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要!建立了短距$垂直起降!
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"飞机近地面升力损失的流场计算模型
*

通过数值模拟得出特

定升力布局的飞机近地面状态各工况的升力损失
*

采用响应面法获得了飞机升力损失关于喷管落压比

!

+S[

"'来流速度及飞机高度的
"

阶响应曲面函数及显著影响飞机升力损失的关键因素
*

并分析了喷管落压

比'来流速度及飞机高度对飞机升力损失的交互影响作用%优化得出给定工况范围内升力损失最小的工作点
*

研究表明#仅考虑单因素影响时%升力损失随高度'落压比的增大而减小%随来流速度的增大而增大&考虑两因

素交互作用时%高度与落压比及来流速度与落压比对升力损失存在交互影响%而高度与来流速度对升力损失

无交互影响&优化获得的升力损失最小的工作点是飞机距地面高度为
3M

!

M

为喷管直径"'喷飞机高度为
!

'

来流速度为
$<

$

:

%此时的升力损失为
%*!̀ *

关
"

键
"

词!短距$垂直起降!

B

$

'>MV

"&地面效应&升力损失&响应面&交互作用

中图分类号!

'"!!

"""""

文献标志码!

,

收稿日期!

"$%1/$1/%!

基金项目!国家自然科学基金!

1%!$2%1%

%

1%1&2%2!

"

作者简介!刘帅!

%302D

"%女%博士生%主要从航空发动机总体方向研究
*

引用格式!刘帅%王占学%周莉%等
*

基于响应面法的短距$垂直起降飞机近地面升力损失(

E

)

*

航空动力学报%

"$%&

%

!"

!

#

"#

0&#/00%*

VUWBLG98

%

e,+\hL96@GN

%

hCMWV8

%

NO9)*V8QO)(::(Q:L(.O

$

ZN.O859)O97N(QQ96H)96H86

I

98.5.9QO

-

.(@8<8O

A

(Q

I

.(G6H

R9:NH(6.N:

-

(6:N:G.Q95N<NOL(H

(

E

)

*E(G.69)(Q,N.(:

-

95NS(TN.

%

"$%&

%

!"

!

#

"#

0&#/00%*

R1(3'"++"(+7"$3

$

@*$31-&'3&H*"((&%0'&%01%

4

&1$-$&(3

,

$"B1613

9

"(

4

$"#%05&+*0"%$*+

,

"%+*+#$(&-*6*37"0

VUWBLG98

%

e,+\hL96/@GN

%

hCMWV8

%

BCUE86

I

/TN8

!

B5L(()(QS(TN.96HK6N.

IA

%

+(.OLTN:ON.6S()

A

ON5L6859)W68ZN.:8O

A

%

_8]96&%$$&"

%

JL869

"

)5+3$&-3

#

>LN)8QO)(::Q)(TQ8N)H59)5G)9O8(6<(HN)(Q:L(.O

$

ZN.O859)O97N(QQ96H)96H86

I

!

B

$

'>MV

"

98.5.9QO

-

.(@8<8O

A

(QOLN

I

.(G6HT9:RG8)O*>LNOT((.HN..N:

-

(6:N:G.Q95NQG65/

O8(6(Q)8QO)(::9R(GO6(gg)N

-

.N::G.N.9O8(

!

+S[

"%

ZN)(58O

A

(QOLN5.(::T86H96HLN8

I

LO(Q

OLN

-

)96N9R(ZN

I

.(G6H

%

9:TN))9:OLN7N

A

Q95O(.:9QQN5O86

I

OLN)8QO)(:::8

I

68Q8596O)

A

9O<G)O8

T(.786

I

:O9ON:

-

.(@8<8O

A

(QOLN

I

.(G6HTN.N(RO986NHR

A

.N:

-

(6:N:G.Q95N<NOL(H*>LN86/

ON.95O8(6NQQN5O(Q+S[

%

ZN)(58O

A

(QOLN5.(::T86H96HLN8

I

LO(QOLN

-

)96N9R(ZN

I

.(G6H(6

OLN)8QO)(::T9:969)

A

gNH96HOLN<868<G<)8QO)(::865N.O986.96

I

N(QT(.786

I

:O9ONT9:(

-

/

O8<8gNH*>LN:OGH

A

:L(T:OL9OOLN)8QO)(::.NHG5N:T8OLOLN865.N9:86

I

LN8

I

LO(QOLN

-

)96N9/

R(ZN

I

.(G6H96H+S[96H865.N9:N:T8OLOLNZN)(58O

A

(QOLN5.(::T86HTLN65(6:8HN.86

I

:86/

I

)NQ95O(.

&

OLN86ON.95O8(6NQQN5O(6OLN)8QO)(::N@8:O:RNOTNN6LN8

I

LO(QOLN

-

)96N9R(ZN

I

.(G6H96H+S[

%

ZN)(58O

A

(QOLN5.(::T86H96H+S[

%

OLN86ON.95O8(6NQQN5O(6OLN)8QO)(::

H(N:6]ON@8:ORNOTNN6LN8

I

LO(QOLN

-

)96N9R(ZN

I

.(G6H96HZN)(58O

A

(QOLN5.(::T86H

%

OLN

<868<G<)8QO)(::(RO986NHR

A

(

-

O8<8g9O8(68:9OLN8

I

LO(QOLN

-

)96N9R(ZN

I

.(G6H(Q3M

!

M8:

6(gg)NH89<NON.

"%

6(gg)N

-

.N::G.N.9O8((Q!

%

ZN)(58O

A

(QOLN5.(::T86H(Q$<

$

:T(.786

I

:O9ON

%

96HOLN5(..N:

-

(6H86

I

)8QO)(::8:%=!̀ *

JA
SP



"

第
#

期 刘
"

帅等#基于响应面法的短距$垂直起降飞机近地面升力损失

8*

9

/"$0+

#

:L(.O

$

ZN.O859)O97N(QQ96H)96H86

I

!

B

$

'>MV

"&

I

.(G6HNQQN5O

&

)8QO)(::

&

.N:

-

(6H:G.Q95N

&

86ON.95O8(6NQQN5O

""

短距$垂直起降飞机在近地面状态起飞时%由

于喷气的引射作用%机身下表面压力降低从而产

生升力损失
*

国外
+,B,

!美国国家航空天局"

V8NT8:

研究中心对带有
#

种矩形喷口%类似-鹞.

式战斗机升力布局的飞机近地面状态下的进气道

进口温升进行了数值研究%建立了三维计算模型%

得出了来流及高度对进气道进口温度升高的影响

趋势(

%/1

)

%

+,B, ,<N:

研究中心对-

F,'/0?

海

鹞.战斗机在近地面状态下%特定工况的流场特性

进行了研究%得出了地面涡的分布及来流对地面

涡位置的影响趋势(

2

)

*

葡萄牙里斯本科技大学对

一定几何条件下的两喷管及三喷管在不同来流条

件下形成的喷泉流进行了流场计算%得出了喷泉

流的速度分布%并将计算结果与实验结果进行了

对比(

&/0

)

*

这些国外早期对短距$垂直起降飞机升

力损失的研究对象大多是类似于-鹞.式战斗机的

前后各两喷口排布的升力布局
*

随着短距$垂直起降飞行器的发展%

3$

年代

后期%美国
P/!1?

战斗机受到越来越多的关注
*

与-鹞.式战斗机不同的是%

P/!1?

升力布局主要

是在飞机中心线上分布于飞机重心前后的两股喷

流(

3

)

*

克莱菲尔德大学(

%$/%!

)通过
SU'

!

-

9.O85)N8</

9

I

NZN)(58<NO.

A

"实验观测了两股喷流形成的喷

泉区的流动特征
*

本文基于类似
P/!1?

战斗机升力布局的缩

比飞机模型%通过响应面法对对该模型在近地面

条件下的升力损失进行了研究%得出了影响因素

对升力损失的交互作用'升力损失最小的工作点

及一定工况范围内升力损失与喷管落压比'飞机

距地面高度及来流速度之间的响应面回归模型%

该模型可用来预测一定工作范围内的该飞机模型

的升力损失
*

:

"

流场计算

:;:

"

参数定义

飞机近地面状态下的升力损失是由飞机表面

压力变化引起的
*

因此%飞机升力损失系数定义为
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其中
@

Q

为升力损失系数&

Z:

%

O

%

Z:

%

G

分别为机身及

机翼上表面静压及下表面静压&

=

4

%

%

%

=

4

%

"

分别为

飞机前'后喷管产生的升力&

E

O

%

E

G

分别为飞机

上表面及下表面的面积
*

:;<

"

计算域

模型计算域如图
%

所示%该模型的机身形状

及升力布局均与
P/!1?

类似%模型包括前后分布

的两个喷口%为简化计算模型%省去了飞机的垂尾

结构%由于计算域关于
>G

平面对称%为节省计算

资源仅对半计算域进行流场计算
*

飞机周围远场高为
"*&<

%宽为
&*"<

%长为
%1

<

%飞机宽为
%*!#<

%喷管直径
Mi$*%%<*

远场进口

与发动机进气道进口距离
&%M*

在
>

方向%进气道与

前喷管轴线距离接近于喷管直径
M*

前'后喷管轴线

距离为
3*"M

%后喷管轴线距离远场出口
12M*

图
%

"

模型计算域
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"

边界条件及网格

%*!*%

"

边界条件

在图
%

的计算域中%当有来流速度时%计算域

进口设置为压力进口边界条件%当来流速度为零

时%计算域进口设置为压力出口边界条件
*

进气道

出口设置为压力出口边界条件%计算域两侧及顶

端设置为压力远场边界条件%计算域下表面设置

为壁面边界条件%前后两喷管截面设置为压力进

口边界条件
*

前后两喷管的落压比及出口总温相

等%出口总温为
%%$$Y*

%*!*"

"

网格

应用
UJK̂

软件在计算域内生成非结构化网

格%由于飞机周围的速度梯度变化较大%根据流场

的流动特点及主要关注的流场区域%在保证计算精

度的前提下%节省计算资源及时间%按网格的粗细

将计算域分为靠近飞机周围的细网格区域及距离

1&0
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飞机较远的粗网格区域
*

为保证网格质量%细网格与

粗网格之间的过渡系数不超过
1

%网格如图
"

所示
*

对计算域网格进行网格无关性论证%在
%$$

万网格的基础上分别对内流场及内'外流场同时

加密得到
"1$

万及
!$$

万网格%

!

套网格计算出

的在两喷管间沿机身下表面的压力分布如图
!

所

示
*

从图
!

可以看出
!

套网格得出的静压
Z:

分布

趋势基本相同%其中
"1$

万与
!$$

万网格得出的

静压分布曲线基本相近%已达到网格无相关性%为

节省计算资源采用
"1$

万网格进行流场计算
*

图
"

"

地面效应网格

P8

I

*"

"

\.(G6HNQQN5O

I

.8H

图
!

"

网格无关性论证
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"

响应面法

<;:

"

响应面原理

响应面法(

%#

)是一种实验条件寻优的方法%是

数学和统计方法的产物%适用于解决非线性数据

处理的相关问题%用来对所感兴趣的响应受多个

变量影响的问题进行试验'建模和数据分析%其目

的是优化这个响应%它将体系的响应作为一个或

多个因素的函数%通过对过程的回归拟合将这种

函数关系显示出来%并运用图形技术作出处响应

曲面得出响应的回归多项式及各水平之间的交互

作用及对响应的影响(

%1

)

*

响应面得出的回归公式一般采用二次或其他多

次多项式
*

响应面模型的二次多项式可近似表达为

?

!

>

%

%

>

"

%0%

>

6

"

#

O

$

'

3

6

0

#

%

O

0

>

0

'

3

6

0

#

%

O

00

>

"

0

'

3

6

0

&A

O

0

A

>

0

>

A

'!

!

"

"

式中
O

$

%

O

0

%

O

00

及
O

0

A

为待定系数%

O

0

表示
>

0

的

线性效应&

O

00

表示编码
>

0

的
"

阶效应&

O

0

A

表示编

码
>

0

与
>

A

的交互作用效应
*

待定系数的求解通常采用最小二乘法%将式

!

"

"写成矩阵形式可得

!

2

>

2

"

O

#

2

>

?

!

!

"

O

#

!

2

>

2

"

*

%

2

>

?

!

#

"

响应面生成后需要对其预估能力进行评估%

通常采用一般采用决定系数
;

" 对响应面的预估

能力进行评估
*

<;<

"

试验点选取

近地面条件下%飞机喷管落压比!

+S[

%量符

号记为
;

6

-

"'飞机距地面高度
Y

及来流速度
K

对飞机周围流场产生影响%因此以喷管落压比'飞

机距地面高度及来流速度作为升力损失模型的
!

个

影响因素对飞机近地面状态的升力损失进行研究
*

限定每个影响因素的范围#飞机距地面高度

为
!M

!

3M

%来流速度为
$

!

"%<

$

:

%喷管落压比

为
%*1

!

!*

采用响应面法对该工况范围内的飞机

近地面升力损失进行研究%每个因素选取
#

水平

作为试验点%响应面试验点如表
%

所示
*

表
:

"

响应面试验点

=&5'*:

"

=*+3

,

"1%3("$$*+

,

"%0+#$(&-*

参数 数值

Y

$

M ! 1 & 3

K

$!

<

$

:

"

$ & %# "%

;

6

-

%*1 "*$ "*1 !

<;>

"

响应面结果

通过响应面法对试验点的数值模拟结果进行

多元回归拟合%可以建立以升力损失为响应的多

元线性回归模型方程如式!

1

"所示
*

@

Q

#*

$+%31

'

$+$%3Y

*

#+&1

,

%$

*

!

K

'

$+$2";

6

-

'

3+%2

,

%$

*

1

YK

*

"+##

,

%$

*

!

Y;

6

-

'

3+3%

,

%$

*

#

K;

6

-

*

1+0&

,

%$

*

#

Y

"

*

%+10

,

%$

*

1

K

"

*

2+1!

,

%$

*

!

;

"

6

-

!

1

"

表
"

为升力损失模型方程的方差分析和显著

性检验的结果%其中
,

代表飞机距地面高度%

?

代表来流速度%

J

代表喷管落压比
*

表
"

表明#

,

%

?

%

J

对飞机升力近地面时的损失均有较大影响%

2&0
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各因素交互作用的主次顺序依次为
,D?DJ

%

,J

%

?J*=

值是对实验值和预测值进行
=

检验而

获得%主要通过比较两组数据的方差来确定整个

拟合方程的显著性
*\

值是表示结果可信程度的

一个递减指标%表示原假设被拒绝的概率
*=

值与

\

值以一定的统计学原理相关联
*=

值越大'

\

值

越小%回归模型则越显著
*

在试验设计范围内%该模

型回归显著!

\

&

$*$$$%

"%模型的校正决定系数

;

"

i$*3&$"

%说明该模型能解释
3&*$"̀

的响应值

变化%与实际试验拟合良好%试验误差小%证明应用

响应曲面法预测地面效应的升力损失是可行的
*

表
<

"

升力损失模型方差及显著性表格

=&5'*<

"

U&$1&%-*&%0+1

4

%1(1-&%-*"('1(3'"++6"0*'

方差来源 方均根值$
%$

D1

= \

结果

回归模型
"3" &$

&

$*$$$%

显著

,/C &3# %3$

&

$*$$$%

显著

?/W 301 "!2

&

$*$$$%

显著

J/;

6

-

&#" %&0

&

$*$$$%

显著

,? 0*%1 %*31 $*%0"3

,J "3*1 &*$1 $*$%0$

显著

?J 13*1 %#*"1 $*$$%0

显著

,

"

0*"" %*3& $*%0$3

?

"

$*03& $*"% $*2#3&

J

"

!*3& $*31 $*!##3

决定系数
;

"

$*3&$"

图
#

为升力损失预测模型的残差正态分布

图%通过残差正态分布图确认该模型的适合性%残

差是从实际测量值中剪掉回归模型适合的值%残

差越小%说明回归模型越能准确说明实际观测结

果
*

数据分布接近于对角线%可以说残差的分布接

近于正态分布
*

从残差图可以看出#大部分真实值

都落在预测值上%少部分真实值也是对称分布在

预测值两侧%说明该模型与实际结果拟合较好
*

图
#

"

升力损失模型正态分布图

P8

I

*#

"

+(.<9)H8:O.8RGO8(6(Q)8QO)(::<(HN)

图
1

为飞机升力损失关于喷管落压比'飞机

距地面高度及来流速度和的响应曲面
*

从图
1

!

9

"'图
1

!

R

"可以看出当喷管落压比及来流速度

不变时%飞机升力损失随高度的增加而逐渐减小
*

在小落压比下%升力损失随高度的增加%减小幅度

较大&在大落压比下%升力损失随高度的增加%减

小幅度变缓
*

说明随着喷管落压比的增大%高度对

升力损失的影响逐渐降低%且来流速度的变化不

干涉高度对升力损失的影响
*

从图
1

!

R

"'图
1

!

5

"

可以看出当来流速度及飞机距地面高度不变时%

升力损失随喷管落压比的增大而逐渐减小
*

在低

速来流及离地较高时%升力损失随落压比的增加%

减小幅度变缓&在高速来流及离地面较低时%升力

损失随落压比的增加%减小幅度增加
*

说明随高度

增加或来流速度降低%喷管落压比对飞机升力损

失影响逐渐降低
*

从图
1

!

9

"'图
1

!

5

"可以看出当

飞机距地面高度和落压比不变时%飞机升力损失

图
1

"

升力损失模型响应面

P8

I

*1

"

[N:

-

(6H:G.Q95N(Q)8QO)(::<(HN)

&&0
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随来流速度的增加而增大
*

在大落压比下%升力损

失随来流速度的增加%减小幅度较大&在小落压比

下%升力损失随来流速度的增大%减小幅度变缓
*

说明随喷管落压比的增大%来流速度对升力损失

影响逐渐降低%且高度的变化不干涉来流速度对

升力损失的影响
*

在选取的各因素范围内%根据该回归模型%对

飞机升力损失进行优化%得出飞机升力损失最小

的工作点为#高度
Yi3M

%来流速度
Ki$<

$

:

%

喷管落压比
;

6

-

i!

%此时的升力损失为
%*!̀ *

通

过数值模型对该结果进行验证%数值模型得出的

升力损失为
%*"0̀

%与响应面法得出的结果相差

%*2̀

%说明响应面模型可靠
*

>

"

升力损失机理

由于各因素的变化对机身上表面压力影响较

小%故仅通过机身下表面压力的变化对飞机近地

面状态的升力损失进行机理分析
*

图
2

为飞机对

称面的速度分布云图
*

从图
2

可以看出%在飞机近

地面状态下%两股气流之间形成了喷泉流%该喷泉

流对机身下表面产生向上的升力%将该升力定义

为喷泉力
=

Q

*

除此之外%喷气的引流效应对机身

下表面产生向下的吸力%将该向下的吸力定义为

下吸力
=

8

*

式!

%

"中的
2

E

G

ZG

HE

项为机身下表所

受到的合力%该力可表示为
2

E

G

ZG

HE

#

=

Q

'

=

8

+

结合响应面法得出的升力损失研究结果%对

单因素变化下的流场变化结果进行定性比较及单

因素变化下的飞机下吸力与喷泉力的变化进行定

量比较进行升力损失机理分析
*

图
2

"

对称面的速度分布图

P8

I

*2

"

'N)(58O

A

H8:O.8RGO8(6(6:

A

<<NO.85

-

)96N

>;:

"

落压比对升力损失的影响

由响应面法得出的结果可知%当来流速度及

飞机高度不变时%飞机升力损失随落压比的增加

而减小
*

表
!

为
Y i1M

%

K i$<

$

:

%

;

6

-

分别为

%*1

及
!

时%机身下表面的受力情况
*

从表
!

可以

看出当喷管落压比由
%*1

增大到
!

时%机身下表

面的喷泉力及下吸力均有所增大%且喷泉力小于

下吸力
*

喷泉力与下吸力的比值由
$*!2

变为

$*#&

%说明当喷管落压比增大时机身下表面压力

的变化是以喷泉力的增大为主的%所以来流及高

度不变时%飞机升力损失随落压比的增大而减小
*

从表
!

还可以看出%落压比为
!

的喷气动量与落

压比为
%*1

的喷气动量之比为
!*%2

%喷泉力之比

为
!*$"

%喷泉力之比与喷气动量之比接近且略小

于喷气动量之比
*

图
&

为
Yi1M

%

;

6

-

i%*1

%

Ki$

<

$

:

的飞机对称面及地面的速度及流线分布图
*

从图
&

对称面的速度分布可以看出%前'后两股喷

气向下喷射的过程中伴随着射流扩散及与地面撞

击引起的动量衰减%从图
&

的地面速度分布图可

以看出%气流撞击地面后沿地面径向扩散%且速度

逐渐减小%在两股气流对称面附近汇合并沿地面

向
?

轴正方向流动
*

从图
&

的对称面可以看出%两

股气流在对称面汇合后继续向上流动%到飞机下

表面后%气流静压升高%速度降低%随后沿飞机下

表面分别向飞机头尾两侧流动
*

从喷泉区的形成

过程可以看出%飞机下表面所受的喷泉力与喷气

动量相关%所以喷泉力之比与飞机喷气动量之比

接近
*

图
0

为
Y i1M

%

K i$<

$

:

%

;

6

-

分别为
%*1

及
!

时%机身下表面的无量纲静压分布图%图中

Z:

表示机身表面静压%

Z$

表示外界大气压
*

比较

机身下表面的静压分布可以看出#

;

6

-

i!

的机身

下表面喷泉区压力位置与
;

6

-

i%*1

的喷泉区位

表
>

"

3\E4

$

0\L6

"

+

机身下表面受力情况

=&5'*>

"

2"$-*+13#&31"%"%37*

,

'&%*]+#%0*$+#$(&-*

&33 \E4

$

0 \L6

"

++3&3*

参数
喷管落压比

;

6

-

i%*1 ;

6

-

i!

=

Q

$

+

"$*&& 2"*&3

=

8

$

+

1&*"! %!#*0!

=

Q

$

=

8

$*!2 $*#&

升力损失$
` #*2& "*3%

喷气动量比
!*%2

喷泉力比
!*$"

下吸力比
"*!2

0&0

JA
SP
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图
&

"

对称面及地面的速度分布及流线图

P8

I

*&

"

'N)(58O

A

H8:O.8RGO8(696H:O.N9<)86N

(6:

A

<<NO.85

-

)96N96H

I

.(G6H

图
0

"

机身下表面无量纲压力分布!

;

6

-

i!

%

;

6

-

i%*1

"

P8

I

*0

"

f8<N6:8(6)N::

-

.N::G.NH8:O.8RGO8(6(6

OLN

-

)96N]:G6HN.:G.Q95N

!

;

6

-

i!

%

;

6

-

i%*1

"

置基本相同%

;

6

-

i!

的喷泉区静压偏高%且喷管

附近的低压区面积增大
*

从图
&

对称面的速度及

流线分布图可以看出%由于高速喷气向地面喷射%

与地面撞击后沿地面径向扩散%高速喷气向下喷

射及沿地面径向扩散的过程中%周围的气流流向

喷射气流与径向扩散气流周围%并随着高速气流

一同向下及沿地面径向流动%机身下表面附近气

流向下流动%降低了机身下表面的静压%产生了下

吸力
*

从表
!

可以看出#

;

6

-

i!

与
;

6

-

i%*1

的下

吸力之比为
"*!2

%喷泉力之比为
!*$"

%说明在喷

气动量的影响下%下吸力及喷泉力随落压比增大

而增大%下吸力受喷气动量的影响小于喷泉力受

喷气动量的影响
*

>;<

"

来流速度对升力损失的影响

由响应面法得出的结果可知%当飞机距地面

高度及喷管落压比不变时%随着来流速度的增加%

飞机升力损失逐渐增大
*

表
#

为
Yi!M

%

;

6

-

i"

%

K

分别为
$<

$

:

及
"%<

$

:

时%机身下表面的受力

情况
*

从表
#

可以看出当来流速度由
$<

$

:

增大

到
"%<

$

:

时%喷泉力小于下吸力%机身下表面的

喷泉力减小了
31*#̀

'下吸力增大了
"!̀

%说明

来流速度增大时%喷泉力受到来流速度的影响而

减小%下吸力受来流速度的影响而增大%从而导致

升力损失增大
*

图
3

为
Yi!M

%

;

6

-

i"

%

K

分别为
$<

$

:

及

"%<

$

:

的飞机下表面的静压分布图及流线图
*

从

图
3

可以看出%当
Ki$<

$

:

时%喷射向机身下表

面的气流在两喷管约中心位置形成高压区%该高

压区分布在机身及机翼下表面%喷泉区气流流动

到机身下表面后向机身两边扩散
*

当
K i"%<

$

:

时%机身及机翼下表面气流随着来流向后流动%机

身下表面的高压区面积减小%喷泉力减小
*

图
%$

为
K i"%<

$

:

时%对称面上的静压分布图及流线

图%从图
%$

可以看出%两股喷气形成的喷泉区气

流随来流向后倾斜%减弱了流动到机身下表面的

喷泉区气流的动量%机身下表受到的升力减小%向

后倾斜的喷泉区气流与喷射气流及地面径向扩散

气流形成涡
*

从图
3

可以看出
Ki"%<

$

:

时%后

表
C

"

3\>4

$

5

%

,

\<

机身下表面受力情况

=&5'*C

"

2"$-*+13#&31"%"%37*

,

'&%*]+#%0*$

+#$(&-*&33\>4

$

5

%

,

\<+3&3*

参数
来流速度

Ki$<

$

: Ki"%<

$

:

=

Q

$

+ #2*00 "*%2

=

8

$

+

%!$*2! %2$*"0

=

Q

$

=

8

$*!2 $*$%!

升力损失$
` 1*3% %%*%!

喷气动量比
%

喷泉力比
$*$#2

下吸力比
%*"!
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喷管前方形成较大面积的低压区%下吸力增加%对

应于图
%$

可以看出%喷泉区气流随来流向后倾斜

与后面的喷射气流及沿地面径向扩散的气流之间

形成涡流%使周围空气流速增大%静压降低%机身

下表面压力也随之降低%所以喷管前方出现较大

面积的低压区
*

图
3

"

机身下表面无量纲压力分布及流线图

!

Ki$<

$

:

%

Ki"%<

$

:

"

P8

I

*3

"

f8<N6:8(6)N::

-

.N::G.NH8:O.8RGO8(696H

:O.N9<)86N(6OLN

-

)96N]:G6HN.:G.Q95N

!

Ki$<

$

:

%

Ki"%<

$

:

"

图
%$

"

对称面压力分布及流线图

P8

I

*%$

"

S.N::G.NH8:O.8RGO8(696H:O.N9<)86N

(6OLN:

A

<<NO.85

-

)96N

>;>

"

飞机距地面高度对升力损失的影响

由响应面法得出的结果可知%当落压比及来

流速度不变时%随高度的增加%飞机升力损失逐渐

减小
*

表
1

为
Ki$<

$

:

%

;

6

-

i%*1

%

Y

分别
1M

及

&M

的飞机下表面的受力情况
*

从表
1

可以看出当

Y

由
1M

增大到
&M

时%喷泉力小于下吸力%机身

下表面的喷泉力与下吸力均有所减小%其中喷泉

力减小了
!&̀

'下吸力减小了
""̀

%从表
1

可以

看出下吸力与喷泉力的合力减小%升力损失减小
*

图
%%

为
K i$<

$

:

%

;

6

-

i%*1

%

Y

分别为
1M

及
&M

的机身下表面无量纲静压分布图
*

从图
%%

可以看出%

Y

为
1M

及
&M

的机身下表面的高压

区均出现在两喷管中间位置%低压区均出现在喷

管周围%比较
Y

为
1M

与
&M

的机身下表面静压

分布可以看出%高度增大时%高压区面积减小%喷

泉区压力降低%喷泉力降低%喷管附近的低压区面

积也有所减小%下吸力减弱
*

图
%"

为对称面上的

速度分布图%从图
%"

可以看出飞机距地面高度增

表
E

"

0\L6

"

+

$

5

%

,

\:YE

飞机下表面受力情况

=&5'*E

"

2"$-*+13#&31"%"%37*

,

'&%*]+#%0*$+#$(&-*

&30\L6

"

+

$

5

%

,

\:YE+3&3*

参数
高度

Yi1M Yi&M

=

Q

$

+ "$*&& %!*%

=

8

$

+

1&*"! ##*&

=

Q

$

=

8

$*!2 $*"3

升力损失$
` #*2& #*$2

喷气动量比
%

喷泉力比
$*2!

下吸力比
$*&0

图
%%

"

机身下表面无量纲压力分布!

Yi1M

%

Yi&M

"
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I
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"
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图
%"

"

对称面速度及流线分布图

P8

I

*%"

"

'N)(58O

A

96H:O.N9<)86NH8:O.8RGO8(6

(6OLN:

A

<<NO.85

-

)96N

加时%气流在地面形成的喷泉气流速度有所降低%

喷泉流的动量降低%这是因为当高度增加时%喷射

到地面附近的气流动量随高度的增加而衰减%两

股气流交汇形成的喷泉区气流动量也随之减小%

喷泉区气流向上流动时%速度随高度的增加而逐

渐降低%气流动量衰减
*

所以随飞机距地面高度的

增加喷泉力逐渐降低
*

下吸力随高度的减小而增

加是因为当高度降低时%机身下表面与地面之间

空间减小%引射气流速度增加%靠近机身下表面的

流场区域压力降低%升力损失增大
*

当飞机距地面

高度升高时%引射现象对飞机下表面压力影响逐

渐降低%所以升力损失随飞机距地面高度的增大

而逐渐减小
*

C

"

结
"

论

%

"通过响应面法对特定升力布局的飞机近

地面状态不同工况下的升力损失进行研究%得出

了一定工况范围内%升力损失的
"

阶响应面模型

及各影响因素对升力损失的交互作用关系
*

通过研

究可得#仅考虑单因素影响时%升力力损失随飞机

距地面高度'喷管落压比的增大而减小%随来流速

度的增大而增大
*

考虑两因素交互作用时%高度与

落压比及来流速度与落压比对升力损失存在交互

影响%而高度与来流速度对升力损失无交互影响
*

"

"通过响应面法对一定工况范围的飞机升力

损失进行优化%得出升力损失最小的工作点为
Yi

3M

%

;

6

-

i!

%

Ki$<

$

:

%此时升力损失为
%*!̀ *

!

"通过流场计算结果对升力损失进行定性及

定量的机理分析%得出了喷泉力及下吸力随单因素

变化时的改变量及单因素对升力损失的影响机理
*
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