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Abstract

A detailed study of aerodynamics of generic multi-element airfoil configurations is presented

at moderate values of Reynolds number (in the range 5×104−1.5×105) and Mach numbers

in the range < 0.4. Several studies are reported on aerodynamics of high-lift systems

at high-Reynolds number but the areas of low and moderate Reynolds number flow

regimes have gained interest recently due to their applications in the design of unmanned

aerial vehicles (UAV) and micro-aerial vehicles (MAV). Parametric studies of flows past

single, two- and three-element airfoils are conducted using Reynolds-Averaged-Navier-

Stokes simulations with single equation Spalart-Allmaras turbulence model, to study

dependencies on several geometric parameters that appear in the problem. Unsteady

compressible flow effects, including the generation of noise at the trailing edge, are also

studied using numerical solutions of two-dimensional Navier Stokes equations.

A two-element airfoil is systematically developed using NACA0012 and NACA23012

airfoils for the main element and flap, respectively. A detailed study of effects of flap

geometric parameters (overlap, gap-width and deflection angle) on flow is conducted at

Reynolds number of 5 × 104 and a configuration of maximum lift is identified. The

trailing edge of the main element is subsequently modified to a cusped shape to increase

the range of flap overlap and influencing the pressure distribution on flap to prevent

early flow separation. With the application of active flow control in the form of steady

blowing/suction, a 9 − 13% increase in values of lift coefficients to a maximum value of

approximately 1.5 is achieved when the free-stream angle of attack is 5o. The influence of

viscous effects such as a laminar separation bubble, boundary layer formation in the slot
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region between the flap and the main element are examined in detail. In the next step, a

slat is positioned upstream of the two-element airfoil. Two angles of attack of 5o and 13o

at Reynolds number of 1.5 × 105 are considered to analyse the effects of slat geometric

camber and deflection angle for a fixed value of slat gap and overlap. Aerodynamic

performance of the three-element airfoil is sensitive to the boundary layer that evolves

on the slat surface. Both the geometric parameters are found to have a significant effect

on the merging of the slat wake and the boundary layer on the suction surface of the

main element. Implementation of suction/blowing based active flow control at the slat

surface is found to yield a thinner slat wake and delay wake-boundary layer confluence to

aft positions on the main element. With adjustments in slat deflection and application

of active flow control, the maximum lift coefficient is found to increase to 2.5 at angle

of attack of 13o for the three-element airfoil up from a value of 1.6 for the two-element

airfoil at angle of attack of 7o.

The occurence of trailing edge noise radiation from a single and two-element airfoil is

studied using numerical solutions of two-dimensional compressible Navier Stokes equations

at Reynolds number of 5 × 104 and angle of attack of zero degrees. Several verfication

and validation tests of the in-house computer program used for research are presented.

In the case of single airfoil, vortex shedding and the scattering of pressure fluctuations

at the trailing edge is found to result in tonal noise radiation. In the case of two-element

airfoil, merging of the wake of the main element with the shear layer that separates off

the flap results in rapid development of flow unsteadiness and mixing due to appearance

of small scales, away from the trailing edges of main element and flap. The noise radiated

from the two-element airfoil is consequently lower in amplitude compared to that from

the single airfoil.
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सार 

सामान्य बहु-तत्व वायुपत्रक ववन्यास के वायुगततकी का ववस्ततृ अध्ययन रेनॉल्ड्स 

संख्या के मध्यम मानों (5 × 104 − 1.5 × 105 की सीमा में) और मैक संख्याओं की सीमा 

< 0.4 पर प्रस्तुत ककया गया है। उच्च-रेनॉल्ड्स संख्या पर उच्च-लिफ्ट प्रणालियों के वायुगततकी 

पर कई अध्ययनों की ररपोटट की गई है, िेककन तनम्न और मध्यम रेनॉल्ड्स संख्या प्रवाह 

व्यवस्थाओं के क्षेत्रों ने मानव रहहत हवाई वाहनों और माइक्रो-एररयि वाहनों के डिजाइन में 

उनके अनुप्रयोगों के कारण हाि ही में रुचच प्राप्त की है। समस्या में हिखाई िेने वािे कई 

ज्यालमतीय मापिंिों पर तनर्टरता का अध्ययन करने के लिए, एकि समीकरण स्पािाटट-अल्डमारस 

टबुटिेंस मॉिि के साथ रेनॉल्ड्स-औसत-नेववयर स्टोक्स लसमुिेशन का उपयोग करके एकि, िो- 

और तीन-तत्व वायुपत्रक से पहिे के प्रवाह के पैरामीहिक अध्ययन ककए जाते हैं। अस्स्थर 

संपीड़ित प्रवाह प्रर्ावों, स्जसमें अनुगामी ककनारे पर शोर की उत्पवि र्ी शालमि है, का अध्ययन 

द्वव-आयामी नेववयर स्टोक्स समीकरणों के संख्यात्मक समाधानों का उपयोग करके र्ी ककया 

जाता है। 

मुख्य तत्व और फ्िैप के लिए क्रमशः NACA0012 और NACA23012 वायुपत्रक का 

उपयोग करके एक िो-तत्व वायुपत्रक व्यवस्स्थत रूप से ववकलसत ककया गया है। फ्िैप 

ज्यालमतीय मापिंिों (ओवरिैप, गैप-चौ़िाई और ववके्षपण कोण) के प्रवाह पर प्रर्ावों का एक 

ववस्ततृ अध्ययन 5 × 104 के रेनॉल्ड्स संख्या पर ककया गया है और अचधकतम लिफ्ट के 

ववन्यास की पहचान की गई है। मुख्य तत्व के अनुगामी ककनारे को बाि में फ्िैप ओवरिैप 

की सीमा को बढाने और प्रारंलर्क प्रवाह पथृक्करण को रोकने के लिए फ्िैप पर िबाव ववतरण 

को प्रर्ाववत करने के लिए एक घुमाविार आकार में संशोचधत ककया गया है। स्स्थर 

ब्िोइंग/सक्शन के रूप में सकक्रय प्रवाह तनयंत्रण के अनुप्रयोग के साथ, लिफ्ट गुणांक के मूल्डयों 

में 9 - 13% की वदृ्चध िगर्ग 1.5 के अचधकतम मूल्डय तक प्राप्त की जाती है, जब फ्री-



स्िीम एंगि ऑफ़ अटैक 5𝑜 होता है अगिे चरण में, िो-तत्व वािे वायुपत्रक के ऊपर की ओर 

एक स्िैट को रखा जाता है। स्िैट गैप और ओवरिैप के एक तनस्चचत मान के लिए स्िैट 

ज्यालमतीय कैम्बर और ववके्षपण कोण के प्रर्ावों का ववचिेषण करने के लिए 1.5 × 105 के 

रेनॉल्ड्स संख्या पर 5𝑜  और 13𝑜 के िो हमिे के कोणों पर ववचार ककया जाता है। तीन-तत्व 

वािे वायुपत्रक का वायुगततकीय प्रिशटन स्िैट सतह पर ववकलसत होने वािी सीमा परत के 

प्रतत संवेिनशीि होता है। िोनों ज्यालमतीय मापिंिों का मुख्य तत्व की सक्शन सतह पर स्िैट 

वेक और सीमा परत के वविय पर महत्वपणूट प्रर्ाव पाया जाता है। स्िैट सतह पर 

सक्शन/ब्िोइंग आधाररत सकक्रय प्रवाह तनयंत्रण के कायाटन्वयन से एक पतिी स्िैट वेक प्राप्त 

होती है और मुख्य तत्व पर पीछे की स्स्थतत में वेक-सीमा परत संगम में िेरी होती है। स्िैट 

ववके्षपण में समायोजन और सकक्रय प्रवाह तनयंत्रण के अनुप्रयोग के साथ, अचधकतम लिफ्ट 

गुणांक 13𝑜  के हमिे के कोण पर तीन-तत्व वायुपत्रक के लिए 2.5 तक बढ जाता है, जबकक 

7𝑜 के हमिे के कोण पर िो-तत्व वायुपत्रक के लिए 1.6 के मान से। 

एकि और िो-तत्व वािे वायुपत्रक से िेलिगं एज शोर ववककरण की घटना का अध्ययन 

5 × 104 के रेनॉल्ड्स संख्या और शून्य डिग्री के हमिे के कोण पर िो-आयामी संपीड़ित नेववयर 

स्टोक्स समीकरणों के संख्यात्मक समाधानों का उपयोग करके ककया जाता है। शोध के लिए 

उपयोग ककए गए इन-हाउस कंप्यूटर प्रोग्राम के कई सत्यापन और सत्यापन परीक्षण प्रस्तुत 

ककए गए हैं। एकि वायपुत्रक के मामिे में, र्ंवर बहाव और िेलिगं एज पर िबाव में उतार-

चढाव के बबखराव के पररणामस्वरूप टोनि शोर ववककरण होता है। िो-तत्व वािे वायुपत्रक के 

मामिे में, मुख्य तत्व के जागने को फ्िैप से अिग करने वािी कतरनी परत के साथ वविय 

करने से मुख्य तत्व और फ्िैप के अनुगामी ककनारों से िरू, छोटे पैमाने की उपस्स्थतत के 

कारण प्रवाह अस्स्थरता और लमश्रण का तेजी से ववकास होता है। 
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