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地面效应对射流增升翼型性能影响实验研究
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摘　要:采用射流控制可以有效增加飞机升力、改善起降性能,而地面效应是分析飞机起降性能必须要考虑的因

素.为了研究地面效应对射流增升翼型气动性能的影响,通过表面压力测量和PIV 流场测量,详细对比研究了无

射流条件下基本翼型、定常射流控制翼型及脉冲射流控制翼型在地面效应影响下的气动性能和流场特性.研究表

明:受地面效应影响,基本翼型和射流增升翼型升力线斜率降低,升力减小,失速提前;有无地面效应时,脉冲射流

的增升效果都大于定常射流;相同的射流动量系数下,距地越近,分离控制效果越差,升力也越小.
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　　Abstract:TheliftcanbeeffectivelyincreasedandthetakeＧoffandlandingcharacteristicscan
begreatlyimprovedbyusingblowingcontrol,whilegroundeffectmustbeconsideredwhen
analyzingtheperformanceoftakeＧoffandlanding．Inordertoinvestigatethegroundeffectofthe
airfoilusingblowingtoenhancelift,theaerodynamiccharacteristicsofthebasicairfoil,steady
blowingcontrolairfoilandpulseblowingcontrolairfoilareexperimentallyinvestigatedbysurface
pressureandPIVflowfieldmeasurement．Theresultsshowthattheliftcoefficientandthelift
coefficientslopeofthebasicairfoilandtheblowingcontrolairfoildecreaseingroundeffect,the
separationrestrainabilityofpulseblowingcontrolisstrongerthanthatofsteadyblowingwith
andwithoutgroundeffect,andtheliftenhancementissmallerwithgroundeffectthanthat
withoutgroundeffectusingpulseblowingatthesamecontrolconditions．
　　Keywords:groundeffect;liftenhancement;pulseblowing;flowcontrol;highliftairfoil

０　引　言

　　当飞机接近地面飞行时,气流方向被迫朝着平行

于地面的方向改变,作用在飞机上的气动力也发生改

变,这种现象称作地面效应.地面效应对飞机起降性

能和操纵性能产生很大影响,研究地面效应对增加飞

机起降稳定性和安全性具有重要意义.长期以来,国

内外的学者采用理论分析、风洞实验和数值模拟的手

段对单段翼型地面效应开展了大量研究,并得出一些

通用的结论:单段翼型地面效应主要受翼型弯度、厚
度和迎角影响,并取决于翼型下表面和地板之间的气

流通道[１],如简单薄翼型地面效应可增加升力,降低

阻力[２Ｇ３];增加翼型弯度,导致地面效应下的有效迎角

减小,升力减小[４];翼型与地板之间形成收缩通道(中



小迎角的 NACA４４１２翼型),导致下翼面压力增加和

总升力增加[５];翼型与地板之间形成收缩Ｇ扩张通道

(负迎角下的 NACA４４１２翼型),导致下翼面吸力增

加和总升力减小[５].

　　随着现代飞行器广泛采用高升力翼型增加起降

升力,缩短滑跑距离,增加机场适应性,人们对高升力

翼型地面效应也开展了大量研究.运输机常用的高

升力翼型一般为:有前缘缝翼和后缘襟翼的多段翼

型、只有后缘襟翼的两段翼型及无缝简单襟翼翼型.
研究表明,地面效应使得 Q/R４三段翼型(缝翼２５°、
襟翼３０°)[６]、３０P３０N 三段翼型[２,７]升力减小,LIT２
三段翼型(缝翼２５°、襟翼２０°)[８]随着距地高度的降

低,升力缓慢降低.地面效应导致襟翼偏角２０°的

NACA４４１５两段翼型[６]升力减小;NACA４４１２两段

翼型[４]在地面效应下随着襟翼偏角的增加,弯度效应

和缝道效应增强,襟翼偏角为１０°和１５°时,随着距离

高度的降低,升力先减小后增加,襟翼偏角为２０°时,
随着距离高度的降低,升力一直减小;倒置的 GAW
两段翼型[９],下压力随着距地高度的降低先增加后减

小.简单无缝襟翼翼型[１０]小迎角下(α≤４°),升力随

着距地高度的降低先降低后增加,中大迎角下(α≥
６°),升力随着距地高度的降低而降低.对于加装

Gurney襟的 NACA００１２翼型[１１],在相同迎角下地

效增加了翼型升力;对于加装 Gurney襟翼的倒置

TyrrellＧ２６翼型[１２],气流附着时,近地面下沉力增量

是自由空间下沉量增量的两倍.总体来讲,高升力翼

型地面效应主要受翼型形状、迎角和襟翼偏角以及流

动控制措施影响.

　　同时,近年来随着经济性和环保要求的不断提

高,采用零质量射流激励(SJA)[１３]、介质阻挡放电激

励(DBD)[１４]、定常或脉冲射流[１５]等流动控制方式代

替缝翼、简化襟翼、增加升力的方法得到越来越多的

关注.其中射流控制能量来源更直接,增升效益更可

观,工程应用前景更突出,得到了大量的资助和研究,
如欧洲的高升力EUROLIFT计划[１６Ｇ１７]、美国亚声速

固定翼 FWP计划[１８]、ADVINT 计划[１９]等,并进行

了缩比飞行验证[２０Ｇ２１]和真机飞行验证[２２].国内通过

数值模拟[２３Ｇ２７]和风洞实验[２８]开展了翼型射流增升参

数优化和机理分析,并在工程应用方面进行了一些探

索[２９Ｇ３１],但国内以数值计算研究为多,精细化风洞实

验研究较少,脉冲射流控制研究得更少.

　　采用射流控制可以有效增加飞机升力、改善起降

性能,而地面效应是分析飞机起降性能必须要考虑的

因素,但是国内外在射流增升翼型地面效应方面的研

究很少.公开资料表明,仅Patterson等通过实验[３２]

和数值模拟[３３]研究了对称翼型环量控制地面效应的

影响,姜裕标等[１０]数值模拟研究了定常吹气对无缝

襟翼翼型地面效应的影响,而射流增升尤其是脉冲射

流增升翼型地面效应方面的实验鲜有报道.本文采

用风洞实验,通过表面压力测量和 PIV 流场测量研

究了地面效应作用下无射流翼型、定常射流控制翼型

气以及脉冲射流控制翼型的气动性能,获得了地面效

应对射流增升翼型升力特性的影响规律,研究结论对

全面评估采用射流增升技术改善飞机起降性能具有

积极的参考意义.

１　实验系统

１．１　实验装置及模型

　　实验在 FLＧ１１低速回流风洞开展,风洞试验段

尺寸为１．８m(宽)×１．４m(高).试验稳定风速范围

１０~１０５m/s.

　　翼型为简单襟翼翼型,弦长５００mm,展长１４００mm,
由主翼和襟翼组成,如图 １ 所示.其中襟翼弦长

１２５mm,襟翼上布置有１３个压力腔及１３条射流缝,
射流缝长６０mm,宽０．２mm,主翼和襟翼之间通过

角度块连接,襟翼偏角为５０°.模型中间测压剖面上

布置３８个测压点,测压孔的位置见图１.采用支杆

将翼型模型竖直安装在风洞下转盘上,通过下转盘实

现模型迎角的调整,精度优于０．０５°.

图１　翼型及测压孔位置

Fig．１　Airfoilandpressuretaps

　　风洞试验中通常采用固定地板、吹吸边界层的固

定地板、活动带地板三种方法模拟地面效应.活动带

地板需要复杂的活动地板机构,试验费用昂贵,国内

应用较少;吹吸边界层的固定地板需要有吹、吸装置,
也较为复杂;固定地板结构简单、造价低、使用方便,
在风洞试验中应用最多.本文采用固定地板模拟地

面效应,地板竖直安装在风洞中,尺寸为１３００mm×
４１９０mm.通过固定在上下洞壁上的滑轨调节地板

高度,地板的安装见图２.

１．２　测控设备

　　基于PXI总线数据采集系统,采用量程为２．５psi
的电子扫描阀进行压力采集,数据采集延时３０s、采
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样时间６s、采样频率５１２Hz.

图２　地板安装示意图

Fig．２　Sketchofthefixedfloorboard

　　高频PIV系统在风洞里的布置如图３(a)所示,
高速CMOS相机分辨率为１０２４pixel×１０２４pixel,
最大帧频３．６kHz.受相机视野和分辨率的限制,仅
对襟翼上方的流场进行测量,测量截面为翼型中间截

面,如图３(b)所示.

(a)PIV系统

(b)测量截面

图３　PIV系统及测量截面

Fig．３　PIVsystemandmeasuringsection

　　通过高压气源(＜２MPa)注入自制气溶胶冷发

烟器,将DEHS气溶胶材料雾化为粒径０．１~１０μm
的示踪粒子.激光器为 Nd:YAG 双脉冲式激光器,
最大能量为１３５ mJ.图像的后处理软件为 Davis
８􀆰３.对每一对图像,查询区进行图形互相关处理时

采用逐渐降低窗口大小(４８２pixel→２４２pixel)的多通

道处理,窗口重叠量５０％,经后处理消除的乱真矢量

通过邻近矢量平均插值得到,３×３的高斯平滑滤波

器用于计算后的速度场.实验中PIV 的采样频率设

置为８００Hz,每个测试状态下的时均速度场通过不

少于１０００对图像统计平均得到.

１．３　供气控制系统

　　压缩空气通过比例阀进行压力调节后,分成两路

进入模型.通过质量流量计对流量进行测量,通过塑

料管道连接到模型的供气管路中,如图４所示.模型

上有１３个射流单元,每个射流单元进口与一个内置襟

翼中的电磁阀连接,气流经过电磁阀后沿电磁阀的出

气口与压力腔相连,压力腔中的气流经射流缝吹出.

图４　供气控制系统

Fig．４　Pressuredaircontrolandregulationsystem

２　实验方法

　　通过调节比例阀的输入电流信号,调节进气压

力,通过流量计测量质量流量,通过信号发生器调节

电磁阀的占空比和频率.定常射流时,占空比调节为

１００％.

　　不考虑管路损失,射流动量系数可以根据测得流

量和质量守恒公式得出:

　cμ ＝
mjVj

１
２ρ¥V２

¥S
＝

mj
mj

１３ρjljhj

１
２ρ¥V２

¥S
＝

２m２
j

１３ρ¥V２
¥Sρjljhj

(１)

式中:mj 为射流质量流量,Vj 为射流速度,ρ¥ 为自由

来流密度,S 为翼型参考面积,ρj 为射流气流密度,lj

为射流单元缝长,hj 为吹缝高.

　　通过滑轨调节翼型距离地板的高度.距地高度

h 定义为襟翼后缘距地板的垂直高度加上地板边界

层厚度,实验选取h/c＝０．１、０．２、０．４、０．６、０．８、∞为研

究状态,其中h/c＝∞为无地板状态.

　　实验风速２０m/s.根据测压点测量数据,对翼型

上下表面压力分布通过线性插值方法进行拟合,得到

翼型表面静态压力分布,然后通过积分获得升力.
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３　结果与分析

３．１　地面效应对基本翼型气动性能影响

　　图５给出了不同距地高度下基本翼型(无射流控

制)的升力特性曲线.在地面效应下,翼型升力线斜

率降低,失速提前,最大升力系数减小,如h/c＝０．１
时,最大升力系数减小约１０％;同一迎角下,随着距

地高度的减小,升力系数也减小,迎角越大,升力系数

的减小量也越大,这与多段翼地面效应影响的规律一

致[２,６Ｇ８].

图５　地面效应下翼型的升力特性

Fig．５　Liftcharacteristicsoftheairfoilingroundeffect

　　图６给出了迎角０°时不同距地高度的压力分布.
地面效应降低了翼型前缘吸力峰值,距地高度越小,
前缘吸力峰值降低越多;地面效应减小了襟翼下洗,
导致翼型有效迎角减小,翼型上表面的流速降低,因
此上翼面的吸力减小,襟翼的环量减小,故总升力减

小;迎角越大(图７),这种效果越强烈,升力损失就越

大.小迎角下,翼型与地面形成先收缩后扩张再收缩

的流道(图８),使得下翼面对应的压力先减小再增加

(主翼)然后再减小(襟翼)(图６),离地面越近,这种趋

图６　α＝０°不同距地高度压力分布

Fig．６　Pressuredistributionsoftheairfoilat
differentrideheights(α＝０°)

势越明显.大迎角下翼型与地面间先收缩后扩张再

收缩流道不再明显(图８),导致翼型主翼下表面压力

再增加的趋势显著减弱,如图７所示.

图７　α＝８°不同距地高度压力分布

Fig．７　Liftcharacteristicsoftheairfoilingroundeffect(α＝８°)

图８　翼型与地面形成的流道

Fig．８　Flowpassagebetweentheairfoilandtheground

　　图９给出了迎角０°时无地面效应及h/c＝０．１时

翼型的流场图.由图可知,在地面效应下,涡心前移,
分离区略有减小;同时由于固定地板边界层的影响,
翼型前缘下方地板上出现分离泡[２],流经翼型与地板

之间流道的流量减小,下翼面气流速度减小,正压增

加.从速度云图上看,h/c＝０．１时襟翼尾缘下方的

速度明显减小,同样从压力分布(图６)可以看出,襟
翼下翼面正压增加幅度远小于翼型上表面吸力减小

的幅度,因此,综合起来,地面效应使得升力减小.

３．２　地面效应对定常射流控制翼型气动性能影响

　　受地面效应影响,施加定常射流控制的翼型增升

特性发生一定的变化.图１０给出了Cμ＝０．０１时不

同距地高度的升力特性曲线,由图可知,射流控制翼

型在地面效应下,升力线斜率降低,升力减小,与未加

射流控制时的规律一致;图１１给出了迎角０°时,施加
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不同射流强度控制后各个距地高度翼型升力特性,由
图可知,施加定常射流控制后,在不同的距地高度下,
升力都有所增加,射流动量系数越大,升力增加越多.

　　施加定常射流控制后,为襟翼的边界层注入能

量,增强了其抵抗逆压梯度的能力,襟翼分离涡变小,
襟翼上表面的低能区减小,如图１２所示,襟翼部分的

升力增大,对主翼产生的上洗作用增强,使得主翼吸

力增加,因此升力增加.同一动量系数下,距地越近,

(a)h/c＝０．１

(b)h/c＝∞
图９　有无地面效应的基本翼型流场图对比

Fig．９　Flowfieldoftheairfoilwithand
withoutgroundeffect

图１０　地面效应对定常射流翼型升力特性影响(Cμ＝０．０１)

Fig．１０　Liftcharacteristicswithanglesofattackat
variousrideheights(Cμ＝０．０１)

图１１　地面效应对不同射流强度下翼型升力特性影响(α＝０°)
Fig．１１　Liftcharacteristicswithrideheightat

variousmomentcoefficient(α＝０°)

(a)h/c ＝０．１,Cμ＝０．０７

(b)h/c ＝∞,Cμ＝０．０７
图１２　地面效应对定常射流翼型流场影响

Fig．１２　Flowfieldofthesteadyblowingairfoilwith
andwithoutgroundeffect

升力越小,与未加控制时地面效应的影响规律一致,
与施加环量控制翼型地面效应[３２]的规律相反.受地

面效应影响,翼型下表面由于阻塞作用,尾缘处的压

力增加,襟翼上的逆压梯度增加,因此需要更大的能

量克服逆压梯度、消除分离,故相同的动量系数下,距
地越远,分离控制越明显,低能区减小越多,升力也越

大.但由于未加控制时,升力也随着距地高度的增加

而增加,因此同一动量系数下不同距地高度的升力增
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量相差不大.

　　图１３给出了有无地面效应下施加不同控制时压

力分布图.无地面效应时,施加射流控制后,下翼面

压力变化不明显,上翼面吸力增加,如图１３(a)所示,
动量系数越大,主翼前缘和主翼后缘的吸力峰值越

大.分析认为,施加射流控制后,减小了襟翼上表面

气流分离,气流向下偏转,使得翼型的有效迎角增加,
因此前缘吸力峰值增加;同时射流缝处的气流高速喷

出后,由于引射作用,主翼后缘的吸力峰值增加.有

地面效应时,施加射流控制后,气流向下偏转,下翼面

与地面之间的阻塞增加,因此下翼面的压力增加,如
图１３(b)所示,襟翼上表面的逆压梯度增加,动量系

数较小时,射流带来的动量注入不足以克服逆压梯

度,因此上表面的吸力略有降低,但上翼面升力损失

小于下翼面压力增加带来的升力增益,因此整体上,
升力增加;动量系数较大时,引射效应增强,上翼面的

吸力增加,升力显著增加.

(a)h/c＝∞

(b)h/c＝０．１
图１３　有无地面效应时定常射流控制翼型压力分布

Fig．１３　Pressuredistributionsofthesteadyblowing
controlairfoilwithandwithoutgroundeffect

３．３　地面效应对脉冲射流控制翼型气动性能影响

　　图１４给出了脉冲频率对不同距地高度下翼型升

力特性的影响.与定常射流控制规律一样,施加脉冲

射流控制的翼型升力随着距地高度的降低而减小,相
同频率和距地高度,动量系数越大,升力增加越多;同
一距地高度,Cμ＝０．００５时,f＝５０Hz的增升效果最

好,f＝１００Hz次之,f＝７５Hz再次之;Cμ＝０．０１时,

f＝５０Hz的增升效果最好,f＝７５Hz次之;Cμ ＝
０􀆰００５和Cμ＝０．０１时,脉冲射流的增升效果均大于

定常射流,且都有相同的最佳脉冲频率.

(a)Cμ＝０．００５

(b)Cμ＝０．０１
图１４　地面效应对脉冲射流控制翼型升力特性影响

Fig．１４　Liftcharacteristicsofpulsecontrolairfoilingroundeffect

　　从图１５流场图可以看出,施加脉冲射流后,显著

减小了襟翼上表面的分离,远大于相同动量系数下定

常射流的控制效果;无地面效应时,施加脉冲射流控

制后,基本消除了襟翼表面气流分离(图１５(a));h/c
＝０．１时,施加脉冲射流后,分离区显著减小,只在襟

翼后缘处存在小的分离涡(图１５(b));同时也可以看

出h/c＝０．１时,施加脉冲射流控制的低压区明显大

于无地面效应时施加脉冲射流的低压区(图１２(a)),
说明地面效应降低了脉冲射流抑制气流分离的能力.

　　在基本翼型流场分离剪切层上选取３点,如图

１６所示,对速度进行频谱分析.三个位置处的功率
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谱密度主频为５６Hz,即涡脱落频率为５６Hz.f＝
５０Hz时,接近涡脱落频率,控制效果最好.最佳频

率与涡脱落频率相同的结论与文献[２３]相一致.

(a)h/c＝∞,Cμ＝０．０１,f＝５０,DC＝５０％

(b)h/c＝０．１,Cμ＝０．０１,f＝５０,DC＝５０％
图１５　地面效应对脉冲射流翼型流场影响

Fig．１５　Flowfieldofpulsecontrolairfoilingroundeffect

图１６　分离剪切层选取点速度的功率谱密度

Fig．１６　Powerspectrumofthevelocityatseparationshearlayer

　　图１７给出了地面效应对脉冲射流增升效率的影

响.可看到,增升效率随着距地高度的降低先增加后

减小,在h/c＝０．６时达到最大.可能的原因是h/c＝
０．６时涡脱落频率最接近５０Hz,所以增升效果最好.

(a)Cμ＝０．００５

(b)Cμ＝０．０１
图１７　地面效应对脉冲射流增升效率的影响

Fig．１７　Liftenhancementefficiencyofthe
pulsecontrolairfoilingroundeffect

４　结　论

　　通过表面压力测量和PIV流场测量研究了地面

效应对无射流基本翼型、定常射流控制翼型气、脉冲

射流控制翼型气动性能和流场特性的影响,得出以下

结论:

　　１)地面效应下基本翼型升力线斜率降低,失速

提前,同一迎角下,随着距地高度的减小,升力系数也

减小,迎角越大,升力系数的减小量也越大;

　　２)施加射流控制后翼型在地面效应下,升力线

斜率降低,升力减小,与未加射流控制时的规律一致;
相同的射流动量系数下,距地越近,分离控制效果越

差,升力也越小;

　　３)有无地面效应时,脉冲射流的增升效果都大

于定常射流;相同控制条件下,地面效应降低了脉冲

射流抑制气流分离的能力,有地面效应时脉冲射流的

增升效果低于无地面效应状态;h/c＝０．６、脉冲频率

为５０Hz时,增升效率最高.

　　从以上研究可以看出,采用射流增升技术进行增
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升装置设计时,需要考虑地面效应造成定常和脉冲射

流增升效果降低等因素.
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