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摘 � 要: 采用有限体积方法求解定常可压缩流动的质量加权平均 N�S 方程和标准 k��湍流模型, 模拟地效

飞行器地面巡航全机流场。计算结果给出了地效飞行器气动性能随飞行高度和迎角的变化规律; 采用镜像

法理想涡模型分析了地面效应对翼尖涡位置和气流下洗角的影响 ;详细阐明了地面效应对诱导阻力的影响

规律。
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Abstract: N umer ical r esults are presented by simulating the flo w field aro und a W IG ( Wing�in�gr ound effect)

cr aft o ver gr ound. T he Fav re�aver aged N�S equatio n of steady co mpr essible flo w and the standar d k�� tur bu�

lence model ar e so lv ed by the finite�v olume method. T he effects of flight height and incidence ang le on aer ody�

namics of W IG cr aft a re pr ov ided. Imag e method ideal v or tex model is used fo r the analysis of how g r ound

effect impacts w ing tip vo rtex and airflow do wnwash ang le. T he influence of gr ound effect o n induced dr ag is

analyzed in detail.
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� � 地效飞行器是一种介于飞机和船舶之间的大

载重、大航程高速水面运输工具,它利用地面效应

飞行,比同级飞机的气动效率高,比同级船舶的航

速快。自 20世纪 60年代起, 前苏联就开始了对

地效飞行器的研究工作, 相继研制出了著名的�里

海怪物 、�小鹰 以及� 雌鹞 等大型地效飞行器。
近期,韩国、日本、中国以及澳大利亚也开展了对

小型民用地效飞行器的研究工作。

目前,人们
[ 1~ 3]
已经认识到: 飞行高度降低,

地效飞行器的升力和升阻比增加, 低头力矩增大,

这已经得到大量研究资料的证实。对于阻力在地

面效应中的变化特性, 目前的观点是沿用自由飞

状态下的理论得到, 即认为飞行高度降低导致气

流下洗角减小,从而引起诱导阻力降低。但这样

的推论是存在问题的,因为在地面效应状态下,诱

导阻力的改变趋势不仅仅取决于下洗角的改变

量, 同时还取决于地面效应带来的升力增加量。

本文利用数值模拟和理论分析的方法, 从流动机

理出发来研究地面效应对气流下洗角的影响及升

力的增加效应,并详细阐述地面效应对诱导阻力

和总阻力的影响。

数值模拟是研究地面效应的一种重要方法。

Deese
[ 4]
等人求解 Euler 方程研究地效范围内翼

型和机翼的气动性能; Steinbach[ 5] 等人采用无黏

与有黏相结合的方法研究翼型的地面效应;

Kim [ 6]等人求解 N�S方程研究不同翼型近地面的

气动性能; H irata[ 7] 等人求解 N�S 方程研究带端

板机翼的地面效应。这些研究都是针对翼型和机

翼的,且均未考虑水面的波动问题。严格而言,地

效飞行器在水面上巡航,气流场和水面的耦合作

用使绕流问题变得十分复杂, 属于典型的非定常

流动。为便于分析, 采用有限体积法求解定常可

压缩流动的质量加权平均 N�S 方程和标准 k��湍
流模型数值模拟气流场,研究地效飞行器在水平

地面上巡航的气动性能。
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1 � 数值方法

选取某型号地效飞行器进行研究,外形见图

1。飞行速度 V ! = 120 m/ s,雷诺数 R e=
V ! cA
�

=

8� 53 ∀ 107 ( cA 为机翼的平均气动弦长) , 飞行迎

角  = 3#和  = 9#,从近地面飞行逐渐过渡到高空

自由飞行。飞行迎角较小,流场对称,因此可选用

半模进行计算。坐标原点选在地效飞行器的机头

顶点, 计算区域选取如下: - 5 ∃ x / l机长 ∃ 8, - ( h/

l机高+ 0� 35) ∃ y / l机高 ∃ 5 (  = 3#) , - ( h/ l机高 +

0� 61) ∃ y / l机高 ∃ 5( = 9#) , 0 ∃ 2z / l展长 ∃ 5,其中 h

为飞行高度,即地效飞行器的机身最低点与地面

之间的距离。

图 1 � 某型号地效飞行器

Fig�1 � S chemat ic of W IG craf t

选用定常可压缩流动的质量加权平均 N�S

方程和标准 k��湍流模型, 使用有限体积法进行

离散,动量、能量、k 和 �控制方程中的对流项采

用一阶迎风格式离散, 扩散项采用中心差分格式

离散。压力和速度耦合采用 SIM PLE 算法。飞

行器表面满足无滑移边界条件, 运动地面满足如

下边界条件: ( u, v , w ) = ( V ! , 0, 0) ,
!p
!n

= 0, n为

地面法向方向。采用分区对接的混合网格,整个

流场共分为 40个区, 其中 33个区采用六面体网

格, 7个区采用四面体网格。地效飞行器飞行高

度增加,网格数目也相应增加,从 107万依次增加

到 202万。

2 � 计算结果分析

2� 1 � 地效飞行器全机气动力性能

地效飞行器以不同迎角在不同飞行高度下巡

航,其升力系数、阻力系数、俯仰力矩(参考点选为

机头顶点)系数以及升阻比如图 2所示。

( a) 升力系数曲线

( b) 阻力系数曲线

( c) 俯仰力矩系数曲线

( d) 升阻比曲线

图 2 � 地效飞行器气动力系数曲线

Fig� 2 � Coef f icien ts of aerodyn amic forces of WIG craf t

17



� ����� 航 � 空 � 学 � 报 第 27卷

� � 飞行高度降低, 不同迎角下地效飞行器的升

力、阻力、升阻比以及低头力矩都在增加, 在较小

的飞行高度下, 两迎角的升力、低头力矩以及迎角

 = 9#的阻力迅速增加, 迎角  = 3#的阻力增加平

缓,因此迎角  = 3#的升阻比随飞行高度减小比迎

角  = 9#增加迅速。在相同的飞行高度下, 迎角

 = 9#与  = 3#相比,低头力矩增大, 升力增加, 但

是阻力增加得更多,因此升阻比降低。为了提高

气动效率,地效飞行器适合在低飞行高度下巡航。

飞行迎角不变的情况下,地效飞行器的俯仰力矩

随飞行高度变化而改变的特性给飞行姿态的控制

增加了难度,常规飞机在起飞降落过程中接近地

面时也会遇到类似的问题。

2� 2 � 地面效应对翼尖涡和气流下洗角的影响

地效飞行器近地面飞行时, 由于受到地面的

阻挡作用,翼尖涡的位置和气流下洗角的大小与

高空自由飞行相比都发生了很大改变。

迎角  = 3#不同飞行高度下,利用流线表示的

地效飞行器翼尖涡形状见图 3, 通过正则化螺旋

度法[ 8] 确定的翼尖涡涡核位置曲线见图 4。迎角

 = 3#飞行高度 h/ cA = 1� 0, 地效飞行器下游流场

2x / l展长= 9� 0处垂直于来流的截面上流线分布见

图 5。机翼拖出一对翼尖涡, 机身拖出一对机身

尾涡,在飞行器对称面同一侧的翼尖涡和机身尾

涡旋向相反。飞行高度降低, 翼尖涡沿翼展方向

外移,逐渐远离机身尾涡。

( a) 高空自由飞行

( b) h/ cA = 1� 0

( c) h/ c
A

= 0� 25

图 3 � 迎角 = 3#不同飞行高度下翼尖涡的形状

Fig�3 � Sh apes of w in gtip vort ices w ith  = 3# at dif feren t

heights

图 4 � 迎角  = 3#不同飞行高度下翼尖涡涡核位置曲线

Fig�4 � Posit ion of w ingt ip vortex cor es w ith  = 3# at dif f er�

ent h eights

图 5 � 迎角  = 3#飞行高度 h/ c A= 1� 0, 2x/ l展长= 9� 0 截面上

的流线

Fig�5 � St reaml ines in the f low field sect ion 2x/ l spon = 9�0

w ith  = 3# , h/ c
A

= 1�0

迎角  = 3#不同飞行高度下,流场对称面内同

一点( 2x / l展长 = 5� 7, 2y/ l展开 = - 0� 23, 2z / l展长 =

0� 0)处气流下洗角减小量随飞行高度的变化见图

6。下洗角减小量定义为

∀�( h)
 

=
�( ! ) - �( h)

 
=
 e ( h) -  e( ! )

 
(1)

其中: �为气流的下洗角;  e 为气流的有效迎角;  

为气流的几何迎角。可见,随着飞行高度降低,气

流下洗角逐渐减小。

图 6 � 迎角  = 3#对称面内同一点处气流下洗角减小量随飞

行高度的变化

Fig�6 � Variation of dow nw as h angle decrease w ith heights

at f ixed point in symm et rical plane,  = 3#
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Steven[ 9] 曾采用镜像法研究靠近壁面的旋涡

运动。本文采用二维镜像法理想涡模型分析地面

效应对翼尖涡的影响。如图 7所示,用 Rankin复

合涡 1和 2代替左右两个翼尖涡, 两涡的强度均

设为 #, 水平距离为 l, 与地面间距离为 h, 以地面

为镜像面得到两个镜像涡 3和 4, 在涡 1和 2连

线的中垂线上选取 A 点用于研究气流的下洗角,

A 点与涡 1和 2连线间的距离为 d。

图 7 � 镜像法示意图

Fig� 7 � Schem at ic of image method

Rankin复合涡的速度与压力分布如下:

V∃=

#r
2%a2 � � � � � � � r ∃ a,

#
2%r

� � � � � � � r > a.

p - p ! =

&#
2

8%2
a

2
[ ( r / a)

2
- 2] � r ∃ a,

-
&#2

8%
2
r

2 � � � � � � r > a.

(2)

其中: #为涡核强度; a为涡核半径。如图 7, 涡 1

位于涡 2, 3, 4的涡核外部, 所以涡 2, 3, 4 对涡 1

的诱导速度分别为

V 12=
#

2%l
, � � V 13 =

#
2%(2h)

,

V 14=
#

2% l
2
+ (2h)

2

(3)

令 ∋= h/ l, 则涡 1受到的诱导速度为

V ly = -
#

2%l
% 4∋

2

1+ 4∋
2 ,

V lz =
#

2%l
% 1

8∋3
+ 2∋

(4)

V ly与 V lz随 ∋变化的曲线如图 8所示。

图 8� V ly与 V lz随∋的变化曲线

Fig� 8 � Variat ions of V ly and V l z w ith ∋

同理,可以得出涡 2受到的诱导速度。按照

上述分析,对于给定的初始 ∋值,涡 1和 2达到相

对稳定之前的运动轨迹如图 7中的虚线所示。

通过式( 4)和图 8 可以看出, 飞行高度 h 降

低,即 ∋= h/ l 减小, 翼尖涡沿翼展方向的运动速

度 V lz逐渐增加, 向地面方向运动的速度- V ly逐

渐减小。因此,与自由飞相比,翼尖涡随飞行高度

降低沿翼展方向外移, 涡核线外偏。这与图 3和

图 4中数值计算结果展示的规律一致。

下面采用二维镜像法理想涡模型来分析地面

效应对气流下洗角的影响。如图 7, 涡 1, 2, 3, 4

在 A 点处的诱导速度分别为

V A1 = V A2 =
#

2% d
2
+ ( l/ 2) 2

V A3 = V A4 =
#

2% ( d + 2h) 2
+ ( l / 2) 2

(5)

因此, A 点处的下洗速度为

V A i = V Ay =
#

2%l
%

1
d

2
+ ( l / 2)

2 -
1

( d + 2h)
2
+ ( l/ 2)

2 (6)

可以看出,飞行高度 h 降低, A 点处的气流下洗速

度减小,因此下洗角降低,这与数值计算结果图 6

展示的规律一致。

迎角  = 3#,高空自由飞行和 h/ cA = 1� 0两种

情况下, 在飞行器下游 2x / l展长= 9� 0 处垂直于来

流的截面上过左翼尖涡涡核做水平轴线和竖直轴

线。如图 9所示, 在该截面内选取以涡核为中心

的圆周曲线进行速度线积分, 得到的速度环量 #r

随着积分曲线的半径 r 增加而增大,当 r 达到 R
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时, # r 达到最大值 # 并且不再随 r 的继续增大而

改变,此时的 #即为涡核强度, 并从图中测量出

两涡核水平距离 l , 与地面间距离 h,从水平轴线

和竖直轴线上的速度分布测量出涡核半径 a, 用

于理想涡模型计算截面速度场和压力场。

图 9 � 迎角 = 3#飞行高度 h/ cA = 1�0速度环量积分示意图

Fig�9 � S chematic of velocity circulat ion integral with  = 3#,

h / c
A

= 1� 0

数值模拟和理想涡模型在两轴线上计算的速

度分布对比见图 10。数值模拟中在两翼尖涡中间

存在一对与翼尖涡旋向相反的机身尾涡,而理想涡

模型没有考虑这对机身尾涡的影响, 因此两飞行高

度下水平轴线上的 y 向速度分布在两翼尖涡之间

与数值模拟存在差异,其余各部分均吻合得很好。

两种方法求得的高空自由飞行中竖直轴线上的 z

向速度分布完全吻合,飞行高度 h/ cA = 1� 0情况下

除地面附近外也吻合得很好。由数值模拟和理想

涡模型计算的飞行高度 h/ cA = 0情况下压差沿两

轴线分布如图11所示,可以看出, 2种方法计算的

结果符合得很好。

迎角  = 3#,飞行高度 h/ cA = 1� 0情况下, 在

流场截面 2z / l展长 = 0� 5内做垂直地面的直线 2x /

l展长= 1� 25, 该直线上由数值模拟得到的 x 方向

速度分布如图 12所示, 由于飞行高度较小,没有

足够的空间使翼剖面下方的气流速度恢复到自由

来流速度 V ! , 因此气流与地面间的速度差产生

地面边界层。

( a) 自由飞行水平轴线 y 向速度分布

( b ) 自由飞行竖直轴线 z 向速度分布

( c) h/ cA = 1. 0水平轴线 y 向速度分布

( d) h/ c
A

= 1. 0竖直轴线 z 向速度分布

图 10 � 数值模拟和理想涡模型两轴线上的速度分布对比

Fig�10 � C om paris ons of velocity dist ribut ions along dif feren t

axes derived f rom numerical sim ulation and ideal

vortex m od el
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( a) h/ cA = 1� 0水平轴线压差分布

( b ) h/ c A= 1� 0竖直轴线压差分布

图 11 � 数值模拟和理想涡模型两轴线上的压差分布对比

Fig�11 � C om paris ons of pres sure dif f erence dis tribut ions a�

l on g different ax es derived f rom numerical simula�

t ion an d ideal vortex model

图 12 � 数值模拟 2x / l展长= 1� 25直线上的速度分布

Fig�12 � Veloci ty dist ribut ions along line 2x/ l span = 1� 25 de�

rived f rom num erical simu lat ion

数值模拟中地面满足无滑移边界条件, y 方

向和 z 方向上的速度为零, x 方向的速度与自由

来流速度相等, 而镜像法理想涡模型只能保证在

镜像面上 y 方向速度为零,而不能保证 z 方向速

度为零,也不能保证 x 方向的速度与自由来流速

度相等,即不能够模拟地面边界层,因此不能很好

地计算十分靠近地面的速度分布。

综上所述,镜像法理想涡模型能够很好地用于

分析地面效应对翼尖涡位置和气流下洗角的影响。

2� 3 � 地面效应对飞行阻力的影响

地效飞行器机翼翼剖面受到的总阻力可表示为

D = D 0 + D i (7)

其中 D 0 为翼型的形状阻力, D i 为翼剖面的诱导

阻力。

图 13为 NACA 2410 翼型以迎角  = 6#在高

空自由飞行和贴近地面飞行时的静压分布对比

图,地面效应使得翼型整个下表面的压力增加,上

表面前缘处较小范围内的吸力增加, 其余部分变

化较小。翼型下表面的压力增加带来的阻力增加

大于上表面前缘吸力增加造成的阻力减小,因此

形状阻力增加。

图 13 � 地面效应对翼型静压分布的影响

Fig�13 � Ground effect upon pressu re dist ribut ions on ai rfoil

at diff erent heights

取图 14所示的机翼翼剖面研究地面效应对

诱导阻力的影响, 其中: R 为合力; L 为升力; V i

为气流的下洗速度; V e 为气流的有效速度。高空

自由飞行时,诱导阻力和升力之间存在如下关系

D i = L tan�  L� (8)

由高空自由飞行过渡到近地面飞行,升力 L 产生

一个增量 ∀L ,下洗角产生一个减小量 ∀�, 此时诱

导阻力为

D&i = ( L + ∀L ) tan( �- ∀�)  

( L + ∀L ) (�- ∀�) (9)

诱导阻力的改变量为

∀D i = D&i - D i  
∀L�- ( L + ∀L )∀� (10)

只有 ∀L
L + ∀L

< ∀�
�
式子成立, 即升力的相对增加量

小于下洗角的相对减小量时, 地面效应才会使得

飞行器的诱导阻力降低。
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图 14 � 机翼翼剖面上的升力和诱导阻力

Fig� 14 � Lift an d indu ced drag on ai rfoil sect ion of a w ing

3 � 结 � 论

( 1) 固定迎角降低飞行高度, 升力、阻力、低

头力矩及升阻比均增加, 固定飞行高度增加迎角,

升力、阻力及低头力矩增加, 升阻比降低。因此,

地效飞行器适合在低飞行高度下巡航。

( 2) 飞行高度降低, 地面的阻挡作用使翼尖

涡沿翼展方向外移、气流下洗角减小;镜像法理想

涡模型可以很好地用于分析地面效应对翼尖涡位

置和气流下洗角的影响。

( 3) 飞行高度降低, 形状阻力增加,诱导阻力

的变化趋势由升力相对增加量和下洗角相对减小

量共同决定。
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