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摘　 要：空中加油过程中，软管锥套受复杂气流干扰发生飘摆运动，同时在受油机的撞击作用下可产

生甩鞭现象，严重制约了空中加油的成功率及安全性。 为了研究软管锥套系统的运动特性，基于绝对

节点坐标方法建立变长度软管动力学模型。 同时考虑软管材质的阻尼特性、加油吊舱卷盘机构的收

放运动、加油过程中存在的紊流及尾涡等风场环境，根据多体系统动力学建模理论，获得软管复杂风

场下加油锥套系统动力学模型。 利用有限元分析软件 ＡＮＳＹＳ 仿真及 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 数值计算对软管平稳

拖曳状态下锥套的下沉量进行模拟，同时将锥套平稳拖曳阻力 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 数值结果与 ＮＡＳＡ公开数据

资料进行比较，说明所提建模方法的准确性和可行性。 通过数值仿真，确定了不同飞行高度 ／飞行速

度下加油软管的稳定拖曳状态，分析了不同对接速度下软管甩鞭动力学特性，验证了不同测力反馈点

对甩鞭抑制效果的影响。
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　 　 空中加油技术作为现代战争的倍增器，能够大

大增加战机的航程、留空时间、活动空间及有效载

荷［１⁃２］。 目前，空中加油主要有软管锥套式（软式）
和伸缩桁杆式（硬式）２ 种方式［３］。 相较而言，软式

加油是一种较为成熟的技术，目前已被大多数加 ／受
油机所采用。 加油过程中，软管锥套受周围风场环

境的影响，加油锥套会发生飘摆运动，导致受油机对

接困难。 当受油机与加油机对接相对速度差过大

时，受油插头作用于锥套产生较大冲击力，加油软管

处于松弛状态，受周围外部高速流场以及自身重力

的影响，软管出现甩鞭现象［４⁃５］，严重威胁着加油任

务的成功率和安全性。 软管锥套组合体特殊的

刚－柔耦合结构使其甩鞭现象动力学特性极为复

杂，尚无法准确建模分析，且张力测量滞后，严重制

约了现有卷盘抑制控制系统的有效性。 因此，软管

系统动力学模型建立及复杂风场环境下甩鞭运动特

性研究对于实现安全可靠空中加油具有重要意义。
针对软管锥套组合体结构模型，文献［６］基于

有限元理论提出了三节点无锁曲梁单元的概念，然
而该方法由于数值迭代复杂，计算困难，实时性差。
张国斌等［７］利用绝对节点坐标法建立了加油系统

多体动力学模型，该方法未考虑软管的阻尼特性及

加油吊舱的收放运动。 王海涛等［８］提出了一种长

度可变的多级串联“球－杆”软管动力学模型，为新

型软管甩鞭抑制方法创造了条件，但模型未能包含

软管弯曲弹性影响及阻尼特性。
大气扰动是影响软管锥套系统动态运动的重要

因素。 Ｊｕｒｋｏｖｉｃｈ［９］通过 ＣＦＤ 方法对 ＫＣ⁃１３５ 加油机

的尾流进行研究，结果表明欧拉方程和雷诺方程

２种模型对尾流场模拟的区别不大。 Ｄｏｇａｎ 等［１０］对

空中加油中的尾流、紊流风等进行了建模，并与实际

飞行数据进行对比，验证了风场建模技术的可靠性。
Ｖｅｓｓｂｅｒｇ等［１１］分析了阻力及大气紊流等扰动对软

式加油锥套的影响。
充分考虑了加油吊舱卷盘机构的收放运动、软

管材质的阻尼特性，基于绝对节点坐标方法建立变

长度软管锥套动力学模型。 结合 Ｄｒｙｄｅｎ 紊流模型

并基于 Ｂｉｏｔ⁃Ｓａｖａｒｔ 理论建立加油机尾流模型，构建
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软管锥套真实飞行风场环境模型，获得复杂风场环

境下加油锥套系统动力学模型。 最后对软管平稳拖

曳及甩鞭特性进行数值仿真分析，为基于模型的甩

鞭抑制控制策略设计提供一定的指导作用。

１　 软管锥套系统动力学建模

美国学者 Ｓｈａｂａｎａ 等［１２］提出了一种绝对节点

坐标方法（ＡＮＣＦ），用于解决大变形柔性体的动力

学问题。 该方法采用空间绝对坐标及其梯度作为广

义坐标，得到了简洁的动力学表达式，提高了计算效

率以及建模精度。 绝对节点坐标法易于与多体系统

组合，能够将软管－锥套－受油机间的耦合运动状态

精确表达。
１．１　 基本假设

针对加油软管自身的结构特性和运动特性，做
出以下基本假设：

１） 假设加油过程中加油机保持定高无侧滑匀

速直线飞行，即加油机为理想飞行状态。
２） 假设加油软管内燃油为理想的不可压缩流

体且在输油过程中保持流速不变，忽略油压流动对

软管变形的影响。
３） 假设变形过程中加油软管截面积保持不变，

其截面形状近似为圆形。
１．２　 单元软管动力学模型建立

将加油软管分为多节点连续体，加油软管的位

移、弯曲形变均可通过软管单元节点坐标描述。 加

油过程中，在加油吊舱卷盘机构的释放作用下，软管

长度发生改变，利用绝对节点坐标法建立变长度加

油软管非线性数学模型。
将加油软管分为 Ｐ段２节点１２自由度的绝对节

点坐标单元，对每个单元建立 Ｌａｇｒａｎｇｅ 动力学方

程，最终采用多体动力学方法获得加油软管锥套动

力学模型。 为了更好地描述加油软管不同时刻状态

变化，引入物质坐标 ｓ，表示中心轴线上任意点到参

考点的弧长，ｓ∗（∗ ＝ １，２，…，Ｐ ＋ １） 表示节点处的

物质坐标。 靠近加油吊舱端的软管单元视为变长度

单元，其余软管单元为定长度。 靠近吊舱端软管单

元节点 １的释放速度为 ｖ１，其表达式为

ｖ１（ ｔ） ＝ － ｓ̇１（ ｔ） （１）
　 　 当 ｖ１（ ｔ） ＝ ０时，软管长度不变；ｖ１（ ｔ） ＞ ０时，软
管长度增加；ｖ１（ ｔ） ＜ ０ 时，软管长度减少。 值得注

意的是，变长度软管单元节点在计算的瞬时具有欧

拉节点的特性，节点不固定在某个物质点。
根据连续介质动力学描述理论，软管中心轴线

上的任意点在全局坐标系的位置可以描述为关于物

质坐标 ｓ 的 ３次多项式，表示为

ｒ（ ｓ，ｔ） ＝
ｒ１
ｒ２
ｒ３

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
ａ０ ＋ ａ１ｓ ＋ ａ２ｓ２ ＋ ａ３ｓ３

ｂ０ ＋ ｂ１ｓ ＋ ｂ２ｓ２ ＋ ｂ３ｓ３

ｃ０ ＋ ｃ１ｓ ＋ ｃ２ｓ２ ＋ ｃ３ｓ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２）

式中： ｒ１，ｒ２，ｒ３ 分别表示 ＯＸ，ＯＹ，ＯＺ 轴方向上的绝

对位置坐标；ａ０ ～ ａ３，ｂ０ ～ ｂ３，ｃ０ ～ ｃ３ 表示 ３次多项

式系数。
通过 ３次Ｈｅｒｍｉｔｅ插值求解多项式系数法，节点

位移矢量也可通过广义坐标系下单元软管形函数矩

阵 Ｎ（ ｓ，ｔ） 以及节点坐标 ｑ（ ｔ） 的乘积表示，为
ｒ（ ｓ，ｔ） ＝ Ｎ（ ｓ，ｔ）ｑ（ ｔ） （３）

　 　 单元软管形函数矩阵 Ｎ（ ｓ，ｔ） 具体表达为

Ｎ（ ｓ，ｔ） ＝ ［Ｎ１（ ｓ，ｔ）Ｉ，Ｎ２（ ｓ，ｔ）Ｉ，Ｎ３（ ｓ，ｔ）Ｉ，Ｎ４（ ｓ，ｔ）Ｉ］
（４）

式中： Ｉ 为 ３ 阶单位阵；Ｎ１，Ｎ２，Ｎ３，Ｎ４ 分别为矩阵

系数。

Ｎ１ ＝
１
２

－ ３η
４

＋ ３η
３

４
， Ｎ２ ＝

ｌ（１ － η － η２ ＋ η３）
８

Ｎ３ ＝
１
２

＋ ３η
４

－ η３

４
， Ｎ４ ＝

ｌ（ － １ － η ＋ η２ ＋ η３）
８

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（５）

式中， η ＝
（２ｓ － ｓ１ － ｓ２）

ｌ
，ｌ ＝ ｓ２ － ｓ１。

节点坐标 ｑ 表示全局坐标系下节点绝对位置坐

标以及梯度向量。
ｑ ＝ ［ｑＴ１，ｑＴ２］ ＝ ［ｒＴ１，ｒＴ１，ｓ，ｒＴ２，ｒＴ２，ｓ］ （６）

式中： ｒｋ（ｋ ＝ １，２） 为单元节点的位置坐标；ｒｋ，ｓ 表示

ｒｋ 对物质坐标 ｓ 求导得到的位置梯度向量。
单元软管内任一点的速度及加速度为

ｒ̇（ ｓ，ｔ） ＝ Ｎ（ ｓ，ｔ） ｑ̇（ ｔ） ＋ ∂Ｎ
∂ｓ１

ｓ̇１ｑ（ ｔ） （７）

ｒ̈（ ｓ，ｔ） ＝ Ｎ（ ｓ，ｔ） ｑ̈（ ｔ） ＋ ２ ∂Ｎ
∂ｓ１

ｓ̇１ ｑ̇（ ｔ） ＋

　 ∂
２Ｎ
∂ｓ２１

ｓ̇２１ｑ（ ｔ） ＋ ∂Ｎ
∂ｓ１

ｓ̈１ｑ（ ｔ） （８）

　 　 利用虚功原理计算单元软管动力学模型，软管

单元分别受到惯性力虚功 δＷｉ、内力虚功 δＷｅ 以及

外力虚功 δＷｆ 作用。
δＷ ＝ δＷｉ ＋ δＷｅ ＋ δＷｆ ＝

·１２９·
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－ δｑＴＭｅ ｑ̈ － δｑＴＱｅ ＋ δｑＴＱｆ （９）
式中，Ｍｅ 为单元软管的广义质量矩阵。

Ｍｅ ＝
ｓ２ － ｓ１（ ｔ）
２ ∫

１

－１
ρ１ＡＮＴＮｄη （１０）

式中： ρ １ 为软管的线密度；Ａ 为软管的横截面积。
考虑橡胶复合材质软管的黏弹性，即软管内部

存在阻尼力，单元软管轴向和弯曲应变广义力为

Ｑｅ ＝
ｓ２ － ｓ１（ ｔ）
２ ∫

１

－１
ＥＡ（ε ＋ ｃε̇） ∂ε

∂ｑ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

ｄη ＋

　
ｓ２ － ｓ１（ ｔ）
２ ∫

１

－１
ＥＪ（κ ＋ ｃκ̇） ∂κ

∂ｑ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

ｄη （１１）

式中： Ｅ 为加油软管材料弹性模量；Ｊ 为加油软管横

截面的惯性矩；ε 为轴向应变；κ 为单元软管弯曲曲

率；ｃ 为软管的阻尼系数，通常在 ０ ～ ０．５之间。
根据连续介质力学有限应变张量中的 Ｇｒｅｅｎ⁃

Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ应变张量理论，软管的轴向应变及弯曲

率可具体表示为

ε ＝
（ｒＴｓ ｒｓ － １）

２
（１２）

κ ＝
ｒｓ × ｒｓｓ
ｒｓ ３ （１３）

式中： ｒｓ 表示 ｒ（ ｓ） 的一阶导数；ｒｓｓ 表示 ｒ（ ｓ） 的二阶

导数。 ｒｓ ＝ Ｎｓ（ ｓ）ｑ（ ｔ），ｒｓｓ ＝ Ｎｓｓ（ ｓ）ｑ（ ｔ）。

将（３）式代入（１２）式中，可得： ∂ε
∂ｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

＝ＮＴｓ Ｎｓｑ，

ε̇ ＝ ｑ̇Ｔ
∂ε
∂ｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

＝ ｑ̇ＴＮＴｓ Ｎｓｑ。

令 κ ２ ＝
（ｒｓ × ｒｓｓ） Ｔ（ｒｓ × ｒｓｓ）

（ｒＴｓ ｒｓ） ３
，则

∂κ
∂ｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

＝ １
２
（κ２） － １２·∂（κ

２） Ｔ

∂ｑ
＝ Ｋ

ｒｓ × ｒｓｓ ｒｓ ３

（１４）

式中， Ｋ ＝
∂（ｒｓ × ｒｓｓ） Ｔ

∂ｑ
（ｒｓ × ｒｓｓ） － ３

ｒｓ × ｒｓｓ ２ＮＴｓ ｒｓ
ｒｓ ２ 。

κ̇ ＝ ｑ̇Ｔ
∂κ
∂ｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

（１５）

将（１２） ～ （１５） 式代入（１１） 式中，加油软管单

元所受到的广义力 Ｑｅ 可改写为

Ｑｅ ＝
ｓ２ － ｓ１（ ｔ）
２ ∫１

－１
ＥＡｃ ∂ε

∂ｑ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ ∂ε
∂ｑ

＋ ＥＪｃ ∂κ
∂ｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ ∂κ
∂ｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｄηｑ̇æ

è
ç ＋

　 ∫１
－１

ＥＡεＮＴｓ Ｎｓ ＋
ＥＪκＫ

ｒｓ × ｒｓｓ ｒｓ ３
æ

è
ç

ö

ø
÷ ｄηｑö

ø
÷ （１６）

　 　 单元软管重力所作虚功为

δＷｆｇ ＝ ∫
Ｖ
δｒＴＧｄＶ ＝ δｑＴＱｆｇ （１７）

式中， Ｇ ＝ ［０，０，ｇ］ Ｔ。 软管单元的广义重力表达

式为

Ｑｆｇ ＝
ｓ２ － ｓ１（ ｔ）
２ ∫

１

－１
Ａρ１ＮＴＧｄη （１８）

　 　 此外，作用在单元软管上其他外力 Ｆ 主要为软

管单元所受气动载荷力，所对应的虚功为

δＷｆｏ ＝ δｒＴＦ ＝ δｑＴＮＴＦ ＝ δｑＴＱｆｏ （１９）
　 　 故软管单元其他外力所对应的广义力为

Ｑｆｏ ＝ ＮＴＦ （２０）
　 　 综上，可得变长度软管单元的无约束非线性动

力学微分方程。 此外，给定软管单元的参考区间

（ ｌｍｉｎ，ｌｍａｘ），当软管变长度单元大于给定标准区间

时，进行软管单元的自适应分割，增加新的节点，Ｐ ＝
Ｐ０ ＋ １，Ｐ０ 为初始分割节点数。 当软管变长度单元

小于给定标准区间时，须进行软管单元的合并，减少

单元节点，Ｐ ＝ Ｐ０ － １，获得新的变长度软管单元，其
余定长度软管单元的计算方法保持不变。
１．３　 软管锥套气动载荷力计算

加油过程中，软管单元所受到的气动力分为气

动摩擦力与气动压差力。 气动摩擦力 Ｆｔ 的方向与

软管微元轴线方向平行，表达式为

Ｆｔ ＝ －
１
２
ρ（Ｖｒ ｉｋ） ２Ｃ ｔπｄ０ ｌｉｋ （２１）

式中： ｄ０ 表示加油软管的外径；Ｃ ｔ 为软管的表面摩

擦因数；Ｖｒ ＝ Ｖａ － ｒ̇（ ｓ，ｔ） － Ｖｄ 为软管微元的相对速

度；Ｖａ 为加油机空速；Ｖｄ 为风场干扰速度，ｉｋ ＝
ｒｓ

‖ｒｓ‖
。 其中，Ｃ ｔ 可以利用经验公式获得。

气动压差力 Ｆｎ 的方向与软管微元轴线方向垂

直，表达式为

Ｆｎ ＝ １
２
ρ‖Ｖｒ － （Ｖｒ ｉｋ） ｉｋ‖Ｃｎｄ０ ｌ（Ｖｒ － （Ｖｒ ｉｋ） ｉｋ）

（２２）
式中， Ｃｎ 为软管的压力差系数，由经验公式得到。

加油锥套产生的气动阻力对于加油软管的运动

也会产生很大影响。 假设锥套受到的气动阻力方向

沿 Ｘ 轴反方向，大小为

Ｆｄ ＝ － ０．５ρ‖Ｖｒ‖２ πｄ
２
１

４
æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｃｄ，０，０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

Ｔ

（２３）

式中： ｄ１ 为锥套直径；Ｃｄ 为锥套的气动阻力系数。
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选用英国 Ｃｏｂｈａｍ 公司研制的锥套结构模型，
利用 Ｆｌｕｅｎｔ对加油锥套进行气动特性分析。 为了获

得不同飞行速度下加油锥套的阻力系数，设置来流

速度范围为 ４０～１２０ ｍ ／ ｓ，加油锥套的阻力系数受空

速的影响较小，在不可压缩气流内，加油锥套阻力系

数可以看作一个常值，取 Ｃｄ ＝ １．０９８。
１．４　 软管锥套多体动力学模型建立及求解

由加油软管的安装结构可知，加油软管与加油

吊舱间的约束可用球铰约束表示，靠近加油吊舱端

软管动力学模型可表示为

Ｍｅ ｑ̈ ＋ ＣＴｑ０λ０ ＋ Ｑｅ ＝ Ｑｆ０，Ｃｅｋ０ ＝ ０ （２４）
式中： ＣＴｑ０ 为约束方程的雅克比矩阵；λ０ 为拉格朗日

乘子；Ｃｅｋ０ 为加油吊舱对软管的约束方程，根据广义

坐标系的设定及加油系统全局坐标系的定义，可知

软管第一个节点 ｒ０ 始终处于坐标原点，即
Ｃｅｋ０ ＝ ｒ０ ＝ ０ （２５）

　 　 Ｑｆ０ 为靠近吊舱端软管单元所受外力，根据软

管气动载荷力分析可得

Ｑｆ０ ＝ Ｑｆｇ ＋ Ｑｏｆ１ ＝ Ｑｆｇ ＋ ＮＴ（ ｓ）（Ｆｔ ＋ Ｆｎ） （２６）
　 　 加油软管与锥套间的约束用刚体与柔索间的固

支约束来表示，软管末端表达式为

Ｍｅｈ ｑ̈ ＋ ＣＴｑｔλｔ ＋ Ｑｅｈ ＝ Ｑｆｔ，Ｃｅｋｔ ＝ ０ （２７）
式中： ＣＴｑｔ 为约束方程的雅克比矩阵；λｔ 为拉格朗日

乘子；Ｃｅｋｔ 为加油软管与锥套间的约束方程。

Ｃｅｋｔ ＝
ｒＰ＋１ ＋ ｅｉ － ｒｔ

ｒ′Ｐ＋１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ０ （２８）

式中： ｒＰ＋１ 为软管末端节点的广义位置坐标；ｒｔ 为锥

套质心对应的广义位置坐标；ｅ 为软管末端节点与

锥套质心间的距离，ｉ ＝ １ ０ ０[ ] ，考虑锥套自身

质量，质量矩阵Ｍｅｈ ＝ ｄｉａｇ（Ｍｅｈ，ｍｄ，ｍｄ，ｍｄ），ｍｄ 为锥

套质量，Ｑｅｈ ＝ ｄｉａｇ（Ｑｅｔ，０），Ｑｅｔ 为锥套端软管单元的

弹性力。
Ｑｆｔ 为靠近锥套端软管单元及加油锥套所受外

力，结合软管锥套气动载荷力分析可得

　 Ｑｆｔ ＝ Ｑｆｇ ＋ ＮＴ（ ｓ）（Ｆｔ ＋ Ｆｎ） Ｑｄｇ ＋ Ｆｄ[ ]
Ｔ （２９）

式中，Ｑｄｇ 为锥套自身重力所对应的广义力。
Ｑｄｇ ＝ ｍｄＧ （３０）

　 　 若考虑加油对接过程中受油机对软管锥套的撞

击作用，软管锥套单元所受外力可表示为

Ｑｆｔ ＝ Ｑｆｇ ＋ ＮＴ（ ｓ）（Ｆｔ ＋ Ｆｎ） Ｑｄｇ ＋ Ｆｄ ＋ Ｆｒ[ ]
Ｔ

（３１）
式中， Ｆｒ 为受油机对加油锥套的冲击力，沿锥套质

心方向，大小可表示为

Ｆｒ ＝ ［ｋａ ΔＬ ，０，０］ Ｔ （３２）
式中： ｋａ 为受油机撞击系数；ΔＬ 为受油机与加油锥

套的相对位置差。
结合（２４） 式与（２７） 式可得加油软管的多体动

力学模型。 求解上述方程组可采用 Ｎｅｗｍａｒｋ 方法，
经过差分离散成微分代数方程组进行迭代计算，迭
代过程如下

Ｍｅ ｑ̈ｎ＋１ ＋ ＣＴｑλ ＋ Ｑｅ（ｑｎ＋１，ｑ̇ｎ＋１） － Ｑｆ（ｑｎ＋１） ＝ ０
Ｃｅｋ（ｑｎ＋１，ｔｎ＋１） ＝ ０{

（３３）
式中

ｑｎ＋１ ＝ ｑｎ ＋ Δｈｑ̇ｎ ＋
Δｈ２［（１ － ２α） ｑ̈ｎ ＋ ２αｑ̈ｎ＋１］

２
ｑ̇ｎ＋１ ＝ ｑ̇ｎ ＋ Δｈ［（１ － β） ｑ̈ｎ ＋ βｑ̈ｎ＋１］ （３４）

式中： α，β 为数值阻尼参数；Δｈ 为积分步长。 为使

算法稳定，通常取 β ≥ ０．５，α ≥ （０．５ ＋ β） ２ ／ ４。
１．５　 风场模型建立

空中加油一般是在高度为 ３ ０００～６ ０００ ｍ的范

围内进行，在此空间范围内主要存在常值风、阵风、
切变风、紊流等风场类型。 通常假设加油机为理想

定值平飞状态，切变风的影响对软管运动状态改变

可以忽略不计。 除此之外，加油机产生的尾流对软

管锥套的飘摆运动会产生一定影响。 采用工程中常

用的风场模型来表达加油飞行过程中的风场模型。
阵风分析采用半波长阵风“１⁃ｃｏｓｉｎｅ”模型。 采

用 Ｄｒｙｄｅｎ模型描述紊流风场的数学规律，同时利用

紊流强度表征紊流大小，表达式为

Ｗ ＝ ０．１６Ｒｅ － １８ （３５）

式中： Ｗ 为紊流强度；Ｒｅ 为雷诺数，Ｒｅ ＝
ρＶ∞ Ｌ
μ
，其

中，Ｖ∞ ，ρ，μ分别表示空气的流速、密度与黏性系数，
Ｌ 为特征长度。 一般来说，Ｗ 小于 １％为轻度紊流，
高于 １０％为重度紊流。

基于 Ｂｉｏｔ⁃Ｓａｖａｒｔ 理论建立加油机尾流模型，假
设飞机后方为椭圆形的环量分布，且介质不可压缩，
并将加油机尾流涡线用基本的马蹄涡模型代替。

对于单个尾涡，可通过 Ｋｕｒｙｌｏｗｉｃｈ 模型得其诱

导速度表达式为

Ｖθ ＝
Γｗ

２πｒｗ
１ － ｅ －１．２６

ｒｗ
ｒｃ

( ) ２[ ] （３６）

式中： Ｖθ 为尾涡诱导切向速度；Γｗ 为平飞运动状态
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下的尾涡强度；ｒｗ 为尾涡生成点到软管锥套单元的

距离；ｒｃ 为涡核半径。 加油机的尾涡强度 Γｗ 利用飞

机参数求解为

Γｗ ＝ １
２
ＣＬＶｔ􀭰ｃ （３７）

式中： ＣＬ 为加油机升力系数；Ｖｔ 为加油机飞行速度；
􀭰ｃ 为加油机平均弦长。

综上所述，软管锥套所受到的风场干扰为常值

风、阵风、紊流及尾涡风场的相互叠加作用，可写为

Ｖｄ ＝ Ｖｍｅａｎ ＋ Ｖｇｕｓｔ ＋ Ｖｔｕｒｂ ＋ ＶθＴ （３８）
式中： Ｖｍｅａｎ 表示常值风速；Ｖｇｕｓｔ 表示阵风风速；Ｖｔｕｒｂ
表示紊流风场作用下的风速；ＶθＴ 表示加油机左、右
翼尖产生的尾涡总诱导风速。
１．６　 恒力弹簧控制单元模型

现有加油吊舱收放装置利用卷盘的收紧驱动作

用，调整软管的长度，使软管的张力始终保持恒定，
避免甩鞭现象发生。 通过力传感器测得吊舱出口软

管张力值，与软管平稳拖曳状态下的张力值进行比

较计算，获得软管的收放速度，对软管长度不断进行

调整，吊舱端的收放加速度为

ａＤ ＝ （ＦＤ － Ｆｈ） ／ （ＭＤ ＋ Δｍ） （３９）
式中： ＦＤ 为弹簧端产生的拉紧张力；Ｆｈ 为软管特征

点张力传感器测量反馈的实时张力大小；ＭＤ 为吊舱

卷盘质量；Δｍ 为收卷到加油吊舱内的软管质

量，Δｍ ＝ρ １∫ν １ｄｔ。
根据恒力弹簧的工作原理，ＦＤ 可表示为

ＦＤ ＝ Ｆｒ １ －
（Ｌ０ － Ｌ）

Ｌ１
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （４０）

式中： Ｆｒ 为平稳拖曳状态下软管特征点张力大小；
Ｌ０ 为对接前软管长度，Ｌ 为回收过程中软管实时长

度；Ｌ１ 为恒力弹簧的可控长度。

２　 数值仿真与软管运动特性分析

本文以 ＫＣ⁃１０Ａ加油机的空中加油过程为研究

对象，属中线加油。 软管锥套系统参数如表 １所示。
表 １　 软管锥套系统参数

参数 数值

软管线密度 ρ１ ／ （ｋｇ·ｍ
－１） ５

软管弹性模量 Ｅ １４×１０６

软管外径 ｄ０ ／ ｍ ０．０６７
重力系数 ｇ ／ （ｍ·ｓ－２） ９．８

续表 １

参数 数值
空气运动黏度 ｕ １．４６５×１０－５
锥套直径 ｄ１ ／ ｍ ０．６１
锥套质量 ｍｄ ／ ｋｇ ３０

２．１　 模型准确性验证

为了验证所建模型的准确性，利用有限元分析

软件 ＡＮＳＹＳ，获取软管锥套系统平衡拖曳状态时锥

套的下沉位置，与数值仿真结果进行比较分析。
假设加油软管长度为 ２０ ｍ。 令加油软管在铅

垂平面内从水平初始状态自由释放，加油机速度为

１５０ ｍ ／ ｓ，流固耦合仿真中来流速度同样设置为

１５０ ｍ ／ ｓ，仿真结果如图 １所示。 平稳拖曳状态下加

油锥套在垂直平面内与 ＸＯＹ 平面相对距离分别为

４．２３２，４．２３７ ｍ。 ２种方法仿真结果误差为 ０．００５ ｍ，
在可接受范围内。

图 １　 飞行速度 １５０ ｍ ／ ｓ下软管平稳拖曳仿真

为了验证软管模型的动态特性，将不同飞行速

度及高度下平稳拖曳时锥套阻力的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ数字仿

真结果与 ＮＡＳＡ飞行测试数据［１３］进行对比分析，如
图 ２所示。

图 ２　 锥套阻力数字仿真与 ＮＡＳＡ数据对比图

锥套阻力数字仿真结果与 ＮＡＳＡ飞行数据在不

同飞行速度、高度下的变化趋势一致。 其中锥套阻

·４２９·
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力数值仿真结果略小于 ＮＡＳＡ 公开数据，可能是由

于 ＮＡＳＡ飞行试验中模拟的标准大气与实际大气条

件具有一定的偏差。
综上，通过 ＡＮＳＹＳ 有限元仿真、Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 数字

仿真及 ＮＡＳＡ飞行测试数据的对比分析，验证了本

文基于绝对节点坐标法建立软管锥套模型的正确性

与可行性。
２．２　 风场环境下加油软管运动特性分析

为了获得不同飞行环境下软管由水平初始状态

释放后的运动特性，将加油机飞行高度和飞行速度

作为输入，输出加油软管单元所对应的位置，观察软

管锥套的动态变化。 此外当没有大气风场扰动时，
软管锥套仅在加油机尾流场作用下，分析软管锥套

在同一飞行速度、不同飞行高度下的运动。 设加油

机飞行速度为 １５０ ｍ ／ ｓ，飞行高度分别为 ４ ０００，
５ ０００，６ ０００ ｍ，软管锥套的轨迹如图 ３所示。

图 ３　 不同高度下软管拖曳响应

由图 ３可知，当加油机飞行速度一定时，加油高

度越高，软管锥套系统的下沉量越大。 在没有大气

风场扰动时，分析软管锥套在同一飞行高度、不同飞

行速度下的运动。 设加油机飞行高度为 ５ ０００ ｍ，飞
行速度分别为 １００，１２５，１５０ ｍ ／ ｓ，软管锥套的轨迹

如图 ４所示。

图 ４　 不同速度下软管拖曳响应

由图 ４可知，加油机飞行速度越大，软管锥套下

沉量越小。 通过图 ３和图 ４能够看出，某一高度 ／速
度下软管锥套最终平稳拖曳状态的仿真结果遵循空

气密度分布规律，同样能够说明建模的准确性。 此

外考虑加油机与受油机近距加油时的防碰撞安全

性，锥套的下沉量需要严格限制在一个合理范围内，
加油飞行高度以及飞行速度的选择对于安全加油具

有重要意义。
由图 ３～４可看出在加油机尾流场作用下，软管

锥套运动会趋于稳定，达到平稳拖曳状态，尾涡对软

管锥套的影响可以忽略。 考虑软管锥套受到阵风、
紊流等影响，运动状态会发生改变。 选定加油机初

始状态：飞行高度为 ５ ０００ ｍ，飞行速度为 １００ ｍ ／ ｓ，
令软管锥套处于初始平衡位置。 紊流强度为轻度紊

流或中度紊流时，可安全加油。
２．３　 软管甩鞭运动特性分析

考虑受油插头与加油锥套之间撞击力的影响，
不同对接速度下软管运动状态也会发生改变。 仿真

总时间设置为 ５０ ｓ。 对接过程中，受油机撞击力需

大于顶开锥套输油口的力，受油机的相对运动采用

文献［８］给出的飞行规律。 令受油机撞击持续时间

为 １ ｓ。 将正常拖曳状态下各单元节点的广义坐标

向量设置为初值，设置 ２ 种相对对接速度： ｖｒ１ ＝
４ ｍ ／ ｓ，ｖｒ２ ＝ １．５ ｍ ／ ｓ。 图 ５ ～ ６表示了软管锥套在不

同对接速度下软管运动状态。

图 ５　 受油机对接速度 １作用下软管运动曲线

图 ６　 受油机对接速度 ２作用下软管运动曲线

加油对接速度 １的作用下，软管在 ｔ ＝ １ ｓ 时形

态已发生较大改变，产生甩鞭现象，而对接速度 ２ 作

用下，软管的形态没发生明显改变。 这是因为对接

速度 ２相对于对接速度 １ 前移距离较短，软管不会

·５２９·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４２卷

产生明显的松弛余度，所诱发的软管甩鞭现象不明

显。 合理的对接速度对于软管甩鞭现象的减少具有

重要意义，根据软管甩鞭现象的发生制定受油机的

飞行包线。
将加油软管分为 ２０段单元软管，定义吊舱端为

第 １段单元软管，锥套端为第 ２０ 段单元软管。 图 ７

表示不同软管单元受阻尼作用时轴向应力的变化情

况。 由于软管材料的阻尼性，软管单元节点力的变

化具有一定的时间差。 选取合适的力反馈点，对于

后续软管加油吊舱卷盘机构控制的实时性改进具有

重要意义。

图 ７　 阻尼作用下软管轴向应力响应曲线

　 　 假定软管处于平稳拖曳状态，在 ｔ ＝ １ ｓ 时受油

机分别以 ｖ′ｒ１ ＝ １ ｍ ／ ｓ，ｖ′ｒ２ ＝ ３ ｍ ／ ｓ的相对速度撞击加

油锥套，持续时间 １ ｓ。 恒力弹簧驱动装置参数设置

为：软管初始长度为 ２０ ｍ，恒力弹簧可控长度为

５ ｍ，吊舱卷盘装置质量为 ６８．０８ ｋｇ。 观察甩鞭抑制

效果，不同对接速度下软管长度变化响应曲线如图

８ ～ ９所示。 从图中能够看出，加油锥套受到受油机

撞击作用后，通过加油锥套端测力反馈较锥套端测

力反馈响应更快，恒力弹簧装置快速感知软管张力

变化情况，降低软管的大幅摆动，抑制甩鞭现象。

图 ８　 受油机对接速度 １作用下甩鞭抑制软管长度变化　 　 图 ９　 受油机对接速度 ２作用下甩鞭抑制软管长度变化

　 　 基于锥套端力测量反馈卷盘驱动策略，不同对

接速度下软管的形态变化如图 １０ ～ １１ 所示。 在对

接速度 １作用下，软管产生的松弛量较少，恒力弹簧

控制单元快速收回多余软管，受紊流风场影响较少。

在对接速度 ２作用下，软管产生较多松弛量，恒力弹

簧控制单元收回部分软管，受紊流风场影响较大。
锥套端最先感知到软管张力变化，产生大幅振荡，发
生甩鞭现象，吊舱端由于软管阻尼作用，张力大幅振

图 １０　 对接速度 １作用下甩鞭抑制变长度软管运动　 　 　 图 １１　 对接速度 ２作用下甩鞭抑制变长度软管运动曲线
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荡具有一定延迟。 在恒力弹簧卷盘驱动作用下，软
管张力变化最终趋于稳定，甩鞭抑制效果明显，同时

对接速度 １较对接速度 ２作用下的软管应力变化振

荡范围小。

３　 结　 论

１） 充分考虑了加油吊舱卷盘机构的收放运动

以及加油软管材质的阻尼特性，基于绝对节点坐标

方法建立变长度加油软管锥套系统的动力学模型。
根据多体动力学理论，确定软管约束条件并采用

Ｎｅｗｍａｒｋ方法进行微分方程求解。 结合 Ｄｒｙｄｅｎ 紊

流模型及基于 Ｂｉｏｔ⁃Ｓａｖａｒｔ 理论建立加油机尾流模

型，构建软管锥套真实飞行风场环境模型，最终获得

软管复杂风场环境下加油锥套系统动力学模型，为
后续基于模型设计控制律提供模型基础。

２） 对比分析了计算流体动力学软件 ＡＮＳＹＳ 及

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ数值计算中软管平稳拖曳状态时锥套的下

沉量变化特征，以及锥套平稳拖曳阻力 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 数

值结果与 ＮＡＳＡ飞行测试数据，说明了所提建模方

法的准确性和可行性。 本文研究为自主空中加油包

线确定、软管材质的选取、甩鞭抑制控制策略设计等

提供一定的参考作用。
３） 仿真可知，飞行高度以及飞行速度的选择对

于安全加油具有重要意义。 过大的对接速度使软管

产生过量松弛余度，导致软管发生甩鞭现象。 由于

软管材料所具有的阻尼性，软管单元各节点间力的

变化具有一定的时间差。 加油吊舱恒力弹簧驱动装

置作用下，锥套端较加油吊舱端力反馈响应更快速，
软管甩鞭抑制效果明显，软管张力特征点的选取对

于后续甩鞭抑制控制律的优化设计具有重要意义。
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