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软式空中加油主动增稳锥套控制研究

李飞，朱喆，黄江涛，王春阳，刘刚

（中国空气动力研究与发展中心， 绵阳  621000）

摘 要： 软式空中加油中，由于软管本身为柔性体，在加油机尾流、阵风和大气紊流等复杂风场扰动下，存在飘

摆现象，严重影响空中加油对接成功率。针对加油机尾流场建模、尾流风场扰动影响研究过程中存在精度和实

时性要求较高的特点，采用神经网络与 CFD 计算相结合的方法，依据高精度 CFD 方法生成流场数据信息，利用

BP 神经网络训练风场坐标参数和速度参数的映射关系，建立加油机尾流风场模型；针对锥套飘摆抑制控制方

法存在抗干扰能力差、对模型依赖性较强、工程实现难度较大等问题，采用模糊 PD 控制方法，实现复杂风场干

扰下翼舵式主动增稳锥套的飘摆抑制。结果表明：Y、Z方向平均飘摆幅度分别降低 86.49%、79.04%，Y、Z方向

平均速度强度分别降低 72.98%、65.29%，有效抑制了锥套飘摆幅度。
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Control strategy of an active stabilized drogue for hose-drogue 
aerial refueling
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Abstract： In the hose-drogue aerial refueling， as the hose is a flexible body， there is a floating phenomenon under 
the disturbance of complex wind fields such as tanker wake， gust and atmospheric turbulence， which seriously af⁃
fects the success rate of docking. In view of the high accuracy and real-time requirements in the process of modeling 
the wake flow field of tanker and studying the influence of wake wind field disturbance， the method of combining 
neural network and CFD is adopted. Based on high-precision CFD method to generate flow field data， BP neural 
network is used to train the mapping between wind field coordinate parameters and velocity parameters， so as to es⁃
tablish the tanker wake wind field model. Aiming at the problems of poor anti-interference ability， strong depen⁃
dence on model and difficulty in engineering realization， fuzzy PD control method is adopted to realize the swing 
suppression of wing-rudder active stabilization drogue under complex wind field interference. The simulation results 
show that the average floating amplitude in Y and Z directions is reduced by 86.49% and 79.04% respectively， and 
the flight test results show that the average speed intensity in Y and Z directions is reduced by 72.98% and 65.29% 
respectively， which effectively restrains the floating amplitude of drogue.
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0　引  言

空中加油技术对于航空兵作战能力而言是

“力量倍增器”［1］，是增大飞机作战半径、提高载弹

量、解决起飞重量与飞行性能相矛盾的重要手

段［2］。随着无人机的发展，自主空中加油在世界范

围内掀起热潮［3-4］。软式加油因其无需人工操纵、

便于多机加油等特点［5-7］，受到人们的广泛关注。

但是由于柔式加油软管易发生形变，受到加油机

尾流、阵风、大气紊流等气流扰动影响，软管—锥

套组合体存在无规律飘摆现象，不利于空中加油

精确对接，影响对接成功率，甚至产生安全隐患，

影响飞行安全［8］。

加油机尾流风场模型建模精度直接影响锥套

运动的仿真精度［9］，为提高仿真可信度，需要建立

更精确的加油机尾流风场模型。现阶段加油机尾

流建模方法主要分为试验测量、理论建模［10-12］、计

算流体力学［13-15］（Computational Fluid Dynamics，
简称 CFD）仿真等。试验测量是最直接、最有说服

力的方法，例如风洞法［16］，但是在资金和时间上消

耗较大；理论建模常用模型有 Hallock-Burnham 模

型、马蹄涡模型等，在仿真研究中表现出快速、简

单的特点，但是模型精度和 CFD 计算、风洞试验以

及实际飞行存在一定差距；CFD 方法能够有效提

高加油机尾流风场模型精度，但是对于计算资源

要求较高，且后续研究加油机尾流风场扰动下加

油设备的运动特性，一方面通过插值获取气动数

据应用于软管锥套仿真研究，在一定程度上牺牲

精度从而保证仿真较好的实时性，另一方面通过

CFD 方法计算不同状态下尾流对软管锥套的运动

状态影响情况，虽然保证了较高的仿真精度，但是

会消耗大量时间和计算资源。

在锥套飘摆抑制研究方面，目前国内外对气

动扰动下软管—锥套组合体空中飘摆运动抑制的

研究很多，按照是否添加控制，划分为被动增稳和

主动增稳。被动增稳［17-20］通过在锥套上安装稳定

伞而增加锥套阻力系数，进而抑制锥套飘摆，但是

不具备主动控制能力，对于复杂风场下的响应较

慢。主动增稳控制利用气动控制面代替稳定伞，

采用 LQG（Liner Quadratic Gaussian）、LQR（Liner 
Quadratic Regulator）、PID（Proportion Integration 
Differentiation）等控制方法［21-25］，通过控制锥套上

气动舵面的偏转，抑制锥套在复杂风场下的飘摆，

但是 LQG 和 LQR 控制方法对模型的依赖性较强，

PID 控制方法抗干扰能力不强，容易产生振荡。而

基于模糊 PD 的控制方法不依赖精确的数学模型，

通过实时调节 PD 参数，能很好地处理时变、非线

性、滞后等问题，响应速度更快、鲁棒性更强［26］。

除此之外，朱喆等［8］采用基于拉格朗日方法建立软

管—锥套组合体运动模型，通过控制动量环的转

速及旋转方向，实现对锥套飘摆抑制，但是自旋式

动量环主动增稳锥套结构复杂，在工程应用上实

现难度较大，而翼舵式增稳锥套通过气动力实现

飘摆抑制，结构相对简单，在工程上易于实现。

本文以加油机尾流风场 CFD 计算数据为基

础，利用神经网络方法重建加油机尾流风场模型，

可快速预测加油机尾流场；建立软管—锥套多刚

体动力学模型，采用模糊 PD 控制方法，开展锥套

飘摆抑制控制研究。

1　建模假设和坐标系定义

1. 1　风场建模坐标系

加油机在飞行过程中，周围空气受到强烈扰

动并在加油机尾部形成复杂的湍流场，即尾流［2］。

为方便对锥套位置等运动参数进行描述，在建立

软管—锥套组合体运动模型之前选取并定义适合

的坐标系。本文采用风轴系 OXaYaZa 和体轴系

OXbYbZb 描述软管—锥套组合体相关运动姿态，

坐标系示意图如图 1 所示，其中加油机迎角 α=
4. 985°。

1. 2　软管—锥套组合体建模坐标系和假设

根据集中参数法思想，将软管—锥套组合体

抽象为长度恒定逐级串联理想单摆系［27］，如图 2 所

示，并作如下假设：

1） 各段软管与相应摆杆长度相同，质量和外

力均集中于球形铰链；

图 1 建模坐标系

Fig. 1　Modeling coordinate systems
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2） 模型不计软管扭转和弹性，软管长度不变；

3） 软管—锥套系统承受重力，以及加油机尾

涡、阵风和大气紊流等引起的气动力；

4） 不考虑加油机姿态变化影响。

软管—锥套组合体建模坐标系如图 2 所示，将

地 平 系 Og XgYgZg 视 为 惯 性 系 ，坐 标 系

OW XWYWZW 为加油机拖曳点坐标系，即软管—锥

套组合建模坐标系，其坐标轴指向和加油机航     
迹 坐 标 系 OT XTYTZT 平 行 ，拖 曳 点 O 的 坐 标 为   
（0，0，0）。θk1 为第 k级摆杆相对于平面 OW XWYW

的偏转角，θk2 为第 k级摆杆相对于平面 OW XWZW
的偏转角。

2　基于神经网络的加油机尾流风场建模

2. 1　尾流风场建模区域选择

本文研究重点为空中加油对接过程中加油机

尾流对锥套运动特性的影响以及在尾流、阵风和

大气紊流等复杂风场扰动下的锥套飘摆抑制控

制，因此建模区域为锥套飘摆运动区域。加油机

尾流风场 CFD 气动数据的三维坐标分布如图 3
所示。

在加油机尾流风场中，软管—锥套组合体最

终趋于稳定，锥套稳态平衡位置如图 4 所示，锥套

稳态平衡位置的速度云图如图 5~图 6 所示。

根据加油机尾流下锥套稳态平衡位置，结合

加油机软管长度 15 m、风轴系 OXaYaZa、航迹坐   
标系 OT XTYTZT 原点间距离 3. 1 m，确定在体轴       

图 3 原始数据网格点坐标分布图

Fig. 3　Grid point coordinate distribution of the original data

图 6 Y=0 m 截面的流场分布

Fig. 6　Flow field distribution in Y=0 m cross section

图 5 X=22 m 截面的流场分布

Fig. 5　Flow field distribution in X=22 m cross section

图 2 软管—锥套组合体建模坐标系

Fig. 2　Coordinate systems of hose-drogue assembly

图 4 软管—锥套组合体稳态平衡位置

Fig. 4　Steady state equilibrium position of 
hose-drogue assembly
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系 OXbYbZb 下 加 油 机 尾 流 场 建 模 范 围 X=        
［15 m，44 m］，Y=［-10 m，10 m］，Z=［-10 m，6 m］。

2. 2　加油机尾流场建模

基于神经网络的建模方法具有自学习、自适

应性、非线性、鲁棒性与容错性以及计算的并行性

和存储的分布性等特点，能够克服传统方法的局

限性。常见的神经网络模型有：反向传播神经网

络（Back Propagation Networks，简 称 BP Net⁃
works）、径向基函数神经网络（Radial Basis Func⁃
tion Networks，简称 RBF Networks）、循环神经网

络（Recurrent Neural Networks，简称 RNN）和卷积

神 经 网 络（Convolutional Neural Networks，简 称

CNN）等。其中 BP 神经网络具有较强的非线性映

射能力、较好的泛化和容错能力［28］、简单、易行、计

算量小、并行性强等特点，本文采用 BP 神经网络

用于加油机尾流风场的构建。为了定量判断风场

模型的准确性，选用决定系数 R2 作为判断标准，公

式如下：

R2 = 1 - ∑[ ]net ( x )- x
2

∑( )x- x̄
2 （1）

式中：net ( x )为神经网络输出值；x为原始数据点

的数值；x̄为 x的平均值。R2 数值越接近 1，说明神

经网络训练效果越好。

根据加油机尾流速度在空间的分布情况，选

取数据作为神经网络的训练集和测试集，训练加

油机尾流风场坐标参数和速度参数之间的映射关

系，建立加油机尾流风场模型，神经网络结构图如

图 7 所示。

采用变步长方法提取数据作为神经网络重构

加油机尾流风场的训练集，加密区域三轴间距步

长分别取 0. 20、0. 08、0. 08 m，非加密区域三轴间

距步长分别取 0. 5、0. 2、0. 2 m；基于神经网络重构

和基于 CFD 计算的加油机尾流风场速度分量对比

如图 8 所示，速度误差对比如图 9 所示。

（a1） 神经网络云图

（a2） CFD 计算云图

（a） 速度分量 u

（b1） 神经网络云图

（b2） CFD 计算云图

（b） 速度分量 v

图 7 神经网络训练结构图

Fig. 7　Neural network training structure
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（c1） 神经网络云图

（c2） CFD 计算云图

（c） 速度分量w

图 8 训练集下速度分量 u、v、w云图对比

Fig. 8　Comparison of cloud maps for velocity 
component u， v， and w under training set

从图 8 可以看出：基于神经网络重构加油机尾

流风场和基于 CFD 计算的加油机尾流风场拟合程

度较高。

从图 9 可以看出：基于神经网络重构的尾流风

场速度最大相对误差不超过 3%，决定系数 R2 大于

0. 99，加油机尾流风场满足精度要求。

采用变步长方法提取数据作为测试集，在加

密区域内，三轴间距步长分别取 0. 3、0. 2、0. 2 m，

在加密区域外，三轴间距步长分别取 0. 7、0. 3、 
0. 3 m。基于神经网络重构和基于 CFD 计算的加

油机尾流风场速度云图对比如图 10 所示，速度相

对误差序列分布如图 11 所示。

（a1） BP 神经网络云图（R2=0. 984 01）

（a2） CFD 计算云图

（a） 速度分量 u

（b1） BP 神经网络云图（R2=0. 996 64）

（b2） CFD 计算云图

（b） 速度分量 v

图 9 训练集下 BP 重构风场速度误差分布图

Fig. 9　Velocity error distribution of BP 
reconstructed wind field under training set
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（c1） BP 神经网络云图（R2=0. 997 17）

（c2） CFD 计算云图

（c） 速度分量w

图 10 测试集下速度分量 u、v、w云图对比

Fig. 10　Comparison of cloud maps for velocity 
component u， v， and w under test set

从图 10 可以看出：基于神经网络重构加油机

尾流风场和基于 CFD 计算的加油机尾流风场拟合

程度较高。

从图 11 可以看出：基于神经网络重构的尾流

风场速度最大相对误差不超过 3%，决定系数 R2 大

于 0. 99。
从数据预测和相对误差分布的结果可以看

出，神经网络重构尾流风场对于数据的预测结果

很好，而且和实际情况的偏差很小，加油机尾流风

场模型满足精度要求。

3　软管—锥套组合体建模

3. 1　软管—锥套组合体运动学分析

如图 2 所示，铰链 k的空间位置矢量 rk在加油

机拖曳点坐标系OW XWYWZW中表示为

rk = rk- 1 + p k （2）
式中：p k为由铰链 k指向铰链（k- 1）的距离矢量。

pk = - lk[ cos θk1 cos θk2 sin θk2 -sin θk1 cos θk2 ]
（3）

式中：lk为第 k级摆杆的长度。由于本文不涉及软

管的收放，令 lk为常量。

对式（2）进行一次和二次求导，可以得到铰链

k的运动速度 v k和加速度 a k分别为

v k = v k- 1 + ṗ k （4）
a k = a k- 1 + p̈ k （5）

式中：ṗ k和 p̈ k分别为 p k的一、二阶导数。

ṗ k = ∑
i= 1

2

( )p k，θki θ̇ ki （6）

p̈ k = ∑
i= 1

2

( )p k，θki θ̈ ki + ṗ k，θki θ̇ ki （7）

由于 p k，θk1 ⋅ p k，θk2 = 0，结合式（5）、式（7）得到第 k

段软管的一般运动方程：

θ̈ ki =
p k，θki ⋅

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú

a k - a k- 1 - ∑
j= 1

2

( )ṗ k，θkj θ̇ kj

p k，θki ⋅ p k，θki
（8）

3. 2　软管—锥套组合体动力学分析

质点 k受到的力包括上一段软管 lk对质点 k的
拉力 tk、下一段软管 lk+ 1 对质点 k的拉力 tk+ 1、软管

lk和 lk+ 1 对质点 k的弯曲恢复力 R k以及质点 k气动

阻力 D k、重力 mk g的合力 Q k。由牛顿第二定律可

知，铰链 k的加速度 a k为

a k = Q k + tk - tk+ 1

mk
（9）

式中：mk为第 k级软管铰链质量，mk = μlk；μ为软管

单位长度质量。

Qk如式（10）所示［29］。

Q k =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

mk g+ R k + D k- 1 + D k

2        ( k≠ N )

(mN + md ) g+ D k

2 + D d       ( k= N )

            （10）

图 11 测试集下 BP 重构风场速度误差分布图

Fig. 11　Velocity error distribution of BP reconstructed 
wind field under test set
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式中：md为锥套质量；D d为锥套气动阻力。

锥套受到的阻力 D d 包含两部分，一部分为增

稳气动舵面偏转带来的气动力 D d1，另一部分为锥

套本身的气动阻力 D d2。可通过 CFD 计算数据插

值得到气动舵面的气动力 D d1，锥套本身的气动组

合D d2 可表示为

D d2 = - 1
2 ρ∞ V kair

πD 2
drogue

4 CDdrogueV kair （11）

式中：D drogue 为锥套直径；CDdrogue 为锥套空气阻力

系数。

4　主动增稳锥套设计

本文设计一种基于翼舵式主动增稳空中加油

锥套方案，即在锥套锥杯处添加 X 型气动舵面，通

过控制气动舵面的偏转角度，抑制锥套飘摆幅度，

主动增稳锥套结构图如图 12 所示。

从艉向艏看，气动舵面编号和横截面直角坐

标系象限编号相同，如图 13 所示。

X 舵具有操作效率高、机动性强等优势，但是

俯仰、偏航、滚转通道耦合效应明显。综合考虑系

统响应特性，采用模糊  PD 控制方法开展锥套飘摆

抑制控制研究，即通过一定的模糊控制规则［30］，运

用模糊经验逻辑对 PD 参数进行实时优化，以克服

传统 PD 参数无法实时调整 PD 参数的弱点［31］。基

于模糊 PD 控制的主动增稳锥套如图 14 所示。

模糊控制器主要由三个模块组成：模糊化、模

糊推理、解模糊。锥套通过传感器采集位置信息，

确定当前位置距稳态位置的偏差 E以及偏差变化

量 ΔE，将其模糊化，根据数据库和规则库进行模

糊推理，再对结果进行反模糊化，得到修正的 PD
参数，最后输出到 PD 控制器，实现实时调节 PD 参

数的目的，模糊控制器如图 15 所示。

偏差和偏差变化量作为模糊控制器的输入

量，ΔKp和 ΔKd 为输出语言变量，输入模糊集上的

基 本 论 域 为 ： E ∈[-0. 8 0. 8 ]，
ΔE ∈[-0. 5 0. 5 ]；输出模糊集上的基本论域为：

ΔKp ∈[-10 10 ]，ΔKd ∈[-10 10 ]。 由 于 锥 套

上气动舵面在执行指令时实时性高，要求对数据

的处理能力较快，因此本文选择较为简单的三角

形函数作为隶属度函数。偏差和偏差变化量的模

糊子集均为｛NB，NM，NS，ZO，PS，PM，PB｝，即

｛负大，负中，负小，零，正小，正中，正大｝。通过研

究误差、误差变化量和 PD 两个参数的变化量之间

图 12 X 舵式主动增稳锥套结构图

Fig. 12　Structure diagram of active 
stabilization drogue with X rudder

图 13 X 舵的舵编号

Fig. 13　Rudder number of X rudder

图 14 锥套飘摆抑制流程图

Fig. 14　Flow chart for dorgue float suppression

图 15 模糊控制器

Fig. 15　Fuzzy controller
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的关系，并与国内外专家经验相结合，制定的关于

比例环节增量 ΔKp、微分环节增量 ΔKd的模糊控制

规则如表 1~表 2 所示。

侧向通道和垂向通道的控制指令为

δR= ( KpY + ΔKpY ) ( y- y cmd ) + ( )KdY + ΔKdY VY

（12）
δE= ( KpZ + ΔKpZ ) ( z- z cmd ) + ( )KdZ + ΔKdZ VZ

（13）
式中：KpY、KpZ 为侧向和垂向位置比例控制增益；

KdY、KdZ 为侧向和垂向速度阻尼增益；ΔKpY、ΔKpZ

为模糊控制器输出的侧向和垂向位置比例控制增

益；ΔKdY、ΔKdZ为模糊控制器输出的侧向和垂向速

度阻尼增益；y cmd、z cmd 为目标点坐标；VY、VZ 为锥

套的速度分量。

侧向和垂向通道分配到每个舵面的舵偏量为

δ1 = δ3 = δE+ δR （14）
δ2 = δ4 = δE- δR （15）

5　数值仿真

5. 1　仿真环境建立

建立加油锥套飘摆运动仿真环境，设定空速

V inf = 84 m/s，飞行高度 H= 1 000 m，加油机翼展

b= 10 m，拖 曳 点 在 拖 曳 点 系 中 的 坐 标 为

（-4. 135 0 m，-0. 704 9 m）。软管弹性模量为

34. 475 MPa，软管长度 L= 15 m，软管内径 di =
0. 004 m，软管外径 do = 0. 01 m，软管单位长度质

量 μ= 0. 353 kg/m；锥套质量 md = 6. 5 kg，锥套直

径 D drogue = 0. 5 m。基于软管—锥套组合体动力学

模型开展飘摆运动仿真，如图 16 所示。

5. 2　控制方法优越性验证

为验证本文所提方法的优越性，在加油机尾

流的基础上，添加阵风和 Dryden［32］大气紊流风场

环境，其中阵风强度为 6 m/s，持续时间 0. 5 s，开展

复杂风场扰动下基于模糊 PD 控制和 PD 控制的软

管—锥套组合体运动仿真，Y方向和 Z方向上锥套

飘摆轨迹仿真结果对比如图 17~图 18 所示。

表 1　ΔKp模糊规则表

Table 1　Fuzzy rule table of ΔKp

ΔKp

E

NB

NM

NS

ZO

PS

PM

PB

ΔE

NB

PB

PB

PM

PM

PS

PS

ZO

NM

PB

PB

PM

PM

PS

ZO

ZO

NS

PM

PM

PM

PS

ZO

NS

NM

ZO

PM

PS

PS

ZO

NS

NM

NM

PS

PS

PS

ZO

NS

NS

NM

NM

PM

ZO

ZO

NS

NM

NM

NM

NB

PB

ZO

NS

NS

NM

NM

NB

NB

表 2　ΔKd模糊规则表

Table 2　Fuzzy rule table of ΔKd

ΔKd

E

NB

NM

NS

ZO

PS

PM

PB

ΔE

NB

PS

PS

ZO

ZO

ZO

PB

PB

NM

NS

NS

NS

NS

ZO

NS

PM

NS

NB

NB

NM

NS

ZO

PS

PM

ZO

NB

NM

NM

NS

ZO

PS

PM

PS

NB

NM

NS

NS

ZO

PS

PS

PM

NM

NS

NS

NS

ZO

PS

PS

PB

PS

ZO

ZO

ZO

ZO

PB

PB

图 16 软管—锥套组合体飘摆运动仿真

Fig. 16　Floating motion simulation of 
hose-drogue assembly

图 17 PD 和模糊 PD 控制下锥套Y坐标对比图

Fig. 17　Contrast diagram of Y coordinate of the 
drogue under PD and fuzzy PD control
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从图 17~图 18 可以看出：相对于 PD 控制，模

糊 PD 控制下，锥套飘摆幅度更小，且 Y方向和 Z

方 向 平 均 飘 摆 幅 度 从 0. 064 4、0. 115 4 m 降 到

0. 030 4、0. 061 1 m，降 低 幅 度 为 52. 85%、

47. 08%。因此，相对于 PD 控制方法，模糊 PD 控

制方法能够更加有效地抑制锥套在复杂风场扰动

下的飘摆运动幅度。

5. 3　锥套飘摆抑制仿真

空中加油过程中，风场环境中除了加油机尾

流，还存在阵风和大气紊流，给锥套稳态位置和飘

摆幅度带来极大的影响。为更真实地对无控和增

稳情况下锥套飘摆情况进行分析，在加油机尾流

的基础上，添加阵风和 Dryden［32］大气紊流风场环

境，开展锥套飘摆抑制研究，Y方向和 Z方向上锥

套飘摆轨迹如图 19~图 20 所示，增稳状态下的侧

向 通 道 和 纵 向 通 道 的 控 制 指 令 如 图 21~ 图 22
所示。

从图 19~图 22 可以看出：在加油机尾流、阵风

和大气紊流扰动风场作用下，加油锥套存在无规

律飘摆现象。开启增稳控制后，锥套Y方向和 Z方

向最大摆动幅度分别从 0. 683、1. 014 m 降低到

0. 137、0. 189 m，降 低 幅 度 分 别 为 79. 94%、

81. 36%；Y 方向和 Z 方向平均飘摆幅度分别从

0. 222、0. 291 m 降低到 0. 030、0. 061 m，降低幅度

分别为 86. 49%、79. 04%。从开启增稳模式后，锥

套最大和平均飘摆幅度降低程度可以看出，基于

模糊 PD 控制的翼舵式主动增稳锥套控制可以有

效抑制锥套飘摆。

图 22 锥套垂向通道控制指令

Fig. 22　Drogue vertical channel control instruction

图 21 锥套侧向控制指令

Fig. 21　Drogue lateral channel control instruction

图 20 无控和增稳状态下锥套 Z坐标对比图

Fig. 20　Contrast diagram of Z coordinate of the 
drogue under uncontrolled and stabilized state

图 19 无控和增稳状态下锥套Y坐标对比图

Fig. 19　Contrast diagram of Y coordinate of the 
drogue under uncontrolled and stabilized state

图 18 PD 和模糊 PD 控制下锥套 Z坐标对比图

Fig. 18　Contrast diagram of Z coordinate of the 
drogue under PD and fuzzy PD control
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由于受油机质量远超锥套质量，在空中加油

对接过程中会出现受油机慢动态追踪锥套快动态

问题，影响空中加油对接成功率。为进一步探究

翼舵式主动增稳锥套对频率的控制效果，通过快

速 傅 里 叶 变 换（Fast Fourier Transform，简 称

FFT），将锥套的时域信息转换为频域信息，开展

无控和增稳状态下锥套运动轨迹频谱分析，锥套

Y、Z方向频谱对比如图 23~图 24 所示。

从图 23~图 24 可以看出：未添加控制前，锥套

在复杂风场扰动下存在高频摆动，且摆动频率主

要集中在 0. 1~0. 4 Hz；开启增稳控制后，在锥套主

要摆动频率范围内，锥套Y方向和 Z方向最大摆动

幅度分别从 0. 16、0. 17 m 降低至 0. 05 m 以下，锥

套的高频摆动得到有效抑制。从无控和增稳状态

下锥套的频率对比可以看出，基于模糊 PD 控制的

主动增稳锥套控制有效削弱了锥套高频动态响

应，为提高空中加油对接成功率奠定了基础。

6　试验飞行

6. 1　飞行试验环境

飞 行 试 验 环 境 为 ：加 油 机 飞 行 高 度

H= 150 m，飞行速度V=35 m/s，其中加油机为尾

流风场建模所采用的加油机缩比模型，且试验环

境 为 真 实 加 油 环 境 。 软 管 弹 性 模 量 为

34. 475 MPa，软管长度 L= 15 m，软管内径 di =
0. 004 m，软管外径 do = 0. 01 m，软管单位长度质

量 μ= 0. 353 kg m；锥套质量 md = 2. 2 kg，锥套直

径 D drogue = 0. 4 m，锥套内安装位置及速度传感器，

对锥套的位置及速度信息进行测量。

6. 2　飞行试验中的锥套增稳控制

为进一步验证本文所提方法的有效性，开展

试验飞行过程中基于模糊 PD 控制的锥套飘摆抑

制研究。模糊控制器的输入为：锥套在侧向和垂

向上相对于稳态的位置和速度偏差。其中，相对

位置为锥套相对于锥套参考点的距离，参考点为

理想情况下（软管—锥套组合体仅在加油机尾涡

干扰下）锥套最终达到的稳态位置；锥套理想的侧

向和垂向速度均为零，即锥套相对于加油机位置

保持不变。开展无控和增稳模式下锥套飘摆运动

情况研究，锥套侧向速度运动情况对比如图 25 所

示，锥套垂向速度和相对高度运动情况对比如图

26 所示。

图 23 无控和增稳状态下锥套Y方向频谱对比

Fig. 23　Contrast diagram of Y coordinate spectrum of the 
drogue under uncontrolled and stabilized state

图 24 无控和增稳状态下锥套 Z方向频谱对比

Fig. 24　Contrast diagram of Z coordinate spectrum of the 
drogue under uncontrolled and stabilized state

图 25 无控和增稳状态下锥套侧向速度对比图

Fig. 25　Contrast diagram of lateral velocity of 
drogue under uncontrolled and stabilized state
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从图 25 可以看出：开启增稳模式后，锥套侧向

速度平均值从 1. 351 9 降低到 0. 365 3 m/s，降幅为

72. 98%。

从图 26 可以看出：锥套垂向速度最大值从

1. 223 降低到 0. 487 m/s，降幅为 60. 18%，平均值

从 0. 561 1 降低到 0. 194 8 m/s，降幅为 65. 29%；开

启增稳模式后，锥套垂向相对高度最大值从 1. 264
降 低 到 0. 334 m，降 幅 为 73. 57%，平 均 值 从   
0. 699 2 降低到 0. 159 1 m，降幅为 77. 24%。从锥

套侧向速度和纵向速度、相对高度平均值降低幅

度可以看出，在实际飞行试验中，本文所提方法依

旧能够有效抑制锥套的飘摆。

为证明理论设计方法的有效性，开展相同流

场环境下锥套飘摆抑制仿真研究，并对比飞行试

验下锥套飘摆抑制效果。锥套侧向、垂向速度对

比如图 27~图 28 所示，相应的速度分量平均值对

比如表 3 所示。

从图 27~图 28 可以看出：在复杂风场扰动下，

锥套侧向和垂向速度在无控和增稳情况下变化趋

势基本重合。

从表 3 可以看出：锥套侧向和垂向速度下降比

例相差不大，表明了本文所提理论设计方法的正

确性。

7　结  论

1） 以 CFD 计算数据为基础，利用神经网络方

法重构加油机尾流风场，实现快速预测加油机尾

流场的目的。相对于传统理论模型方法，精度更

高，风场数据拟合的最大相对误差不超过 3%，决

定系数 R2 大于 0. 99。
2） 在加油机尾流风场建模方面，本文研究重

点为采用神经网络与 CFD 技术相结合的方法重构

尾流风场，所采用的神经网络为常见的 BP 神经网

络，后续可进一步选取更先进的神经网络用于加

油机尾流风场建模。

3） 提出基于模糊 PD 控制的 X 舵式主动增稳

锥套飘摆抑制方案，仿真结果表明，Y方向、Z方向

图 26 无控和增稳状态下锥套垂向速度和相对高度对比图

Fig. 26　Contrast diagram of vertical velocity of drogue and 
relative height between receiver and drogue under 

uncontrolled and stabilized state

图 27 仿真和飞行试验下锥套侧向速度对比图

Fig. 27　Contrast diagram of lateral velocity of 
drogue under simulation and flight test

图 28 仿真和飞行试验下锥套垂向速度对比图

Fig. 28　Contrast diagram of vertical velocity of 
drogue under simulation and flight test

表 3　仿真和飞行试验下锥套速度平均值

Table 3　Average value of drogue velocity under 
simulation and flight test

验证方式

仿真

飞行试验

有/无增稳
措施

无控模式

增稳模式

无控模式

增稳模式

速度平均值/（m·s-1）

vY

1. 351 9

0. 365 3

0. 995 8

0. 200 6

vZ

0. 561 1

0. 149 8

0. 505 7

0. 140 4

下降比
例/%

72. 98

65. 29

79. 85

72. 24
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平均摆动幅度降低了一个量级，有效抑制了锥套

飘摆幅度。

4） 飞行试验结果表明，本文所提主动增稳控

制方法依旧可以有效抑制锥套飘摆，进一步验证

了本文所提方法的有效性。

文中暂未考虑对接过程中受油机头波效应等

干扰对于锥套飘摆运动的影响，需要后续研究中

进一步完善风场干扰条件。
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