｄｓ
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对比两种对接速度下的锥套运动情况ꎬ ｖｄ ＝
１. ２ ｍ / ｓꎬ对接过程较长ꎬ锥套摆动幅度较小ꎬ最大摆

动幅度不超过 １ ｍꎮ ｖｄ ＝ ３. ０ ｍ / ｓ 时ꎬ对接时间缩

短ꎬ但锥套摆动幅度较大ꎬ摆动幅度处于峰值位置ꎬ
虽然摆动速度较小ꎬ但仍有 ０. ５ ｍ / ｓꎮ
２. ５　 对接方式的影响

采用 ３ 种对接方式进行对接ꎬ ｏｙ、ｏｚ 方向锥套

位移如图 １２ 所示ꎮ

图 １２　 不同对接方式下锥套相对位移

Ｆｉｇ. １２　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｏｃｋｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄｓ

３ 种对接方式如下:１)方式 １ꎮ 以 ｖｄ ＝ １. ２ ｍ / ｓ
的对接速度匀速对接ꎻ２)方式 ２ꎮ 从相对静止状态

以 ａｄ ＝ ０. １ ｍ / ｓ２ 的对接加速度匀加速对接ꎻ３)方

式 ３ꎮ 以 ｖｄ ＝ １. ２ ｍ / ｓ 的对接速度从锥套后下方斜

向上对接ꎬ竖直高度差 Ｈｄ ＝ ５. ０ ｍꎮ
方式 ２ 与方式 １ 相比ꎬ锥套在 ｏｙ 方向产生大幅

度回摆ꎬ在对接不成功的情况下锥套极有可能击中

受油机机头ꎮ 方式 ３ 与方式 １ 相比ꎬ锥套的摆动幅

度减小ꎬ也更容易趋于平稳ꎮ
２. ６　 受油机头部外形的影响

两种不同尺寸的受油机头部外形: 外形 １ 为长

７. １０ ｍ、宽 １. ０５ ｍ、高 １. ２５ ｍ 的钝头体ꎻ 外形 ２ 为

长 ７. １０ ｍ、宽 ０. ７３ ｍ、高 ０. ８７ ｍ 的钝头体ꎮ 两种外

形受油机头部的流函数如图 １３ 所示ꎮ
外形 ２ 相较于外形 １ 长度不变ꎬ宽度与高度相

对较小ꎬ两种受油机头部外形头波影响下锥套在

ｏｙ、ｏｚ 方向上的运动轨迹如图 １４ 所示ꎮ
不同外形的受油机头波作用下ꎬ锥套在 ｏｙ、ｏｚ

方向的运动轨迹趋势相似ꎮ 相较于外形 １ꎬ外形 ２
的受油机头波影响下ꎬ锥套运动幅度有所降低ꎮ 受

油机头部外形与尺寸也会对头波扰动下锥套的运动

状态产生影响ꎮ

图 １３　 受油机头部流函数图

Ｆｉｇ. １３　 Ｓｔｒｅａｍ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ａｉｒｃｒａｆｔｓ ｎｏｓｅ

图 １４　 不同头部外形下锥套相对位移

Ｆｉｇ. １４ 　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｄｒｏｇｕｅ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｓｈａｐｅｓ ｏｆ ｎｏｓｅ

３　 结　 论

１)当受油机逐渐接近锥套时ꎬ锥套会在头波作

用与轻度紊流影响下远离受油机头部ꎬ随后产生一

定程度的回摆ꎬ多次摆动后在远离初始位置一定距

离的位置上小幅摆动ꎮ
２)高海拔高度、低空速下软管￣锥套受头波作用

影响降低ꎬ后下方匀速对接方式锥套受头波作用扰
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动低于后方直线匀速对接方式ꎮ 增大对接相对速

度ꎬ受油机可以更快的到达对接平面ꎬ但锥套摆动幅

度、摆动速度都有所增大ꎮ 通过合理选取空中加油

对接环境与对接方式可以达到降低头波扰动的

目的ꎮ
３)增加软管的刚度、保持截面面积增加软管直

径、保持软管外径的同时缩小内径会使头波扰动下

锥套的相对位移减小ꎬ受油机头部外形也会对头波

作用下的锥套运动产生影响ꎮ 通过优化空中加油设

备可以有效的降低头波的扰动ꎮ
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