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空中加油时!加油机的气动力和力矩对受油机的操纵影响较大$需对影响大小进行定量分析!得出确定结论$本文对受油机

的横侧动稳定性及操纵性进行了研究!确定了作用在受油机上由加油机翼端涡场引起的气动力和力矩的大小!提出一种简化气动

模型!并将导数形式的力和力矩用于线性运动方程$ 研究表明!受油机具有发散的振荡特性!且主要由倾斜和侧向移动组成%飞行

员在飞行时可通过不断操纵副翼来控制发散模态!保持飞机稳定$

空中加油%受油机%横侧动稳定性%横侧操纵性%气动模型
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& 引言
空中加油时!由于翼尖涡后延!加油机尾部会形成强烈

的翼端涡!对受油机的操"稳特性形成较大干扰 T"’&U# 受油机在
加油机的下洗$指加油机上下翼面气流速度差引起的向下的
气流矢量%和侧洗$指加油机机身压迫气流流向受油机的气
流矢量%气流中飞行!会在受油机正常飞行的气动力和力矩
基础上产生附加的气动力和力矩!增加了受油机的诱导阻力
和动不稳定性 TVU!附加的气动力和力矩大小取决于受油机和
加油机的相对位置与姿态# 为保持受油机的位置和姿态!飞

行员必须对飞机进行连续操纵# 空中加油时!飞机的典型对
接方式如图 "所示T*’WU#
加油机翼端涡气动数学模型为马蹄涡模型TW’$U#研究表明!

受油机处于正常受油位置时! 该模型与受油机气动状态吻
合# 受油机正常受油位置根据加油软管和伞套的长度而定!

在加油管后下方# 在加油过程中!受油机在水平方向和垂直
方向上可偏离基准位置!&0! 按线性运动方程对受油机的运
动求解!可得到很好的近似结果!其中包括由于受油机相对
于加油机位置和姿态所引起的附加气动导数#
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本文对空中加油状态下 !加"受油机的飞行记录进行了
研究!确定了空中加油状态下加"受油机的特定组合位置和
姿态的导数及动稳定性特性#计算了取决于加"受油机的垂
直间距及翼展比值的 !个重要导数$倾斜角 ! 产生的滚转力
矩导数 !!%侧向位移 "产生的滚转力矩导数 !"&’ 为了保证横
侧操纵性与动稳定性相关联!需保持受油机处在加油机后合
适的基准位置上(

$ 基准位置飞行状态和飞机数据
加油机在 "!##$ 高度!以 #%&!#$ 的速度稳定直线平飞#

受油机在加油机后约 ’&$%下 ($( 加%受油机的有关数据为)

! 加油机)翼面积 ’&"%&"$!!翼展 ))$!质量 &####*+#" 受
油机)翼面积 !)$!!翼展 ,%’"($!质量 ,’)#*+!根梢比 ’!%-!!
平均空气动力弦处的机翼后掠角 ",!! 机翼厚度与弦长之比
#%#"!垂尾面积 (%("$!!垂尾高 !%""$!垂尾气动重心在飞机重
心后 &%.$ 处(

! 气动模型
加油机机翼产生翼端涡面!起初涡面与机翼处于同一个

平面!之后在下游几个翼展长的距离内!涡面完成*卷起+过
程!形成一对翼端涡 /(0&1系!如图 !所示’

加油机翼端涡在受油机位置上引起的诱导速度包括由

马蹄涡模型和穆尔模型 /,0’!1表征的诱导速度!如图 ) 所示’ 图
中! 机体坐标轴系 %&"’以加油机重心为原点!’23(4是受油机
’ 向位移与加油机翼展之比!&23(4是受油机 & 向位移与加油
机翼展之比!"3(4是加油机偏离对称面的距离与加油机翼展

之比!)53*6是加油机尾流 "向速度分量与受油机在基准状态
下沿轴向速度分量之比!+53*6是加油机尾流 ’向速度分量与
受油机在基准状态下沿轴向速度分量之比’ 由图 )知! 两模
型间存在较好的一致性’ 假定加油机机翼展向载荷椭圆分
布!马蹄涡展向间距为 #%!"#展长!受油机处在基准位置时!
翼端涡系向下的诱导位移与加, 受油机垂直间距相比很小!
受油机处在加油机 ! 个翼端涡的黏性涡核之外!该影响可以
忽略不计-气动模型未将尾喷流%加油软管%加油机机身和尾
翼的影响包括进去&( 在基准飞行状态下!加油机下洗气流对
受油机的影响很小!可以忽略(

加油机引起的气动载荷主要取决于侧洗!而机翼载荷主
要取决于下洗/&!’’0’!1( 由于飞机*有效反角+出现在侧洗场!在
受油机机翼上产生了附加载荷( 受油机从加油机尾迹中心线
向侧向移动的时候产生了滚转力矩!该力矩是由变化的下洗
场和侧洗场引起的!侧洗影响不大!可以用近似方法估算( 确
定重心处的侧洗速度为 )5!此处的 )5是沿 " 轴分量的!同时
滚转力矩取为")5,)( 用漩涡尾迹模型 /’!,0’(1可以得出受油机的

配平变化特性!受油机进入加油机下洗区时 !必须让飞机抬
头并增加发动机的推力!以补偿在下洗场中向后偏斜的升力
矢量(

( 气动结果
图 ( 为空中加油时!加油机尾迹中典型的下洗%侧洗速

度分布 +5%)5(+5和 )5在 & 方向的变化可以忽略!& 向诱导速
度也可以忽略( 在基准位置上!受油机诱导阻力系数增量约

图 # 空中加油和加油方式
)*+, # -./*01 /.23.1*4+ 045 /.23.1*4+ 6.7895:

图 ( 受油机基准位置的诱导侧洗和下洗
)*+, ( ;453<7*=. :*5.>0:8 045 59>4>0:8 07

/.23.1*4+ 0*/</027 ?0:. 19<07*94

"0$ 侧洗
@0A B*5. >0:8

%?$ 下洗
@?C D9>4 >0:8

图 ! 加油机翼端涡的形成
)*+, ! E04F./ .45 92 78. 29/607*94 92 =9/7.G

研究论文"-/7*<1.:$

H&

C MY K



科技导报 !"#$!!%"&’#

为 !"!!#!
横侧稳定性分析需要侧力"滚转力矩和偏航力矩特性$%#%#&%’(#

这些特性取决于受油机在加油机旋涡尾迹中的横向位置"倾
斜姿态和偏航姿态! ) 个起支配作用的附加气动导数为由倾
斜角 ! 引起的滚转力矩导数 !!和侧向位移 " 引起的滚转力
矩导数 !"! 这 ) 个导数均为负#说明受油机横向位置和倾斜
姿态是静稳定的!

对 !!进行分析发现#如果飞机正向倾斜#且向着翼端涡
上升#左侧机翼下洗增加#右侧机翼下洗降低#使右机翼升力
增大#左机翼升力减小#形成一个使飞机恢复到水平位置的
滚转力矩! 从加油机翼端涡中心向右移动飞机#效果与正坡
度相同#即右翼下洗减少#左翼下洗增加! 侧向移动得到的滚
转力矩为负#会引起飞机左滚#升力增量向左倾斜#产生稳定
响应! 此外#侧洗和$有效反角%在两翼产生的升力不对称#产
生滚转力矩! 侧洗对垂尾的作用是不稳定的#即 !"为正!

图 #"图 ’ 为作用在受油机上的滚转力矩系数 #*随倾斜

角 !和侧向位移系数 "+$,的变化! 由图 ’ 可知#位移系数较
小时 #*变化是线性的#证实了气动导数的作用! 对于其他影
响#如 !!随 "+$,的变化经研究证明可以忽略!
加油机和受油机质量一定时#气动导数主要取决于飞机

之间的垂直间距! 当受油机接近加油机翼端涡时#导数值增
大! 按正常构型提供的导数 !!和 !"见图 -! 简捷形式的气动
导数实验的计算结果如下!

&%’ 侧力导数("".!"!%/’%!)#"!.!!"01’&%!)#"".!"0!-&%!)!
&)’ 滚转力矩导数(’".!"!)-)&!%%!)#’!.!"’%/%!)#’".!"!%#0%!)!
&0’ 偏航力矩导数 ((2.!!"!!))#& !%% !)#(!.!"!1#1%!)#(".

!"!’)%%!)!
其中#’ 表示由某参数引起的简捷形式的滚转力矩导数#

&为飞机质量#% 为机翼面积!

’ 飞机运动方程
空中加油时# 受油机保持机翼接近于水平的基准状态!

其起始状态为稳定"直线平飞状态#使用线性运动方程研究
受油机的动稳定性是合理的!
方程解偶为 ) 个描述纵向和横向运动的独立方程组! 操

纵装置固定#起始状态与 )*轴水平#横侧运动方程的简捷形
式为 $%-&)!(
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其中#"-#".#"!#"2#""#""分别为 " 轴速度分量" 滚转角速度"倾
斜角"偏航角速度"偏航角和 "向位移引起的受油机重心的简
捷形式侧力导数#’-#’.#’!#’2#’" 为各参数引起的受油机重心的
简捷形式滚转力矩导数#(为简捷形式的偏航力矩导数#" 为
侧向位移#01为基准飞行速度#+ 为微分算子!
为了确定飞机特征模型#式&%’变为一阶形式 !".##" 求

解通用的特征问题!其中#! 和 $ 为实数矩阵##为特征值#特
征向量 ".&$ . ! 2 " "+$3’,!

( 动稳定性结果
根据前面提供的结果数据及估算的附加气动导数#确定

基准飞行条件下的飞机横侧模态! 在特征向量标准化#最大
模数分量为实数#模数的平方和等于 % 的情况下#荷兰滚振
荡阻尼比正常飞行小得多#特征根为 #%#).!!"!#)!"!"4)5!
最有意义的模态是发散振荡#周期为 %)"/6#倍幅时间为

0"’6! 忽略侧滑"气动力和惯性积#仅考虑侧力方程和滚转力
矩方程#得到这种运动的近似方程! 与滚转运动相比#偏航运
动很小#则滚转运动方程中的 !’"和 2’2两项可以被忽略#则式

图 ( 倾斜角引起的滚转力矩系数
)*+, ( -.// 0.0123 4.155*4*123 467819 :; 3*/3 62+/1

图 < 侧向位移引起的
滚转力矩系数

)*+, < -.//*2+ 0.0123
4.155*4*123 467819 :; /631=6/

9*8>/6410123

图 ? 垂直间距条件下气动
导数 !!和 !"的变化

)*+, ? @6=*63*.28 .5
61=.9;260*4 91=*A63*A18 !!
629 !" 7291= 3B1 4.29*3*.2

.5 A1=3*46/ 8>64*2+

"6$ 侧洗
C6D E*91 F68B

%:$ 下洗
C:G H.F2 F68B

图 ’ 基准飞行状态马蹄形涡引起的诱导速度场
)*+, ’ @1/.4*3; 5*1/9 467819 :; :681/*21

5/*+B3 B.=818B.1 A.=31I
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!!"简化为
!" !"
#$ !"%!##! "!

$!""
$% !""

其特征方程为

##&##%#’##%#"#"#$$& !’"
罗斯判别式 ("")"’*’$!"#$#"%"% 表示动不稳定性#当每个系数

都为正时#是稳定性的必要条件$ 对于基准飞行状态#式!’"
的解为 #!#"$!%+,!-#%+.&’/##’#&$%+"!%#%+&0/#分别表示阻尼振
荡和非阻尼振荡#并且与精确运动方程求出的值相吻合$
在 #!和 #$的取值范围内#采用四阶特征方程对发散振荡

模态进行参数分析#结果如图 1 所示 #增加 #!或者降低 #$ 改
善了阻尼$ 在 #!和 #$的考虑范围内#阻尼与 #! 2#$有近似关系$
根据图 ,所示的结果##! 2#$与加%受油机的垂直间距没有非常
直接的关系#但受到加%受油机翼展之比影响$ 在升力系数保
持不变的条件下#改变加油机翼展和展弦比#分析 #! 2#$#结果
如图 0所示#增大加%受油机翼展的比值使 #! 2#$降低#从而改
善了发散振荡阻尼$ 考虑受油机装有偏航阻尼器#随之确定
了阻尼器对特征根的影响#发现偏航阻尼器主要改善了荷兰
滚振荡阻尼#对发散振荡也有影响$

改变加%受油机垂直间距和燃料载荷#模态的特性变化
并不大$

( 飞机的操纵性
空中加油时# 为了保持受油机与加油机的相对位置#需

要对受油机进行连续的小操纵运动$ 根据典型飞行记录#需
要使用副翼的交替%微量的方向舵操纵运动保持飞机水平飞
行$ 模拟试验指出#为了控制发散振荡#这些操纵运动应该符
合控制发散振荡所要求的操纵运动$ 如图 !% 的响应曲线所
示#由侧倾%侧向位移引起的发散振荡是主要模态$ 如果出现
过分的侧倾%侧向位移#受油机就会变得很难控制#甚至不能
控制$

) 结论
空中加油时#在作用在受油机上由加油机翼端涡场引起

的附加气动导数已知的情况下#可采用线性运动方程来确定
受油机横侧稳定性$ 由侧倾位移引起的滚转力矩及侧向位移
引起的滚转力矩引起的 " 个气动导数是最重要的$ 对于受油
机相对于加油机位置和姿态来说# 受油机本身是静稳定的#
但主要表现出由倾斜%侧向位移引起的发散振荡 #且倍幅时
间很短#该模态可通过飞行员不断操纵副翼加以控制$
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图 1 基准飞行状态下 !!和 !"对不稳定近似模态的影响
2345 1 6,,+/7 8, !! 9.: #" 8. 7;+ 9<<-8=3>97+ >8:+ 8,

3.079?3@37A B.:+- 7;+ ?90+@3.+ /8.:3738.

图 % 标准形式气动导数 !!和 !"随受%加油机翼展
之比的变化

2345 % C9-39738. 8, 9+-8:A.9>3/ :+-3D973D+0 !! 9.: !"
8, 7;+ 079.:9-: ,8-> 9493.07 7;+ E3.40<9.

-9738 8, -+,B+@3.4 79.F+- <@9.+0

图 $& 飞机对倾斜%侧向位移的响应
2345 $& *+0<8.0+ 8, 7;+ <@9.+ 78 73@7 9.:

@97+-9@ :30<@9/+>+.70
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