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摘　　　要：为了突破传统空中加油稳定伞对于加油机飞行速度和高度的限制，设计了一种加装气动弹性支

架的可变阻尼稳定伞。通过流固耦合（ＦＳＩ）数值模拟，得到不同工况下的片状弹簧变形与稳定伞伞面形状，通

过计算流体动力学（ＣＦＤ）得到稳定伞气动力的变化趋势。根据气动力结果计算软管的拖拽形状及锥套下沉

量。仿真结果表明：所设计的可变阻尼稳定伞的阻力变化量和锥套在空中位置变化范围分别降至传统稳定伞

的７０％和６０％，能够实现阻力的自适应控制，拓宽了传统结构稳定伞适用的速度、高度范围。
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　　空中加油技术在现阶段的航空领域具有重要

的战略价值，其中软管锥套式（简称软式）加油因

其设备结构简单，易于拆装，且对加油机要求不

高，为世界各国广泛采用。软式空中加油主要设

备是一根带有锥套的加油软管。加油锥套是软式

加油装置核心组件之一，其上安装的环形稳定伞

张开后呈漏斗状，不仅能够增大受油接头的对接

范围，还能提供足够的阻力，使软管末端在翼尖

涡、发动机喷流和大气湍流的综合影响下保持相

对稳定［１］。定义稳定伞的阻力特征参数为阻力系

数犆ｄ与参考面积犛的乘积。目前各国使用的空

中加油稳定伞普遍为固定外形，阻力特征恒定，当

来流速度与空气密度较大时，稳定伞产生的阻力过

大，会使软管绞盘发生破坏，威胁飞机安全，因此这

类传统结构的稳定伞根据使用场景分为高速伞和

低速伞。低速伞伞衣面积大，阻力系数也大，适用

于低速加油任务，例如为直升机加油，加油机速度

要在６７ｍ／ｓ左右；高速伞的伞衣面积小于低速伞，

阻力系数也较低，适用于高速加油任务，例如为喷

气式飞机等加油，加油机速度通常需要１８０ｍ／ｓ
［２］。

这种加油环境的不匹配导致加油机在同一任务班

次内无法为不同种类飞行器同时加油，需要降落

后在低速和高速加油设备之间切换，这一过程通

常消耗至少３０ｍｉｎ
［３］。因此业内提出了可变阻尼

稳定伞的概念，通过一定的控制手段，在飞行条件

发生变化时调整稳定伞的结构，改变稳定伞的阻

力特征参数，调节锥套阻力，将锥套的拖拽位置变

化限制在较小范围内。这样一套设备可以同时适

用于高速和低速加油，极大的扩展了加油包线。

加油锥套总阻力的７５％以上是由稳定伞伞

衣提供的［２］，伞衣的迎风面积是影响阻力大小的

最主要因素，因此调整伞衣可以有效地改变整体

结构的阻力，从而控制加油锥套的下沉量。目前

变阻尼稳定伞有３种思路
［４］：①双层伞衣，需要较

大阻力时打开２个伞，需要较小阻力时只打开主

伞。②活动支架，通过机构控制支架的增大或缩

小，以此来控制伞衣的迎风面积，文献［５７］均采

用该种思路。③弹性结构，通过弹性结构的变形

改变稳定伞的迎风面积。弹性结构设计有两类方

案，第一类是弹性开孔，在弹性模量较大的材料制

成的伞面上开孔，通过伞衣的弹性变形调节孔径

大小，使伞面内外压力自行调整从而在不同来流

速度下提供大致相当的阻力。第二类是支架片弹

性气动控制技术，通过片状弹簧产生反向驱动力

控制伞衣的迎风面积。当阻力增大时压迫片状弹

簧，自动减小伞衣的迎风面积；当阻力减小时片状

弹簧回弹，自动使伞衣的迎风面积增大。

双层伞衣与活动支架的方案均需要增加额外

的控制机构，无法实现阻力的自适应控制。弹性

开孔方案在使用中由于材料疲劳特性，孔洞会逐

渐老化，导致阻力配置不均从而影响锥套稳定

性［６］。支架片弹性结构不仅能够实现阻力的自适

应控制，同时对传统稳定伞结构改动最小，因此是

未来可变阻尼稳定伞有可能的发展方向。

本文设计了一种加装片状弹簧的支架，通过

数值模拟方法计算了片状弹簧在不同风载荷作用

下的变形，并且模拟了完整的锥套稳定伞模型，

得到了整体气动力的变化趋势以及加装了变阻尼

稳定伞后锥套在空中的下沉位置。

１　变阻尼稳定伞设计

１１　阻力特征参数对加油包线的影响

对加油软管进行离散建模（见文中第２．２

节），改变稳定伞的阻力特征参数值，经过数值计

算后得到了马赫数犕犪和高度犎 发生变化时锥

套下沉量的变化趋势，如图１所示。为确保对接

过程中飞机安全，软式空中加油一般要求锥套下

沉量在１．５～５ｍ范围内（图中蓝色虚线范围）。

当来流速度增大时，锥套整体下沉量减小，曲线向

下移；当海拔升高时，锥套下沉量增大，曲线向上

移。从图中可以看出阻力特征参数恒定时可覆盖

的速度域和高度域都很小，如图中红色直线１所

示，阻力特征参数固定为０．３时，覆盖的速度域马

赫数为０．５以上，高度域海拔为６０００ｍ以下；当

阻力特征参数从０．３变化到０．８时，如直线２所

示，速度域可以拓宽至马赫数为０．３５，高度可以拓

宽至１００００ｍ。阻力特征参数变化范围越大，可覆

盖的速度域和高度域范围就越广。因此，改变稳定

６７５
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图１　稳定伞阻力特征与拖拽位置关系图

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆｐａｒａｄｒｏｇｕｅａｎｄｄｒａｕｇｈｔｐｏｓｉｔｉｏｎ

伞的阻力特征参数可以显著的扩展加油包线。

１２　变阻尼稳定伞模型设计

传统稳定伞由两部分构成：支架和伞衣。支架

由金属材料制成，用来支撑和传递载荷。伞衣成锥

环装，由柔性织物制成，有的伞衣上会有开孔或缝

隙，用来提高稳定性和减小阻力［８］。Ｋａｐｓｅｏｎｇ等

通过全因子试验分析［９］，给出了支架迎角、稳定伞

伞面面积以及伞面开孔等因素对于锥套稳定伞整

体阻力的影响。本文锥套稳定伞整体结构设计与

传统稳定伞相似，在原有支架上添加了片状弹簧，

通过弹簧的变形控制伞面迎风面积。

气动弹性支架如图２所示，基座与稳定伞支

架固连，片状弹簧根部固定在基座上。经过分析

和计算，最终选择片状弹簧厚度为２ｍｍ，根部宽

度为４０ｍｍ，端部宽度为２０ｍｍ，材料为镁合金，

密度ρ＝１８００ｋｇ／ｍ
３，弹性模量犈＝４５００ＭＰａ，泊

松比μ＝０．３５。

图２　气动弹性支架示意图

Ｆｉｇ．２　Ｄｉａｇｒａｍｏｆａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｔｒｕｃｔｓ

根据文献［２３］中的试验和仿真结果，伞衣的

迎风角应该低于４５°，迎风角定义如图３。超过临

界迎角后伞衣无法提供足够的径向力来保持锥套

张开，风洞试验中可以观察到迎角过大后伞衣会

发生剧烈振动，锥套整体无法维持稳态。支架数

量对于整体的阻力也有影响，在不加装伞衣的情

况下，支架数量越多，稳定伞阻力越大［１０］；加装伞

衣后，增加支架数量会导致伞衣的有效面积减小，

导致整体阻力减小［１１］。本文重点分析稳定伞气

动力的变化，为简化模型将锥套与加油软管对接

部分用锥形体替代，加装１８根支架，基于试验结

果设计的锥套稳定伞整体结构如图４所示。

图３　伞衣迎风角示意图

Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｃａｎｏｐｙａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图４　锥套稳定伞模型

Ｆｉｇ．４　Ｐａｒａｄｒｏｇｕｅｄｒｏｇｕｅｍｏｄｅｌ

２　流场、结构场与软管数学模型

如图５所示，稳定伞在空中释放后，伞衣承受

气动载荷并传递给片状弹簧，弹簧发生形变并且

带动伞衣变形，导致流场结构发生变化，气动力也

发生改变，在此过程中流场与结构场相互影响，需

要进行双向流固耦合分析。

２．１　控制方程

忽略流场和结构场的能量传递，对于一般的

可压缩牛顿流体，控制方程可写作如下形式［１２］：

连续方程

ρｆ

狋
＋!·（ρｆ狏）＝０ （１）

７７５
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图５　双向流固耦合（ＦＳＩ）示意图

Ｆｉｇ．５　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ（ＦＳＩ）

　　动量方程

ρｆ狏

狋
＋!·（ρｆ狏狏－τｆ）＝犳ｆ （２）

其中犳ｆ是流场的体积力矢量，ρｆ是流体密度，狏是

流体速度矢量，τｆ是切应力张量。

固体部分控制方程

ρｓ̈狌ｓ＝ !·σｓ＋犳ｓ （３）

其中ρｓ 是固体密度，犳ｓ 表示固体场的体积力矢

量，̈狌ｓ表示当地加速度矢量。

在不考虑热传递时，在流固耦合交界面上应

当同时满足位移协调条件和力平衡条件

位移协调条件

犱ｆ＝犱ｓ （４）

　　力平衡条件

狀·σｆ＝狀·σｓ （５）

其中犱表示位移，σ表示应力张量，下标ｆ、ｓ分别

表示流体域和结构域［１２］，狀表示交界面法向量。

流场通过求解雷诺平均方程（ＲＡＮＳ），结构

场使用有限元（ＦＥＭ）求解方法。流固耦合求解

采用分离解法。分离解法是按顺序分别求解流体

控制方程和结构控制方程，然后通过流固交界面

将流体场和结构场的结果交换，当精度达到收敛

要求时在进行下一时刻的迭代计算。分离解法不

需要流固耦合控制方程，所以能够利用目前已有

的计算流体力学和计算结构动力学的方法和程

序，在保持程序模块化的基础上较为快速的得到

相对准确的结果，得到了广泛使用。

２．２　软管形状建模

２．２．１　模型描述

经典的柔性体系统理论中，理想的绳索是一种

不抗压、不抗弯、不抗扭、只受拉的结构元素，加油

软管作为一种类绳索橡胶管，横截面由内衬层、埋

线层和外衬层组成［１３］，当加油过程正常时，软管的

受力模型很大程度与理想绳索相同，但相比柔性绳

索加油软管具有一定的承压、抗弯和抗扭能力。绳

索系统常见的建模方式有两种，一种是偏微分方程

形式的连续体模型，另一种是常微分形式的有限段

离散模型［１４］。相比第一种方式，第二种方法更为

直观、便捷，并且可以保证良好的精度。本文使用

常微分形式的有限段离散模型对软管进行建模，忽

略软管轴向拉伸和绕轴扭转的情况，采用球棍模型

对软管进行简化，如图６，地面参考系狓ｇ狔ｇ狕ｇ，飞机

机体坐标系狓狔狕，其中狓轴与飞行方向一致，狔轴从

飞机左翼指向右翼，狕与狓、狔满足右手定则。将软

管离散为一段段由光滑球铰链接的刚杆，刚杆质量

集中在球铰上，第犻段软管的局部坐标系狓犻狔犻狕犻。

为方便表示，对软管和节点进行编号。将软管离散

为狀段，第犻段软管长度为犾犻，则有狀＋１个节点，与

加油吊舱相连的为０号节点，第犻个节点的质量为

犿犻＝

犾犻＋犾犻＋（ ）１ ρｈｏｓｅ

２
犻＝１，２，…，狀－１

犾犻ρｈｏｓｅ

２
＋犿ｄｒｏｇｕｅ 犻＝

烅

烄

烆
狀

（６）

其中ρｈｏｓｅ表示软管线密度，犿ｄｒｏｇｕｅ表示锥套质量。

图６　软管锥套参考系示意图

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｒａｍｅｓｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｈｏｓｅｄｒｏｇｕｅｓｙｓｔｅｍ

２．２．２　节点受力分析

对节点犻进行受力分析，如图７。图中犠犻 表

示节点犻所受重力，犠犻 表示软管内部张力，犙犻 表

示软管所受气动力的合力，犉犻 表示软管微段之间

由于弯曲产生的等效恢复力，则节点犻的合外力

犎犻可表示为

犎犻 ＝

犙犻ｌ＋犙犻（ ）ｒ
２

＋犉犻＋犠犻 犻＝１，２，…，狀－１

犙犻ｌ
２
＋犠犻＋犇ｄｒｏｇｕｅ 犻＝

烅

烄

烆
狀

（７）

其中犇ｄｒｏｇｕｅ表示锥套的阻力。

由牛顿第二定律可得节点犻的加速度表示为

犪犻 ＝
μ犻 犎犻＋犜犻ｌ＋犜犻（ ）ｒ 犻＝１，２，…，狀－１

μ犻 犎犻＋犜犻（ ）ｌ 犻＝
烅
烄

烆 狀

（８）

８７５
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图７　节点犻受力分析

Ｆｉｇ．７　Ｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｎｏｄｅ犻

其中犜犻表示软管微段内部张力，μ犻＝１／犿犻。

２．２．３　运动方程

取图６中的微段进行分析，定义狉犻 为节点犻

在地面参考系中的位置向量，可得

狉犻 ＝狉犻－１＋狆犻 （９）

　　记偏导数

狆犻

θ犻犽
＝狆犻，θ犻犽　　（犽＝１，２）

狆犻

犾犻
＝狆犻，犾犻

　　由理论力学速度合成定理和加速度合成定理

可得

狆犻 ＝∑
２

犽＝１

狆犻，θ犻犽θ
·

犻，犽＋狆犻，犾犻
犾犻 （１０）

狆犻 ＝∑
２

犽＝１

狆犻，θ犻犽θ
··

犻，犽＋狆犻，θ犻犽θ
·

犻，（ ）犽 ＋狆犻，犾犻犾̈犻＋
狆犻，犾犻
犾犻

（１１）

　　两边同时乘狆犻，θ犻犽（犽＝１，２），得到

狆犻，θ犻犽
２
θ
··

ｌ犽 （＋ ∑
２

犽＝１

狆犻，θ犻犽θ
·

犻，犽＋狆犻，犾犻犾̈犻＋
狆犻，犾犻
犾犻－

犪犻＋犪犻－ ）１ ·狆犻，θ犻犽 ＝０ （１２）

　　如果在各点速度、加速度已知，通过４阶经典

ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法进行时间推进求解式（１２），可

得到软管的方位角和１阶导数
［１５１６］。

３　稳定伞变阻尼过程仿真模拟

３１　流场计算方法验证

为了验证数值方法的可信度，对文献［１７］中

的模型进行数值模拟，并与美国国家航空航天局

（ＮＡＳＡ）飞行试验数据进行对比。飞行试验中锥

套稳定伞及对应的简化三维模型如图８，数值模

拟与试验对比结果如图９。结果表明，所采用的

数值方法与试验值吻合较好，佐证了数值方法的

可信度，同时表明伞面透气性对于稳定伞整体阻

力的影响不大。

图８　稳定伞验证模型

Ｆｉｇ．８　Ｐａｒａｄｒｏｇｕｅｍｏｄｅｌｆｏｒｔｅｓｔ

图９　试验与仿真数据对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａ

３２　变阻尼过程仿真参数

对弹簧进行双向流固耦合模拟，模拟计算在

不同来流条件下片状弹簧的气动力响应与位移响

应。根据文献［１８］的标准，空中加油系统要求设

备能够在高度为海平面至１２０００ｍ，速度在３７０～

５５０ｋｍ／ｈ（马赫数为０．３～０．５）范围内正常工作。

本文仿真模拟环境主要在此范围之内。

稳定伞为环形结构，为简化计算选取１／６模

型进行流固耦合模拟计算。流场计算域选择底面

半径为５０００ｍｍ、高为１５０００ｍｍ的圆柱形区域，

选用四面体网格，如图１０。经过网格无关性验证

后，网格总量在３００万以上时网格数对计算结果

影响可忽略。

流场计算域边界采用无反射边界条件，片状

弹簧上下表面为耦合面，其余设置为壁面。湍流

模型使用ＳＡ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）模型，动网格使

用网格光顺和网格重构。流体材料为理想气体，

压力、密度等变量计算使用２阶迎风格式。结构

场使用四面体网格，只针对发生变形的片状弹簧

９７５
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进行加密，如图１１，片状弹簧上下表面设置为流

固耦合面，基座设置为固定支撑面，并打开大尺寸

变形开关。流场和结构场时间步统一设置为

０．０００１ｓ，计算一段时间后增加为０．０００５ｓ。

图１０　１／６模型流场网格及边界条件

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｍｅｓｈａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ｏｆ１／６ｍｏｄｅｌ

图１１　气动弹性支架网格及边界条件

Ｆｉｇ．１１　Ｍｅｓｈａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅ

ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｔｒｕｃｔ

得到不同工况下片状弹簧最终变形量后，模

拟了稳定伞整体模型的气动力，并计算了锥套在

对应工况下的拖拽位置及软管形状。软管和锥套

的各项参数如表１。

表１　软管和锥套参数

犜犪犫犾犲１　犎狅狊犲犪狀犱犱狉狅犵狌犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

参数 数值

软管

全长／ｍ ２４

线密度／（ｋｇ／ｍ
３） ２．４３

内径／ｍｍ ５４

外径／ｍｍ ６８

弹性模量／１０７Ｐａ ８．３

锥套 质量／ｋｇ ３５

燃油 密度／（ｋｇ／ｍ
３） ４．２０５

３３　变速度气动特性仿真

以美国空军各类型加油机为例，空中加油速

度最高为１８０ｍ／ｓ，高度为１１０００ｍ
［１９］。为了覆盖

足够宽的速度域和高度域，以马赫数为０．４、高度

为５０００ｍ为设计点，将此工况下的稳定伞结构作

为固定外形，对比可变阻尼稳定伞与固定外形稳

定伞的气动力。图１２是不同马赫数下稳定伞的

几何模型，图１３和图１４是可变阻尼稳定伞与传

统（固定外形）稳定伞的阻力特征参数和阻力随马

赫数的变化趋势。从图中可以看出，高度不变时，

来流马赫数大于０．４时片状弹簧变形量增大，整

体结构迎风面积减小，阻力特征参数与阻力值均

小于固定外形；来流马赫数低于０．４时片状弹簧

回弹，迎风面积增大，阻力特征参数与阻力值大于

固定外形。马赫数从０．３增大到０．６过程中，可

变阻尼型号整体阻力值的变化量远小于固定

外形。

图１２　不同马赫数下稳定伞模型

Ｆｉｇ．１２　ＰａｒａｄｒｏｇｕｅｍｏｄｅｌａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

０８５
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图１３　阻力特征参数马赫数关系曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｐａｒａｍｅｔｅｒａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图１４　阻力马赫数关系曲线

Ｆｉｇ．１４　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｒａｇａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

不同速度下软管拖拽形状如图１５和图１６所

示，图中横坐标狓为软管的水平位置，方向与来

流方向一致，纵坐标方向与重力方向一致。从马

赫数为０．３５到马赫数为０．６过程中，可变阻尼型

图１５　不同马赫数下稳定伞拖拽位置（可变阻尼）

Ｆｉｇ．１５　Ｐａｒａｄｒｏｇｕｅｄｒａｕｇｈｔｐｏｓｉｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ（ｖａｒｉａｂｌｅｄａｍｐｉｎｇ）

图１６　不同马赫数下稳定伞拖拽位置（固定外形）

Ｆｉｇ．１６　Ｐａｒａｄｒｏｇｕｅｄｒａｕｇｈｔｐｏｓｉｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ（ｏｒｉｇｉｎａｌ）

号拖拽位置变化的范围小于固定外形。以设计点

的拖拽位置为基准，可变阻尼型号在速度变化时

锥套的位移变化量明显小于固定外形。根据仿真

结果，可变阻尼型号适用的马赫数能够降至０．３，

并且在马赫数大于０．６时锥套位置增量余量也大

于固定外形，突破了固定外形型号适用的速度上

下界限。

图１７　不同高度下稳定伞模型

Ｆｉｇ．１７　Ｐａｒａｄｒｏｇｕｅｍｏｄｅｌａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

３４　变高度气动特性仿真

图１７是高度犎 不同时稳定伞的模型，图１８

１８５
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和图１９是马赫数为０．５时可变阻尼稳定伞与传

统稳定伞的阻力特征参数和阻力随高度的变化

趋势。随着海拔高度升高，大气变得稀薄，来流

空气密度降低，因此锥套稳定伞的阻力与海拔

高度成负相关。当海拔高度低于设计点时，空

气密度增大，弹簧变形量增大，迎风面积减小，

阻力特征参数和阻力值也小于固定外形；当海

拔高度高于设计点时，空气密度降低，弹簧变形

量减小，迎风面积增大，阻力特征参数和阻力值

高于固定外形。海拔高度从２０００ｍ增加到１０

０００ｍ过程中，可变阻尼型号阻力变化量明显小

于固定外形，并且拖拽位置的变化量也明显小

于固定外形，如图２０、图２１所示。仿真结果表

明，可变阻尼型号适用的高度范围能够突破至

１００００ｍ，并且在更低的海拔高度时拥有更大的

位置增量余量，突破了固定外形型号适用的高

度上下界限。

图１８　阻力特征参数高度关系曲线

Ｆｉｇ．１８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｐａｒａｍｅｔｅｒａｎｄａｌｔｉｔｕｄｅ

图１９　阻力高度关系曲线

Ｆｉｇ．１９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｒａｇａｎｄａｌｔｉｔｕｄｅ

图２０　不同高度下稳定伞拖拽位置（可变阻尼）
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图２１　不同高度下稳定伞拖拽位置（固定外形）
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４　结　论

本文在传统稳定伞上加装了气动弹性支架，

设计了一种可变阻尼稳定伞，通过数值模拟，得到

了可变阻尼稳定伞整体阻力和阻力特征参数随速

度和高度变化的规律。从仿真结果可知，在速度

低于设计点时，弹簧片回弹，稳定伞阻力特征参数

和阻力值增大；速度高于设计点时则相反。马赫

数从０．３５增长到０．６的过程中，可变阻尼型号稳

定伞阻力的变化量约为固定外形的７０％，锥套位

移量变化范围约为固定外形的６０％，并且突破了

固定外形适用的速度上下界限，可在更宽速度域

内使用。高度变化时具有同样的规律。高度低于

设计点时，弹簧片变形增大，阻力特征参数和阻力

值减小；高度高于设计点时变化趋势相反。海拔

高度从２０００ｍ增加到１００００ｍ的过程中，可变阻

尼型号锥套位移量变化范围同样小于固定外形，
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可在更宽的高度域内使用。

综上，本文设计的可变阻尼稳定伞可以实现

阻力的自适应控制，并且可以覆盖宽速度域、宽高

度域，有效拓展了传统稳定伞的加油包线边界，对

软式空中加油技术的应用有着显著的改善。
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