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0 引言
地效飞行器是指装有固定翼面和

发动机，贴近地面或水面飞行时利用翼

面和地(水)面所产生的地面效应而飞行

的飞行器。地面效应指的是一种使飞行

器诱导阻力减小，同时能获得比空中飞

行更高升阻比的流体力学效应。

目前，计算地效翼气动性能的方

法主要有以下几种：基于升力面理论

的镜像法、求解N-S方程的有限体积

法、基于势流的BEM、基于基本解叠

加的面元法等，这些方法各有特点和

适用范围，能够快速预报地效翼的气

动特性。本文采用求解N-S方程的有

限体积法，计算地效翼在地效区和超

出地效区的气动特性参数。

C•Hiemcke等在风洞中利用镜像法

模拟地面，测量不同飞行高度和迎角下

NACA5312翼型表面的压力分布。本文

同样采用地效翼常用的NACA5312翼型

作为模拟翼型，使用Fluent软件求解非

定常可压缩流动的质量加权平均N-S方

程和k-ε模型，数值模拟NACA5312在

水平地面上方飞行的流场，研究飞行高

度和迎角对气动力的影响规律，并与该

翼型在地效区外飞行的计算结果进行了

地效飞行器机翼气动性能数值分析

摘　要:选取NACA5312翼型，利用Fluent软件，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-ε湍流模型，数值模拟地效飞行器在不同高度、速度及飞行迎角下的飞行状态。对比无界流场，研究了在

地效作用下，气动特性与迎角、来流速度以及相对飞行高度的关系。
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对比。此种数值模拟的研究手段，能克

服风洞试验成本高、周期长，模型制作

困难等缺点。

1 建模与网格划分
地效飞行器的三维模拟一般很复

杂，往往需要考虑地面边界和飞行器的

相互作用，因此其数值模拟的计算网

格非常复杂，其数量非常多。本文采取

二维模拟，对其机翼的气动性能进行分

析，而不进行三维模拟计算。

建立物理模型，使用Gambi t软

件划分网格。对于扰流机翼问题，需

要定义一个远离机翼的边界，这个边

界与机翼固壁之间构成流动区域，然

后在机翼固壁与边界之间划分网格。

由于地效飞行器是在近地面的环境

下飞行，外边界上的边界条件不能忽

略，因此采取改变机翼固壁与边界之

间距离的方法模拟不同高度时飞行的

气动性能。在边界离机翼固壁非常远

时，边界对流动的影响很小，边界条

件与周围环境基本一致，排除了边界

的影响，此时为自由流。本文选取自

由流作为一个对比试验。进而探讨在

不同飞行状态下的气动性能。图1是

NACA5312翼型的网格划分。

一般自由流空间的计算采用的是

体轴坐标系，黏性计算物面条件为无

滑移条件，远场一般为无反射边界条

件。地面效应的计算需要考虑地面对

流场的影响，计算不能采用体轴坐标

系，需要采用风轴坐标系，计算时的

迎角变化不是来流方向的变化，而是

模型与地面夹角的变化。

地面效应计算的一个主要问题是

地面对流场的影响。为了简化问题，

可以把地面作为一种边界处理。如果

不考虑侧滑角的影响，计算域可以分

为远场边界条件、物面边界条件、对

称面边界条件和地面边界条件。

2 结果分析
实际气体都是可压缩气体，但当

图1　机翼NACA5312网格划分图

AERONAUTICAL SCIENCE & TECHNOLOGY

研  究   Research

37 2012/3      航空科学技术

0 引言
地效飞行器是指装有固定翼面和

发动机，贴近地面或水面飞行时利用翼

面和地(水)面所产生的地面效应而飞行

的飞行器。地面效应指的是一种使飞行

器诱导阻力减小，同时能获得比空中飞

行更高升阻比的流体力学效应。

目前，计算地效翼气动性能的方

法主要有以下几种：基于升力面理论

的镜像法、求解N-S方程的有限体积

法、基于势流的BEM、基于基本解叠

加的面元法等，这些方法各有特点和

适用范围，能够快速预报地效翼的气

动特性。本文采用求解N-S方程的有

限体积法，计算地效翼在地效区和超

出地效区的气动特性参数。

C•Hiemcke等在风洞中利用镜像法

模拟地面，测量不同飞行高度和迎角下

NACA5312翼型表面的压力分布。本文

同样采用地效翼常用的NACA5312翼型

作为模拟翼型，使用Fluent软件求解非

定常可压缩流动的质量加权平均N-S方

程和k-ε模型，数值模拟NACA5312在

水平地面上方飞行的流场，研究飞行高

度和迎角对气动力的影响规律，并与该

翼型在地效区外飞行的计算结果进行了

地效飞行器机翼气动性能数值分析

摘　要:选取NACA5312翼型，利用Fluent软件，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-ε湍流模型，数值模拟地效飞行器在不同高度、速度及飞行迎角下的飞行状态。对比无界流场，研究了在

地效作用下，气动特性与迎角、来流速度以及相对飞行高度的关系。

关键词：地效飞行器；NACA5312；气动特性；数值模拟

Keywords：groud effect vehicle ；NACA5312；aerodynamic performance；numerical simulation

Numerical Simulation on Aerodynamic of Ground Effect Vehicle's Wing 
吴榕　梁峰/厦门大学航空系

对比。此种数值模拟的研究手段，能克

服风洞试验成本高、周期长，模型制作

困难等缺点。

1 建模与网格划分
地效飞行器的三维模拟一般很复

杂，往往需要考虑地面边界和飞行器的

相互作用，因此其数值模拟的计算网

格非常复杂，其数量非常多。本文采取

二维模拟，对其机翼的气动性能进行分

析，而不进行三维模拟计算。

建立物理模型，使用Gambi t软

件划分网格。对于扰流机翼问题，需

要定义一个远离机翼的边界，这个边

界与机翼固壁之间构成流动区域，然

后在机翼固壁与边界之间划分网格。

由于地效飞行器是在近地面的环境

下飞行，外边界上的边界条件不能忽

略，因此采取改变机翼固壁与边界之

间距离的方法模拟不同高度时飞行的

气动性能。在边界离机翼固壁非常远

时，边界对流动的影响很小，边界条

件与周围环境基本一致，排除了边界

的影响，此时为自由流。本文选取自

由流作为一个对比试验。进而探讨在

不同飞行状态下的气动性能。图1是

NACA5312翼型的网格划分。

一般自由流空间的计算采用的是

体轴坐标系，黏性计算物面条件为无

滑移条件，远场一般为无反射边界条

件。地面效应的计算需要考虑地面对

流场的影响，计算不能采用体轴坐标

系，需要采用风轴坐标系，计算时的

迎角变化不是来流方向的变化，而是

模型与地面夹角的变化。

地面效应计算的一个主要问题是

地面对流场的影响。为了简化问题，

可以把地面作为一种边界处理。如果

不考虑侧滑角的影响，计算域可以分

为远场边界条件、物面边界条件、对

称面边界条件和地面边界条件。

2 结果分析
实际气体都是可压缩气体，但当

图1　机翼NACA5312网格划分图



AERONAUTICAL SCIENCE & TECHNOLOGY
38

研  究   Research

2012/3     航空科学技术

来流速度较低时，空气压缩程度对

计算结果影响较小。在Fluent计算

参数设定时，选取可压缩黏性气

体，紊流模型采用k-ε模型，得出

的气动性能如下。

2.1 迎角变化

 图2表明，在一定范围内，保

证来流马赫数0.15保持不变，随着

迎角的增大，升力系数也随着增

大。当然，每一种机翼均有自己的

临界迎角，故当迎角达到一定数

值时，其升力系数会下降。图3表

明，保证来流马赫数不变的情况，

在一定的范围内，阻力系数随着迎

角的增大而增大，而且其变化不是

线性的，而是在开始阶段增加的比

较缓慢，当迎角达到一定数值时，

阻力系数急剧增大。图4体现了在

马赫数为0.15的情况下，机翼升阻

比与迎角的关系图，在马赫数为

0.15时，升阻比先增大，达到最大

数值后，逐渐减小。

2.2 来流速度变化

 由图5可知，当迎角保持在5˚

时，升力系数随着来流速度的增

加而不断增大。由图6可知，当迎

角保持在5˚不变时，阻力系数随

着来流速度的增大而增大。而且

其变化并不是线性的，在来流速

度较小时，阻力系数增大的速率

较慢，当来流速度达到一定数值

时，阻力系数的增大速率逐渐加

大。图7是升阻比与来流速度的关

系图。当迎角保持在5˚时，升阻比

先增大到一个峰值，然后保持一

段基本不变，当来流速度超过0.3

时，升阻比急剧下降。

2.3不同速度和迎角下升力、阻力及

升阻比的变化趋势

图8～图10是升力系数、阻力

图2　马赫数为0.15时升力系数与迎角关系图 图3　马赫数为0.15时阻力系数与迎角关系图 

图4　马赫数为0.15时升阻比与迎角关系图 图5　迎角为5˚时升力系数与来流马赫数关系图

图6　迎角为5˚时阻力系数与来流马赫数关系图 图7　迎角为5˚时升阻比与来流马赫数关系图

图8　不同来流速度下升力系数与迎角的关系图 图9　不同来流速度下阻力系数与迎角的关系图 

图11　不同飞行高度下升力系数与迎角的关系图图10　不同来流速度下升阻比与迎角的关系图
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阻力最小。图13为不同迎角不同

高度升阻比的变化曲线。可以看

出，随着飞行高度的升高，地面

效应无论正负效应都增强，地面

效应使得升阻比曲线的变化曲率

增大。算例模型地面效应明显增

加升阻比的区域大致在迎角大于1˚

时，但是在来流迎角小于1˚时，升

阻比急剧下降，即负效应增强。

综上可知，不论升力、阻力

还是升阻比等飞行特性的变化曲

线，地面效应使得特性曲线曲率

随着飞行高度的升高而减小，与

自由流相比会形成正效应和负效

应区域。

3 结论
1) 采用上述的数值计算方法

和对地面边界条件的处理方法，

可模拟二维、三维复杂外形的地

面效应飞行器，模拟结果反映了

地面效应的基本原理和特性。

2) 地面效应随着迎角和飞行

高度的变化，对升力、升阻比可

以产生正效应，也可以产生负效

应。在飞行高度是弦展的0.5倍时，

地面效应最强。最适飞行速度为

120～300km/h。此机翼型号在地效

作用下飞行的最佳迎角为5˚～8˚。

3) 在设计地面效应飞行器的

过程中，需要综合考虑地面效应

的正负效应。                          
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系数和升阻比分别与迎角和来流马赫数的

关系图。从图8中可知，在相同高度和相同

的迎角下，来流速度越大，升力越大。图

9表明在相同条件下，来流速度越大，其

阻力系数也越大。综合升阻力系数，如图

10所示，并不是来流速度越高，其升阻比

就越大，当来流速度达到一定数值时，其

升阻比的峰值明显小于较小的来流速度。

因此，在研究地效飞行器机翼的气动性能

时，选择合适的的迎角与最佳的巡航速

度，对地效飞行器的发展至关重要。

 图11为不同迎角不同高度的升力变

化曲线。可以看出地面效应使得升力与自

由流相比在一定的迎角区域是正效应，在

一定的区域是负效应，这种变化趋势随着

高度的减少变化越明显；算例模型是上下

不对称的外形，其产生升力正负效应的临

界点在迎角1˚左右。所谓效应的正负，主

要是指具有地效作用的飞行特性与自由流

条件下的飞行特性相比，升阻比大于自由

流条件下的为正效应，反之为负效应。

从图12上看，随着飞行高度降低，阻力变

化曲线的曲率比自由流的曲率大，0˚左右
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阻力最小。图13为不同迎角不同

高度升阻比的变化曲线。可以看

出，随着飞行高度的升高，地面

效应无论正负效应都增强，地面

效应使得升阻比曲线的变化曲率

增大。算例模型地面效应明显增

加升阻比的区域大致在迎角大于1˚

时，但是在来流迎角小于1˚时，升

阻比急剧下降，即负效应增强。

综上可知，不论升力、阻力

还是升阻比等飞行特性的变化曲

线，地面效应使得特性曲线曲率

随着飞行高度的升高而减小，与

自由流相比会形成正效应和负效

应区域。

3 结论
1) 采用上述的数值计算方法

和对地面边界条件的处理方法，

可模拟二维、三维复杂外形的地

面效应飞行器，模拟结果反映了

地面效应的基本原理和特性。

2) 地面效应随着迎角和飞行

高度的变化，对升力、升阻比可

以产生正效应，也可以产生负效

应。在飞行高度是弦展的0.5倍时，

地面效应最强。最适飞行速度为

120～300km/h。此机翼型号在地效

作用下飞行的最佳迎角为5˚～8˚。

3) 在设计地面效应飞行器的

过程中，需要综合考虑地面效应

的正负效应。                          
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