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In this page I have compared the predicted performance of several candidate airfoils for the KR-2S. На этой странице я сравнил предсказал выполнение нескольких профилей кандидатов для KR-2S. Among them are the RAF48, the NLF(1)0115 and four new airfoils. Среди них RAF48, НФО (1) 0115 и 4 новых профилей. The predicted performance for all the airfoils has been obtained by analyzing them using XFOIL, a program written by Prof. Mark Drela of MIT. Предсказал производительность для всех профилей была получена на основе анализа их с помощью XFOIL, программа, написанная профессором Марком Drela из Массачусетского технологического института. The four new airfoils have been chosen as the best of several that I have designed over the past few weeks. 4 новых профилей были выбраны как лучшие из нескольких, которые я создал за последние несколько недель. These new airfoils were designed using PROFOIL (a limited version of PROFOIL is available on the web as PROFOIL-WWW ), an inverse airfoil design program written by Prof. Michael Selig and MFOIL, a MATLAB graphical user interface that I created for designing airfoils with PROFOIL. Эти новые профилей были разработаны с использованием PROFOIL (ограниченная версия PROFOIL можно ознакомиться на веб-как PROFOIL-WWW ), обратной разработке программ профиля написана профессором Михаилом Селиг и MFOIL, MATLAB графический пользовательский интерфейс, который я создал для проектирования профилей с PROFOIL. 
Along with the airfoil performance, I have also included some of the results from my analyses of the effect of these airfoils on the aircraft performance. Наряду с профиля производительности, я также включены некоторые результаты моего анализа влияния этих профилей на летно-технические характеристики. Assumptions have been made for the drag characteristics of the baseline airplane (with the RAF48 airfoil for the wing) and the engine and propeller performance. Предположения были увлечения характеристики базового самолета (с RAF48 профиля для крыла), а двигатель и винт производительности. With these assumptions, the effect of changing the wing airfoil on the power characteristics, rate of climb, angle of climb, top speed, range and endurance has then been studied. При этих предположениях, влияние изменения профиля крыла на энергетические характеристики, скороподъемность, угол подъема, максимальную скорость, дальность и выносливость, то были изучены. 

Comparison of the RAF48 and the NLF(1)0115 airfoils Сравнение RAF48 и ФНО (1) 0115 профилей 

Both these airfoils have a max. Оба этих профилей имеют макс. t/c ratio of 15 %. т / ц = 15%. The RAF48 is being used as the wing airfoil for the stock KR-2S, and the NLF(1)0115 airfoil was being considered as a candidate for a redesigned KR-2S wing. RAF48 используется в качестве профиля крыла на складе KR-2S и ФНО (1) 0115 профиля рассматривается в качестве кандидата на переоборудование KR-2S крыла. 
The following figure shows the predicted performance for the airfoils using XFOIL. На следующем рисунке показан предсказал об исполнении бюджета за использованием профилей XFOIL. It must be mentioned that the coordinates for RAF48 are the high resolution coordinates from Mark Langford's page . Следует отметить, что координаты для RAF48 являются высокое разрешение координат из Лангфорд на странице Марк . I had a hard time getting XFOIL to converge for this airfoil, and the results (as seen in Fig. 1) are not smooth. Мне было очень трудно получить XFOIL сходится для этого профиля, и результаты (как показано на рис. 1) не являются гладкими. A big reason for this difficulty is the waviness in the coordinate listing. Большая причина этой трудности волнистости в списке координат. Therefore, one must keep in mind that these predictions for the RAF48 may be erroneous. (I experienced even greater difficulties getting XFOIL to converge with the RAF48 coordinates from the UIUC airfoil database). Таким образом, надо иметь в виду, что эти прогнозы RAF48 может быть ошибочным. (Я испытал еще большие трудности получения XFOIL сближения с RAF48 координат из базы данных профиля UIUC). 
The airfoils were analyzed for a reduced Reynolds number of 2 million. By analyzing at such a "reduced" Re, the effect of decreasing Re with increasing values of C l (owing to decreasing flight speeds) is automatically taken into consideration. Профилей были проанализированы на предмет сокращения числа Рейнольдса 2 миллиона. Анализируя на таких "сокращенные" Re, эффект снижения Re с увеличением значения C л (из-за уменьшения скорости полета) автоматически учтены. More on reduced Re is available here . Подробнее по льготным Re доступна здесь . 
For comparison, a wing loading of 12.85 psf results in a reduced Re of 1.38 million for a 25" chord and a reduced Re of 2.76 million for a 50" chord at standard sea level conditions. Для сравнения, загрузка крыла 12,85 PSF приводит к уменьшенным Re от 1380 тысяч за 25 "аккорд и снижение Re от 2760 тысяч за 50" аккорд в стандартных условиях уровнем моря. Therefore, I felt that a reduced Re of 2 million will serve as a good choice for the current study. Таким образом, я чувствовал, что сокращение Re от 2 млн послужит хорошим выбором для настоящего исследования. 
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Fig.1 Predicted performance for the RAF48 and the NLF(1)0115 airfoils at a reduced Re of 2 million. Рис.1 Прогноз об исполнении бюджета за RAF48 и ФНО (1) 0115 профилей по сниженной Re 2 млн. человек. 

As seen from the drag polars, the NLF(1)0115 airfoil has a significantly lower drag at a C l of 0.3, but it has higher drag than the RAF48 a higher C l values. Как видно из поляр сопротивления, НФО (1) 0115 крыла имеет значительно ниже сопротивления на л С 0,3, но она имеет более высокую, чем тащить RAF48 выше значения C л. The predicted C lmax for the NLF(1)0115 is nearly 1.6 and for the RAF48 is 1.5. Предсказал C Lmax для ФНО (1) 0115 почти 1,6 и RAF48 составляет 1,5. 
How does one decide whether it is worthwhile trading off lower drag at high C l conditions for lower drag at the low C l conditions? Как определить том, стоит ли с торговой нижней сопротивление при условиях высоких C л для нижней плестись в условиях низких л C? Put another way, by switching from the RAF48 to the NLF(1)0115, it is quite obvious that lower drag can be expected at cruise conditions (low C l ), resulting in higher range for a given fuel quantity. But will this switch result in a significant loss in the rate of climb and angle of climb at low speeds (high C l )? Иными словами, за счет перехода от RAF48 к ФНО (1) 0115, вполне очевидно, что снижение сопротивления можно ожидать в круиз условиях (низкая л C), в результате более высокого диапазона для данного количества топлива. Но будет ли этот переключатель привести к значительным потерям в скорости набора высоты и угла подъема на малых скоростях (высокая л C)? Perhaps the best way to answer this question is by examining the effect of these drag polars on the aircraft performance. Возможно, лучший способ ответить на этот вопрос является изучение влияния этих перетащите полярниками на летно-технические характеристики. 

Effect on aircraft performance Влияние на летно-технические характеристики 

Throughout this page, in all the estimates of the aircraft performance, I have concentrated on determining the effect of the airfoil drag on the aircraft performance rather than the actual performance of the aircraft. На протяжении этой странице, во всех оценках летно-технические характеристики, у меня сосредоточены на определении влияния крыла сопротивления на летно-технические характеристики, а не на фактических результатах деятельности авиации. With such an objective, I have used rather simple and approximate methods to determine the "baseline" aircraft performance with the RAF48 airfoil. С такой цели, я использовал довольно простой и приближенные методы для определения "базового" самолета производительность RAF48 профиля. Since, at this time, I am not interested in the actual performance of the airplane, such simple estimates are sufficient. Так, на данный момент, я не заинтересован в фактической производительности самолета, такие простые оценки являются достаточными. 

	Assumptions made in calculating the baseline performance with the RAF48 airfoil for the wing Предположения, сделанные при расчете базового исполнения с RAF48 профиля для крыла 

Standard sea level Стандартный уровень моря 
W = 1000 lb (airplane weight) W = 1000 фунтов (вес самолета) 
S = 79.27 sq. ft. (wing area) S = 79,27 кв футов (площадь крыла) 
b = 23 ft. (wing span) B = 23 футов (размах крыльев) 
f = 1.2 sq. ft. (from fig. 5.17 of Ref. 1 ) = equivalent parasite area F = 1,2 квадратных футов (с рис. 5,17 в работе. 1 ) = эквивалентный области паразитов 
K = 1.4 = (1/e), where e is Oswald efficiency K = 1,4 = (1 / е), где е Освальд эффективности 

q = 0.5*rho*(V^2) = dynamic pressure; where  rho = air density, V = flight speed д = 0,5 * ро * (V ^ 2) = динамического давления, где ро = плотность воздуха, V = скорость полета 

D = Drag = parasite drag + induced drag = fq + (K/pi)*((W/b)^2)/q = baseline drag D = = Перетащите паразита перетащить + индуктивного сопротивления = FQ + (K / р) * ((W / B) ^ 2) / Q = базового сопротивления 
(in appropriate units) (В соответствующих единицах) 

Change in performance due to change in airfoil Изменение в производительности в связи с изменением профиля 

D = baseline drag +  C d *q*S, D = базового сопротивления  + C д * д * S, 
where  C d = (C d ) new airfoil - (C d ) RAF48 где  C D = (C г) нового профиля - (C г) RAF48 

Power required = DV Требуемая мощность = Д. 

Other assumptions Другие предположения 
Engine = 80 hp, Двигатель = 80 л.с., 
prop efficiency varies from 45% at 50 mph to 70% at 200 mph (cruise prop), resulting in the power available curve shown in Fig . поддерживать эффективность колеблется от 45% при 50 миль / ч до 70% на 200 миль / ч (круиз-опора), в результате чего мощность имеющихся кривой, показанной на рис. 2(a) 2 (а) 

Engine SFC = 0.5 (lb of fuel consumed/hr)/BHP Двигатель SFC = 0,5 (фунт потребленного топлива / ч) / BHP 
1 US gallon of aviation gasoline weighs 6 lb 1 американский галлон авиационного бензина весит 6 фунтов 
Fuel capacity = 30 US gallons Запас топлива = 30 галлонов США 
Range and endurance estimates are approximate; these calculations do not take into account the decrease in the airplane weight as fuel is consumed. The weight is assumed to be constant at 1000lb. Диапазон выдержки и оценки являются приблизительными, эти расчеты не учитывают снижение веса самолета в качестве топлива потребляется. Вес считается постоянной на 1000lb. (This assumption results in quicker estimates). (Это предположение приводит к быстрой оценки). 
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Fig. Рис. 2(a) Estimates of the power available and the effect of the airfoil drag on the power required 2 (а) оценки мощности имеющихся и эффект крыла сопротивления на необходимую мощность 

To determine what happens to the performance when I change the wing airfoil from the RAF48 to the NLF(1)0115, I have taken the drag difference between the two polars from the XFOIL predictions, and translated that difference into a difference in the power required for level flight. Чтобы определить, что происходит в связи с выполнением при изменении профиля крыла с RAF48 к ФНО (1) 0115, я взял сопротивления различие между этими двумя полюсами от предсказаний XFOIL, и перевод, что разница в разница в мощности, требуемой для горизонтального полета. As expected, the NLF(1)0115 performs better than the RAF48 at high speeds, but does not perform too badly in comparison with the RAF48 at the low-speed end. Как и ожидалось, ФНО (1) 0115 работает лучше, чем RAF48 на высоких скоростях, но не выполнять слишком сильно по сравнению с RAF48 на скорости конце низком уровне. The reason, of course, is that the induced drag plays a much larger contribution in determining the low-speed performance than does parasite drag. Причина, конечно, является то, что индуктивное сопротивление играет гораздо больший вклад в определении низкой скорость работы, чем паразита сопротивления. This illustration shows that while designing a new airfoil to improve on the RAF48, it is important to concentrate on decreasing the drag at low C l values even at the expense of slightly higher drag at high C l conditions. Эта иллюстрация показывает, что при проектировании нового крыла улучшить RAF48, важно сосредоточиться на уменьшении сопротивления при низких л C значения, даже за счет чуть выше сопротивления в условиях высоких C л. To further examine the effects of the airfoil on the aircraft performance, the climb and cruise performance with the two airfoils are shown in Figs. Для дальнейшего изучения воздействия профиля по летно-технические характеристики, восхождение и круиз-спектакль с 2 профилей приведены на рис. 2(b) and 2(c). 2 (б) и 2 (с). 
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Fig. Рис. 2(b) Estimates of the effect of the airfoil drag on the climb performance 2 (б) Оценка влияния профиля перетащить на подъеме производительности 

The climb rate and the climb angle estimates with the RAF48 and the NLF(1)0115 airfoils can be seen in Fig. Скорость подъема и угол при наборе высоты оценки с RAF48 и ФНО (1) 0115 профилей можно увидеть на рис. 2(b). 2 (б). As seen from the figure, the lower drag for the NLF(1)0115 at higher speeds results in better climb rates at those speeds. Как видно из рисунка, тем меньше сопротивление при НФО (1) 0115 на высокой скорости приводит к повышению ставки взлетают на этих скоростях. The best rate of climb has not changed significantly by using the NLF(1)0115 instead of the RAF48. Лучшие скороподъемность не претерпела существенных изменений с помощью ФНО (1) 0115, а не RAF48. The RAF48 does have a small advantage at the lower speeds, but the advantage is minor for both climb rate and climb angle. RAF48 не имеет небольшое преимущество при низких скоростях, но преимущество в том, незначительные для скорости набора высоты и угол при наборе высоты. The figure also provides information on the effect on the maximum cruise speed. На рисунке также приводится информация о влиянии на максимальной крейсерской скоростью. Maximum cruise speed corresponds to the speed at which the R/C becomes zero. Максимальная крейсерская скорость соответствует скорости, при которой R / C становится равным нулю. From the figure, the maximum cruise speed is about 2 mph higher for the NLF(1)0115 than for the RAF48. Из рисунка, максимальная крейсерская скорость составляет около 2 миль / ч выше, ФНО (1), чем в 0115 RAF48. While this result may be somewhat surprising, the reason for this result is that the C d for the two airfoils are nearly identical at a C l value of 0.15, which corresponds to the top speed. Хотя этот результат может быть несколько удивительно, причиной такого результата является то, что C сутки в течение 2 профилей практически идентичны по значению л С 0,15, что соответствует максимальной скорости. 
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Fig. Рис. 2(c) Estimates of the effect of the airfoil drag on the cruise performance 2 (с) Оценка влияния профиля перетащить на круизных производительности 

As mentioned earlier, the estimates for range and endurance do not take into account that the airplane weight decreases with flight time. Как упоминалось ранее, для оценки диапазона и выносливости, не принимать во внимание, что самолет вес уменьшается время полета. The reason for this omission is to simplify the calculations. Причиной этого является бездействие для упрощения расчетов. Again, the emphasis here is on the effect of the airfoil on the performance rather than on the absolute performance of the airplane. Опять же, акцент здесь делается на влияние профиля на производительность, а не на абсолютной производительности на этом самолете. 
As seen from Fig.2(c), there is a significant improvement in the range at high speeds with marginal loss of endurance at low speeds. Как видно из рис.2 (с), есть значительные улучшения в области на высоких скоростях с маргинальным потеря выносливости на низких скоростях. Given the role of this airplane, the loss in endurance by using the NLF(1)0115 instead of the RAF48 is considered inconsequential. Учитывая роль этого самолета, потеря выносливости с помощью ФНО (1) 0115, а не RAF48 считается несущественным. 

Comparison of the new 15% GA19980222A and the NLF(1)0115 airfoils Сравнение нового 15% GA19980222A и НФО (1) 0115 профилей 

A new 15% thick airfoil, temporarily designated the GA19980222A was designed to match/excel the performance of the NLF(1)0115 while satisfying the pitching moment design constraint that Cm > -0.055. 15% новых толстых профиля, временно назначил GA19980222A был создан, чтобы соответствовать / Excel исполнении Национального фронта освобождения (1) 0115, удовлетворяя качки ограничение проектирования момент, Cm> -0,055. 
A note about the temporary designation : GA stands for "general aviation," "19980222" refers to the date on which this airfoil was designed (22 Feb. 1998) and "A" denotes that this was the first airfoil designed on that day. Замечание о временном назначении: Г. А. означает "авиации общего назначения", "19980222" относится к дате, на которой был разработан профиля (22 февраля 1998) и "А" означает, что это был первый профиля разработаны в этот день. In the process of designing airfoil(s) for any project, I go through several design iterations and I use this numbering system (adapted from the system used by Prof. Selig) to keep track of all the iterations. В процессе проектирования профиля (ы) для любого проекта, я иду через несколько итераций, дизайн и я использую эту систему нумерации (взято из системы, используемой проф Селиг), чтобы следить за всеми итераций. 
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Fig. Рис. 3 Predicted performance for the GA19980222A and the NLF(1)0115 airfoils at a reduced Re of 2 million. 3 Прогноз об исполнении бюджета за GA19980222A и ФНО (1) 0115 профилей по сниженной Re 2 млн. человек. 


The predicted performance using XFOIL for this airfoil is compared with that for the NLF(1)0115 in Fig. Предсказал производительность с помощью XFOIL для этого профиля сравнивается с, что для ФНО (1) 0115 на рис. 3. 3. As seen from the figure, the pitching moments for the two airfoils are nearly identical, demonstrating that the constraint has been satisfied. Как видно из рисунка, качки моментов для 2 профилей почти идентичны, что свидетельствует, что ограничение не было выполнено. The drag polar shows that the 22A has an improved performance at the low-C l end (high-speed end), with the bottom corner of the polar lower than the bottom corner of the NLF(1)0115 polar by a difference of about 0.1 in C l . Перетащить полярных показывает, что 22А имеет улучшенную производительность в л-C конца низким (высокоскоростной конца), с нижнем углу полярных ниже, чем в нижнем углу ФНО (1) 0115 в полярных разница составляет около 0,1 в С л. There is no degradation in performance at any other condition. Существует без ущерба для качества в любое другое состояние. The predicted C lmax for the 22A is also about 0.05 higher than for the NLF(1)0115. Предсказал C Lmax для 22А также около 0,05 выше, чем для ФНО (1) 0115. 

Effect on aircraft performance Влияние на летно-технические характеристики 
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Fig. Рис. 4(a) The effect of the airfoils RAF48, NLF0115 and the GA22A on the power required 4 (а) влияние RAF48 профилей, NLF0115 и GA22A на необходимую мощность 
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Fig. Рис. 4(b) The effect of the airfoils RAF48, NLF0115 and the GA22A on the aircraft climb performance 4 (б) влияние RAF48 профилей, NLF0115 и GA22A об исполнении подняться самолеты 
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Fig. Рис. 4(c) The effect of the airfoils RAF48, NLF0115 and the GA22A on the aircraft cruise performance 4 (с) влияние RAF48 профилей, NLF0115 и GA22A на крейсерская скорость самолета 

The effect of the 22A and the NLF(1)0115 airfoils on the aircraft performance is compared with that of the RAF48 (baseline) in Figs. Влияние 22А и НФО (1) 0115 профилей на борту самолета производительность по сравнению с RAF48 (базовый уровень) на рис. 4(a)-(c). 4 (а) - (с). These figures are similar to Figs. Эти цифры похожи на рис. 2(a)-(c) 2 (а) - (с) 
From the three figures, it can be seen that the aircraft predicted performance is equal or better everywhere with the 22A airfoil than with the NLF(1)0115 airfoil. С 3 цифры, то можно увидеть, что самолет предсказать эффективность равна или лучше всюду 22А профиля, чем с ФНО (1) 0115 профиля. In particular, from Fig. В частности, из рис. 4(b), the maximum cruise speed (the speed at which the R/C goes to zero) for the new airfoil 22A is significantly better than for the NLF(1)0115 and the RAF48 airfoils; about 10 mph higher than with the RAF48 and about 8 mph higher than with the NLF(1)0115. 4 (б), максимальная крейсерская скорость (скорость, с которой R / C стремится к нулю) для нового 22А профиля значительно лучше, чем ФНО (1) 0115 и RAF48 профилей, около 10 миль / ч выше, чем при RAF48 и около 8 миль / ч выше, чем при НФО (1) 0115. 

Effect of the pitching moment constraint Влияние вращающего момента ограничения 

To answer the question of whether any performance improvement can be obtained by allowing a more negative pitching moment, the performance of the 22A is compared with that of the 15% thick GA19980220D. Для ответа на вопрос о том, любое увеличение производительности может быть получен, позволяя более негативным вращающего момента, производительность 22А является по сравнению с 15% толстых GA19980220D. The 20D and the 22A share common design philosophies, with the exception that the 20D was designed for a Cm of -0.075, instead of the Cm of -0.055 used for the design of the 22A. 20D и 22А общие философские конструкции, с тем исключением, что 20D предназначен для Ст -0,075, вместо того, Ст -0,055 использованы для разработки 22А. 
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Fig. Рис. 5 Predicted performance for the GA19980220D and the GA19980222A airfoils at a reduced Re of 2 million. 5 Прогноз об исполнении бюджета за GA19980220D и GA19980222A профилей по сниженной Re 2 млн. человек. 

As seen from Fig. Как видно из рис. 5, the 20D airfoil has a more negative pitching moment than the 22A. 5, 20D профиля имеет более отрицательный вращающий момент, чем 22А. Notice that for both the airfoils, the lower corner of the polar has not changed. Обратите внимание, что для обоих профилей, нижнем углу полярных не изменилась. The reason is that the C l value for the lower corner of the polar was a design specification; this C l value was fixed at 0.1 for both the airfoils. Причина в том, что я значение для C нижнем углу полярных был дизайн спецификации, это значение л C была зафиксирована на уровне 0,1 для обоих профилей. Except for a small reduction of the low-drag range for the 20D, the polars for the two airfoils are nearly the same. За исключением небольшого сокращения стран с низким уровнем сопротивления Диапазон 20D, поляры двух профилей почти то же самое. The biggest effect of allowing a more negative (nose down) value for the pitching moment is an increase in the C lmax . Самый большой эффект позволить более негативным (нос вверх) значение вращающего момента является увеличение Lmax C. By going from a Cm of -0.055 to -0.075, the predicted C lmax has increased from about 1.62 to about 1.65. При переходе от Ст -0,055 -0,075 до, предсказал C Lmax возросло примерно 1,62 до примерно 1,65. 
The effect of the 20D airfoil on the aircraft performance has not been included as the curves for the 20D are nearly identical to those for the 22A. Влияние 20D профиля по летно-технические характеристики не были включены в качестве кривых 20D почти идентичны таковым для 22А. 

Comparison of the new 18% GA19980222B, the 15% 22A and the NLF(1)0115 airfoils Сравнение нового 18% GA19980222B, 15% 22А и НФО (1) 0115 профилей 

An 18% thick airfoil was designed to examine the effect of thickness. 18% толстых профиля был разработан с целью изучения влияния толщины. The pitching moment was constrained to C m > -0.055. Вращающий момент была вынуждена C т> -0,055. The predicted performance characteristics for the 18% 22B is compared in Fig. Предсказал характеристик для 18% 22B сравниваются на рис. 6 with those for the 15% airfoils 22A and the NLF(1)0115. 6 с теми, для 15% профилей 22А и ФНО (1) 0115. 
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Fig. Рис. 6 Predicted performance for the GA19980222B, the 22A and the NLF(1)0115 airfoils at a reduced Re of 2 million. 6 Прогноз об исполнении бюджета за GA19980222B, 22А и ФНО (1) 0115 профилей по сниженной Re 2 млн. человек. 

As seen from Fig. Как видно из рис. 6, the 22B and the 22A both have the lower corner of the drag polar at a C l of 0.1. 6, 22B и 22А оба нижнем углу перетащить на полярных л С 0,1. Also both these airfoils have nearly the same pitching moment values. Кроме того, оба этих профилей имеют близкие значения качки момент. As explained earlier, these are both common design requirements for the two airfoils. Как указывалось выше, они как общие требования к структуре два профилей. The most noticeable characteristic of the 18% 22B is the much wider low-drag range, stretching from a C l of 0.1 to 0.8, as opposed to a range from Cl of 0.1 to 0.55 for the 15% airfoils. Наиболее заметные характерные для 18% 22B является гораздо более широкий низким сопротивлением диапазон, простирающийся от L-C от 0,1 до 0,8, а не в диапазоне от Cl от 0,1 до 0,55 на 15% профилей. However, at high Cl values (of about 1.3), the 22B has a much larger drag than the 15% airfoils. Тем не менее, при высоких значениях Cl (около 1,3), 22B имеет гораздо большее сопротивление, чем 15% профилей. Also the predicted C lmax for the 22B is about 0.1 less than that for the thinner 22A. Кроме того, предсказал C Lmax для 22B составляет около 0,1 меньше, чем для тонких 22А. 
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Fig. Рис. 7(a) The effect of the airfoils GA22B and the GA22A on the power required 7 (а) влияние профилей GA22B и GA22A на необходимую мощность 
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Fig. Рис. 7(b) The effect of the airfoils GA22B and the GA22A on the aircraft climb performance 7 (б) влияние профилей GA22B и GA22A об исполнении подняться самолеты 
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Fig. Рис. 7(c) The effect of the airfoils GA22B and the GA22A on the aircraft cruise performance 7 (с) влияние профилей GA22B и GA22A на крейсерская скорость самолета 

As we saw earlier, the aircraft climb and cruise performance is relatively insensitive to higher drag for the wing airfoil at high values of C l . In the Figs. Как мы видели раньше, подниматься самолеты и крылатые производительности относительно нечувствительны к повышению сопротивления для крыла крыла при больших значениях L-C. В рис. 7(a)-7(c), the high-drag behavior of the 22B at high Cl values does not even show up, as this condition corresponds to speeds of less than about 65 mph. 7 (а) -7 (с), высокого сопротивления поведение 22B при высоких значениях Cl даже не появится, так как это условие соответствует скорости менее 65 миль / ч примерно. It should be realized, however, that this high-drag behavior for the 22B at high C l is caused by flow separation at the trailing edge of the upper surface. Следует понимать, однако, что этот высокий функция перетаскивания 22B на высоком л C вызван срыв потока на задней кромке верхней поверхности. Examination of the boundary layer characteristics for the 22B, as predicted by XFOIL, shows that the flow begins to separate at the trailing edge of the upper surface at a C l of about 1.0, and very gradually moves forward until at a C l of about 1.5, the aft 30%-40% of the airfoil is separated. While this results in an extremely soft stall, with ample warning, such an airfoil, when used in the outer portions of the wing may results in somewhat ineffective ailerons at high alphas. Изучение характеристик пограничного слоя для 22B, как и предсказывает XFOIL, показывает, что поток начинает отделяться на задней кромке верхней поверхности л C около 1,0, а очень постепенно движется вперед, пока в л о С 1,5, кормовой 30% -40% от профиля разделены. Хотя это приводит к чрезвычайно мягкой кабиной, заблаговременное предупреждение, например профиля, если они используются во внешних частях крыла могут результатов в несколько неэффективными элеронов на большой альфа . However, when used in the root regions of the wing in combination with the 15% 22A airfoil at the tip, it is possible that the gentle stall of the 22B can be utilized to good advantage. Тем не менее, при использовании в корне регионов крыла в сочетании с 15% 22А профиля на конце, вполне возможно, что нежные стенд 22B могут быть использованы для хорошего преимущества. The soft stall and the associated trailing edge flow separation for the 22B at high alpha can provide ample stall warning, while the thinner airfoils with a higher C lmax at the tip can continue to provide good aileron effectiveness and stall margin. Мягкой кабиной и связанных с задней кромкой отрыва потока для 22B на высоком альфа может обеспечить заблаговременное предупреждение кабина, в то время как тонкие профилей с высшим C Lmax на вершине может продолжать оказывать добрые эффективности элеронов и запас по срыву. 
It may be worthwhile trying to design another 18% airfoil which does not have such a high-drag behavior at high values of C l . Это может быть целесообразным пытаться разрабатывать еще 18% профиля, который не имеет такого высокого сопротивления поведение при больших значениях L-C. One candidate is the 18% GA19980211D, which has the same design philosophy as for the 22B, except that the 11D has a more negative pitching moment of Cm = -0.075. Один из кандидатов является 18% GA19980211D, которая имеет ту же философию дизайна, как для 22B, кроме того, что 11D имеет более отрицательный вращающий момент Ст = -0,075. 

Comparison of the new 18% GA19980211D, the 18% 22B and the 15% 22A airfoils Сравнение нового 18% GA19980211D, 18% 22B и 15% 22А профилей 
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Fig. Рис. 8 Predicted performance for the GA19980211D, the 22B and the 22A airfoils at a reduced Re of 2 million. 8 Прогноз об исполнении бюджета за GA19980211D, 22B и 22А профилей по сниженной Re 2 млн. человек. 

As seen from Fig. Как видно из рис. 8, the 18% 11D has a more negative pitching moment as well as a slightly higher C lmax and lower drag at high values of C l than the 22B airfoil. 8, 18% 11D имеет более отрицательный вращающий момент, а также несколько выше, C Lmax и нижнего сопротивления при высоких значениях C л, чем 22B профиля. 
I am planning to work on the design of more 18% thick airfoils in the next few days. Я планирую работать в разработке более 18% толстых профилей в ближайшие несколько дней. During this design effort, I'll be focusing on reducing the trailing-edge flow separation at high angles of attack. В этой конструкции усилия, я буду сосредотачиваясь на снижении задней кромке срыва потока на больших углах атаки. 

Airfoil geometries Профиль крыла геометрии 
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Fig. Рис. 9 Geometries for the RAF48, the NLF(1)0115 and the four new airfoils 22A, 20D, 22B and the 11D. 9 геометрии для RAF48, НФО (1) 0115 и 4 новых профилей 22А, 20D, 22B и 11D. 

Inviscid velocity distributions распределений скорость невязкого 
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Fig.10 Inviscid velocity distributions for the six airfoils Рис.10 Невязкое распределения скоростей по шесть профилей 

Summary Резюме 

An effort is underway to design a custom airfoil to replace the RAF48 for the KR-2S wing. Усилия Ведется проектирование пользовательских профилей, чтобы заменить RAF48 для KR-2S крыла. This page describes the status of the effort. Эта страница описывает состояние этих усилий. The predicted performance for the RAF48, the NLF(1)0115 and four new airfoils were presented and discussed. Предсказал об исполнении бюджета за RAF48, НФО (1) 0115 и 4 новых профилей были представлены и обсуждены. Also presented were the effect of these airfoil characteristics on the changes in the aircraft performance from an assumed baseline. Также были представлены влияние этих характеристик профиля об изменениях в летно-технические характеристики с Предполагается, базовый уровень. 

Upcoming design activities Предстоящие мероприятия дизайн 

· Design more 18% airfoils without the high-drag characteristics of the 22B at high C l values. Дизайн более 18% профилей без высокого сопротивления характеристики 22B при высоких значениях C л. 

· Examine the effect of leading-edge roughness Изучить влияние передовых шероховатости 

· Examine the effect of plain flap deflections to determine aileron effectiveness Изучить влияние простой прогибов лоскута для определения эффективности элеронов 
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Characteristics of one of the final airfoils - the 15% AS5045 - added  7 April 98 Характеристика одного из окончательного профилей - 15% AS5045 - добавил 7 апреля 98 

The Ashok Gopalarathnam/Selig 15% airfoil AS5045 was arrived at after considerable tweaking of the GA19980222A. Ashok Gopalarathnam / Селиг 15% профиля AS5045 была выработана после значительного настройки из GA19980222A. The design philosophy included prescribing laminar and turbulent boundary characteristics over different portions of the airfoil at their design operating conditions in a multipoint fashion. Философия дизайна включены назначения и турбулентных характеристик границы на различных участках профиля при их разработке условий работы в многоточечных моды. 
The following figures compare the predicted aerodynamic characteristics of the AS5045 with those for (1) the GA19980222A and (2) the RAF48. Следующие цифры сравнить предсказал аэродинамических характеристик AS5045 с теми, для (1) GA19980222A и (2) RAF48. As done earlier, all of the airfoil predictions have been made for a reduced Re of 2 million. Как это было сделано ранее, все крыла предсказания были сделаны для сокращения Re 2 млн. человек. 
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Fig. Рис. 11 Predicted performance for the AS5045 and the GA19980222A airfoils at a reduced Re of 2 million. 11 Прогнозируемая производительность для AS5045 и GA19980222A профилей по сниженной Re 2 млн. человек. 
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Fig. Рис. 12 Predicted performance for the AS5045 and the RAF48 airfoils at a reduced Re of 2 million. 12 Прогнозируемая производительность для AS5045 и RAF48 профилей по сниженной Re 2 млн. человек. 

As seen from Fig. Как видно из рис. 11, the AS5045 is an improvement over the GA22A at both the low-C l end and the high-C l ends of the polar. There is a small increase in the pitching moment (more negative) for the AS5045 at the higher values of C l . 11, AS5045 является улучшением по сравнению с GA22A как на L-C конца низкого и высокого C л концов полярной. Существует небольшое увеличение вращающего момента (более отрицательным) для AS5045 на более высокие значения C л. The slight "kink" in the drag polar for the GA22A at the upper end of the drag-bucket (C l of 0.5) has also been smoothed out. Незначительные "излом" в полярных сопротивления для GA22A на верхнем конце драга (C 0,5 л) был также сглаживается. 

Effect on aircraft performance Влияние на летно-технические характеристики 

The effect of using the AS5045 on the aircraft performance is compared with that obtained using the GA22A in Figs. Эффект от использования AS5045 на борту самолета производительность по сравнению с полученных с помощью GA22A на рис. 13 (a)-(c)). 13 (а) - (с)). The geometry of the AS5045 is compared with the other 15% airfoils in Fig. Геометрии AS5045 является по сравнению с другими 15% профилей на рис. 14. 14. 
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Fig. Рис. 13(a) The effect of the airfoils AS5045 and the GA22A on the power required 13 (а) влияние профилей AS5045 и GA22A на необходимую мощность 
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Fig. Рис. 13(b) The effect of the airfoils AS5045 and the GA22A on the aircraft climb performance 13 (б) влияние профилей AS5045 и GA22A об исполнении подняться самолеты 
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Fig. Рис. 13(c) The effect of the airfoils AS5045 and the GA22A on the cruise performance 13 (с) влияние профилей AS5045 и GA22A на круизных производительности 
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Fig. Рис. 14 Geometries for the RAF48, the NLF(1)0115,  the GA19980222A and the new AS5045 airfoils. 14 геометрии для RAF48, НФО (1) 0115, GA19980222A и новых профилей AS5045. 

As seen from the geometries, the new airfoil has lesser camber than all the other 15% airfoils in the figure. Как видно из геометрии, новый аэродинамический имеет меньшую выпуклость, чем все остальные 15% профилей на рисунке. Also the trailing edge region of the airfoil has been made thinner. Кроме того, к задней кромке области профиля было сделано тоньше. The AS5045 has a blunt trailing edge (1/8" thick for a 50" chord) to make it easy to build. AS5045 имеет тупой задней кромки (1 / 8 "толстый для 50" аккорд), чтобы легко построить. 

Preliminary results from the wind tunnel tests for the AS5045 and AS5048 airfoils Предварительные результаты испытания в аэродинамической трубе для AS5045 и AS5048 профилей 

Ashok Gopalarathnam and Michael Selig, 7 July 98 Ashok Gopalarathnam и Майкл Селиг, 7 июля 98 



Summary of the main design goals for the AS5045 and AS5048 airfoils Краткое изложение основных целей проектирования для AS5045 и AS5048 профилей 

Table 1 The main design goals for the two airfoils Таблица 1 Основные цели конструкция для 2 профилей 

	
	AS5045 AS5045 
	AS5048 AS5048 

	t/c T / C 
	15% 15% 
	18% 18% 

	C d at cruise (C l = 0.1, Re = 5.6 million) C г в круиз (C л = 0,1, Re = 5,6 млн. долл. США) 
	<0.005 <0,005 
	<0.005 <0,005 

	C lmax (Re = 1.5-2 million) C Lmax (Re = 1.5-2 млн. долл. США) 
	1.3 1,3 
	1.25 1,25 

	C lmax C Lmax 
	not dependent on extensive laminar flow не зависит от обширной ламинарного потока 
(not highly sensitive to roughness) (Не очень чувствителен к шероховатости) 
	not dependent on extensive laminar flow не зависит от обширной ламинарного потока 
(not highly sensitive to roughness) (Не очень чувствителен к шероховатости) 

	Cmo CMO 
	-0.055 -0,055 
	-0.06 -0,06 


Brief description of the experimental setup Краткое описание экспериментальной установки 

The UIUC 3x4 ft. open-return, low-speed wind tunnel was used for the experiments. UIUC 3х4 фута открытого возвращения, низкой скорости ветра тоннель был использован для эксперимента. The high-quality airfoil models with excellent surface finish and smoothness were made by Steve Eberhart.  The 18" chord models were mounted vertically on to the tunnel balance on the floor. Lift and pitching moment on the model were measured using the balance. Drag was measured using a wake rake. Высококачественного профиля моделей с отличным качеством поверхности и гладкость выступили Стив Эберхарт. 18 "моделей аккорд были установлены вертикально на баланс тоннель на полу. Поднимите и вращающий момент на модели была измерена с помощью весов. Перетащите было измерялась после грабли. 

The models have not yet been digitized. Модели до сих пор не оцифрован. We expect to digitize the models using a coordinate measuring machine in September 1998. Мы ожидаем, что по оцифровке-модели с помощью координатно-измерительные машины в сентябре 1998 года. No wind-tunnel corrections have been applied to the data yet. Нет в аэродинамической трубе корректировки были применены к данным еще. 

The key focus of the tests were to obtain experimental verification of the C lmax , stall characteristics and the effect of roughness on the stall behavior. Основное внимание в испытаниях были получить экспериментальное подтверждение Lmax C, срыв характеристик и влияния шероховатости на срыв поведения. Owing to limitations on the maximum tunnel speed, the maximum Re that could be achieved with an 18" chord model in this tunnel is around 1.8 million. For the airplane wing, this Re corresponds to the C lmax condition. Re values for cruise condition for the wing in flight are much higher than 1.8 million, and cannot be measured in the tunnel. Из-за ограничений на максимальный туннеля скорость, максимальная Re, которая может быть достигнута при 18 "аккорд в этой модели туннеля составляет около 1,8 миллиона человек. Для крыла самолета, эта Re соответствует Lmax условие C. Re значения для круизных условие крыла в полете гораздо выше, чем 1,8 миллиона человек, и не могут быть измерены в туннеле. 
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Results for the AS5045 (15%) airfoil Результаты AS5045 (15%) профиля 

Figure 1 ( repeat_1m.gif ) shows the lift, drag and moment characteristics for the AS5045 airfoil at a Re of 1 million. Рисунок 1 ( repeat_1m.gif ) показывает, лифт, сопротивления и момент характеристик профиля на AS5045 Re в 1 миллион. (The data shown is from two different runs to check repeatability). (Приведенные данные от двух различных работает, чтобы проверить повторяемость). Figures 2 ( repeat_1-5m.gif ) and 3 ( repeat_1-8m.gif ) show the data for a Re of 1.5 million and 1.8 million. Цифры 2 ( repeat_1-5m.gif ) и 3 ( repeat_1-8m.gif ) показывают данные Re 1,5 млн. и 1,8 млн. долл. США. As seen from the figures, the data is repeatable. Как видно из цифр, данных повторяется. 

The following observations can be made from the figures: Следующие выводы можно сделать из данных: 

Table 2 Summary of the AS5045 airfoil performance from the tests Таблица 2 Сводная информация профиля производительности AS5045 от испытаний 

	Re (million) Re (США) 
	C lmax C Lmax 
	 max (deg) макс (град) 
	Cm (nominal) Cm (номинально) 
	Stall type Stall типа 

	1.0 1,0 
	1.2 1,2 
	~14 ~ 14 
	-0.05 -0,05 
	gentle нежный 

	1.5 1,5 
	1.25 1,25 
	~14 ~ 14 
	-0.05 -0,05 
	gentle нежный 

	1.8 1,8 
	1.28 1,28 
	~14 ~ 14 
	-0.05 -0,05 
	gentle нежный 


Note that although the data is shown for C l values from -0.4 to stall and beyond, the only data relevant for the airplane is the data close to stall. Заметим, что хотя данные будут показаны на л значений от -0,4 C затягивать и дальше, только данные, относящиеся к самолету данными, близкими к нулю. In other words, the C d values from the data at low values of C l are quite irrelevant. Иными словами, C-D-значения данных при низких значениях L-C не имеют никакого отношения. This is because at the speeds corresponding to the airplane climb and cruise conditions, the airfoils on the wing operate at Reynolds numbers much higher than 1.8 million. Это потому, что при скоростях, соответствующих подняться самолет и крылатые условиях профилей на крыле работать при числах Рейнольдса гораздо выше, чем 1,8 миллиона человек. (See the web page on reduced Re for information on the variation of Re with flight speed and C L for the KR-2 type airplanes). (См. веб-страницы на сокращение Re информации об изменении Re со скоростью полета и C L для КР-2 типа самолетов). The limitations on the tunnel speed, however, prevented us from testing the airfoils at Reynolds numbers greater than 1.8 million. Ограничения на скорость туннель, однако, не помешало нам тестирования профилей при числах Рейнольдса более 1,8 млн. долл. США. The airfoil C d at flight Re corresponding to cruise and climb should be significantly lower than those shown in the above data. C-D-профиля при полете Re соответствующих круизных и подняться должна быть существенно ниже, чем показано в приведенных выше данных. 

Figure 4 ( test_res1.gif ) compares the data for Re of 1, 1.5 and 1.8 million with the results predicted by XFOIL for Re of 1, 1.5 and 2 million. Рисунке 4 ( test_res1.gif ) сравнивает данные для Re 1, 1,5 и 1,8 млн. с результатами предсказывали XFOIL для Re 1, 1,5 и 2 миллиона. It is seen that the C lmax is much less than that predicted by XFOIL. Видно, что Lmax C гораздо меньше, чем предсказывает XFOIL. This behavior was expected. Такое поведение было ожидать. It was known even before the design of these airfoils that XFOIL consistently over predicts C lmax (at least for airfoils of this class). Было известно, еще до того, конструкция этих профилей, что XFOIL последовательно по прогнозам C Lmax (по крайней мере для профилей из этого класса). For example, Fig. Например, на рис. 5 ( compare_nlf0215_3m.gif ) compares the XFOIL predictions for the NASA NLF(1)0215 airfoil with the experimental results from tests done at NASA. 5 ( compare_nlf0215_3m.gif ) сравнивает XFOIL прогнозы НАСА ФНО (1) 0215 профиля с экспериментальными результатами результате тестов, проведенных в НАСА. While the XFOIL predictions for the low C l agrees quite well with the NASA data, the XFOIL predicted value of C lmax is about 0.25 higher than that obtained from experiments. Хотя XFOIL прогнозы на низких л C довольно хорошо согласуется с данными НАСА, XFOIL предсказал значение Lmax C составляет около 0,25 выше, чем получено из экспериментов. Other comparisons (not shown here) show that the XFOIL-predicted C lmax is sometimes up to 0.3-0.4 higher than that obtained from experiments. Другие сравнения (здесь не показана) показывают, что XFOIL предсказанным C Lmax иногда до 0,3-0,4 больше, чем получено из экспериментов. During the design of the airfoil, this tendency of XFOIL to over predict C lmax was taken into account and it was expected that the airfoil C lmax would be around 1.3-1.4. В процессе проектирования крыла, эта тенденция XFOIL более предсказать C Lmax было принято во внимание, и ожидается, что профиля Lmax C составит около 1,3-1,4. The more important design goals related to stall were that the stall be gentle and that C lmax of this airfoil be not less than that of the RAF-48 and the NLF(1)0115. Более важной цели разработки, связанные с кабиной в том, что срыв быть нежным и Lmax C этого профиля быть не меньше, чем у RAF-48 и ФНО (1) 0115. Because experimental results for the RAF-48 and the NLF(1)0115 are not available, it is not possible to verify this goal. Из экспериментальных результатов для RAF-48 и ФНО (1) 0115 нет, это не представляется возможным проверить эту цель. It is expected that although XFOIL over predicts C lmax , the differences in C lmax from one airfoil to another should still be correctly predicted. Ожидается, что, несмотря на XFOIL прогнозирует C Lmax, различия в Lmax C от 1 профиля на другой все равно будет правильно предсказать. As shown below,  these goals have been satisfied (based on XFOIL predictions for the AS5045, the NLF(1)0115 and the RAF48 airfoils). Как будет показано ниже, эти цели были выполнены (на основе прогнозов XFOIL для AS5045, НФО (1) 0115 и RAF48 профилей). 


Effect of leading-edge trips on the AS5045 performance Влияние передовых поездки по производительности AS5045 
To test the effect of leading-edge roughness on stall characteristics, the performance of the airfoil was tested with leading-edge trips. Для проверки влияния передовых шероховатости на срыв характеристики, производительность профиля была протестирована с передовыми поездок. Three types of tape were used: Три типа ленты были использованы: 

Table 3 Types of trip tape used for the current study Таблица 3 Виды поездки лента используется для нынешнего исследования 

	Trip number Поездка номер 
	Trip type Поездка типа 
	Trip height Поездка высоте 
	Trip width Поездка ширина 
	Trip location (aft edge of tape) Поездка место (задний край ленты) 

	1 1 
	4 layers of ultracoat 4 слоев ultracoat 
	0.009" 0,009 " 
	0.2"-0.25" 0,2 "-0,25" 
	2% x/c on upper surface 2% х / с на верхней поверхности 

5% x/c on lower surface 5% х / с на нижней поверхности 

	2 2 
	1 layer of "DYMO" adhesive labeling tape 1 слой "DYMO" клейкой лентой маркировки 
	0.009" 0,009 " 
	0.38" 0,38 " 
	2% x/c on upper surface 2% х / с на верхней поверхности 

5% x/c on lower surface 5% х / с на нижней поверхности 

	3 3 
	2 layers of "DYMO" adhesive labeling tape 2 слоев "DYMO" клей маркировки ленты 
	0.018" 0,018 " 
	0.38" 0,38 " 
	2% x/c on upper surface 2% х / с на верхней поверхности 

5% x/c on lower surface 5% х / с на нижней поверхности 


Figure 6 ( trip1_2_re1-8m.gif ) compares the clean performance of the AS5045 airfoil with the performance with trip configurations 1 and 2 at a Re of 1.8 million. Рис 6 ( trip1_2_re1-8m.gif ) сравнивает чистой производительности крыла AS5045 с исполнением бортовым конфигурации 1 и 2 в Re на 1,8 млн. долл. США. It is seen that with the smaller trip (Trip 1), the C lmax of the airfoil drops by about 0.06 compared with the clean case. Видно, что с меньшим путешествие (поездка 1), Lmax C крыла падает примерно 0,06 по сравнению с чистой дела. With the wider trip (Trip 2), the drop in C lmax is about 0.15. С широкой поездку (поездку 2), падение Lmax C составляет около 0,15. Figure 7 ( trip1_2_3_re1-8m.gif ) compares the effect of the large trip (Trip 3) with the clean case and the smaller trips for the same Re of 1.8 million. Рис 7 ( trip1_2_3_re1-8m.gif ) сравнивает эффект от большого путешествия (поездки 3) с чистого дела и меньше поездок же Re на 1,8 млн. долл. США. With the larger trip, the drop in C lmax compared with the clean case is about 0.2. С большим поездки, падение Lmax C по сравнению с чистой случае составляет около 0,2. Also seen is that for all the trip configurations, there is a significant increase in drag. Кроме того, видел в том, что для всех конфигураций поездки, существует значительное увеличение сопротивления. This increase in drag is a consequence of the loss in laminar flow resulting from the forced transition. Это увеличение сопротивления является следствием потери ламинарного течения в результате принудительного перехода. A part of the drag increase can also be attributed to the "device-drag" of the trip itself. Части увеличения сопротивления можно отнести к "устройства сопротивления" в самой поездки. 

These results emphasize the need to keep the wing (the leading edge in particular) free of bugs and contamination. Эти результаты подчеркивают необходимость держать крыло (передний край, в частности) без ошибок и загрязнения. While it is hoped that small roughness elements will not significantly decrease C lmax , there is a decrease in C lmax with increasing size of the leading edge roughness. This decrease in C lmax with increasing size of the roughness element is expected. Хотя есть надежда, что малые элементы шероховатости не будет существенно уменьшить C Lmax, есть снижение Lmax C с увеличением размеров ведущих неровности края. Это уменьшение Lmax C с увеличением размеров шероховатости элемент не ожидается. The design philosophy used for the AS5045 and the AS5048 minimize this decrease in C lmax with increasing roughness size. Философия дизайна для AS5045 и AS5048 минимизировать это снижение Lmax C с увеличением размера шероховатости. For this reason, it can be expected that the stall speed will increase with large roughness (in rain, for example). По этой причине можно ожидать, что скорость сваливания будет расти с большой шероховатостью (в дождь, например). For example a decrease in C lmax of 0.2 results in a stall-speed increase of roughly 5 mph. Например, снижение C Lmax от 0,2 результаты в стойло на увеличение скорости примерно 5 миль / ч. Therefore, airspeeds should be increased by at least 5-10 mph when flying close to stall in rain or with leading edge roughness. Таким образом, скорость воздушного потока должна быть увеличена по меньшей мере на 5-10 миль / ч при полете рядом с кабиной во время дождя или с передовыми шероховатости. 

Results for the AS5048 (18%) airfoil Результаты AS5048 (18%) профиля 

The AS5048 airfoil was tested at Re of 1.0, 1.5 and 1.7 million. AS5048 профиля был испытан в Re 1,0, 1,5 и 1,7 млн. долл. США. This airfoils could not be tested at Re values beyond 1.7 million because of problems arising out of interference between the model and the tunnel floor at high loads. Это профилей не могла быть проверена при значениях Re за 1,7 миллиона из-за проблем, вызванных вмешательством между моделью и тоннель пола при высоких нагрузках. Only the results for Re of 1.5 million and 1.7 million are presented here. Только результаты Re 1,5 млн. и 1,7 млн. представлены здесь. 
Figure 8 ( as5048_1-5m.gif ) and Fig. Рис 8 ( as5048_1-5m.gif ) и рис. 9 ( as5048_re1-7m_repeat.gif ) show the performance of the AS5048 at Re of 1.5 million and 1.7 million respectively. 9 ( as5048_re1-7m_repeat.gif ) показывают эффективность AS5048 в Re 1,5 млн. и 1,7 млн. соответственно. 
The following observation can be made from the figures: Следующее замечание можно сделать из цифр: 

Table 4 Summary of the AS5048 airfoil performance from the tests Таблица 4 Сводная профиля производительности AS5048 от испытаний 

	Re (million) Re (США) 
	C lmax (drag rise) C Lmax (рост сопротивления) 
	 max (deg) (drag rise) макс (град) (рост сопротивления) 
	Cm (nominal) Cm (номинально) 
	C lmax (peak lift) C Lmax (пик подъема) 
	 max (deg) (peak lift) макс (град) (пик подъема) 
	Stall type Stall типа 

	1.5 1,5 
	1.15 1,15 
	~13 ~ 13 
	-0.045 -0,045 
	1.28 1,28 
	~16 ~ 16 
	gentle нежный 

	1.7 1,7 
	1.15 1,15 
	~13 ~ 13 
	-0.045 -0,045 
	1.25 1,25 
	~15 ~ 15 
	gentle нежный 


 
A peculiar feature that can be seen from the reults for the AS5048 is that although the C lmax corresponding to the maximum in the lift curve is around 1.25-1.28, the drag rises to significantly high values at a C l of around 1.15. Особенность, что видно из reults для AS5048, что, хотя Lmax С соответствующей максимуму в лифте кривой составляет около 1,25-1,28, сопротивление растет значительно больших значений на L-C составляет около 1,15. It is felt that this behavior is due to large trailing-edge separation at C l of 1.15, causing high drag, but the lift continues to increase with increasing  till around 1.25. Он почувствовал, что такое поведение связано с большой задней кромки разделения на C 1,15 л, в результате чего высокого сопротивления ", а лифт продолжает расти с увеличением до 1,25 вокруг. It is felt that the actual C lmax for this airfoil (as "felt" by the pilot) at these Re values will be around 1.15-1.2. Считается, что фактическое Lmax C для этого профиля (как "почувствовал" пилотом) на этих значениях Re будет около 1.15-1.2. 
Figure 10 ( as5045_48_re1-5m.gif ) compares the experimental results for the AS5045 and the AS5048 with XFOIL results for the airfoils at Re of 1.5 million. Рис 10 ( as5045_48_re1-5m.gif ) сравнивает экспериментальные результаты для AS5045 и AS5048 с результатами XFOIL для профилей при Ке на 1,5 млн. долл. США. 
Effect of leading-edge trips on the AS5048 performance Влияние передовых поездки по производительности AS5048 
Owing to lack of time, the effect of trips for this airfoil were investigated only for one trip size (the large trip # 3). Из-за нехватки времени, эффект поездки для этого профиля были исследованы только на одну поездку размер (большой поездки № 3). Figure 11 ( as5048_re1-7m_trip.gif ) shows the effect of using the large trip (Trip 3) on the performance of the AS5048 airfoil at Re of 1.7 million. Рисунок 11 ( as5048_re1-7m_trip.gif ) показывает эффект от использования большого путешествия (поездки 3) об исполнении AS5048 профиля при Re в размере 1,7 млн. долл. США. It is seen that the drop in C lmax is around 0.25, which is a larger drop when compared with that for the AS5045. Видно, что снижение Lmax C составляет около 0,25, что более крупная капля по сравнению с таковой для AS5045. 

Recommendations Рекомендации 

The following recommendations are made regarding the use of the AS5045 and the AS5048 airfoils on the modified KR-2S airplanes: Следующие рекомендации в отношении использования AS5045 и AS5048 профилей на изменение KR-2S самолетов: 

· The gentle stall characteristics of the 15% AS5045 make it an ideal choice as an airfoil for the entire wing. Нежный характеристики стенд 15% AS5045 делают его идеальным выбором в качестве профиля для всего крыла. 

· If it is desired that a higher thickness section be used at the root for structural considerations, the AS5048 at the root in combination with the AS5045 outboard form a good combination. Если желательно, что выше толщины раздел будет использоваться в корне структурных соображений, AS5048 в корень в сочетании с подвесным форме AS5045 хорошее сочетание. The earlier stall and trailing-edge separation of the AS5048 when compared with the AS5045 can prove beneficial in providing the pilot with good stall warning. Ранее кабиной и задней кромки разделения AS5048 по сравнению с AS5045 может оказаться полезным в обеспечении пилот с хорошим предупреждением стойла. 

· However, the early trailing-edge separation at high C l can also result in high interference drag penalties. Тем не менее, в начале задней кромки разделения на больших л C также может привести к высокой наказания тащить вмешательства. This fact must be kept in mind. Этот факт следует иметь в виду. 

· It is felt that the AS5048 may not be a good choice for the outboard wing portions, where early trailing-edge separation may reduce aileron effectiveness. Считается, что AS5048 не может быть хорошим выбором для боковых частей крыла, где ранние задней кромки разделение может уменьшить эффективность элеронов. 

KR2S Airfoil Templates KR2S профилем крыла Шаблоны 

Full-size airfoil templates were drawn up on CAD for two of the new airfoils using coordinates resulting from the design effort..  They are shown fitted to KR2 spars using standard spar construction methods.  The AS5045 was too thin at the main spar to fit the "stock" KR main spar, so the very similar AS5046 was created. These templates have been output to Adobe Acrobat PDF files and donated to public domain  for free download, at http://www.krnet.org/AS504x/templates.html . Полный размер профиля шаблоны были составлены на CAD для двух новых профилей использованием координат в результате усилий дизайн .. Они показали установлены на KR2 лонжероны с использованием стандартных методов строительства шпата. AS5045 является слишком тонким в главном шпата по размеру "складе" KR основных шпата, так что очень похоже AS5046 была создана. Эти шаблоны были вывод Adobe Acrobat PDF файлы и переданы на общественное достояние для свободного скачивания на http://www.krnet.org/AS504x/templates.html . 


KRNet would like to thank Dr. Ashok Gopalarathnam, Dr Michael Selig,  and the staff of UIUC Applied Aerodynamics Department for their outstanding efforts during the creation of these new KR2S airfoils. KRNet хотел бы поблагодарить д-ра Ашока Gopalarathnam, д-р Майкл Селиг, и сотрудники UIUC прикладной аэродинамики Департамента за их выдающиеся усилия в процессе создания новых профилей KR2S. 

