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“插头 － 锥管”式空中加油软管平衡拖曳位置计算

胡孟权 ，　聂 　鑫 ，　王丽明
（空军工程大学 　工程学院 ，陕西 　西安 　 ７１００３８）

摘 　要 ：空中加油软管运动规律的研究是分析战斗机空中加油时控制规律和验证飞机飞行品质

的重要前提 ，加油软管平衡拖曳位置计算是研究空中加油软管运动规律的基础 。利用机翼附

着涡和自由涡模拟加油机尾流场对加油软管和锥套的影响 ，分别建立空中加油软管流场模型 、

软管气动模型和稳定伞气动模型 。将空中加油软管质点离散化 ，从软管 、稳定伞空间受力平衡

出发 ，推出了“插头 －锥管”式空中加油软管空间平衡拖曳位置计算方法 。利用此方法计算了不

同飞行状态下空中加油软管平衡拖曳位置 ，并分析了空中加油软管平衡拖曳位置在不同飞行状

态下的变化规律 。计算结果与实际情况吻合 ，为研究空中加油软管运动规律奠定了基础 。
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空中加油技术是提高飞机作战效能的关键技术之一 ，发展至今已形成了 ２套较为完善的加油系统 ：“插

头 －锥管”式空中加油系统和伸缩套管式空中加油系统 。 “插头 －锥管”式空中加油 ，又称软式加油 ，由英国

加油公司在上世纪 ４０年代开发 ，是目前应用最为广泛的空中加油技术 。加油时 ，加油机上放出加油软管锥

套组件 ，锥套上的稳定伞产生的气动阻力起稳定作用 ，使软管锥套组件保持一定的下沉高度 ，防止加油机与

受油机在加油时距离过近而发生碰撞 。 “插头 －锥管”式空中加油的优点是一架大型加油机可装多个加油吊

舱 ，同时为 ２ － ３架飞机加油［１ － ３］
。

计算空中加油软管的平衡拖曳位置是研究软式加油时软管锥套组件动态运动的基础和重要课题 ，国内

对于加油软管拖曳位置的研究甚少 ，文献［４］在计算空中加油软管的静态拖曳位置时简化了对软管的侧向力

的考虑 ，不适用于翼吊式加油吊舱 。本文建立加油机尾流场模型 ，从软管受力分析出发 ，通过离散软管质点

分析计算“插头 －锥管”式空中加油软管平衡拖曳位置 。

１ 　空中加油软管流场模型

加油软管位于加油机后 ，受到加油机机翼 、机身以及平尾所分别产生的附着涡和自由涡的影响 。其中相

对机身和平尾来说 ，机翼的附着涡和自由涡对加油软管的影响占主导地位 。所以软管某点处的流场速度可

近似认为是自由流的速度与加油机机翼附着涡和自由涡诱导速度之和 。

假设加油机机翼附着涡沿机翼 １／４弦线分布 ，环量沿机翼展向分布规律为椭圆形环量和线性环量的加

权和［５］
，即 ：

Γ（z）＝ βΓ（z）elliptic ＋ （１ － β）Γ（z）linear （１）

椭圆形环量分布规律为 ：

Γ（z）elliptic ＝ Γ０e １ －
２ z
ly

２

（２）
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式中 ：ly 为机翼翼展 ；Γ０e为机翼翼根处环量值 ，Γ０e ＝ ２CL V ly ／πλ ，式中 ：CL 为飞机的升力系数 ；V 为飞行速度 ；

λ为展弦比 。

线性环量分布规律为 ：

Γ（z）linear ＝ Γ０ l １ －
２｜z ｜
ly （３）

式中 Γ０l为机翼翼根处环量值 ，Γ０l ＝ CL V ly
λ

　 　沿机翼展向附着涡环量的变化量 Δ Γ（z）即为机翼
自由涡强度 。在具体计算中可将机翼附着涡和自由涡

离散成若干个马蹄涡计算 ，见图 １ 。

对于空中加油软管上任意一点 M ，通过马蹄涡诱

导速度计算即可确定加油机尾流场对空中加油软管的

影响 。离散后直漩涡对 M点的诱导速度大小为 ：

vyd ＝ Γ
４πh（cosα１ － cosα２ ）

式中 ：Γ为该段直漩涡的环量 ；h为 M 点至直漩涡的垂
直距离 ；α１ 和 α２ 为 M点至直漩涡两端直线的夹角 。

图 １ 　马蹄涡气动模型

．１ 　 Horseshoe vortices pneumatic model

２ 　软管 、稳定伞气动模型

将整个加油软管分离成若干段直线微元软管 ，作用在任一微元软管上的气动力包含 ２个方面 ：软管摩擦

力 F和软管压差力 P［６］
。

2畅1 　软管摩擦力
微元软管所受摩擦力平行于软管轴线方向 ，大小为 ：

F＝ Cf ρv２t π dl／２ （４）

式中 ：Cf 为微元软管上的摩擦力系数 ；ρ为流经软管的空气密度 ；vt 为空气来流平行于软管轴线方向的切向
速度 ；d为微元软管直径 ；l为微元软管长度 。

Cf 是与雷诺数 Ref有关的函数 ，软管材料不同时 ，Cf 的差异不大 ，其表达式为［６］
：

Cf ＝

４畅６４０ ９R － ０畅 ６６６ ７
ef 　 １０

－ ２
＜ Ref ≤ １０

４

０畅０４６ ４Ref
－ ０畅 １６６ ７

　 １０
４
＜ Ref ≤ １０

１０

０畅００１ 　 　 １０
１０
＜ Ref

（５）

式中 ：Ref ＝ v L／υ ，v为流过软管的空气速度 ；υ为空气的运动粘度系数 ；L ＝ π d／２sinα为软管特征长度 ，α为软

管轴线方向和相对气流方向的夹角 。

2畅2 　软管压差力
微元软管所受压差力垂直于软管轴线方向 ，大小为 ：

P＝ Cdρv２n dl／２ （６）

式中 ：vn 为空气来流垂直于软管轴线方向的法向速度 ；Cd 为压差力系数 ，确定压差力系数时雷诺数使用法向

速度［６］
，即 ：

Rep ＝ vn d／υ　 ，　 Cd ＝

１０R － ０畅 ８０１
ep １０

－ ２
＜ Rep ≤ １

１０R － ０畅 ４０８ ３
ep １ ＜ Rep ≤ １８０

１畅２ １８０ ＜ Rep ≤ ４ × １０
５

０畅００２ １２８ １R０畅 ３５２ ２
ep ４ × １０

５
＜ Rep ≤ ４ × １０

６

０畅４５ ４ × １０
６
＜ Rep

（７）

2畅3 　稳定伞气动阻力
稳定伞气动阻力方向为来流大气速度方向 ，其大小为 ：

X ＝ CX sρv２w ／２ （８）
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式中 ：x为稳定伞气动阻力系数 ；s为稳定伞特征面积 ；ρ为来流大气密度 ；vw 为考虑加油机涡系诱导速度后
稳定伞处气流速度 。

３ 　软管平衡位置计算

3畅1 　计算方法
　 　将软管看成有限 n＋ １个分离的质点系 ，见图 ２ 。第 ０个节点为软管和加油吊舱连接节点 ，第 n＋ １个节

点为稳定伞节点 。假设软管总长为 nl ，第 ０个节点和第 １个节点之间的距离为 l／２ ，第 n个节点和第 n ＋ １个

节点之间的距离为 l／２ ，其余任意两个相邻节点距离为 l 。图 ２所示的坐标系中 ，原点为软管和加油吊舱连

接节点 ，x轴沿加油机速度的反方向 ，y轴垂直向下 ，z轴与 x 、y轴成右手正交坐标系 。

　 　设第 i个节点的坐标为（xi ，yi ，z i ） ，对其进行受力分析 ，见图 ３ 。该节点受到前段软管的拉力 Ti － １ ，后段

软管的拉力 Ti ，重力 Gi ，软管摩擦力 Fi ，软管压差力 Pi 。对于稳定伞节点 ，Ti 、Fi 、Pi 之和即为稳定伞所受气
动阻力 。则 Ti － １的方向为 bi ＝ （xi － １ － xi ，yi － １ － yi ，z i － １ － z i ） ；Fi 、Ti 的方向为 ai ＝ （xi＋ １ － xi ，yi ＋ １ － yi ，z i ＋ １ －

z i ） ；Pi 的方向为 － v × ai × ai （v为自由来流速度和加油机涡系诱导速度矢量和） 。第 i个节点处于平衡位置
时 ，受力平衡 ，即 ：

Ti － １ ＋ Ti ＋ Fi ＋ Pi ＋ Gi ＝ ０ （９）

根据此受力方程 ，在已知 Ti 的情况下 ，即可求出 Ti － １ 。

图 ２ 　坐标系及软管质点离散化

Fig ．２ 　 Reference frame and discrete
hose mass nodes

图 ３ 　第 i节点受力分析
Fig ．３ 　 Force analysis at point ‘ i’

3畅2 　计算步骤
根据 ３畅１的计算方法 ，归纳软管平衡位置计算步骤如下 ：

１）假设稳定伞节点坐标（xn＋ １ ，yn＋ １ ，zn＋ １ ） ，求稳定伞节点处流场速度 ，稳定伞气动阻力 ；

２）根据稳定伞节点受力平衡求出稳定伞节点前段软管张力 Tn 大小及方向 ；

３）根据 Tn 的方向以及第 n个节点和第 n ＋ １ 个节点之间的距离 l／２ ，可求出第 n个节点坐标（xn ，yn ，

zn ） ；

４）利用方程（９）可求出 Tn － １ ，根据 Tn － １的方向以及第 n － １个节点和第 n个节点之间的距离 l ，可求出第
n － １个节点坐标（xn － １ ，yn － １ ，zn － １ ） ；

５）由此类推可计算得出软管各节点坐标 ；

６）如第 ０个节点坐标（x０ ，y０ ，z０ ）十分接近原点 ，计算结束 ；

７）如果第 ０个节点坐标（x０ ，y０ ，z０ ）不接近原点 ，根据计算所得的（x０ ，y０ ，z０ ） ，修正（xn＋ １ ，yn＋ １ ，zn＋ １ ）重

复以上步骤 ，直到（x０ ，y０ ，z０ ）接近于原点 ，计算结束 。

４ 　计算结果分析

假设空中加油参数见表 １ ，加油吊舱挂于右机翼 ，当软管分段数分别设定为 １０ 、５０ 、１００时 ，软管平衡拖

曳位置计算结果见图 ４ 。
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表 １ 　空中加油参数

Tab ．１ 　 In － flight refueling parameters
加油软管总长／m １４ cX畅６３

加油软管直径／m ０ 5*畅０６６

软管单位长度质量／（kg · m － １
） ２ cX畅５

锥套 、稳定伞重量／N ２００ 靠
稳定伞阻力系数和特征面积之积 ０ 5*畅２０４

加油机高度／m ２ ０００ 邋
加油机速度／（m · s － １ ） １５０

图 ４ 　软管平衡拖曳位置

Fig ．４ 　 Hose static catenary shapes
　 　由图 ４可知 ，软管分段数不同时 ，加油软管平衡拖曳位置基本相同 。

取 n＝ １０ ，加油机在不同飞行状态下锥套位置见表 ２ 、表 ３ 。

表 ２ 　不同高度和表速状态下锥套的位置

Tab ．２ 　 Drogue positions at various indicated airspeed and height
高度／m 表速／（km · h － １

） 水平位置／m 下沉位置／m 侧向位置／m
１ ０００ 腚４５０ u１４   畅 ４２６ ２ 觋後畅 ３５７ ０ 浇创畅 ５０９

１ ０００ 腚５００ 拻１４ ( 畅 ４８３ ２ 觋後畅 ００１ ０ 浇创畅 ４２９

１ ０００ 腚５５０ 拻１４ ( 畅 ５２２ １ 觋後畅 ７１７ ０ 浇创畅 ３６６

５ ０００ 腚４５０ 拻１４ ( 畅 ４２５ ２ 觋後畅 ３６２ ０ 浇创畅 ５１０

５ ０００ 腚５００ 拻１４ ( 畅 ４８２ ２ 觋後畅 ００６ ０ 浇创畅 ４３０

５ ０００ 腚５５０ 拻１４ ( 畅 ５２１ １ 觋後畅 ７２１ ０ 浇创畅 ３６７

９ ０００ 腚４５０ 拻１４ ( 畅 ４２２ ２ 觋後畅 ３８０ ０ 浇创畅 ５１４

９ ０００ 腚５００ 拻１４ ( 畅 ４８０ ２ 觋後畅 ０２１ ０ 浇创畅 ４３４

９ ０００ 腚５５０ 拻１４ ( 畅 ５１９ １ 觋後畅 ７３５ ０ 浇创畅 ３７０

表 ３ 　不同高度和真速状态下锥套的位置

Tab ．３ Drogue positions at various real velocity and height
高度 ／m 真速／（m · s － １ ） 水平位置／m 下沉位置／m 侧向位置／m
１ ０００ *１２０ $１４ 缮览畅 ３６７ ２ è煙畅 ６７８ ０ 櫃悙畅 ５８９

１ ０００ *１５０ $１４ 缮览畅 ４９５ １ è煙畅 ９２０ ０ 櫃悙畅 ４１１

１ ０００ *１８０ $１４ 缮览畅 ５５７ １ è煙畅 ４１２ ０ 櫃悙畅 ３０１

５ ０００ *１２０ $１４ 缮览畅 １５７ ３ è煙畅 ５８８ ０ 櫃悙畅 ７９５

５ ０００ *１５０ $１４ 缮览畅 ３７５ ２ è煙畅 ６３６ ０ 櫃悙畅 ５７１

５ ０００ *１８０ $１４ 缮览畅 ４８７ １ è煙畅 ９７５ ０ 櫃悙畅 ４２９

９ ０００ *１２０ $１３ 缮览畅 ７６４ ４ è煙畅 ８３４ １ 櫃悙畅 ０７３

９ ０００ *１５０ $１４ 缮览畅 １４３ ３ è煙畅 ６４３ ０ 櫃悙畅 ７９８

９ ０００ *１８０ $１４ 缮览畅 ３４４ ２ è煙畅 ７９３ ０ 櫃悙畅 ６１５

　 　由表 ２ 、表 ３可得以下结论 ：

１）一定高度情况下 ，加油机飞行速度增大 ，锥套下沉量减小 ，侧向偏移量减小 。

飞行速度增大 ，作用在加油软管上气动升力和稳定伞气动阻力的 x轴分量增大 ；且加油机机翼附着涡

和自由涡环量减小 ，自由涡对稳定伞的侧向诱导速度减小 ，所以造成锥套下沉量减小 ，侧向偏移量减小 。

２）一定飞行速度（真速）情况下 ，飞行高度增大 ，锥套下沉量增大 ，侧向偏移量增大 。

飞行高度增大 ，空气密度减小 ，作用在加油软管上气动升力和稳定伞气动阻力的 x轴分量减小 ；且加油

机机翼附着涡和自由涡环量增大 ，自由涡对稳定伞的侧向诱导速度增大 ，所以造成锥套下沉量增大 ，侧向偏

移量增大 。

３）表速一定时 ，锥套下沉量 、侧向偏移量基本不变 。

表速一定 ，则加油软管和稳定伞所受气动力基本不变 ，所以锥套下沉量 、侧向偏移量基本不变 。

４）根据某型加油机实际情况 ，在表速 ４２０ km／h － ５９０ km／h的范围内 ，锥套下沉量在 １畅５ m － ３ m之间 ，

计算结果与实际吻合 。

５ 　结束语

将空中加油软管进行质点离散化 ，考虑加油机尾流场扰动 ，根据空中加油软管 、稳定伞的空间受力平衡 ，

推出了“插头 －锥管”式空中加油软管空间平衡拖曳位置的计算方法 ，计算结果符合实际 。
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Determination of Hose Static Catenary Shape
in ＂Probe －Drogue＂ In － Flight Refueling System

HU Meng － quan ，NIE Xin ，WANG Li －ming
（Engineering Institute ，Air Force Engineering University ，Xi′an ７１００３８ ，China）

Abstract ：The rule of in － flight hose － drogue movement is an important prerequisite in analyzing the air‐
craf t＇s flying qualities and control law ，and the calculation of the static catenary shape of hose is the basis of
studying the hose － drogue movement ．In this paper ，a method for determination of hose static catenary is
presented ．The tanker flow － field is modeled by using an array of distributed bound and free vortices ．The
refueling hose flow － field model 、hose pneumatic model and drogue parachute pneumatic model are estab‐
lished respectively ．In the method ，the trailing refueling hose and drogue are modeled by using an array of
discrete point mass nodes which represents the physical properties of the hose and drogue ．Hose static cat‐
enary shapes at various speeds and heights are calculated and discussed ，and the results coincide with the
facts ．
Key words ：in － flight refueling hose ；probe － drogue ；static catenary shape
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　 　 ２００９年 ９月 ２３日 ，中国工程院朵英贤院士及兵器 ２０２所马春茂副所长一行应邀到工程

学院进行学术交流 。院首长向朵院士介绍了学院的历史沿革和学科建设情况 ，朵院士对工程

学院在空军武器装备建设发展中做出的贡献给予了高度评价 。随后 ，朵院士前往航空兵器工

程系 ，与史家科 、黄长强 、冯金富等专家教授进行研讨交流 ，并参观了有人机／无人机机载武器

系统实验室等教学科研平台 。作为中国轻武器的奠基人 ，朵院士对工程学院在航空武器领域

的研究工作和优异成绩给予了充分肯定 ，他表示将继续关注并全力支持工程学院在航空武器

领域的教学和科研工作 。
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