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摘 要：受油机的稳定性和安全性是无人机自主空中加油技术实施的关键问题。为成功实现受油机自主对接技术，需要对

加油机后的尾涡危险区域进行划分。本文以受油机的滚转力矩系数作为尾涡遭遇危险性判据，划分加油机后的尾涡危险区

域。在计算滚转力矩系数时，针对不同的机翼形状选择不同的弦长分布简化公式，并根据尾涡遭遇提出三种机翼形状的升

力线斜率修正公式，使用条带状法进行积分运算。以自身副翼所能提供的最大滚转阻尼力矩的50%作为安全阈值来划分

危险区和安全区，建立尾涡危险区域划分准则。在飞机参数完全一致的前提下，分析不同受油机的机翼形状对危险区域面

积的影响，以及梯形机翼有无后掠角对危险区域面积的影响。再分析不同机型的受油机在大型运输机标模（CRM）加油机

后的危险区域范围和危险程度，发现大型受油机的危险区域范围大，危险程度低，且几乎不受平尾涡的影响；而中小型受油

机的危险区域范围小，且危险程度高，在加油机后1/2翼展距离内还会受到平尾涡的影响。本文通过对不同受油机构型的

尾涡危险区域进行划分，为自主空中加油技术的实施提供了技术支持和理论依据。
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空中加油是实际作战时的一项重要活动，该技术的运

用对于现代战争中的空中力量具有十分重要的意义。它能

够延长战斗机航行半径，使其能够在不返回的前提下执行

更远距离的任务，保持其持续的作战能力[1-2]。在空中加油

过程中，当受油机位于加油机尾涡流场里时，可能会出现抖

动、下沉、上仰、偏航、滚转等强烈的姿态变化，严重时甚至

会危及受油机安全，因此对尾流影响下的受油机气动特性

变化进行分析，以及划分受油机在加油机后的危险区域，为

受油机设计对接安全路线提供指导，具有非常重要的意义。

针对有人机的空中加油技术，专家学者对加油机尾涡

的演化规律以及在尾流影响下受油机气动特性变化开展了

一系列研究[3-6]。而中小型无人机由于其尺寸和重量相对

较小，更容易受到周围气流的影响，尤其是尾涡的影响。这

是由于每架飞机在飞行过程中都会产生一对尾涡，其影响

范围可能达到机后几千米，如果此时后面有相对重量较轻

的无人机穿过尾涡，可能会受其影响出现滚转，这是一个尾

涡遭遇的飞行安全问题。

关于飞机尾涡遭遇危险性分析已经有很多相关研究，

主要是通过滚转力矩系数或滚转角速度来量化风险。目前

专家学者的研究多是通过尾涡模型得出加油机的尾涡环量

来计算滚转力矩系数，使用数值模拟的结果来计算滚转力

矩系数的研究较少。Visscher等[7]基于各种简化假设，建立

受油机单涡遭遇时的滚转力矩系数模型，并针对中心遭遇

即滚转最严重的情况简化模型。谷润平等[8]使用H-B模型

计算尾流诱导切向速度，建立诱导滚转角速度计算模型来

分析前机尾流对后机的影响程度，并将结果应用到前后机

的侧向安全距离评估。魏志强等[9]建立多机影响下的尾涡

环量和诱导速度计算模型，通过滚转力矩系数计算后机飞

行安全区域，并研究后机的飞行速度、翼展和机翼面积对危

险区域的影响。潘卫军等[10]不同于传统的尾涡耗散模型，

使用计算流体力学的方法进行尾涡数值模拟，得到全流场

的时空尾流信息，结合后机的空气动力学响应模型，研究尾
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涡演化机理与多机型尾流遭遇风险。刘娇龙等[11]将计算流

体力学和等效气动效应法相结合，对受油机在尾涡流场下的

气动影响进行建模，计算其受到的力和力矩系数。Loucel

等[12]提出条带状法，对机翼、水平尾翼和垂直尾翼的涡流影

响采用条带理论近似建模，条带间距为0.3048m，每个条带上

的力都施加在气动中心，计算尾流诱导的力和力矩。张泽

宇[13]采用条带状法计算飞机滚转力矩，将飞机机翼及尾翼分

割成无数个条带，用积分的思想计算每个条带上力矩的大

小，然后进行累加，即为整个机翼及尾翼力矩的大小。

尾涡的演化规律和尾涡遭遇的危险性分析有诸多应

用。张钧铎等[14]利用大涡模拟研究ARJ21飞机在侧风条件

下的近地演化过程，并分析其尾涡衰减规律，根据结果分析

不同机型跟随ARJ21飞机进近时的安全性，并计算其尾流

安全间隔。Matt等[15]使用泰勒演化将尾涡流场近似为空间

线性变化风场，结合标准飞行动力学模型，计算受油机的诱

导速度，这种方法可快速开发并应用于各种无人机系统和

尾流遭遇场景，适用于对无人机系统的尾涡遭遇场景制定

安全间隔规则。段优等[16]通过对受油机各模态的数字仿真

分析，提出一种不同干扰等级下受油机飞行边界数值认定

方法，确定受油机飞行包线范围。

本文不同于传统的尾涡模型计算加油机尾流场的尾涡

环量，而是基于数值模拟的结果建立尾涡危险区域判别准

则，以受油机的诱导滚转力矩系数作为尾涡遭遇危险性评

价指标，以副翼稳定性所能提供的最大滚转阻尼力矩作为

安全阈值，得到更高精度的危险区域识别结果，并分析受油

机参数对危险区域的影响。本文研究为后续自主对接技术

的实施提供参考。

1 加油机尾涡流场计算
对加油机尾涡流场的计算采用雷诺平均方法（RANS）

进行数值模拟，湍流模型选择SST模型。方程求解采用有

限体积法，空间离散方法选择二阶迎风格式，可以有效减少

计算过程中的数值耗散。

本文选择的加油机构型是大型运输机标模（CRM），通

过 ICEM CFD生成结构网格，设置气流流动方向为x轴正方

向，垂直于 x轴沿展向指向右翼为 y轴正方向，垂直于流动

方向指向正上方为 z轴正方向，计算域大小设置为1400m×

500m×700m。为更好地捕捉尾涡，对机翼后方沿来流方向

进行网格加密，对机翼前后缘沿展向靠近翼梢位置加密，调

整网格质量到 0.3以上，最终网格数为 3500万。CRM模型

的网格分布如图1所示。

使用 ICEM CFX计算网格，设置入口、出口和远场为压

力远场，计算状态见表1。

将CFX计算结果导入Tecplot后处理，展示尾涡的位置

和几何形状，如图2所示，图2（a）是加油机后1倍翼展位置

处的涡量图，图2（b）是加油机后7倍翼展位置处的涡量图，

可以看到明显的涡核位置。

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，网格量太少会导致对尾迹区尾涡的模拟精

度不足，数值耗散过快；网格量过大虽然模拟精度足够但会

使计算效率下降，造成计算资源的浪费，因此需要进行网格

无关性验证选择合适的网格数量。

本文分别对 600 万、2000 万、3500 万和 5000 万的网格

数量进行数值模拟，其升力系数和阻力系数计算结果见表

2。阻力系数随网格数量的变化如图3所示，网格数量达到

3500万后，继续加密网格尺度对飞机的气动力模拟结果影

响较小，因此选择3500万的网格进行数值模拟。

2 尾涡危险区域划分准则
2.1 尾涡遭遇计算模型

受油机的尾流遭遇问题主要是加油机的尾流对受油机

的影响，更具体来说，是受油机进入加油机的翼尖涡和平尾

涡影响区域内，受诱导速度的影响，改变了机翼上气动力的

分布，进而产生诱导滚转力矩。受滚转力矩影响最明显的

是机翼，所以将模型进行简化，只考虑机翼上的诱导力矩。

诱导滚转力矩的表达式是尾涡遭遇时受油机上升力的

变化与力臂乘积，其表达式为

图1　CRM模型全机物面网格

Fig.1　The whole-machine surface grid of the CRM model

表1 CRM计算状态

Table 1 CRM rated condition

几何参数

马赫数Ma

迎角α/（°）

空气静压p/Pa

空气静温T/K

数值

0.3

3

70121

268.66
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式中，ρ为大气密度；Vf 为受油机的飞行速度；CLα
为受油机

的升力线斜率，与机翼布局相关；bf 为受油机的翼展；w(y)

为受油机机翼上不同站位处 z方向的诱导速度；c(y)为受油

机机翼上不同站位处翼型剖面的弦长，不同的翼型形状给

出不同的弦长分布简化公式。

2.2 翼型弦长分布

滚转力矩的计算过程中需要考虑受油机不同剖面的翼

型弦长，不同的机翼形状有不同的弦长计算方法。

（1） 椭圆机翼

对于椭圆机翼，弦长的表达式为

c(y)= cr 1 - (
y

bf /2
)2 =

4Sf

πbf

1 - (
y

bf /2
)2 （2）

式中，cr为翼根处的弦长。

（2） 梯形机翼

对于梯形机翼，弦长的表达式为

c(y)= cr

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú

1 -
2(1 - λ) || y

bf

=
2Sf [bf - 2(1 - λ) || y ]

bf
2 (1 + λ)

（3）

式中，λ为梢根比。

2.3 升力线斜率

对于一个无限翼展的飞机，其升力线斜率为
dCL

dα
= 2π，

然而机翼的有限翼展会导致升力线斜率减小。当飞机在尾

流遭遇场景下，由于尾涡会影响受油机的有效迎角，导致每

个小翼段上的升力线斜率不均匀，升力线斜率与单独飞行

时相比减小，不能简单地等于2π，因此需要进行修正。

2.3.1 椭圆机翼

对于单独飞行的椭圆形机翼，其升力线斜率的修正为

0.050
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0.040
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4��F
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图3　阻力系数随网格数量的变化

Fig.3　The change of coefficient of drag with the number of grids

图2　加油机尾涡流场涡量图

Fig.2　Vorticity diagram of the tanker tail vortex field

表2 不同网格的气动力计算结果

Table 2 Results of aerodynamic force calculations for

different grids                                  

网格数量

0.6×107

2.0×107

3.5×107

5.0×107

CL

0.802697

0.867585

0.872073

0.871921

CD

0.047425

0.044092

0.04269

0.042238

40



王玉琰 等： 受油机构型的尾涡危险区域影响分析

CLα
= 2π

ARf

ARf + 2
（4）

式中，ARf为受油机的展弦比。

但是对于尾涡遭遇的情况，受油机进入加油机的尾流

场中，一部分受到诱导的上洗速度，一部分受到诱导的下洗

速度，将其分开考虑，再加权平均，修正后的升力线斜率为

CLα
=2π
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（5）

式中，ηy 为受油机的中点到涡核的 y 方向距离，ηy =

corey - yf

bf /2
。

式（5）仅适用于受油机遭遇涡核，即 | ηy | ≤ 1 的场景。

对于受油机没有遭遇涡核，即只受到上洗或者下洗的诱导

速度的场景，其升力线斜率无须修正。

2.3.2 梯形机翼

空中加油时加油机与受油机处于亚声速飞行，对于常

规的直线边梯形机翼，其亚声速条件下的升力线斜率的工

程估算公式[17]为

CLα
= 2π

ARf

2 + 4 +
ARf

2

K 2
(β2 + tan2Λ1 2 )

（6）

式中，β = 1 -Ma2，K =
Clα

2π
，Clα

为翼型的升力线斜率，在亚

声速条件下，Clα
=

1.05
β

(
C1α

C1αt
) C1αt，

C1α

C1αt
为经验修正因子，

C1αt为翼型理论升力线斜率。对于本文计算的加油机构型

和工况，取经验修正因子为 0.78，翼型理论升力线斜率为

7.25，则 K=0.99065。 tanΛ1/2 为 机 翼 1/2 弦 线 后 掠 角 ，

tanΛ1/2 = tanΛ -
2

ARf

·
1 - λ
1 + λ

。

同样对于尾涡遭遇的情况修正其升力线斜率表达式为

CLα
=2π
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（7）

如果选择没有后掠角的直梯形机翼，其亚声速条件下

的升力线斜率工程估算公式为

CLα
=

2π

β +
2

ARf

·
1 + 2λ
1 + λ

（8）

修正的升力线斜率表达式为

CLα
=2π
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2.4 诱导滚转力矩系数计算模型

对于不同的受油机构型，包括翼型形状和机翼布局，划

分危险区域时无法直接比较其滚转力矩，需对其进行量纲

一化，得到滚转力矩系数来量化尾流遭遇的危险性，滚转力

矩系数表达式为

RMC =
M

1
2
ρVf

2Sfbf

=

CLα∫
-

bf

2

bf

2
w(y)c(y)ydy

VfSfbf

（10）

积分计算中选择条带状法，将简化的受油机机翼划分

成许多条带，使用求和代替积分，该方法适用于尾流遭遇下

的不均匀速度场的气动计算，w(y)的数值可以通过数值模

拟计算的流场结果插值得到。

3 尾涡危险区域划分结果
3.1 安全阈值计算

当受油机进入加油机的尾涡时，会受到上洗和下洗的

诱导速度，引起受油机的滚转，而受油机自身的副翼稳定性

会产生滚转阻尼力矩，阻止飞机的滚转，使其恢复到原有的

平衡状态。对于不同的受油机构型，其自身的副翼稳定性

不同，所能产生的滚转阻尼力矩不同，所以最大可承受的滚

转力矩系数不等。

受油机在尾涡遭遇时的安全阈值为自身最大的滚转阻

尼力矩系数[5]，安全阈值的表达式为

RMCcrtl = 0.07
CLα

12
·

1 + 3λ
1 + λ

(11)

考虑到修正后的升力线斜率不是定值，会受与涡核距

离的影响，选择中心遭遇场景下的升力线斜率代入式（11），

求出最小的滚转阻尼。为进一步确保飞行安全，一般选择

RMCcrtl的50%作为安全阈值，超过滚转力矩系数安全阈值

的点作为危险区域，以此来判定尾涡遭遇的危险性。
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3.2 危险区域识别结果

3.2.1 不同机翼形状危险区域

为比较不同翼型形状的危险区域，我们进行定量分析，

选择其他参数一致，仅机翼几何形状为椭圆形和梯形的构

型对比，受油机参数及飞行工况见表3。

对于不同的机翼形状，计算其安全阈值判断尾涡遭遇

的危险性。图 4为尾涡危险区域划分结果，可以看出危险

区域的位置和形态。对比不同机翼形状的二维截面图如图

5 所示，选择机后两倍翼展位置处，其中黑色区域为危险

区域。

尾涡的危险区域均集中在涡核周围，因为涡核处涡量

最大，受油机一半处于下洗，一半处于上洗，受到的滚转力

矩最大。在尾涡卷起初期，涡核半径很小，尾涡的影响范围

很小，随流向发展，尾涡逐渐成熟，涡核半径变大，尾涡的影

响范围变大，其危险区域也逐渐增加。在相同飞机参数下，

椭圆机翼的危险区域面积略大于梯形机翼的危险区域

面积。

3.2.2 有无后掠角的梯形翼危险区域

为分析机翼布局有无后掠角对危险区域面积的影响，

选择两架气动参数完全一致的后掠翼和直梯形翼受油机进

行对比，受油机参数与表3一致。同样选择机后2倍翼展位

置的危险区域截面图，图 6为尾涡危险区域划分结果。对

比图6（a）和图6（b）可以看出，后掠翼和直梯形翼的危险区

域位置和面积几乎完全一致，说明有无后掠角对梯形机翼

尾涡遭遇的危险区域没有影响。

3.2.3 不同大小受油机危险区域

分别选择 RQ-4A、MQ-9、ONERAD 作为大型、中型和

小型受油机的代表，计算它们在尾涡遭遇时所能承受的最大

滚转力矩系数，以此识别尾涡危险区域。RQ-4A、MQ-9、

ONERAD的参数见表4。

为深入分析不同机型受油机的危险区域异同，以滚转

力矩系数与安全阈值的比值作为危险程度的量化指标，R =
RMC

0.5·RMCctrl

， 图 7 展示危险程度随加油机后流向位置的

变化。

(a) 	�5�"�K�.��

(b) ,��5�"�K�.��

图6　有无后掠角的梯形翼机后两倍翼展处尾涡危险区域

示意图                                                                

Fig.6　Schematic diagram of the tail vortex danger area of

        trapezoidal wing with or without swept angle at

the double wingspan of the tanker              

表3 受油机参数与飞行工况

Table 3 Follower parameters and operating conditions

几何参数

机翼展长b/m

参考面积S/m2

梢根比λ

马赫数Ma

大气密度/（kg/m3）

数值

14.8

11.5

0.278

0.3

0.90925

(a) �"�K��>�

(b) �"�K��>�

图4　尾涡危险区域示意图

Fig.4　Schematic diagram of the tail vortex danger area

(a) ���5�"�K�.��

(b) ���5�"�K�.��

图5　不同机翼形状机后两倍翼展处尾涡危险区域示意图

Fig.5　Schematic diagram of the tail vortex danger area of different

   wing shapes at the double wingspan of the tanker
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将三种受油机的尾涡危险区域划分结果可视化展示如

图8所示，不同颜色代表该处危险程度不同，蓝色是滚转力

矩系数刚开始超过安全阈值，而红色代表十分危险，其后处

理结果可以用来比较不同机型与CRM加油机配对加油时

的危险程度。

结合图7和图8可以发现，大型受油机危险区域的范围

大但危险程度弱；小型受油机自身尺寸小，机翼同时受到上

洗和下洗诱导速度的范围小，危险区域范围小，但稳定性相

对较差，危险程度高，受油机中心靠近涡核位置的区域多为

红色。对比靠近机身的截面，大型受油机自身的横向稳定

性较好，受平尾涡的影响小或者说几乎不受影响，平尾后没

有危险区域；而对于中小型受油机，平尾涡卷起的诱导速度

也会对受油机的尾涡遭遇造成危险。

4 结论
本文基于CRM加油机尾涡流场分析，考虑受油机与加

油机配对过程中尾涡遭遇的危险性，建立危险区域划分准

则，并分析不同机翼形状、有无后掠角、不同机型大小受油

机的危险区域范围和危险程度，得到如下结果：

（1） 使用滚转力矩系数描述尾涡遭遇的危险性，在计

算过程中，适用于不同机翼形状（如椭圆机翼和梯形机翼）

的升力线斜率和弦长分布的简化公式不同，尾涡遭遇时的

升力线斜率相比于自由流条件下变小，需要进行修正，将机

翼上洗和下洗部分分开考虑，再加权平均得到升力线斜率

的修正结果，从而得出更精确的滚转力矩系数表达式。

（2） 对于气动参数完全一致的两架受油机，仅机翼形

状不同，分别为梯形机翼和椭圆机翼，椭圆机翼的危险区域

面积略大于梯形机翼的危险区域面积；而对于两架参数相

表4 不同构型受油机参数

Table 4 Parameters of different follower configurations

几何参数

机翼展长b/m

参考面积S/m2

梢根比

RQ-4A

39.9

63.6804

0.333

MQ-9

20.1

41.8

0.384

ONERAD

8.5

3.675

0.225

RQ�4A
MQ�9
ONERAD

4.0

3.5

3.0

2.5

2.0

1.5

1.0

0.5

R

0 100 200 300 400 500
x�m

图7　不同构型受油机危险程度变化图

Fig.7　Plot of hazard degree of different follower configurations

(a) RQ�4A�"�K�.��

(b) MQ�9�"�K�.��

(c) ONERAD�"�K�.��

R
2.0
1.9
1.8
1.7
1.6
1.5
1.4
1.3
1.2
1.1
1.0

R
2.0
1.9
1.8
1.7
1.6
1.5
1.4
1.3
1.2
1.1
1.0

R
2.0
1.9
1.8
1.7
1.6
1.5
1.4
1.3
1.2
1.1
1.0

图8　不同构型受油机尾涡危险区域示意图

Fig.8　Schematic diagram of the tail vortex danger area of

different follower configurations                 
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同的梯形翼受油机，有无后掠角对危险区域的位置和面积

没有影响。

(3) 不同机型的受油机危险区域的范围和危险程度也

不相同，大型受油机自身翼展较宽，危险区域的面积大，但

危险程度不高；而小型受油机自身稳定性差，更易受到尾涡

遭遇的干扰，危险程度高；大型受油机只会受到翼尖涡的干

扰，平尾涡几乎不会对其造成威胁，而中小型受油机还会受

到平尾涡的影响。
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Analysis on Tail Vortex Risk Area Affected by Follower Configuration

Wang　Yuyan， Xiao　Feng， Liu　Fengbo， Zhang　Wenhao， Liang　Yihua

Key Laboratory of Aviation Aerodynamic Numerical Simulation， AVIC Aeronautical Computing Technique Research 

Institute，Xi’an 710065， China

Abstract: The stability and safety of the follower are the key issues in the implementation of unmanned aerial 

refueling technology. In order to successfully realize the autonomous docking technology of the follower, it is 

necessary to divide the dangerous area of the tail vortex behind the oil tanker. In this paper, the rolling moment 

coefficient of the follower is used as the risk criterion of the tail vortex after the tanker. When calculating the rolling 

moment coefficient, this paper selects different string length distribution simplification formulas for different wing 

shapes, and proposes the lift line slope correction formula for three wing shapes according to the tail vortex 

encounter, and uses the strip method for integral operation. The danger zone and the safety zone are divided as the 

safety threshold, and the criterion for dividing the tail vortex danger zone is established. On the premise of the same 

parameters of the aircraft, this paper analyzes the influence of the wing shape of different oil engines on the area of 

the danger area, and the influence of the trapezoidal wing on the area of the danger area. By reanalyzing the range of 

danger area and danger degree of different types of follower after CRM tanker of large transport aircraft, it is found 

that the danger area of large follower is large and low dangerous, and almost not affected by the flat tail vortex, while 

the danger area of small and medium-sized follower is small and highly dangerous, and is affected by the flat tail 

vortex within the half wingspan distance of the tanker. This paper provides technical support and theoretical basis for 

the implementation of autonomous aerial refueling technology based on the classification of wake vortex danger areas 

with different follower configurations.

Key Words: tail vortex encounter; rolling moment coefficient; string length distribution formula; lift line slope; strip 

method; dangerous area
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