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摘　 要：加油机尾涡的发展包括近场和远场 ２ 个阶段，近场阶段尾涡处于卷起和成熟期，尾涡的演化

机理复杂且形成的尾涡强度较大，对下游飞机特别是中小型无人受油机的安全性和稳定性会造成不

利影响，因此需要重点研究近场尾涡的发展及影响规律，通过分析尾涡流场对其潜在的危险区域进行

评估。 采用雷诺平均方法模拟以 ＣＲＭ 飞机为假想加油机的尾涡的近场分布，对不同来流马赫数和侧

风条件下加油机近场尾涡的涡核位置和影响规律及范围进行分析，在此基础上以“捕食者”无人机构

型为受油机研究对象，选取临界滚转力矩系数作为危险区域判据，通过计算分析评估了受油机在

ＣＲＭ 加油机后的尾涡危险区域。 研究结果表明，增大马赫数使得涡核在下落阶段纵向位置更低，涡
核半径变大，尾涡环量变大；侧风使涡核位置出现明显偏移，侧风越大，偏移量越大，同时会加速尾涡

耗散；在加油机尾涡流场影响下，受油机面临的潜在危险区域主要受加油机尾涡环量和受油机特征参

数影响，且危险区域位置与涡核位置变化保持一致。
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　 　 空中加油技术是航空领域的关键技术之一，它
可以增加飞机航程和作战半径、延长留空时间、提高

有效载荷、增强攻击突然性，能够大幅提高作战

效能［１］。
在加油过程中，受到加油机尾流场影响，受油机

的气动特性会发生不同程度变化，不加以优化控制

则会对加油机的稳定性造成严重影响。
飞机尾涡的发展分为近场涡和远场涡 ２ 个阶

段，近场涡包括尾涡的卷起阶段和成熟阶段，远场涡

包括尾涡的中远场和耗散阶段［２］。 目前专家学者

主要致力于起飞、进近和着陆阶段的尾涡演化分析，
通过分析地面效应缩短起飞安全间隔，对巡航阶段

的尾流演化研究较少。 温瑞英等［３］ 采用雷诺平均

法模拟 Ａ３２０ 起降阶段的近场演化过程，并研究近

场尾涡特征参数的计算方法，指出 Ａ３２０ 机型更适

合采用 ３ ～ １２ ｍ 的平均环量值来描述近场尾涡强

度。 谷润平等［４］基于大涡模拟方法研究 Ａ３２０ 在无

风条件下的尾涡演化，得出近场涡的涡核发展情况。
林孟达等［５］ 采用大涡模拟方法结合自适应网格技

术研究尾涡的演变，模拟尾涡卷起和远场衰减过程，
并在此基础上创建尾流间隔快速预测系统。 张泽

宇［６］利用嵌套网格，使用脱落涡模拟方法，研究飞

机起降阶段，不同的地面高度对飞机尾涡合并过程

的影响，以及地面效应对二次涡的诱导作用。 Ｐａｎ
等［７］研究 Ａ３３０ 飞机的尾涡耗散机理，应用条带状

法计算后机 ＡＲＪ２１ 的气动力和力矩系数，分析并指

出了尾涡遭遇的安全性间隔。
另一方面，侧风等大气环境也会对飞机尾涡的

演化产生影响。 张钧铎等［８］ 采用自适应网格大涡

模拟技术研究 ＡＲＪ２１ 客机尾涡在侧风条件下的近

地演化过程，并分析在不同侧风条件下尾涡的演化

与衰减特性。 魏志强等［９］使用 ＲＡＮＳ 方法进行数值

模拟，发现侧风会加速尾涡的消散。 潘卫军等［１０］ 采

用大涡模拟方法对不同侧风下航空器近场尾涡进行

数值模拟，研究进近阶段侧风对尾涡的影响，表明侧

风越大尾涡耗散速度越快。 Ｌｉ 等［１１］ 研究均匀侧风

和线性垂直剪切侧风对尾涡耗散和涡强度的影响。
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对于尾涡遭遇的危险性分析，目前学者们提出

了不同的量化指标。 Ｐｅｒｅｚ⁃Ｂａｔｌｌｅ 等［１２］ 基于尾涡快

速仿真模型研究中高空长航时遥控驾驶飞行器受尾

涡的影响，并计算滚转力矩系数量化前机尾涡对后

机的影响，以 ＲＱ⁃４Ａ 和 ＭＱ⁃９ 为例划分尾涡危险区

域。 谷润平等［１３］ 建立尾涡消散模型和尾涡遭遇安

全性评估模型，选择滚转角速度衡量尾流遭遇的严

重程度，并考虑侧风条件对危险区域侧向安全性的

影响。 魏志强等［１４］ 基于飞机尾涡流场快速仿真计

算模型给出不同飞行高度处尾涡危险区域计算方

法，并分析高空尾涡危险区域的影响因素。 马义

龙［１５］基于 ＣＦＤ 方法对配对前机的尾流流场进行数

值模拟计算，得到了配对前、后两机的尾流安全间

隔，进一步对配对进近模式的尾流安全区域做出了

分析讨论。 上述相关研究对指导尾流场关键影响区

域划分具有重要意义。
目前的研究主要是通过尾涡快速预测模型建立

尾涡遭遇危险性评价指标，对通过数值模拟建立评

价指标的研究较少。 本文选取 ＣＲＭ 模型作为加油

机，分析其尾涡的位置和影响范围，并对不同马赫数

和侧风影响下的尾涡发展规律进行比较。 选取“捕
食者”无人机作为受油机构型，以加油机尾涡环量

和受油机特征参数计算滚转力矩系数，量化受油机

在加油机尾涡中的危险程度，根据受油机所能承受

的最大滚转力矩系数划分尾涡危险区域，并分析涡

核位置和危险区域的关系。

１　 尾涡数值模拟方法

本文以 ＲＡＮＳ 数值模拟方法求解 ＣＲＭ 加油机

的尾涡流场，根据流场结果判别尾涡的位置和影响

范围，并进行网格无关性验证，确定数值模拟方法的

可靠性。
１．１　 数值模拟方法

采用雷诺平均方法（ＲＡＮＳ）进行数值模拟，湍
流模型选择 ＳＳＴ 模型。

雷诺平均方程为：
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　 　 上述方程中 － ρ ｕ′ｉ ｕ′ｊ 是雷诺应力，表示湍流的

影响。 如果要求解该方程，必须对其进行封闭，本文

使用 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型对 ＲＡＮＳ 方程进行封闭。
方程求解采用有限体积法，有限体积法具有良

好的守恒性，可以克服泰勒展开离散的缺点，能够很

好地解决复杂的工程问题，并且对网格具有良好的

适应性。 空间离散方法选择二阶迎风格式，可以减

少数值耗散影响，且收敛速度较快。
１．２　 尾涡判别方法

１．２．１　 涡核位置

通常将尾涡中心涡量最大的点称为涡核，涡量

的表达式为

ω ＝ ω２
ｘ ＋ ω２

ｙ ＋ ω２
ｚ （３）

式中， ωｘ ＝
∂ｗ
∂ｙ
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分别为沿 ｘ，ｙ，ｚ 方向的速度分量。
１．２．２　 涡核半径

尾涡影响范围一般通过涡核半径来描述，定义

从涡核位置到最大切向速度位置之间的距离为涡核

半径。 但考虑到误差的干扰，本文选择与最大切向

速度值相差 ０．２ ｍ ／ ｓ 之内的所有点，将涡核位置到

这些点的平均距离定义为涡核半径。 在该过程中需

注意区分左右涡，避免最大切向速度点的交叉干扰。
涡核半径的计算方法如下：假设某一截面的涡核位

置是 （Ｐ０ｘ，Ｐ０ｙ，Ｐ０ｚ），截面上任意一点的坐标是（Ｐ１ｘ，
Ｐ１ｙ，Ｐ１ｚ），假设逆时针方向为正，涡核到该点位置的

切向方向为（０， － （Ｐ１ｚ
－ Ｐ０ｚ），Ｐ１ｙ

－ Ｐ０ｙ），切向速度

是该点的速度到切向量的方向投影，得到尾涡切向

速度的计算公式为

ｖθ ＝
ｗ（Ｐ１ｙ

－ Ｐ０ｙ） － ｖ（Ｐ１ｚ
－ Ｐ０ｚ）

（Ｐ１ｙ
－ Ｐ０ｙ）

２ ＋ （Ｐ１ｚ
－ Ｐ０ｚ）

２
（４）

１．２．３　 尾涡环量

尾涡环量是速度矢量沿流场中一条封闭曲线的

线积分，在不同的流向截面上，选取距离涡核位置不

同的径向距离，将切向速度的线积分作为尾涡环量，
表达式为

Γ（ ｒ） ＝ ∮ｖθｄｓ （５）

　 　 由于后处理中得到的切向速度为每一个网格节

点上的离散数值，无法直接进行积分。 因此对于某

一个具体的径向距离，将周向均分为 ２５ 个点，插值

计算每个点的切向速度，取其均值为 ｖθ，以涡核到对

·５６５·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４３ 卷

称面的距离向下取整作为径向距离的上限。
１．３　 方法验证

１．３．１　 几何模型和求解设置

加油机是给飞行中的飞机补充燃料的飞机，多
为大型运输机或战略轰炸机改装而成，可以延长受

油机续航时间。 本文采用大型运输机标模 ＣＲＭ 模

型作为研究对象，模型参数见表 １。
表 １　 ＣＲＭ 构型数据

几何参数 数值

机翼展长 ｂ ／ ｍ ５８．７６２ ８０

平均气动弦长 ｃ ／ ｍ ７．００５ ３２

参考面积 Ｓ ／ ｍ２ １９１．８４４ ８０

首先通过 ＩＣＥＭ ＣＦＤ 生成结构网格，设置气流

流动方向为 ｘ 轴正方向，展向右翼为 ｙ 轴正方向，垂
直于流动方向的正上方为 ｚ 轴正方向，计算域大小

设置为 １ ４００ ｍ×５００ ｍ×７００ ｍ，计算域在 ｘ 方向的

边界为机后 １０ 倍翼展位置，在 ｙ 方向边界为 ４ 倍翼

展位置，在 ｚ 方向边界为 ６ 倍翼展位置。 为更好地

捕捉尾涡，对机翼上方网格进行加密，模型的网格分

布如图 １ 所示。
使用 ＣＦＸ 求解定常雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程，设置入

口、出口和远场为压力远场，具体计算状态见表 ２。

图 １　 网格示意图

表 ２　 ＣＲＭ 计算状态

几何参数 数值

马赫数 ０．３
迎角 ／ （°） ３

空气静压 ｐ ／ Ｐａ ７０ １２１
空气静温 Ｔ ／ Ｋ ２６８．６６

１．３．２　 网格无关性验证

在加油机尾涡的数值模拟过程中，网格数量对

模拟结果有明显影响，粗网格在尾迹区的模拟效果

较差，细网格在计算中则会造成不必要的浪费，因此

需要进行网格无关性验证选择合适的网格数量。
分别对 ６００ 万，２ ０００ 万，３ ５００ 万和 ５ ０００ 万的

网格数量进行数值模拟，比较不同网格数量的尾涡

云图，如图 ２ 所示。 从图 ２ 中可以看出 ６００ 万的网

格沿流向网格尺度过大，造成数值耗散严重，无法准

确捕捉翼尖涡的强度。

图 ２　 ｘ＝ ２ｂ 截面处的尾涡云图

　 　 进一步比较不同网格数量涡核位置及其涡量的

模拟结果，如图 ３ 所示。 图 ３ 反映出 ３ ５００ 万网格

和 ５ ０００ 万网格的结果非常接近，２ ０００ 万网格的涡

核纵向位置在机后 ２ 倍翼展到 ４ 倍翼展的范围内明

显高出 ３ ５００ 万网格。 因此，在后续研究分析中选

择 ３ ５００ 万的网格进行数值模拟。

·６６５·
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图 ３　 不同网格下左涡核位置和涡量图

１．４　 尾涡判别结果

对于 ３ ５００ 万网格的模拟结果，本文分析其尾

涡对的涡核位置、左涡核半径以及尾涡环量。
提取不同截面的涡核位置坐标，随流向距离的

变化情况如图 ４ 所示，涡核展向坐标随流向距离的

增大而逐渐减小，左右涡核对称靠近；左右涡的纵向

坐标随流向的变化曲线基本重合，说明两涡对称上

升下落趋势一致；在机翼后 ３ 倍翼展位置之前，涡核

纵向坐标随流向而逐渐上升；在 ３ 倍翼展位置达到

最大值后开始逐渐下降。

图 ４　 涡核位置随流向距离的变化

按照 １．２．２ 节的涡核半径计算方法，计算得到

左涡的无量纲涡核半径，如图 ５ 所示，其中无量纲涡

核半径定义为涡核半径与机翼展长之比。 图 ５ 中无

量纲涡核半径随流向距离的增加而增加。

图 ５　 无量纲左涡核半径随流向距离的变化

尾涡强度大小可以用尾涡切向速度的积分表

示，对于 １．２．３ 节方法得到的尾涡环量，选择 ｘ ／ ｂ ＝ ７
截面 ５ ｍ径向距离下环量Γ（５） 作为Γ０ 对计算结果

进行无量纲化，无量纲尾涡环量用 Γ∗ 来表示。
图 ６ 是不同流向位置的无量纲尾涡环量随径向

距离的变化。 涡核径向距离小于 ５ ｍ 时，无量纲尾

涡环量随径向距离的增加而急剧增大； 涡核径向距

图 ６　 无量纲尾涡环量随径向距离的变化

·７６５·
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离在 ５～１５ ｍ 之间，无量纲尾涡环量随径向距离的

增加而缓慢增加；涡核径向距离在 １５ ～ １８ ｍ 之间，
无量纲尾涡环量随径向距离的增加再次快速增加，
说明此时受到平尾涡的影响；在涡核径向距离 １８ ｍ
之外，无量纲尾涡环量随径向距离的增加而缓慢增

加最终出现下降趋势，说明此时受到机身的影响。
对于中大型客机，尾涡环量多使用涡核径向距

离 ５～１５ ｍ 的平均环量来表示，以机翼后 １ 倍翼展

位置截面上的尾涡环量作为 Γ０ 进行无量纲化，图 ７
是无量纲尾涡环量随流向距离的变化，反映出随流

向距离的增加，平均环量缓慢增加进而保持不变。

图 ７　 无量纲尾涡环量随流向距离的变化

２　 不同条件下的尾涡演化机理

２．１　 不同马赫数条件的影响

为进一步了解加油机尾涡的分布规律，满足空

中加油时复杂多变的大气条件，本文在保证加油机

不受侧风影响的前提下，选择 ３ 种不同的马赫数

（Ｍａ＝ ０．２，０．３，０．４）研究尾涡的发展变化情况。
２．１．１　 涡核位置

马赫数大小不会影响两涡核对称靠近的变化趋

势，３ 个马赫数的无量纲涡核间距的变化曲线重合。
马赫数大小对两涡核的上升下落趋势有明显影响，
图 ８ 是不同马赫数影响下涡核纵向位置随流向距离

的变化图，反映出在尾涡的卷起区不同马赫数下的

涡核纵向位置重合，均呈现上升趋势；随流向距离增

加至 ３．５ 倍翼展位置处，涡核上升至最高点；在 ３．５
倍翼展位置之后，涡核纵向位置下降，并且马赫数越

高，涡核纵向位置越低，即涡核下落越快，说明涡核

下落速度与马赫数呈正相关。

图 ８　 不同马赫数影响下涡核纵向坐标随流向距离的变化

２．１．２　 涡核半径

图 ９ 是不同马赫数影响下的无量纲涡核半径随

流向距离的变化图，反映出在尾涡成熟区不同马赫

数下的涡核半径均随流向距离的增加而增加。 在机

翼后 １ 倍翼展到 ３ 倍翼展的范围内，不同马赫数的

变化曲线基本重合；随流向距离增加，马赫数越大，
无量纲涡核半径越大。

图 ９　 不同马赫数影响下无量纲涡核半径随流向距离的变化

２．１．３　 尾涡环量

为比较马赫数大小对尾涡强度的影响，取距涡

核 ５～ １５ ｍ 平均环量作为尾涡环量，以 Ｍａ ＝ ０．３ 机

翼后 １ 倍翼展位置截面上的尾涡环量作为 Γ０ 进行

无量纲化。 图 １０ 为不同马赫数影响下无量纲尾涡

环量随流向距离的变化，反映出马赫数越大，环量值

越大，尾涡强度越大。
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图 １０　 不同马赫数影响下无量纲尾涡

环量随流向距离的变化

２．２　 不同侧风条件的影响

实际空中加油过程中，侧风等流场环境也会对

该过程产生影响，本文开展不同侧风速度对尾涡分

布规律的研究，侧风速度为 ０，５，１０，１５，２０ ｍ ／ ｓ，侧
风方向向右。
２．２．１　 涡核位置

受侧风影响，左右涡的涡核位置均出现明显右

移，侧风越大，偏移量越大。 本文对不同侧风影响下

上风涡涡核位置的变化情况进行分析。
图 １１ 反映了涡核整体的运动变化情况，图

１１ａ）表明随侧风增大，左涡核展向坐标右移明显。
图 １１ｂ）反映出尾涡先向上卷起，再逐渐下降。 在尾

涡的卷起区，左涡核纵向位置变化曲线重合，上升趋

势一致。 顺流向到 ３ 倍翼展范围内，无侧风和５ ｍ ／ ｓ
的侧风影响下变化曲线重合，１０，１５，２０ ｍ ／ ｓ 的侧风

影响下变化曲线重合，并且涡核位置高于无侧风的

情况。 在机翼后 ３ 倍翼展位置之后，５ ｍ ／ ｓ 的侧风

相比于无侧风条件下涡核下沉，说明侧风对尾涡向

上卷起有抑制作用，当侧风速度超过 １０ ｍ ／ ｓ 时，较
大的侧风速度对尾涡的向上卷起起到促进作用，此
时涡核位置高于无侧风状态，并且侧风越大，促进作

用越明显。 在 ２０ ｍ ／ ｓ 的侧风条件下，机翼后 ６ 倍翼

展范围之外，涡核出现大幅度下沉及右移，此时翼尖

涡与平尾涡融合（见图 １２），翼尖涡快速耗散，进一

步说明侧风对尾涡耗散起促进作用。

图 １１　 不同侧风条件下涡核位置随流向距离的变化

图 １２　 ２０ ｍ ／ ｓ 侧风条件下尾涡成熟区涡量图

图 １３ 是不同侧风条件下无量纲涡核间距随流

向距离的变化图。 反映出在尾涡的卷起区左右涡核

间距均出现明显收缩，且变化趋势一致。 在 １ 倍翼

展位置之后无侧风和 ５ ｍ ／ ｓ 侧风条件下涡核间距减

小趋势一致，１０，１５，２０ ｍ ／ ｓ 侧风出现波动，侧风越

大波动幅度越大，图 １２ 也可以明显看出右涡涡核位
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置出现左右波动。 这是因为侧风加速尾涡耗散，下
风涡的耗散速度更快，这一阶段湍流起主导作用，右
涡出现变形，翼尖涡和平尾涡在最近距离处发生连

接，旋涡被破坏。 同时，侧风速度和诱导速度的叠加

导致左右翼尖涡周围压力分布不对称，右涡涡核尺

度出现变形，也导致涡结构被破坏，尾涡强度迅速降

低，最终进入混乱无序的湍流状态。

图 １３　 不同侧风条件下无量纲涡核间距随流向距离的变化

２．２．２　 涡核半径

由于下风涡与上风涡相比，在侧风影响下耗散

过快且拉伸明显，采用平均正圆法计算涡核半径会

导致误差过大，故而选择上风涡对比其在侧风影响

下的涡核半径变化情况。
图 １４ 是不同侧风条件下无量纲左涡核半径随

流向距离的变化图，反映出随流向距离增加，无量纲

涡核半径变大，侧风对涡核半径的增加起促进作用，
且侧风速度越大，促进作用越明显。 当侧风过大为

２０ ｍ ／ ｓ 时，超过 ５ 倍翼展位置后，左侧翼尖涡和平

尾涡相互干扰过大，无法提取涡核半径，说明侧风过

大会加速尾涡耗散。

图 １４　 不同侧风条件下无量纲左涡核半径随流向距离的变化

２．２．３　 尾涡环量

为比较侧风对尾涡强度的影响，取距涡核 ５ ～
１５ ｍ平均环量作为尾涡环量，以无侧风时机翼后

１ 倍翼展位置截面上的尾涡环量作为 Γ０ 进行无量

纲化。 图 １５ 为不同侧风条件下无量纲尾涡环量随

流向距离的变化，反映出随侧风速度增大，尾涡环量

增大，尾涡强度增大。 在尾涡耗散方面，侧风主要影

响尾涡快速衰减开始位置，侧风越大，尾涡快速衰减

的开始位置越早。 而对于侧风较大，超过 １０ ｍ ／ ｓ
时，翼尖涡与垂尾涡在机后 ５ 倍翼展位置后出现相

互干扰，此时的翼尖涡平均环量受垂尾涡影响较大，
出现增加趋势。

图 １５　 不同侧风条件下无量纲尾涡环量随流向距离的变化

３　 尾涡危险区域评估

３．１　 危险区域划分准则

在空中加油过程中，当受油机靠近加油机时，会
受到尾涡影响产生滚转力矩，使受油机姿态失稳，严
重时则会出现事故，影响空中加油的安全性。

为分析 ＣＲＭ 加油机尾涡对受油机的影响，量化

受油机遭遇加油机尾涡时的严重程度，采用滚转力

矩系数（ＣＲＭ） ［１６］进行描述。

ＣＲＭ ＝
ＣＬα

４πＶｆｂｆ
∫１

－１

ｃ（η）
􀭰ｃ

Γ（ ｒ）
η － ηｙ

（η － ηｙ） ２ ＋ η２
ｚ

ηｄη

（６）

式中： η，ηｙ，ηｚ 是无量纲化后的结果；η ＝ ｙ
ｂｆ ／ ２

，ｙ 是

沿展向的坐标；ηｙ ＝
ｒｙ

ｂｆ ／ ２
，ｒｙ 是受油机上的点到涡核

的 ｙ 方向距离；ηｚ ＝
ｒｚ

ｂｆ ／ ２
，ｒｚ 是受油机上的点到涡核
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的 ｚ 方向距离；Ｖｆ 是受油机的飞行速度；ｂｆ 是受油机

的翼展；Γ（ ｒ） 是尾涡环量，计算方法在本文 １．４．３
节；ＣＬα 是受油机的升力线斜率。

ＣＬα
＝ ２π

Ａｆ

Ａｆ ＋ ４
（７）

式中， Ａｆ 是受油机的展弦比。 ｃ（η）
􀭰ｃ

是当地弦长与

平均气动弦长之比，利用椭圆分布进行简化，为

ｃ（η）
􀭰ｃ

＝ ４
π

１ － ｙ
ｂ ／ ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（８）

　 　 上述公式说明滚转力矩系数与尾涡环量和受油

机特征参数相关。 该滚转力矩系数公式适用于近似

中心遭遇的场景，也就是受油机的中心与尾涡涡核

的距离不超过受油机翼展的 ２５％。 对于非近似中

心遭遇的场景，假设受油机距离涡核较远，尾涡对受

油机的诱导滚转力矩减弱，视为安全区域，并在后文

加以阐述。
针对不同的受油机，考虑自身稳定性所能提供

的最大滚转阻尼力矩系数，并与进入加油机尾涡后

受到的滚转力矩系数进行比较，划分受油机在加油

机后的危险区域。 滚转阻尼力矩系数的表达式为

ＣＲＭ，ｃｒｔｌ ＝ ０．０７
ＣＬα

１２
１ ＋ ３λ
１ ＋ λ

（９）

　 　 为确保安全，取上述临界滚转力矩系数的 ５０％
作为安全阈值；当受油机进入加油机尾涡后产生的

滚转力矩系数超过安全阈值时，飞机发生滚转甚至

事故，将这些区域认定为尾涡危险区域。
３．２　 危险区域评估结果

选择“捕食者”无人机作为受油机构型，模型参

数如表 ３ 所示。
表 ３　 “捕食者”无人机构型数据

几何参数 数值

机翼展长 ｂ ／ ｍ １４．８

参考面积 Ｓ ／ ｍ２ １１．５

梢根比 ０．２７８

识别到危险区域如图 １６ 所示，图中黑色区域为

尾涡危险区域，红色为涡核位置。 尾涡危险区域的

范围以涡核为中心，上升及下沉趋势与涡核纵向位

置的变化一致，危险区域范围随流向逐渐缓慢增大，
与涡核半径的变化趋势一致。

图 １６　 尾涡危险区域示意图

当受油机中心与涡核距离大约为 ２５％的受油

机翼展时，计算结果已经为安全区域，当受油机继续

远离涡核，滚转力矩系数会更小，说明非近似中心遭

遇的场景为安全区域，与前文假设一致。
如果流场中存在侧风，尾涡的危险区域也会随

侧风方向偏移。 图 １７ 是 １０ ｍ ／ ｓ 侧风条件下尾涡危

险区域示意图，图中反映出受侧风影响，由机翼扰动

流场所产生的危险区域随侧风的变化与涡核的变化

趋势一致，其中右涡比左涡耗散更快，在机翼后 ２ 倍

翼展位置处危险区域逐渐消失，并 ５ 倍翼展位置处

彻底进入安全区域；左涡的危险区域逐渐增大，与涡

核半径的变化趋势一致，这是因为平尾涡与翼尖涡

融合，都会对受油机产生较大的诱导滚转力矩。

图 １７　 侧风条件下尾涡危险区域俯视图

４　 结　 论

本文基于 ＲＡＮＳ 数值模拟方法分析加油机尾涡

流场，选择 ＣＲＭ 构型作为加油机，分析其尾涡的位

置和影响范围，并考虑不同马赫数及侧风条件下尾

涡的发展变化情况，针对尾涡分析结果对受油机在

加油机后的危险区域进行划分，得到如下结果：
１） 增大马赫数不影响涡核展向位置，但是在下

落阶段会使涡核纵向位置更低，涡核半径变大，同一

流向位置的尾涡环量变大；
２） 侧风使涡核位置出现明显偏移，侧风越大，

偏移量越大，下风涡的偏移比上风涡更明显，侧风较

小时，侧风对尾涡的向上卷起有抑制作用，当侧风超

过 １０ ｍ ／ ｓ 时，则会促进尾涡的向上卷起，并且侧风

会使流场内气流速度加快，促进尾涡结构失稳，并加

速尾涡耗散；
３） 受油机在加油机后的危险区域由滚转力矩

系数来进行划分，滚转力矩系数仅与加油机尾涡环

量和受油机特征参数相关，当滚转力矩系数超出副
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翼调节范围会使受油机发生翻转，将超出临界滚转

力矩系数的 ５０％的区域视为针对该受油机构型的

危险区域，危险区域的位置变化与涡核位置变化一

致，范围大小和涡核半径的变化趋势一致。
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