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软式空中加油系统鞭甩现象多体动力学分析
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摘要: 软管⁃锥套式空中加油系统的柔性结构经常发生不同程度的软管鞭甩现象，极大影响空中加油任务的安全性。

基于柔性多体动力学，建立了空中加油系统动力学模型，其中，利用基于任意拉格朗日⁃欧拉描述方式和绝对结点坐

标法的索/梁模型描述管线的大变形、大范围运动以及软管收放，并对空中加油系统受到的气动力进行建模，建立的

模型能够反映加油机和受油机运动、软管和锥套的变形与气动力的耦合影响。基于建立的空中加油系统动力学模

型，复现飞行状态下的软管鞭甩现象，获得了鞭甩现象的形成机理。研究表明，对接冲击下，软管平衡状态改变所形

成的剪切波向后传播与反射是鞭甩现象产生的主要原因。通过多工况计算结果，分析了软管刚度、对接速度、Ma 数

各因素对鞭甩现象引起的软管剪切力、纵波与剪切波传播速度的影响规律，并分别分析了软管收放控制和加缓冲的

受油插头两种措施对鞭甩现象振动抑制的有效性。
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引  言

空中加油是飞行器在不着陆情况下，实现燃油

快速补给、提升战机滞空时间、及时投入战场作战的

主要技术手段。根据加油管路方案的不同，空中加

油可以分为软管式加油和硬管式加油两种方式［1］，

中国主要采用软管式加油方式。软管是一根长达数

十米的柔性体，在对接过程中受到多种内外部干扰

因素影响，比如加油对接操纵方式、软管柔性材料、

飞行 Ma 数、加油机尾流、姿态变化、受油机头波

等［2］。软管鞭甩现象是造成空中加油失败的主要原

因之一［3］，在空中加油的对接和输油阶段，受油机高

速对接引起软管松弛，有可能发生软管鞭甩现象，轻

则导致加油行动失败，重则使受油机受损、危及飞行

安全。因此，深刻揭示软管鞭甩现象的内在机理，提

出有效的抑制/解决措施，对于提高空中加油的安全

性、可靠性具有十分重要的意义。

对空中加油管线系统动力学建模方法主要有两

种：多刚体动力学链式模型、有限元梁/索模型。Ro
等［4⁃5］建立了基于集中质量法的多级串联球杆模型，

并分析了软管⁃锥套在多种因素下的动力学特性，该

模型长度固定，忽略了软管的轴向弹性变形的影响。

王海涛等［6］根据集中参数法原理，提出了一种长度

可变的多级串联理想杆系软管⁃锥套运动模型。吴

玲等［7］基于凯恩方法建立了软管⁃锥套模型，也属于

多级串联球杆模型。Wang 等［8］在 Ro 模型的基础

上，引入软管弯曲恢复力，建立了考虑软管弹性且长

度可变的软管⁃锥套动力学模型，并将其应用到甩鞭

动力学特性研究中。Zhu 等［9］开发了一种三结点、非

线性弯曲梁单元，对处于拖曳状态的软管⁃锥套进行

了动力学模拟。Liu 等［10⁃11］根据 Hamilton 原理，建立

了由偏微分方程描述的软管模型，并设计了相应的

边界控制器，物理上属于索模型。

由于鞭甩过程物理现象的复杂性，对于研究加

油管线系统鞭甩现象在高速气动领域产生的机理和

影响因素，需要进一步改进动力学模型，开展深入的

分析工作。针对空中加油软管鞭甩现象，利用柔性

多体动力学方法，建立空中加油系统多体动力学模

型，并针对导致鞭甩现象的各种因素，开展数值仿真

多工况参数灵敏度分析，研究鞭甩现象产生机理与

各因素影响规律，最后对两种鞭甩抑制方法进行了

分析。

1　柔性多体动力学建模

大变形柔性单元的发展为柔性多体动力学建模

仿真提供了强有力的工具［12］。绝对结点坐标方法由
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Shabana 等［13⁃14］首先提出，选取全局坐标为广义坐

标，利用全局的斜率代替小转动或者有限转动来描

述单元的运动，其质量阵为常数阵，可以在大转动工

况下精确描述惯量，大大降低了运动方程的非线性

度。与浮动坐标系方法相比，绝对结点坐标方法的

优势在于没有小变形假设，能更准确地描述单元的

大变形、大位移和大转动，并进行精确求解。当前的

空中加油管线系统动力学建模方法主要基于物质描

述方法（即拉格朗日方法），对于软管变长度与软管

内部流动的描述存在困难。任意拉格朗日⁃欧拉描

述（Arbitrary Lagrange⁃Euler，ALE）［15⁃16］方法将研究

的控制体建立在广义参考构型上，是连续介质物质

描述方法（拉格朗日描述）与空间描述方法（欧拉描

述）的综合。李明哲等［17］利用绝对结点坐标法建立

了软管⁃锥套多体动力学模型。Tang 等［18］提出了一

种基于绝对结点坐标方法的时变柔性索梁单元，使

用结点的绝对坐标与斜率描述单元构型，并考虑了

边界质量流动的影响。  Hong 等［19］提出了基于 ALE
的欧拉⁃伯努利梁模型，为本文软管建模提供基础。

Peng 等［20］发展了 ALE 变长度索单元，将物质坐标

引入到索单元广义坐标中，并提出了绳索过滑轮/绞
盘的简化建模方法，为本文软管建模提供重要参考。

软管式空中加油系统包括飞机（加油机、受油

机）和加油装置（软管⁃锥套组合体、受油插头、吊舱

中的机械卷盘等），属于典型的刚柔耦合多体动力学

系统。因此，采用柔性多体动力学方法对空中加油

系统进行建模，建模思路如下：

（1）由于主要关注飞机整体运动和软管动力学

特性，飞机和锥套模型简化为刚体；

（2）为描述加油管路的大变形及变长度特性，软

管模型采用基于 ALE 的绝对结点坐标法梁单元；

（3）软管与锥套之间固定连接，利用固定约束

描述；

（4）由于软管收放存在变长度，利用释放物质坐

标的 ALE 结点约束来描述软管与机械卷盘间相互

作用；

（5）为了反映加油吊舱中机械卷盘驱动控制，采

用软管梁单元 ALE 结点上的物质输运速度约束

描述。

根据上述思路建立的空中加油系统多体动力学

模型如图 1 所示。

1. 1　刚体单元

加油机、受油机和锥套模型采用刚体描述，刚体

i（i=t，r，d 分别表示加油机、受油机和锥套）的位置

和姿态可以通过其质心的平动坐标 r i 和 Euler 四元

数 λ i 来表示，因此，刚体的广义坐标 q i 可以表示为：

q i = [ r T
i λT

i ]
T

（1）
其中：

r i = [ xi  yi  zi ] T
， λ i = [ λi0  λi1  λi2  λi3 ]

T
（2）

Euler 四 元 数 是 不 独 立 的 ，满 足 归 一 化 约 束

条件：

Φ λi = λT
i λ- 1 = 0 （3）

利 用 第 一 类 Lagrange 方 程［21］，根 据 刚 体 的

Newton⁃Euler 方程，每一个刚体的动力学方程可以

写成如下统一的形式：
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式中  m i 为刚体 i 的质量矩阵；I i 为刚体 i 的惯性矩

阵；J i 为与四元数对应的广义惯性矩阵；T为多体系

统动能；T，λ i
为动能对刚体 i 四元数的 Jacobi 矩阵；

Φ k，x i
和Φ k，λ i

分别为约束方程对刚体 i 的平动矩阵和

四元数坐标的 Jacobi矩阵；F i 为作用于刚体 i质心的

主矢；τ i 为作用于刚体 i 的主矩；n c 为约束方程个数；

σ λi
为 刚 体 i Euler 四 元 数 归 一 化 条 件 对 应 的 La⁃

grange 乘子；σ k 为第 k 个约束方程对应的 Lagrange
乘子。

1. 2　软管‑锥套柔性多体动力学建模

选取加油机后拖曳的软管作为研究对象，则软

管长度在机械卷盘的收放作用下不断变化，说明软

管是一个变质量系统。为了严格描述软管收放作

图 1 软管式空中加油系统多体动力学模型

Fig. 1 Multibody dynamics model of hose-drogue aerial 
refueling system
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用，本文利用 Hong 等［19］、Peng 等［20］开发的 ALE 变

长度索/梁单元对软管进行建模。首先对软管作如

下 3 条假设：

（a）由于软管的长细比很大，假设其截面为刚

性，变形后仍垂直于软管轴线，满足欧拉⁃伯努利梁

假设；

（b）假设软管的截面是均匀的薄壁圆环，同时由

于截面相对很小，扭转刚度以及相应的惯量忽略

不计；

（c）忽略软管的轴向转动，即只考虑柔性软管的

轴向拉伸和横向弯曲。

为区别不同时刻软管的差异，引入物质坐标的

概念。物质坐标是指某一物质微团到参考点的无应

变弧长，用字母 p 表示。对软管来说，假设软管⁃锥
套端的物质坐标为 p1，加油机端的物质坐标为 pN + 1，

则软管控制体区间为 [ p1 ( t )，pN + 1 ( t ) ]，且 p1 不随时

间改变，pN + 1 随时间改变，显然在 ALE 描述中，控制

体可以沿介质随意滑动与伸缩。为便于控制体内部

的物理量描述，引入自然坐标 ξ，满足：

ξ = ( 2p - pN - pN + 1 ) / ( pN - pN + 1 ) （6）

整个软管共划分 N 个单元，共 N + 1 个结点，前

N - 1 个单元为拉格朗日单元，最后一个单元为

ALE 单元，并且 ALE 单元的左端为拉格朗日结点，

右端为欧拉结点，如图 2 所示。根据绝对结点坐标

法，取单元结点的空间位置、斜率和物质坐标为两结

点 ALE 梁单元的广义坐标，即：

q= [ r T
N ( r ′N )T r T

N + 1 ( r ′N + 1 )T pN pN + 1 ] （7）
式中  下标 N，N + 1 表示结点编号。

需要说明的是，式（7）中的 rN，r ′N 和 pN 是在边界

结点 N 上得到的观察量，而该结点并不与任何物质

点固连。为了描述单元内部任意物质点的位置 r，

引入形函数N e：

r= N eq e （8）

其中：

N e = [N 1 I3 × 3 N 2 I3 × 3 N 3 I3 × 3 N 4 I3 × 3 ] （9）
q e = [ r T

N ( r ′N )T r T
N + 1 ( r ′N + 1 )T ] （10）

式（9）中 N 1 ~N 4 为 Hermite 插值函数。与 La⁃
grange 梁单元不同的是，由于边界物质流动导致

ALE 梁单元形函数的自然坐标 ξ 是随时间变化的，

因此 ALE 梁单元的形函数也是随时间变化的。对

式（8）求导［19］，得：

ṙ= N e q̇ e + ∂N e

∂t
q e （11）

r̈= N e q̈ e + 2 ∂N e

∂t
q̇ e + ∂2N e

∂t 2 q e （12）

式（11）第一项为局部导数，第二项为由于物质

输运引起的迁移导数，此处体现了 ALE 梁单元与

Lagrange 梁单元的差异。

由于软管与加油吊舱中的机械卷盘相连，可以

通过卷盘收放实现变长度控制。软管与加油机收放

机构相互作用可以处理成 ALE 梁单元结点上的

约束：

rN + 1 - rp0 = 0 （13）
式中  rp0 为加油机端软管连接处在全局坐标系下

位置，rN + 1 为加油机处软管 ALE 结点 N + 1 的位

置。不约束物质坐标，可以模拟通过机械卷盘实现

软管沿加油机收放机构滑动的物理过程。卷盘控制

考虑对接前的软管拖曳收放和对接锁定后的甩鞭现

象抑制控制两种情况。通过改变 pN + 1，实现软管拖

曳收放，通过多体动力学求解器与 Simulink 联合求

解，实现通过控制软管收放、保持软管拉力稳定以抑

制鞭甩现象的闭环控制过程仿真。锥套简化为固连

于软管末端的刚体。

1. 3　建模参数

本文加油机、受油机、软管⁃锥套结构建模的参

数如表 1 所示。加油机采用 KC⁃135 模型数据［22］，受

油机采用 F/A⁃18 E/F 模型数据［23］。在参数影响分

析中的取值在后文中给出。

2　气动力建模

2. 1　飞机气动力建模

Reed 等［24］给出了完整的气动力方程。参考

Reed 的工作，本文的气动力建模参数定义如图 3
所示。

飞机模型的气动力与气动力矩在全局坐标系下

的三维分量表示为：

图 2 加油软管 ALE 索模型示意图

Fig. 2 Schematic diagram of fuel hose ALE cable model
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V
-ψ +Clp

b
2V

φ̇+Clr

b
2V

ψ̇

M Y=qSc
é

ë
ê
êê
êCm0+Cmα( )θ+ żC
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式中

CLα = ∂CL

∂α
，CDα = ∂CD

∂α
，CYβ = ∂CY

∂β
，Clβ = ∂Cl

∂β
，Cnβ =

∂Cn

∂β
，Cmα = ∂Cm

∂α
，CLδe

= ∂CL

∂δe
，CDδe

= ∂CD

∂δe
，Cmδe

=

∂Cm

∂δe
，Clr = ∂Cl

∂ ( )ψ̇b
2V

，Cnp = ∂Cn

∂ ( )φ̇b
2V

，Cmq = ∂Cm

∂ ( )θ̇b
2V

，

CYr = ∂CY

∂ ( )ψ̇b
2V

，CYp = ∂CY

∂ ( )φ̇b
2V

，Clp = ∂Cl

∂ ( )φ̇b
2V

，

Cnr = ∂Cn

∂ ( )ψ̇b
2V

，Cmα̇ = ∂Cm

∂ ( )α̇b
2V

其中，FX，FY 和 FZ 分别为气动阻力、升力和侧向力；

M X，M Y 和 M Z 分别为滚转、偏航和俯仰气动力矩；

ẋC，ẏC 和 żC 分别为质心航向、侧向和升沉速度；θ̇，φ̇

和 ψ̇ 分别为俯仰角速度、滚转角速度和偏航角速度；

δe 为升降舵偏角；q 为来流动压；S 为特征面积；V 为

来流速度；b 为翼展；c 为平均气动弦长；α 和 β 分别

为攻角和侧滑角；CL，CD 和 CY 分别为升力系数、阻

力系数和侧向力系数；Cl，Cm 和 Cn 分别为滚转力矩

系数、俯仰力矩系数和偏航力矩系数；CL0，CD0 和 Cm0

分别为零攻角升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数。

本文气动力建模采用文献［22⁃23］给出的气动力参

数，如表 2 所示。

2. 2　软管-锥套气动力建模

软管⁃锥套的气动力载荷计算总体分为软管段

的气动力载荷计算和锥套的气动力载荷计算两大部

分，而软管段的气动力载荷还可以细分为软管段切

向气动力与法向气动力计算。根据流体力学，气流

速度会在运动的软管表面发生变化，从而产生切向

的压力，被称为切向气动力或切向摩擦力，其表

示为：

D tK = - 1
2 ρ∞ v tK πd o lK C tKv tK （15）

式中  ρ∞ 为空气密度，v tK= (vK + V ) ⋅ nK 为第 K 段

软管相对气流的速度沿软管的切向分量，vK 为第 K

段软管相对全局坐标系原点的速度矢量，V为来流

速度矢量，nK 为第 K 段软管的切向单位向量，lK 为第

K 段软管的长度，C tK 为第 K 段软管的切向气动阻力

系数，其大小与当地气流雷诺数有关。根据 Hoerner
关于圆柱体的理论［25］计算作用于软管的切向气动

力，获得相应 Re数下的气动阻力系数：

表 1 模型参数

Tab. 1 Model parameters

部分

加油机

受油机

软管

锥套

参数符号

质量 m t

转动惯量 I tX

转动惯量 I tY

转动惯量 I tZ

翼展 b t

弦长 c t

质量 m r

转动惯量 I rX

转动惯量 I rY

转动惯量 I rZ

翼展 b r

弦长 c r

外径 do

内径 d i

线密度 ρh

杨氏模量 E

直径 dd

参考面积 A d

质量 m d

转动惯量 IdX

转动惯量 IdY

转动惯量 IdZ

单位

kg
kg ⋅ m2

kg ⋅ m2

kg ⋅ m2

m
m
kg

kg ⋅ m2

kg ⋅ m2

kg ⋅ m2

m
m

mm
mm

kg ⋅ m-1

MPa
m
m2

kg
kg ⋅ m2

kg ⋅ m2

kg ⋅ m2

数值

146283.5
9639286.0

11802149.8
21664501.1

39.877
5.668
13900

22674.7
133273.7
150671.3

13.62
5.14
68
54
4.2
8

0.61
0.204
40.0

3.547
3.547
0.403

图 3 气动力模型参数定义

Fig. 3 Aerodynamic model parameter definition
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ì
í

î

ïïïï

ïïïï

C tK = 4.6409Re-0.6667 ， 10-2 < Re ≤ 104

C tK = 0.0464Re-0.1667 ， 104 < Re ≤ 1010

C tK = 0.001  ， 1010 < Re
（16）

其中：

Re=
 vK + V πd o

2γ sin aK
（17）

式中  γ 为空气的黏度系数，aK 为第 K 段软管与相

对气流速度之间的夹角。

同样根据流体力学，作用于物体前端的压力大

于其后端，这样会使得一种压差阻力出现在物体表

面即为法向气动力或法向摩擦力，其表示为：

D nK = - 1
2 ρ∞ vnK d o lK C nKvnK （18）

式中  vnK= vK + V- v tK 为第 K 段软管相对气流

的速度沿软管的法向分量，C nK 为第 K 段软管的法向

气动阻力系数。同样，不同的 Re 数对应的法向气动

阻力系数［26］如下：

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

C nK=10Re-0.801 ，  10-2<Re≤1
C nK=10Re-0.4083 ， 1<Re≤180
C nK=1.2 ，  180<Re≤4×105

C nK=0.002128Re0.3522 ，  4×105<Re≤4×106

C nK=0.45  ， 4×106<Re

（19）

其中：

Re= vnK d o /γ （20）

在飞行过程中，锥套受到的外力除拉力外还包

括重力和气动阻力，锥套气动阻力的表达式为：

D d = q (C d0 + [C dα  C dβ ] é
ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

αd

βd ) A d （21）

式中  αd 表示锥套的迎角，βd 表示锥套的侧滑角，

C d0 = [C dD0 C dY0 C dL0 ]
T
为锥套的零攻角气动力

系数矩阵： C dα = [C dDα C dYα C dLα ]
T
为锥套的气动

力系数对迎角导数矩阵：C dβ = [C dDβ C dYβ C dLβ ]
T

为锥套的气动力系数对侧滑角导数矩阵。

由于式（21）中系数与锥套外形尺寸相关。因

此，利用 Fluent软件对锥套模型进行定常分析，得到

锥套的压力云图和速度云图，如图 4 和图 5 所示。飞

行 Ma=0.5，高度 8000 m 工况下锥套的气动参数如

表 3 所示。

表 2 飞机气动力系数（Ma=0. 5）
Tab. 2 Aerodynamic coefficients of aircraft （Ma=0. 5）

参数

符号

CDα

CLα

Cmα

CLq

Cmq

CD0

CL0

Cm0

CDδe

CLδe

Cmδe

CLα̇

Cmα̇

CYβ

Clβ

Cnβ

Clp

Cnp

Clr

Cnr

单位

rad-1

rad-1

rad-1

rad-1·s-1

rad-1·s-1

无量纲

无量纲

无量纲

rad-1

rad-1

rad-1

rad-1·s-1

rad-1·s-1

rad-1

rad-1

rad-1

rad-1·s-1

rad-1·s-1

rad-1·s-1

rad-1·s-1

参数值

F-18
‒0.692

4.3
‒0.407

4.45
‒5.83
0.14

‒0.0204
0.00635
0.0977
0.742

‒0.975
2.3

‒1.03
‒0.999
‒0.137
0.137

‒0.394
‒0.0183

0.323
‒0.166

KC-135
0.0192

4.37
‒0.7
17.8
‒21

0.017
0.2
0.0

0.04
0.2

‒1.3
9.2
‒4
‒1

‒0.1
0.12
‒0.4

‒0.098
0.15

‒0.15

图 4 锥套表面压力云图（单位：Pa）
Fig. 4 Contour map of surface pressure of cone sleeve 

（Unit：Pa）

图 5 对称面速度云图（单位：m/s）
Fig. 5 Velocity cloud map of symmetry plane（Unit：m/s）

表 3 锥套基本气动力系数

Tab. 3 Aerodynamic coefficients characteristic dimensions

参数

C dD0

C dY0

C dL0

C dDα

C dYα

数值

‒1.1976
0

‒0.0062
‒1.0165

0

参数

C dLα

C dDβ

C dYβ

C dLβ

数值

0.9884
‒0.7183

0.4766
0
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3　系统控制方程与鞭甩现象仿真

3. 1　系统控制方程

综合飞机刚体模型、软管⁃锥套 ALE 变长度索

模型、气动力学模型、球铰约束、物质输运速度约束，

可以得到空中加油系统控制方程：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

Mq̈- Q ( q，q̇，t )+( ∂C
∂q )Tσ= 0

C ( q，u̇，t )= 0

u̇= As ( q )

（22）

式中  q为系统广义坐标矢量；M为系统广义质量；

Q ( q，q̇，t )为包括气动力、弹性力、科氏力和离心力

等的广义力；C ( q，u̇，t )为约束方程矢量，包括电机

卷筒滑动铰处的物质输运速度约束；σ表示系统的

整体拉格朗日乘子。

方程（22）为基于第一类拉格朗日方程的多体系

统动力学方程组，是一个典型的全隐式 index⁃3 的微

分代数方程（DAE），可以通过隐式 Runge⁃Kutta 法  
（IRK）、向后差分法（BDF）［27］等数值积分方法求解，

本文使用 BDF 方法。

3. 2　鞭甩现象复现

在空中加油系统动力学模型基础上，用清华大

学任革学教授团队开发的柔性多体动力学求解

器［18⁃20］计算受油机对接锥套后软管的动力学响应，与

鞭甩现象视频特征进行比较，复现飞行状态下的鞭

甩现象。仿真初始条件为：在飞行高度 8000 m，飞行

速度 0.5Ma 条件下，设置软管初始构型为一条直线。

仿真开始后软管受到重力、气动力和锥套的扰动开

始摆动，经过 100 s 的计算后，软管不再大幅摆动，呈

顺气流平衡状态后开始加油对接。需要说明的是，

受油插头与锥套接触后通过施加固定约束来连接。

图 6 给出了 Ma=0.5、对接速度为 20 m/s 情况

下鞭甩现象视频图片与多体动力学仿真结果对比。

首先，对接产生的冲击力改变了软管的顺气流平衡

状态，与来流方向夹角较大的管段受到的气动力急

剧增加；随后这部分软管形成顺气流传播的剪切波；

剪切波迅速向后传播，到与受油机相连的锥套处发

生反射，形成鞭甩现象。鞭甩将在锥套处产生强烈

的剪切作用，极易引起软管和受油插头的破坏。从

图 6 的对比可知，仿真结果基本反映了鞭甩现象剪

切波的传播过程。

根据仿真结果，在时间维度和沿软管空间维

度上，分析软管变形、速度、剪切力、张力、弯矩的

时空演化规律。软管结点垂向速度时空演化如

图 7 所示，加油机对接后产生纵波，从锥套向加油

舱传播，以及剪切波的形成、传播、反射形成鞭甩

现象。

图 6 基于柔性多体动力学的鞭甩现象视频与仿真结果对比

Fig. 6 Comparison of video and simulation results of hose whipping phenomenon based on flexible multibody dynamics
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图 8 给出了软管张力时空演化过程，可以明显

看到纵波在软管内部的传播与反射，通过特征线斜

率可以确定纵波传播速度（约 49.0 m/s）。图 9 给出

了软管垂向剪切力时空演化，与图 7， 8 一致。通过

图 8 和图 9 对比可知，纵向波传播速度较快，要快于

剪切波传播速度（约 17.8 m/s）。

4　鞭甩现象影响因素分析

基于建立的空中加油管线系统多体动力学模

型，开展不同参数组合下的多工况仿真计算，参数主

要包括：软管刚度、对接速度、受油机飞行 Ma 数、卷

盘收放软管控制等。根据多工况计算结果，分析各

因素对鞭甩现象稳定性与振幅的影响规律。

4. 1　软管刚度对鞭甩现象影响分析

从 3.2 节分析可知，鞭甩现象造成软管受到的

剪力过大是造成软管损坏的重要原因，因此下面以

软管最大剪力作为衡量鞭甩现象的指标，分析不同

因素对软管甩鞭现象的影响。

保持其他条件不变，分别对高刚度（16 MPa）和

低刚度（4 MPa）情况下的鞭甩现象进行分析。图 10
给出了不同刚度软管垂向速度时空演化。不同刚度

初次形成剪切波的位置有差异，高刚度下，发生在靠

近加油吊舱的位置，而低刚度接近软管中部，距离加

油吊舱 10 m 的位置。此外，软管高刚度下存在明显

的剪切波传播过程，传播速度要高于软管低刚度

情况。

在上述获得的软管结点垂向速度瀑布图基础

上，辨识纵波与剪切波传播速度，如图 11 所示。软

管刚度对软管纵波和剪切波传播速度存在影响，随

着软管弹性模量增加，沿软管传播的纵波以及剪切

波传播速度均加快，符合物理规律。图 12 给出了不

同刚度下软管的最大剪力。鞭甩现象导致的剪切力

随软管弹性模量增加而增加，由此可见，在保持软管

材料强度不变的情况下，使用软一点的软管更为

有利。

图 9 软管垂向剪切力时空演化图

Fig. 9 Time⁃space evolution diagram of hose vertical shear 
force

图 7 标准工况软管结点垂向速度时空演化图

Fig. 7 Time⁃space evolution diagram of hose node vertical 
velocity in common case

图 8 软管张力时空演化图

Fig. 8 Time⁃space evolution diagram of hose tension

图 10 不同软管刚度下软管变化时空演化图

Fig. 10 Time⁃space evolution diagram of hose under 
different hose stiffness
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4. 2　对接速度对鞭甩现象影响分析

保持其他条件不变，分别对 30，20 和 10 m/s 对
接速度下的鞭甩现象进行分析。图 13 给出了不同

对接速度下软管结点垂向速度瀑布图。当对接速度

较高时，产生多次剪切波形成⁃传播⁃鞭甩过程，而对

接速度较低时，则只产生一次上述过程。

在上述获得的软管结点垂向速度瀑布图基础

上，辨识纵波与剪切波传播速度，如图 14 所示，随着

对接速度增加，沿软管传播的纵波和剪切波传播速

度略有加快，无明显变化。图 15 给出了不同对接速

度下软管的最大剪力。从图 15 可知鞭甩现象导致

的剪切力随对接速度增加而急剧增加，为避免过高

剪力破坏加油设备，需要对对接速度进行限制，对接

时控制对接速度在 20 m/s 以下，对于削弱鞭甩现象

的影响比较有利。

4. 3　来流Ma对鞭甩现象影响分析

保持其他条件不变，分别对 0.7Ma，0.5Ma 和

0.3Ma 来流速度情况下的鞭甩现象进行分析，分析

结果如图 16 所示。随着 Ma 数增加，沿软管传播的

纵波以及剪切波传播速度均加快，这是因为高 Ma
数下软管受到的气动力更大导致。

在上述获得的软管结点垂向速度瀑布图基础

上，辨识纵波与剪切波传播速度，如图 17 所示。Ma
数对纵波与剪切波传播速度影响存在差异，由于纵

图 12 不同软管刚度下软管的最大剪力

Fig. 12 Maximum shear force of hose at different hose 
stiffness

图 11 不同软管刚度下纵波和剪切波传播速度

Fig. 11 Propagation velocities of longitudinal and shear 
waves at different hose stiffnesses

图 13 不同对接速度下软管变化时空演化图

Fig. 13 Time⁃space evolution diagram of hose under 
different docking speeds

图 14 不同对接速度下纵波和剪切波传播速度

Fig. 14 Propagation velocities of longitudinal and shear 
waves at different docking velocities

图 15 不同对接速度下软管的最大剪力

Fig. 15 Maximum shear force of hose at different butt speeds

图 16 不同 Ma数下软管变化时空演化图

Fig. 16 Time⁃space evolution diagram of hose at different 
Mach numbers
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波为逆气流传播，随着 Ma 数增加纵波传播速度减

小，剪切波为顺气流传播，随着 Ma 数增加剪切波传

播速度增加。图 18 给出了不同 Ma 数下软管的最大

剪力，可见鞭甩现象导致的剪切力随 Ma 数增加而

增加，在较高飞行速度下进行空中加油，需要重视鞭

甩现象带来的影响。

4. 4　软管收放对鞭甩现象振动抑制分析

根据前文分析可知，鞭甩现象引起软管振动，在

锥套处产生较大的剪力，可能引起软管结构的破坏，

需要采取措施抑制软管振动，提高对接成功率。Al⁃
den 等［28］提出了一种加油吊舱，由永磁同步电机驱

动卷盘，实现软管收放控制，为鞭甩现象振动抑制提

供了一种解决方案。参考上述工作，利用本文模型

分析了软管收放对鞭甩现象的振动抑制情况。

软管收放控制出发点是当受油机与锥套对接产

生的压缩波传播到加油吊舱附近，通过卷盘收起软

管，抵消压缩波引起张力下降的影响。采用以软管

结点轴向速度作为测量信号，通过改变物质坐标导

数 ṗN + 1，实现软管收放控制仿真。图 19 给出了软管

收放控制下的卷筒段长度变化。图 20 对比了有无

软管收放控制下与卷筒相邻单元张力变化，可见有

软管收放控制下张力变化较为平缓。

图 21 给出了有无软管收放控制下软管的构型

变化，可见施加软管收放控制，未能完全消除鞭甩现

象，但最大剪力相比无软管收放控制工况，减小

31.8%。图 22 给出了与锥套相邻单元有无软管收

放控制下的剪力对比。

图 17 不同 Ma 数下纵波和剪切波传播速度

Fig. 17 Propagation velocities of longitudinal and shear 
waves at different Mach numbers

图 18 不同 Ma 数下软管的最大剪力

Fig. 18 Maximum shear force of hose at different Mach 
numbers

图 19 卷筒收放控制下软管长度变化

Fig. 19 Hose length with reeling in/out control

图 20 有无卷筒收放控制下软管张力变化

Fig. 20 Hose tension with/without reeling in/out control

图 21 卷筒收放控制下软管构型变化

Fig. 21 Hose configuration with/without reeling in/out 
control

图 22 有无卷筒收放控制下软管剪力变化

Fig. 22 Vertical shear force of hose with/without reeling 
in/out control
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4. 5　受油插头加缓冲对鞭甩现象振动抑制分析

Choiy 等［29］提出在受油插头上集成弹簧和磁流

变阻尼器，插头与受油机不再是刚性连接而是通过

波纹管与机身相连。磁流变阻尼器可以根据对接时

的不同阶段改变其阻尼的大小，当受油插头刚接触

到锥套时增大阻尼力便于插头和锥套进行耦合，随

后降低阻尼力使得受油插头整体“变软”，隔绝了受

油机带来的振动。

参考上述工作，在受油插头端加缓冲装置。保

持其他条件不变，利用弹簧阻尼模型描述受油插头

缓冲装置，分别对有、无受油插头缓冲装置两种情况

下的鞭甩现象进行分析，图 23 给出了有无受油插头

缓冲装置下软管的构型变化。分析结果表明，受油

插头缓冲装置对软管构型影响较大，软管构型差异

引起对接后鞭甩现象的差异。

图 24 给出了受油插头有、无缓冲装置时软管的

剪力变化。从图 24 可以看出，施加受油插头缓冲装

置有效地抑制鞭甩现象，锥套附近软管剪力最大值

相比未加受油插头缓冲装置情况减小 83.4%。

5　结  论

（1） 基于柔性多体动力学，建立加油机⁃加油软

管⁃伞套⁃受油机系统动力学模型，模型能够反映加

油机和受油机运动、锥套、加油管路变形与气动力的

耦合影响，气动力模型能够反映加油机和受油机运

动、锥套、软管变形的影响。基于该模型，仿真复现

了飞行状态下加油管路在气动力作用下的鞭甩

现象。

（2） 在仿真结果基础上，通过在时间维度和沿

软管空间维度上分析软管变形、速度、剪切力、张力、

弯矩的时空演化规律，获得了软管鞭甩现象形成机

理，简述如下：

受油机与加油机对接后，锥套受到冲击力，软管

不再处于顺气流平衡状态，与气流角度较大的管段

受到的气动力急剧增加，在气流作用下，这段软管形

成顺气流传播的剪切波，开始向后传播，传播到与受

油机相连的锥套后发生反射，形成鞭甩现象，产生较

大的剪力，剪力较大时，容易引起软管的破坏。

（3） 根据多工况计算结果，分析各因素对鞭甩

现象稳定性与振幅的影响规律。软管刚度、对接速

度、Ma 数均对鞭甩现象引起的软管剪切力产生影

响，而软管刚度、Ma 数对软管纵波与剪切波传播速

度有明显影响。用较软的软管材料、降低对接速度、

降低飞行 Ma 数均有助于减缓空中加油鞭甩现象产

生的影响。

（4） 施加软管收放控制，未能完全消除鞭甩现

象，但最大剪力相比无软管收放控制工况明显减

小。而受油插头加缓冲装置后对接时软管的最大

剪力大幅下降，表明该方法可以有效抑制软管鞭甩

现象。
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Multibody dynamics analysis of whipping phenomenon in probe-drogue 
aerial refueling system

ZHAO Zhen-jun1， TAN Xing-yu1， SHI Xiao-jun2， ZHANG Chang-rong2， GUO Peng2

（1.School of Mechanical and Materials Engineering， North China University of Technology， Beijing 100144， China；
2.Institute of High Speed Aerodynamics， China Aerodynamics Research and Development Center， Mianyang 621000， China）

Abstract: The flexible structure in probe-drogue aerial refueling system often occurs the hose whipping phenomenon in different de⁃
grees， which greatly affects the safety of aerial refueling mission. Based on flexible multibody dynamics， a dynamic model of aerial 
refueling system is built. The large deformation， large-scale movement and variable length characteristic of the hose are described 
by beam element that based on arbitrary Lagrange-Euler description and absolute node coordinate method. The aerodynamic model 
on the aerial refueling system is built， which can reflect the coupling effect between the movement of the tank and the receiver， the 
deformation of hose and aerodynamic force. Based on the dynamics model， the hose whipping phenomenon in flight is reproduced， 
and the formation mechanism of the phenomenon is obtained. The research shows that the docking impact is the main cause of 
whipping phenomenon， which changes the equilibrium state of the hose and causes shear waves to propagate and reflect back. The 
results of multi-case simulation are used for analyzing the influence law of various factors， including hose stiffness， docking speed 
and Mach number， on the shear force， longitudinal wave and shear wave propagation speed of the hose when whipping phenome⁃
non happened. The effectiveness of hose reeling in/out control and buffered probe for vibration suppression of hose whipping phe⁃
nomenon is also analyzed， which provides an important reference for improving the safety of probe-drogue aerial refueling system.

Key words: multibody dynamics；aerial refueling；hose whipping phenomenon；hose-drogue assembly
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