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Tests and numerical simulation of aerodynamic
characteristics of airfoils for general

aviation applications
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Abstract：Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｗａｓ ｔｏ ｖａｌｉｄａｔｅ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｒａｔｉｏ ｏｎ ｔｈｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａ ｆａｍｉｌｙ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌｓ．Ｒｅ-
ｓｅａｒｃｈ ｗａｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｗａｙｓ．Ｆｉｒｓｔ， ｔｅｓｔｓ ｗｅｒｅ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ．Ａｎｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗａｓ
ｐｅｒｆｏｒｍｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｂａｓｉｓ ｏｆ ｔｅｓｔｓ．Ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｒｏｍ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｗｅｒｅ ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｅｓｔｓ， ｉｎｄｉｃａｔｉｎｇ ｔｈａｔ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｍｅｔｈｏｄ
ｃｏｕｌｄ ｈｅｌｐ ｅｖａｌｕａｔｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌｓ．Ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｅｒｅ ｃｏｎｆｉｒｍｅｄ ｂｙ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｅｍｐｉｒｉｃａｌ ｄａｔａ．Ｔｈｅ
ｓｔｕｄｙ ａｌｓｏ ｓｈｏｗｅｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇ ｆａｃｔｏｒ ｏｆ ｌｉｆｔ ｉｓ ｎｏｔ ｏｎｌｙ ｔｈｅ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｒａｔｉｏ， ｂｕｔ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ， ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ
ｃａｍｂｅｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｃａｍｂｅｒ ｌｉｎｅ．Ｔｈｅ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｒａｔｉｏ ａｐｐｅａｒｓ ｔｏ ｈａｖｅ ｌｉｔｔｌｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｎ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ ｚｅｒｏ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ，
ｓｉｎｃｅ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｚｅｒｏ ｌｉｆｔ ｉｓ ｌａｒｇｅｌｙ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｃａｍｂｅｒ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ， ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｃａｎ ｂｅ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌｓ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ ｓｕｃｈ ａｓ ｉｎ ｔｈｅ ｄｕｓｔｙ ｏｒ ｈｕ-
ｍｉｄ ａｉｒ．
Key words： ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ； ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ； ａｉｒｆｏｉｌ； ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｒａｔｉｏ

1　Introduction
Ｔｈｅ ｍａｉｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｔｈａｔ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ａｒｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｇｅｏｍｅｔｒｙ， ｓｕｒｆａｃｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ （ ｉ．ｅ．
ｓｍｏｏｔｈ ｏｒ ｒｏｕｇｈ）， ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ， Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒ
（Re） ａｎｄ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ （Ma）．Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ｅｆｆｅｃｔｓ
ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｇｅｏｍｅｔｒｙ ｏｎ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ
ａｎ ｉｎｉｔｉａｌ ｌｏｗ-ｓｐｅｅｄ ｆａｍｉｌｙ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌｓ ｗｅｒｅ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．

Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｒｏｍ ｔｅｓｔｓ ａｎｄ ｃｏｍ-
ｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｏｆ ａ ｌｏｗ-ｓｐｅｅｄ ｆａｍｉｌｙ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌｓ．Ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ
ｔｗｏ ｍｅｔｈｏｄｓ ｗｅｒｅ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ ｖａｌｉｄａｔｅ ｔｈｅ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｏｆ
ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｍｏｄｅｌｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｔｅｓｔｓ ｗｅｒｅ
１３ ％， １７ ％ ａｎｄ ２１ ％ ｔｈｉｃｋ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｅｃｔｉｏｎｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ
ｆｏｒ ｇｅｎｅｒａｌ ａｖｉａｔｉｏｎ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［１］．Ｔｈｅ ｔｅｓｔｓ ｗｅｒｅ ｃｏｎ-
ｄｕｃｔｅｄ ａｔ ａ Ma ｏｆ ａｂｏｕｔ ０．０６ ａｎｄ Re ａｂｏｕｔ ５．５ ×１０５．
Ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｖａｒｉｅｄ ｆｒｏｍ －２０°ｔｏ ３０°．Ａｎｄ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗａｓ ｐｅｒｆｏｒｍｅｄ ｗｉｔｈ ＣＦＸ．
2　Wind tunnel test
2．1　Wind tunnel and models definition

Ｔｈｅ ｓｉｚｅ ｏｆ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｔｅｓｔ ｃｈａｍｂｅｒ ｓｅｃｔｉｏｎ ｗａｓ
１．２０ ｍ ×０．８０ ｍ， ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｌｅｎｇｔｈ ｏｆ ２．００ ｍ．

Ｔｈｉｓ ａｉｒｆｏｉｌ ｆａｍｉｌｙ ｗａｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｂｙ ｌｉｎｅａｒｌｙ ｓｃａｌｉｎｇ

ｔｈｅ ｍｅａｎ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ １７ ％ ｃｏｍｐｕｔｅｒ-ｄｅｓｉｇｎｅｄ ａｉｒ-
ｆｏｉｌ［２，３］．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ， ａｌｌ ｔｈｒｅｅ ａｉｒｆｏｉｌｓ ｈａｄ ｔｈｅ ｓａｍｅ
ｃａｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ．Ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｅｃｔｉｏｎ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｎｄ ｔｈｅ
ｍｅａｎ ｃａｍｂｅｒ ｌｉｎｅ ｗｅｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．１．Ｗｈｅｒｅ x ｉｓ ｔｈｅ
ａｉｒｆｏｉｌ ｃｈｏｒｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ， z ｉｓ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｃｏｏｒ-
ｄｉｎａｔｅ ａｎｄ c ｉｓ ｔｈｅ ｌｅｎｇｔｈ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｃｈｏｒｄ．

Fig．1　Airfoil section profiles and mean camber line

2．2　Wind tunnel test results
Ｔｈｅ ＬＳ ＿０４１３， ＬＳ ＿０４１７ ａｎｄ ＬＳ ＿０４２１ ａｉｒｆｏｉｌｓ

ｗｅｒｅ ｔｅｓｔｅｄ ａｔ ａ Ma ｏｆ ａｂｏｕｔ ０．０６ ａｎｄ Re ａｂｏｕｔ ５．５ ×
１０５．Ｔｈｅ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｗｅｒｅ －２０°， －１７．５°，
－１５°， －１０°， －５°， ０°， ５°， １０°， １５°， ２０°， ２２．５°，
２５°， ２７．５°， ａｎｄ ３０°．Ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｆｉｇｕｒｅ ｗａｓ ｔｈｅ ｌｉｆｔ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｅｅ ａｉｒｆｏｉｌｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ
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Fig．2　Lift coefficient for three airfoils．

Ｆｉｇ．２ ｓｈｏｗｅｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ （ CＬ ） ｉｎ-
ｃｒｅａｓｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ α．Ｉｔ ａｌｓｏ ｉｎｄｉｃａｔｅｄ
ｔｈａｔ ｔｈｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｉｆｔ ｗａｓ ｎｏｔ ｔｈｅ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｒａｔｉ-
ｏ， ｓｉｎｃｅ ｔｈｅ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｔｈｒｅｅ ａｉｒｆｏｉｌｓ
ｗｅｒｅ ｓｉｍｉｌａｒ．Ｒｅｆ．［１］ ｓｈｏｗｅｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇ
ｆａｃｔｏｒｓ ｗｅｒｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ， ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｃａｍｂｅｒ ａｎｄ
ｃａｍｂｅｒ ｌｉｎｅ．Ｔｈｅ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｒａｔｉｏ ａｐｐｅａｒｅｄ ｔｏ ｈａｖｅ ｌｉｔｔｌｅ
ｅｆｆｅｃｔ ｏｎ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ ｚｅｒｏ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ， ｓｉｎｃｅ
ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｚｅｒｏ ｌｉｆｔ ｗａｓ ｌａｒｇｅｌｙ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ａｉｒ-
ｆｏｉｌ ｃａｍｂｅ０ｒ．
3　Calculation
3．1　Numerical simulation

Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ （ＣＦＤ） ｍｅｔｈｏｄ ｈａｓ
ｂｅｃｏｍｅ ａｎ ｉｎｄｉｓｐｅｎｓａｂｌｅ ｔｏｏｌ ｆｏｒ ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ａｎ ａｉｒ-
ｐｌａｎｅ．Ｔｈｅ ＣＦＤ ｓｏｆｔｗａｒｅ ＣＦＸ ｗａｓ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｒｅ-
ｓｅａｒｃｈ ｔｏ ｅｖａｌｕａｔｅ ｔｈｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌｓ．
Ｔｈｅ ｇｏｖｅｒｎｉｎｇ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ａｒｅ ｔｈｅ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ａｖｅｒａｇｅｄ ３-Ｄ
ｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ Ｎａｖｉｅｒ-Ｓｔｏｋｅｓ （ＲＡＮＳ） ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ａｎｄ
ｔｈｅ ｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ ｅｑｕａｔｉｏｎ［４，５］ ：

抄u i
抄t ＝－u j 抄u i抄x j －

１
ρ

抄p
抄x i ＋ν 抄２ u i

抄x j抄x j （１）
抄u i
抄x i ＝０ （２）

Ｗｈｅｒｅ， u，p，ρ ａｎｄ ν ｒｅｐｒｅｓｅｎｔ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｏｆ ｖｅ-
ｌｏｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ， ｐｒｅｓｓｕｒｅ， ｄｅｎｓｉｔｙ ａｎｄ ｋｉｎｅｍａｔｉｃ ｖｉｓｃｏｓｉ-
ｔｙ， ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．

Ｔｈｅ k-ε ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ｔｏ ｔｈｅ
ｗａｌｌ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｇｒａｄｉｅｎｔ ｅｆｆｅｃｔ ｗａｓ ｅｍｐｌｏｙｅｄ．Ｔｈｅ k -
ε ｍｏｄｅｌ ｗａｓ ｓｅｌｅｃｔｅｄ ｄｕｅ ｔｏ ｉｔｓ ｃａｐａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｔａｋｉｎｇ ｉｎｔｏ
ａｃｃｏｕｎｔ ｏｆ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｈｉｓｔｏｒｙ ｅｆｆｅｃｔ ｂｙ
ｓｏｌｖｉｎｇ ｔｈｅ ｃｏｍｐｌｅｔｅ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｏｆ k ａｎｄ ε ，
ａｎｄ ｔｈｅ k -ε ｍｏｄｅｌ ｗａｓ ｍｏｒｅ ｃａｐａｂｌｅ ｔｈａｎ ａｌｇｅｂｒａｉｃ
ｍｏｄｅｌｓ ｔｏ ｐｒｅｄｉｃｔ ｔｈｅ ｓｅｐａｒａｔｅｄ ｆｌｏｗｓ， ｗｈｉｃｈ ｏｃｃｕｒｒｅｄ
ｗｈｅｎ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｔａｌｌｅｄ ａｔ ｈｉｇｈ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ．Ｔｈｅ
ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｓｔａｎｄａｒｄ k-ε ｍｏｄｅｌ ａｒｅ：
抄 ρk
抄t ＋ · ρUk ＝ · μ＋μｔ

σk k ＋
Pk －ρε （３）

抄 ρε
抄t ＋ · ρUε ＝ · μ＋μｔ

σε
ε ＋

ε
k Cε１Pk －Cε２ρε （４）

Ｗｈｅｒｅ， μｔ ｉｓ ｔｈｅ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ， C ε１ ， Cε２ ，
σk ａｎｄ σε ａｒｅ ｃｏｎｓｔａｎｔｓ， ａｎｄ Pk ｉｓ ｔｈｅ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｐｒｏ-
ｄｕｃｔｉｏｎ ｄｕｅ ｔｏ ｖｉｓｃｏｕｓ ａｎｄ ｂｕｏｙａｎｃｙ ｆｏｒｃｅｓ．

Ｔｈｅ ｆｕｌｌ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ａｓｓｕｍｐｔｉｏｎ ｗａｓ
ｕｓｅｄ ａｎｄ ｗａｓ ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｔｒｉｐｐｅｄ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙ-
ｅｒ ｉｎ ｔｈｅ ｔｅｓｔｓ．Ｍｅｓｈ ｒｅｆｉｎｅｍｅｎｔ ｓｔｕｄｙ ｗａｓ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ
ｆｏｒ ａ ｆｅｗ ｓｅｌｅｃｔｅｄ ｐｏｉｎｔｓ ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ
ｗｅｒｅ ｍｅｓｈ ｓｉｚｅ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ．Ｓｉｎｃｅ ｔｈｅ ＣＦＤ ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ
ｗｅｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｓｔｅａｄｙ ｓｔａｔｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ ｂａｓｅｄ
ｏｎ ＲＡＮＳ ｍｏｄｅｌ， ｔｈｅ ｕｎｓｔｅａｄｙ ｄｅｔａｉｌｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｈｅａｒ ｌａｙｅｒ
ｍｉｘｉｎｇ ｅｎｔｒａｉｎｍｅｎｔ ａｎｄ ｌａｒｇｅ ｃｏｈｅｒｅｎｔ ｖｏｒｔｅｘ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
ｗｅｒｅ ｎｏｔ ａｂｌｅ ｔｏ ｂｅ ｃａｐｔｕｒｅｄ．

Ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ， ｔｏｔａｌ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｗｅｒｅ ｓｅｔ ａｓ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．
Ａｎｄ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｗａｓ ｓｅｔ ａｓ ｔｈｅ ｏｕｔｌｅｔ ｂｏｕｎｄａｒｙ
ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｐｅｒｉｏｄｉｃ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ ａｓ ｔｈｅ ｓｐａｎ-ｗｉｓｅ
ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．

Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ Ｆｉｇ．３ ａｎｄ Ｆｉｇ．４， ｉｔ ｗａｓ ｓｈｏｗｎ ｔｈａｔ
ｔｈｅ ｃｈｏｒｄ-ｗｉｓｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｅｓｔｓ ａｎｄ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗａｓ ｓｉｍｉｌａｒ ｂｕｔ ｎｏｔ ｔｏｔａｌｌｙ ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ．Ｓｉｎｃｅ
ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗａｓ ｃｏｒｒｅｌａ-
ｔｉｖｅ ｔｏ ｔｈｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ ｑｕａｌｉｔｙ ｏｆ
ｍｅｓｈ．Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｔｈｅ ｍｅａｎ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉ-
ｃｉｅｎｔ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｃｈｏｒｄ ｗａｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ：

CＬ ＝∫１０ C ｐ-ｌｏｗ ｅｒ －Cｐ-ｕｐｐｅｒ ｃｏｓ αｄ x
c （５）

Ｗｈｅｒｅ， CＬ ａｎｄ Cｐ ｉｓ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．

Fig．3　Comparison of pressure coefficient
between tests and simulation

（LS＿0421，α＝20°）倡

Ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｍｅａｎ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｆｒｏｍ ｔｅｓｔｓ
ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗｅｒｅ １．４１６ ａｎｄ １．４９８ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，
ｗｈｉｃｈ ｗｅｒｅ ｑｕｉｔｅ ｓｉｍｉｌａｒ．

倡 Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ ｔｈｅｏｒｙ， ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ C ｐ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌ ｉｓ
ｎｅｇａｔｉｖｅ ａｎｄ ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｉｓ ｐｏｓｉｔｉｖｅ．C ｐ（-） ｍｅａｎｓ ｔｈｅ ｏｐｐｏｓｉｔｅ ｏｆ C ｐ，
ｗｈｉｃｈ ｗａｓ ｕｓｅｄ ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｐｕｔ ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅ ｉｎ
ｔｈｅ ｕｐｓｉｄｅ ａｎｄ ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｃｕｒｖｅ ｄｏｗｎｓｉｄｅ．
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Fig．4　Comparison of lift coefficient
between tests and simulation

（LS＿0421， α＝20°）

　　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ ｍｅａｎ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｅｄ ｆｒｏｍ
ｔｈｅ ｔｅｓｔ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗｅｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅ １．Ｍｏｓｔ
ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｒｏｍ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｇｒｅｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｏｓｅ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｔｅｓｔ，
ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｅｒｒｏｒｓ ｗｅｒｅ ｗｉｔｈｉｎ １５ ％．Ｈｏｗｅｖｅｒ，
ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｉｎｃｒｅａｓｅ ｏｆ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ， ｉｔ ｗａｓ ｍｏｒｅ ｄｉｆｆｉｃｕｌｔ ｔｏ
ｇｅｔ ｔｈｅ ｒｅａｓｏｎａｂｌｅ ｒｅｓｕｌｔ．Ｓｏｍｅｔｉｍｅｓ ｓｅｖｅｒａｌ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ
ｍｏｄｅｌｓ ｈａｄ ｔｏ ｂｅ ｃｈａｎｇｅｄ ｂｅｆｏｒｅ ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｂｅ-
ｃａｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔ．

Table 1　Comparison of mean lift coefficient resulted
from test and simulation

α／（°）
　　ＬＳ＿０４１３　　 　　ＬＳ＿０４１７　　 　　ＬＳ＿０４２１　　

Ｔｅｓｔ ＣＦＤ Ｔｅｓｔ ＣＦＤ Ｔｅｓｔ ＣＦＤ
-２０．０ -０．５３３ -０．６６８ -０．６０８ -０．６６３ -０．６１０ -０．８４０
-１７．５ -０．５３１ -０．５７１ -０．６３５ -０．７１４ -０．６３０ -０．７７８
-１５．０ -０．４０３ -０．４７４ -０．３９３ -０．３９５ -０．５０７ -０．６６２
-１０．０ -０．２５６ -０．２３２ -０．１３１ -０．１８６ -０．１１８ -０．１５２
-５．０ -０．０４４ ０．０５４ ０．１７３ ０．１１４ ０．１８９ ０．１１６
０．０ ０．４３３ ０．４３７ ０．６２６ ０．４５５ ０．５４４ ０．４５１
５．０ ０．６８１ ０．７９９ ０．９１９ １．０００ ０．６７５ ０．８２２
１０．０ ０．９２８ １．１２２ １．１３１ １．０５８ ０．９００ ０．９３８
１５．０ １．１６０ １．１６９ １．２２６ １．３２８ １．１９６ １．３１３
２０．０ １．４２１ １．１５０ １．４１７ １．４９６ １．４１６ １．４９８
２２．５ １．４１６ １．２７５ １．５１２ １．４１４ １．５２６ １．５１７
２５．０ １．１６８ １．３１２ １．５７３ １．５３０ １．４８０ １．５０９
２７．５ １．２８６ １．３５３ １．５４３ １．４８２ １．５３７ １．４５８
３０．０ １．３１２ １．４１０ １．４０２ １．３２８ １．５４０ １．３０５

3．2　Comparison with empirical data
Ｔｏ ｃｈｅｃｋ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｅｓｔｓ， ａｎａｌｙｓｉｓ ａｂｏｕｔ ｔｈｅ

ｍａｘｉｍｕｍ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ CＬｍ ｗａｓ ｐｅｒｆｏｒｍｅｄ ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ
ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｙ ｉｎ Ｒｅｆ．［４］．Ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｗａｓ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ｉｎ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，
ΔCＬ， ａｄｄｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ ｚｅｒｏ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔ-
ｔａｃｋ，CＬ０．Ｔｈｅ ｍｏｄｅｌｓ ｏｆ ｔｅｓｔ ｃｏｕｌｄ ｂｅ ｓｕｐｐｏｓｅｄ ａｓ ａ
ｓｍｏｏｔｈ ａｅｒｏｆｏｉｌ， ｓｉｎｃｅ ｔｈｅ ｓｍａｌｌ ｂａｎｄ ｏｆ ｍｉｎｉｍｕｍ
ｒｏｕｇｈｎｅｓｓ ｗａｓ ｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔ ｔｏ ｆｉｘ ｂｏｕｎｄａｒｙ-ｌａｙｅｒ ｔｒａｎｓｉ-

ｔｉｏｎ．Ａｎｄ ｔｈｉｓ ｗａｓ ｔｈｅ ｃｏｍｍｏｎ ｐｒａｃｔｉｃｅ ｆｏｒ ｐｒｅｓｅｎｔ
ｗｉｎｄ-ｔｕｎｎｅｌ ｔｅｓｔ．Ｏｎ ｔｈｅ ｂａｓｉｓ ｏｆ ｔｈｉｓ ｈｙｐｏｔｈｅｓｉｓ， ｔｈｅ
ｑｕａｎｔｉｔｙ ｏｆ CＬ０ ａｎｄ ΔCＬ ｗｅｒｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．

CＬｍ ＝ CＬ０ ＋ΔCＬ FSFM （６）
Ｗｈｅｒｅ FS ｉｓ ｔｈｅ ｆａｃｔｏｒ ｏｎ CＬｍ ｆｏｒ ｍｏｄｅｒｎ ａｉｒｆｏｉｌｓ；

FM ｉｓ ｔｈｅ ｆａｃｔｏｒ ｆｏｒ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｎ CＬｍ
［ ６］ ．

Fig．5　Aerofoil geometry

Ｔｈｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ CＬ０ ｗａｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｂｙ ｃｏｍｂｉｎｉｎｇ ｔｈｅ
ｌｉｆｔ-ｃｕｒｖｅ ｓｌｏｐｅ， a１ ０ ， ｆｏｒ ｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ ｆｌｏｗ ｗｉｔｈ
ｔｈｅ ｚｅｒｏ-ｌｉｆｔ ａｎｇｌｅ， α０ ．

α０ ＝－π
９０钞

１４

i ＝１
B i zci／c （７）

Ｗｈｅｒｅ， B i ｉｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｕｓｅｄ ｉｎ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ α０ ｉｎ
Ｒｅｆ．［６］， ａｎｄ zci ＝ zu x i／c ＋z l x i ／c ／２ ．Ｔｈｅ
ｍｅａｎｉｎｇ ｏｆ ｏｔｈｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｗｅｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．５．

Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ B ［６］
i ， α０ ｗａｓ ｇｏｔ ａｎｄ

ｔｈｅｎ， ｔｈｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｔ ｚｅｒｏ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｗａｓ ｇｉｖ-
ｅｎ ｂｙ

CＬ ０ ＝-α０ a１ ０ （８）
Ｔｈｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ΔCＬ ｗａｓ ｇｏｔ ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｐｒｏ-

ｆｉｌｅ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ．Ｆｉｒｓｔｌｙ ｔｈｅ ｑｕａｎｔｉｔｙ ｏｆ zu１．２５ ／c
ｗａｓ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ， ｆｏｒ ａｉｒｆｏｉｌｓ ｗｉｔｈ zu１．２５ ／c≤０．０１７ ， ΔCＬ
ｗａｓ ａ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ zu１．２５ ａｎｄ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒ Re．Ｆｏｒ
zu１．２５ ／c≥０．０１７ ， ΔCＬ ｗａｓ ａ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔａｎτu ａｎｄ Re，
ａｎｄ ｔａｎτu ｉｓ ｇｉｖｅｎ ｂｙ

ｔａｎτu ＝ zuｍ　 ／c
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4　Conclusions
Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａｎ ｉｎｉｔｉａｌ ｌｏｗ-

ｓｐｅｅｄ ｆａｍｉｌｙ ｏｆ ａｉｒｆｏｉｌｓ ｆｏｒ ｇｅｎｅｒａｌ ａｖｉａｔｉｏｎ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ
ｗｅｒｅ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ ａｔ ａ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ａｂｏｕｔ ０．０６ ａｎｄ
Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒ ａｂｏｕｔ ５．５ ×１０５．Ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｔｅｓｔ
ｗａｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ ｔｏ ｆｉｎｄ ｔｈｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ａｍｏｎｇ ａ ｓｅｒｉｅｓ ｏｆ
ａｉｒｆｏｉｌｓ．Ｔｈｅｎ ＣＦＤ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｗａｓ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ ｆｏｒ ３Ｄ
ａｉｒｆｏｉｌｓ ｗｉｔｈ k-ε ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｍｏｄｅｌ．Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ
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ｐｏｒｔａｎｔ ｔｏ ｆｉｎｄ ｔｈｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｏ ｐａｒａｍｅ-

ｔｅｒｓ．Ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｚｅｒｏ ｌｉｆｔ ｗａｓ ｌａｒｇｅｌｙ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ ｂｙ
ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ ｃａｍｂｅｒ， ａｎｄ CＬ ０ ｗａｓ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ａｎ-
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ｏｒ ｈｕｍｉｄ ａｉｒ） ｔｏ ｅｓｔｉｍａｔｅ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ-
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