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Abstract 
In this paper, the aerodynamic efficiency of an airfoil passing through a wind tunnel is introduced, 
and the aerodynamic characteristics of the airfoil are compared with that of the airfoil prior to the 
flow cavity. The purpose of the study is to investigate the aerodynamic efficiency of the internal 
guiding cavity on the basis of the ordinary airfoil. The results show that the airfoil has high aero-
dynamic efficiency in the airfoil strength range. The research results can contribute to improving 
the maneuverability and high aerodynamic efficiency of aircraft. 
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摘  要 

本文介绍了一种内腔通流式翼型的气动效率风洞试验情况，并与该翼型开导流腔之前的翼型的风洞数据

进行了对比，对其气动效率特点进行了研究。研究的目的是探索在普通翼型的基础上开内部导流腔后气

动效率的情况。研究结果表明在翼型结构强度范围内，本文设计的内腔通流式翼型具有高气动效率。研
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究结果可为提高飞机的机动性和高气动效率作出贡献。 
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1. 引言 

随着航空技术的发展和现代化科技水平的提高，现有的翼型气动效率的提高目前大都是通过优化方

法[1]或气动效率仿真来实现。想要较大幅度提高升阻比已十分困难。本文介绍的是通过改变翼型内部结

构，形成机翼内部导流腔，从而形成翼身和机翼内部大环流，结合气动力的原理，使机翼升阻比提高，

从而实现高气动效率[2]。 
为了探索内腔通流式翼型的气动效率，获得该翼型的气动特性，笔者利用南昌航空大学低速风洞进

行模型吹风试验。 

2. 机翼结构设计和原理 

2.1. 试验翼型的选取 

由于试验翼型需要对内部结构进行设计，所以所选翼型的最大厚度需选择较大的厚度，这样便于内

部结构的设计。并且可以为加大机翼的结构强度提供有利条件。综合试验所需条件，本文所选翼型为

NACA4418 翼型。试验机翼为一段二维翼型，翼型弦长 280 mm，展长 700 mm [3]。 

2.2. 机翼结构设计 

内腔通流式高气动效率翼型，翼型外形和普通翼型相同，其特征在于：翼型主要由位于上部的翼身上

蒙板 2、翼身后蒙板 3 和位于下部的翼身下蒙板 1 组成，翼身上蒙板 2、翼身后蒙板 3 和翼身下蒙板 1 围成

的内部腔体结构设置有内部气腔 4，翼型最前端设有通向内部气腔 4 的前缘进气口 5，翼型后端设有通向内

部气腔 4 的后部排气口 7，翼身上蒙板 2 或者翼身后蒙板 3 上设有通向内部气腔 4 的上部排气口 6 (图 1)。 
工作时，气流的运动方向如图中箭头所示，从前缘进气口 5 进入翼身内部，通过机翼内的内部气腔

4，在翼身上部的上部排气口 6 出来，在上表面与来流汇合形成环流；同样，气流在内部气腔 4 到达机翼

后缘，与翼身下表面来流汇合，形成环流；这样机翼的升阻比、气动效率将大大提高[4]。 

3. 试验设备与测量 

3.1. 试验设备 

南昌航空大学低速风洞是一座单回流双试验段风洞，其总体尺寸要满足对风洞流场的要求又要兼顾

现有风洞试验室尺寸，按此确定风洞轮廓尺寸为宽 × 高 × 长：9.72 m × 2.54 m × 25.48 m。 

3.1.1. 风洞主要气动设计指标 
试验段最大风速：80 m/s； 
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在图中，1、翼身下蒙板；2、翼身上蒙板；3、翼身后蒙板；4、内部气腔；5、前缘进气口；6、上部排气口；7、后部排气口 

Figure 1. Wing structure design 
图 1. 机翼结构设计 
 

试验段紊流度：≤0.3%； 
空间点气流偏角：|Δα| ≤ 0.5˚，|Δβ| ≤ 0.5˚； 
轴向静压梯度：≤0.01/m； 
动压稳定性系数：η ≤ 0.005； 
为了满足对风洞流场的要求，风洞大小试验段收缩比分别取 3.24 和 2.1，稳定段内安装 4 层 20 目/英

寸、d = 0.27 mm 的不锈钢网，和栅格对边距离 m = 20 mm、长度 L = 200 mm 的正六角形不锈钢蜂窝器。 

3.1.2. 试验段 
大试验段截面为 1.8 × 1.4 m2 的长方形，长 2.5 m。为消除闭口试验段壁面附面层加厚对试验段轴向

静压梯度的影响，试验段两侧壁可各采用 0.45˚扩散角的布置形式，即试验段进口截面尺寸为 1.8 × 1.4 m2，

出口截面尺寸为 1.84 × 1.4 m2。 
小试验段截面为 1.2 × 1.0 m2 的长方形，长 1.8 m，为消除闭口试验段壁面附面层加厚对试验段轴向

静压梯度的影响，试验段两侧壁可各采用 0.24˚扩散角的布置形式，即试验段进口截面尺寸为 1.2 × 1.0 m2，

出口截面尺寸为 1.215 × 1.0 m2。在小试验段后面留有 60 mm 宽的调压缝，使试验段静压接近洞外环境大

气压[5]。 

3.2. 测量天平 

天平实物及测量系统如图 2 和图 3 所示。 

4. 试验过程与结果 

4.1. 试验过程(图 4) 

a) 将选取的 NACA4418 导流腔翼型安装于风洞天平，分别在 10 m/s 和 15 m/s 风速下进行风洞吹风

试验，迎角−4˚~20˚，记录试验数据； 
b) 将试验翼型进行封口处理，就是把前缘进气口，上部及后部出气口封闭。然后安装于风洞天平，

同样条件下分别进行 10 m/s 和 15 m/s 风速下的风洞吹风试验，记录试验数据[6]； 
c) 将两组试验数据进行处理，对比分析。 

4.2. 试验结果 

试验得出 NACA4418 的导流腔翼型(试验翼型)和不开设导流腔的翼型(普通翼型)的风洞吹风数据，经 
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Figure 2. The balance of the physical map 
图 2. 天平实物图 
 

 
Figure 3. Measuring system 
图 3. 测量系统 
 

 
Figure 4. Model test chart 
图 4. 模型试验图 
 

处理分析得出两者升力系数、阻力系数、升阻比的对比图。如下图 5~图 7 所示。 
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4.3. 数据对比分析 

本文通过试验模型在风洞中进行吹风试验，将普通 NACA4418 翼型与本文设计的内腔通流式翼型分

别进行吹风试验，得出气动数据，得出各相关气动特性曲线(包括升力特性、阻力特性、升阻比特性等) [7]， 
 

 
Figure 5. Comparison of lift coefficient for common airfoil and test model 
图 5. 普通翼型和试验模型升力系数对比图 

 

 
Figure 6. Comparison of resistance coefficient for common airfoil and test model 
图 6. 普通翼型和试验模型阻力系数对比图 



曹雪宇 等 
 

 
79 

 
Figure 7. Contrast map of the common airfoil and the test model 
图 7. 普通翼型和试验模型升阻比对比图 

 
如图 5~图 7 所示。对这两种情况的气动数据分析如下： 

(1) 升力系数随迎角变化的关系，如图 5 所示。从图中可知，普通翼型的升力系数曲线位置偏低，也

就是升力系数偏小，在迎角 16˚附近普通翼型和试验翼型的升力系数差值最大。普通翼型在风速 10 m/s
和风速 15 m/s 的情况下升力系数很接近，因为普通翼型升力系数与吹风风速无关；而试验翼型由于在一

定迎角的情况下，机翼迎风面积发生变化，加上机翼内部产生升力，这样试验翼型在不同风速的情况下

升力系数发生变化。 
(2) 阻力系数随迎角变化的关系，如图 6 所示。从图中可知，在迎角为 8˚之前，普通翼型与试验翼

型的阻力曲线基本重合；但在迎角为 8˚之后，试验翼型的阻力系数增大更快，这是由于试验翼型内部结

构的影响导致在一定角度后其阻力增大更快，因为一定迎角后，机翼本身有阻力，机翼内部有气流流通

同样产生阻力；通过图 6 显示可以看出，试验翼型在风速 10 m/s 比风速 15 m/s 的阻力系数大。由此可见，

试验翼型在风速更高的情况下阻力有下降的可能存在，这是由于试验翼型特殊的内部结构导致的[8]。 
(3) 升阻比系数随迎角的变换关系，如图 7 所示。从图中可知，试验翼型的升阻比在不同迎角的变化

下明显高于普通翼型，在迎角 20˚的时候，两者升阻比达到一致，可见一定迎角后试验翼型的升阻比会开

始下降，而普通翼型上升后保持稳定的趋势；特别值得注意的是，在风速 15 m/s 的条件下，0˚迎角之前

试验翼型的升阻比会低于普通翼型，0˚之后会高于普通翼型；两者在迎角 8˚左右达到最大差值。 
综合上面三种曲线对比，本文设计的试验翼型在一定迎角变化范围内，升力系数会明显大于普通翼

型，升阻比也明显大于普通翼型，而两者的阻力系数非常贴近。 

5. 结论 

对于本文设计的试验翼型，由于它采用了内腔通流式结构，气流通过翼身内部，形成流场，对机翼

气动环境产生影响，从而影响了机翼的气动特性。 
本文通过风洞试验对试验翼型和普通翼型进行了试验对比，通过对两种情况得到相关的升力系数、
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阻力系数、升阻比等气动数据进行分析对比，得出如下结论：本文设计的内腔通流式翼型具有良好的气

动效率。本文可以为翼型的结构进一步研究和多元化选择提供参考，并且可为小型飞行器风洞试验的研

究作为参考依据。 
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