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NGHIÊN CỨU ĐẶC TÍNH KHÍ ĐỘNG CÁNH HAI TẦNG  

DẠNG BUSEMANN CÓ CÁNH TÀ TẠI VẬN TỐC DƯỚI ÂM 

Nguyễn Thái Dương1,*, Trần Thế Hùng2  

1Trung tâm Hợp tác quốc tế Khoa học Công nghệ Việt - Nhật, Trường Đại học Kỹ thuật Lê Quý Đôn  

2Khoa Hàng không Vũ trụ, Trường Đại học Kỹ thuật Lê Quý Đôn  

Tóm tắt  

Cánh hai tầng dạng Busemann có thiết kế đặc biệt với khoảng cách giữa hai tầng cánh được 

tính toán nhằm tận dụng hiệu ứng giao thoa và triệt tiêu sóng xung kích, giúp giảm lực cản 

và tiếng nổ khi bay với tốc độ siêu âm. Ở tốc độ thấp, do cấu trúc cánh mỏng nên khi cất và 

hạ cánh, lực nâng của cánh còn hạn chế. Các nghiên cứu được thực hiện nhằm cải thiện tính 

năng cất, hạ cánh của cánh Busemann ở vận tốc dưới âm bằng các thiết bị tăng lực nâng, 

trong đó có cánh tà. Trong nghiên cứu này, ảnh hưởng của cánh tà đến đặc tính khí động tại 

vận tốc dưới âm của cánh hai tầng Busemann được phân tích thông qua thực nghiệm và mô 

phỏng số. Mô hình kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau được thiết kế với khoảng cách gập 

tại vị trí 0,3 lần dây cung từ trước và sau đuôi cánh, góc lệch của cánh tà trước là 15°, góc 

lệch của cánh tà sau là 30°. Vận tốc dòng tới là 15 m/s, tương ứng với số Reynolds là 

2,1·105. Khi kết hợp với cánh tà sau, tổng lực nâng và lực cản của cánh hai tầng Busemann 

tăng lên, hiện tượng thất tốc xuất hiện và hệ số lực nâng tối đa tăng hơn 1,3 lần so với cánh 

cơ bản, từ 1,6 lên hơn 2,15. Tỉ lệ đóng góp của cánh dưới phân bố vào tổng lực nâng và lực 

cản của cánh hai tầng giảm so với cánh cơ bản ở các góc tấn trên 0°. Cánh tà trước làm tăng 

độ dốc lực nâng và lực nâng tối đa, đáp ứng được yêu cầu về hệ số lực nâng cần thiết cho 

quá trình cất, hạ cánh. Cùng với đó, cánh tà trước làm giảm sự tách dòng trên bề mặt của 

cánh trên và cánh dưới, giúp giảm lực cản so với mô hình chỉ có cánh tà. 

Từ khóa: Cánh Busemann; cánh tà; RANS; dòng chảy tốc độ thấp; hệ số lực nâng.  

1. Mở đầu 

Việc phát triển máy bay thương mại siêu âm thế hệ tiếp theo (Supersonic 

Transport - SST) có ý nghĩa quan trọng trong kinh tế và quốc phòng an ninh. Để hiện 

thực hóa điều đó, các công nghệ mới giúp giảm tiếng nổ siêu âm, tiếng ồn khi cất hạ 

cánh và nhiên liệu tiêu thụ cần được chú trọng nghiên cứu phát triển. Trong đó, vấn đề 

tiếng ồn do tiếng nổ siêu âm (sonic boom), tiếng nổ lớn phát ra khi một vật thể di 
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chuyển vượt quá tốc độ âm thanh, đang là rào cản lớn nhất. Concorde, mẫu máy bay 

từng hoạt động trong khoảng 30 năm và ngừng bay hoàn toàn vào năm 2003, cũng gặp 

phải vấn đề này và bị hạn chế bay với tốc độ dưới âm trong phạm vi 35 hải lý (khoảng 

64,8 km) từ các khu dân cư trên đất liền [1]. 

Trong thời gian gần đây, các dự án phát triển máy bay chở khách siêu âm thế hệ 

mới đang được triển khai mạnh mẽ [2]-[7]. Tại Nhật Bản, ý tưởng mới ứng dụng cánh 

hai tầng Busemann để phát triển máy bay vận tải siêu âm của Đại học Tohoku nhận 

được chú ý [8]-[9]. Cánh Busemann có cấu hình đặc biệt với khoảng cách nhất định 

giúp triệt tiêu sóng xung kích sinh ra bởi cánh trên và cánh dưới tại vận tốc siêu âm. 

Kusunose và các cộng sự [8] đã chỉ ra ở số Mach thiết kế (M = 1,7), cánh kép 

Busemann có thể giảm lực cản sóng tới hơn 80% so với cánh hình kim cương cơ bản 

(cánh Diamond) có cùng thể tích. Ngoài ra, bằng cách triệt tiêu sóng xung kích giữa hai 

cánh, giá trị đỉnh áp suất gần cánh giảm đáng kể, làm nhẹ tiếng nổ xung kích truyền tới 

mặt đất. Giá trị này chỉ bằng khoảng 1/10 so với tiếng nổ tạo ra bởi máy bay Concorde 

khi đang bay tại vận tốc hành trình, chứng minh tiềm năng ứng dụng cánh Busemann 

vào nghiên cứu phát triển máy bay siêu âm thế hệ tiếp theo [9].  

Trong các nghiên cứu về cánh Busemann, các vấn đề khí động học tại vận tốc ngoài 

thiết kế được chú ý [10]-[12]. Ở vận tốc dưới âm, ý tưởng sử dụng cánh tà trước (slat) và 

cánh tà sau (flap) nhằm nâng cao đặc tính khí động của cánh Busemann đã được đề  

xuất [13], [14]. Thông thường, máy bay phản lực dân dụng khi cất hạ cánh được thiết kế 

hệ số lực nâng tối đa từ 1,6 đến 2,2 khi cất cánh và từ 1,8 đến 3,0 khi hạ cánh [15], [16]. 

Tuy nhiên, cánh kép Busemann với độ dày cánh mỏng không đáp ứng được yêu cầu lực 

nâng cần thiết cho các giai đoạn cất, hạ cánh. Do đó, các nghiên cứu tập trung vào việc cải 

thiện tính năng cất, hạ cánh của cánh Busemann ở vận tốc dưới âm bằng các thiết bị tăng 

lực nâng [13], [14]. Maruyama và các cộng sự [13] đã sử dụng cánh tà trước và cánh tà 

sau để cải thiện hiệu suất khí động học ở vận tốc dưới âm. Theo đó, cánh Busemann kết 

hợp cánh tà đạt được hệ số lực nâng 2,025, vượt quá ngưỡng 2,0 cần thiết cho cất hạ cánh. 

Kashitani và các cộng sự [14] đã tiến hành các thực nghiệm trong hệ thống ống thổi khí 

động. Tuy nhiên, ảnh hưởng của cánh tà trước, cánh tà sau chưa được phân tích định 

lượng [14]. Tỉ lệ phân bố lực giữa cánh trên và dưới trong cấu hình cánh hai tầng và tính 

chất dòng chảy xung quanh các mô hình chưa được làm rõ. Do đó, cần các nghiên cứu 

chuyên sâu để làm rõ đặc điểm và tính năng cụ thể của cánh Busemann khi kết hợp cánh 

tà ở mép trước và mép sau cánh. 
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Trong các nghiên cứu trước [17]-[19], nhóm tác giả đã làm rõ tính chất khí động 

của mô hình cơ bản và hiệu quả của phương pháp căn chỉnh vị trí cánh (Stagger - phối trí 

cánh hai tầng) trong cấu trúc cánh hai tầng Busemann. Trong đó, tỉ lệ phân bố lực của 

cánh trên và cánh dưới, tính chất dòng chảy xung quanh các mô hình được xem xét phân 

tích. Khi góc tấn tăng, lực nâng và lực cản của cánh cơ bản chủ yếu được sinh ra từ cánh 

dưới. Gần 95% tổng lực nâng và 90% tổng lực cản của mô hình cánh Busemann cơ bản 

sinh ra bởi cánh dưới ở góc tấn trên 20º [17], [18]. Khi căn chỉnh vị trí cánh (mô hình 

Stagger), tổng hệ số lực nâng cải thiện so với cánh cơ bản nhưng chưa đáp ứng được 

trong quá trình cất và hạ cánh. Tại góc tấn 10º, mô hình Stagger (đẩy tấm cánh trên nhô 

về phía trước so với tấm cánh dưới trong dòng chảy tới) với độ lệch bằng 0,75 lần dây 

cung (0,75c) có hệ số lực nâng là 1,62. Khi đó, hiện tượng tách dòng và xoáy lớn trên bề 

mặt cánh trên xuất hiện [17]. Do đó, phương pháp kết hợp cánh tà cần được cân nhắc để 

nâng cao tính năng của cánh Busemann trong dòng chảy vận tốc dưới âm. 

Trong nghiên cứu này, ảnh hưởng của cánh tà trước và cánh tà sau đến đặc tính khí 

động ở vận tốc dưới âm của cánh Busemann được làm rõ. Kết quả thực nghiệm và mô 

phỏng được phân tích, so sánh, tập trung vào tỉ lệ phân bố lực giữa hai cánh và đặc điểm 

dòng chảy xung quanh các mô hình. Kết quả nghiên cứu cung cấp bộ dữ liệu quan trọng 

cho thiết kế tối ưu tính năng khí động của máy bay siêu âm cánh Busemann trong quá 

trình cất và hạ cánh.  

2. Phương pháp nghiên cứu 

2.1. Hệ thống ống thổi khí động và cân lực 

Hình 1 biểu thị tổng quan buồng làm việc trong hệ thống ống thổi khí động được sử 

dụng trong thực nghiệm. Vận tốc được điều chỉnh bằng cách thay đổi tốc độ quay của 

động cơ, với vận tốc tối đa là 26 m/s. Buồng làm việc có kích thước cao 1500 mm, dài 

2500 mm và rộng 150 mm. Hệ thống sử dụng dòng khói cho phép hình ảnh hóa dòng 

chảy xung quanh mô hình. Camera phía trước được thiết kế để chụp lại dòng chảy bên 

trong buồng làm việc. 

Hệ thống cân lực (Izumi Sokki, ML-3FM2) được đặt trên thành bên của buồng làm 

việc. Hệ thống cân lực đi kèm với một thiết bị xoay để điều chỉnh góc tấn của hình với độ 

phân giải 0,01°. Dữ liệu thu được từ cân được đi qua bộ khuếch đại DC (Unipulse, 

AM32) và ghi lại bằng hệ thống thu thập dữ liệu (KEYENCE, NR-500). Độ phân giải của 

cân là 0,0025 N cho cả phép đo lực nâng và lực cản. Hệ thống ống thổi khí động, cân lực 

và thiết kế được mô tả cụ thể trong các nghiên cứu trước [17]. 
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2.2. Mô hình 

Hình 2 mô tả mô hình cánh hai tầng Busemann sử dụng trong thí nghiệm.  

Mô hình được làm bằng acrylic, có độ dài dây cung cánh c = 200 mm, độ dày cánh  

t = 10 mm (t/c = 0,05), khoảng cách giữa hai cánh G = 100 mm (G/c = 0,5). Khoảng cách 

giữa hai cánh này tương ứng với thiết kế tại số Mach hành trình là 1,7 (bằng 1,7 lần tốc độ 

âm thanh) [8], [9]. Mô hình kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau được thiết kế với khoảng 

cách gập là 0,3c từ trước và sau đuôi cánh, góc lệch của cánh tà trước là n = 15°, góc lệch 

của cánh tà sau là f = 30°. Mô hình nghiên cứu tương tự như mô hình trong các nghiên 

cứu trước đây [12]-[14].   

2.3. Phương pháp đo 

Các điều kiện thí nghiệm về vận tốc, số Reynolds và góc tấn của mô hình được tổng 

hợp trong Bảng 1. Vận tốc dòng tới là 15 m/s, số Reynolds dựa trên dây cung cánh  

c = 200 (mm) là Re = 2,1·105. Góc tấn thay đổi trong khoảng từ -10° đến 30° với bước 

trung bình là 1° trong quá trình thí nghiệm. Đối với các phép đo lực, dữ liệu từ hệ thống 

cân lực được thu thập với thời gian đo 20 giây và tần số lấy mẫu 5 kHz tại mỗi điểm. Hai 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Hình 1. Hệ thống thí nghiệm (đơn vị mm). 
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cánh được lắp độc lập. Một cánh nối trực tiếp với cánh tay đo lực của cân lực, cánh còn 

lại cố định với bảng xoay được thiết kế ở tường hệ thống hầm gió. Góc tấn được điều 

chỉnh bởi hệ thống cân lực và bảng xoay. Để giảm ảnh hưởng của lớp biên ở tường hệ 

thống ống thổi khí động, giữa các cánh và tường được thiết kế khe hở có khoảng cách là 

1,5 mm. Cụ thể về điều kiện đo và phương pháp phân tích được mô tả trong các nghiên 

cứu trước đây [17], [19]. 

 

 

 

 

 

 

Kết quả hệ số lực nâng và lực cản của cánh hai tầng là tổng của cánh trên và cánh 

dưới. Cụ thể công thức tính như sau: 

 l total l lower l upperC C C                                               (1) 

 d total d lower d upperC C C                                               (2) 

trong đó: Cl total và Cd total là tổng hệ số lực nâng và lực cản của mô hình cánh hai tầng,  

Cl upper và Cd upper là hệ số lực nâng và lực cản của cánh trên, Cl lower và Cd lower là hệ số lực 

nâng và lực cản của cánh dưới trong cấu hình cánh hai tầng. Trong đó, kích thước đặc 

trưng S khi tính toán hệ số lực nâng và lực cản là diện tích mặt chiếu của một cánh trong 

hệ thống cánh hai tầng, tương tự như các nghiên cứu trước [8]-[10], [17]-[19]. 

Bảng 1. Điều kiện thí nghiệm 

STT Tham số Điều kiện thực nghiệm 

1 Vận tốc dòng tới 15 m/s 

2 Số Reynolds (Re) 2,1·105 

3 Góc tấn (α) -10° ~ 30°  

4 Dữ liệu đo  Thời gian đo: 20 s/điểm; Tần số đo: 5 kHz 

6 Mô hình cánh Busemann Cánh hai tầng (Hình 2) (n = 0,15; f = 30) 

 

 

Hình 2. Cấu hình cánh Busemann kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau (đơn vị mm). 
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2.4. Phương pháp mô phỏng 

Để so sánh và đánh giá với kết quả thí nghiệm, mô phỏng theo phương pháp trung 

bình theo Reynolds (RANS) cũng được tiến hành. Lưới tính toán được tạo ra bằng phần 

mềm Ansys ICEM-CFD. Hình 3 trình bày miền tính toán và lưới xung quanh mô hình 

cánh. Trong mô phỏng, góc tấn được thay đổi với thay đổi góc hướng dòng chảy vào nên 

hai mặt (trên, dưới) miền tính toán được đặt điều kiện inlet. Vùng mô phỏng có kích 

thước dài × rộng = 45c × 40c giúp thu được toàn bộ các hiện tượng quanh bề mặt cánh 

khi thay đổi góc tấn. Có 400 phần tử lưới được đặt trên bề mặt cánh, giá trị y+ tại bề mặt 

cánh được thiết kế khoảng ≈ 1,0 và ranh giới của miền tính toán được điều chỉnh lớn hơn 

20 lần dây cung cánh.  

Bảng 2 trình bày các điều kiện mô phỏng. Mô phỏng được tiến hành bằng phần 

mềm Ansys Fluent (Ansys 2019 R3), với mô hình dòng nhiễu Spalart-Allmaras (S-A), 

tương tự như các nghiên cứu trước [17], [19]-[21]. Tiêu chí hội tụ cho các đại lượng như 

dư sai, vận tốc là 10-6. Các điều kiện biên tính toán được thiết lập tương tự như điều kiện 

thí nghiệm. Trong nghiên cứu trước, tính phụ thuộc vào lưới tính toán và độ chính xác 

trong mô phỏng đã được xem xét [17]. Do trường dòng chảy phức tạp giữa hai cánh của 

cánh Busemann, số điểm lưới theo hướng thẳng đứng giữa các cánh được thay đổi từ 120 

đến 500 điểm. Đồng thời, số lượng phần tử lưới thay đổi từ 2·105 tới 4·105. Kết quả cho 

thấy, lưới tính toán có 400 phần tử lưới được đặt trên bề mặt cánh với tổng số lượng 

287,295 phần tử là tối ưu cho tính toán [17]. 

 

 

  

 

  

 

 

 

 

 

           

 

 

                   (a) Miền tính toán (đơn vị mm)                 (b) Lưới tính toán xung quanh mô hình 

Hình 3. Miền tính toán và lưới xung quanh mô hình số. 
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Bảng 2. Thiết lập mô phỏng 

STT Tham số Điều kiện thiết lập 

1 Phương pháp RANS 

2 Thuật giải Pressure-based 

3 Mô hình chảy rối Spalart-Allmaras 

4 Thuật toán Couple 

5 Rời rạc hóa đạo hàm theo không gian 

Áp suất: Bậc 2 

Mô men: Bậc hai upwind 

Sự thay đổi động năng chảy rối: Bậc 1 upwind 

 

3. Kết quả và thảo luận 

3.1. Hệ số đặc tính khí động học của mô hình cánh hai tầng  

Hình 4 và Bảng 3 biểu thị kết quả các hệ số đặc tính khí động của mô hình cánh hai 

tầng. Kết quả của cánh hai tầng được tính toán theo công thức (1) và (2) ở Mục 2.3. 

Hình 4a biểu thị kết quả hệ số lực nâng Cl total của các mô hình theo góc tấn. Cánh 

cơ bản (n = 0; f = 0) không bị thất tốc và Cl total tăng đều tới góc tấn α = 30°.  Khi kết 

hợp cánh tà trước và cánh tà sau, hệ số lực nâng tăng và xuất hiện hiện tượng thất tốc. Với 

mô hình kết hợp cánh tà sau (n = 0; f = 30), góc thất tốc là α = 7° và hệ số lực nâng tối 

đa là Cl max = 2,16. Giá trị lực nâng này tăng đáng kể so với cánh cơ bản. Kết quả này cho 

thấy xu hướng tương tự như kết quả của hình dạng cánh đơn [22]. Khi kết hợp thêm cánh 

tà trước (n = 15; f = 30), hệ số lực nâng tăng đáng kể so với kết quả của cánh cơ bản ở 

mọi góc tấn. Hệ số lực nâng tối đa đạt Cl max = 2,39 tại α = 10°, đáp ứng được yêu cầu về 

hệ số lực nâng Cl > 2,0 cần thiết cho quá trình cất và hạ cánh [15], [16]. Khi so sánh với 

mô hình chỉ có cánh tà sau, cánh tà trước giúp tăng hệ số lực nâng ở các góc tấn lớn hơn 

8°. Đối với góc tấn α > 17°, hệ số lực nâng của các cấu hình không có sự thay đổi lớn khi 

góc tấn tăng.  

Bảng 3. Độ dốc lực nâng (±10º) 

Giá trị 

Mô hình  

cơ bản [17] 

(n = 0; f = 0) 

Mô hình kết hợp 

cánh tà sau 

(n = 0; f = 30) 

Mô hình kết hợp 

cánh tà trước và sau 

(n = 15; f = 30) 

Độ dốc lực nâng 

(dCl/dα) 
0,129 0,124 0,14 
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Từ kết quả ở Bảng 3, cánh tà không làm thay đổi độ dốc lực nâng so với cánh cơ 

bản, tương ứng là 0,124 và 0,129. Trong khi đó, cánh tà trước làm tăng đạo hàm lực nâng 

theo góc tấn lớn hơn so với cánh cơ bản lên 0,14. Xu hướng tăng độ dốc lực nâng của 

cánh tà trước cho cánh hai tầng Busemann tương tự như tác dụng của cánh tà Fowler 

(dạng cánh tà khi gập xuống có khe hở giữa cánh tà và thân cánh) [23] được sử dụng cho 

cánh đơn. Kết quả mô phỏng có sự đồng nhất với kết quả thực nghiệm. 

                               

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                               (a) Hệ số lực nâng                                         (b) Hệ số lực cản 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(c) Chất lượng khí động 
 

Hình 4. Các hệ số đặc tính khí động của cánh Busemann kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau. 
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Hình 4b mô tả kết quả hệ số lực cản Cd total theo góc tấn. Cánh cơ bản có lực cản tối 

thiểu là Cd min = 0,035 tại α = 0°. Khi kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau, góc tấn có lực 

cản tối thiểu giảm đi so với cánh cơ bản. Với mô hình kết hợp cánh tà sau (n = 0;  

f = 30), hệ số lực cản tối thiểu là Cd min = 0,192 tại α = -8°. Khi góc tấn tăng, hệ số lực cản 

tăng nhanh, chênh lệch với cánh cơ bản do cánh tà sau cũng tăng lên. Mô hình kết hợp thêm 

cánh tà trước (n = 15; f = 30) có hệ số lực cản tăng đáng kể so với kết quả của hình dạng 

cơ bản ở mọi góc tấn. Hệ số lực cản tối thiểu là Cd min = 0,201 tại α = -6°. Khi so sánh với 

mô hình chỉ có cánh tà sau, cánh tà trước giúp giảm hệ số lực cản ở các góc tấn trong 

khoảng đo đạc α = -6° ~ 30°. Kết quả mô phỏng về lực cản tối thiểu nhỏ hơn so với kết quả 

thực nghiệm và sự chênh lệch lớn hơn khi góc tấn tăng. Nguyên nhân do cánh tà trước và 

cánh tà sau tạo ra các vùng xoáy lớn và tương tác mạnh giữa hai cánh khiến các mô hình 

mô phỏng khó biểu hiện đúng hoàn toàn tính chất của dòng chảy, tương tự như kết quả của 

mô hình Stagger trong nghiên cứu trước [17], [18]. Tuy nhiên, kết quả có sự tương đồng về 

khuynh hướng thay đổi và tăng dần giữa mô phỏng và thực nghiệm. 

 Hình 4c trình bày kết quả chất lượng khí động (L/D) theo góc tấn. Khi kết hợp 

cánh tà (n = 0; f = 30), góc tấn tương ứng với giá trị lớn nhất của tỉ số lực nâng trên 

lực cản (L/D)max giảm so với hình dạng cơ bản. Cụ thể tại góc tấn α = -1°, giá trị  

(L/D)max = 5,59 khi so với của mô hình cơ bản là (L/D)max = 8,2 tại α = 3°. Với mô hình 

kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau (n = 15; f = 30), góc tấn tương ứng với  

(L/D) max = 6,43 là α = 4°. Khi α > 3°, chất lượng khí động của mô hình kết hợp cánh tà 

trước và sau nhỏ hơn so với cánh cơ bản. Nguyên nhân do cánh tà trước và cánh tà sau 

làm tăng đáng kể tổng hệ số lực cản của mô hình cánh hai tầng Cd total như kết quả trên 

Hình 4b. 

3.2. Tỉ lệ đóng góp của cánh dưới trong hệ thống cánh hai tầng 

Các nghiên cứu trước [17], [19] đã chỉ ra cánh dưới đóng góp tỉ lệ lớn về lực nâng 

và lực cản của cánh hai tầng khi góc tấn tăng. Trong nghiên cứu này, tỉ lệ đóng góp của 

cánh trên và cánh dưới trong mô hình kết hợp cánh tà trước, cánh tà sau được phân tích 

làm rõ.  

Hình 5 biểu thị tỉ lệ lực nâng và lực cản của cánh dưới phân bố vào tổng lực của cấu 

hình cánh hai tầng. 

Hình 5a biểu thị tỉ lệ hệ số lực nâng của cánh dưới so với tổng hệ số lực nâng của 

cấu hình cánh hai tầng Cl low /Cl total. Ở mô hình cánh cơ bản, khoảng 95% tổng lực nâng 

được tạo ra từ cánh dưới ở góc tấn lớn hơn 20° [17]. Khi kết hợp cánh tà sau (n = 0;  

f = 30), tỉ lệ lực nâng của cánh dưới giảm so với cánh cơ bản. Ở góc tấn α = 20°, tỉ lệ 
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lực nâng Cl low /Cl total = 0,73 giảm đáng kể so với mô hình cơ bản. Với mô hình kết hợp 

cánh tà trước và cánh tà sau (n = 15; f = 30), tỉ lệ lực nâng gần như không đổi ở các 

góc lớn hơn 20° bằng 0,65, thấp hơn so với cấu hình chỉ có cánh tà sau (n = 0; f = 30). 

Với tổng lực nâng Cl total tăng nhanh khi góc tấn tăng như trong Hình 4a, cho thấy cánh tà 

trước và sau làm tăng tỉ lệ đóng góp của cánh trên vào tổng lực nâng. 

Hình 5b biểu thị tỉ lệ lực cản của cánh dưới phân bố vào tổng lực cản của cấu hình 

cánh hai tầng Cd low /Cd total. Khi kết hợp cánh tà sau (n = 0; f = 30), tỉ lệ lực cản giảm 

đi so với cánh cơ bản. Với mô hình kết hợp cánh tà trước và sau (n = 15; f = 30),  

cánh tà trước làm giảm tỉ số lực cản ở các góc lớn hơn 8° so với cấu hình chỉ có cánh tà 

sau (n = 0; f = 30). Với góc tấn α > 10°, tỉ lệ lực cản tăng theo đường tiếp tuyến khi 

góc tấn tăng. Tại góc tấn α = 20°, tỉ lệ lực cản của mô hình kết hợp cánh tà sau (n = 0;  

f = 30) là Cd low /Cd total = 0,683. Trong khi tỉ lệ lực cản của mô hình kết hợp cánh tà 

trước và sau (n = 15; f = 30) là Cd low /Cd total = 0,589, thấp hơn nhiều so với mô hình 

cơ bản là 0,858. Với tổng hệ số lực cản Cd total tăng như trong Hình 4b, điều này cho thấy 

lực cản sinh ra từ cánh trên tăng đáng kể khi có cánh tà. 

3.3. Trường dòng chảy xung quanh các mô hình 

Hình 6 biểu thị trường dòng chảy xung quanh các mô hình tại góc tấn α = 10° thông 

qua dòng khói trên ống thổi khí động và kết quả mô phỏng phân bố áp suất. 

                             

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) Tỉ lệ lực nâng                                                  (b) Tỉ lệ lực cản 

Hình 5. Tỉ lệ của cánh dưới trong hệ thống cánh hai tầng. 
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Hình 6a biểu thị trường dòng chảy xung quanh mô hình cánh hai tầng cơ bản  

(n = 0; f = 0). Dòng chảy xung quanh bề mặt trên của cánh trên có hiện tượng tách 

dòng và xuất hiện vùng áp suất cao phía dưới cánh dưới. Vùng áp suất cao bên dưới cánh 

trên nhỏ hơn so với vùng áp suất cao dưới cánh dưới. Điều này giải thích kết quả trong 

Hình 5a, khi cánh dưới tạo ra lực nâng lớn hơn do sự chênh lệch áp suất của mặt trên và 

mặt dưới của cánh dưới lớn hơn nhiều so với cánh trên. 

Hình 6b biểu thị trường dòng chảy xung quanh mô hình cánh hai tầng kết hợp cánh 

tà sau (n = 0; f = 30). Hiện tượng tách dòng trên bề mặt cánh trên được quan sát với 

  

(a) Mô hình cơ bản 

  

(b) Mô hình kết hợp cánh tà sau 

 

 

 

 

 

 

 

(c)  Mô hình kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau 

Hình 6. Trường dòng chảy xung quanh các mô hình. 
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dòng khói bị đẩy lên cao hơn phía trên bề mặt cánh so với mô hình cơ bản. Nguyên nhân 

do cánh tà sau làm dòng chảy phía sau mô hình sinh ra xoáy lớn và tăng áp suất phía bề 

mặt trên của cánh tà sau. Dòng chảy trên bề mặt của cánh dưới bị tách nhẹ ở phía trước 

nhưng các đường khói bị đẩy ép xuống bề mặt khi di chuyển về phía đuôi cánh do sự tồn 

tại của cánh trên. So với mô hình cơ bản, vùng áp suất cao dưới cánh dưới và phía trước 

cánh trên được mở rộng với cường độ lớn hơn. Điều này giải thích việc lực nâng bởi cánh 

trên và dưới tăng lên như kết quả trong Hình 4a. 

Hình 6c biểu thị trường dòng chảy xung quanh mô hình cánh hai tầng kết hợp cánh 

tà trước và sau (n = 15; f = 30). Không có sự tách dòng được quan sát thấy ở phía trên 

cánh trên khi có cánh tà trước. So sánh với kết quả trong Hình 6a và 6b, ảnh hưởng của 

cánh tà trước đối với việc giảm sự tách dòng chảy trên bề mặt trên của cánh trên và cánh 

dưới được quan sát. Vùng áp suất cao dưới cánh dưới và cánh trên trở nên rộng hơn so 

với hai mô hình cơ bản và chỉ dùng cánh tà sau. Điều này giải thích kết quả ở Hình 4a, khi 

lực nâng sinh ra bởi cánh trên và dưới tăng lên tại góc tấn α =10°. Từ các kết quả, cánh tà 

trước cho thấy tác dụng trong việc giảm sự tách dòng chảy trên bề mặt trên của cả cánh 

trên và cánh dưới. 

4. Kết luận  

Trong nghiên cứu này, ảnh hưởng của cánh tà trước và cánh tà sau đến đặc tính khí 

động ở vận tốc dưới âm của cánh Busemann được phân tích, làm rõ thông qua các thực 

nghiệm và mô phỏng.  

Khi kết hợp với cánh tà sau, tổng lực nâng và lực cản của cánh hai tầng Busemann 

tăng lên, hiện tượng thất tốc xuất hiện và hệ số lực nâng tối đa tăng hơn 1,3 lần so với 

cánh cơ bản, từ 1,6 lên hơn 2,15. Tuy nhiên, cánh tà sau không thay đổi đáng kể độ dốc 

lực nâng. Tỉ lệ đóng góp của cánh dưới vào tổng lực nâng và lực cản của cánh hai tầng 

giảm do cánh trên sinh ra nhiều lực nâng và lực cản hơn. 

Với mô hình kết hợp cánh tà trước và cánh tà sau, tổng lực nâng và lực cản của 

cánh hai tầng Busemann tăng lên. Cánh tà trước làm tăng độ dốc lực nâng và lực nâng tối 

đa, đáp ứng được yêu cầu về hệ số lực nâng cần thiết cho quá trình cất và hạ cánh. Bên 

cạnh đó, cánh tà trước làm giảm sự tách dòng trên bề mặt trên của cánh trên và cánh dưới.  
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INVESTIGATION OF AERODYNAMIC CHARACTERISTICS  

OF BUSEMANN AIRFOIL INCORPORATING A FLAP AND SLAT 

IN LOW-SPEED FLOW 

Abstract: The Busemann biplane wing employs a unique design, with inter-wing spacing 

optimized to suppress shock wave formation and minimize drag and noise at supersonic speeds.  

However, the resulting thin profile leads to reduced lift, impacting takeoff and landing. The use 

of slats and flaps is a promising approach to enhance takeoff and landing performance. In this 

research, the low-speed aerodynamic characteristics of Busemann airfoil installed slat and flap 

are investigated. The slat and flap are configured with hinge points located at 0.3c from the 

leading and trailing edges. The slat and flap deflection angles are 15° and 30°, respectively.  

The experiments are performed at a freestream velocity of 15 m/s, corresponding to a Reynolds 

number of 2.1·105. Results showed that the model incorporating flaps led to increases in both 

total lift and drag. The maximum lift coefficient increased from 1.6 in the baseline configuration 

to over 2.15 with the deployed flaps, while the lift curve slope remained relatively unchanged. 

At positive angles of attack, the lower element's contribution to both total lift and drag 

diminished compared to the baseline model. The slats effectively increased the lift slope and 

maximum lift coefficient, fulfilling the lift coefficient requirements for takeoff and landing. 

Additionally, the slats mitigated flow separation on both the upper and lower element surfaces, 

resulting in a reduction in drag compared to the configuration with flaps only.  

Keywords: Busemann biplane; flap and slat; RANS analysis; low-speed flow; lift coefficient. 
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