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1 Einleitung

1.1 Teilgebiete der Aerodynamik

Die Aufgabenbereiche der Aerodynamik lassen sich je nach Anwendungsgebiet nach
unterschiedlichen Kriterien klassifizieren. Eine Maoglichkeit besteht in der klassischen
Unterscheidung zwischen der Entwurfsaufgabe und der Nachrechnungsaufgabe. Bei der
Entwurfsaufgabe wird ausgehend von einer vorgegebenen Druckverteilung die dulere Form
z.B. eines Profils, definiert und die sich daraus ergebenden aerodynamischen
Charakteristika berechnet. Das Ziel der Nachrechnungsaufgabe besteht darin, ausgehend
von einer vorhandenen Geometrie die Druckverteilungen oder Beiwerte zu berechnen. Ein
weiteres Unterscheidungsmerkmal kénnen die verwendeten Werkzeuge und Methoden sein,
z.B. theoretische Aerodynamik (Theorie, Handbuchverfahren), numerische Aerodynamik
(CFD) oder experimentelle Aerodynamik (Windkanal, Flugversuch). Zur Klassifizierung kann
auch der Anwendungsbereich verwendet werden, z.B. die duRere Aerodynamik, welche eine
Aussage Uber die Umstromung des Gesamtflugzeugs liefert und Gesamtbeiwerte der
Konfiguration liefert, die wiederum als EingangsgréfRen fur Flugmechanik und Flugregelung
erforderlich sind. Die innere Aerodynamik untersucht alle Fragen, die mit der Integration von
Triebwerken in die Zelle, insbesondere bei Kampflugzeugen zusammenhangen, d.h. Einlauf-
stromungen und Disenstromungen. Gegentber dem Triebwerkshersteller missen seitens
des Zellenherstellers Stromungsparameter, z.B. Gleichférmigkeit von Druckverhaltnissen,
Geschwindigkeits- und Drallvektoren in der aerodynamischen Bezugsebene im Triebwerks-
einlauf garantiert werden. Eine weitere Aufgabe der Aerodynamik besteht neben der
Ermittlung der Gesamtlasten auf die Konfiguration, in der Ermittlung von Lastverteilungen,
z.B. am Tragflugel sowie von Teillasten auf einzelne Baugruppen als Vorgabe fur die Belast-
ungsmechanik.

1.2 Bereiche der Luft- und Raumfahrt

Die unterschiedlichen Bereiche der Luft- und Raumfahrt sind in Abb. 1-1 in einem Héhen-
Geschwindigkeitsdiagramm skizziert. Hier wird deutlich, dal® aufgrund der erforderlichen
Beschleunigung und Flugzeit, Ziele auflierhalb unseres Sonnensystems mit konventionellen
Antrieben fir bemannte Missionen in absehbarer Zeit nicht zu erreichen sind. Von
besonderer Bedeutung sind hierbei die astronautischen Fluchtgeschwindigkeiten. Die erste
Astronautische Geschwindigkeit entspricht der Orbitalgeschwindigkeit v, eines Satelliten um
einen Planeten in Abhangigkeit von seiner Bahnhohe /4. Fir einen Satelliten, der sich in einer
Umlaufbahn um die Erde in einer Héhe von 4 = 500 km befindet, ergibt sich eine Kreisbahn-
geschwindigkeit von vx = 7.6 km/s.

v =+[g-(r, +h)=_ Lk Gl. 1-1

ry +h

Die zweite Astronautische Geschwindigkeit entspricht der Geschwindigkeit v, auf die ein
Flugkorper beschleunigt werden muf3, um das Gravitationsfeld eines Planeten zu Uber-
winden. Um das Schwerefeld der Erde zu verlassen ist eine Fluchtgeschwindigkeit von vz =
11.2 km/s erforderlich.

2.,
vp = %zv,{-\/? Gl. 1-2

Die dritte Astronautische Geschwindigkeit schlieBlich entspricht der Geschwindigkeit, die
erforderlich ist um das Verlassen des Sonnensystems zu erméglichen. Fir unser
Sonnensystem entspricht dies einer Geschwindigkeit von vy = 16 km/s.
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Abb. 1-1:  Bereiche der Luft- und Raumfahrt [ 22]

1.3 Atmosphére

1.3.1 Reale Atmosphare

Die Atmosphare der Erde ist in ein standigen Veranderungen unterworfenes dynamisches
System, eine Art Warmemaschine [ 24], der in den Tropen durch Absorption von
Sonnenstrahlung Warme zugefiihrt und in den Polarregionen Warme durch Abstrahlung
entzogen wird. Infolge der Erdrotation andern sich die Strahlungsverhaltnisse auf der
Erdoberflache permanent. Eine weitere Komplikation der Verhaltnisse, im Vergleich zu einer
einfachen Warmekraftmaschine im thermodynamischen Sinn, ergibt sich aus der
asymmetrischen Verteilung von Meer und Landmassen auf der Erdoberflache, da diese auch
unterschiedliche Absorptions- und Emissionseigenschaften aufweisen.

Die Atmosphare selbst besteht aus einer Mischung unterschiedlicher Gase, deren
Zusammensetzung jedoch Uber die Héhe relativ konstant bleibt. Hauptbestandteil bildet mit
ca. 78% Stickstoff, gefolgt von ca. 21% Sauerstoff, weitere Komponenten bilden
Wasserdampf, Kohlendioxid, Ozon und in sehr geringen Mengen Edelgase wie z.B. Argon
und Neon, vgl. Tab. 1-1.
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Gas Volumenprozent
Stickstoff N, |[78.09
Sauerstoff 0O, 20.95

Argon Ar 0.93
Kohlendioxid | CO, | 0.03 (schwankt)
Neon Ne | 0.0018

Helium He | 0.0005

Krypton Kr 0.0001
Wasserstoff | H, 0.00005

Xenon Xe | 0.000008

Ozon O3 | 0.00001 (schwankt)

Tab. 1-1:  Zusammensetzung der Luft

Eine feste Grenze existiert in der Hohe nicht; stattdessen erfolgt ein kontinuierlicher
Ubergang in den interplanetarischen Raum. Die untersten und im Sinne der Flugzeug-
aerodynamik interessantesten Schichten, bilden die Troposphare und Stratosphéare. Der
Ubergang zwischen diesen beiden Schichten erfolgt vergleichsweise diskontinuierlich und
die Trennungsschicht (Tropopause) liegt in unseren Breiten bei ca. 10 km Héhe und in den
Tropen bei ca. 17 — 18 km. Veranderungen in der Atmosphare, also das Wettergeschehen,
spielen sich vorwiegend in der untersten Schicht, der Troposphére ab. In der Troposphéare
selbst spielt der Bereich in Bodennahe, die so genannte Reibungsschicht bis in 500 — 1000
m Uber dem Boden eine besondere Rolle, da hier die Atmosphare von den Verhaltnissen an
der Erdoberflache beeinflusst wird. Die Hohe der Tropopause ist nicht nur eine Funktion des
geographischen Breitengrades, sondern unterliegt auch jahreszeitlichen Schwankungen.

Der fir das Wettergeschehen relevante Anteil der Atmosphare bildet im Vergleich zum
Erddurchmesser nur ein hauchdinne Schale, d.h. alle Hauptstrémungen der Luft erfolgen
horizontal. Vertikalbewegungen kdnnen demgegeniber nur eine vergleichsweise geringe
Geschwindigkeit aufweisen, haben jedoch eine besondere Relevanz bei Vorgangen, wie
Wolkenbildung und Niederschlag in seinen unterschiedlichen Formen.

Die groRten Hohenunterschiede der Tropopause treten entlang der Bander maximaler
Windgeschwindigkeiten (jet streams) auf. Oberhalb der Tropopause befindet sich bis zu
einer Hohe von ca. 50 km die Stratosphare. Nahm bis zum Erreichen der Tropopause die
Lufttemperatur noch mit ca. 6.5 K/1000m ab, so stellt sich in der Stratosphare anfangs eine
isotherme Schicht ein um anschliefend ab einer Héhe von ca. 20 km wieder anzusteigen.
Der Temperaturanstieg innerhalb der oberen Stratospahre, ist auf die starke Absorption des
UV-Anteils im Sonnenlicht durch Ozon zurlckzufiihren. Der Ozongehalt erreicht in der
Stratosphare in einer Héhe zwischen 20 - 25 km sein Maximum.

Die Obergrenze der Stratosphare wird durch die Stratopause gebildet. Das nun folgende
Hoéhenband von 50 - 80 km, die Mesosphare ist durch einen negativen Temperatur-
gradienten mit zunehmender Héhe gekennzeichnet und der Luftdruck hat sich auf 1 - 0.01
HPa reduziert. Nach der Mesosphare folgt die lonosphare oder Thermosphare bis in ca. 800
km Hoéhe, die infolge von ionisierten Schichten (E-Schichten oder Heaviside-Schichten)
Radiowellen reflektieren und dadurch Uberreichweiten erzeuge kénnen. Oberhalb von 800
km erreicht man die Exosphére, die den Ubergang von der Atmosphére zum interplanetaren
Raum bildet. Von besonderem Interesse in dieser Schicht ist der so genannte Van-Allen-
Strahlengurtel, der den Hauptteil der kosmischen Strahlung (Gamma-Strahlung) abschirmt.
Bemannte Raumfahrtmissionen auferhalb dieses Schutzgirtels, also auch bereits kurze
Missionen zu Mond oder Mars, beinhalten dadurch ein immenses Risiko der
gesundheitlichen Schadigung infolge hoher Strahlungsbelastung.
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Abb. 1-2:  Struktur der Atmosphare [ 24]

1.3.2 Hydrostatische Grundgleichung

Im Gegensatz zu einem inkompressiblen Fluid (p = const.) z.B. Wasser, bei dem der Druck
sich linear mit der Hohe andert, handelt es sich bei Luft um ein kompressibles Fluid (o #
const.) und der Luftdruck nimmt exponentiell mit der Hohe ab.

Unter dem Einflul der Schwerkraft (bt die Luft einen Druck aus, der von der Luftmenge
oberhalb des betrachteten Niveaus abhangt. Betrachtet man eine diinne Luftschicht der
Dicke dh, so betragt der Druck an der Unterseite p und an der Oberseite p + dp. Fir die
weiteren Betrachtungen wird aus dieser Schicht mit der Dicke dk ein Volumenelement 4V mit
der Grundflache 1 x 1 m? geschnitten. Das Gewicht des Elements dV betragt demnach

F.=g-p-dh Gl. 1-3

Aus der Bedingung, daf sich Druck- und Volumenkrafte im Gleichgewicht befinden muissen,
folgt

p=(p+dp)+g-p-dh Gl. 1-4
bzw.
dp=—g-p-dh Gl. 1-5

Dieser Gleichung wird als hydrostatische Grundgleichung bezeichnet und gilt fir kompressible
als auch fir inkompressible Fluide. Unter der vereinfachenden Annahme, Luft als ideales



Aerodynamik des Flugzeugs Einleitung 5

Gas zu betrachten, lassen sich die statischen GréRen Druck p, Temperatur 7 und Dichte p an
jedem Punkt der Atmosphare Uber die Zustandsgleichung des idealen Gases beschreiben:

P
=p-R-T bzw. =— Gl. 1-6
pP=p P R-T
Eingesetzt in die hydrostatische Grundgleichung folgt
pP
dp=—g-——-dh Gl. 1-7
P=—8 R-T
___8 g Gl. 1-8
p R-T
Die Integration Uber die HOhe / ergibt
Inp=——5_.h+C Gl. 1-9
R-T

1.3.3 Barometrische Hohenformel

Unter der Annahme einer konstanten Temperatur in der Atmosphare (7= 273.15 K = const.)
und einem Luftdruck von p, = 1013.25 hPa bei 4 = 0, ergibt sich aus der hydrostatischen
Gleichung die barometrische Hohenformel

_po.g.h
py=Do-e Gl. 1-10
bzw.
p=BT 0P Gl 1-11
g Dy,

1.3.4 Internationale Hohenformel

Wird die Temperaturabnahme in der Troposphare von 6.5 K/1000 m bericksichtigt, so erhalt
man die genauere internationale Héhenformel, die bis 2 = 11 km gute Ergebnisse liefert.

6.5/ 5225
ph:po'(l aal j Gl. 1-12

© 288km

1.3.5 Internationale Standardatmosphére (ISA)

Zur Auslegung von Fluggeraten und zum Vergleich von berechneten Flugleistungen, wurde
eine internationale Standardatmosphére definiert. Diese Normatmosphare basiert auf
jahreszeitlich und geographisch gemittelten MeRwerten fir Druck, Dichte und Temperatur.
Die dem Rechenmodell zugrunde liegende héhenabhangige Temperaturverteilung ist in Abb.
1-3 skizziert. Fir die isothermen Bereiche der Atmosphare, also die Héhenbereiche 11 km <
h<25km, 47 km < A <53 km und 79 km < 4 < 90 km, berechnen sich Druck und Dichte
entsprechend

P4

Gl. 1-13
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Abb. 1-3:  Temperaturverteilung in der Standardatmosphare [ 3]

In den Bereichen der Atmosphare, die einen Temperaturgradienten mit der Hohe aufweisen
erfolgt die Berechnung von Druck, Dichte und Temperatur abschnittsweise mit den in Tab.
1-2 angegebenen Temperaturgradienten und Anfangswerten, wobei R = 287 [J/kg-K] die
spezifische Gaskonstante von Luft bezeichnet.

h [m] halm] | T4[K] |a[Kim] |ps[Pa] | p,[kg/m?
0 - 1110%| O 288.15 | -6.5.10° | 101325 | 1.2250
11.10%- 25.10° | 11.10% | 216.66 | 0.0 22700 | 0.3648
25.10°- 47.10° | 25.10° | 216.66 | +3.0-10 2527 | 0.0406
4710%- 53.10° | 47-10° | 282.66 | 0.0 126 | 0.0016
53.10°- 79-10° | 53-10° | 282.66 | -4.5.10°° 58 | 0.0007
79-10°- 90-10° | 79-10° | 165.66 | 0.0 0.2714 | 3.2.10°
90-10° - 105-10° | 90-10° | 165.66 | +4.0.-10° | 1.56.10° | 1.8-10°

Tab. 1-2:  Anfangswerte und Temperaturgradienten nach ISA

7-'h:T'A +a'(h_hA)

Gl. 1-15

Gl. 1-16
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B
0,=p, | Gl. 1-17

Insbesondere zur Berechnung der Reynoldszahl Re ist die Kenntnis der kinematischen
Viskositat v [m?/s] erforderlich. Die dynamische Viskositat « [Pa-s] 1alt sich naherungsweise
nach der Sutherlandformel als Funktion der Temperatur berechnen. Die Temperatur-
abhangigkeit der dynamischen Viskositat von Luft ist in Abb. 1-4 dargestellt.

1064, eer e b
'q.T |
i 8.0E-5
8 605
8
% 40ES : Ty,
2 [o Lennard-Jones (Anderson) |
c 20E5 s Sutherland . .
5 . Lennard-Jones (Bertin)
0.0E+0 N aniae
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Temperatur [K]

Abb. 1-4:  Temperaturabhangigkeit der dynamischen Viskositat von Luft

15
u=1.458-10"° I [Pa - 5]

T+110.4 Gl. 1-18
Die kinematische Viskositat v ergibt sich aus der dynamischen Viskositat # und der Dichte p
zu
mZ
v:ﬁ[—} Gl. 1-19
Pl s

1.3.6 Definitionen der Hohe

Die umgangssprachliche Bezeichnung Hohe, also der Abstand eines Punktes zum Boden,

erfordert im Sinne der Flugphysik eine genauere Beschreibung. Unterschieden werden
sechs Definitionen:

— geometrische Hohe
— absolute Héhe

— geopotentielle Héhe
— Druckhdhe

— Temperaturhéhe

— Dichtehdhe

Geometrische Hohe hg

Abstand eines Punktes (ber dem Meeresspiegel. Ein Anwendungsbereich ware z.B.
Hoéhenangaben in Landkarten.
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Absolute Hohe h,
Abstand eines Punktes zum Erdmittelpunkt, » = Erdradius

h,=h, +r Gl. 1-20

Geopotentielle Hohe h
Die quadratische Anderung der Gravitation mit dem Abstand zum Erdmittelpunkt ist
insbesondere bei der Bahnberechnungen von Satelliten zu berticksichtigen.

2 2
r r
- Jd—| =0 . Gl. 1-21
8=&o (haj 8o [’”‘icj

Berlcksichtigt man die Hoéhenabhangigkeit der Erdgravitation, so ergibt sich die
geopotentielle Hohe 4 zu

h=| ——| h, Gl. 1-22
r+hg
Druckhohe

Einfache Héhenmesser in Flugzeugen arbeiten in der Regel als barometrische Hohen-
messer, d.h. es wird der statische Luftdruck auf3erhalb des Flugzeugs gemessen. Basierend
auf der Standardatmosphare wird daraus eine Hbhe berechnet, die diesem gemessenen
Druck entspricht. Dies ergibt die so genannte Druckhdhe. Obwohl die Druckhdhe in der
Regel nicht der geometrischen Héhe entspricht, wird sie zur Staffelung des Flugverkehrs
nach so genannten Flugflachen (flight levels) verwendet, z.B. FL100 entspricht einer Héhe
von 10000ft = 3048m. Alle Héhenangaben werden auf den Standarddruck auf Meeresniveau
(QNH) von 1013.25 hPa bezogen. Dies gewahrleistet, dal® Flugzeuge, insbesondere wenn
sie sich der Luftdruck andert, zwar nicht auf einer konstanten geometrischen Héhe, jedoch
mit einer gleich bleibenden Hbhenstaffelung relativ zueinander fliegen.

Temperaturhdhe

Gleichzeitig mit dem statischen Druck wird die statische Temperatur aullerhalb des Flug-
zeugs gemessen. Bis zu einer Héhe von 11 km |81t sich dieser gemessenen Temperatur
Uber die Standardatmosphare ebenfalls eindeutig eine Hohe zuordnen. Das ware die so
genannte Temperaturhdhe.

Dichtehdhe

Die Dichtehdhe ergibt sich Uber die Zustandsgleichung des idealen Gases aus den
gemessenen Werten fir Druck und Temperatur. Die Dichthéhe wird insbesondere zur
Berechnung der Flugleistungen, insbesondere der Startleistung verwendet.
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1.4 Flugbereichsgrenzen

Der Bereich, der von einem Fluggerat erflogen werden kann, unterliegt gewissen
Einschrankungen. Diese Flugbereichsgrenzen, bzw. Flugenvelope lalt sich z.B. in einem
Mach-Hdéhen-Diagramm oder einem Mach-Anstellwinkeldiagramm (Abb. 1-5) darstellen.

Hohe : S Tt Bt ettt it Sl Bl S et ety
A Y -
n=1 \\‘! n=2, grerdje | 4 o | | [ T Y A S
/ / ekl - Temperatur- PP IR R S T ‘ S S
s grenze NG
15 — _L__L__i L 1o [
I ] | | | | | I | | |
1 I I I I I I I ! I I I I
i I e
/ < | | | | | | | | | | | | | | | | | |
i St e o | | | | | | | | | | | | | | | | |
4 ~ 5 A e S R
i ” Festigkeits- < e e A A R
m grenze S O S B O
r—rTrTrTrTr1T1T"T7T"T7T"T"1T"T"1T"T"7T"
o3 0:.4 0:.5 0:.6 0:.7 0:.5 01.9 ‘1 1:.1 1:2 1:3 1:4 1:5 1:6 1:7 1:8 1:9 %
e e e e T T T T T T T T T T 1
4 | | | | )i | | | | | | | | | | |
| | | | | | | | | | | | | | | | |
10 — B e e e e e i B B e i el |
] | | | | | | | | | | | | | | | | |
| | | | | | | | | | | | | | | | |
Pt 45— 0Ll do b Lo _d__d1__L__L__l__1
Machzahl M
Machzahl M

Abb. 1-5:  Flugbereichsgrenzen Mach-Hohe und Mach-Anstellwinkel

Die mit 4 gekennzeichnete Kurve entspricht der Auftriebsgrenze im Horizontalflug mit n, = 1,
d.h. bei weiterer Reduzierung der Geschwindigkeit wird nicht mehr genligend Auftrieb
erzeugt um einen stationaren Horizontalflug zu ermdglichen, d.h. die Bedingung 4 = G kann
nicht mehr erflllt werden. Die Mindestgeschwindigkeit bzw. minimale Machzahl A,,;, der
Auftriebsgrenze wird beschrieben durch:

1 (2.n-m
=, Gl. 1-23
c

CA,max

In der HOhe wird die Begrenzung in der Regel durch die Leistungsgrenze des Triebwerks
definiert:

F_ =W Gl. 1-24

max

Ein weiterer Begrenzungsfaktor in der Hohe kénnen auch physiologische Griinde sein, d.h.
Lebenserhaltungsysteme, wie z.B. Sauerstoffversorgung oder die Verflgbarkeit einer
Druckkabine. Die Linie B-C beschreibt die mit zunehmender Geschwindigkeit auftretende
Temperaturerh6hung an der AuRenhaut des Flugzeugs infolge des Aufstauvorgangs und der
Reibungseffekte. Der limitierende Faktor dieser Temperaturgrenze stellt die Warmfestigkeit
der verwendeten Werkstoffe dar. Die aerodynamische Aufheizung infolge des Aufstauvor-
gangs lafdt sich abschatzen tber

T=T,+-> Gl. 1-25

-C
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Im unteren Hohenbereich bei groRen Geschwindigkeiten, d.h. im Bereich D-E, wird infolge
des hohen Staudrucks

P2

2 Gl. 1-26

neben der Temperatur die mechanische Belastung zum limitierenden Faktor und die
strukturelle Festigkeitsgrenze des Fluggerats wird erreicht.

q:

1.5 Geometrische Beschreibung

Die Hauptabmessungen eines Flugzeuges sind in Abb. 1-6 skizziert. Eine detaillierte
Definition aller Grofien findet sich in der Luftfahrtnorm LN9300.

~ <l

Lin O /,
7 .
Dreiviertellinie \/j/

Abb. 1-6:  Geometrische Beschreibung - Hauptabmessungen

y

1.6 Achsensysteme, Winkel, Krafte, Momente

Alle Krafte, Momente und Geschwindigkeiten am Flugzeug sind vektorielle Gré3en zu deren
Beschreibung unterschiedliche Koordinatensysteme definiert werden kénnen. Aerodynam-
ische Beiwerte, mit Ausnahme von Auftrieb und Widerstand werden im kérper- oder flug-
zeugfesten Koordinatensystem beschrieben. Das aerodynamische System ist gegeniber
dem korperfesten System um den Anstellwinkel o und den Schiebewinkel B gedreht. Der
Vektor der Anstromgeschwindigkeit V., entspricht der Achse x, des aerodynamischen
Systems. Das experimentelle System entspricht dem koérperfesten System, das um den
Anstellwinkel « verdreht wurde. Zusatzlich wird noch fir die Belange der Flugmechanik zur
Beschreibung von Flugbahnen ein geodatisches Koordinatensystem, welches auf den Erd-
mittelpunkt bezogen ist, verwendet.
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Zg=Ze
Abb. 1-7:  Korperfestes, aerodynamisches und experimentelles Achsensystem [ 10]

Betrachtet man das Flugzeug als einen starren Korper, so kénnen um die drei Achsen
jeweils drei translatorische und drei rotatorische Freiheitsgrade definiert werden. Diesen
sechs Freiheitsgraden entsprechen drei Krafte und drei Momente entlang bzw. um die drei

Achsen.
™ N
a
-n

"}
Y
-3

Abb. 1-8:  Ruder- und Klappenausschlage und entsprechende Momente
Koordinatenachse | Kraft Moment Drehgeschwindigkeiten
x Axialkraft X|Rollmoment L |Rollgeschwindigkeit p
y Seitenkraft Y| Nickmoment M | Nickgeschwindigkeit ¢
z Normalkraft Z | Giermoment N | Giergeschwindigkeit  r

Tab. 1-3:  Kréfte, Momente und Drehgeschwindigkeiten

Die Transformation aus dem flugzeug- oder kérperfesten in das aerodynamische System ist
mittels der in Tab. 1-4 angegebenen Transformationsmatrix moglich.

Xf Yf Zr

X, | +COSa-cosp | sinf | +sina-cospf
Ya| —COS@-COSp | COSP | —sina-sin g
zi | —Sina 0 +CosS &

Tab. 1-4:  Transformationsmatrix flugzeugfestes - aerodynamisches System
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Transformationsmatrizen zur Umrechnung in das geodatische oder experimentelle System
finden sich in [ 10]

1.7 Dimensionslose Beiwertschreibweise

Der Ubergang von dimensionsbehafteten GroRen zu dimensionslosen Beiwerten empfiehit
sich immer dann, wenn Ergebnisse, die mit unterschiedlichen Werkzeugen und Verfahren
gewonnen wurden, miteinander kombiniert werden mussen; z.B. bei der Erstellung eines
aerodynamischen Datensatzes fir ein Flugzeug. Im Rahmen einer Flugzeugentwicklung ist
es Ublich, Windkanalversuche je nach Geschwindigkeitsbereich mit Modellen unterschied-
licher GrélRe durchzufihren, wohingegen bei numerische Untersuchungen die Grol3aus-
fihrung betrachtet wird. Experimentelle Untersuchungen im Niedergeschwindigkeitsbereich
werden aufgrund der vergleichsweise grolen Melstrecken (z.B. 6m x 8m) mit grofieren
Modellen durchgefuhrt als z.B. Untersuchungen im Hochgeschwindigkeitsbereich mit
kleineren MeRstrecken (z.B. 2.4m x 2.4m). Die mit zunehmender Geschwindigkeit kleineren
MeRstrecken ergeben sich aus dem mit der Geschwindigkeit quadratisch zunehmenden
Energiebedarf, der bei kontinuierlich betriebenen Transsonik-Windkanalen in der Grofden-
ordnung von 40-70 MW liegt.

Krafte Beiwert Bezugssystem
X
Axialkraft x| Cr== flugzeugfest
q- Sre_f
Seitenkraft Y Cy = flugzeugfest
q- Sref
Normalkraft z|C.== flugzeugfest
q- Sref
A
Auftrieb A41Cu== aerodynamisch
q - Oyef
w
Widerstand w| Cw == aerodynamisch
q- Sref
Momente
L
Rollmoment L |Ci=——(G—— flugzeugfest
q- Sref S
M
Nickmoment M| Cpn=——(c—7 flugzeugfest
U Sref ’ l,u
N
Giermoment N |Cp,=——F— flugzeugfest
q- Sref 'S

Tab. 1-5: Dimensionslose Beiwerte

Der aerodynamische Datensatz stellt eine mathematische Modellbeschreibung des flug-
mechanischen Verhaltens des Fluggerates dar. Die unterschiedlichen EinfluRfaktoren
kénnen in der Regel nur getrennt voneinander ermittelt werden und werden in einem aero-
dynamischen Modell zusammengefaldt. Das lineare Superpositionsprinzip zur Kombination
der EinfluBparameter und Interferenzterme soll hier am Beispiel des Nickmomentenbeiwerts
C,, erlautert werden.
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C,. = C, (Basiskonfiguration) = f(alpha, beta, Mach)
+ AC,, (Hinterkantenklappe 1-4) = f(alpha, beta, Mach, Klappenwinkel)
+ AC,, (Vorderkantenklappe 1-4) = f(alpha, beta, Mach, Klappenwinkel)
+ AC,, (Entenleitwerk) = f(alpha, beta, Mach, Klappenwinkel)
+ AC,, (Bremsklappe) = f(alpha, beta, Mach, Klappenwinkel)
+ AC,, (Aulenlast i=1...n) = f(alpha, beta, Mach)
+ AC,, (Aulenlast - Aufdenlast) = f(alpha, beta, Mach)
+ AC,, (Interferenz Ente — LEF) = f(alpha, beta, Mach, Klappenwinkel)
+ AC,, (Interferenz LEF - TEF) = f(alpha, beta, Mach, Klappenwinkel)
+ AC,, (Interferenz x; - y;) = f(alpha, beta, Mach, Klappenwinkel x;, ,)
+ AC,, (Aeroelastik) = f(alpha, beta, Mach, Hohe)

Es wird deutlich, daB} eine vollstandige Erfassung samtlicher EinfluRfaktoren und Interferenz-
terme aus Zeit und Kostengriinden nicht moéglich ist. Die Kunst des Entwurfsaerodynamikers
besteht nun darin, die wesentlichen Terme zu erfassen, die flr eine ausreichend genaue
Modellbildung erforderlich sind. Bereiche mit starken Gradienten, z.B. der Transonikbereich,
in denen keine lineare Interpolation moéglich ist, sind durch eine dichtere Anzahl von Mel}-

punkten abzudecken.

1.8 Steuerelemente des Flugzeugs

Fir ein konventionell gesteuertes Flugzeug sind in Abb. 1-9 und Abb. 1-10 die klassischen
Steuer- und Kontrollflachen dargestellt. Die Definition von Winkeln bei Ruder- und Klappen-

ausschlagen ist in Abb. 1-11 skizziert.

Querruder rechts

Steuerung der Seitenbewegung
Ausschlag unten positiv, 3
oben negativ Seitenruder )
gekoppelt mit Querruder links Steuerung der Seitenbewegung
7 Ausschlag links positiv

Hohenruder
Steuerung der L8ngsbewegung
Ausschlag unten positiv

5, <0
5 Ruderwinkel (Delta) Querruder links
8¢  Ausschlag Seitenruder (rudder) Steuerung der Seitenbewegung
8¢ Ausschlag Hohenruder (elevator) Ausschlag unten positiv,

oben negativ

g“ Ausschlag Querruder (aileron) gekoppelt mit Querruder rechts

a = (Sa.rechts' Sa,links)/2

Abb. 1-9:  Steuer- und Kontrollelemente eines Flugzeugs [ 20]
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Y

c)

Abb. 1-10: Steuer- und Kontrollelemente eines Flugzeugs [ 9]

L

Z, ¢

Ng
R — CA
R |

Abb. 1-11:  Winkel- und Vorzeichendefinition fur Ruder- und Klappenausschlage [ 9]




Aerodynamik des Flugzeugs Einleitung 15

1.9 Klassifizierung von Strémungen

Die Umstrémung von Flugkérpern lafdt sich nach unterschiedlichen Kriterien klassifizieren.
Eine Mdoglichkeit besteht z.B. in der Unterscheidung der Kdrpergeometrie, d.h. zwei- oder
dreidimensionale Strémungen oder es Iat sich eine Unterscheidung in Abhangigkeit von der
Starke des Kompressibilitatseinflusses, ausgedriickt durch die Anstrom-Machzahl, vor-
nehmen. Ein weiteres Unterscheidungskriterium besteht in der Berlcksichtigung der
Reibungseffekte (Viskositat).

1.9.1 Einteilung von Strémungen als Funktion der Reibung

Ein wesentliches Merkmal von realen Strdbmungen besteht darin, dal3 infolge der freien
Bewegung der Moleklle Masse, Impuls und Energie von einem Ort zu einem anderen Ort in
dem Fluid transportiert werden. Diese Molekularbewegung ist die physikalische Ursache flr
die sog. Transportvorgénge, d.h. Massestrom, Reibung und Warmeubertragung. Solche
realen, mit Reibungseffekten behafteten Strémungen werden als reibungsbehaftet oder
viskos bezeichnet. Strémungen, bei denen der Einflul der Transportphanomene als gering
betrachtet werden kann, werden als reibungsfrei bezeichnet.

Die grundlegenden Unterschiede einer idealisierten reibungsfreien und einer realen
reibungsbehafteten Strémung werden in den unterschiedlichen Geschwindigkeitsprofilen der
Grenzschicht deutlich (Abb. 1-12). Wa&hrend in der reibungsfreien Stréomung die
Geschwindigkeit auch direkt an der Wand noch identisch ist mit der Geschwindigkeit der
freien Anstréomung 7., nimmt in der reibungsbehafteten Strémung die Geschwindigkeit an
der Wand den Wert Null an (Haftungsbedingung).

Vo Vo

reibungsfreie Stromung reibungsbehaftete Stromung
Abb. 1-12:  Geschwindigkeitsprofile in der Grenzschicht

Fiar praktische Anwendungen, laRt sich fur viele Bereiche das Stromungsfeld in einen
reibungsbehafteten Anteil in der Nahe der Korperoberflache (Grenzschicht) und in einen
reibungsfreien Anteil auRerhalb der Grenzschicht aufteilen (Abb. 1-13). Fur schlanke Koérper
oder Profile, die bei kleinen Anstellwinkeln angestromt werden, lassen sich durch diese Ver-
einfachung Stromlinien und Druckverteilungen relativ gut berechnen.

reibungsfreie

A 0 .
uBenstromung reibungsbehaftete

\\/—f’*——=‘mm Grenzschicht

B

Abb. 1-13: Reibungsbehaftete Grenzschicht, reibungsfreie AuRenstromung
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Wird der Anstellwinkel des in Abb. 1-13 skizzierten Profils erhoht, so 10st die Grenzschicht an
der Oberseite des Profils ab und es bildet sich hinter der Ablésestelle ein Ablése- oder
Totwassergebiet, Abb. 1-14. Solch ein abgeldstes Stromungsgebiet 1a3t sich nicht mehr als
reibungsfreie Stromung vereinfachen. Eine ahnliche Situation liegt z.B. hinter einem quer
angestromten Zylinder vor, Abb. 1-15.

Strdmungsablésung

Totwassergebiet

Abb. 1-14:  Profil - Strdmung mit Ablésung

Stromungsablésung

otwassergebiet

Strdémungsablésung

Abb. 1-15:  Zylinder - Strdmung mit Ablésung

1.9.2 Einteilung von Stromungen als Funktion der Kompressibilitat

Stromungen fir die die Dichte als konstant angenommen werden kann, z.B. Flissigkeiten,
werden als inkompressibel bezeichnet, Strdbmungen mit einer veranderlichen Dichte, z.B.
Gase, werden als kompressibel bezeichnet. Dabei ist jedoch zu berlicksichtigen, dafl® die
Annahme einer konstanten Dichte flir Flissigkeiten lediglich eine (gute) Naherung darstellt.
Wie spater noch gezeigt wird, flihrt die Annahme einer konstanten Dichte jedoch zu einer
starken Vereinfachung in der Berechnung der Strdomungsparameter. Obwohl Luft in der
Realitdt ein kompressibles Fluid darstellt, kann ohne nennenswerten Fehler bei kleineren
Geschwindigkeiten, d.h. bis ca. M = 0.3 die Annahme p = const. getroffen werden. In
Bodennahe (H = 0) entspricht dies einer Fluggeschwindigkeit von ca. V,, = 100 [m/s] bzw.
360 [km/h], also dem Geschwindigkeitsbereich von Segelflugzeugen oder kleinere
einmotorigen Sportflugzeugen. Unter der Annahme einer konstanten Dichte kbénnen die
Stromungsbedingungen entlang einer Stromlinie somit mittels der Bernoulli-Gleichung
ermittelt werden.

1
p+§-p-V2:c0nst. Gl. 1-27

Far kompressible Stromungen liefert diese einfache Gleichung jedoch keine brauchbaren
Ergebnisse mehr.
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Betrachtet man ein kleines Volumenelement v, so wirkt an allen Seiten der Druck p. Wird der
Druck p um den Betrag dp erhoht, so wird das Volumenelement v um den Betrag dv
komprimiert. Die Kompressibilitat = wird beschrieben durch
1
T:——'ﬂ Gl. 1-28
v dp

In  Abhangigkeit von der bei der Kompression Uber die Systemgrenze Ubertragen
Warmemenge andert sich jedoch die Gastemperatur. Unter der Annahme einer Kompression
bei konstanter Temperatur, laft sich die isotherme Kompressibilitat definieren als

1 (ov

T,=—=| — Gl. 1-29
v \0p),

Nimmt man jedoch einen Kompressionsproze3 an, bei dem keine Warme uber die

Systemgrenze Ubertragen wird (adiabate Zustandsanderung) und bei dem Reibungseffekte

vernachlassigt werden (isentrope Zustandsanderung), so a3t sich die isentrope
Kompressibilitat definieren als

1 (ﬁv]
=== — Gl. 1-30
v \0p ),

Die Kompressibilitét 7 stellt eine StoffgroRe dar und betragt z.B. fiir Wasser 7= 5-107° [m?/N]
und fiir Luft z7 = 5-10®° [m2/N] bei p = 1 [bar].

Mit
1
p== Gl. 1-31
v
ergibt sich flr die Kompressibilitat
T=£-d—p Gl. 1-32
p dp

d.h. eine Anderung des Drucks dp bewirkt in Abh&ngigkeit von der GroRe der
Kompressibilitét 7 eine Anderung der Dichte dp

dpo=p-7-dp Gl. 1-33

Als Unterscheidungskriterium zwischen kompressibler und inkompressibler Stromung ist es

Ublich eine relative Dichtednderung von ap <0.05 anzusetzen.

Yo,

1.9.3 Einteilung von Stromungen als Funktion der Machzahl

Unterschiedliche Strémungszustéande in Abhangigkeit von der Anstrdmmachzahl M., sind in
Abb. 1-16 skizziert. Die Geschwindigkeit der freien Anstrdmung wird mit V., bezeichnet. Die
skizzierten Stromlinien kennzeichnen die Tangenten an die lokalen Geschwindigkeits-
vektoren im Stromungsfeld. Jedem Punkt in dem Strdmungsfeld kdnnen die GréRen Druck p,
Temperatur T, Dichte p und Geschwindigkeit 7 zugeordnet werden. Zusatzlich kann jedem
Punkt noch die lokale Schallgeschwindigkeit ¢ zugeordnet werden. Somit ergibt sich analog
zur Definition der Machzahl M., der freien Anstrdmung
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M, =—= Gl. 1-34

die Definition der lokalen Machzahl M im Strémungsfeld

M=K Gl. 1-35
C

Unterschallstromung

Die reine Unterschallstromung ist dadurch gekennzeichnet, dal} im gesamten Strémungsfeld
fur die lokale Machzahl M < 1 gilt, vgl. Abb. 1-16a. Ein wichtiges Kriterium der reinen
Unterschallstrémung besteht darin, dal® sich Druckdnderungen auch entgegen der
Stromungsrichtung ausbreiten kénnen.

Transsonische Strémung

Der Ubergang einer reinen Unterschallstrémung zur transsonischen Strémung ist dadurch
gekennzeichnet, dal® auch bei einer freien Anstrommachzahl von M. < 1 aufgrund der
Beschleunigung der Strémung, sich ein lokales Uberschallgebiet mit A7 > 1 an der Profilober-
und spater auch an der Profilunterseite einstellen kann, Abb. 1-16b. Die Grenze fiir das erste
Auftreten von Uberschallgebieten ist abhéngig von den verwendeten Profilen und liegt bei
heute Ublichen Transsonikprofilen bei ca. M., = 0.8, kann jedoch bei entsprechend dicken
Profilen bereits bei M,, = 0.65 liegen. Wahrend die Beschleunigung vom Unterschall zum
Uberschall in einem stetigen ProzeR verlauft, erfolgt die Verzégerung vom Uberschall zuriick
zum Unterschall in einem unstetigen Prozel}, gekennzeichnet durch einen VerdichtungsstoR.
Kennzeichen eines transsonischen Stromungsgebiets ist das gleichzeitige Vorliegen von
Unterschall- als auch Uberschallgebieten, z.B. hinter einem abgeldsten StoR an der
Profilnase, Abb. 1-16¢c. Generell wird der Machzahlbereich 0.8 < M,, < 1.2 als Transsonik-
bereich bezeichnet.

Uberschallstrémung

Kennzeichen der reinen Uberschallstrémung ist, da im gesamten Strémungsfeld fiir die
lokale Machzahl M > 1 gilt, vgl. Abb. 1-16d. Ein weiteres wichtiges Kriterium der reinen
Uberschallstromung besteht darin, daR sich Druckadnderungen nicht mehr entgegen der
Stromungsrichtung, sondern nur noch stromabwarts auswirken kénnen.

Hyperschallstromung

Auch fiir den Ubergang von der Uberschall- zur Hyperschallstrémung existiert keine scharf
definierte Grenze. Eingeblrgert hat sich eine Machzahl der freien Anstrémung von M., > 4.5 -
5. Charakteristische Eigenschaften einer Hyperschallstromung sind die eng an der
Korperoberflache anliegen StoRe, Abb. 1-16e und die infolge der starken Temperatur-
erhéhung hinter dem Verdichtungssto3 auftretenden chemischen Prozesse, d.h. Dissoziation
mit spaterer Rekombination sowie die Bildung von Plasma. In diesem Geschwindigkeits-
bereich 1aRt sich die Annahme, Luft als ideales Gas zu betrachten, nicht langer aufrecht
erhalten.

Bedingt durch das hohe Temperaturniveau treten zwei Gruppen von chemisch-
physikalischen Phanomen auf. Zum einen werden mit zunehmender Temperatur die inneren
Freiheitsgrade der Moleklle angeregt, Dissoziations- und lonisationseffekte treten auf und
zum anderen kommt es zu chemischen Wechselwirkungen zwischen der Grenzschicht und
der Oberflache des Flugkorpers. Die Katalyzitat der Oberflache bildet bei wiederverwend-
baren Systemen, z.B. Space Shuttle, eine schwer zu quantifizierende Gréle, da sich die
Katalyzitat des Thermalschutzsystems mit zunehmender Anzahl der Flige erhdht.
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Strdmung verdinnter Gase

Alle bisherigen Betrachtungen gingen von der Strdbmung als Kontinuum aus. Insbesondere in
grolRer Héhe (ab ca. 70 km), 18Rt sich diese Annahme nicht langer aufrechterhalten. Die
Stromung stellt sich als freie Molekilstromung dar, die dadurch gekennzeichnet ist, da®
aufgrund der geringen Dichte fas keine Kollisionen mehr zwischen den einzelnen Molekilen
stattfinden. Bei einer Kontinuumstromung kann davon ausgegangen werden, dal} in einem
Kontrollvolumen noch genidgend Molekilkollisionen mdglich sind um alle chemischen
Reaktionen nach einem Verdichtungssto3 wieder in ein Gleichgewicht zu bringen. Sinkt die
Anzahl der Kollisionen unter eine kritische Grenze, so befindet sich die Strémung in einem
chemischen Nicht-Gleichgewicht. Zur Unterscheidung der unterschiedlichen Strémungs-
bereiche 1alt sich die Knudsen-Zahl Kn einfihren, die das Verhaltnis der mittleren freien
Weglange der Molekiile zu einer charakteristischen Lange des umstromten Koérpers
beschreibt. Die mittlere freie Weglange ergibt sich zu

l_u'«/zr-m

0 2k

Gl. 1-36

)ﬂ

und somit die Knudsen-Zahl zu

Kn, =2~ Gl. 1-37
ref

In Abhangigkeit von der Knudsen-Zahl lassen sich drei unterschiedliche Strémungsbereiche
unterscheiden. Fiir Kn., < 10 kann die Strémung als Kontinuum betrachtet werden. Fiir den
Bereich 102 < Kn., < 5 beginnt die Strémung vom Kontinuumsverhalten abzuweichen, d.h.
StoRBwellen weisen eine endliche Dicke auf und in der Grenzschicht kommt es zu
Gleitstromungen, d.h. ahnlich wie im theoretisch reibungsfreien Fall, wird an der Wand die
Geschwindigkeit in der Grenzschicht nicht zu Null. StoRwelle und Grenzschicht fallen
zusammen und bilden einen viskosen 'shock layer'. Bei Kn., > 5 kommt es kaum noch zu
Molekulkollisionen, Stofiwellen und Grenzschichten sind nicht mehr eindeutig definiert und
es liegt eine freie Molekulstrdomung vor.
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1.10 Ubungen zum Kapitel Einleitung

Al1.1 Astronautische Geschwindigkeiten

Berechnen Sie Bahnhoéhe # und Kreisbahngeschwindigkeit v, eines Satelliten auf einer geostationaren
Erdumlaufbahn.
Welchen EinfluR hat die Masse des Satelliten auf seine Umlaufgeschwindigkeit und Bahnhéhe?

Al.2 Atmosphare

Ein Flugzeug bewegt sich auf Flugflache FL360 mit einer Geschwindigkeit von 7, = 486 [kis].
Berechnen Sie unter der Annahme einer Normatmosphére und Standardbedingungen (ISA)

- Temperatur

- Druck

- Dichte

- Reynoldszahl bei einer Bezugslange von /., = 1 [m]

A1.3 Dimensionslose Beiwerte
Geben Sie die Bestimmungsgleichungen und die verwendeten Koordinatensysteme an fir:

Axialkraft, Seitenkraft, Normalkraft, Auftrieb, Widerstand, Rollmoment, Nickmoment, Giermoment,
Druck
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2 Stromungssimulation in Windkanalen

2.1 Die Simulationsproblematik oder die Quadratur des Kreises

Bei der Entwicklung von Fluggeraten ist man bereits in einer sehr friihen Phase des
Entwurfsprozesses auf eine moglichst genaue mathematische Beschreibung des
aerodynamischen und flugmechanischen Verhaltens des Flugzeugs angewiesen. Dies ist
erforderlich sowohl zur Uberpriifung der projektierten Flugleistungen als auch zur Auslegung
des Flugreglers. Trotz der zunehmenden Bedeutung von numerischen Entwurfswerkzeugen
(CFD), stellt der experimentelle Ansatz, d.h. die Erstellung eines aerodynamischen Modells
auf der Basis von Windkanaldaten, noch das grundlegende Entwurfswerkzeug dar.

In der Regel ist es jedoch nicht méglich ein Flugzeug Uber seinen gesamten Geschwindig-
keitsbereich in OriginalgréRe unter echten Flugbedingungen zu testen. Lediglich im Nieder-
geschwindigkeitsbereich existieren einige Versuchsanlagen, die Uber eine entsprechend
grolte Melstrecke verfiigen um Flugzeuge im Originalmalstab untersuchen zu kénnen, z.B.
NASA AMES 80 x 120 ft Niedergeschwindigkeitswindkanal mit einer maximalen Stromungs-
geschwindigkeit von 80 mph bzw. 36 m/s.

Abb. 2-1:  NASA Ames 80 x 120 ft Niedergeschwindigkeitswindkanal

Windkanaluntersuchungen werden daher an geometrisch ahnlichen, jedoch verkleinerten
Modellen durchgefiihrt. Dabei spielt es prinzipiell keine Rolle ob das Modell sich durch die
ruhende Luft bewegt oder ob ein Fluid sich um ein ruhendes Modell bewegt. Die grund-
legende Frage besteht nun darin, unter welchen Umstanden sich ein Meliergebnis, welches
an einem, in der Regel mafstablich verkleinertem Modell erzielt wurde, auf das Fluggerat in
Grofbausfihrung Ubertragen lafit. Ausgehend von einer Dimensionsanalyse lassen sich aus
den einen Strémungsvorgang beeinflussenden physikalischen GroéRen unterschiedliche
Kennzahlen oder Ahnlichkeitszahlen herleiten. Auf die Masse normiert ergeben sich die
wesentlichen Krafteanteile als charakteristische Gré3en der Stromung.
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Tragheitskraft
2
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Aus den Beitragen dieser Krafteanteile lassen sich vier unabhangige Verhaltnisse bilden,
welche wiederum vier Kennzahlen entsprechen.

Euler-Zahl
F
oo P _py Gl. 2-6
FoopV
Reynolds-Zahl
io<:V—.l: Re Gl. 2-7
F, v
Froude-Zahl
2
iocV—zFr Gl. 2-8
Fy gl
Weber-Zahl
F V2.
fr PV Gl. 2-9

Fy o

Diese Kennzahlen berlcksichtigen jedoch lediglich Effekte, die sich aufgrund der
Kraftebilanz ergeben. Um eine vollstdndige physikalische Ahnlichkeit von zwei
Stromungsfeldern zu erhalten missen noch die Effekte berlcksichtigt werden, die sich
aufgrund der Energiezufuhr ergeben. Ausgehend von der Energiebilanz an einem
Fluidelement lassen sich die wichtigsten Energieanteile als Funktion der charakteristischen
Strémungsgrélien, bezogen auf die Masse, darstellen.
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Aus diesen Energieanteilen lassen sich, ahnlich der Kraftebilanz, wieder vier unabhangige
Energieverhaltnisse definieren, denen wiederum vier Kennzahlen entsprechen.

Péclet-Zahl
é.—KocV'l"O'C":V'Z=Pe Gl. 2-15
é, A a
Eckert-Zahl
. 2
R Y vo_r 1 _g Gl. 2-16
ex ¢, [-AT ¢,-AT Re
Fourier-Zahl
5 e -1? 2
.e—’ocp AL S Gl. 2-17
€, A-t a-t
Zweite Damkdhler-Zall
_EOCMZD% Gl. 218
e c¢ AT

z p

Weitere GroRen, die je nach Poblemstellung relevant werden kénnen, sind

Turbulenzgrad Tu

12 12 r2
R
Tu:\/u ; VZW Gl. 2-19
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Strouhalzahl S, gebildet mit der Filterfrequenz f(Frequenzanalyse)

S:_f'l Gl. 2-20
V
Machzahl M, gebildet mit der Schallgeschwindigkeit ¢ (Flugkorper)
M :K Gl. 2-21
c

Eine vollstdndige physikalische Ahnlichkeit zwischen GroRR- und Modellausfilhrung besteht
nur dann, wenn samtliche Kennzahlen Ubereinstimmen. Es ist leicht nachzuvollziehen, dal}
die gleichzeitige Duplizierung aller Kennzahlen im Experiment nicht mdglich ist. Die Kunst
des Experimentators besteht nun darin, diejenigen Kennzahlen zu bericksichtigen, die einen
malfgeblichen EinfluR auf den betrachteten Vorgang haben. Bei Untersuchungen zur
Bestimmung der aerodynamischen Krafte und Momente, haben sich die Duplizierung von
Machzahl, d.h. das Verhaltnis von Strdmungsgeschwindigkeit zu Schallgeschwindigkeit und
der Reynoldszahl, d.h. das Verhaltnis von Tragheits- zu Zahigkeitskraften als dominierende
Parameter herausgebildet. Wobei die Reynoldszahl insbesondere bei der Untersuchung
reibungsbehafteter Vorgénge, z.B. Bestimmung des Reibungswiderstands und von Abldse-
erscheinungen von Bedeutung ist.

Im Experiment stellt die korrekte Duplizierung der Machzahl in der Regel keine besondere
Herausforderung dar, da als einziger Parameter die Strdmungsgeschwindigkeit in der Mel3-
strecke angepaldt werden mul’. Wesentlich schwieriger stellt sich die korrekte Duplizierung
der Reynoldszahl dar. Betrachtet man die Definition der Reynoldszahl

Vel _pV
v H

so sieht man, dal} bei bereits erfolgter Duplizierung der Machzahl, die Geschwindigkeit 7
festgelegt ist. Die charakteristische Lange z.B. die Fligelbezugstiefe /. ist Uber den Modell-
malistab definiert. Dies bedeutet, dal} bei einem Versuch, der in einem Niedergeschwindig-
keitswindkanal mit einer offenen Mefstrecke, also bei Umgebungsdruck und -temperatur und
somit auch der gleichen Viskositat wie bei der Grolausfihrung, durchgefihrt wird, die
Reynoldszahl um den Faktor des Modellmalistabs zu klein simuliert wird. Zur Duplizierung
einer korrekten Reynoldszahl stehen nun zwei freie Parameter zur Verfiigung. Einerseits die
Dichte p , die Uber die Zustandsgleichung des idealen Gases als Funktion des Drucks
dargestellt werden kann

Re Gl. 2-22

p=p-R-T Gl. 2-23

und andererseits die dynamische Viskositat .. welche eine Funktion der Temperatur ist, Abb.
1-4. Durch eine Kombination von Temperaturabsenkung bis auf 90 [K] und einer Drucker-
hohung bis zu 5 [bar], laft sich Uber die Druck- und Temperaturabhangigkeit der Viskositat
eine Reynoldszahl erreichen, die der korrekten Flugreynoldszahl entspricht. Diese kryogene
Versuchstechnik stellt jedoch sehr hohe Anforderungen an Modellbau und Windkanal, bei
einer vergleichsweise schlechten Effizienz im Versuchsbetrieb infolge der verwendeten
Stickstoffatmosphare und der erforderlichen Abkuhl- und Aufheizzyklen . Ebenso stellt die
Konstruktion von Modellen fir héhere Druckniveaus eine Herausforderung an Entwurf und
Fertigung dar.

Bei nicht korrekter Duplizierung der Reynoldszahl ist es jedoch sinnvoll, die Verteilung
zwischen laminarer und turbulenter Strdmung wenigstens ndherungsweise nachzubilden.
Dies geschieht im Experiment durch die Verwendung so genannter Transitionsstreifen,
welche auf das Modell aufgeklebt werden um den Umschlag von laminarer zu turbulenter
Stréomung zu erzwingen.
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2.2 Erste Versuche: Otto Lilienthal, Gustaf Weil3kopf und Gebr. Wright

Abgesehen von einigen zwar wagemutigen, jedoch nicht zwingendermalien einem natur-
wissenschaftlichen Vorgehen verpflichteten, friihen Pionieren der Luftfahrt, reifte bei vielen
Flugbegeisterten sehr schnell die Erkenntnis, dal fir die Entwicklung von Fluggeraten eine
systematische Problemldsungsstrategie erfolgsversprechend erschien.

Abb. 2-2:  Erste, weniger erfolgreiche Versuche: Aerial Steamer, Thomas Moy 1875 [ 33]

Als Beispiel flr eine systematische Herangehensweise sind insbesondere die Arbeiten zur
Untersuchung von Profilen von Otto Lilienthal [ 23] zu sehen, der mittels eines einfachen
Versuchsaufbaus (Abb. 2-3) die Abhangigkeit von Anstellwinkel und resultierender Luftkraft
fur unterschiedliche Fligelprofile untersuchte.

Abb. 2-3:  Versuchsaufbau von O. Lilienthal zur Profiluntersuchung [ 23]

(’}/L -’K,;,]-, e

Z

Abb. 2-4:  Otto Lilienthal und sein Doppeldecker, 1895 [ 23]
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Auch wenn Gustaf Weillkopf, geb. am 01. Januar 1874 in Leutershausen/Mittelfranken und
Ende des 19. Jahrhunderts in die USA ausgewandert, nie der ihm geblUhrende historische
Ruhm zuteil wurde, so gelang ihm nachweislich ein Flug mit Motorkraft bereits zwei Jahre
vor den Gebr. Wright und zwar am 14. August 1901 in Bridgeport, Connecticut, USA. Ein
Nachbau des von ihm konstruierten Fluggerats konnte am 18.09.1997 erfolgreich am
Flugplatz Manching geflogen werden.

:

Abb. 2-5: G. WeilRkopf mit seinem Fluggerat Nr. 21 [ 33]

Abb. 2-6:  Replika des Fluggerats Nr. 21 von G. WeilRkopf in Manching
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Obwohl historisch nicht immer korrekt bewertet, so stellen die Arbeiten der Gebr. Wright
neben den Arbeiten von G. Weillkopf ebenfalls das Ergebnis von systematischen Profilunter-
suchungen in dem eigens von ihnen entworfenen Windkanal dar, die anknipfend an die
Ergebnisse von Lilienthal Uber die Entwicklung von Gleitern zu erfolgreichen motorge-
triebenen Konstruktionen fuhrten.
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Abb. 2-7:  Windkanal und Gleiter Nr. 3 der Gebr. Wright [ 3]

2.3 Einteilung der Windkanale

2.3.1 Unterscheidung nach Machzahl

In  Abhangigkeit von dem Betriebsbereich lassen sich unterschiedliche Kanaltypen
spezifizieren:

- Unterschallkanal, inkompressibel: 0 <M<03
- Unterschallkanal, kompressibel: 0.3<M<07
- Transsonikkanal: 0.7<M<1.2
- Uberschallkanal: 1.2<M<5

- Hyperschallkanal: 5 <M

2.3.2 Unterscheidung nach Betriebsdauer

In der Regel kdnnen Kandle geschlossener Bauart mit einer Stromungsruckfuhrung,
kontinuierlich betrieben werden. Diese Ausfihrung findet sich bei Niedergeschwindigkeits-,
Transsonik-, Uberschall- und Plasmakanalen.

Insbesondere im Hyperschallbereich findet man aufgrund des hohen Energieaufwands
Kanale, die intermittierend arbeiten. Die Melzeiten kénnen hier von einigen Minuten (‘blow-
down-Kanal') bis zu weniger als einer Millisekunde (StoRwellenkanal) liegen. Das
Hauptmerkmal liegt hier in der Unterscheidung ob lediglich die Geschwindigkeit ('kalter'
Hyperschall) oder die Enthalpie (‘hei3er' Hyperschall) dupliziert werden soll.
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2.4 Niedergeschwindigkeitswindkanéle (M<0.3)

Bei Niedergeschwindigkeitswindkanalen lassen sich prinzipiell zwei Konstruktionsprinzipien
unterscheiden. Die offene Bauart (Abb. 2-8), benannt nach dem Konstrukteur Eiffel, hat zwar
den Nachteil, da® die gesamte Strahlleistung verloren geht, dafur treten jedoch keine
Storeffekte auf, die mit der Stromung umlaufen. Aufgrund des einfachen Konstruktions-
prinzips sind die Kosten flr diesen Kanaltyp vergleichsweise gering. Kennzeichen sind die
Dise mit einem groRen Kontraktionsverhaltnisses von 5 - 20 wodurch sich ein gleich-
formiges und turbulenzarmes Geschwindigkeitsprofil in der Melistrecke ergibt, welches sich
durch die Verwendung von Gleichrichter und Sieben vor der Dise noch weiter verbessern
laRkt. Das hohe Kontraktionsverhaltnis bewirkt geringe Geschwindigkeiten in der Disenvor-
kammer und somit geringe Verluste infolge der Einbauten zur Stromungsgleichrichtung. Zur
Reduzierung der Druckverluste wird ein Diffusor zur Druckriickgewinnung zwischen Mel}-
kammer und Geblase gesetzt. Bei der Dimensionierung des Diffusors ist zwischen hohem
Druckrickgewinn und Aufwand infolge der erforderlichen Lange, sowie den Verlusten infolge
Wandreibung abzuwagen. Ein weiterer Nachteil dieses Typs besteht in der Abhangigkeit von
meteorologischen Gegebenheiten (Temperatur, Feuchtigkeit), da die Luft in der Regel von
der freien Atmosphare angesaugt wird. Dies 1aRt sich durch die Unterbringung des Kanals
z.B. in einer grof3en Halle vermeiden. In der Mel3kammer liegt ein Unterdruck vor, d.h. dal}
bei einer offenen Melstrecke eine Unterdruckkammer um die Mel3strecke erforderlich ist.
Aufgrund des sehr geringen Turbulenzgrades wird diese Art von Windkanal vorzugsweise
zur Untersuchung von Profilen im Niedergeschwindigkeitsbereich verwendet, z.B. TU Delft
oder IAG der Universitat Stuttgart. In seltenen Fallen werden sie aber auch Erzeugung von
Trans- und Uberschallstrémungen eingesetzt (Institut fiir Luft- und Raumfahrt der TU Berlin)

Diffugor  Viantiiator

Abb. 2-8:  Eiffel-Windkanal

Windkanale, die Uber eine Rickflihrung der Luft durch Diffusoren und Umlenkgitter verfligen,
werden als geschlossene Kanale oder Goéttinger Kanal (Abb. 2-9) bezeichnet. Im stationéren
Betrieb braucht der Verdichter lediglich die Stromungsverluste im Kreislauf auszugleichen.
Die vergleichsweise grolen Abmessungen ergeben sich aus dem optimalen Erweiterungs-
winkel der Diffusoren von «,,/2 = 3 - 4°. Vorteile sind der hohe Gutegrad (= Verhaltnis von
Strahlleistung zu Geblaseleistung) und die Unabhangigkeit von meteorologischen Beding-
ungen. Nachteile sind das hohe Turbulenzniveau und die Verschmutzung durch Schmier-
stoffe, z.B. des Verdichters und durch Zugaben von Partikeln zur Strémungsichtbarmachung
(seeding).

Bauformen mit offener als auch geschlossener MeRstrecke sind mdglich. Geschlossene
MeRstrecken ermdglichen den Betrieb als Duckkanal, d.h. eine Variation der Reynoldszahl
durch eine Anhebung oder Absenkung des Drucks ist mdglich. Ein Nachteil der
geschlossenen Bauart besteht, neben dem hoéheren Turbulenzgrad als im Vergleich zu
einem Eiffel-Kanal, in der kontinuierlichen Aufheizung der Stromung infolge der Reibung, d.h.
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zur Gewabhrleistung konstanter Stromungsbedingungen ist ein Kihlsystem im Kreislauf vor-
zusehen, was sich wiederum in einer Verringerung des Gltegrades, d.h. einer héheren
erforderlichen Verdichterleistung auswirkt.

34500

Gedldse

/

/:]%:_j
Dijge
ra

E 2£00x16800 '/l

|

|
3750

|

|

Gleichrichter 2Turbulenzsiehe

13800

4800

o 7 =)

Abb. 2-9:  Geschlossene Bauart (Géttinger Kanal), TU-Miinchen Windkanal A

Warmetauscher

2.5 Transsonischer Windkanal (0.4 <M < 1.2)

Transsonische Windkanale werden in der Regel als geschlossene Kanale ausgeflihrt. Durch
den Austausch von Duse/Melistrecke laldt sich der Betriebsbereich Uber den eigentlichen
Transsonikbereich erweitern, z.B. bei TWG von M = 0.4 auf M = 2.0. Aufgrund des hohen
Energiebedarfs fir einen kontinuierlichen Betrieb (bis zu 70 MW), werden die Mel3strecken
haufig kleiner ausgefuhrt als bei Niedergeschwindigkeitswindkanalen.
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Abb. 2-10: Transsonischer Windkanal Géttingen (TWG)
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Abb. 2-11:  Eurofighter-Modell (MaRstab 1:15), TWT CALSPAN Buffalo NY, USA

2.6 Hyperschallwindkanale (M>5)

Ein wesentliches Kriterium zur Unterscheidung von Hyperschallwindkanalen besteht darin,
ob lediglich die Geschwindigkeit (‘'kalter' Hyperschall) oder die Enthalpie (‘heil’er' Hyper-
schall) dupliziert werden soll. Kalte Kanale arbeiten in der Regel als 'blow-down'-Kanal (Abb.
2-12) mit MeRzeiten von bis zu einigen Minuten. Komprimierte Luft wird aus einem Druck-
reservoir Uber eine Aufheizvorrichtung zuerst durch eine Beruhigungskammer geleitet und
anschlieltend in einer Diise beschleunigt. Stromabwarts der Melstrecke folgt ein Diffusor
und anschlieRend ein Vakuumkessel. Die Aufheizung der Luft ist erforderlich, da andernfalls
infolge der Expansion in der Dise und der damit verbundenen Abklhlung, die Konden-
sationstemperatur von Stickstoff und Sauerstoff unterschritten wiirde.

FAST ACTING VALVE

DIFFUSER

NOZILE

AIR SUPPLY

Abb. 2-12:  VKI hypersonic tunnel H-3 blow-down facility
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Abb. 2-13: Modell des Raumtransporters Sanger mit Oberstufe Horus, H2K DLR KdIn

Ein Beispiel fir einen 'heillen' Kanal, der die Duplizierung der Strémungsenthalpie
ermoglicht, ist der StoRwellenkanal des DLR-Go6ttingen HEG, (Abb. 2-14), mit Melzeiten in
der Grélenordnung von einer Millisekunde.

Hauptkomponenten sind das Kompressionsrohr, in dem sich der Kolben befindet, das
Stolrohr, die Dise sowie ein Vakuumkessel. Kompressions- und Stolrohr sind durch eine
Membran von einander getrennt, ebenso das Stol3rohr von der evakuierten Dise und der
MeRstrecke. Der schwere Kolben wird pneumatisch beschleunigt und komprimiert das Gas
im Kompressionsrohr. Die erste Membran, eine ca. 20 mm starke Stahlplatte, bricht und eine
StolRwelle lauft bis zur zweiten Membran aus Kunststoff und weiter bis zum Dusenhals. Dort
wird die Welle reflektiert und lauft wieder zuriick in Richtung des Kolbens. Die eigentlichen
Kesselbedingungen, d.h. das erforderliche hohe Druck- und Temperaturverhaltnis stellt sich
hinter diesem zuriicklaufenden Stol ein. Das Gas expandiert nun durch die Dise in die
MeRstrecke und stromt in den Vakuumkessel. Die Geschwindigkeit, mit der sich der
Verdichtungsstofly durch das Stofrohr ausbreitet, die sog. StoBmachzahl, ist abhangig von
den Druck- und Temperaturverhaltnissen in Kompressions- und Stof3rohr als auch von den
Isentropenexponenten der verwendeten Gase [ 28].

Luftversorgung StoBrohr MeBstrecke

Kompressionsrohr Diise

Kolben

1. Membran
m = 800kg 2. Membran Modell

el

A

60 m

Abb. 2-14: Hochenthalpie-Windkanal Géttingen (HEG)
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Einfache Bauformen verzichten auf den Kompressionskolben und erhéhen im Kompres-
sionsrohr den Druck durch eine externe Pumpanlage und die Temperatur durch eine Heiz-
vorrichtung. Die erste Membran wird durch eine Doppelmembran ersetzt, die durch Entliften
zum Bersten gebracht wird.

Auch wenn in solchen Hochenthalpieanlagen die Enthalpie korrekt simuliert werden kann, so
unterscheidet sich die Stromung doch stark von den Strémungsverhaltnissen in der realen
Atmosphare. Wahrend sich ein Hyperschallfluggerat beim Flug durch eine ruhende Atmo-
sphare bewegt, die sich im chemischen Gleichgewicht befindet, so trifft das Modell in der
Melstrecke auf eine teilweise dissoziierte und sich im chemischen Nicht-Gleichgewicht
befindliche Stromung. Dies hat insbesondere einen EinfluR auf die reibungsbehafteten
Grolien, wie z.B. die Wandschubspannung. Ebenso wird die Rekombination der Molekile
durch die Katalyzitat der Oberflache beeinflult, welche sich ebenfalls nur sehr schwierig im
Modellversuch nachbilden Iaft.

2.7 Windkanalinstrumentierung

2.7.1 Kraftmessungen

Zur Bestimmung der auf das Modell wirkenden Gesamtlasten, aus denen die aero-
dynamischen Beiwerte ermittelt werden, kann entweder eine interne (Abb. 2-15) oder eine
externe Hauptwaage (Abb. 2-17) verwendet werden. In Abhangigkeit von Modellgréfte und
Belastung kdnnen unterschiedlich dimensionierte Waagen eingesetzt werden, wobei der
KraftfluR von dem Modell iber die Waage in die Modellaufhdngung verlauft, Abb. 2-16.
Besondere Schwierigkeiten bei der Verwendung von internen Waagen bestehen bei der
(nominellen) krafte- und momentenfreien Fuhrung von Instrumentierungs-, Druckluft- oder
Hydraulikleitungen zur Simulation von Triebwerksstrahlen, tiber die Waage.
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Abb. 2-15:  Interne 6-Komponentenwaagen, TASK
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Abb. 2-16: Windkanalmodell mit interner Waage und Heckstielaufhangung

Bei sehr schweren Modellen oder insbesondere bei KFZ-Versuchen werden externe Waagen
verwendet, die aulerhalb der Melstrecke untergebracht sind. Das Modell wird ber eine
Drahtaufhangung oder feste Streben mit der Waage verbunden. Der Hauptnachteil einer

externen Waage besteht in der Beeinflussung der Stromung durch die Aufhangevorrichtung
des Modells.

Abb. 2-17: Externe Windkanalwaage, University of Washington

Schnittlasten zur Dimensionierung von Pylonen oder zur Bestimmung der Anfangsbeding-
ungen fur Waffenabgangsrechnungen werden mit Auenlastwaagen ermittelt. Weitere Auf-
gaben bestehen z.B. die Ermittlung von Schnittlasten an Leitwerken, Rudern und Klappen.
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Abb. 2-18: EADS Aufenlastwaage fiir das Modell (1:15) einer Luft-Boden-Waffe,

2.7.2 Druckmessungen

Insbesondere die Belastungsmechanik erfordert nicht nur die Kenntnis der Gesamtkrafte am
Modell sondern auch die Lastverteilung an einzelnen Baugruppen, z.B. am Tragflligel oder
an Triebwerksgondeln. Klassische Verfahren bestehen in der Verwendung von Druck-
modellen, die Uber eine Vielzahl von statischen und dynamischen Druckmefstellen verfugen.
Die statischen Wanddriicke werden Uber Druckleitungen mittels eines PSI-Model Abb. 2-19
im Inneren des Windkanalmodells in ein elektrisches Signal umgewandelt und zur Datener-
fassung gefihrt. Dieser hohe Aufwand hinsichtlich Modellinstrumentierung 14t sich durch
optische MelRverfahren, wie z.B. die Verwendung von druckempfindlicher Farbe (pressure
sensitive paint PSP) reduzieren.

Ein weiteres Anwendungsgebiet besteht in der Analyse von Rohrstromungen, wie sie z.B.
beim Triebwerkseinlauf und Dusenstromungen vorliegen. Allgemein kann zwischen
statischen und Totaldruckaufnehmern unterschieden werden, wobei auch hier stationare als
auch instationare Geber zum Einsatz kommen, Abb. 2-20 bis Abb. 2-22. Die in Abb. 2-23
und Abb. 2-24 dargestellte 5-Lochsonde wird zur Vermessung des Geschwindigkeitssvektors

im Stromungsfeldverwendet.
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Abb. 2-19: PSI-Modul
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Abb. 2-22:  Wanddruckaufnehmer, Druckbereich +100 kPa, Dynamik: 1 — 1000 Hz
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Abb. 2-24: 5-
Lochsonde

2.7.3 Temperaturmessungen

Ebenso wie bei Druckmessungen, besteht das klassische Verfahren in der diskreten
Messung der Temperaturverteilung Uber eine Vielzahl von Temperatursensoren, was zu
einem entsprechend hohen Instrumentierungsaufwand fiihrt (Abb. 2-25). Auch hier setzt man
verstarkt auf optische Verfahren z.B. Infrarot-Verfahren [ 17] oder temperaturempfindliche
Schichten (temperature sensitive paint TSP).

Abb. 2-25: HERMES Hyperschallmodell zur Warmelibergangsmessung
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2.8 Windkanalkorrekturen

Da sich das Modell im Gegensatz zur GroRausflihrung nicht frei durch die Atmosphare
bewegt, sondern Uber eine Aufthangunge- und Verstellvorrichtung in ein erdfestes System
eingebunden ist, sind die MefRergebnisse um diese stérenden Einflisse zu korrigieren, d.h.
die Veranderung der Druckverteilung in der Mel3strecke infolge der Versperrung der Modell-
aufhangung. Weitere Korrekturen sind erforderlich um z.B. bei einer Heckstielaufhangung die
Verfalschung der Modellgeometrie im Heckbereich zu berucksichtigen (Heckwiderstand). Bei
kleineren Modellen ist es in der Regel nicht mdglich die Triebwerke einschlieRlich der Schub-
charakteristik korrekt zu simulieren, es wird meist lediglich ein durchstrémter Triebwerks-
kanal nachgebildet, der bei zu kleinen Durchmessern oft vollstandig verschlossen wird. Der
interne DurchfluBwiderstand kann durch einen Druckmelrechen im Disenaustrittsquer-
schnitt des Triebwerks gemessen werden.

Die Erfassung der aerodynamischen Parameter der Einlaufstrémung bildet eine eigen-
standige Kategorie von Windkanalversuchen, fur die spezielle Einlaufmodellen verwendet
werden.

Der Einflud der Mef3streckenwande in Unterschallkandlen unterscheidet sich signifikant von
Transschall-, Uberschall- oder Hyperschallkandlen da sich Stérungen in der Unterschall-
stromung auch stromaufwarts auswirken. Um den Wandeinflul? bei Unterschallstrdomungen
zu korrigieren ist insbesondere die Versperrung und die Ablenkung der Stromlinien, mit
entsprechender Auswirkung auf die aerodynamischen Beiwerte, z.B. Auftrieb zu berlck-
sichtigen. Im Transsonikbereich verfligen MeRstrecken in der Regel Uber Entliftungen in
Form von perforierten oder geschlitzten Wanden. Im Uberschallbereich bewirkt die Entlift-
ung eine Verringerung der Starke der an den Wanden zu dem Modell reflektierten StoRe,
welche durch die stollinduzierte Druckverteilung die Kraftmessung verfalschen. Im Idealfall
bewirkt der Druckanstieg hinter dem Sto, dal® genau so viel Luft durch die Entliftung
gepresst wird, daly der Druck auf das gleiche Niveau reduziert wird, wie es vor dem Stol}
herrschte. Form und Starke der Stofl¥fronten hangen jedoch von der Machzahl, der Modell-
gréfke und dem Anstellwinkel ab. Daher wird sich in der Realitat kaum ein interferenzfreier
Zustand einstellen, vielmehr wird auch Luft durch die Entliftungsoéffnungen wieder in die
MeRstrecke zurlickstromen und das Stromungsfeld stromaufwarts beeinflussen. Zur
Minimierung der Wandeinfliisse werden daher fir Windkanaluntersuchungen im Transschall-
bereich Modelle verwendet, die lediglich eine maximale Versperrung der Melstrecke von
einem Prozent aufweisen. Bei Uberschall- und Hyperschallversuchen liegen die StoRfronten
wieder naher an der Korperoberflache an, wodurch die Mdglichkeit, dal} reflektierte StoRe
wieder auf das Modell treffen, vernachlassigt werden kann.

Viele Hochgeschwindigkeitswindkanale weisen aufgrund einer nicht optimal ausgelegten
Duse einen Druckgradienten in axialer Richtung auf. Dieser Druckgradient wird, ebenso wie
ein potentieller Gradient in der Machzahl, im Rahmen der Kalibrierung der Mef3strecke erfafdt
und ist bei der Datenauswertung entsprechend zu bertcksichtigen.
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2.9 Ubungen zum Kapitel Stromungssimulation in Windkanalen

A2.1  Ahnlichkeitskennzahlen bei Windkanalversuchen

Welche Ahnlichkeitskennzahlen sollten Sie bei Windkanaluntersuchungen, insbesondere bei Profil-
oder Grenzschichtuntersuchungen duplizieren? Geben Sie eine physikalische Definition der
Parameter an.

A2.2 Einteilung von Windkanalen
Nach welchen Kriterien lassen sich Windkanaltypen unterscheiden?

A2.3 Laminarwindkanal

Sie sind bei einem Hersteller fir Windkraftanlagen beschaftigt und werden mit der Entwicklung eines
neuen Profils beauftragt. Welchen Typ von Windkanal wahlen Sie fir diese Untersuchung aus und
warum?

Den ersten Teil der Messungen fihren Sie im Juli, bei einer durchschnittlichen Temperatur von 35°C
und einem auf Meeresniveau (MSL) bezogenen Luftdruck von 980 hPa durch. Den zweiten Teil der
Messung schlieBen Sie im Dezember, bei einer durchschnittlichen Temperatur von -20°C und einem
Luftdruck von 1020 hPa ab. Beide Versuchsreihen fihren Sie mit einem Profil mit der Bezugstiefe von
I =1 m bei einer Geschwindigkeit von V., = 100 m/s durch.

Verwundert stellen Sie fest, dal’ die Ergebnisse nicht zusammen passen, warum?
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3 Numerische Strémungssimulation

3.1 Entwicklung von CFD als Entwicklungswerkzeug

Betrachtet man die historische Entwicklung auf dem Gebiet der Fluiddynamik, so stellt die
numerische Strémungssimulation oder CFD (computational fluid dynamics) einen dritten
Ansatz zur Problemlésung dar. Bis zum 17. Jahrhundert wurden die wesentlichen Grund-
lagen der experimentellen Stromungsmechanik erarbeitet, gefolgt von der Entwicklung der
theoretischen Stromungsmechanik im 18. und 19. Jahrhundert. Mit dem Aufkommen von
Rechenanlagen in der zweiten Halfte des 20. Jahrhunderts begann ab ca. 1960 die Entwick-
lung der numerischen Stromungsmechanik und hat heute seinen etablierten Platz neben
Theorie und Experiment bei der Losung strémungsmechanischer Aufgaben.

Obwohl in der anfanglichen Euphorie haufig propagiert, wird die numerische Simulation auch
in absehbarer Zeit das Experiment nicht verdrangen, sondern CFD ist vielmehr als Binde-
glied zwischen Experiment und Theorie zu verstehen.

Theorie

A 4

Experiment

CFD

Abb. 3-1:  Die drei 'Dimensionen' der Fluiddynamik [ 6]

Analog zu dem Vorgehen bei einem Windkanalexperiment, d.h. unter definierten und
kontrollierbaren Randbedingungen werden (Mel3-) Ergebnisse erzielt, werden bei einer
numerischen Simulation (Rechen-) Ergebnisse fur definierte Randbedingungen erzeugt. CFD
ermdglicht somit auch ein numerisches Experiment. Als Beispiel soll die Frage untersucht
werden, wie sich das Stromungsfeld um ein Profil bei vorgegebener Reynoldszahl unter der
Annahme einer wahlweise laminaren und einer turbulente Strémung verhalt. Wahrend im
Windkanalexperiment die Turbulenz durch das Aufbringen von Transsitionstreifen im
vorderen Bereich des Profils erzwungen werden muf, da die Reynoldszahl unverandert
bleiben soll, beschrankt sich der Aufwand des numerischen Experiments auf das Zuschalten
(turbulente Strébmung) oder Abschalten (laminare Stréomung) des Turbulenzmodells. Das
Ergebnis der Rechnung zeigt die grundlegenden Unterschiede der beiden Strémungstypen.
Wahrend im laminaren Fall die Stréomung an der Hinterkante instationar ablést, liegt die
Stromung im turbulenten Fall an der Hinterkante an.

Der Vergleich der mittels numerischem und Windkanalexperiment ermittelten Auftriebsbei-
werte flr das Wortmannprofil FX63-137 (Abb. 3-2) zeigt jedoch einen fundamentalen Unter-
schied zwischen beiden Ansatzen. In der Regel wird bei Kraftmessungen eine so genannte
Polare, d.h. die Variation der Beiwerte in Abhangigkeit vom Anstellwinkel gemessen. Die
Anzahl der MeRpunkte ist hierbei prinzipiell frei wahlbar. In der Praxis hat sich eine Stufung
von aA = 1° bzw. 2° als ausreichend erwiesen.

Die numerische Simulation liefert pro Rechenlauf zwar das vollstandige Stromungsfeld um
den Koérper, jedoch nur fir einen einzigen Anstellwinkel. Auch hier ist prinzipiell mdglich eine
vollstdndige Polare zu berechnen, jedoch steigt der Zeitaufwand, insbesondere bei kom-
plexen dreidimensionalen Konfiguration, stark an.
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turbulente Strémung (stationar)

Abb. 3-2:  CFD vs. Windkanal, FX63-137, Re = 10°, M., = 0.5 [ 6]

Wahrend noch bis ca. 1970 sich die Anwendung von CFD auf die Berechnung zweidimens-
ionaler Strdomungen beschrankte, so konnten ab ca. 1990 dreidimensionale Strdmungen um
komplexe Geometrien vollstdndig berechnet werden. CFD wurde somit zu einem voll-
wertigen Entwurfswerkzeug.

Die Druckverteilung fur eine Northrop F-20 als Ergebnis einer Eulerrechnung bei M., = 0.95
und « = 8° sind in Abb. 3-3 dargestellt. Die Linien stellen Isobaren, also Orte gleichen Drucks
dar. Je enger sich die Isobaren zusammenschieben, desto grof3er ist der Druckgradient. Das
Zusammenfallen der Isobaren an der Fligelhinterkante und auf dem Rumpf indizieren
deutlich einen Verdichtungsstol3.

Abb. 3-3:  Northrop F-20 bei M, = 0.95 und a = 8°, ¢, -Verteilung [ 6]
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In Abb. 3-4 ist ein Vergleich der berechneten und gemessenen ¢, -Verteilung fiir einige
Flugelschnitte dargestellt. Bei der 'klassischen' experimentellen Vorgehensweise, d.h. der
Verwendung von diskreten Druckbohrungen zeigt sich ein Vorteil von CFD, welche
kontinuierliche Ergebnisse iber die gesamten Fllgelschnitte liefert. Abhilfe schafft hier z.B.
der Einsatz optischer DruckmelRmethoden (PSP).
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Eine weitere Starke numerischer Verfahren
liegt in der Erfassung des gesamten
Stromungsfeldes um den Kdorper. Dadurch
lassen sich z.B. auch komplexe Wirbel-
strukturen analysieren (Abb. 3-5). Diese
Moglichkeit steht jedoch auch heute durch
eine Vielzahl von optischen Verfahren zur
dreidimensionalen  Strdmungsichtbarmach-
ung und -vermessung im Windkanal zur
Verfugung (PIV, DGV).

(@)

Die Bedeutung von CFD wird an dem
Beispiel eines stumpfen Korpers, der mit
Uber- bzw. Hyperschall angestromt wird,
sichtbar. Bei Wiedeintrittskérpern, wie z.B.
der Apollo-Kapsel, ist das Stromungsfeld
zwischen dem abgeldsten Stol3 und dem
Korper, insbesondere hinsichtlich des fir die
Auslegung der Thermalstruktur wichtigen
Warmelbergangs, von Interesse. Das gleich-
zeitige Vorliegen eines Unter- und eines
(b) Uberschallgebietes hinter dem Verdichtungs-
stoB (Abb. 3-6), gestaltet eine analytische
Lésung schwierig. Das Problem besteht in
der gleichzeitigen Lésung zweier unter-
schiedlicher Typen von Differentialgleich-
ungen; eine elliptische partielle DGL flr
M <1 und eine hyperbolische partielle DGL
fir M> 1. Erst 1966 konnte dieses Problem
durch Moretti und Abbett numerisch geldst
werden.

Abb. 3-5:  Wirbelstrukturen einer Northrop F-20 bei M,, = 0.95 und « = 8° [ 6]

Elliptic
region Y

Hyperbolic region

Abb. 3-6:  Stumpfer Kérper im Uberschall
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3.2 Physikalische Grundprinzipien

Die die Stromungsmechanik bestimmenden physikalischen Grundprinzipien sind die
Erhaltungssatze flir Masse, Impuls und Energie. Die numerische Lésung dieser drei Basis-
gleichungen setzt das Verstandnis der physikalischen Bedeutung dieser drei Gleichungen
unabdingbar voraus. Die Form dieser Gleichungen ist fir einen theoretischen aerodyn-
amischen Ansatz in der Regel vollig unerheblich, die Lésung eines Algorithmus kann jedoch
stark von der Form beeinflult werden.

In  Abhangigkeit des betrachteten Kontrollvolumens fiilhren die Erhaltungssatze zu
unterschiedlichen Formen partieller Differentialgleichungen, d.h. bei der Betrachtung eines
finiten Kontrollvolumens ¥ (Abb. 3-7) ergeben sich Gleichungen in integraler Form.

-J'J'//(;;r:m] surface S

) 2 (ol

Control volume V

L SRR S T

b A,
Durchstromtes Kontrollvolumen V Kontrollvolumen V bewegt
im Raum fixiert - sich mit der Strdomung -
konservatives System nicht-konservatives System

Abb. 3-7:  Strdmungsmodelle: Endliches Kontrollvolumen V

Bei der Betrachtung eines infinitesimalen Kontrollvolumens 4V (Abb. 3-8) ergeben sich die
Gleichungen in der Form von partiellen Differentialgleichungen

\bk,,/ i gh 9w joieagsettr TS 1

dav

[ Volume dV

Durchstromtes Kontrollvolumen dV Kontrollvolumen dV bewegt
im Raum fixiert - sich mit der Stromung -
konservatives System nicht-konservatives System

Abb. 3-8:  Strdmungsmodelle: Infinitesimales Kontrollvolumen dV
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3.3 Bedeutung des vollstandigen Differentials

Zum Verstandnis des vollstandigen Differentials wird ein infinitesimales Fluidelement
betrachtet, welches sich im kartesischen Raum vom Punkt I zum Punkt 2 bewegt. Das
vorliegende instationare Geschwindigkeitsvektorfeld 7 wird beschrieben durch

V=u-i+v-j+wk Gl. 3-1

mit den Geschwindigkeitskomponenten

u =u(x,y,z,t) Gl. 3-2
% =v(x,y,z,t) Gl. 3-3
w =w(x,y,z,t) Gl. 34

Fluid element ~
attime =1, e

i A

Same fluid element
attime t=t,

Abb. 3-9:  Bedeutung des vollstandigen Differentials

Zum Zeitpunkt ¢ = ¢, befindet sich das Element am Punkt / und seine Dichte betragt
yo) :p(xl,yl,zl,tl). Zum Zeitpunkt ¢ = ¢, befindet sich das Element am Punkt 2 und seine

Dichte betragt p, :p(xz,yz,zz,tz). Die Taylorentwicklung um Punkt / ergibt fur die Dichte

0 0 0 2
P2 =P +[5_§j1 '(xz _X1)+(a_§l '(yz _J’1)+(a_§jl '(22 _Zl)+(a_/;]1 .(tz —f1)+--.. Gl. 3-5

+.......ITerme hoherer Ordnung

Division durch ¢,-¢, ergibt die mittlere zeitliche Anderung der Dichte des Kontrollvolumens auf
dem Weg von (/) nach (2)

P2 Py 2(5_/?) X—n (0P .M{@j iy Gl. 3-6
tz_tl ax 1 tz_tl 8)/ 1 tz_tl 82 1 tz_tl
Der Grenzibergang

lim P2 P1 :d_p
1yl tz _tl dt Gl. 3-7
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ergibt das vollstandige Differential dp/dt, d.h. die Anderung der Dichte des Fluidelements auf
dem Weg von Punkt (/) nach Punkt (2), wohingegen die partielle Ableitung 5p/d die zeitliche
Anderung der Dichte an einem fixen Ort beschreibt.

Das vollstéandiges Differential der Dichte p :p(x,y, z,t) ergibt sich somit zu

dp:a—p-dx+a—p-dy+a—p-dz+a—p-dt Gl. 3-8
ox oy 0z ot

bzw. nach Division durch dt

dp _op  Op dx Op dy Op d

— Gl. 3-9
dt ot oOx dt oy dt 0z dt
mit
uzﬁ, v:ﬂ, WZ% Gl. 3-10
dt dt dt
folgt

d—pza—p+u~a—p+v-a—p+w-8—p Gl. 3-11

dt ot ox oy oz

3.4 Kontinuitatsgleichung

3.4.1 Integrale Form der Kontinuitatsgleichung

Die Kontinuitatsgleichung ergibt sich aus dem physikalisches Grundprinzip der Masseerhalt-
ung

Abb. 3-10: Integrale Form der Kontinuitatsgleichung

Die Massebilanz ergibt sich aus dem Nettomassestrom aus dem Kontrollvolumen

”p-I?-dE Gl. 3-12

N

und der zeitlichen Anderung der Masseénderung (Abnahme) innerhalb des Kontrollvolumens

%IHPW Gl. 3-13
14
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ZU

Ljp.f.dg+§jyp.dvzo

3.4.2 Differentielle Form der Kontinuitatsgleichung

Gl. 3-14

Aus der Betrachtung des in Abb. 3-11 skizzierten Volumenelementes dx-dy dz ergibt sich die

Kontinuitatsgleichung in differentieller Form

¥ A p=pl{xyvzt)
V=ui+vj+wk
u=u(x,yat)
v=v(xynzt)

w=wlxr,vwort)

— ¥

iA = e

.

r.

L
i

d(pv)
[ pv+ ZAE — dy | dx dz 2 P
9% [ pw +2 tap‘“ Y dz ] dx dy

[pu+2 ‘r.IP:‘ ) dx ] dy dz

S L g

( pu ) dy dz

( pw ) dx dy (pv)dcd:z

Abb. 3-11: Im Raum fixiertes infinitesimales Volumenelementes dx-dydz

Aus dem Nettostrom in x-Richtung

[p ‘u+ de}dydz - (p . u)dydz = dedydz
Ox Ox

und analog in y- und z-Richtung ergibt sich der Gesamtnettomassetrom

{a(p u) + olp-v) alp- W)}dxdydz

+
ox oy Oz

Zusammen mit der zeitlichen Veranderung der Masse
op
——(dxdydz
o (dxdydz)
lautet die Bilanz fur das im Raum fixierte Volumenelement

|:6(p'”) N a(p-v) N a(p : W)}dxdydz_,_a_p(dxdydz) =0
PN 6)/ Oz ot

bzw.

%_p{@(p'u)ﬁ(p-V)Jr5(p~W)}:O

Ox oy 0z

Gl. 3-15

Gl. 3-16

Gl. 3-17

Gl. 3-18

Gl. 3-19
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3.5 Impulsgleichung

Die Impulsgleichung ergibt sich aus dem physikalisches Grundprinzip: Kraft ist gleich Masse
mal Beschleunigung, d.h.

F=m-a Gl. 3-20

Betrachtet man ein in Stromung mitbewegtes infinitesimales Element dx-dy-dz (Abb. 3-11) so
lalt sich diese Vektorbeziehung in drei skalare Beziehungen entlang der drei Hauptachsen
aufteilen. Die Komponente in x-Richtung ist demnach

F.o=m-a, Gl. 3-21

Die Kraft F, besteht wiederum aus zwei Anteilen. Den Koérperkraften, die Uber eine Distanz
wirken, d.h. Gravitation, elektrische- oder magnetische Krafte und den Oberflachenkraften,
die eine direkte Wirkung auf den Kérper austben, d.h. Druck, Schub- und Normalspannung
(Reibungskrafte).

Velocity
components

( dap i
— (;: + = r.n'.l} dy d;
= T BT _.b X
oT, T
+ = dy) dy dz
X 4

T d2) dx dy
az

Abb. 3-12: In der Strémung mitbewegtes infinitesimales Volumenelementes dxdy dz

Die Summe der Oberflachenkréfte in x-Richtung ergibt
p—(p+8—pdxj dyvdz+|| 7, +8T—""dx -7, |dvdz +
ox ox

0
+ Hz‘yx + %dyj =T, }dxdz + Kz‘zx + %—”dzj -7, }dxdy
Y /4

0
[_8_p+ O + Ty + 07, }dxdydz Gl. 3-23

Gl. 3-22

bzw.

ox Ox oy oz

Die Korperkraft in x-Richtung p- £, -dxdydz , mit £, als der auf die Masse normierten Korper-
kraft, ergibt die Gesamtkraft in x-Richtung
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ot
Fom| - P 0% OO 0Tk \yviao s p £ - dxdyd Gl. 3-24
ox  Ox oy oz
Mit den Definitionen fir die Masse
m= p-dxdydz Gl. 3-25
und Beschleunigung
_du Gl. 3-26
dx
ergeben sich eingesetzt in Gl. 3-24 mit
F.=m-a,
die Navier-Stokes-Gleichung in x-Richtung
ou o oOr, Or, or
U _ P T T =4 f Gl. 3-27
ot ox  Ox oy oz
Die Navier-Stokes-Gleichungen in y- und z-Richtung ergeben sich analog zu
ov op Or, Or, Or,
p-—:——p+ Tt —=+p- f, Gl. 3-28
ot oy  Ox oy 0z
ow op oOr. Or, or
A P e T ey Gl. 3-29

o oz ox oy oz

3.6 Energiegleichung

Das der Energiegleichung zugrunde liegende physikalisches Prinzip ist die Energieerhaltung

ur,,)

[ut, + 5 dy | dx dz
h 5
g
|
| ——
| -up)
- I Sl [up — dx | dy dz
dy ! dx
| ur,, dx dy o
e T 2 f =T > [ wr, + r”f""“ dx | dy dz
updydz ——p» /L.:f_— ¥ Ao ol . . =
ut,, dy dz 44— e Id’ iy
i dz P Tl :
q, dy rf:* /; } f‘i’. + (f‘-:‘ dx }a_’l'n'ﬂ_'
¢ )
s 4—1’
’ ur,, dydz Hur.)
allZ . uT,, + .;;—.I dz ] dx dy
b z
rd
4
.

Abb. 3-13: In der Strémung mitbewegtes infinitesimales Element dxdy-dz
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Die Energiebilanz am Fluidelement setzt sich zusammen aus der Anderung der Energie im
Inneren des Elements, die gleich ist der Summe aus Nettowarmestrom in das Element hinein
und der am Element durch Korper- und Oberflachenkrafte geleisteten Arbeit.

2
Mit der Innere Energie e und der kinetischen Energie VT ergibt sich die Anderung der

Energie im Inneren des Elements zu

0 y?
-—| e+— |dxdydz Gl. 3-30
P 8t( 2} 4

Der Nettowarmestrom in das Element hinein lautet

p-q'+i(k~a—TJ+i k'a—T +i(ka—TJ dxdydz Gl. 3-31
oy oy ) oz 0z

+

und die am Element durch Korper- und Oberflachenkrafte geleistete Arbeit

(5(@) o(vp) G(WP)J .\

+ +
Ox oy oz

oury), o) our,) dbvey) obr,) dury) owey) dlwe.) o(wr.)
Ox oy 0z Ox Oy 0z Ox oy oz

p- [V dxdydz

dxdydz +

Gl. 3-32

3.7 Navier-Stokes- und Euler-Gleichungen

Obwohl streng genommen lediglich die aus der Impulserhaltung abgeleiteten Gleichungen
als Navier-Stokes-Gleichungen gelten, ist es Ublich, das System aus allen drei Gleichungen,
d.h. Masseerhaltung, Impulserhaltung und Energieerhaltung als Navier-Stokes-Gleichungs-
system zu bezeichnen. Dieses Gleichungssystem ermdglicht die Berechnung viskoser
Stromungen, d.h.

- reibungsbehaftete Stromungen

- thermischer Energielibertragung

- instationare Strémung

- kompressible Strémung

- dreidimensionale Stromung

Eine starke Vereinfachung, und damit eine Beschleunigung der Rechnung, stellt die Ver-
nachlassigung aller Reibungsterme und Warmeleitungsterme bei den Navier-Stokes-
Gleichungen dar. Dieses vereinfachte Gleichungssystem wird als Euler-Gleichungen
bezeichnet und ermdglicht die Berechnung Reibungsfreier Strémungen, d.h.

- keine Reibung

- keine thermische Energietibertragung

- instationare Strémung

- kompressible Strémung

- dreidimensionale Stromung



Aerodynamik des Flugzeugs Numerische Simulation 51

3.8 Diskretisierung

Diskretisierung beschreibt einen Prozel3, der eine geschlossene mathematische Form, z.B.
eine Integral- oder Differentialgleichung mit unendlich vielen Werten innerhalb der Berech-
nungsdomane durch Funktionen annahert, denen nur an einzelnen, diskreten Punkten inner-
halb der Berechnungsdomane Werte zugewiesen werden. Analytische Ldsungen partieller
Differentialgleichungen bilden wieder kontinuierlich auf ein geschlossenes Gebiet ab, wohin-
gegen numerische Lésungen nur auf diskrete Punkte im Lésungsraum, den so genannten
Gitterpunkten abbilden. Die Vorgehensweise besteht darin, dal} partiellen Ableitungen in den
zuvor hergeleiteten Gleichungen durch algebraische Differenzenquotienten fiir diskrete
Gitterpunkte ersetzt werden.

Die Methode der Finiten Differenzen basiert auf dem Ersetzen der partiellen Ableitung durch
algebraische Differenzenquotienten.

Wird die x-Komponente der Geschwindigkeit am Punkt (i,/) mit »;; und am Punkt (i+1,/) mit
u;+1; bezeichnet, so lautet die Taylor-Reihenentwicklung um den Punkt (i/):

2 2 3 3
ul.ﬂj:u,.j{a—”j A+ a—”Z’ A, 6—2‘ AL Gl. 3-33
N o) 2 \ox®) 6
' Lj iJ
Die erste partielle Ableitung der Geschwindigkeit 143t sich als finite Differenz darstellen
= 2 2 3 3
(a—”j =M—(a—g’J -ﬁ{a—g A Gl. 3-34
ox i Ax Oox i 2 Oox i 6

finite Differenz

Fehler

Information 'rechts' von dem Punkt: Forwarts-Differenz mit Genauigkeit erster Ordnung

(a—”J 2 T () Gl. 3-35
ox i Ax
Information 'links' von dem Punkt: Rickwarts-Differenz mit Genauigkeit erster Ordnung
u:. . —u; 1 ;
[a—”J = bS L F(Ax) Gl. 3-36
ox i Ax

Die Subtraktion der Taylorentwicklung aus 'rechter' und 'linker' Betrachtung liefert eine
Genauigkeit mit zweiter Ordnung

) U : — Uy
[—”j =y P(AxY Gl. 3-37
ox ), ; 2Ax
Analoges Vorgehen fiur die zweiten partiellen Ableitungen liefert
2 o —=2eu AU 4
Tu | My S AT (g Gl. 3-38
ox ] Ax

Eine weitere Verbesserung der Genauigkeit ist durch Einbeziehung weiterer Gitterpunkte
moglich

2
(a_uJ _ Wi +16-0;4 ;=301 j +16-u;q —u; +F(Ax)4 Gl. 3-39
ij

o’ 12-(Axf
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3.9 Gitter mit Transformationen

Numerische Verfahren berechnen lediglich fiir diskrete Punkte, so genannte Gitterpunkte,
welche dem Verfahren als Randbedingung vorgegeben werden miissen, eine Lésung. Es ist
offensichtlich, dal® die Verteilung der Gitterpunkte der Kérpergeometrie angepaldt werden
mufd, da andernfalls zwar Ldsungen im Raum oder im Inneren des Korpers errechnet
werden, aber keine an der Oberflache (Abb. 3-14).

Abb. 3-14: Tragfligelprofil in Rechteckgitter

Es werden daher in der physikalischen Ebene Gitter mit gekrimmten Koordinaten (7, &)
verwendet, die an an die Profilgeometrie (x, y) angepaldt sind. Die Berechnungsebene stellt
ein transformiertes rechtwinkliges System (7, &) dar. Dies bedeutet, dal® die grundlegenden
Gleichungen von (x, y) nach (n, &) als unabhangige Variable transformiert werden missen.
Die Transformationen von (x, y) nach (n, &) erfolgt Gber

E=E(x, p,t)
n=n(x, y,t) Gl. 3-40

r=1(¢)

dn{
a b

- £
A

Abb. 3-15: Physikalische Ebene und Berechnungsebene
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Zur Erfassung von Gradienten, z.B. im Grenzschichtbereich, ist es sinnvoll die Gitterpunkte
enger zu setzen und das Gitter im AuBenbereich zu dehnen. In Abb. 3-16 ist das berechnete
Geschwindigkeitsprofil in der Grenzschicht bei konstanter und bei veranderlicher Dichte der
Gitterpunkte skizziert. Es wird deutlich, dal® bei einer konstanten raumlichenVerteilung der
Gitterpunkte lediglich ein Punkt in der Grenzschicht liegt und somit weder das
Geschwindigkeitsprofil in der Grenzschicht noch im Nahbereich der AuRenstromung korrekt
erfadt wird, Abb. 3-16a. Wesentlich besser sieht die Lésung fiir den Fall der komprimierten
Punkteverteilung in der Nahe der Wand aus. Geschwindigkeitsverteilung in Grenzschicht und
dem Nahbereich werden deutlich besser erfal’t, Abb. 3-16b.

1" T =T T & s o p o .
| |
! l | s Computed
= =T R LSS i dep T Y velocity
| | [ profile
- + y v ! + 4
> | o iface i 4
——— + — =T T
o ook
| |
| u
i e + ——— + §
| l | T
| Physical
¥) Wra——") e 1 el ot AR
A T | It 55 L * boundury
Ay < | - —1 I | layer
| R 1 | :
£l 2 a3
(a)
Computed
A velocity
profil
L —[ T R T T i & ——
=l |
Flow | ‘ i
i o
+ e =l i L ! ' Physical
] o M pretaei o T I S boundary
Lor= = _-—'--i = f Y layer
R e e s e — :
= |
Ay

Abb. 3-16: Gitterverengung im Bereich starker Gradienten
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3.10 Einfache CFD Techniken

3.10.1 Lax-Wendroff Methode
Bei der Lax-Wendroff Mehtode handelt es sich um eine finite-Differenzen-Methode. Als
Beispiel sollen die Eulergleichungen flr eine instationare zweidimensionale Stromung gelost
werden, d.h. es erfolgt keine Berticksichtigung von Reibung und Warmezufuhr.
6_,0__( ou_ op . v G_pj

Kontinuitdtsgleichung p—+u—+p—+v

ot ox ox dy Oy
Im pulsgleichung x — Richtung 8_u:_ ua—u + va—u + iﬁ_p
ot ox Oy pox

Gl. 3-41

Im pulsgleichung y — Richtung r__ u@ + v@ + 1o
ot ox Oy poy

Energiegleichung %:— u@+ v%+£6_u+£@

ot ox Oy pox poy

Die Gleichungen sind bereits dergestalt umgeformt, da® die zeitabhangigen Terme auf der
linken und die ortsabhangigen Terme auf der rechten Seite stehen. Zur Verdeutlichung des
Verfahrens wird eine abhangige Stromungsgrole, z.B. die Dichte p betrachtet. Wenn
pi’J die Dichte an dem Gitterpunkt (i,/) zum Zeitpunkt ¢ beschreibt, dann ergibt sich unter der
Annahme, dall das Stromungsfeld flir den Zeitpunkt ¢ bereits berechnet wurde, die Dichte

p{;m an dem gleichen Gitterpunkt (i), jedoch zu dem Zeitpunkt ¢t+A¢ aus der Taylor-
Entwicklung

t 2 2
A
p;w:p;’ﬁ(@p) .AH(a_/’J A, Gl. 3-42
ij

ot ). . o) 2
, .

Die Berechnung der ersten partiellen Ableitung der Taylor-Entwicklung erfolgt durch finite
Zentral-Differenzen

(a_pj z_(p;j _ ”f+1,j _“5—1,_,' +ufj ‘ /?it+1,_/ —Pf—l,j +Pfj ‘ Vf+1,j —Vf—l,j +ij ‘ Pf+1,j _pit—l,j Gl 3-43
ot ); ; : 2Ax ' 2Ax ' 2Ax ' 2Ax

Alle GréRen auf der rechten Seite der Gleichung sind bekannt, da sie sich auf den Zeitpunkt ¢
beziehen, zu welchem das Strémungsfeld gemal Angabe bereits berechnet wurde. Die
Berechnung der zweiten partiellen Ableitungen ist mit etwas héherem Aufwand verbunden
und kann ebenfalls Uber finite Differenzen erfolgen.
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Time

o+ At — f—————————

Abb. 3-17: Gitterschema fur Lax-Wendroff Methode

3.10.2 Maccormack Methode
Der Vorteil dieser Methode besteht darin, dafl3 die Problematik der Berechnung der zweiten
Ableitungen umgangen wird. Im ersten Schritt erfolgt eine erste Abschatzung der Werte fir
t+At aus den beiden ersten Gliedern der Taylorentwicklung. Fir die Dichte lautet diese

VA op )
()" =pl, +(—pj <At Gl. 3-44
B ’ at iyj
Die erste Ableitung wird aus Vorwarts-Differenzen berechnet
! u' —u'. o= pl. vioo—v o= pl.
(O_Pj —_ i[j . i+, i,j +M;j . p1+l,j pt,j +,0i[j . i+l i,j +Vitj . le,j pt,j Gl. 3-45
ot ), ‘ Ax ‘ Ax ' Ax ‘ Ax
Far die restlichen Stromungsparameter erfolgt ein analoges Vorgehen
2 ou)
(@) =u;, +(—”j - At Gl. 3-46
’ ’ ot ),
oY
@) =v, +(—j At Gl. 3-47
‘ " ot),;
de
(@) =i, +(—) At Gl. 348
' ‘ ot ),

In einem zweiten Schritt erfolgt der so genannte Korrekturschritt. Es wird zuerst ein

—\ [+A?
geschatzter Wert der zeitlichen Ableitung zum Zeitpunkt +4¢ , also (_p) ermittelt und
ij
zwar durch Einsetzen der geschatzten Werte fir p, u und v und Ersetzen der rdumlichen
Ableitungen durch Ruckwarts-Differenzen
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(). (@ )f*f" @), e

()"~ (P,

+

op l+At_ Nx | 3.4
3 P A P17 - (). o
i (ﬁ)(»Jr»A' V)ij V)i, +(‘7){+_A ij -1
i,j Ay L] Ay

Berechnung des arithmetischen Mittelwertes

—\{+A4t
[8_pj L [ap j +[a—pj Gl. 3-50
o gemittelt 2 ot o i,j

Korrigierte Dichte zum Zeitpunkt r+A4¢

P =pl; +(6_pj At Gl. 3-51
ot gemittelt

3.11 Panel-Verfahren

Die Generierung von dreidimensionalen Gitternetzen ist, trotz Verwendung von Netzgene-
ratoren, auch heute noch mit einem erheblichen Aufwand verbunden. Insbesondere flr
schnelle Abschatzungen zur Bewertung von Vorentwurfsgeometrien sind daher einfache
Verfahren, gekennzeichnet durch geringen Aufwand bei Netzgenerierung und bei Berech-
nung, erforderlich. Diese Anforderungen werden von so genannten Panel-Verfahren erfillt.
Hierbei wird nicht mehr ein vollstandiges Gitternetz des gesamten Strémungsraums erstellt,
sondern lediglich die Oberflache des betrachteten Kérpers wird in Flachenelemente (panel)
diskretisiert. In einem Kontrollpunkt, in der Regel der Flachenschwerpunkt eines jeden
Elements werden die Potentialgleichungen geldst und daraus die Geschwindigkeits-
verteilungen ermittelt, aus denen sich wiederum die Druckverteilung an der Koérperflache
berechnen IaRt. Die aerodynamischen Charakteristika ergeben sich aus der Integration der
Druckverteilung tUber die Koérperoberflache. Die Anwendbarkeit von Panel-Verfahren setzt
eine reibungsfreie, drehungsfreie und stationdre Strémung voraus. Die Linearisierung des
kompressiblen Geschwindigkeitspotentials setzt voraus, dall die Stérgeschwindigkeiten klein
sind im Verhaltnis zur freien Anstromung und nicht in der Nahe von M = 1 liegen. Diese
Forderung wird insbesondere in Staupunktgebieten und im Transschall nicht erfullt und das
Einsatzspektrum wird limitiert auf Stromungen aufierhalb des Transsonikbereichs und auf
anliegende Stromungen, d.h. auf moderate Anstellwinkel, bei denen noch keine Ablésung zu
erwarten ist.

Ein bei MBB Ottobrunn in den 80er Jahren entwickeltes Verfahren ist das so genannte
HISSS (higher order subsonic supersonic singularity method) Verfahren [ 16].

Die partielle Laplace-Differentialgleichung (siehe Kapitel 4.4.2), die das Geschwindigkeits-
potential in einer inkompressiblen Strémung beschreibt
d’®d d’°®d d°d

d2+d2+d2=0 Gl. 3-52
X y z

wird mittels des Green'schen Theorems in eine integrale Form Uberfihrt

®(x,y,z ”{ r| aﬂ(iﬂds Gl. 3-53
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wobei o und u die Quell- und Dipolverteilung Uber die Flache S beschreiben und r die
Entfernung von dem Punkt P(x,y,z) zum Flachenschwerpunkt QO des Flachenelements §
darstellt, 5/6n ist der Normalenvektor von S im Punkt Q. Die Geschwindigkeitskomponenten
ergeben sich durch Differenzierung von @ nach den Koordinaten von P, d.h.

v(x,y,z)zﬁ-“- —O'-gradﬁhu-gmda—an(%ﬂdS Gl. 3-54

3.12 Ubungen zum Kapitel Numerische Strémungssimulation

A3.1 Physikalische Grundprinzipien
Nennen Sie die die Stromungsmechanik bestimmenden physikalischen Grundprinzipien.

A3.2 Vollstandiges Differential
Was verstehen Sie unter einem vollstandigen Differential, z.B. der Dichte p und worin besteht der
Unterschied zu einer partiellen Ableitung?

A3.3 Navier-Stokes und Euler Gleichungen
Welche Strémungsarten kdnnen Sie mit einer Navier-Stokes-Rechnung erfassen?
Wodurch unterscheidet sich eine Euler-Rechnung von einer Navier-Stokes-Rechnung?

A3.4 Euler-Verfahren
Sie verwenden fiir eine Vorentwurfsrechnung ein Euler-Verfahren. Welche Aussage kdnnen Sie zum
Ergebnis beziiglich Widerstand und der Abbildung der Grenzschicht treffen?

A3.5 Panel-Verfahren
Welche Randbedingungen sollten Sie bei der Verwendung eines auf der Potentialtheorie basierenden
'Panel-Verfahrens' berticksichtigen?



Aerodynamik des Flugzeugs Potentialstromungen 58

4 Potentialstromungen
4.1 Drehungsfreie und drehungsbehaftete Stromungen

4.1.1 Uberblick

Jede Strémung 1aRt sich in einen drehungsfreien und einen drehungsbehafteten Anteil
zerlegen. Der Begriff der Drehung oder Rotation einer Stromung laflt sich an dem in Abb. 4-1
skizzierten Beispiel verdeutlichen. Auf der Oberflache einer bewegten Flissigkeit bewegt
sich ein mit einem Pfeil markierter Korken. In der linken Abbildung &ndert sich die Richtung
des Pfeils mit der Zeit, d.h. es gilt di/dt # 0 (drehungsbehaftet), wahrend in der rechten
Abbildung die Orientierung der Pfeile in dem bewegten Fluid konstant bleibt, d.h. es gilt dl/dt
= 0 (drehungsfrei).

Abb. 4-1:  Drehungsbehaftete und drehungsfreie Stromung [ 34]

Drehungsfreie Strdomungen werden auch als Potentialstrémungen und drehungsbehaftete
Stromungen als Potentialwirbelstromungen bezeichnet.

4.1.2 Drehung
Zwischen dem Geschwindigkeitsvektor v und Drehvektor @ besteht der Zusammenhang

Gl. 4-1
mit den Komponenten

1 (ov, Ov, 1 (ov, oOv, 1(0v, ov,
o ="|"F-—"| o="-|"T-"| o= - Gl. 4-2
2\ 0oy oz 2 \ 0z Ox 2 {ox oy
Im ebenen Fall, d.h. bei 2-dimensionalen Strémungen, verbleibt nur die letzte Gleichung. Mit
0,=0, =0, w.=w und v, =u, v,=v vereinfacht sich die Schreibweise zu

4.1.3 Wirbellinie, Wirbelfaden und Wirbelréhre

In Analogie zur Stromlinie kann man in einem drehungsbehafteten (=wirbelbehafteten)
Stromungsfeld eine Kurve definieren, die zu einem betrachteten Zeitpunkt an jeder Stelle mit
der Richtung des Drehvektors (Wirbelvektors) Ubereinstimmt. Diese Kurve wird als
Wirbellinie bezeichnet.
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Ebenso kann man in Analogie zum Stromfaden alle Wirbellinien, die durch eine Flache 4
hindurchtreten (Abb. 4-2), zu einem Wirbelfaden zusammenfassen, wobei @ (ber den
Querschnitt konstant gesetzt wird. Die Hullkurve wird analog zur Stromréhre als Wirbelrohre
bezeichnet.

Abb. 4-2:  Wirbelrdhre [ 34]

4.1.4 Zirkulation

Der Begriff der Zirkulation wird spater bei der Berechnung des Auftriebs eine wichtige Rolle
spielen. Die Grundannahme besteht in der Kenntnis der momentanen lokalen Geschwindig-
keit v an jeder Stelle einer drehungsbehafteten (wirbelbehafteten) Stromung. Ist diese
Annahme erfillt, was in der Praxis nicht ohne weiteres moéglich ist, kann man eine beliebige,
geschlossene Kurve bilden, z.B. langs eines Profils und bei festgehaltener Zeit ¢ Uber die
Kurve die Geschwindigkeit integrieren. Das Linienintegral der Geschwindigkeit langs dieser
geschlossenen Kurve liefert die Zirkulation I

2
F=§v-dl ='=§v-di=T= fv-cosa-dl {m—} Gl. 4-4
(1) (1) (1) §

Abb. 4-3:  Zirkulation: Linienintegral der Geschwindigkeit [ 34]
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Aufgrund der Winkelbeziehung in dem Linienintegral zeigt sich, dal falls ein Linienelement
senkrecht zur Stromlinie verlauft, der Beitrag zum Integral verschwindet, d.h.

a:% = cosa=0 = dl'=v-dl=0
Verlauft das Linienelement parallel einer Stromlinie, ist der Beitrag zum Integral

a=0 = cosa=1 = dl'=v-dl=v-di

Der Zusammenhang zwischen Drehung und Zirkulation 1aBt sich Uber den Stoke'schen
Zirkulationssatz beschreiben, welcher besagt, dal die Zirkulation um die Randkurve einer
raumlichen Flache gleich ist dem doppelten Wert des Wirbelstroms durch diese Flache.

= §v-d7:2- jcbd,?l Gl. 4-5
) (4)

4.2 Wirbelgleichungen

4.2.1 Réaumlicher Wirbelerhaltungssatz (1. Helmholtz'scher Wirbelsatz)

Der raumliche Wirbelerhaltungssatz beschreibt die Quellfreiheit eines Wirbelfelds, d.h. eine
Wirbellinie kann in einem Stromungsfeld weder beginnen noch enden, sondern sie bildet
entweder einen geschlossenen Wirbelring oder reicht von einer Grenze des Strémungs-
bereichs an eine andere.

Differentielle Form

+—==0 Gl. 4-6

Integrale Form

IdivaidejS@-le:O, =0 Gl. 4-7
14 A

4.2.2 Zeitlicher Wirbelerhaltungssatz (2. Helmholtz'scher Wirbelsatz)
Der zeitliche Wirbelerhaltungssatz besagt, dal® kein Fluidelement in Drehung kommt,
welches sich nicht von Anfang an bereits in Drehung befindet. Fiir den ebenen Fall mit v, = u
und v, =vund @. = o gilt
do 0w Ow Ow

—=—+u—+v—=0 Gl. 4-8
dt ot ox oy

4.2.3 Zeitlicher Erhaltungssatz der Zirkulation (Thomson)

Der Thomson'sche Satz besagt, dall die Zirkulation in einer reibungsfreien Strémung
konstant ist, d.h.

—=0, F(t):const. Gl. 4-9
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4.3 Geschwindigkeitspotentiale

Ausgehend von den in Kapitel 4.1 eingefiihrten Begriffen 1aBt sich ein Stromungsfeld v in
einen drehungsfreien v, (rotv=0) und drehungsbehafteten v, (divv=0) Anteil zerlegen,
d.h

V=V, +7, Gl. 4-10

Zusatzlich sei der drehungsfreie Anteil v, quellbehaftet und der drehungsbehaftete Anteil v,
quellfrei. Unter dem Begriff eines quellfreien Strdmungsfeldes ist nichts anderes als eine
weitere Form der Kontinuitatsgleichung zu verstehen, d.h. dem betrachteten Kontrollvolumen
wird weder ein Massestrom zu- noch abgefihrt. Fir inkompressible Strdomungen gilt somit fir
die beiden Anteile

v, . rotv, =0, divv,#0

- - - Gl. 4-11

v, . rotv,#0, divv,=0

Diese Bedingungen lassen sich durch die Einfuhrung eines skalaren Geschwindigkeits-

potentials ® und eines vektoriellen Geschwindigkeitspotentials 7 , welches auch als Wirbel-
potential bezeichnet wird, erfiillen.

Vv, =grad ®, v,=rot'¥V Gl. 4-12

Bei einer zweidimensionalen Strdmung vereinfacht sich das Geschwindigkeitspotential
‘f’:(‘l’x,‘{’y,‘{’z) zu ‘i’:‘l’z =¥ und wird als Stromfunktion bezeichnet. Fur ein drehungs-

freies (rotv=0) und quellfreies (divv =0) Stromungsfeld gilt
V=grad ®=rot ¥ Gl. 4-13

Im ebenen Fall lassen sich die Geschwindigkeitskomponenten aus der Potentialfunktion @
als auch aus der Stromfunktion ¥ berechnen.

_ov_ov_ _ob_ov_

V,=—=—"=U, Vv, =—="— Gl. 4-14
ox Oy Yoy ox

4.3.1 Strom-und Potentialfunktion
Linien gleicher Stromfunktion ‘P(x,y), d.h. ¥ =const. werden als Stromlinien und Linien

gleicher Potentialfunktion CD(x,y), d.h. ®=const. werden als Potentiallinien bezeichnet.

Physikalisch versteht man unter einer Stromlinie diejenige Kurve in einem Strémungsfeld,
welche zu einer bestimmten Zeit an jeder Stelle mit der dort vorhandenen Richtung des
Geschwindigkeitsvektors Ubereinstimmt. Die zu einer Stromlinie gehdrenden Geschwindig-
keitsvektoren bilden somit die Tangenten an die Stromlinie. Die Stromlinie ist nicht zu
verwechseln mit der Bahnlinie. Die Bahnlinie stellt die Verbindungslinie aller Orte dar, die
das gleiche Fluidelement zu verschieden Zeitpunkten durchlauft. Die Stromlinie hingegen ist
die Verbindungslinie der Orte, an denen sich zur gleichen Zeit verschiedene Fluidelemente
mit dem Geschwindigkeitsvektor v befinden. Bei stationdren Stromungen fallen Stromlinie
und Bahnlinie zusammen. Stromlinien kénnen keine Unstetigkeitsstelle (Knick) haben und
sich auch nicht Uberschneiden, da in diesem Fall an dem gleichen Punkt zwei unterschied-
liche Geschwindigkeiten vorliegen wiirden.



Aerodynamik des Flugzeugs Potentialstromungen 62

g

S Stramtinie
N
i {#=Fy = const)

Abb. 4-4:  Strom- und Bahnlinie [ 34]

Potentiallinien sind z.B. Héhenlinien in einer Landkarte, d.h. Linien gleicher Héhe und somit
gleicher potentieller Energie.

Aus den Bedingungen fiir Strom- und Potentialfunktionen Y =® =const. folgt d®=d¥ =0
und somit

d®:a£~dx+a£~dy:u~dx+v~dy =0
Ox oy
oy ow Gl. 4-15
dY=— dx+— dy=—v-dx+u-dy =0
ox oy
bzw.
[QJ - (ﬂ) Y Gl. 4-16
dx D=const. v dx W=const. u

Strom- und Potentiallinien bilden im ebenen Fall zwei Kurvenscharen, die senkrecht aufein-
ander stehen, Abb. 4-5.

\ Potentiallinie

~Stromlinie \\{t}i= const)/
(= const
w=const) \

Abb. 4-5:  Strom- und Potentiallinien bei ebener Strémung [ 34]
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4.3.2 Geschwindigkeits- und Druckfeld
Aus der Bedingung fur die Drehungsfreiheit fir das Geschwindigkeitsfeld \7(17)
rot (v)=0 Gl. 4-17
lassen sich durch die Potentialfunktion, d.h. das skalare Geschwindigkeitspotential CD(F)
wegen
v=grad ®© Gl. 4-18
die Geschwindigkeitskomponenten berechnen
oo od oD
. :—1 Vv :—1 Vz =
ox 7 oy Oz

Far inkompressible Stromungen ergibt sich Uber die Bernoulli'sche Druckgleichung aus dem
Geschwindigkeitsfeld ¥(7) das Druckfeld p(7).

% Gl. 4-19

p+p-g~z+§-\72=const., v=grad ® Gl. 4-20

Unter der Annahme einer reibungsfreien Stromung laft sich jede Stromlinie auch als Wand-
stromlinie definieren, d.h. die Kontur eines Koérpers kann durch jede beliebige Stromlinie
abgebildet werden. Es besteht kein Unterschied zwischen einer Stromlinie und der realen
Wand, dies bedeutet, dal® Geschwindigkeiten und Drlicke, die flr eine Stromlinie berechnet
werden ebenso als Geschwindigkeiten und Driicke direkt an der Wand gelten, sofern die
Stromlinie der Koérperkontur entspricht.

Abb. 4-6:  Wandstromlinie bei reibungsfreier Stromung [ 34

4.4 Potentialgleichung

4.4.1 Vollstandige Potentialgleichung

Fir eine drehungsfreie, reibungsfreie und kompressible Strémung a3t sich das Strémungs-
feld durch eine einzige Gleichung mit einer abhangigen Variable beschreiben, dem
Geschwindigkeitspotential @, definiert durch

VO=v Gl. 4-21

Das Geschwindigkeitsfeld v stellt somit das Gradientenfeld von ® dar. Weitere Grundan-
nahmen sind neben der Rotationsfreiheit, die Annahme konstanter Enthalpie und konstanter
Entropie, und zwar im gesamten Stromungsfeld und nicht nur entlang der Stromlinien. Die
Annahme konstanter Entropie zeigt auch den eingeschrankten Geltungsbereich der
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Potentialgleichung auf, da in diesem Fall keine oder lediglich sehr schwache Stolie vorliegen
dirfen. Stromungszustande in der Nahe von M = 1 sind somit ausgeschlossen. Die voll-
standige Potentialgleichung fir stationare Strémungen, eine nichtlineare partielle Differential-
gleichung 2. Ordnung, lautet

on° o0’ 0w’

l_a _azq)+ 1- ay .az_q)+ 1_67L 82_(1)
2 2 2 2 2 2
a Ox a oy a 0z
Gl. 4-22

5. 0P 0D e el 5. 00 00

ox dy 00 " gy 5 0® gy 8z 00 0

a’ Ox - Oy a’ Ox -0z a’ oy -0z

4.4.2 Linearisierte Potentialgleichung (Laplace-Gleichung)

Die Linearisierung der vollstdndigen Potentialgleichung, die auch die Erfassung kompres-
sibler Effekte ermdglicht, flihrt zur linearisierten Theorie oder der Theorie der schwachen
Stérungen und wird durch die Laplace-Gleichung beschrieben.

’Dd 0°Dd oD

0 Gl. 4-23
ox®>  oy* oz’

AD

Der physikalische Hintergrund der Linearisierung besteht in der Annahme, daf die von dem
umstromten Koérper hervorgerufenen Stérgeschwindigkeiten im Stromungsfeld klein sind im
Vergleich zur Anstrdomgeschwindigkeit. Diese Annahme wird z.B. sehr gut von schlanken
Kdrpern oder dinnen Tragfligelprofilen erflllt. Wie in den folgenden Kapiteln (Skelett-
Theorie und Tragfligeltheorie) noch gezeigt wird, ermdglichen diese einfachen Theorien
lediglich die Berechnung stationarer, reibungsfreier und inkompressibler Strémungen.

4.5 Ebene Potentialstromungen

4.5.1 Lineares Superpositions- und Vertauschungsprinzip

Ein grol3er Vorteil, der sich aus der Linerarisierung der Potentialgleichung ergibt, besteht in
der sich daraus ergebenden Moglichkeit mehrere Elementarldsungen linear zu Gberlagern.

O=aq D, +a, ®,+a, P,+...4+a, - D, Gl 4-24
Komplexe Strémungen lassen sich durch die Uberlagerung von einfachen Strémungen, fur
die bereits Elementarldsungen existieren, darstellen und berechnen. Elementarlésungen fur
zweidimensionale Strémungen sind in Tab. 4-1 und Tab. 4-2 aufgelistet.
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45.2 Staupunkt-, Ecken-, Translations- und Randumstrémung

Die allgemeine Potential- und Stromfunktion fir eine Stromung um ebene Winkel oder Ecken
lautet

=27 cos(n-p), ¥=2.r" sin(n-p) Gl. 4-25
n

I |

Fir Werte von n > 2 ergibt sich das Stromungsbild von Abb. 4-7a. Fiir 2 > n > 1 entstehen
Stromungen in konkaven Ecken mit Umlenkwinkeln & > 0 (Abb. 4-7b) und fir 1 > n > 0.5
entstehen Stromungen um konvexe Ecken mit Umlenkwinkeln $ < 0 (Abb. 4-7c). Fir n = 2
erhalt man eine ebene Staupunktstromung (Abb. 4-8a). Aus n = 1 ergibt sich wieder eine
ebene Translationsstromung (Abb. 4-8b). Die in Abb. 4-8c skizzierte Elementarstromung
(Randumstromung) ergibt sich fur » = 1/2 und liefert das spater noch zu vertiefende
Ergebnis, dal, sofern die Dicke der Hinterkante z.B. eines Profils, gegen Null geht diese
Kante mit unendlich grofder Geschwindigkeit umstrémt wird.

",:C
Abb. 4-7:  Ebene Winkel- und Eckenstréomung [ 34]
Y ¥
Z e p=const L
\‘\, u>0 )4 -
> _ }
4 V=0 = : 3, (&=
A //l 7 : ‘I‘ ¥ -/'k"' | : i_‘\\ 5 :_:','
e -
\".\\ }
a b C

Abb. 4-8:  Staupunktstrdmung, Translationsstromung und Randumstromung [ 34]
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4.5.3 Quell-und Sinkenstromung

Unter einer Quelle ist eine sich radial ausbreitende Stromung zu verstehen, bei der die
Stromlinien (Y =const.) vom Ursprung ausgehende Strahlen darstellen und die Potential-

linien (® =const.) konzentrische Kreise um den Ursprung bilden. Die Potential- und Strom-
funktionen lauten

b=a-Inr, Y=a-¢ Gl. 4-26

Bei einer Sinke verlaufen die Stromlinien nach innen. Die Starke der Quelle oder Sinke hangt
linear von dem Faktor a ab. Die Ergiebigkeit £=2- 7 -a bezeichnet den aus der Quelle der

Breite » austretenden Volumenstrom. In Abhangigkeit davon ob £ > 0 oder F < 0 ist, wird
diese Strdmung als Quelle oder Sinke bezeichnet.

@D =';:-;"st —}

= const

Abb. 4-9:  Quellstrémung, E >0

4.5.4 Potentialwirbel (Stabwirbel)
Durch Vertauschen der Potential- und Stromlinien einer Quell- bzw. Sinkenstréomung ergibt
sich eine Stromung, bei der die Stromlinien konzentrische Kreise um den Ursprung bilden
und die Potentiallinien radial nach aul’en verlaufen. Die Potential- und Stromfunktionen
lauten in Polarkoordinaten

b=c-¢, Y=c-Inr Gl. 4-27

Abb. 4-10: Ebener Potentialwirbel (Stabwirbel)

Die Konstante ¢ ist ein Mal fir die Starke der Drehbewegung und lalkt sich Uber die
Berechnung der Zirkulation I" bestimmen, d.h. Gber ein Linienintegral 1angs einer Kurve (L)
welche einen Kreis mit dem Radius r darstellt. Die Geschwindigkeitskomponenten ergeben
sich daraus zu
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T
2-w-r

Gl. 4-28

Aus diesen Geschwindigkeitskomponenten 18Rt sich die Drehung senkrecht zur Stréomungs-
ebene berechnen

o\r-v d\r-v
0=, =< (rotv), = or-v,) v, N r-v,) Gl. 4-29
2 T or op) 2-r dr
Aus der Geschwindigkeitskomponente v, , d.h
r
r-v =——=const. Gl. 4-30

2.

ergibt sich, dal} fur alle Werte von r # 0 die Drehung @, zu Null wird. Lediglich fur » = 0 ergibt

sich ein Wert fur die Drehung o, # 0, d.h. es liegt ein Wirbelfaden mit infinitesimalem Quer-
schnitt im Ursprung vor, daher die Bezeichnung Stabwirbel.

455 Dipolstrémung

Die Kombination einer Quelle mit einer Sinke in einem endlichen Abstand 7 ist in Abb. 4-11
skizziert. Die Stromfunktionen ergibt sich nach dem Prinzip der linearen Uberlagerung zu

E
l[/ = ijuelle + l[/Sinke = ' ((01 - ¢2) Gl. 4-31
2.7
Die Stromfunktion ¥ =const. stellt eine Schar von Kreisen dar, die alle durch den Quell- und

Sinkenpunkt verlaufen.
¥i

L IR B0 e, N TR |

I~ 11 1Y

Abb. 4-11:  Stromlinienbild eines Quell-Sinken-Paares

Analog ergibt sich die Potentialfunktion zu

E
D=Ly + P =5 — (inr,—inr,) Gl. 4-32
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Verringert man den Anstand / zwischen Quelle und Sinke auf den Wert Null und erhoht die
Ergiebigkeit E umgekehrt proportional zum Abstand [/, ergibt sich eine sogenannte
Dipolstromung mit dem Dipolmoment M.

M=E-| Gl. 4-33

Die Potential- und Stromfunktion der Dipolstrdmung ergeben sich aus dem Grenzibergang
fur einen verschwindenden Abstand / zwischen Quelle und Sinke.

M lim |n\/(x+l)2 +° —In\/)c2 +y°

DOlx,y J=—-1 Gl. 4-34

( y ) 2 T -0 Z

Die Potentialfunktion lautet in kartesischen und Polarkoordinaten
M M cos

= CD(x,y ):—i2 bzw. CD(x,y ):—- ng Gl. 4-35
2T r 2-m r

Die Stromfunktion lautet in kartesischen und Polarkoordinaten
M M sin

= ‘P(x,y )=——-l2 bzw. ‘P(x,y )=——- 2§0 Gl. 4-36
2. r 2.7 r

Die Stromlinienbilder sind in Abb. 4-12 fir die reelle Losung mit dem Dipolmoment A (Abb.
4-12a) und die imaginare Losung i-M (Abb. 4-12b) skizziert.
v ¥

(hon/-
g

'LU
‘4\’_

L 5

¢

-

A,

|
\
A
|
|

Abb. 4-12: Stromlinienbilder eines ebenen Dipols, reelle und imaginare Lésung

4.6 Umstromung zylindrischer Kérper

4.6.1 Ebener Halbkérper

Der groRe Vorteil des Uberlagerungsprinzips der Potentialtheorie zeigt sich bei der
Méglichkeit die Umstrémung von ebenen Kdrpern, die sich in einer ebenen Parallelstrémung
befinden, zu berechnen. Durch die Kombination einer Translationsstromung (Kapitel 4.5.2)
mit einer Quellstromung der Ergiebigkeit £ (Kapitel 4.5.3) ergibt sich das in Abb. 4-13
skizzierte Stromungsbild.
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Abb. 4-13: Ebener Halbkorper

Die Strom- und Potentialfunktionen ergeben sich in kartesischen Koordinaten zu

E
\P = \PTmmlatinn + \PQuelle :uao : y + . arCtan Z G| 4_37
‘ 2.7 X
E Iy
q):(DTranslation +q)Quelle =u, "x+2—' In xz +y2 Gl. 4-38
T
bzw. in Polarkoordinaten zu
. E
Y= lIJTramlation + \PQuelle =u,-r-Sihg+_—-¢ Gl. 4-39
‘ 2.7
E
CD = q)Translation + (DQuelle :uoo -r-COS ¢ + 2_ ° In r Gl 4-40
T

Aus der Stromfunktion ¥ berechnen sich die Geschwindigkeiten in kartesischen Koordinaten
zu

P E b4 E
y = E. - vy:—a—:0+—- - Gl. 4-41
oy 2-r x“+y ox 2-r x“+y
bzw. in Polarkoordinaten zu
1 o¥Y E 1 oY .
v,=—+——=u,-C0sp+_——, v,=———=u,-Sinp+0 Gl. 4-42
r op 2. r or

Zu dem gleichen Ergebnis fir die Geschwindigkeiten gelangt man auch tber die Berechnung
aus der Potentialfunktion ®

oD oD
V,=E—, V,=— Gl. 4-43
ox 0y
bzw. in Polarkoordinaten zu
v _oo N Gl. 4-44

=, v P
"o “r Op

Die Ergiebigkeit £ der Quelle ergibt sich aus der Bedingung, dal sehr weit stromabwarts von
der Quelle, d.h. x — oo, sich die Hohe & des Halbkdrpers einem konstanten Wert annahert
und die Wande parallel verlaufen. Da sich Stromlinien nicht tGberschneiden, kann zusatzlich
angenommen werden, dal® der gesamte Volumenstrom innerhalb des Halbkorpers abflieft,
d.h. der aus der Quelle der Breite » austretende Volumenstrom entspricht
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b-E=u,-2-b-h Gl. 4-45

und es ergibt sich der Zusammenhang zwischen Hohe i des Halbkoérpers im Unendlichen
und der Ergiebigkeit E der Quelle

E=2-h-u, Gl. 4-46

Von besonderem Interesse sind in der Regel die Kenntnis der Geschwindigkeiten und der
Driicke an der Oberflache eines umstromten Korpers. Die Kontur, d.h. die Wandstromlinie
des ebenen Halbkdrpers lafit sich aus der Strom- oder Potentialfunktion berechnen.

Die Staupunktkoordinaten ergeben sich wegen der Bedingung, daf® die Geschwindigkeit im

Staupunkt zu Null wird, d.h. u,=v_=0, x,=x und y,=0

oY E X E 1
T e AP I
d 4 ° Gl. 4-47
E h
& xg=——=——<0
2-7w-u, T
Die Stromlinie, die durch den Staupunkt fihrt, d.h. r=r,,, @=7x berechnet sich zu
‘{’:uw-r-sin(o+i-go = ‘PHK:E Gl. 4-48
2.7 2
Mit
uw=i Gl. 4-49
2-h
ergibt sich die Kontur des Halbkérpers somit zu
Y _LE_E r-Sin +£ Gl. 4-50
w2 o ? |
o T SINQ 19 _7-¢ Gl. 4-51
2-h 2 2r  2rx
. o) =1 22 Gl. 4-52
T Sing
bzw. in kartesischen Koordinaten mit
X =Py - COSQ _hzze Gl. 4-53
HK HK HK P tan(D .

. h
Vi =T -SiN@=—-(7 — @) Gl. 4-54
T



Aerodynamik des Flugzeugs Potentialstromungen 71

Die Berechnung der Druckverteilung auf der Halbkorperkontur erfolgt aus der Geschwindig-
keitsverteilung auf der Kontur. Die Gesamtgeschwindigkeit w setzt sich zusammen aus den
Geschwindigkeit in x-Richtung » und der Geschwindigkeit in y-Richtung v.

2
Ty 2 27[ 7 2
HK HK
’ 2-h oY 2-sing-cos sin’
SN [@J =1+ -c05¢+[ ] =1+ 4 L (02 Gl. 4-56
U, T Vg 7T Tyk T—9¢ (7[_¢)
Die Bernoulligleichung lautet bei Vernachlassigung der potentiellen Energie
o+ 20,2 = e+ 2w 2 Gl. 4-57
2 2
Der dimensionslose Druckbeiwert ¢, ergibt sich mit der Gesamtgeschwindigkeit w zu
2
¢, =LK P _y_| VK Gl. 4-58
P 2 Uy,
7.‘}00
2
bzw.
sin 2 sin?
c,=— L O Gl. 4-59
-9 (7-9)
Eine Grenzwertbetrachtung flir den Staupunkt liefert
pom =c,=1 Gl. 4-60

Ein Vergleich zwischen dem theoretischen und experimentellen Ergebnis ist in Abb. 4-14
dargestellt

5 =
E D = 49.5 [mm] bei x4k = 300 [mm]
= D(x = o) = 50 [mm]
é&z{&zﬁ@‘h_ﬂ e - = Imaginare Quelle bei 7.96 [mm]
2 ‘ =
= SLe TEES
=% _‘Vl’é’hrnr =

Abb. 4-14: Druckverteilung auf einem ebenen Halbkorper [ 22]

Auch wenn die bisherigen Uberlegungen etwas theoretisch erscheinen mogen, so lassen
sich die gleichen Ergebnisse auch im Experiment, z.B. in einem ebenen Wasserkanal-
versuch nachvollziehen. Die ebene Translationsstromung wird durch die Einfarbung
einzelner Stromlinien im Wasser sichtbar gemacht und die Kontur des Halbkorpers wird
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durch eine feste Wand nachgebildet. ErwartungsgemaR stellt sich das in Abb. 4-15 darge-
stellte Stromungsbild ein. Die Quellstrémung wird durch einen Zulauf (Quelle) nachgebildet
und der gesamte Uber die Quelle zugefuhrte Volumenstrom flie3t gezwungenermalen inner-
halb der festen Randbegrenzung ab.

Entfernt man nun diese feste Randbegrenzung, so verandert sich das Strdmungsbild nicht
und es bleibt bei dem dargestellten Strémungsverlauf. Die Ursache flr dieses Verhalten liegt
darin, dall bei Potentialstromungen jede beliebige Stromlinie auch als Wandstromlinie
definiert werden kann, unabhangig davon ob es sich um eine reale Koérperbegrenzung
handelt oder nicht.

Wandstromlinie,

Translationsstrémung Berandung

Abb. 4-15:  Superposition einer Translationsstrémung mit einer Quellstrémung [ 22]

4.6.2 Geschlossener ovaler Kérper
Ordnet man stromabwarts der Quelle (E > 0) auf der Symmetrielinie des ebenen Halbkdrpers
noch zuséatzlich eine Sinke (E < 0) an, so ergibt sich ein geschlossener ovaler Korper, Abb.
4-16. Die Strom- und Potentialfunktionen ergeben sich durch lineare Superposition.

V= ‘PTranslation + \PQuelle (E>0) + ‘PSinke (E<0) Gl. 4-61

O=0 + (DQuelle(E>O) + D (E<0) Gl. 4-62

Translation

i

Abb. 4-16: Geschlossener ovaler Korper [ 34]

Bemerkenswert ist, dal® sich in der Potentialstrdmung auch stromabwarts ein Staupunkt an
dem ovalen Korper bildet, da die Stromung der Kontur folgt und nicht wie in der Realitat
ablost.
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4.6.3 Kreiszylinder
Durch Zusammenschieben von Quelle und Sinke bildet sich ein Dipol mit dem Dipolmoment
M und aus dem ovalen Korper entsteht ein Kreiszylinder. Mit den Strom- und Potential-
funktionen

Y=y ¥, Gl. 4-63

Translation

O=0] +® Gl. 4-64

Translation Dipol

LI [ Y A B

L AR el L

|

Abb. 4-17: Stromlinienbild eines in x-Richtung angestromten Kreiszylinders [ 34]

Die Berechnung der Geschwindigkeits- und Druckverteilung auf der Kontur des Zylinders
erfolgt in analoger Weise zum Vorgehen beim ebenen Halbkorper.
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Bezeichnung Stromlinienbild Potentialfunktion Stromfunktion
@(x,y) ¥(x,y)
?(r.p) ¥(r.p)
1 | Translationsstromung in A u -x u, -y
x-Richtung o ” ”
L S| T o< _m_. U, 7-CoSQ U, r-sing
=
2 | Translationsstromung in v v, v,y -V X
y-Richtung i i\ol ” ”
4N = v, r-Sing -V, - r-cosQ

b

3 | Staupunktstrdmung

4 | Quelle, Sinke

E>0,E<QO0
5 | Potentialwirbel y '
) ‘ F
Zirkulation i 2 i —-arctan(lj ————In\x* +y°
>0,I<0 T N0 2.7 X 2.
e L.(p ———:-Inr
6 | Dipol, Dipolachse: x- 4 M X M y
Achse ) 2 A s At
Dipolmoment M > 0, M < \ ™~ A &U Xty TX ty
0 s B~
s z M  coso M sing
r ' / \ 2 Via 7 2. r
7 | Dipol, Dipolachse: y- Fiil o M y M X
Achse achsy T2 2 2, 2
0 . S 2. x“+y 2.1 x“+y
--i--f-:— - M sing M cosg
N T r 2.7 r

Tab. 4-1:  Elemente ebener Potentialstromungen [ 34]
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Geschwindigkeitskomponenten
Bezeichnung v, (x,y) v, (x,y) v, (x,y) Vo (x,J’)
Vx (l",¢) Vy (7",¢) Vr (7", ¢) v¢ (r)w)

1 | Translationsst X y
romunginx- | 4 0 o Uy T
Richtung * x?+y? Xt +y?

u
” 0 u, -cosQ —u, -sing

2 | Translationsst % X
romunginy- |0 v Voo > > Ve > >
Richtung ” Xty X +y

0
v
* v, -Sing v, +COSQ

3 | Staupunktstro x?—y? 4 2:x-y
mung a-x —ay a- -

x* +y? Xy
a-r-cosQ —a-r-sing a-r COS(2-¢) —a~r-sin(2-(0)

4 | Quelle, Sinke E X E % E 1
E>0,E<O0 : : 0

2.1 x*+y° 2.1 x*+y° 2:m Jx? 452
E coso E sing E 1 0
T r 2-r r o1

5 II3'c£[e£tilalwirbe Ia y I X . I 1
, N t _ . . M
F>|r0u;1<|o(;1 2. x*+y° 2. x*+y° 2- W

_L sing L cosg 0 I 1
2.7 r 2. v 2.7 r

6 | Dipol, M X =y M 2-x-y M x M Yy
Dipolachse: x- | — T v | - 5 T v | 2 T V2 | 2 2 2)3/2
Achse 2.7 ( —y) K (x _J’) 4 ( - ) 4 ( —y)
Dipolmoment
M>0,M<0 M cos(2-9) | M _sin(Z-(p) M cosp M sing

2.1 72 2-1 r? 2.r 1’ 2.1 1’
7 B|po:, h M 2 X y M xz _y2 M y M X
ipolachse: y- | — ' 2 . - ) 32 ) 3/2
Achse 2-7 (XZ yz) 2.7 (xz yz)z 27 ( z_yz) 2-7 ( ‘- 2)
M ’sin(Z-(p) M COS(Z.¢) M sing M  cos@
2. r? 2.1 72 2.1 1l 2-r 1’
Tab. 4-2:  Geschwindigkeitskomponenten ebener Potentialstromungen [ 34]
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4.7 Raumliche Potentialstromungen

4.7.1 R&umliche Quell- oder Sinkenstromung
Das Potential einer raumlichen Quell- oder Sinkenstromung mit der Ergiebigkeit E [m3/s]

lautet
E
Gl. 4-65

4.7.2 Réaumliche Dipolstromung
Das Potential eines raumlichen Dipols mit dem Dipolmoment A lautet

M x
2.1 r03

Q= Gl. 4-66

4.7.3 Rotationssymmetrischer Halbkorper
Aus der Uberlagerung einer Translationsstromung mit einer raumlichen Quelle ergibt sich der

in Abb. 4-18 skizzierte rotationssymmetrische Halbkorper, dessen AuRendurchmesser im
Unendlichen (x — «) den Wert R annimmt, mit dem Gesamtpotential

 r=ax+yi 42t Gl. 4-67

@ :@Tmnslatian + @Quelle :Uoo "X
4r-r

wa

F______ " Ji¥ l&’
'
Ve ek et

Stavpunikt

Y

Abb. 4-18: Roationssysmmetrischer Halbkérper [ 22]

Die Kontur wird beschrieben durch

Sin(gJ
o Gl. 4-68
R sing
Mit der Ergiebigkeit £ der Quelle
m3
E=r-r®.U,|— Gl. 4-69
S

E
Z Gl. 4-70
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Die dimensionslose Druckverteilung berechnet sich zu
¢, =1—4-sin2(%J+3-sin4(§j, € pmin =—0.33 Gl. 4-71
und flr den Staupunkt gilt

(020 :>Cp:1, xStpktz 7[— =— Gl. 4-72

4.8 Potentialwirbelstromungen

4.8.1 Induzierte Geschwindigkeitsfelder (Biot-Savart)

Die von einem Wirbelfaden mit der Zirkulation T" in einem Aufpunkt induzierte Geschwindig-
keit berechnet sich aus

= Gl. 4-73
4'72-(1) (13

_.(q) A axds'

wobei a:|c7| den Abstand des Aufpunktes vom Linienelement ds' und / die Lange des

Wirbelfadens bezeichnet. Der Geschwindigkeitsanteil v, den ein gerades Wirbelstlick der
Lange s’ als Beitrag zu dem (theoretisch) im Raum geschlossenen Wirbelring liefert lautet

-(cos a, —cos az) Gl. 4-74

V=
4-1-r

Damit lassen sich durch Wirbel induzierte Geschwindigkeiten an beliebigen Punkten im
Raum berechnen, z.B. Abwindgeschwindigkeiten im Nachlauf von Tragfligeln.

Lé SAufounkt
- Aufpunkt o Aufpunk!

dv VARN

Wirbelfaden

. )» WOy RS - \ 3 2]

o Wirhelelement Wyt /o =, S R, Cars i

“ Wirbelelement d§ kg\ R YA 1 1 AST g %—h—
r s J A e ] BRI W A

a b I L

Abb. 4-19:  Wirbelelement (a) und gerades Wirbelstlick (b) [ 34]

Ausgehend von der Berechnung der induzierten Geschwindigkeiten fur ein gerades Wirbel-
stlick, lassen sich vier einfache Sonderfalle unterscheiden
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Wik Endlicher gerader Wirbelfaden
wp= : -
5 P (COS(Dl COS(DZ)
/’ﬁ{ [ 2 d| “Pa\"f’z
v
G ® Halbunendlicher gerader Wirbelfaden
weg P wp= (cos p; +1
//jj?r?czs'TT:q " 47 ( & )
)l o
- M Beidseitig unendlicher gerader Wirbelfaden
I P .
9, -G We @ G, > wp= I
cos5G=1 K‘Q Coes=-—4 2.1-a
w.@ P Aufpunkt P querab vom einseitigen Wirbelfaden
w X PTQ_ Y, =T I
i | cos T=-1 @Wp =
cosT=0 [ i 4-7-a
A
Abb. 4-20: Biot-Savart, Sonderfalle [ 22]

4.8.2 Kreiszylinder mit Zirkulation

Uberlagert man dem in Abb. 4-17 dargestellten symmetrisch angestrémten Zylinder noch
einen Potentialwirbel, d.h. eine Zirkulation 7 wobei definitionsgemal einem linksdrehenden
Wirbel eine positive Zirkulation zugeordnet wird, so entsteht das in Abb. 4-21 skizzierte
Stromungsbild.

lP = lPTranslation + lPDipol + lIlPotentialwirbel Gl. 4-75

O=] +@ +d Gl. 4-76

Translation Dipol Potentialwirbel

X

NN N Y

. Y A Ve
ORI

Abb. 4-21: Kreiszylinders mit Zirkulation, Rechnung vs

. Experiment [ 35]
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Bemerkenswert ist, dal® analog zum ovalen Korper, sich als Ergebnis der potentialtheor-
etischen Berechnung auch im Abstrombereich ein Staupunkt (2) ergibt (Abb. 4-21a), wohin-
gegen bei einer realen Stromung infolge der Ablosung dieser zweite Staupunkt nicht auftritt
und sich lediglich im Zustrombereich ein Staupunkt (1) bildet (Abb. 4-21b).

Die Geschwindigkeitsverteilung auf der Kontur des Zylinders ergibt sich zu:

v(g(r:R):—Z-uw -Sin@g— Gl. 4-77

27-R
Die Lage der Staupunkte (1) und (2) ergeben sich in Abhangigkeit von der Zirkulation T" mit
v,=0 zu

-

= Gl. 4-78
4-7-R-u,

2%

Die daraus resultierende Druckverteilung berechnet sich unter Anwendung der Bernoulli-
Gleichung zu

2 2

— v \r=R .

¢, =LPx"Pe g M =1—4-Sin2(p—2—r-sin(p— _r Gl. 4-79
Py 2 U 7-R-U 2r-R-U,

2
In Abb. 4-22 sind flr unterschiedliche Zirkulationsstarken die Druckverteilungen dargestellt.

Staupunkte (1) und (2) rutschen mit zunehmender Zirkulationsstarke nach unten, bis beide
Punkte zusammen fallen.

o0

o° Jo° 60° ° 120° 1o 86° 2m° g0 2" J00° e e

F—

Abb. 4-22: Druckverteilung auf dem Umfang eines Zylinders mit Zirkulation [ 35]
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4.8.3 Magnus-Effekt

Die Integration der Druckverteilung nach Kapitel 4.8.2 Gber den Umfang liefert fur einen quer
angestromten Zylinder der Breite b den Auftrieb 4 nach der Auftriebsgleichung von Kutta-
Joukowski, die in Kapitel 5.2.2 noch naher erlautert wird.

A=p-b-V,-T Gl. 4-80

Abb. 4-23: Seitenkraft auf einen Zylinder mit Zirkulation

Diese Seitenkraft 4 auf einen Zylinder infolge einer Queranstromung 7, wird nach dem
Berliner Professor Magnus (Berlin 1852) als Magnuseffekt bezeichnet. Versuche diesen
Effekt praktisch zu nutzen wurden ab 1924 von Flettner mit dem sog. Flettner-Rotor als
Anwendung fur Schiffsantriebe erfolgreich durchgefuhrt. Mit seinem Rotorschiff, 'Buckau',
spater umbenannt in 'Baden-Baden', bewerkstelligte er im Mai 1926 eine erfolgreiche
Atlantikiberquerung und demonstrierte damit die technische Machbarkeit dieses Antriebs-
prinzips. Im Juli 1926 wurde das Frachtschiff '‘Barbara' in Dienst gestellt, welches mit drei
Flettner-Rotoren als Zusatzantrieb ausgerustet war. Trotz des kurzfristigen Erfolges, konnte
sich dieser Antrieb, ebenso wie der 'klassische' Segelantrieb, sich langfristig nicht gegen die
aufkommenden Schiffsdieselantriebe durchsetzen.

Abb. 4-24: 'Barbara', Weser-Werft Bremen, 1926
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Abb. 4-25: 'Calypso' J. Y.-Cousteau, geplant 2000

Neuere Entwicklungen auf diesem Gebiet stammen von dem Meeresforscher J. Y.-
Cousteau, der ein Schiff ('Calypso') mit einem Flettner-Rotor als Zusatzantrieb plante,
welches jedoch nicht mehr realisiert wurde. Im Jahr 2006 wurde von der Universitat
Flensburg im Rahmen des Projekts 'Uni-Kat-Flensburg' ein Schiff mit einem solchen
Antriebskonzept realisiert.

Ebenfalls 2006 beauftragte der Windenergieanlagenhersteller Enercon bei der Kieler
Lindenau-Werft ein 130 m langes Frachtschiff, welches neben dieselelektrischem Haupt-
antrieb Uber vier Flettner-Rotoren verfigen soll, die von dem Windkraftunternehmen selbst
entwickelt werden und dessen Indienststellung flir September 2008 geplant ist.
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4.9 Ubungen zum Kapitel Potentialstromungen

A4.1 Vektoranalysis

Definieren bzw. berechnen Sie folgende GréRen und erklaren Sie die Bedeutung:

1 Sakalarfeld
2 Vektorfeld
3 Gradient eines Skalarfeldes f:f(x, y,z)

f=3-x+x-e’+x-y-e°

4 Divergenz eines Vektorfeldes v :(X(x, y,z), Y(x, y,z), Z(x, v, z))
\7=(x+y2,siny,x-y~z)

5 Rotor (oder Rotation) eines Vektorfeldes v = (X(x, v, Z), Y(x, y, Z), Z(x, y, z))

ﬁ:(x+y,ex+y +z,z+sinx)

6 Nabla-Operator
7 Laplace Operator
8 Linienintegral

Berechnen Sie das Linienintegral im Vektorfeld v = V(x,y,z) langs der Kurve
C:7=F(t)a<t<b fur

y= V(x,y,z)=(2y+3,xz,yz—x) und C :7 = (th,t,t3),0StS1

A4.2 Ebener Halbkérper

Ein H6henzug besitzt die Form eines ebenen

Ve, Halbkorpers und wird mit der Geschwindigkeit U,
5) +y angestromt. Bei H/2 befindet sich eine
: Wetterstation.
J Die Strémung stelle sich als Potentialstromung
d)% | g ein
=
ST s U, =30 [m/s]
. Lo 1 H H =50[m]
e ., =800 [hPa]
LR R RERES RR [5 = p =1.0 [kg/m?
a) Wie grof} ist die imaginare Quellstarke E?
b) In welcher H6he mul sich ein Segelflugzeug Uber der Wetterstation aufhalten, damit es keine
Hohe verliert? Das Eigensinken des Flugzeugs betragt vg = 0.7 m/s
C) Wie grof} ist die Druckabweichung p und Ap/p.. in % und der Druckbeiwert an der
Wetterstation?

d) In welcher Hbhe mul} das Flugzeug am Fuld des H6henzugs fliegen, damit es nicht sinkt?
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A4.3 Ebener Halbk&rper

In einem zweidimensionalen Kanal soll die Stromung in zwei gleich grofte Teilstrome aufgeteilt
werden. Dazu befindet sich an der Stelle, an der sich der Kanalquerschnitt erweitert, eine
zweidimensionale Zunge. Die Kanalkontur ist so auszulegen, daR die Strémung als Uberlagerung
einer ebenen Translationsstrdomung mit einer Quellstrémung, definiert werden kann.

Kanalkondur K

geg.:
D=B=0.04m
U,=25m/s

ges.

a) Quellstarke E

b) Potential- und Stromfunktion in Polarkoordinaten

c) y(o—m)

d) Wie grof} ist flr ¢ = n der Wert der Stromlinie der Kanalwand?

e) Gleichung der Kanalkontur K in der Form r¢ = flo)

f) Geschwindigkeitsverteilung im Stromungsfeld w/U,, = f(r/D, o)

g) Druckbeiwert ¢, auf der x-Achse bei x/D = -0.16, -0.5, -1.0

Ad.4 Rotationssysmmetrischer Halbkdrper

Vorderteil eines Flugzeugrumpfes (Radius R; = 3.5 [m])

[:;ber‘ja ngs- wird bis zum Ubergangsbereich durch einen
T'.'f bereich A rotationssymmetrischen Halbkorper (Radius Ry = 4 [m])
? _f - angenahert
R
/q“F HK TR Tk ges.:
K P

Stpkt 72: " = ) HK-Kontur (4¢ = 20°)

R :3’5"] R =hm b) Bestimmung einer geeigneten Stelle zur Messung
R HK .
Shale et - - des statischen Drucks

c) Wert und x-Position von ¢,
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A4.5 Induzierter Abwind (Biot-Savart)

Bestimmen Sie den Abwind und den induzierten
Abwindwinkel in der Mitte und am Ende des Hohen-

leitwerks
- Gewicht: m-g=1.2-10* [N]
Luftdichte: p=10kg/m?
Fluggeschwindigkeit: ¥ =100 [m/s]
"l Fligelfiache: § =12-1.667=20|n?]
I

A4.6 Berechnung der Druckverteilung an einen quer angestrémten Zylinder

Berechnen Sie die Druckverteilung an der Oberflache eines Zylinders mit dem Radius R = 1 [m], der
sich in einer ebenen Translationsstrémung mit u, = 1 [m/s] befindet und dem eine Zirkulation der
Starke "= -2-7-R-u,, [m?/s] Uberlagert wurde.
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5 Tragflugel unendlicher Streckung in inkompressibler Stromung
(Profiltheorie)

5.1 Tragflugelprofile

5.1.1 Geometrische Beschreibung

Das Profil eines Tragfligels entsteht durch den Schnitt in der x-z-Ebene an einer Spann-
weitenposition in y-Richtung'. Die Hiillkurve, der auf der Mittellinie oder Skelettlinie
angeordneten Kreise ergibt die Profilform. Die Verbindungslinie von Anfangs- und Endpunkt
der Skelettlinie bildet die Profilsehne mit der Lange I, welche als Profiltiefe bezeichnet wird.
Eine Ausnahme bilden sehr stark gewdlbte Profile, wie z.B. bei Verdichterschaufeln; hier wird
die maximale Ausdehnung in x-Richtung als Profiltiefe angenommen. Der Maximale Durch-
messer des Profils wird als Profildicke d bezeichnet. Der maximale Abstand zwischen Sehne
und Skelettlinie kennzeichnet die Wolbung f. Die x-Position der maximalen Dicke und maxi-
malen Wolbung werden als Dickenrtcklage x, bzw. als Wolbungsricklage x, bezeichnet. Eine
weitere wichtige GroRe ist der (doppelte) Hinterkantenwinkel des Profils 2.t und der
Nasenradius r,.

Abb. 5-1:  Profilgeometrie

Aus diesen geometrischen Grélen lassen sich dimensionslose Profilparameter bilden

relative Dicke (Dickenverhaltnis)
relative Wélbung (Waélbungsverhaltnis)
relative Dickenrlcklage

relative Wolbungsricklage

relativer Nasenradius

N|; N|_\>< N|&>< ~[~ ~|x

! Bei zweidimensionalen Betrachtungen wird in der Regel die z-Achse mit der y-Achse vertauscht, so
daR das Profil in einer x-y-Ebene dagestellt werden kann
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Beliebige Profilformen kénnen dadurch gebildet werden, dal® einer Skelettlinie z(“)(x) eine
Dickenverteilung oder Profiltropfen z(’)(x) Uberlagert wird und fur das Profil gilt

Z, (x)=z"(x)% 2" (x) Gl. 5-1

5.1.2 Gottinger Profile

In den 20er Jahren des 20. Jahrhunderts wurden in der Aerodynamischen Versuchsanstalt
Gottingen (AVA), welche nach 1945 in das Deutsche Forschungs- und Versuchszentrum fur
Luft- und Raumfahrt (DFVLR) und 2zu Beginn der 90er Jahre in Deutsches
Forschungszentrum fur Luft- und Raumfahrt (DLR) umbenannt wurde, systematische
Profiluntersuchungen  durchgefuhrt. Untersucht wurden hauptsachlich sogenannte
Joukowsky-Profile, gekennzeichnet durch einen Hinterkantenwinkel, der (theoretisch) gegen
Null geht. Die Numerierung in der Gottinger Profilsystematik kennzeichnet keine
aerodynamischen Charakteristika, sondern stellt im wesentlichen eine chronologische
Reihenfolge der untersuchten Profile dar.

=
: o Ayt _—
: = Jirrucherau ..._‘\" ~ _.L.{‘ I Tetih
_\‘\L | = Frelter
Zirumer H I
. -t

Ln.“,

Abb. 1

Abb. 5-2:  Niedergeschwindigkeitskanal der AVA Gottingen
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Abb. 5-3:  Gottinger Profile
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5.1.3 NACA Profile

Zu Beginn der 30er Jahre wurde in den USA bei NACA (National Advisory Committee for
Aeronautics, spater NASA) eine umfangreiche Profilsystematik entwickelt.

Vierziffrige NACA-Profile

1. Ziffer: Woélbung in Prozent der Profiltiefe

2. Ziffer: Walbungsricklage in Zehnteln der Profiltiefe

3. und 4. Ziffer: Dicke in Prozent der Profiltiefe
Allen Profilen dieser Reihe ist eine Dickenrlcklage von x// = 0.3 gemeinsam. Der relative
Nasenradius ry/ ergibt sich aus dem relativen Dickenverhaltnis x,/ Gber

2
ri:l.l-(ij Gl. 5-2
) )

Mit den dimensionslosen Koordinaten X:i und Zz? und den Konstanten

a,=1.4845, a,=-0.63, a,=-1.758, a,=1.4215, a,=-0.5075
lalt sich der Profiltropfen (Dickenverteilung) analytisch beschreiben durch

4
Z(’):%-(ao X +Ya, Xj Gl. 5-3
1

Funfziffrige NACA-Profile

1. Ziffer: Auftriebsbeiwert bei stol¥freiem Eintritt ¢, - 3/20
2. Ziffer: Doppelter Wert der Wélbungsricklage in Zehnteln der Profiltiefe
3. Ziffer Form der Skelettlinie (0: kein Wendepunkt, 1: mit Wendepunkt)

4. und 5 Ziffer:  Dicke in Prozent der Profiltiefe
Skelettlinien ohne Wendepunkt bestehen im vorderen Bereich aus einer Parabel dritten
Grades, an die an einer Stelle m eine Gerade anschlie3t. Der Profiltropfen entspricht dem
der vierziffrigen Reihe.

2. und 3. Ziffer 10 20 30 40 50
X
Tf 0.050 0.100 0.1500 0.20 0.250
m 0.058 0.126 0.2025 0.29 0.391
f 1. Ziffer
100-— 2 1.11 1.53 1.84 2.08 2.26
! 3 2.30 2.80 3.10
4 3.10 3.7 4.20
6 4.60 55 6.20

Tab. 5-1:  Parameter der funfziffrigen NACA-Profile

Sechsziffrige NACA-Profile
Aus der Vorgabe der Geschwindigkeits- und damit Druckverteilung an der Profilober- und -
unterseite, wurde die NACA-6-Profilreihe entwickelt.

1. Ziffer: Angabe der Serie, hier: 6
2. Ziffer: Lage der Geschwindigkeitsmaximums in Zehnteln der Profiltiefe
Index: Halbe Breite der Laminardelle (vgl. Kapitel 5.5.3)

hinter dem Bindestrich
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1. Ziffer: Zehnfacher Betrag des Auftriebbeiwertes bei stofifreiem Eintritt,
(siehe Kapitel 5.4.3), Mal} fur die Wélbungshéhe
2. und 3 Ziffer:  Dicke in Prozent der Profiltiefe

Fir praktische Anwendungen empfiehlt sich die Verwendung des Stuttgarter Profilkatalogs [
1] oder das frei verfigbare Programm XFOIL von Mark Drela, MIT [ 11]

5.1.4 Druckverteilung, resultierende Krafte und Momente am Profil

Aus der Geschwindigkeitsverteilung am Profil, die entweder experimentell, analytisch oder
Uber ein numerisches Verfahren gewonnen werden kann, lalt sich die ortliche Druckver-
teilung an der Profilober- und -unterseite berechen. Die Differenz der Dricke an Ober- und
Unterseite

Ap=p,—p, Gl. 54
ergibt die Normalkraft dZ=Ap-b-dx welche auf das Flachenelement d4A=b-dx des Trag-
flugels wirkt.

faz

Py

2y

—idy i

1 od

Abb. 5-4:  Berechnung des Auftriebs aus der Druckverteilung [ 35]

In der Regel wird der Druck in der dimensionslosen Form

2
¢ = PP 4 [V Gl. 55
71 2 V

oV,

verwendet. In Abb. 5-5 ist die Druckverteilung fiir unterschiedliche Anstellwinkel fiir das
NACA-Profil 2412 dargestellt. Die Integration dieser Druckverteilung tber das gesamte Profil
ergibt eine resultierende Luftkraft R, die sich wiederum vektoriell in eine Komponente parallel
zur Anstromrichtung, den Auftrieb C, und eine Komponente senkrecht zur Anstrémrichtung,
den Widerstand Cj zerlegen 1aRt. In Abb. 5-6 ist die Abhangigkeit dieser drei GréRen vom
Anstellwinkel « bzw. die Abhangigkeit des Auftriebs von Widerstand und Moment skizziert.
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«-175"°
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abgelosfe Stromung
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Re«=27-10°
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Abb. 5-5:  Druckverteilung am Profil NACA 2412 bei Re = 2.710° [ 35]
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Abb.5-6:  C,, Cyund Cy, fiir NACA 2412 bei Re = 2.7-10° [ 35]

Das den weiteren Betrachtungen zugrunde liegende mechanische Ersatzmodell besteht aus
der resultierenden Kraft und einem bezugspunktabhangigen Nickmoment, Abb. 5-9.

Auftrieb
Bis kurz vor dem Erreichen des Maximalauftriebs C,,.., erfolgt der Auftriebsanstieg dC,/da
nahezu konstant, Abb. 5-6a.

c,=(a—a,)—= Gl. 5-6

Widerstand
Far den gleichen Anstellwinkelbereich 1aRt sich der Widerstand Cy in einen auftriebs-
unabhéangigen Anteil Cy, und einen auftriebsabhangigen Anteil zerlegen.

c,(c, =0)=c,, Gl. 5-7
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Allgemein gilt mit den geometrieabhangigen Konstanten ; und £,
c,=C, otk c,+k, -cA2 Gl. 5-8
und far symmetrische Profile gilt der einfache Parabelansatz fur den Widerstand
c,=c.,+k, -cA2 Gl. 5-9

Resultierende-, Tangential- und Normalkraft
Wie aus Abb. 5-9 ersichtlich ist, ergeben die GroRen Auftrieb 4 und Widerstand W, die

parallel bzw. senkrecht zur Anstromrichtung ¥ stehen, die resultierende Luftkraft R, die sich

wiederum in die Komponenten Tangential- T und Axialkraft N zerlegen laldt. Bei grof3en
Anstellwinkeln kann die Tangentialkraft auch nach vorne zeigen Im zweidimensionalen Fall
lautet die Transformation

C,=C,-cosa+C, -sina, C,~C, (fiir kleine c)

. Gl. 5-10
C,=-C,-sina+C,, -cosa, C,=-C,-a+Cy,
und die Resultierende R
R=AN?+T? =42 +W? Gl. 5-11
2,
\\?\ -
\
Vo
—

Abb. 5-7:  Krafte am Profil

Nickmoment

Aus dem ebenfalls naherungsweise linearen Verlauf des Nickmoments ¢, als Funktion des
Anstellwinkels o bzw. des Auftriebs ¢, (Abb. 5-6) ist ersichtlich, daR sich das Moment in
einen auftriebsabhangigen und einen auftriebsunabhangigen Anteil, das sog. Nullmoment
cmo, d.h. das Moment, das entsteht, wenn das Profil angestromt wird, jedoch keinen Auftrieb
liefert, zerlegen laf3t.

Gl. 5-12

C,=C,ot— Gl. 5-13

Aufgrund des linearen Zusammenhangs zwischen Auftrieb und Anstellwinkel 1aRt sich das
Nickmoment auch darstellen als
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dc
—n.c, Gl. 5-14

Cy

Cm :cmO +

Der Gradient dc,/dc, des Nickmoments wird als Nickmomentenanstieg bezeichnet. Fur
symmetrische Profile verschwindet das Nullmoment, wahrend fur gewdlbte Profile im
allgemeinen ¢,, # 0 gilt. Die Grofle des Nullmoments ist unabhangig von der Lage des
Bezugspunktes, wohingegen die GréRe des Momentenanstiegs dc,/dc, sehr stark bezugs-
punktabhangig ist. Der Gradient dc,/dc, hat eine besondere Bedeutung fir die statische
Stabilitat des Flugzeugs und wird auch als Stabilitatsmald der Langsbewegung bezeichnet.

5.1.5 Gleitwinkel und Gleitzahl

Bei einem stationaren antriebslosen Gleitflug in ruhiger Atmosphare (Segelflugzeug) muf}
der nach unten gerichteten Gewichtskraft G=m-g eine gleich groRe Kraft entgegenwirken,
dies ist die aus Auftrieb 4 und Widerstand W resultierende Luftkraft R. Da das Segelflugzeug
Uber keinen eigenen Antrieb verfligt, mull sich das Flugzeug in einem Bahnneigungsflug
befinden um die erforderliche Kraftkomponente zur Kompensation des in Richtung der
Anstrémung wirkenden Widerstands zu ermdglichen. Dieser Neigungswinkel ergibt sich aus
dem Verhaltnis von Auftrieb zu Widerstand und wird als Gleitwinkel & bezeichnet. Haufiger
wird jedoch der Kehrwert, die sog. Gleitzahl £ verwendet.

tang=2 =Sr 1 Gl. 5-15

A ¢, E

“horizontal : e b e

23015 _|
ey
W15
| A\
- ' t
i A | |
B /: r; [ | L
| /| Re=3000000
7. N1 |
0 S
f
N\
F > \
-05 | e
Cov(Emin)! o _
g ] N . Abb. 5-8:  Gleitwinkel und Gleitzahl
0 0,005 0,010 0.015 0.020 Gy 0,025

Graphisch 1aRt sich der Gleitwinkel aus der Tangente an die Polare durch den Ursprung
bestimmen. Bei der Profilauswahl ist der optimale Gleitwinkel zwar ein wichtiges, jedoch
nicht das einzige zu berlicksichtigende Kriterium. Wie aus Abb. 5-8a ersichtlich ist, weist das
NACA-Profil der 6er Reihe einen deutlich besseren maximalen Gleitwinkel auf als das Profil
der 5er-Reihe, jedoch tritt beim Abweichen von diesem optimierten Punkt eine deutliche
Verschlechterung ein. Dieses Profil ware z.B. fur Verkehrsflugzeuge geeignet, die auf einen
einzigen Punkt der Envelope (Reiseflug) optimiert sind. Das Profil der Ser-Reihe weist zwar
eine deutlich schlechtere maximale Gleitzahl auf als der Konkurrent der 6er-Reihe, ist jedoch
wesentlich toleranter bei Abweichungen von dem Optimum und liegt dann deutlich Gber dem
Profil der 6er-Reihe. Solch ein Profil ware z.B. fur Kampfflugzeuge, die eine sehr grof3e
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Envelope abdecken missen geeignet. Das Profil NACA 23015 wurde z.B. bei der Focke-
Wulf FW190 und der Vought F4U Corsair verwendet.

Diese flr antriebslose Segelflugzeuge angestellte Betrachtung gilt jedoch auch fiir Motorflug-
zeuge, da durch die Gleitzahl die aerodynamische Gite eines Profils oder auch eines
Gesamtflugzeugs beschrieben wird. Heutige Segelflugzeuge weisen Gleitzahlen von tber 40
(LS4) bis zu 75 (Eta) auf, d.h. bei einer Gleitzahl von 75 kann z.B. aus einer Héhe von 1000
m eine Strecke von 75 km zurlickgelegt werden, ohne in einem Aufwind wieder Héhe zu
gewinnen. Moderne Verkehrsflugzeuge weisen Gleitzahlen in der Gré3enordnung von 20 bis
25 auf. In diesem Zusammenhang sei die sog. Breguet-Reichweitenformel aufgefuhrt, die bei
Vernachlassigung der Start-und Landephase naherungsweise den Zusammenhang
zwischen maximaler Reichweite und Gleitzahl liefert. Mit dem spezifischen Treibstoffver-
brauch b

:ﬁ:k Gl. 5-16
P F-V,
gilt fir die Masseabnahme dm , d.h. der Treibstoffverbrauch im stationaren Geradeausflug
dm:—b-F-Vwﬂ-ds Gl. 5-17
ds

Mit ¥, =ds/dt folgt

ds=——. =" 2. *2___ - =2 Gl. 5-18

s,Landung ~ m,Landung 1 1 dm

= [ds= [ ——== Gl. 5-19
s,Start m,Start gb 2 m
1 1 m,Landung 1
= R=——=. [ =.dm Gl. 5-20
g b 2 m,Start

die Breguet-Reichweitenformel

1 . 1 . mStart

g b & mLandung

Gl. 5-21
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5.1.6 Druckpunkt und Neutralpunkt

Der Angriffspunkt der sich aus der Integration der Druckverteilung am Profil ergebenden
Kraft R wird als Druckpunkt D des Profils bezeichnet. Wie aus Abb. 5-10 ersichtlich ist
verandert sich die Druckverteilung am Profil mit einer Anderung des Anstellwinkels, somit
verschiebt sich auch der Angriffspunkt der Resultierenden R. Dieser (variable) Abstand des
Druckpunkts zum Momentenbezugspunkt O, wird mit x,; bezeichnet. Bei kleinen
Anstellwinkeln gilt naherungsweise, dal die Resultierende R der Normalkraft in z-Richtung Z
bzw. dem negativen Wert des Auftriebs 4 entspricht, R = -Z ~ A, d.h. fir das Moment um den
Bezugspunkt gilt

M=x,-Z Gl. 5-22

bzw. in dimensionsloser Schreibweise mit der Fligelbezugstiefe /, und der Bezugsflache S,.,

c, q Sref 'ly =Xx,-C, q Sref Gl. 5-23
c c
2a2Sn iy n Gl. 5-24
l# c, c,

Aus der linearen Naherung fir das Nickmoment ergibt sich

Cn _Cmo , 96,
= + Gl. 5-25
c, c¢, dc,

Eingesetzt in Gl. 5-24 folgt fur die dimensionslose Druckpunktlage

ZA__“m0  TTm Gl. 5-26

Die Anderung der Druckpunktlage in Abhéngigkeit vom Auftrieb wird aus dem ersten Term
von Gl. 5-26 deutlich, d.h. x, andert sich proportional 1/c,.

Wie in Kapitel 5.1.4 ausgefuhrt, 1al3t sich das Nickmoment M in einen auftriebsunabhangigen
(My) und einen auftriebsabhangigen Anteil (xy-4) zerlegen. Fir den Momentenbezugspunkt O
lalkt sich somit schreiben,

M=M,-x, A Gl. 5-27

bzw. in dimensionsloser Schreibweise

xN
€, =Cno——"Cy, Gl. 5-28
[,
Aus dem linearen Ansatz fir das Nickmoment (Gl. 5-27) folgt
Xy ey Gl. 5-29
[, dc,

Im Gegensatz zur Lage des Druckpunktes andert sich die Lage des Neutralpunktes bei einer
Anderung des Anstellwinkels bzw. des Auftriebs nicht, da der Gradient dc,/dc, konstant ist
und der auftriebsabhangige Term, d.h. ¢,.»/c, wie beim Druckpunkt fehlt.
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I

Abb. 5-9:  Druckpunkt D und Neutralpunkt ¥

Druckpunktwanderung

Am Beispiel des Profils NACA 2412 soll die variable Druckpunktlage in Abhangigkeit vom
Anstellwinkel bzw. Auftriebsbeiwert verdeutlicht werden, Abb. 5-10. Fir kleine Auftriebswerte
kann der Druckpunkt auch auf3erhalb des Profils liegen.

dC x, 0.05 X
C,,=—0.05 —2=-0.25 = “2=—"-+0.25 (Hyperbel), C,—>x0:=2=0.25
dC, lﬂ ) Z#
]icA = ,LL
CA OO5/CA XD/Iu
1.40] 0.036] 0.286 o
1.00] 0.050] 0.300 |
0.50] 0.100] 0.350
0.25| 0.200] 0.450 0,5
0.10] 0.500] 0.750
0.05] 1.000] 1.250 ' 0,25
0.00 + o + 5 A cyq =0,05
-0.10| -0.500| -0.250 : oll | | - 3 i
20.25[ -0.200] 0.050 PO % 558 %
-0.50| -0.100| 0.150 AT el [l 2z
-1.00| -0.050] 0.200 o 0,25
_015 :
“ -1,0

Abb. 5-10: Auftriebsabhangige Druckpunktlage fur das Profil NACA 2412 [ 22]
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Der Auftrieb als Funktion der Druckpunktlage bildet eine Hyperbelschar mit dem Nullmoment
Cm, als Parameter, die gegen den Grenzwert von xd/lﬂ =0.25streben, Abb. 5-11. Profile, fir

welche das Nullmoment verschwindet, d.h.
C,0=0= L ~0.25
L,
werden als Druckpunktfeste Profile bezeichnet. Dies gilt z.B. fur die ebene Platte, sym-
metrische Profile und Profile mit S-Schlag in der Skelettlinie.

&,
} l Crr0 >0 ‘xD CmO dc
: 1~ C, dc,

)7

- | 0, X

B i . lim 22— ~9Cu 025
bGro=o <t coo ], dC

CrmgZ 0 I

Abb. 5-11: EinfluB von C,,, auf die Druckpunktlage
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5.2 Grundlagen des Auftriebs

5.2.1 Zirkulation

Gemal den Wirbelsatz von Thomson (Kapitel 4.2.3) andert sich die Zirkulation in einer
reibungsfreien Strdmung nicht, es gilt d77d: = 0 bzw. T" = const. Befindet sich der Tragfligel in
Ruhe, z.B. wenn das Flugzeug am Boden steht, so wird kein Auftrieb erzeugt und es liegt
auch keine Zirkulation am Tragfligel vor, d.h. es gilt ' = 0. Befindet sich das Flugzeug
jedoch in einem stationaren Flugzustand, so ist dazu Auftrieb erforderlich und demzufolge
mufd eine Strdmung mit Zirkulation um das Profil vorliegen d.h. es gilt " # 0. Dies scheint im
Widerspruch zu dem Satz von Thomson zu stehen. Zur Erklarung soll das in Abb. 5-12
skizzierte Profil dienen.

Abb. 5-12:  Entstehung der Zirkulation beim Anfahrvorgang [ 35]

Das Profil wird von den Kontrollinien 7 und II umschlossen, wobei die Linie I die
Geschwindigkeitsverteilung im Fernfeld darstellt und die Linie /7 das Geschwindigkeitsfeld in
der Nahe des Profils umschlie3t. Im Ruhezustand ergibt die Integration der Geschwindig-
keiten entlang der beiden Linien Null, es liegt somit keine Zirkulation vor. Setzt sich das
Flugzeug in Bewegung, so bildet sich hinter dem Profil eine Trennungsflache, die jedoch
aulerhalb des Kontrollraums I/ liegt und fur die somit der Thomson'sche Satz nicht gilt. Der
Vorgang des ZusammenflieRens der Stromungsanteile, die durch das Profil getrennt waren,
ist in Abb. 5-13 furr die Phase Anfahrvorgangs skizziert. Die Unstetigkeit in der Geschwindig-
keitsverteilung, d.h. die Trennungsflache innerhalb des Kontrollraums B ist gleichbedeutend
mit dem Vorhandensein eines Wirbels. Ersetzt man die Kontrollinie /, mit der Zirkulation
I' = 0, durch die beiden Kontrollinien 4 und B, so mull die Summe der Wirbelstérke in beiden
KontrollrAumen ebenfalls gleich Null sein. Da sich aber im Zuge des Anfahrvorgangs im
Kontrollraum B ein linksdrehender Wirbel der Starke -I" gebildet hat, muf® im Kontrollraum A
ein rechtsdrehender Wirbel der Starke +T" vorliegen um die Forderung nach einer konstanten
Gesamtzirkulation der Starke T' = 0 zu erfillen. Dieser im Inneren des Kontrollraums A
liegende Wirbel wird als gebundener Wirbel bezeichnet und bewegt sich mit dem Profil,
wahrend der Anfahrwirbel an seiner Stelle verharrt. Dieser Vorgang lalt sich auch im
Experiment nachvollziehen, Abb. 5-13.
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Abb. 5-13: Entstehung des Anfahrwirbels [ 35]

5.2.2 Auftriebsgleichung nach Kutta-Joukowsky

Im Gegensatz zur Berechnung des Widerstands eines umstromten Kérpers, der die Berlck-
sichtigung der Viskositat der Strémung erfordert, 1aRt sich der Auftrieb naherungsweise unter
der Annahme einer reibungsfreien Strémung gut berechnen. Im folgenden soll ein Tragflligel
mit unendlicher Spannweite betrachtet werden (Profiltheorie), d.h. es wird eine rein zwei-
dimensionale Stromung angenommen. In Kapitel 4.8.2 wurde der Einflul} der Zirkulation auf
einen quer angestromten Zylinder aufgezeigt, d.h. die Erzeugung einer Kraft quer zur
Anstrémrichtung. Ahnliche Verhéltnisse liegen auch an einem angestromten Tragflligel vor,
Abb. 5-14. Um in dem das Profil umschlieBende Kontrollvolumen K die Kontinuitatsgleichung
erfillen zu kénnen, mul} bei dem gewdlbtem Profil an der Oberseite eine Geschwindigkeits-
erhéhung V., + AV und an der Unterseite eine Verzégerung V., - AV der Strdmung erfolgen.
Dadurch herrscht entsprechend der Gleichung von Bernoulli ein Gesamtdruck von

%-Vw 2 +§. V% =const. Gl. 5-30

im Vergleich zu dem Druck im Stromungsfernfeld p.., an der Profiloberseite ein Unter- und an
der Profilunterseite ein Uberdruck, d.h.

Dot

Pt DV E = p AV AV =p, 42V, + AV Gl. 5-31

Der Gesamtauftrieb 4 ergibt sich aus der Integration Uber das Profil von der Vorderkante (B)
bis zur Hinterkante (C), Abb. 5-4.

A= j —p,)-dF= bj p,)-dx Gl. 5-32

C
- A=2.p-b-V, - [AV dx Gl. 5-33
B
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Fur die Zirkulation gilt
C B C
= jAV-dx— jAV-dxzz-jAV-dx Gl. 5-34
B,o Cu B

Damit ergibt sich fur den Auftrieb 4 eines Tragfligels der Breite » nach Kutta-Joukowsky zu

A=p-b-V,-T Gl. 5-35

Abb. 5-14: Strémung um ein Tragfligelprofil [ 35]

Das Geschwindigkeitsfeld um den Tragfliigel kann entsprechend der Betrachtung bei einem
quer angestromten Zylinder mit Zirkulation, durch die Uberlagerung einer translatorischen
Stromung der Geschwindigkeit 7., mit einem im Inneren des Profils gebunden, rechtsdreh-
enden Wirbel der Zirkulationsstarke I" gebildet werden.

5.2.3 Kutta'sche AbfluBbedingung

Ein angestelltes Profil welches sich in einer reibungsfreien Strémung befindet und keinen
Auftrieb liefert, d.h. flr welches die Zirkulation Null (I" = 0) ist, hatte einen hinteren Staupunkt,
der sich an der Oberseite des Profils befindet. Die Hinterkante miRte mit einer (theoretisch)
unendlich groRen Geschwindigkeit umstromt werden. In der Realitat liegt der hintere
Staupunkt jedoch genau an der Hinterkante und legt dadurch die Starke der Zirkulation fest.
Diese Kutta'sche Abflulbedingung IaRt sich ebenfalls zur Erklarung des Anfahrwirbels heran-
ziehen. Wahrend zu allen Zeiten die Zirkulation im Fernfeld, also weit ab von dem Profil, ' =
0 ist, bildet sich wahrend dem Anfahrvorgang infolge der Umstréomung der Hinterkante ein
linksdrehender Wirbel der Starke -I'. Aus der Forderung nach einer konstanten Gesamt-
zirkulation (I' = 0) im Kontrollraum ergibt sich der rechtsdrehende gebundene Wirbel im
Inneren des Profils der Starke +T", Abb. 5-15.

Abb. 5-15: Entstehung des gebundenen Wirbels und des Anfahrwirbels [ 35]
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5.3 Profiltheorie nach der Methode der konformen Abbildungen

5.3.1 Komplexe Stromungsfunktion
Die in dem Kapitel Potentialstromungen hergeleiteten Begriffe der Potentialfunktion CD(x,y)
und Stromfunktion ‘P(x,y) far ebene Stromungen lassen sich auch durch Zerlegen einer
analytischen Funktion F(z) der komplexen Variablen z=x+i-y in ihren Real- und
Imaginarteil herleiten.
F(z)=®(x, y)+i-¥(x,y) Gl. 5-36

Das Geschwindigkeitsfeld u, v erhalt man wieder durch Differenzieren der Potential- und
Stromfunktion im Reellen, ebenso 1alt sich das Geschwindigkeitsfeld aus der komplexen

Stromungsfunktion F(x+i-y) durch Differenzieren im Komplexen herleiten.

dF:a—F-dx+a—F-dy Gl. 5-37
ox oy
Ox ox Oy oy
PN dF =(u—i-v)-dx+(v+i-u)-dy Gl. 5-39
= dF =(u—i-v)-dz Gl. 5-40
o d—F:u—i-v:w(Z):W Gl. 5-41

dz

Die Ableitung der komplexen Strémungsfunktion nach dem Argument entspricht dem an der
reellen Achse gespiegelten Geschwindigkeitsvektor.

5.3.2 Konforme Abbildung

Im Rahmen der Potentialtheorie wurde gezeigt, dall jede beliebige Stromlinie als Wand
aufgefal’t werden kann und die benachbarten Stromlinien das Stromungsfeld um diesen
'Koérper' beschreiben. Die umgekehrte Aufgabe, d.h. dal} eine Kdrperform vorgegeben ist und
die dazugehdrige Stromfunktion ermittelt werden soll, gestaltet sich etwas komplizierter. Eine
Eigenschaft der analytischen Funktion einer komplexen Variablen besteht darin, dal’ bei der
Abbildung orthogonaler Kurvenscharen (z.B. Strom- und Potentiallinien) diese wieder in
orthogonale Kurvenscharen Uberfuhrt werden. Die Winkel der einen Ebene werden in gleiche
Winkel der anderen Ebene abgebildet. Das Gleiche gilt auch fir das Verhaltnis zweier
Strecken, Abb. 5-16.

=1
E=ryz) I“J

Abb. 5-16: Konforme Abbildung orthogonaler Kurvenscharen
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Die Anwendung der konformen Abbildung zur Berechnung einer Strdomung um einen
vorgegebenen Korper basiert darauf, da® ausgehend von einer bereits bekannten Stromung
um eine Kontur 4 in der z-Ebene flir welche die Stromungsfunktion F(z) bekannt ist Uber eine
Abbildungsfunktion

s=f(z) Gl. 5-42

die Kontur 4 in der z-Ebene abgebildet wird auf die Kontur B in der ¢-Ebene. Als
Ausgangskontur 4 1aBt sich z.B. eine Stromung um einen Kreiszylinder verwenden, dessen
Strom- und Potentiallinien bekannt sind. Das gesuchte Geschwindigkeitsfeld um den Koérper
B in der {~Ebene ergibt sich aus

(. )—d—F—d—F & Gl. 5-43

wlg)=———=—-
d¢ dz dg

Bedauerlicherweise erfordert die Berechnung der Geschwindigkeitsverteilung die Kenntnis

der Abbildungsfunktion g:f(z), die zwar entsprechend dem Riemannschen Abbildungssatz

generell existiert um jeden zusammenhangenden Bereich, also jedes beliebige Profil auf

einen Kreis abzubilden, dennoch besteht in der Praxis das Problem darin eben jene Abbild-
ungsfunktion zu finden.

5.3.3 Angestellte ebene Platte mit Auftrieb

Die konforme Abbildung einer ebenen Translationsstromung um einen Kreiszylinder mit dem
Radius R = a hat in der z-Ebene die Stromungsfunktion

2
F(z)=u, -[z +a—J Gl. 5-44
z

Mit Hilfe der Joukowsky-Abbildungsfunktion zur Abbildung der komplexen z-Ebene in die
komplexe {-Ebene

2

2
c=f(z)=z+% bzw. g_z'aztz_aj Gl. 5-45
z c+2-a \z+a

wird der Kreis mit dem Radius R = ¢ um den Nullpunkt in der z-Ebene auf eine doppelt
durchlaufene Strecke von -2a bis +2a in der {-Ebene abgebildet.

Abb. 5-17: Konforme Abbildung eines Kreiszylinders auf eine ebene Platte [ 35]

Fir die Strdomung in der {-Ebene ergibt sich daraus
Flg)=u, ¢ Gl. 5-46

d.h. es wurde die Translationsstromung in der z-Ebene mit u., langs der reellen Achse in der
C-Ebene abgebildet.
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Die Abbildung des Kreises auf eine senkrecht angestromte Platte ergibt sich analog, jedoch
wird nun der Kreis in Richtung der y-Achse umstromt. Die Stromungsfunktion ergibt sich zu

2
F(z)=i-v, -[—z+a—j Gl. 5-47
z
Die Geschwindigkeit in der z-Ebene lautet
F 2
d—:wZ:—i-vw~ 1+a—2 Gl. 5-48
dz z
und die Geschwindigkeit in der {-Ebene
de¢ z*-a° ) 2> +a?
=t T wo=—iy, Gl. 5-49
dz z z°—a

Durch Uberlagerung der langs und der senkrecht angestromten ebenen Platte ergibt sich die
Stromung, die unter einem Anstellwinkel angestréomt wird, jedoch noch keinen Auftrieb
erzeugt, d.h. ein schrag angestromter Zylinder (ohne Zirkulation) wird von der z-Ebene in die
C-Ebene abgebildet. Der vordere Staupunkt liegt an der Plattenunterseite und der hintere
Staupunkt befindet sich an der Plattenoberseite. Zur Erzeugung eines Auftriebs muf® dem
quer angestrémten Zylinder noch eine Zirkulation 7" Gberlagert werden.

I

WEN—

Abb. 5-18: Angestromte ebene Platte mit Auftrieb

Die komplexen Stromungsfunktionen in der z-Ebene lauten

2
waagerechte Platte: F., (z)zuw -(z + a—J
z
. a’
senkrechte Platte: F, (z)zz Vg -(—z +—]
z
Zirkulation: F, (z):i- Inz
2.1
und somit die Strdomungsfunktion der Gesamtstrémung
2 2 .
T
F(Z):um-£Z+a—]+i-vm~(—z+a—j+l—-lnz Gl. 5-50
z z 2.7
bzw.
2 .
I
F(z):(uw—i-vm)-z+(uw+i-vw)a—+;—-|nz Gl. 5-51
z T

Die Geschwindigkeit in der z-Ebene ergibt sich durch Differenzieren der Stromungsfunktion
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w Gl. 5-52

dF ) ) a’
=—-=\u,—-1v, )—\u,+1-v ) —
z dZ ( 0 oo) ( 0 00) 22
Mit der Joukowsky'schen Abbildungsfunktion, bei der ein Kreis mit dem Radius R = a auf eine

ebene Platte der Lange / = 4-a abgebildet wird, ergibt sich die Geschwindigkeit in der (-
Ebene zu

i-T
+_.
2.7

W= . Gl. 5-53
s Zz_az z
Eingesetzt in Gl. 5-52 folgt
oo, —ioy e T2 Gl. 5-54
T © P -at 2-n z*-a’ '
bzw.
r
vw -g_i
w.=u, Fi 2.7 Gl. 5-55

4 ® ' /g2—4-a2

Aufgrund der Kutta'schen AbfluBbedingung, d.h. die Hinterkante wird nicht mit einer unend-
lich grof’en sondern mit einer endlichen Geschwindigkeit umstromt, d.h. w, hat an der Stelle
¢ = 2 einen endlichen Wert, mul der Imaginarteil in Gl. 5-55 zu Null werden. Damit ergibt
sich fur die Zirkulation bei {=2amit4a =1

'=2-n-v, -2-a=n-v, -l Gl. 5-56

Dies ergibt fir die Geschwindigkeitsverteilung um die Platte

Gl. 5-57

Allgemein gilt fur die komplexe Stromungsfunktion
[(2)=f(xti-y)=¢=&(x y)+i-nlx,») Gl. 5-58

An der Platte gilt =& und |§|<1/2 und damit fir die Geschwindigkeitsverteilung

u=u, +v_- 5;;? Gl. 5-59
Mit der resultierenden Anstromgeschwindigkeit der Platte
w,r=u,+v,° Gl. 5-60
ergibt sich flr einen Anstellwinkel «
u,=w,-c0sa, v, =w,-Sina Gl. 5-61
die Geschwindigkeitsverteilung an der Platte zu
u:ww-(cowirsina- j;;g} Gl. 5-62

(+ : Oberseite, - : Unterseite der Platte)
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Die Vorderkante der Platte bei & = -//2 wird mit unendlich groRer Geschwindigkeit umstroémt,
wahrend an der Hinterkante bei &= +//2 die Kutta'sche Abstrombedingung erflllt wird und die
Tangentialgeschwindigkeit u =w_-cosa vorliegt. Die Druckverteilung ergibt sich aus der
Bernoulli-Gleichung zu

p f—
9 W,

o0

2
c =M=1_[LJ Gl. 5-63

Die Integration der Druckverteilung liefert die resultierende Auftriebskraft 4 auf die Platte, die
nicht senkrecht auf der Platte sondern senkrecht zur Anstromung u., steht. Dieses Ergebnis
entspricht auch dem Ergebnis eines quer angestromten Zylinders mit Zirkulation aus dessen
konformer Abbildung die Strémung um die ebene Platte hervorging. Die (theoretisch)
unendlich groRe Umstrdomungsgeschwindigkeit der Vorderkante fiihrt zu dem ebenfalls
(theoretisch) unendlich hohen Druckanstieg an der Vorderkante der Platte.

b f —
Abb. 5-19:  Umstrémung und Druckverteilung der ebenen Platte [ 35]
Diese recht abstrakte Herleitung der Druckverteilung an der ebenen Platte fihrt jedoch zu

sehr brauchbaren Ergebnissen fir reale Strdomungen und zeigt auch maximal mégliche
Grenzwerte fir reale Profile auf.

Auftrieb
Der Auftrieb der ebenen Platte ergibt sich aus den Komponenten in x- und y-Richtung
c.=—2-7-sin‘a Gl. 5-64
c,=2-7m-sina-cosa Gl. 5-65
zZu
c,=2-m-Sina Gl. 5-66

bzw. fir kleine Anstellwinkel «

c,=2-m-a Gl. 5-67
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Auftriebsanstieg

dc
—A=c, =27 Gl. 5-68

da
¢ ’ | ’;’ L Die Relevanz dieser Ergebnisse ist in Abb.
o - e gt 5-20 dargestellt, d.h. der theoretisch maximal
|_ g:‘teg;?a fx’ mogliche Auftrieb einer ebenen Platte in
vy SENEN. Y. SRS (SN £ - - reibungsfreier Strémung stellt den Grenzwert

’1/7?/ fiir real ausgefiihrte Profile dar.

C’o 121 | {

clitd Abb. 5-20: Vergleich Theorie mit experimentellen
( Ergebnissen [ 35]

10° 2° 74°

Nickmoment
Das Moment um die Plattenvorderkante als Bezugspunkt ergibt sich zu

1 .
M=—Z~p-7z~b-lz~wm2-sma-cosw Gl. 5-69
bzw.
1
M=-=.].P Gl. 5-70
4 y

d.h. die resultierende Kraft greift in einem Abstand von /4 von der Plattenvorderkante an. Fur
den dimensionslosen Beiwert ergibt sich somit

M
Cm:T Gl. 5-71
b-1°-q,
bzw.
/2 T .
cm:—?sma-cow:—z-sta Gl. 5-72

Saugkraft und Widerstand (d'Alembert'sches Paradoxon)

Betrachtet man diese Ergebnisse, so ergeben sich zwei recht Uberraschende Besonder-
heiten. Die erste beruht darauf, daf® die Auftriebskraft der Platte senkrecht zur Anstrom-
richtung steht, Abb. 5-19. Dies hat zur Folge, daR bei der vektoriellen Zerlegung des
Auftriebs in eine Tangentialkomponente P, und Normalkomponente P, die Tangential-
komponente entgegen der Stromungsrichtung zeigt und demzufolge eine Saugkraft darstellt.
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Da die resultierende Kraft, also der Auftrieb, senkrecht zur Strémungsrichtung wirkt, kann es
keine Komponente tangential zur Strdmungsrichtung (Widerstand) geben. Dies bedeutet
allgemein, dal} ein beliebiger Korper in einer zweidimensionalen reibungsfreien Stromung
zwar einen Auftrieb, jedoch keinen Widerstand erzeugen kann.

5.3.4 Joukowsky-Profile

Mit Hilfe der Joukowsky-Abbildungsfunktion zur Abbildung der komplexen z-Ebene in die
komplexe {-Ebene

2

2
§:f(2)zz+a— bzw. c-2a :(z—aj Gl. 5-73
z ¢+2-a \z+a

lassen sich Uber die Methode der konformen Abbildung Profile mit Dicke und Wolbung
erzeugen. Diese Abbildungsfunktion bildet einen Kreis mit dem Radius R = a um den
Nullpunkt in der z-Ebene auf eine doppelt durchlaufene Strecke von -2a bis +2a in der -
Ebene ab.

Wird der Bildkreis gegentber dem Einheitskreis um x, auf der negativen Achse verschoben,
so dal} beide durch den Punkt z = a verlaufen, so ergibt die Abbildung in der {-Ebene ein
symmetrisches Joukowsky-Profil, (Abb. 5-21a) dessen Dicke d von x, abhangt und dessen
Hinterkante auf die Dicke Null auslauft. Liegt der Mittelpunkt des Bildkreises auf der
imaginaren Achse bei i+, dann ergibt die Abbildungsfunktion in der (-Ebene einen doppelt
durchlaufenen Kreisbogen, dessen Wolbungshdhe f von der Verschiebung y, abhangt (Abb.
5-21b). Das gewolbte Joukowsky-Profil (Abb. 5-21c) ergibt sich durch eine Verschiebung um
xo und y.

Abb. 5-21:  Symmetrisches Profil, Kreisbogenprofil und gewdlbtes Profil [ 35]
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5.4 Profiltheorie nach der Singularitatenmethode

5.4.1 Kennzeichen der Singularitatenmethode

Die in Kapitel 5.3 beschriebene Methode der konformen Abbildungen ermdglicht zwar
theoretisch die Erzeugung eines beliebigen Profils, jedoch besteht die Schwierigkeit in der
Definition einer geeigneten Abbildungsfunktion. Dieses Problem wird mit der Singularitaten-
methode umgangen. Der Grundgedanke dieses Verfahrens wurde bereits in Kapitel 4
beschrieben, d.h. durch Uberlagerung einer ebenen Translationsstrémung mit einer oder
mehrerer Singularitaten lassen sich ebenfalls beliebige Kérperkonturen erzeugen, z.B. ein
ebener Halbkérper. Kennzeichnend fir dieses Vorgehen ist, da die Strdmung innerhalb der
Korperkontur, bzw. der Stromlinie, die als Wand definiert wurde, physikalisch ohne Belang
ist. Symmetrische Profile bei einem Anstellwinkel von « = 0 lassen sich durch Uberlagerung
einer ebenen Translationsstromung mit einer Kombination von Quellen und Senken auf der
Symmetrielinie erzeugen. Die Profilwdlbung (Skelett) erfordert noch zusatzlich das
Vorhandensein von Wirbeln. Die Uberlagerung dieser drei Komponenten fiihrt schlieflich zu
gewodlbten Profilen bei einem Anstellwinkel « = 0.

z Profil ‘ Simguiaritaten
e 2|
. : -—
x| -
U
a
|
fropfen I Puelien, Senken
/. | NS NS NS
—_— i 3 = | - B e, 7 ¥ 5
= | LK
b
Skelelf, Ansrellwinke/ Wirbel
e | :
@) * s # #

Abb. 5-22: Prinzip der Singularitatenmethode [ 35]

5.4.2 Duinne Profile (Skelett-Theorie)
Sehr diinne Profile lassen sich durch die Uberlagerung einer Translationsstrémung mit einer
Wirbelverteilung auf der Skelettlinie erzeugen. Dieses von Birnbaum, Ackermann und
Glauert angegebene Verfahren wird als Skelett-Theorie oder auch Theorie der tragenden
Wirbelflache bezeichnet. Fir schwach gewdlbte Profile kdnnen die Wirbel anstelle auf der
Skelettlinie auch auf der Profilsehne angeordnet werden, Abb. 5-23b. Die Wirbelstarke
(Zirkulationsstarke) k eines Streifens der Breite dx betragt

dl =k(x)- dx Gl. 5-74

Die durch die Wirbel auf der Profilsehne induzierten Geschwindigkeiten ergeben sich Gber
die Beziehungen von Biot-Savart, vgl. Kapitel 4.8.1.
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Skelettine, Z©

Abb. 5-23:  Wirbelbelegung und Zirkulationsverteilung [ 35]

1. Hauptaufgabe der Skelett-Theorie

Berechnung der Skelettlinie Z¥ und des Anstellwinkels « aus der Zirkulationsverteilung k(x).
Da die Skelettlinie ebenfalls eine Stromlinie darstellt, muf3 die Geschwindigkeitskomponente
senkrecht zur Skelettlinie zu Null werden. Aus dieser Bedingung und der Integration der tber
die Wirbelverteilung induzierten Geschwindigkeiten w(X) ergibt sich mit den dimensionslosen
GrolRen

x=2 702 Gl. 5-75
[ [
die Form der Skelettlinie zu
X
Z(S)(X):a-X+J.Wl§X)-dX+C Gl. 5-76
0 [e]
bzw.
1 k(X)) | |X-X']
Z9(X)=a- X -] ‘In -dx' Gl. 5-77
2.3 U, | X' |
und fur den Anstellwinkel «
1 th(x) , 1-x'
a= jk( )oin —dX’ Gl. 578
2.y U, X
Die Zirkulationsverteilung 1aRt sich nach Glauert aus der Fourier-Reihe berechnen
w N
k((p):Z-Uw-(Ao-tanE+ZAn-sinn-(pJ Gl. 5-79
n=1

Bei vorgegebener Skelettlinie ergeben sich die Koeffizienten der Zirkulationsverteilung aus

% 7 (5)
A :—E-IddZ—X-COSn-go-dgo (n=12,....,N) Gl. 5-80
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Fir die Skelettlinie ergibt sich daraus der Auftrieb zu
c,=m-(2-4,+4,) Gl. 5-81

und das Moment um die Profilvorderkante

c :—%-(2-A0+2-A1+A2) Gl. 5-82

m

Birnbaum-Ackermann'sche Normalverteilung

Aus den beiden ersten Gliedern der in Gl. 5-79 angegeben Fourier-Reihe zur Berechnung
der Zirkulationsverteilung entlang der Skelettlinie, lassen sich die sog. Birnbaum'schen
Normalverteilungen der Zirkulation angeben, d.h. GI. 5-79 vereinfacht sich zu

k:Ao-k,:Z-Vw-Ao-tan%szw-Ao-,/1_7)( Gl. 583

Dies beschreibt die Strdomung um die ebene angestellte Platte (erste Normalverteilung) und
liefert die gleichen Ergebnisse fur Auftrieb und Moment wie die Methode der konformen
Abbildung fiir kleine Anstellwinkel, d.h.

c,=2-m-a Gl. 5-84
1

¢, =—T.q=-=.c, Gl. 5-85
2 4

Die sog. zweite Normalverteilung beschreibt die elliptische Zirkulationsverteilung fiir das
Parabelskelett

k=A, -k, =2V, - A -sinp=4-V, -4 -\[X -0-X) Gl. 5-86

Die Skelettlinie selbst wird beschrieben durch
Z(S):Al-X-(l—X):4-§-X-(1—X) Gl. 5-87
Auftrieb und Moment ergeben sich zu

c,=n-A =41 — Gl. 5-88
Gl. 5-89

2. Hauptaufgabe der Skelett-Theorie
Berechnung der Zirkulationsverteilung k(x) bzw. der Geschwindigkeitsverteilung V(X) aus der
Skelettlinie Z¥ und dem Anstellwinkels « . Fiir das Skelettprofil ergibt sich

V vl sing

0

Der erste Term in dem Klammerausdruck beschreibt die Geschwindigkeitsverteilung der
ebenen Platte.
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5.4.3 StolRfreier Eintritt

An der Profilvorderkante , d.h. X = 0, ¢ = =, ist die Wirbeldichte und somit die Geschwin-
digkeit (theoretisch) unendlich gro3. Der Anstellwinkel, bei dem die Geschwindigkeit einen
endlichen Wert erreicht wird als Anstellwinkel des stol3freien Eintritts bezeichnet. Dies ist der
einzige Anstellwinkel, bei dem die Umstromung der Vorderkante keine Saugkraft liefert. Fir
symmetrische Profile entspricht dies dem Nullauftriebswinkel «p, d.h. dem ftrivialen Ergebnis,
dall die vektorielle Zerlegung der Auftriebskraft keinen Beitrag in x-Richtung (Saugkraft)
liefert.

5.4.4 Symmetrische Profile (Tropfen-Theorie)

Ein Profiltropfen beschreibt ein symmetrisches Profil endlicher Dicke, der aus der Uberlager-
ung einer Translationsstrémung mit einer Verteilung ¢(x) von Quellen und Senken entsteht.
Hierbei bewirken Quellen eine 'Aufweitung’ der Profilkontur, wahrend Senken eine
'Einschniirung ' der Profilkontur bewirken.

Abb. 5-24: Quell- und Senkenverteilung eines Profiltropfens [ 35]

Die Geschwindigkeitsverteilung auf der Kontur berechnet sich aus

V. K(g)) wry Sing@

mit dem sog. Riegels-Faktor

OhY
x(X)=.[1+ dz Gl. 5-92
dXx
Ergebnisse der Tropfen-Theorie fur Profile endlicher Dicke
Auftriebsanstieg
7 7()
dcy 5 .. 1+3.I_Z -do Gl. 5-93
da T ySing
Nullauftriebswinkel
z (s)
= —E-J‘Z—-d(p Gl. 5-94
7 yl-cose
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Neutralpunktlage

x_N:L 1+gijl+2.cosg'o—2.0052¢)_Z(,)_d(p Gl 5-95
[ 4 Ty sing

Nickmomentenanstieg

de, :_TZ.COS(p—cosZgo 'Z(,)((D)_d(p

- Gl. 5-96
da sing
Nullmoment
- =_J- 2-C0S¢p —C0S2¢ 'Z(’)((p)-d(p Gl 5.97
o 1l-cosg
Anstellwinkel des stof¥freien Eintritts
aS:_E.I_C_O?" Z%dg Gl. 5-98
oSN
Auftriebsbeiwert des stol3freien Eintritts
T (s)
c, =4 Z -do Gl. 5-99
As 2
5 Sin“ @

5.5 EinfluBB der Viskositat (Reibung) bei Profilen

5.5.1 Auftrieb, Auftriebsanstieg und Maximalauftrieb

Die maligebliche Kenngrdlie zur Beschreibung des Reibungseinflusses ist die Reynoldszahl,
welche entsprechend Kapitel 2.1 das Verhaltnis der Tragheitskrafte zu den Zahigkeitskraften
in einer Strdmung beschreibt. Bis zu Reynoldszahlen von ca. Re = 10° liefert die
(reibungsfreie) Potentialtheorie brauchbare Ergebnisse. In diesen Reynoldszahlbereich fallen
jedoch lediglich Insekten, Vogel und Modellflugzeuge. Selbst Segelflugzeuge und
einmotorige Sportflugzeuge bewegen sich in einem Reynoldszahlbereich, der um eine
GroRenordnung dariiber liegt, d.h. Re > 10°. Da die Reynoldszahl unter anderem ein
wichtiges Kriterium flr das Abléseverhalten der Grenzschicht darstellt, wird dadurch auch die
Grenze des maximalen Auftriebs bestimmt. Wie aus Abb. 5-25a ersichtlich ist, ist der
Auftriebsanstieg dc,/d « fir kleine Anstellwinkel fast unabhangig von der Reynoldszahl. Erst
kurz vor Erreichen von c4,.. erfolgt eine Abweichung von dem linearen Verhalten. Die
Auftriebsgrenze c,,... hingegen zeigt eine direkte Abhangigkeit von der Reynoldszahl.

Unabhangig von der Reynoldszahl bewirkt eine VergroRerung des Hinterkantenwinkels 2-t
eine Verringerung des Auftriebanstiegs. Die starkere Aufdickung der Grenzschicht an der
Saugseite im Verhaltnis zur Druckseite wirkt wie eine zusatzliche Wodlbung und die
Kutta'sche AbfluRbedingung kann nicht mehr erfullt werden, d.h. der hintere Staupunkt
verschiebt sich von der Hinterkante an die Profiloberseite.

Sobald an der Saugseite des Profils infolge des starken Druckanstiegs die Strdmung
abzulésen beginnt vermindert sich auch der Auftriebsanstieg, bis der Auftrieb bei
vollstandiger Ablésung zusammenbricht.
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Abb. 5-25:  NACA 2412: Auftrieb und Widerstand bei unterschiedlichen Reynoldszahlen [ 35]

5.5.2 Nasenradius und Abldseverhalten

Bei kleineren Re-Zahlen kann es bereits in der Nahe der Profilnase zu einem Ablésen der
laminaren Grenzschicht kommen, die dann im abgeldsten Zustand turbulent wird und etwas
weiter stromabwarts sich wieder an die Profilkontur anlegen kann. Es handelt sich hierbei um
eine laminare Abldseblase. Mit zunehmender Re-Zahl wandert die Stelle des turbulenten
Wideranlegens stromaufwarts bis die Abléseblase verschwindet und bereits vor der
laminaren Ablésung eine Transition, d.h. ein Umschlag von laminarer zu turbulenter
Stromung stattfindet. Dies hat zur Folge, dall die Grenzschichtdicke wachst und die Starke
der Zirkulation und damit der Auftrieb verringert werden. Bei gro3en Reynoldszahlen beginnt
die Strdomung von der Hinterkante abzulésen, d.h. es liegt eine turbulente Abldsung vor. Der
das Abldseverhalten bei groen Anstellwinkeln dominierende Parameter, und damit die
bestimmende GroRe fur den Maximalauftrieb c ..., ist der Nasenradius des Profils ry. In Abb.
5-26 ist der Maximalauftrieb aufgetragen iber dem Dickenverhaltnis d// mit dem Nasenradius

als Parameter, ausgedriickt durch die dimensionslose Koordinate z,// mit z, =z(x//=0.05).
18

a =%

10

a6

06 !
0 0% 408 are g1 g0 Q¢
dfl —— =

Abb. 5-26: Maximalauftrieb bei Re = 6-10° als Funktion des Dickenverhaltnisses d// [ 35]
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Die Ablésecharakteristik von sehr diinnen Profilen unterscheidet sich grundlegend von dem
dickerer Profile. Aufgrund der scharfen Vorderkante, d.h. extrem kleine Nasenradien, wie sie
bei Uberschallprofilen auftreten (z.B. Starfighter F104), erfolgt bereits bei sehr kleinen
Anstellwinkeln infolge der erzwungenen hohen Umstromungsgeschwindigkeit an der Nase
eine Ablésung der Stromung, die jedoch wenig spater wieder anliegt, Abb. 5-27(1). Mit
zunehmendem Anstellwinkel verschiebt sich der Wiederanlegepunkt immer weiter
stromabwarts, bis die Saugseite komplett abgelost ist und der Auftrieb zusammenbricht,
Abb. 5-27(2).

Bei Profilen mittlerer Dicke erfolgt die Abldsung der laminaren Grenzschicht etwas hinter der
Profilnase erst bei grélkeren Anstellwinkeln, die im abgelésten Zustand turbulent wird und
sich im turbulenten Zustand wieder anlegt. Mit zunehmendem Anstellwinkel verschiebt sich
der Wiederanlegepunkt immer weiter stromaufwarts, wodurch sich die laminare Abléseblase
verkleinert. Hat die Abldsestelle die Profilvorderkante erreicht, kann die Strémung sich nicht
mehr anlegen und es kommt zu einem sprunghaften Auftriebsverlust, Abb. 5-27(3).

Bei sehr dicken Profilen (d/l > 0.5), wie sie z.B. bei Flugzeugen fur die Anfangsschulung im
Segelflug verwendet werden, legt sich die Strémung auch bei sehr grolen Anstellwinkeln
hinter der laminaren Abldsestelle wieder an. Das Abldéseverhalten wird hier von zwei
unterschiedlichen Prozessen beeinflut. Einerseits der Ausdehnung der Ilaminaren
Abléseblase an der Nase und andererseits die mit zunehmendem Anstellwinkel von der
Hinterkante stromaufwarts wandernde turbulente Ablésung. Je nach Re-Zahl und Profildicke
konnen diese Effekte sich unterschiedlich stark auswirken. Bei sehr grolen Reynoldszahlen
kann die laminare Abldseblase vollkommen verschwinden, da aufgrund der hohen Re-Zahl
bereits vor dem starken Druckanstieg ein natlrlicher Umschlag zur turbulenten Grenzschicht
erfolgt und erst gar keine laminare Strémung mehr diese Stelle erreicht. Ein
charakteristisches Kennzeichen einer turbulenten im Vergleich zu einer laminaren Grenz-
schicht besteht neben der groReren Dicke in der Fahigkeit erst bei hoheren Anstellwinkeln
abzuldsen, d.h. in diesem Fall 16st die turbulent Grenzschicht erst in der Nahe der Profil-
hinterkante ab und der Abldsepunkt wandert mit zunehmendem Anstellwinkel nach vorne.
Dies bewirkt ein gutmitiges Abreiverhalten da sich der Auftrieb nicht sprunghaft, sondern
allmahlich verringert, was insgesamt zu einem fir Anfanger leichter zu beherrschenden
Flugzustand fuhrt, Abb. 5-27(4).

Rg —

Abb. 5-27: Ablbseverhalten dicker und dinner Profile [ 35]
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5.5.3 Profilwiderstand

Der Profilwiderstand hangt im wesentlichen von dem Umschlagpunkt von einer laminaren zu
einer turbulenten Grenzschicht, d.h. von dem Verhéltnis der laminaren zur turbulenten Lauf-
strecke ab. Die grundlegenden Verhaltnisse in der Grenzschicht sollen zunachst an einer
eben Platte betrachtet werden.

Grenzschichtdicke bei laminarer Strdémung

AuBerhalb der Grenzschicht kdnnen die Reibungskrafte gegenluber den Tragheitskraften
vernachlassigt werden. Innerhalb der Grenzschicht kbnnen beide Krafte jedoch von gleicher
Grolenordnung sein. Die Tragheitskraft pro Volumeneinheit betragt

FTocp-u-a—u Gl. 5-100
ox
Fir eine Platte der Lange [ ist der Gradient 6u/6x proportional der Geschwindigkeit der
Aulenstréomung V., bezogen auf die Lange . Somit gilt fir die Tragheitskraft

2

FTocp-V% Gl. 5-101
FUr die Reibungskraft pro Volumeneinheit gilt
2
Fpocp- 2 Gl. 5-102
y

Der Geschwindigkeitsgradient quer zur Wand ou/dy ist proportional der Geschwindigkeit der
Aulenstréomung V., bezogen auf die Grenzschichtdicke 6, d.h.

V.
Frocp—5 Gl. 5-103

Somit ergibt sich die Grenzschichtdicke zu

Soc |[HL_ vl Gl. 5-104
eV, \V,

Der Proportionalitatsfaktor ergibt sich aus der Prandtl*schen Grenzschichtgleichung und die
Lésung flr die Dicke einer laminaren Grenzschicht an der ebenen Platte lautet

O 5. | ¥V _ 5 Gl. 5-105
I V-1 «JRe '

Der dimensionslose Beiwert des Reibungswiderstands der ebenen Platte ergibt sich zu

y7i 1

C,oC = Gl. 5-106
T\ pV, 1 Re
bzw.
C —@ Gl. 5-107
7 JRe '

2 Ludwig Prandtl (1875 - 1953): Deutscher Physiker, Begriinder der modernen Stréhmungslehre, Erbauer des
ersten deutschen Windkanals in Gottingen 1908
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Fir die ebene Platte kann bis zu einer Re-Zahl von ca. Re = 5-10° - 10° von einer laminaren
Grenzschicht ausgegangen werden.

Grenzschichtdicke bei turbulenter Strémung

Die Lage der Umschlagstelle x, von laminarer zu turbulenter Strémung hangt einerseits von
der Geschwindigkeit der freien Anstromung und andererseits von dem vorliegenden
Turbulenzniveau in der Strémung ab. Uber die Position der Umschlagstelle x, 18Rt sich die
sog. kritische Reynoldszahl Rey,;; definieren.

V -x

Re,, =2 Gl. 5-108
L

Fir die Anfangsbedingung 6=0 ergibt sich die Dicke der turbulenten Grenzschicht in
Abhangigkeit von der Lauflange x zu

1

5(x):0.37-x-(V°° 'xj i GI. 5-109
19

In Abhangigkeit von der kritischen Reynoldszahl ergibt sich fir den Reibungswiderstand der
ebenen Platte

0.074 4
c,=— Gl. 5-110

7 %/Re "Re

wobei der Faktor 4 die Widerstandsverringerung infolge einer laminaren Anlaufstrecke
berlcksichtigt

Rewi | 3-10° | 5.10° | 10° | 3.10°
A 1050 | 1700 | 3300 | 8700

Tab. 5-2:  Korrekturfaktoren als Funktion der kritischen Reynoldszahl

;w1 o o 3

Messungen:
o Wieselsberger

tn

8 I N I N I 1 o /P I o 1) 11
| | & Froude
Kempf
Schoenherr

";@5{53 2 g 56 80" u @ 3 v 56 s W 1B 2 3 £ 56 g8 w2 3 ¥ S5E W B2 3 ¢ s
Uoo'
Re=—5—

Abb. 5-28: Reibungswiderstand der ebenen Platte [ 35]

(1) laminar (Blasius)
(2) turbulent (Prandtl)
(3) turbulent (Prandtl-Schlichting)
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(3a) Ubergang laminar-turbulent
(4) turbulent (Schultz-Grunow

EinfluR der Rauhigkeit

Der Umschlag von einer laminaren zu einer turbulenten Grenzschicht laRt sich durch
kiinstliche Hindernisse, sog. Stolperfallen, erzwingen. Dieses Verfahren wird insbesondere
bei Windkanalversuchen angewendet, bei denen aufgrund der Grofienverhaltnisse keine
Flugreynoldszahlen im Experiment dupliziert werden kénnen. Da jedoch der Reibungswider-
stand stark von der Verteilung der laminaren zur turbulenten Lauflange abhangt, werden an
dem Windkanalmodell, insbesondere an Rumpf und Tragfliigel, sogenannte Transitions-
streifen angebracht um den Umschlag der laminaren in eine turbulente Grenzschicht zu
erzwingen. Die HOhe solcher Transsitionsstreifen ergibt sich aus der Berechnung der
zulassigen Rauhgkeit, ab der gerade noch keine Widerstandszunahme gegenlber der
hydraulisch glatten Wand erfolgt.

k. <100-2  bzw. @<@ Gl. 5-111

! v I Re

o0

Die Profileigenschaften, insbesondere die Stromungsverhaltnisse auf der Saugseite kénnen
von der Qualitat der Oberflache stark beeinflusst werden. Stérung wirken sich hier wesentlich
starker aus als z.B. auf der Profilunterseite.

4 T

L] ! |
/_g/-lm‘:‘erl Flige! |
} - +
Ca 12 = glatler Fligel = T te— £/ 06] =
6’ , Unierserte rauh / , hinferkante |
10 1 T | reuf
? ' | | - | " b //Jya/mr)‘}e ravh| |
48 ' e 1 ‘
: % [ /L___J/F@efnase rauh
>~ T
08 /;-_ Gt o /// 44,
pet |
pa 0
CMA T |
02 — Cw ™ &y
| — — o
N o el la] Ml len
i
-'/.‘"???a‘?
Rauhigkeitshdhe Profiltiefe  Dicken- Re Vergrosserung
(mui) (m) verhiltnis von Cw},
1,/1000 + 3/1000 0,8 0,09 2,7- 106 11%
1/1000 + 3/1000 32 0,09 6+13-10° 10%
1/100 +6/100 0,8 0,09 2.7- 106 21%
l;’}00+6f100 32 0,09 6+13-106 16%
3,3/100 1,5 - 10,4 - 106 4d%
Bes}ritzung mit Farbe 15 - 10,4 - 106 14%
Stoffbespannung 1,52 0,105 5-108 24 + 36%

Abb. 5-29: EinfluR der Rauhigkeit auf Auftrieb und Widerstand [ 12]

Besonders gefahrlich gestalten sich Flige unter Vereisungsbedingungen, d.h. bei hoher
relativer Luftfeuchte kénnen auch bei Temperaturen Uber Null aufgrund der Abklihlung
infolge der Stromungsbeschleunigung im Vergaser oder am Profil Vereisungserscheinungen
auftreten. Bei dem Fehlen von Kondensationskernen kann Wasser auch bei negativen
Temperaturen (bis zu -40°C) im flissigen Aggregatszustand verbleiben und erst beim
Auftreffen auf die Flugzeugstruktur in den festen Aggregatszustand wechseln. Infolge der
Vereisung erhdht sich die Gesamtmasse des Flugzeugs und zuséatzlich verandert sich das
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Profil des Tragfllgels, in der Regel nicht zum Besseren. Die Auswirkung unterschiedlicher
Vereisungsformen auf Auftrieb und Widerstand sind in Abb. 5-30 dargestellit.

16

X yfi - /[\‘ -~—‘__%_:
12 % ! /
| T ——
f 48 [ N :4: — ‘ 08 / //f\ \
i s 2 I // |

S 1l

"IF E‘a rauh 04 —
0 N 008 48 02
BB =N

0
0 01 02 1

Abb. 5-30: Wirkung unterschiedlicher Vereisungsformen auf Auftrieb und Widerstand [ 12]

Allgemein lassen sich drei Arten von Rauhigkeitseinflissen unterscheiden. Einzelstdrungen,
z.B. nicht sauber versenkte Nietkdpfe, erzeugen in der laminaren Anlaufstrecke einen
Turbulenzkeil, der sich z.B. mittels einer Infrarotkamera sichtbar machen 1a3t. Welligkeiten,
wie sie nach Uberschreiten der zulédssigen Strukturbelastungsgrenzen an der Tragflachen-
oberseite auftreten kénnen, z.B. nach Kunstflugversuchen mit nicht dafir ausgelegtem
Fluggerat, bewirken bei laminaren Grenzschichten Abldseerscheinungen, die zu einem
Widerstandsanstieg fuhren. Das gleiche gilt fir Krimmungsspringe, also Unstetig-
keitsstellen, auf der Profiloberseite. Generell flihrt ein Druckanstieg in der Grenzschicht zu
Ablésung, wohingegen ein Druckabfall in der Regel folgenlos bleibt.

Einflul der Reynoldszahl

Die Abhangigkeit des minimalen Profilwiderstands cy;;,, von der Reynoldszahl ist in Abb.
5-31a fiir symmetrische NACA-Profile und in Abb. 5-31b fiir gewodlbte NACA-Profile darge-
stellt.

0012 a w212 [ ||
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Flke & aos [TTTESDE TV T Tl = #2 |
‘o = 0018 } “\ e I A o o b4712
—-ebene Plafte 1 -~ ebene Ploffe
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|
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Abb. 5-31:  Minimaler Widerstand als Funktion der Reynoldszahl [ 35]

Interessant ist auch das Widerstandsverhalten von Laminarprofilen. In Abb. 5-32 sind die
Ergebnisse einer Dreikomponentenmessung, d.h. Auftrieb, Moment und Widerstand, fur ein
NACA-Profil der 6er-Serie dargestellt. In einem eng begrenzten Anstellwinkelbereich verlauft
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der Profilwiderstand cyp senkrecht, also unabhangig vom Anstellwinkel «. Mit zunehmender
Reynoldszahl verringert sich der Profilwiderstand, wahrend die sog. Laminardelle immer
kleiner wird. Eine Reduzierung der Laminardelle bedeutet, da} der Bereich, innerhalb
dessen der Widerstand unabhangig vom Anstellwinkel verlauft, sich ebenfalls verringert. Der
Anwendungsbereich solcher Laminarprofile liegt bei Verkehrsflugzeugen, die hinsichtlich
ihrer Flugleistung im wesentlichen auf den Reiseflug ausgelegt sind, d.h. ein schmales
Hoéhenband (konstante Reynoldszahl) und eine konstante Reisegeschwindigkeit (konstanter
Anstellwinkel). Fur Kampfflugzeuge sind solche Profile denkbar ungeeignet, da hier eine
Envelope abgedeckt werden muf3, welche sich stark von der eines zivilen Verkehrsflugzeugs
unterscheidet, d.h. ein sehr viel grélerer Anstellwinkel- und Geschwindigkeitsbereich, vgl.
Kapitel 1.4, Abb. 1-5.

10—

Abb. 5-32: Dreikomponentenmessung des Laminarprofils NACA 66,-415

Der Profilwiderstand einer Profilseite ergibt sich aus der Lésung fiir die Grenzschicht zu

0.8

35
0.074 | ¢ u x
Cpp = . — -d-—+C Gl. 5-112

X, 0
!

Der Faktor C berechnet sich aus der Forderung einer gleichen Impulsverlustdicke &, beim
Ubergang von laminarer zu turbulenter Grenzschicht

5 1.25 3.75
C:62.5-(—2j ‘Re®®.| L Gl. 5-113
[ V.
Die Impulsverlustdicke &(x) berechnet sich aus
52(x)2=0';76'0- [r.7ax Gl. 5-114
) x=0

Der Profilwiderstand bei turbulenter Grenzschicht 1aRt sich auch in Abhangigkeit vom Dicken-
verhaltnis d/[ angeben, wobei der Faktor ¢ in dem Wertebereich ¢ = 2 bis 2.5 liegt.

cWP:2-c/-Y,-(1+c-%j Gl. 5-115
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5.6 Naherungsverfahren zur Bestimmung der Druckverteilung am Profil

Dieses von Hartmann auf der Basis des Singularitaten-Verfahrens entwickelte Naherungs-
verfahren, ermdglicht die Bestimmung der Lastverteilung tber die Profiltiefe, die sich aus der
Druckverteilung an Profilober- und -unterseite ergibt. Eine getrennte Berechnung der Druck-
verteilung an Ober- und Unterseite ist mittels dieses Verfahrens nicht mdglich. Darlber
hinaus wird vorausgesetzt, dal® der Gesamtauftrieb des Profils bekannt ist. Die resultierende
Druckverteilung 18Rt sich aus drei Anteilen zusammensetzen. Einem sog. Streckenprofil
werden die Einflisse infolge Wdlbung und Klappenausschlag tberlagert. Das Streckenprofil
liefert die Druckverteilung eines symmetrischen Profils, welches den gleichen Auftriebs-
beiwert wie das vorliegende Profil mit Wélbung und Klappenausschlag aufweist. Woélbung
und Klappenausschlag liefern keinen Beitrag zum Auftrieb, beeinflussen jedoch die Druck-
verteilung. Es handelt sich um sog. Nullverteilungen.

e T
T & — \\
|
' Strecken- W&lbung Klappen-
profil e, = 0 ausschlag il
£ e =0 i
C c |
CP A P l! Sl A ‘L—'
f
\ 2 e / \
o 0,28 h o 0,28 17 1o 1
s
I
|

Abb. 5-33: Schematische Darstellung der drei Anteile der Druckverteilung [ 22]

Druckverteilung fur ein symmetrische Profil ohne Ruderausschlag

- Acp(sym.PrQﬁl) :cA ’ fA (®) Gl. 5-116

mit fA(®):0.716-cot%, ®:arctan(1—%j Gl. 5-117

und c, :cA(n=O)+C;ﬁ-neﬁ Gl. 5-118
n

Gl. 5-116 liefert die Druckverteilung fir ein symmetrisches Profil ohne Ruderausschlag,
welches den gleichen Auftrieb liefert wie das Profil mit Wélbung und Klappenausschlag. Die
resultierende Luftkraft greift bei 28% der Profiltiefe an. Der Winkel 7 beschriebt einen
generellen Winkel, d.h. je nach Anwendungsfall einen Anstellwinkel, Klappen- oder Ruder-
ausschlag.

Nullverteilung infolge der Profilwdlbung

- Acp(Wdlbung) = _m ' fm (®) Gl. 5-119

o

mit fm(®)=5.80-sin®—3.26~cot%, ®=arctan(1—%) Gl. 5-120
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und ¢,=c,(n=0)+0.28-c,(7=0) Gl. 5-121
¢, (7=0)=c,,—0.25-c, Gl. 5-122
= ¢,=c,,+0.03-c,(7=0) Gl. 5-123

Gl. 5-119 liefert keinen Beitrag zum Auftrieb sondern beriicksichtigt lediglich den Einfluf3 der
Wdlbung auf die Druckverteilung. Der Momentenbeiwert des Profils bei nicht ausgeschlagen-

em Ruder ¢, ist auf die Profilsehne bei x=0.28-/ bezogen.

Nullverteilung infolge Ruderausschlag

- Acp(Ruderausschlag) :neff ’ .fn(®’q)) Gl. 5-124
7(0.0)=1.30-10g2 =@ ) (004 1 273.5in®) 0ot 615128
1-cos(@-®) 2
mit Q):arcos(z'LR —1), ®:arctan[1—%J Gl. 5-126

Gl. 5-124 liefert ebenfalls eine Nullverteilung, d.h. sie beschreibt den EinfluR eines Ruder-
oder Klappenausschlags 7 auf die Druckverteilung.

Die Druckverteilung p*(x) bzw. der dimensionslose Druckbeiwert Ac, ergeben sich aus den
drei Anteilen Streckenlast, Nullverteilung infolge Wolbung und Nullverteilung infolge Klappen-
ausschlag zu

~Ac, =%(’“) =c, f.©)+c, £, (©)+n, - 1,(0,0) Gl. 5-127

Das Moment mit der Profilnase als Bezugspunkt 1a3t sich mit den Werten fir den Momenten-
anstieg aus Tab. 5-3 berechnen zu

_ _ dc
My=q-1*-|¢,—028-c,+n,, —= Gl. 5-128
dn
/[, | 005[ 010[ 0.15[ 020 0.25[ 0.30 | 0.35| 0.40 [ 0.45 [ 050
L
dc | -032[-043[-048|-051|-051|-051-049 |-046|-0.42|-0.38
dn

Tab. 5-3:  Momentenanstieg in Abhangigkeit von der relativen Rudertiefe [ 22]
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5.7 Ubungen zum Kapitel Tragfligel unendlicher Streckung in inkompressibler
Stromung

A5.1 Druckpunkt und Neutralpunkt
Definieren Sie Begriffe Druck- und Neutralpunkt und treffen Sie eine Aussage bezlglich der Ortsfestig-
keit dieser beiden Punkte.

A5.2  Zirkulation
1. Erlautern Sie den Begriff 'Zirkulation

2. Welche Aussage kdnnen Sie Uber das Verhaltnis der Geschwindigkeiten an der Ober- und
Unterseite eines Profils treffen, wenn die Zirkulation gleich Null ist? Nennen Sie ein Beispiel.

3. Geben Sie die Auftriebsgleichung von Joukowski, sowie die Definition des Auftriebs als

Funktion des dimensionslosen Auftriebsbeiwerts an.

A5.3 Ergebnisse fir die ebene Platte

1. Geben Sie fir kleine Anstellwinkel « den theoretischen Auftriebsbeiwert, Auftriebsanstieg und
das Nickmoment fur eine ebene Platte in einer reibungsfreien Strémung an.

2. Welche Bedeutung haben die Ergebnisse der ebenen Platte flur real ausgefihrte Profile?

3. Was verstehen Sie unter dem d'Alembert'schen Paradoxon?

A5.4  Naherungsverfahren zur Berechnung der Druckverteilung in Profilrichtung

Ein Flugzeug bewegt sich mit ¥, =360[km/h]| bei einem Staudruck von 7, :6128[N/m2].
Die Profiltiefe betragt / =1.3[m] und das Tiefenverhaltnis des Querruders betragt /, /[=0.2.

geg: C,(£=0)=044, C, =-0.01
Eu oy =+9° C,, =0.64
é:l,eff:_lso’ CA,I 2016

Far einen Flugelschnitt im Querruderbereich soll fur beide Querruderausschlage die Druckverteilung
Uber die Profiltiefe fiir folgende Stitzstellen berechnet werden:

x/1=0,0.03, 0.05,0.1,0.2,0.3,0.4, 0.5, 0.6, 0.7, 0.785, 0.815, 0.9, 1.0
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6 Tragfligel endlicher Streckung in inkompressibler Strémung

6.1 Geometrie des Tragfligels

Die Hauptaufgabe des Tragflligels besteht in der Erzeugung des erforderlichen Auftriebs, der
jedoch zu einem gewissen Anteil auch vom Flugzeugrumpf geliefert wird. Weitere Aufgaben
bestehen in der Aufnahme von Treibstoff in internen Tanks oder Wasserballast (Segelflug-
zeuge), der externen Aufnahme von Triebwerksgondeln und Aufienlasten, d.h. Waffen und
externen Tanks oder dem Hauptfahrwerk. Tragfligel werden in der Regel symmetrisch aus-
gelegt, was jedoch nicht unbedingt zwingend erforderlich ist, wie der von Blohm&Voss zu
Beginn der 40er-Jahre des 20. Jahrhunderts entwickelte Aufklarer BV141 zeigt.

Abb. 6-1:  Aufklarer BV141 [ 33]
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Wesentlich Beschreibungsmerkmale der geo-

metrischen Form des Tragflligels sind
Grundrif3 (Spannweite, Pfeilung,
Zuspitzung, Verteilung der Fllgeltiefe)
Fligelprofil (Dicke, Dickenrticklage,
Wolbung, Wdélbungsricklage)
Verwindung (geometrisch,
aerodynamisch)

- V-Stellung

Auf den Einflu® der Tragfligelgeometrie auf

die statische Stabilitat, insbesondere bei der

Seitenbewegung, wird noch in Kapitel 1

naher eingegangen.

Die allgemein Ublichen Bezeichnungen zur
geometrischen Beschreibung eines Trag-
fligels sind in Tab. 6-1 zusammengefalit.

va
c
b=2s
Abb. 6-2:  Geometrische Bezeichnungen bei Flugeln unterschiedlicher Grundri3formen
% z dimensionslose Koordinaten
‘/:g:_’ nN=—, ¢6=—
N S
S Halbspannweite
b=2.5 Spannweite
P Fligelzuspitzung, Verhaltnis aul3erer zu innerer Fligeltiefe
= !
+s Flligelflache, einschliellich dem Uberdeckten Rumpfanteil
S=[1(y)dy
b2 Streckung oder Seitenverhaltnis
A=—
S
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; S mittlere Fllgeltiefe
" b
1 Flugelbezugstiefe, gleich Flugeltiefe im Flachenschwerpunkt
2
L= [P0)- dv=i(s)
dx Pfeilung
o(y)=arctan ax(y)
dy
dx Pfeilung der //4-Linie
(2 (y):arCtan( - (y)]
dy
1% V-Stellung
2 Flachenschwerpunkt einer Fligelhalfte
Vs=g" ! y)y-dy
Geometrischer Neutralpunkt, entspricht dem Flachenschwerpunkt
Xyog = J.l x25 des Gesamtfligels, sofern dieser auf der //4-Linie mit einer der
ortlichen Fligeltiefe proportionalen Gewichtsverteilung belegt ist

Tab. 6-1:  Geometrische Parameter des Tragfligels

Haufig werden geometrisch einfache Grundformen verwendet, was weniger auf aerodyn-
amische als auf fertigungstechnische Griinde zurlickzufiihren ist. Dies gilt insbesondere flr
kleinere einmotorige Flugzeuge, bei denen Rechteckfligel in Metallbauweise zum Einsatz
kommen. Die charakteristischen Werte fir Rechteck-, Trapez, Dreieck- und Ellipsenfligel
sind in Tab. 6-2 zusammengefafit, wobei fir die Zuspitzung A=I[, /I, gilt und =y/s die

dimensionslose Koordinate in Spannweitenrichtung beschreibt.

Rechteck Trapez Dreieck Ellipse
Fligel-
tiefe I=1,=1, [1_(1_/1)'77]'11' (1_77)'11' \/1_772 1
/
Fligel-
flache bl L) Lo Zobl
S 2 2 4
Seiten- b 2 b 5 b 4 b
hlt H — —_—— p— —_—
vermane ! 141 1, ] Tl
Mittlere
Flugeltiefe [ =1 =1 i1, 1, T
Zm m a 1 2 1 2 1 4 1
Bezugs-
fliigeltiefe l,=1 =1 2_1"'/1"‘/12 E-IA i-l.
l, ’ 3 1+2 3" 3.7
Flachen-
schwerpunkt 1 1 1+2-2 1 4
n. =25 2 3 1+4 3 3.7
s
Neutral-
punkt (£+A-tan¢))-li [1+A (1+2 /1) tan(p} [, (£+A-tan¢]-li (£+A-tan(pj-li
Xyos 4 4 4 12 4 12 4 6

Tab. 6-2:  Charakteristische Werte flr Rechteck-, Trapez, Dreieck- und Ellipsenfligel
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6.2 Entstehung der freien Wirbel am Tragfliigel endlicher Spannweite

Die Umstrémung eines Tragflligels mit einer (theoretisch) unendlichen Spannweite laft sich
als ebenes Problem, d.h. durch eine zweidimensionale Strémung beschreiben, da die
Stromungsverhaltnisse in jedem beliebigen Profilschnitt in Spannweitenrichtung identisch
sind. Etwas anders gestalten sich die Strémungsverhaltnisse bei der Umstrémung eines
Tragfligels endlicher Spannweite. Infolge des Druckunterschieds von der Flliigelunter- zur —
oberseite werden die Fligelenden umstrémt und es bildet sich an der Unterseite eine
Stromung mit einer nach auflen weisenden Geschwindigkeitskomponente und an der Ober-
seite mit einer nach innen gerichteten Geschwindigkeitskomponente. Direkt stromabwarts
des Fligelauflenbereichs bildet sich eine Scherschicht, die sich zu einem Wirbel aufrollt.
Diese beiden von den Fligelenden ausgehenden, in Strémungsrichtung verlaufenden
Wirbel, werden als freie Wirbel bezeichnet und bilden zusammen mit dem gebundenen
Wirbel des Fligels des Tragfligels (vgl. Kapitel 5.2.1) einen Hufeisenwirbel. Der ebenfalls in
Abb. 6-4 dargestellte Anfahrwirbel bildet sich lediglich bei der Beschleunigung des
Tragflligels aus der Ruhe und verbleibt (theoretisch) an der Stelle, an der er gebildet wurde.

Eine bedeutsame Konsequenz, die sich aus der Entstehung der freien Wirbel ergibt besteht
darin, dald zur Erzeugung dieser Wirbel, d.h. zur Beschleunigung der ruhenden Luft in eine
Drehbewegung, permanent Arbeit verrichtet werden mull. Diese Arbeit mull dem System in
Form von Triebwerksschub zugefiihrt werden, obwohl diese zusétzliche Triebwerksleistung
keinen Beitrag zum Auftrieb liefert. Somit erfahrt der Tragfligel endlicher Streckung, im
Gegensatz zum Tragfliigel unendlicher Streckung, auch in einer reibungsfreien Strémung
einen Widerstand. Dieser Anteil am Gesamtwiderstand wird als induzierter Widerstand
bezeichnet.
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Abb. 6-3:  Entstehung der freien Wirbel am Tragfligel endlicher Spannweite [ 12]
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Abb. 6-4:  Wirbelsystem des Tragfligels endlicher Spannweite

Die freien Wirbel lassen sich problemlos bei feinem Regen, durch Zugabe von Rauch oder
auch durch am Boden verteiltes Farbpulver sichtbar machen, Abb. 6-5.

Abb. 6-5:  Sichtbarmachung der freien Wirbel an einem Landwirtschafts-Spriihflugzeug

Ihre Starke hangt, wie spater noch gezeigt wird, quadratisch von der Starke des Auftriebs ab,
was fir die Staffelung des startenden und landenden Flugverkehrs (in Hochauftriebs-
konfiguration) problematisch werden kann, insbesondere fiir kleinere Maschinen, die in
kurzem Abstand einer gréReren Maschine folgen. Zur Klassifizierung hinsichtlich der
Gefahrdung durch Wirbelschleppen werden Flugzeuge in unterschiedliche Gewichts-
kategorien eingeteilt (leicht, mittel und schwer), wonach sich die zeitliche Staffelung
orientiert. Das Abklingverhalten und die Versetzung infolge von Seitenwind einer Wirbel-
schleppe ist in Abb. 6-6 dargestellt.
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Abb. 6-6:
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Das durch die Wirbel induzierte Abwindfeld hat jedoch auch einen positiven Nebeneffekt und
&Rt sich zur Widerstandsminimierung nutzen. Wird bei einem engen Formationsflug der
Fligel der Folgemaschine in den aufwarts drehenden Bereich des von der Fihrungs-
maschine erzeugten Wirbels plaziert (Abb. 6-7a), so bewirkt diese zusatzliche Anstromung
eine Erhdéhung des effektiven Anstellwinkels am Flugel der Folgemaschine und somit eine
Widerstandsredzierung. In der Vogelwelt, insbesondere bei Zugvogeln, hat sich diese
Methode zur Widerstandsreduzierung bzw. Reichweitenerhdhung allerdings schon lange
herum gesprochen, Abb. 6-7b.

NASA Dryden Flight Research Center Photo Collection
http:/iwww.dfrc.nasa.gov/gallery/photo/index.htmi

@ NASA Photo: EC01-0328-4 Date: November 9, 2001  Photo by: Carla Thomas
This unique view, looking directly up at two NASA Dryden F/A-18's used in the Autonomous Formation

Abb. 6-7:

Flight (AFF) program, was captured by Carla Thomas from another F-18 flying safety/chase.

Widerstandsreduzierung im Formationsflug, a)NASA Dryden, b)[ 27]
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6.3 Prandtl'sche Tragfligeltheorie (Traglinientheorie)

6.3.1 Abwindfeld und induzierter Widerstand

Die Vorstellung, die der Prandtl'schen Traglinientheorie zugrunde liegt, besteht darin, einen
Fligel endlicher Streckung durch einen gebunden Wirbel zu ersetzen, der im Gegensatz zu
den freien Wirbeln, wie sie an den Tragflachenenden entstehen, sich mit dem Fligel mitbe-
wegt. Dieser gebundene Wirbel wird auf der sogenannten tragenden Linie angesetzt.

L

b e
3 Free-trailing vortex

Replace finite
wing with
bound vortex

(3]~
(T[S )

Free-trailing vortex
Abb. 6-8:  Ersatzmodell des Fligels endlicher Streckung

Das durch die freien Wirbel induzierte Abwindfeld um den Tragflligel 1af3t sich mittels des in
Kapitel 4.8.1 (Biot-Savart) gezeigten Verfahrens berechnen. Bei einer Uber die gesamte

Spannweite als konstant angenommenen Zirkulationsverteilung F(y) stellt sich die induzierte
Geschwindigkeitsverteilung w,(y) ein, Abb. 6-9.

Gl. 61

Abb. 6-9:  Abwindfeld hinter dem Tragfligel bei F(y):const.
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Die in Abb. 6-9 Uber die Spannweite als konstant angenommene Zirkulationsverteilung kann
lediglich als grobe Vereinfachung zur Erlauterung des prinzipiellen Sachverhalts gelten.
Aufgrund des Druckausgleichs und des damit verschwindenden Auftriebs an den Trag-
flachenenden stellt sich in Wirklichkeit die in Abb. 6-10 dargestellte Zirkulationsverteilung ein.

5 j_.__ 'y

= Ify) ~

Abb. 6-10: Zirkulationsverteilung am Tragflligel mit F(y);t const. [ 36]

Das Abwindfeld am Fligel berechnet sich aus der flachenhaften Verteilung der Wirbel, der
sogenannten Wirbelflache.

f£ & Gl. 62

Sofern die Zirkulationsverteilung F(y) bekannt ist, lalt sich die induzierte Abwartsge-
schwindigkeit an der tragenden Linie berechnen und der induzierte Widerstand ; ergibt sich
zu

b
42
2

W,=p- [T()-w(y)-dv Gl 6-3

b

6.3.2 Abwindfeld und Auftrieb

Der durch die freien Wirbel induzierten Abwindgeschwindigkeit Wi(y) entspricht ein indu-

zierter Anstellwinkel ai(y)

Wi (y ) Gl. 6-4
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um den Tragfligel, welcher bewirkt, dafl3 die flir den Auftrieb maRgebliche Anstrémrichtung
aeff(y) um den induzierten Anstellwinkel al.(y) gegeniber der ungestorten Anstromrichtung

a, (y) verringert wird.

2, (v)=a,(y)-a,(y) Gl 6:5

Ein Tragfligel endlicher Streckung erfahrt somit beim gleichen geometrischen Anstellwinkel
a, einen geringeren effektiven Anstellwinkel ¢, wie ein Tragfligel unendlicher Streckung.

i ik . s
~ B i R
— —— Nullaufiriebsrichfung / “‘—-: l
— = ungestirte Anstromrichfung S
-/

———gfektive Anstrimrichliung

Abb. 6-11: Induzierter, effektiver und geometrischer Anstellwinkel

Der verringerte effektive Anstellwinkel bewirkt eine Verringerung des Auftriebs. Ein Flachen-
element dS eines Tragflligels endlicher Spannweite erfahrt den Auftrieb d4

dA=§~V2 A(y)-dy-c, (y)=§‘V2 A(y)-dy-ci. -y () Gl. 6-6

wobei Ca(y)=c;,w'%g(y) den lokalen Auftriebsbeiwert des Flachenelements dS und

Cl =(dc, /da), den Auftriebanstieg des Tragfliigels unendlicher Streckung bezeichnet. Fiir

sehr dinne Profile kann der Auftriebsanstieg der ebenen Platte verwendet werden, d.h.
c,, =(dc,/da), =2 7.

dA=p-V -T(y)-dy Gl. 6-7

Eingesetzt in Gl. 6-6 und aufgeldst nach dem effektiven Anstellwinkel «,, folgt

2:T(y)
\y)=—7F—~—— Gl. 6-8
O )
Aus GI. 6-2 ergibt sich wegen a,(y)=w,(y)/V, fir den induzierten Anstellwinkel ¢,
L
1 fdl dy'
A\y)= . : Gl. 6-9
a()=— _J:,dy' ey
2

Einsetzen der Gleichungen Gl. 6-8 und Gl. 6-9 in Gl. 6-5, d.h. a,,(v)=a, (v)-a,(») ergibt
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b
__20y) | 1 fdT &
vily)c., 4x-v Sdy y—y

a,m
2

Gl. 6-10

a,(y)

Diese lineare Integralgleichung wird als Prandtl'sche Integralgleichung fur die Zirkulationsver-
teilung des Tragflligels bezeichnet und ermdglicht die Lésung der beiden sog. Hauptauf-
gaben der Tragflligeltheorie.

Entwurfsaufgabe (1. Hauptaufgabe)
Bei einer vorgegebenen Zirkulationsverteilung F(y) ist entweder die Anstellwinkelverteilung

a, (y) aus einer vorgegebenen Fligeltiefenverteilung l(y) oder umgekehrt aus einer vorge-

gebenen Anstellwinkelverteilung «, (y) ist die Fligeltiefenverteilung l(y) zu berechnen.

Nachrechnungssaufgabe (2. Hauptaufgabe)
Bei vorgegebener Fligelgeometrie, d.h. vorgegebener Tiefenverteilung Z(y) und Anstell-

winkelverteilung «, (v) ist die Zirkulationsverteilung T'(y) zu berechnen.

6.3.3 Elliptische Zirkulationsverteilung

Mit Hilfe der Prandtl'schen Integralgleichung (Gl. 6-10) lassen sich zwar prinzipiell beliebige
FligelgrundriRformen berechnen, jedoch soll hier, aufgrund seiner besonderen Bedeutung
fur praktische Anwendungen, auf die Losung fur den Sonderfall einer elliptischen Auftriebs-
verteilung eingegangen werden. Wird eine elliptische Zirkulationsverteilung entsprechend
Abb. 6-12 angenommen,

2
r(y)=T,-[1- (Zb—y) Gl. 6-11
ergibt sich der Auftrieb 4 aus der Kutta-Joukowsky'schen Auftriebsgleichung
b
2
A=p-V- [T(y)-dy Gl. 6-12
b
T
zu A:z-,o-b-V-l“0 Gl. 6-13

Die induzierte Abwindgeschwindigkeit w, (y)ergibt sich aus Gl. 6-2 zu
I,
w\y )=——=const. Gl. 6-14
l(y) 2.b

Aufgrund der konstanten Abwindgeschwindigkeit ist auch der induzierte Anstellwinkel a[(y)
langs der Spannweite konstant

Aus a,(y)= V =const. Gl. 6-15

folgt mit GI. 6-13, GI. 6-14 und A=hb?/S
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A A
a,(y)= = Gl. 6-16
r-q-b 7w A
Der induzierte Widerstand W; ergibt sich aus Gl. 6-3 zu
A2
W, :E-p-l“o2 =— Gl. 6-17
8 7-q-b
mit dem Beiwert des induzierten Widerstands cy;
A2
Cp = Gl. 6-18
"orA

Flr einen unverwundenen Fligel ist der geometrische Anstellwinkel konstant, «, (y):const.
Da der induzierte Anstellwinkel ai(y) ebenfalls konstant ist, mu} auch der effektive
Anstellwinkel ae_ﬁ(y) Uber die gesamte Spannweite konstant sein. Ein konstanter effektiver

Anstellwinkel bedeutet jedoch, dald auch der lokale Auftriebsbeiwert konstant bleibt, d.h.
ca(y)=const.

Aus dem konstanten effektiven Anstellwinkel folgt, da® bei einer elliptischen Zirkulationsver-
teilung die Flugeltiefe l(y) ebenfalls einer elliptischen Verteilung folgen muf3

2.yY
1(y)=1,- 1—(%) Gl. 6-19

i l|

w; =const

Abb. 6-12: Elliptische Zirkulationsverteilung und elliptischer Fligelgrundrif3

Eine bedeutsame Eigenschaft der elliptischen Zirkulationsverteilung besteht darin, dal3 die
elliptische Verteilung, im Vergleich zu einer nicht-elliptischen Verteilung, den minimalen
induzierten Widerstand aufweist. Ein historisches Beispiel fir ein Flugzeug mit elliptischem
Fligelgrundrif? stellt die in Abb. 6-13 dargestellte Supermarine Spitfire dar. Aus fertigungs-
technischen Griinden verzichtet man heute jedoch in der Regel auf diesen widerstands-
optimalen Grundrifl3.
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Abb. 6-13: Supermarine Spitfire mit elliptischem Tragfligel [ 33]

Die Ergebnisse fiir den elliptischen Fligel mit elliptische Zirkulationsverteilung sind in Tab.
6-3 zusammengefalt.

Zirkulation 2 2
"y
011,22
b
Flugeltiefe 2 2
I(y)=1, - J1-| &2
()= ( p j
Auftrieb T
A=Z p-bV-I'y=c,-q-S
lokaler Auftriebsbeiwert c (y)= const.
induzierter Widerstand 2
T 2 A
W =—- . F = =C S
i 8 p 0 - q . b2 Wi q
Beiwert des induzierten Widerstands c 2 X
CWl = 4 1 A:_
A S
induzierter Anstellwinkel ,
a(y)= Ca_ T (y)= const.
A V
geometrischer Anstellwinkel a (y)= COnst.
4
effektiver Anstellwinkel aﬁ(y):const.

Tab. 6-3:  Ergebnisse der elliptischen Zirkulationsverteilung

6.3.4 Prandtl'sche Umrechnungsformel

Die fur die elliptische Auftriebsverteilung berechneten Ergebnisse lassen sich in erster
Naherung auch auf nicht-elliptische FligelgrundriRformen, insbesondere Rechteckfllgel,
anwenden. In Abb. 6-14 ist der Vergleich der berechneten mit der im Windkanal

vermessenen Polare fur einen Fligel mit einer Streckung von A = 5 und dem Profil NACA
2412 dargestellt.
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Abb. 6-14: Vergleich Rechnung und Experiment NACA 2412, A = 5, [ 36]

Der Versatz der beiden Kurven ist auf die Vernachlassigung der Reibung bei der berech-
neten Polare zurlickzuflihren. Da dieser Versatz bedingt durch den Reibungsanteil Gber den
gesamten c-Bereich, also auch Uber den gesamten Anstellwinkelbereich, nahezu konstant
ist, 1alt sich der Gesamtwiderstand ¢ in zwei Anteile aufeilen. Einen Anteil, der anstell-
winkelunabhangig ist, den sogenannten Profilwiderstand cyp, welcher den Einflu® der
Reibung beinhaltet und einen auftriebsabhangigen Anteil, den bereits berechneten
induzierten Widerstand cy;.

Cy =Cpp +Cpy Gl. 6-20

Bei elliptischer Verteilung laldt sich der induzierte Widerstand ersetzen durch ¢y, =CA2/72' A

2

CA
Cy =Cyp + A Gl. 6-21

Fur den geometrischen Anstellwinkel ¢, gilt

CA
a =a.. + Gl. 6-22

SR A Y\
Unter der Annahme, dal} der Reibungsbeiwert bei zwei Flligeln unterschiedlicher Streckung
gleich ist, d.h. ¢, =cy;,, S0 gilt fir den Gesamtwiderstand

2
1 1
Cya=Cpy "'CL'(___] Gl. 6-23

In Abb. 6-15a sind die experimentellen Ergebnisse fiir Rechteckfliigel mit Streckungen von
A =1 bis 7 dargestellt. Die Polaren, die sich aus der Umrechnung mittels Gl. 6-22 auf ein
Seitenverhaltnis von A = 5 ergeben, sind zusammen mit dem induzierten Widerstand cy;
(durchgezogene Kurve) in Abb. 6-15b aufgetragen.
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Abb. 6-15:  Vergleich der Polaren ¢, =c, (CW) fur unterschiedliche Streckungen [ 36]

Sind die Auftriebsbeiwerte der beiden Flugel gleich (¢, =c,, ), d.h. beide Fligel verwenden
das gleiche Profil, so gilt fir den geometrischen Anstellwinkel

N & S
27 A, A

Analog zu den Widerstandspolaren sind in Abb. 6-16a die MeRergebnisse fiir die
unterschiedlichen Streckungen dargestellt und in Abb. 6-16b sind die auf eine Streckung von
A =5 umgerechneten Auftriebskurven aufgetragen.

A T T T 14 T
13‘ — i R - 4 4 T —
l ..%a”"ai 5
11T -f. S -
! | +—
L
sl — I, I .
= S
» ] — A=2
- o —e—A=3
. i A- i
§Q¢ = T T ﬂ-g).c‘ ———— = A= 5‘
< a— A=§
g2}—| e[ |
) ’ o
g |.IQ‘:‘I
}, ¥
_&3_._. _._a." - |
fF
-g¢
-12° -8 - 0° #° g 12°  w° z0°

Abb. 6-16:  Vergleich der Polaren ¢, =c,(«) fir unterschiedliche Streckungen [ 36]
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6.4 Tragfligeltheorie nach der Methode der Wirbelbelegung (Tragflachentheorie)

Die Grundannahme der Traglinientheorie, dall die Zirkulation auf einer einzigen Linie, der
sog. tragenden Linie konzentriert ist, ist nur dann zu halten, solange es sich um Fligel
groller Streckung handelt. Bei Fligeln kleiner Streckung, z.B. Deltafligeln und beim
schiebenden Fllugel, ist diese Annahme nicht mehr zuldssig. Hier ist eine flachenhafte
Wirbelbelegung in Spannweiten- und Fligeltiefenrichtung anzusetzen. Der in Abb. 6-17 skiz-

zierten Tragfligel wird durch zwei Wirbelverteilungen ersetzt. Die Verteilung kx(x,y)
beschreibt die Verteilung in x-Richtung und ky(x,y) beschreibt die Verteilung in y-Richtung.

Anstrimrichfung

Abb. 6-17: Flachenhafte Wirbelbelegung [ 36]

Eine weitere Mdglichkeit der Wirbelbelegung geht auf Glauert zuriick, der den Fligel durch
sog. Elementarfligel der Breite dy mit der Fligeltiefe Z(y) ersetzt, die in der Summe wieder

den Gesamtfligel abbilden. Jeder Elementarfligel wird durch eine Reihe in y-Richtung

hintereinander liegender Hufeisenwirbel ersetzt, wobei die in Strémungsrichtung (x-Richtung)
verlaufenden freien Wirbel Gbereinander liegen.

| 4nstrémeichtung

| a,
P
—t EI’“ i
i
ri"'ﬁ
T |
b— -

Abb. 6-18: Ersatz des Tragflligels durch Elementarfligel [ 36]
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= ~y
Elementarfiigel f

Abb. 6-19: Wirbelsystem des schiebenden Pfeilfliigels [ 36]

In Richtung der Fliigeltiefe (x-Richtung) weist der Elementarfliigel eine Zirkulationsverteilung
k(x) auf. Ein Flachenelement dS=dx-dy besitzt somit die Zirkulation

dr(x, y)=k(x, y)-dx Gl. 6-24
Die Gesamtzirkulation eines Elementarflligels betragt dann
xh(y)
T(y)= [k(x,y)-dx Gl. 6-25

w(y)
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6.5 Spannweitige Auftriebsverteilung

6.5.1 Lokaler Auftriebsbeiwert

Bei der Betrachtung der spannweitigen Auftriebsverteilung ist prinzipiell zwischen dem
lokalen Auftriebsbeiwert

c = - Gl. 6-26
() 7. -AS[ ]
und dem dimensionsbehafteten lokalen Wert der Auftriebsverteilung A4/Ay [N/mz] zu unter-

scheiden. Der Verlauf des lokalen Auftriebsbeiwerts und der Auftriebsverteilung wird
wesentlich vom Flugelgrundri® bestimmt.

a) FliigelumriB
E“-‘h___‘_‘:‘_' =

b = — e — e — e — - — - —.'-:!
)
b/2 <

ff /h] b) Auftriebsverteilung
) : bei jeckigem

,/gﬁipseni"drmigem
rechteckigem
UmriB

.

c) gl—Verteilung '/Wé,Tmpez

-

Rechteck

= b/2 y

Abb. 6-20: Lokaler Auftriebsbeiwert und Auftriebsverteilung [ 12]

6.5.2 EinfluR der Streckung auf den induzierten Widerstand

Neben dem Auftrieb, der quadratisch in den induzierten Widerstand eingeht, ist die
Streckung A=b2/S ein weiterer bestimmender Faktor, Abb. 6-21. Tragfliigel, wie sie bei
Flugzeugen Verwendung finden, die auf hohe Gleitzahlen ausgelegt sind, z.B. Segel- oder
Verkehrsflugzeuge, weisen immer auch eine hohe Fligelstreckung auf. Mit zunehmender
Streckung verlauft der Druckgradient in Spannweitenrichtung immer flacher, wodurch der
Druckausgleich an den Tragflachenenden schwacher wird und somit die erzeugten freien
Wirbel ebenfalls an Starke verlieren.
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Segelflugzeuge 15-30
Sportflugzeuge 6-10
Verkehrsflugzeuge | 6 - 10

Kampflugzeuge 2-5

Abb. 6-21: EinfluR der Streckung auf den induzierten Widerstand [ 12]

6.5.3 Uberziehverhalten und Tragfliigelverwindung

Der Verlauf der Auftriebsverteilung in Spannweitenrichtung hat einen maf3geblichen Einfluf®
auf das Verhalten des Flugzeugs im Uberzogenen Flugzustand (Abkippverhalten). Der mit
dem Uberschreiten des maximalen Anstellwinkels einhergehende Auftriebsverlust kann
relativ plotzlich eintreten und stellt, sofern dies nicht gerade in Bodennahe eintritt, zunachst
kein Problem dar. Problematisch wird dieses Verhalten erst, wenn die Strémung zuerst im
FlugelauRenbereich abldst und dadurch die Querruder ihre Wirkung verlieren und die Mog-
lichkeit zur Rollsteuerung verloren geht. Infolge der Querstrdomung durch den Propeller oder
durch einen leichten Schiebewinkel erfolgt aus dieser instabilen Fluglage ein seitliches
Abkippen (ber die Tragflache. Ohne Gegenmaflnahmen des Piloten, insbesondere bei
hinterer Schwerpunktlage, stellt die sich daraus ergebende Trudelbewegung eine flugmech-
anisch sehr stabile Bewegungsform dar, in der das Flugzeug verbleibt bis sich die Bahnkurve
mit der Erdoberflache schneidet. Im Flugversuch lafit sich der Zusammenhang zwischen
Anstellwinkel und Strdmungsablésung z.B. durch angeklebte Wollfaden sichtbar machen.

Stromungsbild
im Fluge

Auftriebsbeiwert
des Halbfligels
o

dyn.Messg.-——

Abb. 6-22; Strdmungsablésung im FliigelauRenbereich [ 12]
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Der EinfluR des lokalen Auftriebsbeiwertes c,(y) auf das Uberziehverhalten ist in Abb. 6-23
dargestellt. Auch wenn der Rechteckfligel einen deutlich hdéheren induzierten Widerstand
aufweist als z.B. ein Trapez- oder Rechteckfliigel, so bietet er hinsichtlich des Uberzieh-
verhaltens deutliche Vorteile, da beim elliptischen Flligel, dem spitz zulaufenden Trapez-
oder Deltafligel die Stromung zuerst im AuRenbereich ablést. Beim Rechteckfligel hingegen
I6st die Stromung zuerst in der Fligelmitte ab, wodurch der Fligel kaum zum Abkippen neigt
sondern beim Uberziehen durchsackt und die Querruderwirksamkeit erhalten beleibt. Dieser
Aspekt ist insbesondere bei Flugzeugen, die zur Anfangerschulung eingesetzt werden zu
beachten.

mittleres -

Ca¥a |
|:::::::j> /r“wa—*—""ﬂ
|

/\\ﬁ/

- L
3

schlechtes -

gutes

Abkippverhalten

]

'
1

Abb. 6-23: EinfluR des Fliigelgrundrisses auf das Uberziehverhalten [ 22]

Einflul3 der Torsion auf die Ablésung

Liegt der Druckpunkt vor dem Schubmittelpunkt, so bewirkt die Torsion des Fliigels eine
Vergrollerung des Anstellwinkels im FligelauRBenbereich wodurch die c¢,... — Grenze
Uberschritten werden kann.

A gt

aerod.Druckpunkt

Schubmittelpunkt
(elast. Achse)

==

Abb. 6-24: Einflul der Torsion auf die Ablésung

Einflul3 der Reynoldszahl auf die Ablésung

Abloseerscheinungen werden stark von der vorliegenden lokalen Reynoldszahl beeinflufdt
(vgl. Kapitel 5.5). Eine geringere Fligeltiefe I(y) im Aulien- als im Fligelinnenbereich bedingt
wegen

Re—V ! Gl. 6-27

v

aullen kleinere Reynoldszahlen als innen, wodurch sich der ortliche Maximalauftrieb in
diesem Bereich verringert.
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Abb. 6-25: Abhangigkeit von ¢, ... von der Reynoldszahl

Ein ahnliches Verhalten hinsichtlich der Ablosung im Fligelauf3enbereich zeigt sich auch bei
Verringerung der Flugelstreckung A.

Einflul der Pfeilung auf die Ablésung

Insbesondere bei positiv gepfeilten Fligeln bewirkt das Druckgefalle in Spannweitenrichtung
ein Abwandern der Grenzschicht nach auf3en, was zu vorzeitigem Abldsen der Strdomung im
FligelauRenbereich fiihrt. Abhilfe kdnnen hier z.B. Grenzschichtzdune schaffen, Abb. 6-27.

Ein negativ (nach vorne) gepfeilter Fligel weist hinsichtlich der Grenzschichtwanderung ein
umgekehrtes Verhalten auf, hier wandert die Grenzschicht nach innen.

grifBerer Unterdruck

=Cp im Schnitt CD
kleinerer Unter- P‘" BAROULEUR
druck im Schnitt S p———
AB S ——
A e | B2 =N

Druckverteilung im
Schnitt AB und CD

/

Druckgefille
in y-Richtung
B

ERUNMAN FBF -9 TIGER

Abb. 6-26: EinfluR des spannweitigen Druckgradienten auf die Grenzschicht
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616

USAR FORCE

Abb. 6-27: Grenzschichtzaune am Flugel einer MIG15

Zusatzlich bewirkt die Pfeilung eine Vorderkantenablésung der Strémung wodurch sich ein
Vorderkantenwirbel bildet, der eine Zusatzgeschwindigkeit am Fllgel induziert, der den
effektiven Anstellwinkel und somit den Auftrieb erhoht. Dieser zusatzliche Auftrieb infolge
des Vorderkantenwirbels wird als nicht-linearer Auftrieb bezeichnet und nimmt bei positiver
Pfeilung von innen nach aufien zu. Der Maximalauftrieb c,,... wird zuerst am AuRenfligel
erreicht.

Wirbel faden ~Ar

IH e
AD{.\?:F? -
P L

gepfeilte Flilgel-
vorderkante

s —=
ae.(al)
| A
f Aec['ai",::—_\—[—
- Y

Abb. 6-28: Erhohung des effektiven Anstellwinkels infolge des Vorderkantenwirbels [ 22]

Der wesentliche EinfluR der Pfeilung auf Auftriebsanstieg und Maximalauftrieb ist aus Abb.
6-29 ersichtlicht. Der ungepfeilte Fliigel weist zwar einen deutlich steileren Aufriebsanstieg
auf als der gepfeilte Fligel, dafiir wird jedoch die Grenze des Maximalauftriebs erst bei
einem wesentlich hdheren Anstellwinkel erreicht. Die schraffierte Flache kennzeichnet den
Beitrag den der Vorderkantenwirbel zum Auftrieb, den sog. nicht-linearen Auftrieb liefert.
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Abb. 6-29: Nicht-linearer Auftrieb infolge des Vorderkantenwirbels

Geometrische und aerodynamische Verwindung

Zur Reduzierung des effektiven Anstellwinkels im Fligelauf3enbereich bieten sich prinzipiell
zwei unterschiedliche MalRnahmen an, die auch miteinander kombiniert werden kénnen. Eine
Moglichkeit besteht in der geometrischen Verwindung, d.h. die Profilform bleibt Gber die
Spannweite unverandert, die Profilsehne wird jedoch nach unten gedreht.

innen

Muﬁen

Abb. 6-30: Geometrische Verwindung

Bei der aerodynamischen Verwindung werden unterschiedliche Profile, in der Regel unter-
schiedliche Wélbung, miteinander kombiniert. Das Profil im Fligelaulenbereich weist immer
einen kleineren Auftriebsanstieg c,, als das Profil im Innenbereich auf. Damit soll erreicht
werden, daf’ die Strdmung immer zuerst im Fligelinnenbereich abldst.

Nullauftriebsrichtung

Abb. 6-31: Aerodynamische Verwindung

6.5.4 Naherungsverfahren zur Berechnung der spannweitigen Auftriebsverteilung

Zur Abschatzung der spannweitigen Auftriebsverteilung im Unterschall 1aft sich ein auf
Schrenk zurlickgehendes Naherungsverfahren verwenden, welches ausgehend von einer
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Grundlast-Auftriebsverteilung durch Uberlagerung der einzelnen infolge von Verwindung,
Querruderausschlag, Rollddmpfung und Korrekturen (Rumpf, Pfeilung, Schieben, Randum-
stromung) die Auftriebsverteilung ergibt. Mit Ausnahme der Auftriebserhdhung infolge Klap-
penausschlag liefern die restlichen Anteile, keinen eigenen Beitrag zum Auftrieb, sondern
beeinflussen lediglich die Verteilung. Der Anstellwinkel ergibt sich mittels dieses Super-
positionsprinzips zu

a(y)zao tag+ta,+tag+apg+ag+ Aa; Gl. 6-28
und der lokale Auftriebsbeiwert lautet

c, (y)zca,G +Cuy ok tCoptCapt Ac, ; Gl. 6-29

‘“ _ K

Quer -

ruder Klappe olly)z oly + 0L
4 Cag (y) Ca?‘;‘F Cog d:
Biitiiliiiiiis,
— L] Tb. — Grundlast-Auftrieb
a(,gf : N
s o B % Verwindungs-Auftriebsverteilung
A Cax (¥) L (Nullauftrieb)
AT T .
' Wovas Y Klappenzusatzauftrieb
CQQ(\J')
| '
[TTT]33 | Lxa sy Querruder-Nullauftriebsverteilung
Ao g (my)
‘P
ATy e ——
|__,_.__——-=~——‘1r w g Rolldampfungs-Nullauftriebsverteilung
AG (y)
P dO(J'
SO @\L_}j@‘ ery = Korrekturen (Rumpf, Pfeilung, Schieben,
G Randumstrémung

Abb. 6-32: Anteile der spannweitigen Auftriebsverteilung [ 22]

Zur Berechnung der spannweitigen Auftriebsverteilung A(y) bzw. der Streckenlast
dA/dy[N/m] oder dA/q, -dy[m] wird der Tragfliigel in Flachenelemente der Breite 4y aufge-
teilt. FUr den Auftrieb 44 eines Flachenelements gilt

A=g, -c,(y)-1(y) Ay Gl. 6-30

mit

I(y)="nr ) Gl. 6-31
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Abb. 6-33: Bestimmung der Streckenlast am Tragfllgel

Grundlastauftriebsverteilung des unverwundenen Tragfligels
Die Grundlastverteilung ergibt sich aus der Auftriebsverteilung einer flachengleichen Halb-
ellipse mit

10 Gl. 6-32

m-o  d
P ¢, =8 _u g Gl. 6-33
o q,.-S da
/ —_—

J Ll Y
4!‘5_; e (y) Z( ) ! ( )
i 6 I(y)=—2 ey Gl. 6-34
- & (») >
i Y
Ly(v)=1, - 1—(—} Gl. 6-35
£ey) ell b/2

RS y /
;AS Gl. 6-36
0 7-b

Abb. 6-34: Vergleichsfligel mit halbelliptischem Grundrif3

Auftriebsverteilung infolge Verwindung des Fligels

dey)
....b{-,_ Afm +:’iz.
T =
i V 0 M&
lineare

Vefl»v"f'ﬂcrfvnj

Abb. 6-35: Beitrag der Verwindung zur Auftriebsverteilung

Die Verwindung des Fligels
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oly)=06 +—+—~ Gl. 6-
(y) P T b2 l. 6-37

wird Uber die Halbspannweite als linear angenommen und ergibt eine zusatzliche Anstell-
winkelverteilung

5(y) cAa,(v) Gl. 6-38

Der Zusatzauftrieb ¢,,(y) infolge des zusatzlichen Anstellwinkels soll dabei eine Nulluftriebs-
verteilung ergeben, andernfalls ist eine Korrektur der Grundlast erforderlich

ca,v(y):cA,aF” 5();) GI 6-39
2.1
€ ha, :ﬁ n,=f(Profil,Re) Gl. 6-40
1 2- 4y +A(y) S
AUy)==-Aly)——F2 1 =— Gl. 6-41
(y) 5 ( ) ﬂO+A(y) 072

Gl. 6-42

A(y)zl.L(y){y =0:5"=5/2

7 (b Y |y=b/2 =0
E_y

Auftriebsverteilung infolge Querruderausschlag

2 D
s ] [

\\PH % G
ia

Abb. 6-36: Beitrag des Querruderausschlages zum Auftrieb [ 22] I

Auch hier soll die Auftriebsverteilung c,o(y) eine Nullauftriebs-Verteilung ergeben, was genau
genommen lediglich bei symmetrischem Ruderausschlag, d.h. & = & qilt. In der Regel liegt
jedoch ein differenzierter Querruderausschlag vor und der verbleibende Auf-/Abtrieb muf}
von der Grundlast abgezogen werden.

de de oa
cA(va’):d_g"fef s d_g =" Cua, % Gl. 6-43
2
day = 2.2_' L -2 Gl. 6-44
145 So
AQ
AQ,r =4y, =4, "Cap (y)l_(y) Ay Gl. 6-45

LQY, :LQJ =Yg, -AQY, + Vs -AQJ Gl. 6-46
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Auftriebsverteilung infolge Rollen (Rolldampfung)

¥

H\T\TLI\TIT W“’.;J 7
?:t WP:I\H

Vres
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wiey) 4;4#\,“ :

ia Pn;u', e bene ﬁek(aﬂaf

Abb. 6-37: Beitrag der Rollbewegung zur Auftriebsverteilung [ 22]

!«—5/2 —
M

X

| N

——
(3-y)

}‘—-—-—%:C;“ey—b-a

Eine Rollbewegung p [rad/s] induziert eine Auftriebsverteilung, die bei kleinen Anstellwinkeln
der Rollbewegung entgegenwirkt und dadurch dampfend wirkt (Rolldampfung). In erster
Naherung entspricht die zusatzliche Auftriebsverteilung einer Nullverteilung. Der Beiwert der
Rolldampfung ¢, beschreibt die Abhangigkeit des Rollmoments von der Drehrate um die
Flugzeuglangsachse und ist ein wichtiger Beiwert der Seitenbewegung (vgl. Kapitel 1) eines

Flugzeugs.

w(p, y)

tan Aa(p, y)z Aa(p, y)= v

Gl. 6-52

Chyor 2—77 n»= f(Profil,Re)

=— Gl. 6-54

Gl. 6-55

Gl. 6-47

Gl. 6-48

Gl. 6-49

Gl. 6-50

Gl. 6-51

Gl. 6-53
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Abb. 6-38: Zusatzauftrieb infolge einer Rollbewegung

6.6 Tragfligelpolare

6.6.1 Glauert Korrekturverfahren

Fir den elliptischen Tragfligel mit einer elliptischen Auftriebsverteilung wurde in Kapitel 6.3.3
der Einfluld der endlichen Spannweite im Vergleich zum Fligel unendlicher Streckung in
Form des induzierten Anstellwinkels und des daraus resultierenden induzierten Widerstands
hergeleitet

induzierter Anstellwinkel a, =G
- A

c 2

induzierter Widerstand Cy = 4
oA

In der Regel 1aRt sich diese widerstandsminimale Auftriebsverteilung nicht realisieren. Zur
naherungsweise Erfassung der Abweichung von der elliptischen Verteilung kénnen die von
Glauert eingefiihrten Korrekturfaktoren verwendet werden.

induzierter Anstellwinkel a, = Cu (L+z,)
- A
c 2
induzierter Widerstand Cy = AA-(1+5G)
A

Die Umrechnung der fir den Fligel unendlicher Streckung ermittelten oder einem
Profilkatalog entnommenen Profilbeiwerte, auf den Flugel endlicher Streckung erfolgt durch
Korrektur des geometrischen Anstellwinkels des zweidimensionalen Profils durch den
induzierten Anstellwinkel

A proy =0g =0 oy + Gl. 6-56

Fir den Widerstand folgt

2
e-c,

CW pveo = CW p=eo T €y Cw= Gl. 6-57
A

Aus dem Auftriebsbeiwert der nicht-elliptischen Verteilung 143t sich ein Profilwirkungsgrad 7
definieren

A=5.95-( A —0.31j Gl. 6-58

77P CAa,ne

wobei die nicht-elliptische Auftriebsverteilung z.B. aus Windkanalergebnissen bestimmt
werden kann
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T
= g1-—-¢
cAa,ne - cAa,ell 1 A
1+

Gl. 6-59

2:1,

Der Profilwirkungsgrad beschriebt die Abweichung des Auftriebanstiegs des Profils als
relative Grofle zum theoretischen Auftriebsanstieg der ebenen Platte, d.h. der theoretische

Maximalwert fir den reibungsfreien Fall betrégt c,,, =27~ 6.3 und fir Messungen, die

naturgeman einen Reibungsanteil beinhalten ¢, =5.7 . Allgemein 18Rt sich schreiben
C Yoo =2-7r-77p(Parameter) Gl. 6-60

Wobei der Parameter, von dem der Profilwirkungsfaktor abhangt z.B. das Dickenverhaltnis
sein kann

d
npznp(T) Gl. 6-61

In Tab. 6-4 sind fir NACA- und Goéttinger Profile Profilwirkungsgrade in Abhéngigkeit des
Dickenverhaltnisses angegeben.

d/l %] | 6 10 14 18
NACA | 7, | 0.95 [ 0.945 | 0.93 | 0.90
Go e | 0.92 | 0.905 | 0.885 | 0.862

Tab. 6-4:  Profilwirkungsgrade als Funktion von d/I

Der Profilwirkungsfaktor 7, ist in Abb. 6-39 flr unterschiedliche Profile als Funktion des
Dickenverhaltnisses aufgetragen.

_/G"' 1 | =il
""" | ___,s‘ -
: T —t"65- | -
P L Wt 21T 20 22 T %| NACA,Re-9 1
qZP " |Fir erweiterte %—"‘“ﬁr ,__.-—--"“"'_“ ey
| Traglinien - _ ;—:gi ; |
theorie = "‘___55”_
03 i ! rﬂ"ﬁ—"“‘fﬂ}x 230- - - - | -
2 Fur einfache Hﬁﬁ_lﬂh‘;ﬁt};‘\ [ g i ‘
| Traglinien - T __;: | |
theorie l\-.._____\‘”\\] —F—230--- | [ |
08 |— A=5+10 . 0o....> DVL,Re-290*
|| e I
07 I | |

Abb. 6-39: Profilwirkungsfaktor 7 als Funktion des Dickenverhaltnisses d// [ 22]

FUr Trapez- bzw. aus Rechteck- und Trapezfligel zusammengesetzte Grundrisse kénnen
die Glauert-Korrekturfaktoren, bzw. deren Abminderung als Funktion der Fllgelzuspitzung

1,/1, aus Abb. 6-40 entnommen werden. Fir die Abminderung infolge zusammengesetzter
Grundrisse kdnnen die Glauert-Faktoren reduziert werden.

Toor =k Tr Gl. 6-62

Sg.or =k S5, Gl. 6-63



Aerodynamik des Flugzeugs Tragflugel endlicher Streckung in inkompressibler Stromung 149

1 ¢
I 10
l0,08 T_'__‘—-""“"--_I. v T ) : A
0,06 ——— 11: B S . o
i —TF| | {2z e
0,04 K T - /_
s | > )
0,02 | h :f:;._ T ‘-'/ :/
0,0 RS, S el . -
o] 0,5 1,0 1.4 ’ i g | T | , : 5
i ) g g o kT e
Korrekturzahl 6G fiir den Trapezfliigel k i ! ; !
! : : E : ; !
42 A /\\ . ///‘/ ;
3T / 15 LA ' ’ \7_// o 3
i - i | =0 : | | i |
T L B . 0 I e Lo S T T
s [ | O S wtm 0.2 | A :
| | | li \"a i 1 . | 10 b/2 ] / mi
02—t} —1 : i P ) n
- | | ‘ | ] i a |
= . £ 5 0,5 10,4 o _:_;,’/J'T i
.\\\ i | //// ’ | | U I'"x.“l"i | | :
0,1 NSk = ] { i | e LS , 7 - PO |
I I \tﬁ/ | 1 | | { | ; i |
! | I | | | i | Nz L | | | J
0‘0! : | | | | i i | .

Abb. 6-40: Korrektur- und Abminderungsfaktoren fir den (Quasi-)Trapezfligel [ 22]

6.6.2 Kombination unterschiedlicher Profile

Werden bei der aerodynamischen Verwindung (vgl. Kapitel 6.5.3) unterschiedliche Profile an
einem Tragfligel verwendet, so 1alt sich die daraus resultierende Tragflligelpolare durch
lineare Interpolation zwischen den Profilen ermitteln. Dieses N&herungsverfahren zur
Berechnung der Flligelpolare basiert auf der Grundlage der Profilpolare fir A = oo Im
Folgenden soll ein Trapezfligel mit linearer Schrankungsverteilung zwischen Profil 7/ und 2
betrachtet werden.

v
d
A
Abb. 6-41: Flugelpolare aus Profilpolaren fir Profil 7 und 2, Schrankungswinkel &

Auftrieb und Widerstand ergeben sich aus der Interpolation der beiden Auftriebs- und
Widerstandsbeiwerte der beiden Profile zu

cy=k-c,+k,-c, Gl. 6-64

Cy =ky - cy +ky oy Gl. 6-65

mit den Faktoren
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2-1 +1 l1+2-1
RSl RSN bl B Gl. 6-66
3 L+l

Das Nickmoment berechnet sich analog zu

¢, =ky-c, +ks-c, Gl. 6-67
mit
§'1124‘£'11'12+£'122 1‘le-i-l-ll-lz-i-g-lzz
k=42 4 fy =242 4~ k+k=1 G668

12+ 1, +1,° L2 +1 1, +1,°
Liegt wie in dem oben angefiihrten Beispiel am FligelauRenbreich eine andere Fligeltiefe
vor als im Fllgelinnenbereich, so ist bei der jeweiligen Profilpolare die auf diese Fllgeltiefe
bezogene Reynoldszahl zu verwenden. Nach Berechnung der i-Werte (k;, k» k; und k)
kénnen ¢4, ¢y und ¢, durch Interpolation der Werte von Profil / und 2 fiir die gemittelte Profil-
polare fur A = co. berechnet werden. Die Umrechnung von « und ¢y auf die korrekte Flugel-
streckung (induzierter Widerstand bei nicht-elliptischer Auftriebsverteilung) erfolgt Gber das
Korrekturverfahren von Glauert (Kapitel 6.6.1).

6.6.3 Auftriebsanstieg als Funktion der Streckung

EinfluRfaktoren des Auftriebsanstiegs ¢, =dc,/da von Profilen sind im wesentlichen

Reynoldszahl
Profildicke
Profilwdlbung
Dickenrlicklage
Woélbungsricklage
Hinterkantenwinkel
Nasenform
Rauhigkeit

Bei dem endlichen Tragflligel ist zusatzlich noch die Streckung A:bz/S zu berticksichtigen

CAQ Cf’m-)

Co =canst.

Abb. 6-42: Abhangigkeit des Auftriebanstiegs von der Streckung [ 22]
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Fur ¢4 = const. gilt:

Profil

Tragfligel

Traglinientheorie

Ci=Chq (aeﬂ+a1)
c _ CA,O:QC
ey _1 a.
+ 1
aeﬁ.
Cy
a’:ﬂ-A
. _ Cua, 2:7-1m,
A0y - CAa 277p 77F
1+ 1+
A A

mit ;- = Fligelwirkungsfaktor

Fir Pfeilfligel kann die Naherungsformel nach Truckenbrodt angewandt werden

Tp=635

Abb. 6-43: Auftriebsanstieg flr den elliptischen Fligel nach Truckenbrodt

7 N-1, - COSQPy

Cro =MNp-
Aay = M

6.6.4 Auftriebsanstieg und Neutralpunktlagenvon Delta- und Pfeilfliigeln

Die Traglinientheorie ermdglicht nicht die Bestimmung der aerodynamischen Neutralpunkt-
lage. Hier wird der Neutralpunkt auf die //4-Linie gelegt. Erst die Tragflachentheorie
ermoglicht eine Berechnung der Lage des aerodynamischen Neutralpunktes. In Abb. 6-44
sind die Abhangigkeit des Auftriebanstiegs und die Neutralpunktlagen von der Fligel-
streckung fur Delta- und Pfeilfligel dargestellt. Insbesondere beim Deltafliigel zeigt sich eine
grolke Differenz zwischen aerodynamischer und geometrischer Neutralunktlage. Wahrend
der geometrische Neutralpunkt N,; dem Flachenschwerpunkt des Tragflligels entspricht,
sofern dieser auf der [/4-Linie mit einer der ortlichen Fllgeltiefe proportionalen
Gewichtsverteilung belegt ist,

Gl. 6-69

Gl. 6-70

Gl. 6-71

Gl. 6-72

Gl. 6-73

Gl. 6-74
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1 +5
xNZSZE'Jl(y)'xzs(y)'dy’ yN25=0 Gl. 6-75
so ist die Lage des aerodynamischen Neutralunktes N definiert durch
d
o Ty =0 Gl. 676
[, dc,

Im Gegensatz zum Druckpunkt ist der Neutralpunkt anstellwinkelunabhangig, vgl. Kapitel
5.1.6

Thearie

Messung
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R 4 [ | § Sg
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Abb. 6-44: Auftriebsanstieg und Neutralpunktlage von Delta- und Pfeilfliigeln [ 36]
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6.7 Ubungen zum Kapitel Tragfliigel endlicher Streckung in inkompressibler
Stromung

A6.1 Geometrische Parameter des Tragfligels
Geben Sie die Bezeichnungen und Definitionen der geometrischen Parameter eines Tragfllgels an
- Halbspannweite

- Spannweite

- Fligelzuspitzung

- Fligelflache

- Streckung

- mittlere Fligeltiefe

- Fligelbezugstiefe

- Pfeilung

- Flachenschwerpunkt einer Fliigelhalfte

- Geometrischer Neutralpunkt

A6.2 Wirbelsystem des Tragfligels endlicher Streckung

Skizzieren Sie das Wirbelsystem eines Tragflugels endlicher Streckung.

Welche Wirbel sind ortsfest, welche Wirbel bewegen sich mit dem Tragflliigel und welche Wirbel
kdénnen einen direkten Einflul auf nachfolgende Luftfahrzeuge haben?

Wie lassen sich die durch Wirbel induzierten Geschwindigkeiten berechnen?

A6.3 Prandtl'schen Traglinientheorie
Beschreiben Sie den Grundgedanken der Prandtl'schen Traglinientheorie. Welche Funktion hat die
sog. tragende Linie? Skizzieren Sie das Ersatzmodell fir einen Fliigel endlicher Sreckung.

A6.4  Auftriebs- und Abwindverteilung nach der einfache Traglinientheorie

Skizzieren Sie die Auftriebs- und Abwindverteilung eines Rechteckfligels und eines elliptischen
Flugels mit elliptischer Auftriebsverteilung nach der einfache Traglinientheorie. Welcher der beiden
Tragfligel hat einen geringeren induzierten Widerstand?

A6.5 Abwindfeld und Auftrieb
Welche Auswirkung hat die durch die freien Wirbel induzierte Abwindgeschwindigkeit auf den
effektiven Anstellwinkel und den Auftrieb?

A6.6 Induzierter Widerstand

Erlautern Sie das d'Alembert'sche Paradoxon. Aus welcher Modellbetrachtung 1aRt sich dieses Ergeb-
nis ableiten? Warum erfahrt ein Tragflligel endlicher Streckung auch in einer reibungsfreien Strémung
einen Widerstand? Geben Sie die Definition des induzierten Widerstands und Anstellwinkels bei
elliptischer Auftriebsverteilung an.

A6.7 Lokaler Auftriebsbeiwert und Auftriebsverteilung

Erlautern Sie den Unterschied zwischen lokalem Auftriebsbeiwert und Auftriebsverteilung. Skizzieren
Sie fur einen Deltafliigel, Rechteckfligel und fir einen Fligel mit elliptischem Grundril3 die
spannweitige Verteilung des Auftriebs und des lokalen Auftriebbeiwertes.

A6.8 Geometrische und aerodynamische Verwindung
Erlautern Sie den Unterschied zwischen geometrischer und aerodynamischer Verwindung eines
Tragfligels. Welchen Zweck hat die Verwindung?



Aerodynamik des Flugzeugs Aerodynamik der Klappen und Leitwerke 154

7 Aerodynamik der Klappen und Leitwerke
7.1 Hochauftriebshilfen

7.1.1 Aufgabe

Die Reisefluggeschwindigkeit heutiger Verkehrsflugzeuge liegt deutlich Gber ihrer Start- bzw.

Landegeschwindigkeit. Insbesondere im Landeanflug ist man jedoch bestrebt die Anflugge-

schwindigkeit mdglichst klein zu halten, um mit einer geringen kinetischen Energie aufzu-
setzen und dadurch die Landerollstrecke zu minimieren. Aus der Auftriebsgleichung
1

A:m-gz?p-V2 S, -C, Gl. 7-1

wird ersichtlich, dal} bei einer gegentiber dem Reiseflug (z.B. M =0.85, d.h. 284 m/s bei H =

0) stark verringerten Anfluggeschwindigkeit (z.B. 140 kts = 72 m/s) entweder die Fligelflache

oder der Auftriebsbeiwert erhdht werden missen um die Gleichgewichtsforderung A=m-g

zu erfullen. Eine weitere Mdglichkeit zur Auftriebsern6hung besteht in den unterschiedlichen
Formen der Grenzschichtbeeinflussung, in der Regel durch Energiezufuhr bei Spaltklappen
um Abldseerscheinungen zu verzogern.

Die Anforderungen an die Landegeschwindigkeiten ergeben sich aus dem erforderlichen
Maximalauftrieb, welcher durch das maximal zuldssige Landegewicht definiert wird. Ein

fiktives 15m-Hindernis an der Schwelle zur Landbahn muf? mit }'=1.3-V, Uberflogen werden,

wobei V; die Geschwindigkeit beschreibt, bei der der Auftrieb zusammenbricht (stall). Beim
Abfangen, also kurz vor dem Aufsetzen darf eine Geschwindigkeit von V' =1.1-V_ nicht

unterschritten werden. Zur Reduzierung der Fahrwerksbelastung sollte die vertikale Sinkge-
schwindigkeit idealerweise bei Null, jedoch immer unter 2.6 m/s liegen. Ein weiteres
Kriterium ist der zulassige Anstellwinkel, bei dem das Heck noch genligend Bodenfreiheit
beim Aufsetzen hat. Gestreckte Versionen, die aus kirzeren Mustern abgeleitet wurden, z.B.
A321 aus der kirzeren A320, bendtigen daher unter Umstanden ein leistungsfahigeres
Hochauftriebssystem als das urspringliche Muster.

Die Geschwindigkeit in der Startphase unmittelbar nach dem Abheben wird definiert durch
den erforderlichen Steigflugwinkel bei einem Triebwerksausfall, bzw. beim Durchstarten mit

Triebwerksausfall. Hier miissen in der Anflugkonfiguration noch V'=1.3-1.5-V, bei einem

Steigwinkel von 2.1% (zweimotorig), 2.4% (dreimotorig) bzw. 2.7% (vierstrahlig) erreicht
werden. Fur eine detaillierte Definition der vorgeschriebenen Start- und Landegeschwindig-
keiten bzw. Steig- und Sinkwinkel siehe JAR/FAR 25.

7.1.2 Hinterkanten-Klappen

Wolbklappe

Unabhangig von der jeweiligen Bauform ist allen Hinterkantenklappen gemeinsam, daf} bei
ihrem Ausfahren die Woélbung des Profils erhdht wird und somit auch der Auftrieb groRer
wird. Die konstruktiv einfachste Ausflihrung einer Hinterkantenklappe ist die Wélbklappe. Der
hintere Bereich des Profils wird einfach um eine Drehachse im Fllgel gekippt. Bei Klappen-
ausschlagen von ca. 15° beginnt die Strdmung an der Klappe abzulésen, was zu einer
erheblichen Widerstandszunahme fiihrt. Auftriebserhéhung bei gleichzeitiger Widerstands-
zunahme ist vor allem bei Segelflugzeugen erwiinscht, um beim Landeanflug auf kurze
AuRenlandefelder einen steilen Anflug (zum Uberfliegen von Hindernissen) mit mdglichst
geringer Geschwindigkeit durchfihren zu konnen. Fir Verkehrsflugzeuge ist dieses
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Verhalten problematisch, da beim Durchstarten ein Triebwerkausfall mit abgedeckt werden
mufd und in der Regel in diesem Fehlerfall keine hohen Schubreserven vorhanden sind.
Aufgrund des hohen Schububerschusses bei Kampfflugzeugen findet diese Bauform wegen
der konstruktiv einfachen Ausfiihrung hier haufig Verwendung. Eine Erhéhung des Auftriebs

um AC, ~1.0 ist mit einfachen Wélbklappen méglich.

Spaltklappe

Wesentlich glinstiger im Verhaltnis von Auftrieb zu Widerstand gestalteten sich Spaltklappen,
deren Wirkungsweise auf einer Kombination von Woélbungserhéhung und Grenzschicht-
beeinflussung infolge Zuflhrung energiereicher Strémung von der Flligelunterseite durch
einen Spalt beruht. Ein wesentliches Kriterium der Spaltstromung besteht darin, dal} der
Querschnitt des Spalts sich zunehmend verjungt und dadurch die Stréomung im Spalt
beschleunigt wird. Diese beschleunigt Stromung wird der Grenzschicht an der Oberseite der
Klappe zugeflhrt, wodurch sich die Ablésung verzogert. Die Strdomungsverhaltnisse an einer
Spaltklappe sind in Abb. 7-1 skizziert.

Grenzschicht, neigt
zur Abldsung /

J[ energiearme Strémung

ﬁ'_\ /_ von Hauptprofil
—_— o

energiereiche Stromung

’ = =7 von Profil-Untersaite
X 7, T
Abléseblase /ﬁ X()
/ | S
Beschleunigung Staupunkt Ablosung auf O O
der Kanalstromung der Klappe

Abb. 7-1:  Spaltstrdomung an einer Hinterkantenklappe [ 20]

Spaltklappen finden aufgrund ihrer konstruktiv einfachen Ausflihrung im wesentlichen bei
Sportflugzeugen Verwendung. Die Druckverteilung, die sich an dem Fligel und der Klappe
einstellt und der daraus resultierende Auftrieb ist nicht nur abhangig von dem Klappenaus-
schlag, sondern auch von der Breite des Spalts, Abb. 7-2.
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Abb. 7-2:  Abhangigkeit der Druckverteilung von der Spaltbreite [ 32]

Fowler-Klappe

Die Fowler-Klappe stellt eine Spaltklappe dar, die Uber Fihrungsschienen nach hinten
ausgefahren wird. Hier werden drei Moglichkeiten zur Auftriebserhéhung kombiniert. Zusatz-
lich zur Wélbungserhéhung und Grenzschichtbeeinflussung infolge der Spaltstrdmung wird
noch die Flugelflache erheblich vergroRert. Das bereits sehr gute Verhaltnis von Auftrieb zu
Widerstand bei der einfachen Fowler-Klappe lalt sich durch Mehrfachspaltklappen noch
weiter verbessern. Unterschieden werden Doppelspaltklappen mit einem vorgeschalteten
Hilfsfligel (vane flap) oder einer nachgeschalteten Hilfsklappe (flap tab) bzw. einer
Kombination aus beiden, der Dreifachspaltklappe. Trotz eines hohen Auftriebszuwachses
finden Dreifachspaltklappen heute kaum noch Verwendung, da aufgrund der hohen Kom-
plexitdt das Gewicht und der Aufwand flir Konstruktion, Fertigung und Wartung ebenfalls
Uberproportional steigen.

Eine Ubersicht tiber unterschiedliche Bauformen von Hinterkantenklappen ist in Abb. 7-3
dargestellt.
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Abb. 7-3:

Einfachspalt-Klappe  nicht bei
‘“\.‘ Verkehrsflugzeuger

.

Nk

7 Fowler-Klappe Airbus A310 auBen
,/ \ (Einfachspalt-Klappe) A320, A300-600
/ A330, A340
\ Boeing 767 aullen
Boeing 777 aulen

Doppelspalt-Klappe A310 innen
mit Hilfsfligel (Vane-Flap) MD-BO
MD-11

7- Doppelspalt-Klappe A321
o o) B 757

— mit Hilfsklappe (Flap-Tab
t:——'_‘——-—_-— B 767 innen
___———-—-’—\\\\. B 777 innen

z_——/ﬁ\f\\l’)rmh zhspalt-Klappe B 727

B 737
B 747

Bauformen von Hinterkantenklappen [ 20]

7.1.3 Vorderkanten-Klappen

Die Auftriebserhdhung der Hinterkantenklappe, d.h. eine starkere Zirkulation um den
Gesamtfliigel, bewirkt auch eine héhere Saugspitze an der Fligelnase, gefolgt von einem
starken Druckanstieg, den die Grenzschicht Uberwinden mul, was wiederum zu einer
Stromungsablésung fuhren kann. Die Aufgabe der Vorderkantenklappe besteht darin, diese
Abloésung zu verhindern, indem die Saugspitze an der Fligelnase abgebaut wird und auf den
Vorfligel verlagert wird. Dadurch ergeben sich vergleichsweise hohe Lasten auf den Vor-
fligel. In der konstruktiven Ausfuhrung kbnnen mehrere Bauformen unterschieden werden.

Vorfliugel (slat)

Vorfligel werden auf einer Kreisbahn ausgefahren, wobei die Endposition flr die Landung
optimiert ist und die Startposition mit weniger Widerstand auf einer Zwischenstellung liegt.

Abb. 7-4:

F 77—

\ Uberlappung Spalthéhe
-l ,/
Aerodynamische Wirkung
/‘ S mit Nasenklappe mit

Kl kel
appenwin beschleunigte Ca \3\ Ca ;', -
Ablosegebiet Strémung P
~
(Kanal-Verengung) /
ohne ohne

o CW

——

Staupunkt

Wirkungsweise des Vorflligels [ 20]
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Fihrungsrolle
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Behalter ur Ausiahrsegment
(ragl in Tank)

Auslahisirecke
(277 Stat-Winkel)

max. ausgelahren
(Landustelung)

Abb. 7-5:  Vorfligel mit Ausfahrmechanismus [ 20]

Krueger-Klappe

Die Krueger-Klappe (Krueger-flap) ermdglicht nicht wie der Vorfligel eine Grenzschichtbe-
einflussung durch eine Spaltstromung, sondern wird von der Fligelunterseite um eine Dreh-
achse nach vorne geklappt und ist zum Hauptfliigel abgedichtet. Modifizierte Versionen
ermoglichen jedoch auch eine Spaltstromung (Krueger-slat).

Kiiger-Siat”
{durchstiomt)

klassischer Kriger
(micht durchstiromt)

" Dreach-Spallklappen

al
] :I}--__

Abb. 7-6:  Krueger-Klappe [ 20]

7.1.4 Auswirkung auf Auftrieb und Moment
Der Auftriebsbeiwert eines einfachen Fligels mit einer Woélbklappe 1aRt sich zusammen-
setzen aus dem Auftriebsanstieg ohne Klappenausschlag dca/da und der Auftriebser-

héhung infolge der VergroRerung der Profilwélbung durch einen Klappenausschlag
(dca /d771< )'771<

¢, =% g 4 B Gl. 7-2
4~ Mk -0
da dn,
bzw. o =% | g da Gl.7-3
da dny

Ebenso 1aRt sich der Momentbeiwert zusammensetzen aus dem Beiwert ohne Klappenaus-
schlag und dem Zusatzmoment infolge des Klappenausschlags
_dc,, dc,,

Cy = c,t+t—" Gl. 74
Ve, T an, Mk

Der Klappenausschlag bewirkt eine Parallelverschiebung der Auftriebs- und Momenten-
kurven. Diese lineare Uberlagerung der beiden Anteile lalt sich auch im Experiment
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nachweisen, wie die in Abb. 7-7 dargestellten Ergebnisse fiir einen Rechteckfligel mit A4 =
3.5 und einem Rudertiefenverhaltnis von A, =/, /1:0.5, Profil G6 409, zeigen.

15

— 15 | | ] L !
L25°  -15°  -5° @° 5° 75° as‘b-a,4 -0,2 0 02 04

a o — CM —_—

Abb. 7-7:  Abhangigkeit von Auftrieb und Moment vom Klappenausschlag [ 36]

Die Ruderwirkung, d.h. die Anderung der Nullauftriebsrichtung infolge eines Klappenaus-
schlags

dc,
d_azﬂ Gl. 7-5
dny d&

da

hangt im wesentlichen von dem Rudertiefenverhaltnis 1, =/, /I ab, Abb. 7-8.
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Abb. 7-8:  Ruderwirksamkeit unterschiedlicher Klappen [ 36]

Je nach verwendeter Klappenform kann der effektive Ruderwinkel 7 ., stark von dem geo-
metrischen Ruderwinkel 7x abweichen, Abb. 7-9.
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Abb. 7-9:  Abweichung des effektiven vom geometrischen Klappenwinkel [ 36]

Der kombinierte Einfluly der von Vorder- und Hinterkantenklappen auf den Verlauf der Auf-
triebskurve ist exemplarisch in Abb. 7-10 dargestellt. Die untere Kurve stellt den Verlauf von
C,=C, (a) des Flugels mit eingefahrenen Klappen (clean wing) dar. Die Nasenklappe
alleine bewirkt eine Verschiebung der C,,...-Grenze zu héheren Anstellwinkeln, wahrend die
Hinterkantenklappe eine Parallelverschiebung der Auftriebskurve nach oben bewirkt. Erst die
Kombination der Vorder- mit der Hinterkantenklappe bewirkt einen héheren Gesamtauftrieb
bei einer zusatzlich héheren C, ,...-Grenze.

Vorder- und Hinterkantenklappen ausgefahren

CA "0 NS
,
&,
= ) ’
. Pt e
Hinterkanten- 2 A
klappe P
\ ,

Klappen eingefahren
(clean wing)

alpha
Abb. 7-10:  Aerodynamische Wirkung der Auftriebshilfen [ 20]

7.1.5 Aerodynamischer Ruderausgleich

In den Anfangsjahren der Fliegerei war man aufgrund des Fehlens von elektrischen oder
hydraulischen Unterstitzungssystemen zur Reduzierung der erforderlichen Steuerkrafte
durch den Piloten bestrebt diese Steuerkrafte durch aerodynamische MaRnahmen zu
reduzieren. Die wichtigsten Varianten sind in Abb. 7-11 skizziert. Unterschieden werden
Bauformen, bei denen der Drehpunkt so gelegt wird, dal ein Teil des ausgeschlagenen
Ruders auf der gegenliberliegenden Seite des Profils in die Stromung ragt (Nasenausgleich)
oder ein gegensinnig ausgeschlagenes Hilfsruder verwendet wird. Allen Bauformen ist
gemeinsam, daf® durch den Ruderausgleich die Ruderwirkung nur unwesentlich beein-
trachtigt wird.
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DOrehachse Drehachse

Drehachse
; Ruder

Abb. 7-11:  Aerodynamischer Ruderausgleich [ 36]

7.1.6 Ruderscharniermoment

Allgemein 3Rt sich flr jedes Ruder oder eine Klappe ein Ruderscharniermoment M,
definieren.

M,=C,-g,-S,-I Gl.7-6

r r

Die Kenntnis dieses Moments ist erforderlich zur Auslegung der Aktuatoren zur Ruder-
betatigung und zur strukturellen Auslegung des Ruders. Die jeweils betrachtete Steuerflache
wird Uber den entsprechenden Index bezeichnet.

+ M

Index des Scharniermonentenbweiwertes: Vel 1r :-/1
Hohenruder Cu [ | e
Querruder Cro W e ‘
Seitenruder Cs MC?’/

Landeklappen Cx

Der dimensionslose Beiwert des Ruderscharniermoments lafdt sich in erster Naherung
wieder Uber eine lineare Uberlagerung der beiden Anteile, Momentenanstieg infolge
Anderung des Anstellwinkels und Momentanstieg infolge Klappenausschlag zusammen-
setzen.

C.=flcqn) bzw. C,=f(a,n) Gl. 7-7
oC oC
C,=—--C,+——-n+C,, Gl. 7-8
oC 4 on ’
bzw.
oC oC
C,=—"-a+——-n+C,, Gl. 7-9
o on '

wobei fir symmetrische Profile C, ;=0 gilt. Das Ruderscharniermoment C, wird in der Regel
durch Experiment oder CFD ermittelt. Wesentliche

EinfluBgroRen sind das Rudertiefenverhaltnis /, /1 . 2 :
und das Ruderausgleichsverhaltnis/, /1 . : \“*‘_-/
g a/ "'ﬂ la = lr )i
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7.2 Leitwerke

7.2.1 Aufgabe

Die Hauptaufgabe der Leitwerke besteht darin, die zur Steuerung um die drei Hauptachsen
des Flugzeugs erforderlichen Momente zu erzeugen, d.h. das Héhenleitwerk zur Steuerung
um die Nickachse (y-Achse), das Seitenleitwerk zur Steuerung um die Hochachse (z-Achse)
und die Querruder zur Rollsteuerung um die Flugzeuglangsachse (x-Achse). Daruber hinaus
dienen die Leitwerke der Stabilisierung der Flugbewegung. Unter einem statisch eigen-
stabilen Verhalten versteht man die Fahigkeit eines Systems nach der Auslenkung aus der
Ruhelage infolge einer Stérung, also im Falle eines Flugzeugs infolge einer Bée oder einer
unbeabsichtigten Steuereingabe, durch selbstandiges Erzeugen von der Stérung entgegen-
wirkenden Kraften und Momenten, wieder von selbst in die Ausgangslage zuriickzukehren.
Dabei dient das Hohenleitwerk der Stabilisierung der Langsbewegung und das Seitenleit-
werk der Stabilisierung der Seitenbewegung.

7.2.2 Geometrie

Prinzipiell kann die Geometrie der Leitwerke analog zu der eines Tragfligels beschrieben
werden. Der feststehende Teil wird als Flosse mit der Profiltiefe / und der bewegliche Teil als
Ruder mit der Profiltiefe /. bezeichnet. Insbesondere beim Hohenruder kann die Flosse
haufig zu Trimmzwecken verstellt werden oder aber auch vollstandig fehlen und wird dann
als Pendelruder bezeichnet. Diese Bauform findet sich z.B. im Segelflugzeugbau oder auch
bei Kampflugzeugen (Phantom F4). Die wichtigsten Abmessungen sind in Abb. 7-12 darge-
stellt. Von besonderer Bedeutung ist das sog. Leitwerksvolumen, d.h. das Produkt aus
Leitwerksflache und —hebelarm.

Seitenleifwerk

Se itenflosse §? ‘[
N 25 " o o=
| S 1 = 1
1 e

— L —— =
o |
‘\_/V'  \Seitenrud

! L
q LH@heﬂlg.r'fwrk

Querruder

b by =25y —!
be2s ——————

Abb. 7-12:  Geometrie der Leitwerke

Die Winkel und Vorzeichendefinitionen der Klappen und Ruder sind in Tab. 7-1 zusammen-
gefaldt
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Ruder, Klappe Winkel Definition

Querruder, rechts, links | &, & positiv, wenn Ruder nach unten dreht
£=(& +8,)/2

Hoéhenruder n positiv, wenn Ruder nach unten dreht

Seitenruder 4 wenn Ruder in Flugrichtung nach links dreht

Landeklappe Nk positiv, wenn Ruder nach unten dreht

Tab. 7-1:  Definitionen der Winkel fiir Ruder und Klappen

7.2.3 Hohenleitwerk

Der Beitrag des Hohenleitwerks zum Nickmoment des Flugzeugs ist aus Abb. 7-13
ersichtlich. In erster Naherung kann der Beitrag der Tangentialkraft vernachlassigt werden,
was jedoch bei T-Leitwerken nicht mehr zulassig ist.

Abb. 7-13: Beitrag des Hohenleitwerks zum Nickmoment

Der am Leitwerk herrschende Staudruck ist infolge des Flligel-Rumpf-Einflusses geringer,
als der Staudruck in der ungestorten Stromung, d.h. g, <q, . Der Auftrieb und das Moment
ergeben sich analog zum Tragflligel zu

Ay=c,pq, Sy Gl. 7-10

mit dem auf die ReferenzgroRen des Flugels /, und S, bezogenen Momentenbeiwert des
Leitwerks

Cop g =—Cp gy -l Gl. 7-11

lautet der Beitrag Hohenleitwerks zum Nickmoment

M, =cyy-q, Syl Gl. 7-12

7]

Der Auftriebsbeiwert des Hohenruders setzt sich zusammen aus dem Auftriebsanstieg des
Leitwerks ohne Ruderausschlag dca’H/daH und der Anderung der Nullauftriebsrichtung

infolge eines Ruderausschlags (daH /dn, ) My -

de, da,
C ;= —| A, — . Gl. 7-13
aH da, [ H dn, UHJ

Das lineare Superpostionsprinzip dieser beiden Anteile wird auch aus Abb. 7-14 ersichtlich.
Ein Ruderausschlag bewirkt im wesentlichen eine Parallelverschiebung der Auftriebskurve.
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Abb. 7-14: Einflul eines Ruderausschlags auf den Auftriebsbeiwert

Da sich das Hohenleitwerk in der Regel hinter dem Tragflugel befindet, erfahrt es auch eine
Anderung des effektiven Anstellwinkels infolge des durch den Tragfligel induzierten Abwinds

w, alsoa, =w, [V, .

—
—_

Abwindfeld hinter Flugel

SEUTEE

Abb. 7-15:  Hohenleitwerk im Abwindfeld [ 20]

Zusammen mit dem Einstellwinkel &, , d.h. der Verdrehung des Hoéhenleitwerks gegenuber

der Symmetrieebene, setzt sich der Anstellwinkel des Hohenleitwerks zusammen zu

a,=a+e, +a,

Anstromrichtung des

Hohenleitwerkes ; (M) y
\ e A
g \ H ;’_‘ﬁﬂ -
Fliigelsehne Lj}i-f; S0 -
o€y _—\Cp s
TH
b
\ _A
Aah’= )
N An
/&%Z% — <
NGH "—"'/ i NH
[ CORRERIy TS SRS
(IJ\")H (T.H)N - —‘j

Abb. 7-16: Anstromrichtung und Krafte am Hohenleitwerk [ 36]

Gl. 7-14
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Die Grole

do,, 14 da,
da da

bezeichnet den Wirkungsfaktor des Hohenleitwerks.

Gl. 7-15

Auslegungskriterium

Auslegungspunkt flr das Hohenleitwerk ist die Startphase bei vorderer Schwerpunktlage. Bei
der Kombination von ungunstigstem Hebelarm und geringer Geschwindigkeit 7V, (=
Rotationsgeschwindigkeit) ist noch ein ausreichendes Moment zu erzeugen um die Rotation
um die Nickachse (y-Achse) zu ermdglichen und den Anstellwinkel zu erhdéhen. Zusatzlich
wird die Anstromung und damit die Wirksamkeit des Hoéhenleitwerk durch das infolge des
Tragfligels erzeugten Abwindfeldes, sowie durch den Ausschlag der Hinterkantenklappen
weiter verschlechtert.

7.2.4 Seitenleitwerk

Das Seitenleitwerk entspricht einem Tragfligel mit symmetrischem Profil mit einer Wolb-
klappe, der in die x-z-Ebene gedreht wurde. Die Hauptaufgabe besteht in der Gewahrleistung
einer ausreichenden Richtungsstabilitat (vgl. Kapitel Seitenbewegung) und der Erzeugung
des erforderlichen Moments zur Steuerung des Flugzeugs um die Gierachse (z-Achse). Da
das Seitenleitwerk in der Regel in Stromungsrichtung hinter dem Schwerpunkt des Flug-
zeugs angeordnet ist, wird bei asymmetrischer Anstréomung, also bei einem Schiebewinkel,
eine Seitenkraft am Leitwerk und dadurch ein rickstellendes Moment um die Hochachse
erzeugt, die das Flugzeug wieder in seine Ausgangslage zurlickdreht. Dieses Verhalten wird
als Windfahnenstabilitdit bezeichnet. Zusatzlich wird durch die Anordnung des Seiten-
leitwerks Uber der x-Achse noch ein Rollmoment um die Flugzeuglangsachse (x-Achse), das
sog. Schieberollmoment erzeugt.

\y

Anstrémrichtung
des Seitenleitwerk

Abb. 7-17:  Anstromrichtung des Seitenleitwerks [ 36]

Die am Leitwerk angreifende Seitenkraft Ys liefert einen Beitrag Ny zum Giermoment N des
Gesamtflugzeugs infolge des Seitenleitwerks

Ny=—r; - ¥, Gl. 7-16



Aerodynamik des Flugzeugs Aerodynamik der Klappen und Leitwerke 166

Infolge des Fliigel-Rumpfeinflusses ist auch am Seitenleitwerk, analog zum Hoéhenleitwerk,
der Staudruck gs geringer als in der ungestérten Anstrémung g¢.. Damit lafdt sich unter
Verwendung der dimensionslosen Beiwerte fur Seitenkraft und Moment schreiben

Yo=c,-Sg-qy Gl. 7-17

Ne=cys S, 59, Gl. 7-18

Der Giermomentenbeitrag des Seitenleitwerks ergibt sich somit zu
Cpg =—Cpq "o 5.5 Gl. 7-19

In Anlehnung an den Auftriebsbeiwert des Tragfliigels wird auch fir das Seitenleitwerk ein
'Auftriebsbeiwert' definiert, der von dem Schiebewinkel am Ort des Seitenleitwerks fgs ( =
'‘Anstellwinkel') und dem Ruderausschlag ¢ abhangt.

Cus = deys | Bs — da & Gl. 7-20
dp d¢

Infolge der Fligel-Rumpf-Interferenz unterschiedet sich der am Ort des Seitenleitwerks
vorliegende Anstrémwinkel fs von dem geometrischen Schiebwinkel des Flugzeugs £ um
den induzierten Schiebewinkel f,.

Bs=B+D, Gl. 7-21
Die Grole
%=1+% Gl. 7-22
ap ap

bezeichnet den Wirkungsfaktor des Seitenleitwerks.

Auslegungskriterium

Der Auslegungsfall fir das Seitenleitwerk ist wie beim Hohenleitwerk der Start mit
asymmetrischem Triebwerksausfall und Seitenwind (z.B. A320: Maximaler Seitenwind 30
kts). Aufgrund der noch geringen Geschwindigkeit in der Startphase ist die Wirksamkeit des
Seitenleitwerks sehr begrenzt und wird dadurch zum limitierenden Faktor.

7.2.5 Querruder
Die Aufgabe der Querruder besteht in der Rollsteuerung um die Flugzeuglangsachse (x-
Achse). Querruder sind in der Regel an der Flugelhinterkante im AufRenbereich angeordnet.
Zusatzlich findet man aber auch sog. Hochgeschwindigkeitsruder im Fligelinnenbereich.

Infolge eines Querruderausschlags ¢ ergibt sich an der Ubergangsstelle an der Fligelhinter-
kante ein Sprung in der Zirkulationsverteilung. Die Anderung in der resultierenden Auftriebs-
verteilung kann nadherungsweise erfaldt werden durch

(aCAJ :—(acAj da Gl. 7-23
o¢ ), \oa ), o
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0 P
mit ( CA) __“Aa, Gl. 7-24
o eff 1+ CAq,»
”‘AQ
und
s 2
Ap=-2- Gl. 7-25
So
Cham =27 Np Gl. 7-26

Querrudergegengiermoment (Schieberolimoment)

Generell gilt, dal jede Rotation um eine der drei Hauptachsen des Fugzeugs immer zwei
weitere Momente um die beiden anderen Hauptachsen induziert, sogenannte Koppelmo-
mente. Ein Querruderausschlag erzeugt ein Rollmoment um die Flugzeuglangsachse und
induziert ein zusatzliches Giermoment um die Flugzeughochachse, das sog. Schieberoll-
moment oder auch negative Wendemoment. In einer Linkskurve z.B. erfolgt ein Klappenaus-
schlag am rechten Flugel nach unten zur Auftriebserhéhung, wahrend am linken Flugel das
Querruder nach oben ausgeschlagen wird und der Auftrieb auf dieser Seite verringert wird.
Da der induzierte Widerstand quadratisch vom Auftrieb abhangt, wird auf der Seite mit
erhdhtem Auftrieb, in diesem Fall auf der rechten Seite, ein grélierer induzierter Widerstand
erzeugt, wahrend auf der linken Seite der induzierte Widerstand sinkt. Gegenmal3nahmen
bestehen in einem differenzierten Querruderausschlag, d.h. es erfolgt ein kleinerer Klappen-
ausschlag nach unten als nach oben im Verhaltnis von (1 : 1.5 - 2.5). Zuséatzlich kann eine
Widerstandserhdhung und Auftriebsverringerung an der Seite an der die Klappe nach oben
ausgeschlagen wird, z.B. durch Spoiler oder sog. 'Frise-Querruder' erfolgen.

Frise-Ruder

[:)5* '?ﬁ
T e e
8 A

Spoiler
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7.3 Ubungen zum Kapitel Aerodynamik der Klappen und Leitwerke

A7.1 Hochauftriebshilfen
1. Welche Effekte kdnnen zur Auftriebserhohung genutzt werden? Nennen Sie je ein Beispiel.
2. Was sollte bei der Geometrie eines Klappenspaltes beachtet werden?

3. Skizzieren Sie die Geschwindigkeitsverteilung in der Grenzschicht an einer Hinterkantenklappe mit
Spalt

4. Benennen und skizzieren Sie unterschiedliche Bauformen von Hochauftriebshilfen an der
Flugelhinterkante mit zunehmender Wirksamkeit

5. Wie wirkt sich der Ausschlag einer Hinterkantenklappe auf den Verlauf der Auftriebskurve aus?
6. Benennen und skizzieren Sie zwei Bauformen von Vorderkantenklappen

7. Skizzieren Sie den Einflul® von Vorder- und Hinterkantenklappe auf den Verlauf der Auftriebskurve

A7.2 Leitwerke
1. Worin bestehen die Aufgaben der Leitwerke?

2. Erlautern Sie den Begriff 'eigenstabiles Verhalten'

A7.3 Hohenleitwerk

1. Skizzieren Sie die Strdmungsverhaltnisse an einem Hohenleitwerk, welches am Flugzeugheck
angebracht ist.

2. Aus welchen Anteilen setzt sich der effektive Anstromwinkel am Hohenleitwerk zusammen?

3. Was ist das Auslegungskriterium fur ein Hohenleitwerk?

A7.4  Seitenleitwerk
1. Erlautern Sie die Begriffe 'Windfahnenstabilitat' und 'Schieberollmoment’

2. Was ist das Auslegungskriterium fir ein Seitenleitwerk?

A7.5 Querruder

1. Erlautern Sie den Begriff Querrudergegengiermoment (Schieberollmoment)
Generell gilt, dal jede Rotation um eine der drei Hauptachsen des Fugzeugs immer zwei weitere

2. Beschreiben Sie mogliche MalRlnahmen zur Reduzierung des Schieberolimoments.
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8 Kompressible Stromungsmechanik (Gasdynamik)

8.1 Einleitung

Im September 1935, noch Jahre vor der erfolgreichen Flugerprobung der ersten Strahltrieb-
werke, stellte Adolf Busemann auf der fiinften Volta® Konferenz in Italien das Konzept des
Pfeilfligels und die damit verbundene Widerstandsreduzierung bei transsonischen
Geschwindigkeiten vor. Eines der wichtigsten Themen dieser Konferenz war die Auswirkung
der Kompressibilitdt bei hdheren Geschwindigkeiten, obwohl Fluggerate zu dieser Zeit sich
noch im wesentlichen bei geringen Unterschallgeschwindigkeiten bewegten und deren
Umstrémung als inkompressibel betrachtet werden konnte. Neben der variablen Dichte stellt
die mit der Geschwindigkeit quadratisch zunehmende Energie einen weiteren wichtigen
Parameter dar, da infolge der hohen Energie auch Temperatureffekte und damit thermo-
dynamische Prozesse an Bedeutung gewinnen. Aufgrund ihrer besonderen Bedeutung flr
das Verstandnis kompressibler Stromungen, sollen im Folgenden kurz die wichtigsten
thermodynamischen Grundbegriffe erdrtert werden.

8.2 Thermodynamische Grundbegriffe

8.2.1 Ideales Gas

Die drei ZustandsgrofRen eines Gases, Druck p, Temperatur 7 und Dichte p lassen sich
zusammen mit der spezifischen Gaskonstante R fiir ein ideales oder auch perfektes Gas
durch folgende Zustandsgleichung beschreiben

p=p-R-T Gl. 8-1
bzw. mit dem spezifischen Volumen v=1/p
p-v=R-T Gl. 8-2

Luft 1Rt sich flr die meisten technischen Anwendungen als ideales Gas beschreiben und
weicht erst bei sehr hohen Temperaturen und Drlcken, wie sie z.B. bei Hyperschallflug-
bedingungen auftreten, von dem Verhalten eines idealen Gases ab. In Abb. 8-1 ist der Real-
gasfaktors Z, der die Abweichung vom Verhalten des idealen Gases, d.h. Z = 1 beschreibt,
als Funktion der Temperatur fur unterschiedliche Drucke aufgetragen.

2,2

p =500 bar
16
L
e\
a 1'41bar \ 400b
n ar e
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Abb. 8-1:
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® Alessandro Volta: Italienischer Physiker, 1745 - 1827

600 700 800 900 1000



Aerodynamik des Flugzeugs Kompressible Stromungsmechanik (Gasdynamik) 170

8.2.2 Innere Energie und Enthalpie

Die innere Energie U eines Gasvolumens V' beschreibt die Summe der kinetischen, d.h.
translatorischen, rotatorischen und vibratorischen Energien aller im Volumen enthaltenen
Molekule. Die unterschiedlichen Energiearten ergeben sich aus den Bewegungsmdglich-
keiten der Moleklle entsprechend der inneren Freiheitsgrade. In der Regel wird die auf die
Masse m des Volumens V bezogene, die sog. spezifische innere Energie u verwendet.
Addiert man zur inneren Energie noch das Produkt aus Druck p und spezifischem Volumen
v, s0 ergibt sich die spezifische Enthalpie 4.

h=u+p-v Gl. 8-3

Fir ein ideales oder auch perfektes Gas sind innere Energie und Enthalpie nur von der
Temperatur abhangig, d.h. es gilt

u=u(T) und h=h(T) Gl. 8-4

Durch Differenzieren ergeben sich aus der inneren Energie und der Enthalpie die spezifische
Warme bei konstantem Volumen ¢, und bei konstantem Druck c,, die beide wiederum von
der Temperatur abhangen

c, :cp(T) und CV=CV(T) Gl. 8-5

Da die Temperaturabhangigkeit fir beide GréRen gleich ist, ergibt sich die spezifische Gas-
konstante R aus deren Differenz zu einer stoffspezifischen Konstante

R=c,(T)-c,(T) Gl. 8-6

Gase, bei denen diese Temperaturabhangigkeit entfallt werden als kalorisch perfekt
bezeichnet, d.h. die spezifischen Warmen kdnnen als konstant betrachtet werden und es gilt

u=c,-T und h=c,-T Gl. 8-7

Durch Einflihrung des Isentropenexponenten k
Kk=—"+ Gl. 8-8

laRt sich flr die spezifischen Warmen auch schreiben

KR
c,=—— Gl. 8-9
Kx-1
R
¢, =— Gl. 8-10
-1

Erfreulicherweise verhalt sich Luft bis zu ca. 1000 K in erster Naherung als ein kalorisch
perfektes Gas, vgl. Abb. 8-1 und die Werte flr die spezifischen Warmen, Gaskonstante und
Isentropenexponent lauten

spez. Warme bei konstantem Druck c, | 1004.5 | [J/kg-K]
spez. Warme bei konstantem Volumen | ¢, | 717.5 | [J/kg-K]
spez. Gaskonstante R | 287 | [JkgK]
Isentropenexponent K 1.4 [-]

Tab. 8-1:  Werte fir Luft als kalorisch perfektes Gas
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8.2.3 Erster Hauptsatz der Thermodynamik

Der erste Hauptsatz der Thermodynamik ergibt sich aus einer einfachen Energiebilanz an
der Systemgrenze eines Volumens fur ein offenes, stationar durchstromtes, adiabates
System. Auf der linken Seite stehen die dem System zugeflihrte spez. Warme ¢,, und spez.
technischen Arbeit w,,;, wahrend auf der rechten Seite die Anderung der spez. Enthalpie 4, —

h,, der spez. kinetischen Energie 1/2-V2 und der spez. potentiellen Energie g-z stehen.

Spezifisch bedeutet, dal die Groflen auf die Masse m des Systems bezogen sind und die
Indizes 1,2 kennzeichnen Anfang und Ende der betrachteten Zustandsanderung.

1
GuotWio =hy— +§ . (sz - Vi2)+g (2, -2) Gl. 8-11

8.2.4 Entropie und zweiter Hauptsatz der Thermodynamik

Der erste Hauptsatz der Thermodynamik ermdéglicht lediglich eine Aussage dartber, welche
Energien in einem Prozel} auftreten, er trifft jedoch keine Aussage ob ein Prozel Gberhaupt
moglich ist oder nicht. Betrachtet man z.B. ein Flugzeugbauteil, welches aufgrund
mangelnder Wartung sich im Flug I6st und aus grofter Hohe auf die Erde trifft, so wird es
sich bei der Begegnung mit einem unnachgiebigen Untergrund wahlweise verformen, d.h.
die vollstadndige kinetische Energie, die sich aus der Umsetzung der potentiellen Energie
ergibt, wird in Verformungsenergie umgesetzt oder aber das Flugzeugbauteil ist ebenso
unnachgiebig wie der Untergrund, wodurch die kinetische Energie in thermische Energie
umgesetzt wird, d.h. das Bauteil wird sehr hei3 werden. Diese Betrachtung wird vollstandig
durch eine Energiebilanz entsprechend dem ersten Hauptsatz abgedeckt. Versucht man
jedoch, das inzwischen erkaltete Bauteil durch Zufiihren von thermischer Energie auf diese
urspriinglich hohe Temperatur zu bringen, was problemlos méglich ist und hofft, da® sich
das Bauteil anschlieBend aus eigener Kraft erhebt um in grolRer Hohe wieder Anschlufd an
das Flugzeug zu finden, so ist diese Betrachtung zwar ebenfalls durch den ersten Hauptsatz
abgedeckt, die Lebenserfahrung zeigt jedoch, dal} dieser umgekehrte Vorgang eher unwahr-
scheinlich ist.

Zur Beschreibung der Ablaufrichtung einer Zustandsanderung wird die Entropie S, bzw. die
spez. Entropie s eingefiihrt

g5 44

T T Sirrev

Dies ist der sog. zweite Hauptsatz der Thermodynamik. Die Anderung der Entropie ent-
spricht der Anderung der reversibel (=verlustfrei) zugefihrten Warme bzw. der zugefliihrten
Warme zusatzlich einer Erhéhung der Entropie. Reale, also reibungsbehaftete Prozesse sind

dadurch gekennzeichnet, dal ds,,,, >0 gilt, d.h. die Entropie nimmt immer zu. Die einzige
Méglichkeit die Entropie in einem System zu verringern, besteht in dem Entzug von Warme.

Gl. 8-12

Das vollstéandige Differential der spez. Enthalpie A=u+ p-v lautet
dh=du+p-dv+v-dp Gl. 8-13

Eingesetzt in die differentielle Form des ersten Hauptsatzes ergibt sich folgende Beziehung
fur die Entropie

T
ds:cp-d—— d_p Gl. 8-14

p
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Die Integration dieser Gleichung liefert zwei Schreibweisen, die sich spater bei der Berech-
nung der Entropiezunahme infolge eines VerdichtungsstolRes noch als sehr nitzlich
erweisen werden.

T.
s,—s;=c,-In2-R.In£2 Gl. 8-15
I 21
T v
bzw. s,—s;=c,-In=2+R-In-2 Gl. 8-16
1 Vi

8.2.5 Zustandsénderungen

Zustandsanderungen lassen sich unterteilen in
isochore Zustandsanderung, d.h. das Volumen bleibt konstant
isobare Zustandsanderung, d.h. der Druck bleibt konstant
isotherme Zustandsanderung, d.h. die Temperatur bleibt konstant
adiabate Zustandsanderung, d.h. dem System wird weder Warme zugefiihrt noch ent-
zogen, es gilt also g, =0
reversible Zustandsanderung, d.h. ideale Prozesse, bei denen keinen Reibungsverluste
auftreten
isentrope Zustandsanderung, d.h. Prozesse, die sowohl reversibel als auch adiabat sind
polytrope Zustandsanderung, allgemeine Form der Zustandsanderung zur Beschreibung
realer Prozesse

Fir eine Vielzahl von stromungstechnischen Anwendungen kann die Strémung durch
isentrope Zustandsanderungen beschrieben werden. Lediglich in Wandnahe, z.B. an einer
Duse oder einem Tragfligelprofil bildet sich eine vergleichsweise diinne Grenzschicht aus, in
der reibungsbehaftete Transportvorgange auftreten. Die Bezeichnung isentrop beinhaltet,
dall keine Reibungseffekte auftreten und keine Warmeaustauschvorgange stattfinden und
somit die Entropie konstant bleibt, d.h. es gilt dg =0 (adiabate Zustandsanderung) und

ds=0 (reversible Zustandsanderung). Somit ergeben sich aus der Bestimmungsgleichung
fur die Entropie

T !
s,—s,=c,-In2-R-In£2=0 Gl. 8-17
T P
die Gleichungen fir isentrope Zustandsanderungen
T, \x-1
&{—2} Gl. 8-18
b1 I
i
K1
Ve[ Iy Gl. 8-19
21 4
=
T k-1
&=(—2) Gl. 8-20
P1 I

Eine Zusammenfassung der Zustandséanderungen ist in Tab. 8-2 angegeben.
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Zustandsénderung isochor isobar isotherm isentrop polytrop
Bedingung dr=0 dp=0 dT=0 dp=0
AV=0 Ap=0 AT=0 A0=0
1. Hauptsatz dQ=dU dQ=dU +dw dQ =dw 0=dU +dw 0=dU +dw
0= AU Q=AU+ W o=w 0=AU+ W 0=AU+ W
Beziehungen p T L "N n_V x "
: 2l LA 2t n (1 n_(h
zwischen p. 7, V p2 Tz LERRE: P2 N P2 _{Vl) P2 7(1/1)
p V p -V =const. . "
?:const. ?:const. p-V" =const. p-V" =const.
ﬁ_ ﬁ k-1 E7 Q n-1
5, n L \n
T -V =const. T-V"? =const.
x1 nt
L[&] g L(ﬂ} "
T, \p2 T, \p2
p’“l =const. » ) =const.
Warmeenergie dQ = ¢, mdT dQ = c,mdTl dQ=dw do=0 Q=
Q=c,m(T>-T) Q=c,m(1T>-T) o=w 0=0 c‘,<m<nn:’:|(-»dT
Q:
¢y -m-——-(1,~T3)
Arbeit dw =0 dw =p-dVv dW=p-dV dW =—dU m-R
_ aw = .
w=0 W:p~(V —V) V. dW=-c, -m-dT n-1
2 1 2 v
W=m-R-T-In| = m-R
W=m-R-(T,~T) 1) | W=-dau W= ()
W:m-R-T-ln[—lj R
re) =R g )
K —
.
W=p1~V1'ln[ﬂ]
P2
1Z
W=p,-Vy-In| -2
p2v2 ”[VJ
W=p,-V, ln[ﬂj
P2
Anderung der dU = c,m-dT dU = ¢, m-dT dU=0 dU=c,-m-dT=—dW| dU=c, -m-dT
inneren Energie U=c,m(T,-Ty) U=c,m(T2-Ty) AU =0 AU=c,-m-(T, -T,) | AU=c, -m-(T, -T;)
AU =-W
=" (1, -1,)
k-1
Anderung der dT dT dv dS=0 ds=
Entropie dS:CV'm'? dS:CP.}/n.7 dS:I’}’lR7 AS <0 . .m.K—i’l_dl
d dp n-1 T
dS:cV-m~—p dS=c mdl dS=-m-R-— AS=
P r 14 p
T. V. ¢, -m- X" ln[le
p— 2 V . : : e
AS=c,-m-In 5L AS=c,-m-In 2 AS—m~R~ln(Vj n=-1 1T,
I h !
V. ——m-R-In 2
AS:cv-m-ln[pz AS=c, m-ln[z AS=-m-R ’”(pz
%1 1
P, V_D|agramm . 2 . Kompression ; 2 Kompression p g
sochore Adlabato il !
2 Isobare 1
1 W, 51
— — .
v v v, v, v v
Tab. 8-2: Zusammenfassung der Zustandsanderungen
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8.3 Isentrope Strémungen

8.3.1 Statische GrdfRen und TotalgrdfRen

Statische GrofRen in einem Stromungsfeld entsprechen den Grélken, z.B. Druck p,
Temperatur T, Dichte p oder Enthalpie % die ein Beobachter spuren wiirde, sofern er sich mit
der gleichen Geschwindigkeit wie die Molekile selbst mit Stromung mitbewegte. Wird die
Stromung isentrop, also reibungsfrei und ohne Warmeaustausch, von einer endlichen
Geschwindigkeit auf die Geschwindigkeit Null abgebremst, z.B. im Staupunkt, so werden
diese statischen GroRen sich verandern und zwar je starker um so hoher die
Geschwindigkeit ist, von der sie abgebremst werden. Die Grofen, die sich nach der
Verzégerung bis zum Stillstand der Strémung ergeben, werden als sog. Totalgréf3en
bezeichnet, z.B. die Totaltemperatur Tj, der Totaldruck p, oder die Totalenthalpie #,. Aus der
Energiegleichung folgt fir isentrope Strémungen, dall die Summe aus spez. Enthalpie /4 und
spez. kinetischer Energie an jedem Punkt im Strémungsfeld konstant ist und der spez.
Totalenthalpie %, entspricht, d.h.

VZ
hy :h+7=const. Gl. 8-21

Fir ein kalorisch perfektes Gas ist die Enthalpie lediglich eine Funktion der Temperatur, d.h.
hy=c, T, Gl. 8-22

Somit gilt wie fur die konstante Totalenthalpie auch fur die Totaltemperatur entlang einer
Stromlinie

T, =const. Gl. 8-23

8.3.2 Kesselgleichungen

Aus der Bedingung konstanter Totalenthalpie bzw. konstanter Totaltemperatur entlang einer
Stromlinie in einer isentropen Stromung lassen sich die sog. Kesselgleichungen herleiten,
die den Zusammenhang zwischen statischen GréRen und TotalgroRen als Funktion der
Machzahl entlang einer Stromlinie beschreiben. Damit 143t sich z.B. das Ausstrémen eines
Gases aus einer Brennkammer (Zustand 0, Geschwindigkeit ¥, = 0) durch eine Duse in die
freie Umgebung (Geschwindigkeit 7 > 0) bestimmen, wobei die Machzahl M durch das
Flachenverhaltnis der Duse bestimmt wird (vgl. Kapitel 8.6.2).

R Y Gl. 8-24
T 2
ﬂ:(ljt’(—_l-szKl Gl. 8-25
p 2
ES
&=(1+K—_1-MZJK1 Gl. 8-26
Yo, 2
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8.4 StoRwellen

8.4.1 Mach-Kegel

Stromungen bei denen die lokale Schallgeschwindigkeit erreicht wird, unterscheiden sich
fundamental von reinen Unterschallstromungen. Wahrend in einer Unterschallstromung
Druckanderungen sich auch stromaufwarts bemerkbar machen, z.B. infolge der Verdrang-
ungswirkung eines Kérpers, so ahnt die Strémung vor einem Korper in einer Uberschall-
stromung nichts von dem bevorstehenden Zusammentreffen mit selbigem, bis sie, vollig
Uberrascht, dem vor dem Korper liegenden Verdichtungssto? begegnet. Ein fir das
Fluidteilchen im wahrsten Sinn des Wortes schockierendes Ereignis, was sich auch in der
englischen oder franzdsischen Ubersetzung des Begriffs 'StoR' widerspiegelt’. Solche
StoRwellen weisen eine relativ geringe Dicke auf, die in einer GréRenordnung von 107 m
liegen. Das Zustandekommen solcher VerdichtungsstoRe lalt sich aus Abb. 8-2 ersehen.
Befindet sich eine Schallquelle oder auch Stérungsquelle in Ruhe (a) so breiten sich die
Schallwellen in konzentrischen Kreisen aus. Mit zunehmender Geschwindigkeit der Quelle
(b) schieben sich die Wellenfronten in Stromungsrichtung zusammen, bis sie sich schlief3lich
bei einer Geschwindigkeit der Quelle, die gleich der Ausbreitungsgeschwindigkeit der
Schallwellen ist, alle im Punkt 4 tangential berihren (c). Bewegt sich die Quelle mit einer
Geschwindigkeit, die groer ist als die Ausbreitungsgeschwindigkeit der Wellen, so werden
alle Wellen von einer Hiillkurve, dem sog. Mach-Kegel® mit dem Offnungswinkel ..

: 1
SN y=— Gl. 8-27
# M

umschlossen. Dies bedeutet, dal3 sich Druckdnderungen nur noch innerhalb des Mach-
Kegels, also stromabwarts auswirken kénnen. Stromaufwarts, au3erhalb des Kegels liegt die
s0g. 'Zone des Schweigens'.

Abb. 8-2:  Entstehung eines Verdichtungsstolies

Eng verkniipft mit diesem Vorgang ist der sog. Doppler-Effekt®, der die von einem externen
Beobachter wahrgenommene Frequenzverschiebung einer bewegten Schallquelle
beschreibt. Die von dem Beobachter wahrgenommene Frequenzénderung ist aus Abb. 8-2b
ersichtlich. Die unterschiedlichen Abstande der Wellenfronten (= Frequenz) in Abhangigkeit

*engl.: shock, frz.: choc
® Ernst Mach, dsterreichischer Physiker, 1838 - 1916
® Christian Doppler, dsterreichischer Physiker, 1803- 1853
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davon ob sich die Quelle auf den Beobachter zu bewegt oder entfernt, werden als
unterschiedliche Frequenzen wahrgenommen. Ist /" die von der Quelle, die sich mit der
Geschwindigkeit w bewegt, ausgesandte Frequenz und ¢ die lokale Schallgeschwindigkeit,
so nimmt der Beobachter die verschobene Frequenz /" wahr.

f

1+
C

f'= Gl. 8-28

Ist die Frequenz mit der die Quelle sendet bekannt, so 1aRt sich aus der Doppler-
Verschiebung die Geschwindigkeit der Quelle bestimmen.

w:ic-(i'—lJ Gl. 8-29
f

Diese Erkenntnis gilt nicht nur far Schallwellen, sondern fur alle Formen der
Wellenbewegung, z.B. auch bei Licht in seiner Form als elektromagnetische Welle. Bewegen
Sie sich z.B. beim einem Raumflug mit groRer Geschwindigkeit, wobei grol3 im astro-
nomischen Sinne zu verstehen ist, d.h. ndherungsweise mit Lichtgeschwindigkeit, auf eine
rote Lichtquelle zu, so werden Sie bei der Lichtquelle eine Verschiebung ins blaue
Farbspektrum, also eine hdhere Frequenz wahrnehmen.

8.4.2 Stromungssichtbarmachung

Aufgrund der Dichteabhangigkeit der Lichtbrechung lassen sich Verdichtungsstéfe z.B. mit
einer Schlierenoptik oder einem Interferometer sichtbar machen. Bei einer Schlierenoptik
kann ein Durchgangsverfahren oder ein sog. Koinzidenzverfahren angewendet werden. Eine
Lichtquelle L befindet sich im Brennpunkt einer Linse K. Der Strahl wird Uber ein Prisma R
auf einen Hohlspiegel S geleitet, der im Koinzidenzverfahren die Funktion der zweiten Linse
A, im Durchgangsverfahren erfullt und wird von dort auf den Schirm P projiziert. Im
Brennpunkt des Hohlspiegels (oder der zweiten Linse 4,) befindet sich die Schlierenblende
B. In Abhangigkeit davon ob die Schlierenblende auRerhalb des Brennpunktes liegt oder ihn
verdeckt, erscheint die Abbildung heller oder dunkler. Dichtednderungen im Strémungskanal
bewirken eine Ablenkung des Lichtstrahls in Richtung des Dichtegradienten. Ist die Schneide
der Schlierenblende senkrecht zum Dichtegradienten gedreht, so treten auf dem Schirm P
Helligkeitsunterschiede in Abhangigkeit von der Dichteanderung auf.
| |

L A, [ ’42 g
Stramungskanal B
|
A L]
T == e *
| : A :
. S ot F
| A
gr |
S ‘Jﬁt’K

Hohlspiegel

Abb. 8-3:  Schlierenoptik: Durchgangs- und Koinzidenzverfahren [ 13]
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Abb. 8-4:  Schlierenaufnahme eines Profils [ 13]

Ein weiteres einfaches Verfahren stellt die sog. Interferenzmethode dar, welches sich die
Eigenschaft des Lichts, neben der Teilchenbewegung auch als Wellenbewegung aufzu-
treten, zu Nutze macht. Treffen zwei Wellen gleicher Frequenz, jedoch mit entgegenge-
setzter Phase aufeinander, so tritt Ausléschung, also Dunkelheit ein. Diese Stellen werden
als dunkle Interferenzstreifen abgebildet. Bei einem Doppelspalt-Interferometer wird
koharentes Licht in zwei Teilstrahlen aufgespaltet und anschlielend ein Teilstrahl durch die
ungestorte Luft und der zweite Strahl durch den Beobachtungsraum C, also die Melstrecke
geschickt. Nach dem Zusammenfihren der beiden Strahlen treten auf dem Beobachtungs-
schirm Interfenzstreifen auf, wobei sich aus der Verschiebung der Streifen die
Dichteanderung bestimmen Iaf3t.

I 'r‘

_.:"\.«‘-::B'L'.‘-Tf-?:.;; __ ,--ﬂ,_,fT““ﬁ:_::_r—:i 2
0

L

Abb. 8-5:  Doppelspalt-Interferometer [ 13]

]

Abb. 8-6:  Interferogramm einer Uberschallstrémung um ein Profil [ 13]
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8.4.3 Schallgeschwindigkeit und Kompressibilitat

Aus der Beobachtung von mit der Erzeugung von Gerduschen verknipften Ereignissen, z.B.
die Kombination einer elektrischen Entladung (Blitz) mit dem darauffolgenden Donner
(Druckanderung) wird deutlich, dafl sich Druckwellen mit einer endlichen Geschwindigkeit
ausbreiten. Die Leuchterscheinung infolge der Entladung breitet sich mit einer Geschwindig-
keit von ca. 3-10° km/s aus, wohingegen die akustische Wahrnehmung des Donners mit
einer deutlich spurbaren Verzogerung eintrifft.

Betrachtete man die in Abb. 8-7 skizzierte Schallwelle, die sich mit der Geschwindigkeit ¢
von rechts nach links bewegt, so laft sich der Zustand der Luft vor dem Eintreffen der Welle
durch die Zustandsgréfien p, T und p beschreiben und hinter der Welle mit p+dp, T+dT und

ptdp.

p p+dp

T T+dT

p prdp
C

Abb. 8-7:  Zustandsgroflen vor und hinter einer Schallwelle

Mit der Kontinuitats- und Impulsgleichung a3t sich daraus die Beziehung flr die Schallge-
schwindigkeit ¢ herleiten.

:_dp
dp
Unter der Annahme einer isentropen Strdmung folgt daraus fir ein kalorisch perfektes Gas

c Gl. 8-30

c= |EP Gl. 8-31

P

bzw. c=~Kk'R-T Gl. 8-32

Dies bedeutet, dal® sich die Schallgeschwindigkeit eines idealen Gases als reine
Temperaturfunktion darstellen 1aRt. Aus der thermodynamischen Betrachtung (Gaskinetik),
d.h. aus der Analyse der Molekularbewegungen in einem Gas folgt, dal die Gastemperatur
ein Mald fir die Geschwindigkeit der freien Molekile darstellt und somit die Schall-
geschwindigkeit mit der mittleren Geschwindigkeit der Molekile ¢ Uber die Temperatur
korreliert.

8-R-T
V4

c= Gl. 8-33

Bei Standardtemperaturen, d.h. auf Meeresniveau H = 0, p = 101325 Pa und 7 = 288.15 K
ergibt sich eine Schallgeschwindigkeit von ¢ = 340.3 m/s und eine mittlere Molekilge-
schwindigkeit von ¢ = 458.9 m/s.

Aus der Definition der Kompressibilitat z (vgl. Kapitel 1.9.2)



Aerodynamik des Flugzeugs Kompressible Stromungsmechanik (Gasdynamik) 179

- =_1.(@] Gl. 8-34

T, =—p- —iz-(a—pJ S Gl. 8-35
dern

Wegen ¢’ =(dp/dp), folgt daraus

N

1
T.= > Gl. 8-36
p-C
1
bzw. c= Gl. 8-37
P T

Aus Gl. 8-37 wird deutlich, dal® fiir ein inkompressibles Fluid (z; = 0) die Schallge-
schwindigkeit gegen unendlich geht.

Die physikalische Bedeutung der Machzahl M

V
M=— Gl. 8-38
c
ergibt sich aus dem Verhaltnis der kinetischen Energie V2/2 und inneren Energie e eines

Fluidelements entlang einer Stromlinie, d.h. dem Verhaltnis der kinetischen Energie zu der
thermischen Bewegung der Molekiile (innere Energie).

v pz p? (Kj 2
T T T — |-V
L: 2 — 2 — 2 =K.(K_1).M2
e ¢ T RT c? 2
k-1 k-1

Gl. 8-39

Analog zu den Uberlegungen von Kapitel 8.3.2 d.h. der isentropen Verzdgerung eines Fluid-
elements auf die Geschwindigkeit Null, kann man auch die Beschleunigung eines Elements
von einer Unterschallgeschwindigkeit, bzw. die Verzdgerung eines Elements von einer
Uberschallgeschwindigkeit genau auf Schallgeschwindigkeit betrachten. Die Temperatur, die
es dabei erreichen wirde, wird mit der charakteristischen Temperatur 7* bezeichnet und die

dazugehorige Schallgeschwindigkeit
¢ =vk-R-T" Gl. 8-40

Analog 1aRt sich eine charakteristische Machzahl M* definieren

* V
M =— Gl. 8-41
(4

Der Zusammenhang zwischen Strémungsmachzahl M und der charakteristischen Machzahl
M* lautet

2
M = M Gl. 8-42
2+(k—1)-M?
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Daraus wird ersichtlich, daf fur A* = 1 Stromungsmachzahl und charakteristische Machzahl
Ubereinstimmen, d.h. es gilt

M=1 = M* =1

M<A1 = M* <A1

M>1 = M* >1

M — o = M — K—+1
Kx-1

8.4.4 Senkrechter Verdichtungstof3
Zur Analyse der Stromungszustande vor und hinter einem senkrechten Verdichtungsstol} soll
das in Abb. 8-8 skizzierte Kontrollvolumen a-b-c-d betrachtet werden. Der Zustand der
Strémung vor dem Stol3 (p;, o1, T1, My, us, po1, ho1, To1, So.;) Wird als bekannt vorausgesetzt, der
Stromungszustand hinter dem StolR (p,, pa, T, Mo, us, po2 hoo Too So2) SOl berechnet werden.

Der Stold selbst liegt innerhalb des Kontrollvolumens. Es lassen sich folgende Annahmen
treffen:

- Die Stromung ist stationar, d.h. alle zeitabhangigen Derivativa verschwinden, 6/d¢=0
- Die Stromung ist adiabat, d.h. es findet kein Warmeaustausch statt, ¢=0

- Die Strémung ist reibungsfrei, es treten keine viskosen Effekte auf, zumindest nicht auller
halb des Kontrollvolumens

bF __________________ X
P1 P2
PL i P2
T, : : T,
Ml i i MZ
U, — — U
Po.1 i ! Po,2
ho1 ! ho .2
Toa i i To2
So,1 So,2

A | d

Abb. 8-8:  Stromungszustande vor und hinter einem senkrechten Verdichtungssto3

Aus der Kontinuitatsgleichung folgt

—p U A+ p,u, - A=0 Gl. 8-43

also P U =p, i, Gl. 8-44
Aus der Impulsgleichung folgt

P '(_ul‘A)'”1+p2 '(_”2 -A)~u2 :_(_pl'A+p2 'A) Gl. 8-45

also Pt o ~u12 =p,+p, ~u22 Gl. 8-46

Aus der Energiegleichung folgt
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2 2
u u
%! '(81 +?]""1 A+ p, '(82 +%J'”2 'A:_(_Pl Uy A+ py iy 'A)
Zusammen mit der Definition fUr die spez. Enthalpie

h=e+p-v —e+?
yo,
ergibt sich fur die Energiegleichung

uz u 2

Zusatzlich gilt bei einem kalorisch perfekten Gas fir die spez. Enthalpie 4
hy=c, T,
und die Zustandsgleichung

p=p, R-T,

Gl. 8-47

Gl. 8-48

Gl. 8-49

Gl. 8-50

Gl. 8-51

Mit diesem System aus funf Gleichungen lassen sich die finf Zustandsgréfien hinter dem
Stol’ (p, p2, Ts, us, hy) aus den Zustandsgrof3en vor dem Stol (p;, o5, 11, u;, h ;) berechnen.

Uber die in Kapitel 8.4.3 hergeleitete Definition der charakteristischen Machzahl M* lassen
sich diese Beziehungen als Funktionen der Zustrommachzahl M; vor dem Stol3 darstellen.

Py uy  (k+1)-M7

:h_2: 1+ Z'K'(Mlz _1) _2+(K_1)'M12
h K+1 (k+1)- M}

I

Gl. 8-52

Gl. 8-53

Gl. 8-54

Gl. 8-55

Die Machzahl M, hinter dem senkrechten Stof} ist lediglich eine Funktion des Isentropen-

exponenten k und der Zustrémmachzahl vor dem Stol3 M,

1+K7_1.M12

2
M, =
oM K71
2
Wahrend die Totaltemperatur 7, sich Uber den Stof3 nicht &ndert, d.h. es gilt

To,l :To,z

Gl. 8-56

Gl. 8-57
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so erfolgt Uber den Stol} eine Zunahme der Entropie, d.h. s, —s,>0, die sich als Funktion
der Zustrommachzahl M, darstellen 183t

2
s,—s,=c,-In {1+ﬂ~(Ml2 —1)] 2+(K_1)'A{1 —R~In[1+2'—’c~(M12 —1)} Gl. 8-58
K+1 (x+1)-M, K+1

Die Bestimmungsgleichung der Entropieanderung

T
sz—slch~|n£—R-|n Poz Gl. 8-59
TO,l Do
vereinfacht sich 7, =const. zu
s,—s,=—R-In2oz Gl. 8-60
Po1
Fir den Totaldruckverlust laRt sich somit schreiben
‘(52‘51)
Poz_ Gl. 8-61
Po1

Die Abhangigkeit der Stromungsgroen hinter einem senkrechten Verdichtungsstol3 als
Funktion der Zustrommachzahl M, ist in Abb. 8-9 dargestellt.

1.0 20.0
9 P2
. Po2 = —18.0
m P
0.8 ’ —
T, 16.0
0.7 |~ T — 14.0
) M é
o i — > s
~ -
S 05| ~100 &
= 5
% 04 g
EN = 8.0 oy
0.3 —60 &
- LT .
3 — 4.0
0.1 =1 2.0
0 | | | ] | 0
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
M,

Abb. 8-9:  Strdmungsgréfien vor und hinter einem senkrechten Verdichtungsstol3 [ 2]
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Hugoniot-Gleichung

Im Fall eines senkrechten Verdichtungsstof3es ergibt sich flr die Stromungsgrofien vor und

hinter dem Stol} aus der Kontinuitatsgleichung
Uy =Uy - —
Pa

eingesetzt in die die Impulsgleichung folgt

2
P
p1+,01'u12=p2 + 0, (”1_1]

L3
bzw.
2 _Pr—P1 P
ul =-—c - - .- £
Pr—P1 P
und
2 _Pr—DP1 P
u, = .
Pr—P1 Po
Aus der Energiegleichung
u u 2
+ r1 =h + r2
h 2 72

folgt mit der Definition der spezifischen Enthalpie h=e+ p-v=e+ P
o,

2
u u
e+ o P2 M2
2

%) Py 2

Eliminieren der Geschwindigkeiten u; und u, ergibt die Hugoniot-Gleichung
. +ﬂ+%.[u.&j:ez +&+1.(M.&]

bzw.

bzw. fir ein kalorisch perfektes Gas

x+1 p 4
P_k-1 p
)2 K+1_&
k-1 p

Gl. 8-62

Gl. 8-63

Gl. 8-64

Gl. 8-65

Gl. 8-66

Gl. 8-67

Gl. 8-68

Gl. 8-69

Gl. 8-70
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8.4.5 Schréager Verdichtungsstol}

Die in Kapitel 8.4.4 hergeleiteten Beziehungen fir den senkrechten Verdichtungsstol’
beschreiben lediglich einen wichtigen Sonderfall von StoRBwellen. Haufig liegen bei Uber-
schallstrdmungen jedoch keine senkrechten StéRRe, sondern schrage Verdichtungsstdlie vor.
Bei der Umstromung einer konkaven Ecke, Abb. 8-10 wird die Stromung in sich selbst
gedreht und verdichtet wodurch ein schrager Verdichtungsstof entsteht.

Abb. 8-10: Umstrémung einer konkaven Ecke im Uberschall

Die Geschwindigkeiten und Winkel bei einem schragen StoR sind aus Abb. 8-11 ersichtlich.
Die Krimmung der Kodrperoberflache entspricht dem Rampenwinkel ¢ und die daraus
resultierende Anderung der Strémungsrichtung vor und hinter dem Stolt dem Winkel 3.

e
o 4 .
R —"7/}’/ ¥
Wi s b W
o ot
. e _—

Abb. 8-11: Geschwindigkeitskomponenten vor und hinter einem schragen Stof3

Auffallend ist, dal® sich durch den Stof} lediglich die Normalkomponente « der Geschwindig-
keit andert, wahrend die Tangentialkomponente w konstant bleibt, d.h. w,=w,. Dies

bedeutet, dal bei allen weiteren Betrachtungen lediglich die Geschwindigkeitskomponenten
senkrecht zum Stof3 bertcksichtigt werden und die Beziehungen flr den schragen Stol} aus
den Beziehungen flr den senkrechten Stol} abgeleitet werden kénnen.

Die Kontinuitatsgleichung fur den schragen Stol} lautet demnach analog zum senkrechten
Sto3

Pr Uy =P, Uy Gl. 8-71
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Die Impulsgleichung
2 2
D1+ pyly =Pyt Py Gl. 8-72
Analog zum senkrechten Verdichtungssto3 bleiben bei einem kalorisch perfekten Gas
Totaltemperatur und Totalenthalpie Uber den Sto3 konstant, hoch -T,=const., d.h. fir die

Gesamtenthalpie gilt

2

2
u u
hl+?=h2 +% Gl. 8-73

Die Beziehungen fir Druck, Dichte und Temperatur hinter einem schragen Stol} kénnen,
analog zum senkrechten Sto} aus der Normalkomponente der Zustrommachzahl M, ;
berechnet werden

M, =M, sinp Gl. 8-74

1+(K2_1J-Mn'12
Mn,Z =

1 Gl. 8-75
K Mnlz—(K_ j
2
MnZ
M,=—7" Gl. 8-76
sin(8-0)
Kk+1)-M °
p_ )M, ; Gl. 8-77
Py 2+(k-1)-M,,
2.
p2:1+_K.(Mn12_1) Gl. 8-78
D Kk+1 ’
T.
2 P2 Py Gl. 8-79
L p p

Der Zusammenhang zwischen Krimmungsanderung der Kontur 6 und StoRwinkel g ist kann
durch die implizite Funktion
M -sin? -1

e Gl. 8-80
M -(k+cos2p)+2

tan@é=2-cotf-

beschrieben werden. Ergebnisse fiir diese Funktion sind in dem 8- - M - Diagramm in Abb.
8-12 dargestellt.
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Umlenkungswinkel &
Abb. 8-12: StoRwinkel als Funktion des Umlenkungswinkel, [ 25]

Aus diesem Diagramm werden einige bedeutsame Eigenschaften schrager Verdichtungs-
stofRe deutlich.

(1) Fir jede Zustrommachzahl M, gibt es einen maximalen Umlenkungswinkel 6.,
bei dem fur 8 > 4,.,. keine Lésung von GIl. 8-71 mehr existiert. Eine gerade
StoRfront bildet sich hier nicht mehr aus, sondern es legt ein gekrimmter Stof3
vor, der von dem Korper abgelost ist und vor dem Korper liegt, Abb. 8-14b.

(2) Fir alle Winkel < 6,,, liefert Gl. 8-71 zwei Losungen, z.B. fur M; = 2.0 ergeben
sich bei einem Umlenkungswinkel von 6 = 15° die StoRwinkel g = 45.3° und g =
79.8°. Der kleinere Winkel entspricht dem schwachen Stof3 und der gréfRere
Winkel dem starken Stof3.

Abb. 8-13: Starker und schwacher Stol}
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L 0>0,,,
M >1 F—j& 0 <8 pax 1""-'1 >1
— =l - .

Abb. 8-14: Anliegende und abgeldste Stoke

Je groRer der StoRwinkel ist, d.h. je mehr sich der StoRwinkel dem senkrechten Stol
annahert, um so starker wird der Druckanstieg p,/p, Uber den StoB. Aus der Losung fiir

den starken Stol} ergibt sich immer eine Machzahl hinter dem Stol3 M, < 1, wéhrer_m_d aus der
Lésung fur den schwachen Stof3 die Machzahl hinter dem Stol3 fast immer im Uberschall
liegt, M, > 1. In der Natur stellt sich hinter schragen Stoen fast immer eine Machzahl M, > 1
ein.

Ein wichtiger Anwendungsfall schrager Stolsysteme besteht in der Auslegung von
Triebwerkseinlaufen im Uberschall. Der Verdichter konventioneller Turboluftstrahltriebwerke
ist auf eine Zustrémmachzahl von ca. M = 0.6 ausgelegt, d.h. bei einem Flugzustand im
Uberschall muR die Strémung im Triebwerkseinlauf Gber einen oder mehrere Verdichtungs-
stéBe von einer Uberschall-Machzahl auf eine Unterschall-Machzahl verzégert werden.
Dabei ist der infolge der StoRRe auftretende Totaldruckverlust zu minimieren. In Abb. 8-15 ist
der Einflud des Umlenkungswinkel, also bei einem Triebwerkseinlauf der Rampenwinkel, auf
das Druckverhaltnis bei gleicher Zustrommachzahl dargestellt. Infolge der starkeren
Umlenkung erhoéht sich auch das resultierende Druckverhaltnis, d.h. die Kompression wird
starker

Abb. 8-15: EinfluR des Umlenkungswinkels der Strdmung auf die Druckerhéhung
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In der Praxis werden daher Triebwerkseinlaufe fir den Uberschall so ausgelegt, dal die
Strdmung nicht Gber einen einzigen senkrechten Stol3, sondern Uber eine Kombination von
mehreren schragen und evil. auch spater schwachen senkrechten Stoflen auf die
erforderliche Unterschallgeschwindigkeit vor dem Verdichter verzoégert wird (vgl. auch
Berechnungsbeispiel 'Totaldruckverlust bei Triebwerkseinlaufen' im Ubungsteil).

\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\

Abb. 8-16: Triebwerkseinlauf SR-71

Abb. 8-17: Gerade und schrage StoRsysteme in Triebwerkseinlaufen

8.4.6 Prandtl-Meyer Expansion

Die Entstehung schrager Verdichtungsstole ergibt sich aus der Umstromung konkaver
Ecken, d.h. die Stréomung wird in sich hineingedreht und somit komprimiert. Bei der
Umstrémung konvexer Ecken wird die Strdbmung aus sich herausgedreht, d.h. der
Strémungsquerschnitt wird vergrofiert und es erfolgt somit eine Entspannung. Im Gegensatz
zum Verdichtungsstol3, dessen Dicke gegen Null geht erfolgt die Entspannung kontinuierlich
in einem Verdiinnungsfacher.

Verdiinnungsfacher

M, >1 /

konvexe Ecke

Abb. 8-18: Umstromung einer konvexen Ecke
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Dieser Verdliinnungsfacher entspricht einer unendlichen Anzahl von Mach-Linien, die mit der
lokalen Strémung den Machwinkel u bilden. Die Begrenzung bilden die vordere und hintere
Machlinie, die mit der Stromung die Winkel z; und g, bilden.

.1 .1
=arcsin—-, =arcsin — Gl. 8-81
H M, H M,

Aufgrund der kontinuierlichen Entspannung in dem Verdinnungsfacher erfolgt keine
Entropiezunahme und somit kein Totaldruckverlust, d.h. die Entspannung verlauft isentrop.
Im Gegensatz zu der stetigen Anderung der Strémungsbedingungen bei der Entspannung
erfolgt die Anderung der Bedingungen bei einem Verdichtungssto unstetig und ist mit einer
Entropiezunahme und dadurch mit einem Totaldruckverlust verbunden.

Der Zusammenhang zwischen den Machzahlen AM;, M, und dem Umlenkungswinkel & wird
durch die Prandtl-Meyer-Funktion beschrieben.
0=v(M,)-v(M,) Gl. 8-82

mit
v(M):W/K—Jri -arctan K—Jri-(MZ ~1)-arctanVM? -1 Gl. 8-83
K- K—

In der Regel sind die Zustrommachzahl M; und der Umlenkungswinkel & bekannt, d.h. die
Abstrémmachzahl M, kann implizit aus GI. 8-74 bestimmt werden. Da keine Zunahme der
Entropie erfolgt und Totaltemperatur und Totaldruck konstant bleiben, lassen sich Druck und
Temperatur ber die Gleichungen fiir isentrope Zustandsanderungen berechnen.

p —_ k-1
2 1+—K 1- 12
Po_Po | 2 Gl. 8-84
A P e T
Do
T _
. 1-Ml2
L_ L _— 2 Gl. 8-85
1 E 1 L_]'.MZZ
T, 2

Sind Druck und Temperatur bekannt, ergibt sich die Dichte aus der Zustandsgleichung des
idealen Gases p=p/R-T .
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8.5 Messung der Stromungsgeschwindigkeit

8.5.1 Unterschallstromung, inkompressibel

Bei Unterschallstrémungen im inkompressiblen Bereich, d.h. bei M < 0.3 1aRt sich die
Strémungsgeschwindigkeit (iber ein einfaches Pitot’-Rohr (Abb. 8-19) messen

T?‘

Abb. 8-19: Pitot-Rohr in einer Unterschallstromung

M, <1
/

@ - I Pitot-Druck entspricht
I dem Totaldruck der
freien Strémung

-

Abb. 8-20: Messung des Totaldrucks in einer Unterschallstromung

Aufgrund der Annahme einer inkompressiblen Strémung 1aRt sich aus der Messung des
Staudrucks und des statischen Drucks uber die Bernoulli-Gleichung die Geschwindigkeit
berechnen

1 2
Po,lzi'pl'lq + p, =const. Gl. 8-86

2. _
= V= [ Y Pos =) Gl. 8-87
P

8.5.2 Unterschallstrdmung, kompressibel

Bei hoheren Geschwindigkeiten, d.h. M > 0.3 ist der EinfluR der Kompressibilitat zu
berlcksichtigen. Unter der Annahme einer isentropen Stromung kann die Geschwindigkeit
mit den in Kapitel 8.3.2 hergeleiteten Kesselgleichungen bestimmt werden, sofern der
statische Druck und der Totaldruck Uber ein Pitot-Rohr gemessen wurden. Der
Zusammenhang zwischen Totaldruck und statischem Druck als Funktion der Machzahl lautet

" Henri Pitot: Franzosischer Ingenieur und Physiker, 1695 - 1771, bestimmte mit seiner Pitot-Sonde die
Stromungsgeschwindigkeit der Seine
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_ P
ﬂ:(ﬁ’(—l-Mle Gl. 8-88
P K

Aufgelést nach der Machzahl und mit der lokalen Schallgeschwindigkeit ¢ ergibt sich fur die
Geschwindigkeit V

k-1

2 a
Vi= 26, (&j -1 Gl. 8-89
k-1 12

Aus dieser Gleichung wird deutlich, daR fir eine korrekte Geschwindigkeitsbestimmung
zusatzlich noch die Messung der statischen Temperatur zur Ermittlung der Schallge-

schwindigkeit c=+/x-R-T erforderlich ist.

8.5.3 Uberschallstrémung

Wird ein Pitot-Rohr in einer Uberschallstrdmung zur Geschwindigkeitsmessung eingesetzt,
so bildet sich vor dem Rohr naherungsweise ein senkrechter Stof, Abb. 8-21. In diesem Fall
sind Uber die Beziehungen flir den senkrechten Verdichtungsstol? aus den ZustandsgrofRen
vor dem Stol} die Zustandsgréfien hinter dem Stol3 zu berechnen. Hinter dem senkrechten
Stol3 liegt immer eine Unterschallstromung vor. Als MeRwerte liefert das Pitot-Rohr den
Totaldruck hinter dem Stol3 p,,. Aufgrund der Entropiezunahme Uber den StoR} sinkt der
Totaldruck, d.h. es gilt p,,<p,,.Die Zustrommachzahl M,, aus der sich Uber die Schallge-

schwindigkeit ¢, wieder die Geschwindigkeit berechnen |at, kann implizit aus der sog.
Rayleigh-Gleichung bestimmt werden.

Po,z_( (k+1P M7 ) (1-k+2-x-M)
i )

Gl. 8-90

Dy K+1

4ok M?-2-(k-1

@ v, Pitot-Druck entspricht
Totaldruck hinter dem StoB

Abb. 8-21: Pitot-Rohr in einer Uberschallstrémung [ 2]

8.5.4 Geschwindigkeitshezeichnungen

True Airspeed (TAS)
Entspricht der Geschwindigkeit, die sich aus der Annahme einer isentropen, kompressiblen
Stromung aus den Kesselgleichungen ergibt. Problematisch gestaltet sich die korrekte
Erfassung des statischen Drucks und der statischen Temperatur zur Bestimmung der
Schallgeschwindigkeit.
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2 I
Vigs = 2.61 ) (ﬂ] -1 Gl. 8-91

Calibrated Airspeed (CAS)

MeRgrolke des Fahrtmessers ist die Druckdifferenz py; - p. (kompressibler dynamischer
Druck). Die Kalibrierung des Fahrtmessers erfolgt unter der Annahme von Standardwerten
fur Schallgeschwindigkeit ¢ und statischem Druck p bei Hohe H = 0 (SL = sea level)

k-1

2 _, )
Veas = 2y (p(“ pl+1J -1 Gl. 8-92
k-1 Pst

das Verhaltnis von TAS zu CAS ergibt sich aus dem statischen Druckverhaltnis

5=Lu Gl. 8-93
Pst
dem statischen Temperaturverhaltnis
T,
o= Gl. 8-94
TSL
und mit )=t Gl. 8-95
Pst
- e
) [f(?s)ﬂj 1
zu 5= 0. — Gl. 8-96
VCAS (f (VCAS)""]-)T -1

Equivalent Airspeed (EAS)
Bei Vernachlassigung der Kompressibilitat,d.h. M < 0.3 wird die angezeigte Geschwindigkeit
mit der Dichte auf Meereshdhe ps korrigiert

2. _
Vias = Pos™Pa) Gl. 8-97
Psi
das Verhaltnis von TAS zu EAS ergibt sich zu
1 1
Vs _ (EJ o2 Gl. 8-98
VEAS 9

Indicated Airspeed (IAS)
Angezeigte Geschwindigkeit, korrigiert um den Einbaufehler der statischen Drucksonde und
der mechanischen Instrumentenfehler, sind diese beiden Fehler Null, gilt:
IAS = CAS
Und bei kleinen Machzahlen (M < 0.3), d.h. bei inkompressibler Strémung:
IAS = CAS = EAS
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Ground Speed (GS)

Geschwindigkeit Uber Grund, d.h. die Geschwindigkeit, die sich aus der Projektion des
Flugwegs auf den Boden bzw. aus der Messung mittels GPS oder einer Radar-Erfassung
ergeben wirde und entspricht der Fluggeschwindigkeit, die bereits um den Windeinflu®
korrigiert ist.

8.6 Eindimensionale Strémungen

8.6.1 Grundlegende Beziehungen

Die Annahme, die hier zur Vereinfachung eines Strdmungsfeldes getroffen wird, geht davon
aus, daf® die Strémung durch eine Stromrohre gefiuhrt wird, die im wesentlichen einen
konstanten Querschnitt aufweist. Die Stromungsgrof3en sind also Variable, die lediglich von

einem Parameter abhangen, der Ortskoordinate in Strémungsrichtung x, also z.B. p:p(x),

T:T(x) oder u:u(x). Auch bei moderaten Querschnittsanderungen (quasi-eindimensionale

Stromung) kann davon ausgegangen werden, dal® die Zustandsgrolen gleichmaRig uber
den Querschnitt verteilt sind, die Anderungen quer zur Strémungsrichtung, also in y- oder z-
Richtung marginal sind und sich die Gréfien lediglich in Strémungsrichtung verandern.

A=A(x)
A = const ﬁ:ﬁg;
zzgif; T=T(x) Ay
T=T(x) u = u(x)
u=ulx)
C\3 (- G \?
/7 v

Abb. 8-22: eindimensionale und quasi-eindimensionale Strébmung

In beiden Fallen, also eindimensional und quasi-eindimensional, ist die Kontinuitatsgleichung
erfullt.

pyu - A=p,u,- A, Gl. 8-99

Die Integration der Druckkrafte Gber das Kontrollvolumen ergibt fiir die Impulsgleichung
4,
P+ pw’ A+ [pedAd=p, 4, +p, -, 4, Gl. 8-100
4
Die Gesamtenthalpie bleibt ebenfalls konstant
2

2
u u
hl+?:hl+?:h0:const. Gl. 8-101

Eine weitere Annahme, die getroffen wird, besteht darin, dal} die Stréomung reibungsfrei und
adiabat ist und, dall keine StéRe auftreten. Somit liegt eine isentrope Strdmung vor, d.h.
Druckanderungen in Abhangigkeit von der Dichte verlaufen isentrop.
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ap :(a_p] Gl. 8-102
dp \9p )

Zusammen mit der Laplace-Gleichung fiir die Schallgeschwindigkeit ¢ =dp/dp folgt daraus

;2.
P

=—u-du Gl. 8-103

2
bzw. dp _~wdu_—uldu_ e du Gl. 8-104
Yol c cu u

Zusammen mit der Kontinuitatsgleichung folgt
dA

7:(Mz _1).7 Gl. 8-105

Diese Gleichung, die den Zusammenhang zwischen Querschnittsdnderung d4 und
Geschwindigkeitsanderung du beschreibt, wird als Querschnitts-Geschwindigkeits-Beziehung
bezeichnet. Aus ihr 1al3t sich das grundsatzliche Verhalten der Stromungsgeschwindigkeit in
Abhangigkeit von einer Querschnittserweiterung oder -verengung bestimmen, Abb. 8-23.

GeschWindigkeitszunahm.e Geschwindigkeitsabnahme

o
o (L

) ///

Geschwindigkeitszunahme Geschwindigkeitsabnahme.
—_— — | M > ] —_— e

Abb. 8-23: Strémungsgeschwindigkeit in konvergenten und divergenten Kanélen

(1) Unterschallstromung, M <1

In diesem Fall wird der Term in der Klammer von Gl. 8-96 negativ. Eine Geschwindigkeits-
erhéhung (du > 0) bedingt eine Querschnittsverengung (d4 < 0), also einen konvergenten
Stromungskanal. Eine Geschwindigkeitsverringerung (du < 0) ist demnach mit einer
Querschnittserweiterung (d4 > 0), also einem divergenten Strdomungskanal verbunden.

(2) Uberschallstromung, M > 1

In diesem Fall wird der Term in der Klammer von Gl. 8-96 positiv. Eine Geschwindigkeits-
erhéhung (du > 0) bedingt eine Querschnittserweiterung (d4 > 0), also einen divergenten
Stromungskanal. Eine Geschwindigkeitsverringerung (du < 0) ist demnach mit einer
Querschnittsverengung (d4 < 0), also einem konvergenten Strémungskanal verbunden.

3 Schallgeschwindigkeit, M =1
In diesem Fall wird der Term in der Klammer von Gl. 8-96 zu Null. Dies beschreibt den
Zustand im engsten Querschnitt des Strdmungskanals, d.h. im DUsenhals und es gilt M = 1.
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8.6.2 Duisenstromungen

Die Stromungszustande im Disenhals werden in der Regel mit einem (*) gekennzeichnet,
z.B. 4% M* =1, u* = ¢* . Die Kontinuitatsgleichung lautet fir den Disenhals und einen
beliebigen weiteren Querschnitt

pu A =pu-A Gl. 8-106
mit u*=c*

A * * * *
AP EP PE Gl. 8-107

Aus den Kesselgleichungen (Kapitel 8.3.2) folgt fir M =M "=1

1
p—:(ij“ Gl. 8-108
Lo \K+1
Zusammen mit der Definition fiir die kritische Machzahl A7*
Y 2 K+l 4.0
( j =M" =—,2( 1 Gl. 8-109
C 1 .MZ

ergibt sich die Querschnittsflachen-Mach-Beziehung

K+l

2 _ =
(A*j = 12. 2 -(1+K l-sz Gl. 8-110
A M | k+1 2

Diese fir Disenstromungen fundamentale Beziehung besagt, dal die Machzahl an einer
beliebigen Stelle in einer Duse einzig und allein von dem Verhaltnis des lokalen Querschnitts
zu dem Querschnitt im Dusenhals abhangt.

Ausstromgeschwindigkeit

Die Geschwindigkeit, mit der das Gas isentrop aus einer Duse ausstromt, 1aRt sich Uber die
in Kapitel 8.3.2 hergeleiteten Kesselgleichungen bestimmen, d.h. aus dem Verhaltnis der
Zustandsgroen vor der Expansion und der Machzahl im Austrittsquerschnitt. In der Regel
sind Totaldruck und Totaltemperatur vor der Expansion bekannt. Bei einer Rakete mit
Fllssigtriebwerk entspricht dies z.B. dem Zustand in der Brennkammer, d.h. Brennkammer-
druck p, und Brennkammertemperatur 7,. bzw. den Totalgréflen der Strdomung hinter der
Turbine. Aus dem Verhaltnis der beiden Kesselgleichungen GI. 8-102 und 8-103

&:[HKT_l'sz“ Gl. 8-111
P

s
&z(lJr’(T_l-szK_1 Gl. 8-112
P

folgt
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1+K2_1-M2j’(_1 .
Po P _ . :1+K2_ M2 Gl. 8-113
P Py _ —
1+L1.M2 '
2
bzw.
_ 2
Po _ (1+K—1-V—2]-£ Gl. 8-114
Po 2 ¢ )p

Mit der Zustandsgleichung des idealen Gases p/p=R-T und der Definition der Schallge-
schwindigkeit ¢ =x - R-T folgt daraus

Po_pr k=1 Gl. 8-115
Po P 2K
bzw.
2 2°K (po pJ
yr=22 o 2 Gl. 8-116
K=L\py P
oder auch
x-1
p2_ 2K Po 1—{£J Gl. 8-117
k=1 py Po

Gl. 8-108 wird auch als Formel von B. de Saint-Venant und Wantzel bezeichnet.

Die theoretisch maximale Ausstréomgeschwindigkeit V... ergibt sich beim Ausstrémen gegen
den minimalen Gegendruck, d.h. gegen Vakuum, also p=0.

2.
o= |ZK P Gl. 8-118

max K—l po

Das Verhaltnis der Ausstromgeschwindigkeit 7 zur maximalen Ausstromgeschwindigkeit V..
wird als Crocco-Zahl bezeichnet.

Gl. 8-119

Die Ausstromgeschwindigkeit lalt sich auch aus der Integration der Euler'schen Beweg-
ungsgleichung herleiten, wobei der Term fir die potentielle Energie g-dz vernachlassigt
werden kann.

V-dV+g-dz+d—p=O Gl. 8-120
yo,

P _o

2 d
—+I Gl. 8-121
2 p(p,T)
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Die Integration von GI. 8-112 ergibt zusammen mit der Adiabatengleichung und Zustands-
gleichung des idealen Gases, die sog. Bernoulli-Gleichung fir eindimensionale isentrope
kompressible Strémungen

2 2
" L.ﬁ:VLJFL.& Gl. 8-122
2 k-1p 2 «x-1p,

Die Ausstromgeschwindigkeit 7, 1alt aus GIl. 8-113 bestimmen, indem die Kesselbe-
dingungen (TotalgréRen) dem Zustand (1) gleich gesetzt werden, also V;=V,=0, p,=p,

und p, = p,. Damit ergeben sich wieder GI. 8-107 bzw. 8-108.

Schubkraft
Der Schub S, der sich mittels einer Dise erzielen |4t ergibt sich tber den Impulssatz aus
dem Massestrom m und der Austrittsgeschwindigkeit 7

Gl. 8-123
wobei der Massestrom m aus der Kontinuitatsgleichung
m=p, V-4 =p, -V, A, =const. Gl. 8-124

an jedem beliebigen Querschnitt 4 der Dise bestimmt werden kann.

Angepalite Duse

Die sog. angepaldte Dise beschreibt die Strémung durch eine konvergent-divergente Dise
(Laval®-Diise), in der die Strdmung isentrop auf den Umgebungsdruck entspannt und die
Stromung parallel aus der Diise ausstromt. Die Geschwindigkeitsverteilung tber den Strahl-
querschnitt sollte mdglichst konstant sein, was sich durch eine entsprechende Konturierung
der Dusenwand erreichen [a3t. Dadurch 1aBt sich die Dusenstromung durch eine
eindimensionale bzw. quasi-eindimensionale Stromung vereinfachen. Die Auslegung einer
Schubdisenkontur erfolgt Gber die sog. Methode der Charakteristiken.

Die Zustrémmachzahl am Eintrittsquerschnitt der Dise ist sehr klein, also M ~ 0, was z.B. im
Falle einer Brennkammer vor der Dise der Realitat nahe kommt. Der Querschnittsverlauf in

Strédmungsrichtung A:A(x) ist bekannt. Wegen der gegen Null gehenden Zustrom-

geschwindigkeit am Diseneintrittsquerschnitt entsprechen die StrémungsgréfRen dort den
Kesselbedingungen oder TotalgréRen py, T, und p,. Im engsten Querschnitt, dem Dusenhals

A= A" gilt M=1. Bei einer Machzahl von M =1 folgt, dak die Entropieanderung zu Null

wird, erst bei Machzahlen gréRer Eins erhoht sich die Entropie. Somit kann die Stromung
durch die Laval-Duse als eine isentrope eindimensionale Stromung angenommen werden
und durch die Kesselgleichungen beschrieben werden, Abb. 8-24.

Aus der Bedingung M =1 im engsten Querschnitt bei 4= A" ergeben sich aus den
Kesselgleichungen feste Verhaltnisse fiir Temperatur, Druck und Dichte im Diisenhals bei 4",

8 Gustaf de Laval: Schwedischer Ingenieur 1845 - 1913, Erfinder der Axialturbine und Laval-Diise
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To g, e o0 T _ggas
| T 2 T,

Abb. 8-24: Isentrope Strémung in einer angepalten Dise [ 2]

Nicht-angepaldte Dise

Im Folgenden soll untersucht werden, wie sich die Disenstrémung verandert, wenn die
Strémung nicht isentrop auf den Umgebungsdruck entspannt. Liegt am Eintrittsquerschnitt
der Duse der gleiche Druck an wie am Dusenaustrittsquerschnitt, also Umgebungsdruck, so
fihrt dies zu dem ftrivialen Ergebnis, dal} die Dise Uberhaupt nicht durchstréomt wird. Wird
der Umgebungsdruck etwas abgesenkt, so wird sich eine schwache Unterschallstrémung
einstellen, die im konvergenten Teil der DUse etwas beschleunigt und im divergenten Teil
wieder etwas verzogert wird. Erst wenn der Umgebungsdruck so weit abgesenkt wird, da}
die Machzahl im Halsquerschnitt Eins erreicht, dann entspricht dies dem kritischen

Druckverhaltnis p*/p0:0.528. Wird der Druck am Disenaustrittsquerschnitt abgesenkt, so

erhoht sich der Massestrom durch die Duse bis das kritische Druckverhaltnis erreicht ist. Da
ab diesem Moment im Dusenhals Schallgeschwindigkeit vorliegt, kann sich eine weitere
Druckabsenkung am Dusenaustrittsquerschnitt nicht mehr auf den Massestrom auswirken,
da sich Druckanderungen nicht mehr durch den Disenhals stromaufwarts bemerkbar
machen koénnen. Die Stromung vom Duseneintrittsquerschnitt bis zum Dusenhals ist

aufgrund der Bedingung M =1 bei A= A" vollig unbeeindruckt von dem weiteren
Geschehen im Austrittsquerschnitt der Dise.
Spektakularer gestalten sich die Ereignisse stromabwarts des Disenhalses bei einer

weiteren Absenkung des Umgebungsdrucks. Liegt der Umgebungsdruck noch deutlich tGber
dem Druck, der sich infolge einer isentropen Entspannung im Austrittsquerschnitt ergeben
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wirde, so bildet sich ein senkrechter StoR im divergenten Teil der Dise, Abb. 8-25.
Zwischen Disenhals und StoR herrscht eine isentrope Uberschallstrémung, wahrend hinter
dem StoRR wieder eine isentrope Unterschalstromung vorliegt. Lediglich am Stol3 selbst
erfolgt eine Entropieerhéhung.

senkrechter Stold

—_— Y

_I'_.
: |
|%entropg§£ﬂa@qugg

r"Je-d

bsnioonea o 4 T P
isentrope Entspannung”

Abb. 8-25: Dusenstrémung gegen zu hohen Umgebungsdruck [ 2]

Eine weitere Absenkung des Umgebungsdrucks bewirkt, dal® der senkrechte Stof3 im
divergenten Teil der Dise stromabwarts in Richtung des Austrittsquerschnitts wandert. Ab
einem bestimmten Druck, der jedoch immer noch Uber dem der isentropen Entspannung
liegt, steht der StoR genau im Austrittsquerschnitt, Abb. 8-26. Innerhalb der Dise liegt jetzt
bis zum Erreichen des Stolies eine vollstandig isentrope Strémung vor.

Hat die Stromung isentrop auf einen Druck im Austrittsquerschnitt entspannt, der unter dem
Umgebungsdruck liegt (Uberexpansion), so muft die Stromung wieder soweit komprimiert
werden, daf® der Druck auf Umgebungsdruck angehoben wird. Dies geschieht durch eine
Reihe von schragen StoRen und der Strahl wird eingeschniirt, Abb. 8-26a. Der umgekehrte
Fall, d.h. die Strémung wurde isentrop auf einen Druck entspannt, der noch Uber dem
Umgebungsdruck liegt (Unterexpansion) bewirkt, dafd sich die Stromung nach Verlassen der
Diise noch weiter entspannen kann und der Strahl wird aufgeweitet, Abb. 8-26c¢.
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Uberexpansion
Druck im Austrittsquerschnitt kleiner als Umgeb-
ungsdruck

Isentrope Expansion
Druck im Austrittsquerschnitt kleiner als Umgeb-
ungsdruck

Unterexpansion
Druck im Austrittsquerschnitt grofRer als Umgeb-
ungsdruck

Abb. 8-26: Diise mit Uberexpansion, isentroper Expansion und Unterexpansion [ 2]

8.6.3 Verdichtungs- und Verdinnungswellen in Uberschallfreistrahlen

Wahrend bei Unterschallgeschwindigkeit der Stromung im Austrittsquerschnitt der Umgeb-
ungsdruck aufgepragt wird, ist dies bei Ausstrémgeschwindigkeiten im Uberschall nicht
mdglich, da die Druckinformation nicht entgegen der Strdomungsrichtung Gbermittelt werden
kann. In dem Strahl der die Dise mit Uberschall verlaRt treten je nach Umgebungsdruck
Verdichtungs- bzw. Verdinnungswellen auf, die sich storungsfrei gegenseitig durchdringen
koénnen.

Ausstromen gegen Unterdruck

Beim Ausstrémen mit Uberschallgeschwindigkeit gegen Unterdruck (Unterexpansion) bilden
sich ausgehend von der Dusenhinterkante Verdinnungswellen und der Strahl paft sich
durch Expansion dem Umgebungsdruck an. An den Strahlgrenzen, an denen Umgebungs-
druck herrscht, werden die Verdinnungswellen als Verdichtungswellen reflektiert. Die
Beschleunigung der Fluidteilchen nach auf3en erzeugt im Inneren des Strahls wieder einen
Unterdruck. Die Verdunnungswellen, gefolgt von Verdichtungswellen hinter einer ebenen
Paralleldise sind in Abb. 8-27 skizziert.

P Z i ‘ '

% - =

Abb. 8-27: Verdunnungs- und Verdichtungswellen hinter einer 2-dimensionalen Duse [ 13]
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Bei rotationssymmetrischen Disen durchdringen sich die Wellen in Kegelschnitten, Abb.
8-28.

Abb. 8-28: Raketentriebwerk, Austrittsquerschnitt: 7= 1500 K, u = 2200 m/s, M =3[ 13]

Ausstromen gegen Uberdruckdruck

Beim Ausstromen mit Uberschallgeschwindigkeit gegen Uberdruck (Uberexpansion) bilden
sich ausgehend von der Dusenhinterkante Verdichtungswellen, die am Strahlrand als
Verdinnungswellen wieder reflektiert werden, Abb. 8-29.

oy, ] P> Py

e % : 5 . »/T\ %
- y Pl o SR A

141

Abb. 8-29: Verdichtungs- und Verdinnungswellen hinter einer 2-dimensionalen Duse [ 13]

Bei den Verdichtungs- und Verdiinnungswellen handelt es sich um stehende Wellen, deren
Wellenlange A bei Austrittsgeschwindigkeiten, die im Uberschall liegen, von dem mittleren
Strahldurchmesser d,, und der mittleren Machzahl M,, des Strahls abhangt.

A=2-d M *-1 Gl. 8-125

Betragt die Austrittsgeschwindigkeit genau Schallgeschwindigkeit, so ergibt sich die Wellen-
ldnge mit dem DlUsendurchmesser d zu

/1 :089d .\/pAustrittsquerschnitt _19 Gl. 8-126

p Umgebungsdruck

8.6.4 Diffusorstrémungen

Die Aufgabe eines Diffusors besteht ganz allgemein darin, die Strémungsgeschwindigkeit
herabzusetzen, unabhéngig davon ob es sich um einen Unterschall- oder einen Uberschall-
diffusor handelt. Bei der Verringerung der Stromungsgeschwindigkeit ist jedoch darauf zu
achten, dal® der Totaldruckverlust so gering als mdoglich ausfallt, da der Totaldruck auch
immer das Potential einer Strdomung beschreibt, Arbeit zu leisten. Zustandsanderungen oder
Prozesse, die mit hohen Totaldruckverlusten verbunden sind, z.B. senkrechte StoRe, die
ohne weiteres auch zur Geschwindigkeitsverringerung in einer Uberschallstrdmung einge-
setzt werden konnten, sind demnach ineffizient und sollten vermieden werden. Idealerweise
wlrde daher ein Diffusor isentrop durchstromt werden, d.h. ohne Entropiezunahme und
somit ohne Totaldruckverlust. Fiir Uberschallstromungen wiirde der ideale Diffusor daher
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aus einem konvergenten Segment bestehen, in dem die Strémung isentrop komprimiert und
die Strdmungsgeschwindigkeit soweit herabgesetzt wird, dal an der engsten Stelle 4= A"
genau M =1 vorliegt. Im darauf folgenden divergenten Segment wird die Stromung weiter
isentrop auf eine geringe Unterschallmachzahl M < 1 verzégert und dabei weiter komprimiert.
Da am engsten Querschnitt genau Schallgeschwindigkeit vorliegt und bei M =1 noch keine

Entropiezunahme erfolgt, betragt der Totaldruckverlust Null, d.h. es gilt p,,=p, ,, Abb. 8-30.

W
My >1! [M2<I
e

M = | m— —[-i-
Po, ' Epoz =Po,

|
Abb. 8-30: Idealer Uberschalldiffusor

Bedauerlicherweise ist es in realen Stromung sehr schwierig die Geschwindigkeit herabzu-
setzen ohne dabei Stol3wellen zu generieren. Da bei dem konvergierenden Segment des
Diffusors die Stromung in sich selbst hinein gedreht wird, bilden sich unvermeidlich schrage
StoRe. Zusatzlich sind reale Stromungen reibungsbehaftet, d.h. infolge der reibungsbe-
hafteten Grenzschicht erfolgt eine Entropiezunahme. Der ideale Diffusor ist somit technisch
nicht zu realisieren. Ein realer Diffusor ist in Abb. 8-31 skizziert. Durch eine Sequenz von
schragen Stolien, die durch die Interaktion mit der reibungsbehafteten Grenzschicht immer
schwacher werden, wird die Stromungsgeschwindigkeit herabgesetzt. Dies ist naturlich mit
einer Entropiezunahme s, > s, und einem Totaldruckverlust p,, < p,, verbunden.

A, schwacher senkrechter StoB

M, > 1 N, i
e— —
Po, pUg <p01

Abb. 8-31: Realer Uberschalldiffusor

8.6.5 Hochgeschwindigkeits-Windkanale

Die zuvor diskutierten Elemente __'Uberschalldijse' und 'Uberschalldiffusor’ stellen zwei
wesentliche Komponenten eines Uberschallwindkanals dar. Beabsichtigt man z.B. eine
Uberschallstromung mit M = 2.5 zu erzeugen, so wirde es eigentlich gentgen eine Dise mit

einem Flachenverhaltnis von Austrittsquerschnitt zu Halsquerschnitt AQ/A*:2.637 Zu
wahlen um bei einem Totaldruck in der Duseneintrittsebene von p,=17.09bar auf
Umgebungsdruck p,=1.0bar in einem parallelen Freistrahl zu entspannen. Da das

Stromungsmedium, in der Regel Luft, von Umgebungsdruck auf den Totaldruckdruck durch
einen Kompressor komprimiert und zusatzlich getrocknet werden muf3, steigt der
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erforderliche Energieaufwand und somit die anfallenden Kosten, mit zunehmendem
Totaldruck. Diese Losung ware zwar teuer, wirde aber funktionieren, Abb. 8-32

=&

M i e g
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N 55
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po =17.09 atm |
|
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Abb. 8-32: Ausstrémen mit Uberschallgeschwindigkeit in die freie Atmosphére [ 2]

Gunstiger wiirde sich eine Losung gestalten, wie sie in Abb. 8-33 skizziert ist. Am Diisen-
ende schlief3t sich eine Rohre mit einem konstanten Querschnitt an, an dessen Ende ein
senkrechter Sto} steht. Dieser senkrechte Sto3 wirkt als Diffusor, um die Stromungs-
geschwindigkeit von M = 2.5 auf M = 0.513 herabzusetzen. Betragt der Druck hinter dem

senkrechten Druck Umgebungsdruck, also p,=1.0bar so kann der Druck vor dem senk-
rechten Druck lediglich p,=0.14bar betragen, da bei einem senkrechten StoR} bei einer
Zustrémmachzahl von M = 2.5 das Druckverhaltnis p,/p,=7.125 betragt. Wenn der Druck
nach der Entspannung in der Dise lediglich p,=0.14bar anstelle von p,=1.0bar betragt,
so ist vor der Duse ebenfalls ein geringerer Totaldruck erforderlich. Bei einem fir M = 2.5
erforderlichen Druckverhéltnis von p,/p, =17.09 ergibt sich daraus ein Totaldruck vor der
Duse von p,=2.4bar . Der Strémungskanal mit konstantem Querschnitt entspricht in diesem
Fall der Mel3strecke, in der das Modell plaziert wird.

Diisenaustrittsebene  senkrechter StoB
I

2 Al
kanstanter Querschnitt pg = 1 atm
5 : : YL £

7/ S e ——

M, =25 |

Py = 2.4 atm b B T | P2 =pg =1 atm
P, =0.14 atm

LI A £ T R

Abb. 8-33: Uberschalldiise mit angeschlossenem konstanten Strémungsquerschnitt [ 2]

In der Praxis ist es nicht leicht einen senkrechten Stol} ortsfest zu fixieren. Kleine Stérungen
in der Stromung, wie sie z.B. durch das Verstellen des Anstellwinkels des Models erzeugt
werden, bewirken ein hin- und herwandern der StofR3lage und somit eine Unsicherheit der
Stromungsqualitat in der Mel3strecke. Dariber hinaus hat die vorherige Diskussion gezeigt,
daf} ein senkrechter Stold mit groReren Totaldruckverlusten behaftet ist, als eine Kombination
von schragen StéRen. Uberschallkanidle werden haufig als geschlossene Umlaufkanale
konstruiert (vgl. Kapitel 2.5), d.h. Totaldruckverluste miissen permanent durch zusatzliche
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Arbeit, d.h. zusatzliche Kompressorleistung ausgeglichen werden. Zur Minimierung der
Verluste empfiehlt es sich daher den Diffusor so auszulegen, dall die Strdmung nicht durch
einen einzigen senkrechten Stol3, sondern durch ein System von schragen Verdichtungs-
stoRen auf Unterschallgeschwindigkeit verzogert wird, Abb. 8-34.

# Dise | MeBstrecke

Diffusor ]

Po

A” AT Arz
Abb. 8-34: Uberschalldiise, MeRstrecke und Uberschalldiffusor [ 2]

Aufgrund der Entropiezunahme infolge der schragen Stofle im Diffusor und der Wand-
grenzschicht ergibt sich aus der Kontinuitatsgleichung das erforderliche Flachenverhaltnis
zwischen Dusenhals 4;; und engster Stelle im Diffusor 4,,. Wird der Halsquerschnitt des

Diffusors zu klein ausgelegt, so blockiert der Windkanal und es kann sich nur noch eine
Unterschallstromung einstellen.



Aerodynamik des Flugzeugs

Kompressible Strdmungsmechanik (Gasdynamik) 205

8.7 Ubungen zum Kapitel Kompressible Stromungsmechanik (Gasdynamik)

A8.1

\‘ NN
N\

Totaldruckverlust bei Uberschalleinlaufen

Ein Uberschalleinlauf soll fiir eine Fluggeschwindigkeit von .,
= 3.0 so ausgelegt werden, daR die Machzahl vor dem
Verdichter bei M < 0.6 liegt. Dabei ist zu untersuchen ob dies
mit einem einfachen senkrechten StoR (1) oder Uber die
Kombination eines schragen Stofles (£ = 40°) mit einem
senkrechten Stol} (2) zu erreichen ist.

Welche Form des Einlaufs wirden Sie auswéahlen?
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9 Kompressible Aerodynamik
9.1 Kompressible Unterschallstromung

9.1.1 Schallmauer

Mit der Einflhrung operationeller Strahltriebwerke zu Beginn der 40er Jahre des 20. Jahr-
hunderts naherten sich die erreichbaren Maximalgeschwindigkeiten von Flugzeugen
allmahlich der Schallgeschwindigkeit. Versuche, diese zu Uiberschreiten scheiterten entweder
aufgrund des stark zunehmenden Widerstands und nicht ausreichender Triebwerksleistung
bereits im Vorfeld oder endeten haufig aufgrund von zunehmenden Kompressibilitats-
effekten, die bis dato nicht wirklich vollstandig erforscht waren, in einem flir Maschine und
Pilot finalen Ereignis. So endete z.B. der Versuch von Goeffrey de Havilland am 27.09.1946
in einer strahlgetriebenen De Havilland D.H. 108 (Abb. 9-1a) die Schallmauer zu durch-
brechen, toédlich. Der Begriff 'Schallmauer' wurde seit Beginn der 30er-Jahre aus dem
starken Widerstandsanstiegs bei Anndherung an die Schallgeschwindigkeit abgeleitet und
galt lange Zeit als die fir Flugzeuge theoretisch erreichbare maximale Geschwindigkeit.
Diese Annahme wurde spatestens durch den ersten (nachweisbaren) erfolgreichen Uber-
schallflug von Charles Yeager am 14.10.1947 mit einer aus der Luft von einer B-29
gestarteten und mit Raketenantrieb ausgertsteten Bell X1 (Abb. 9-1b) widerlegt, war faktisch
aber auch zuvor schon nicht haltbar, da Ernst Mach bereits im Jahre 1888(!) die ersten
Schlierenaufnahmen einer Gewehrkugel im Uberschall gelangen, Abb. 9-2.

Abb. 9-1:  De Havilland D.H. 108 und Bell X1, [ 33]
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Abb. 9-2: Gewehrkugel im Uberschall, Ernst Mach 1888, Prag [ 37]

Bei den in Abb. 9-2 sichtbaren senkrechten weilen Linien handelt es sich um fest ver-
spannte Drahte in der Mel3strecke.

9.1.2 Prandtl-Glauert-Ahnlichkeitsregel

Zur Ubertragung der fir den inkompressiblen Strémungsbereich bereits existierenden
Lésungen, war man bestrebt diese Ergebnisse mit einfachen Verfahren an den kompres-
siblen Bereich anzupassen. Einen solchen Ansatz stellen die folgenden Ahnlichkeitsregeln
dar. Aus der in Kapitel 4.4 diskutierten vollstandigen Potentialgleichung

o0 oD’ o0*

T~ 2 2 T 2
1_5)62 'aq2)+1_8y2 '6?4_1_8%.8?

a Ox a oy a 0z

Gl. 91

p 0P 0P 00 00 p. 0P 0P

ox y 00 "o g OOy & O _

a’ ox - 0y a® ox -0z a’ oy -0z

l&Rt sich unter Einfihrung der sog. Stérgeschwindigkeiteni, v, d.h. den Abweichungen der

Strdomung von der Hauptstrémungsrichtung 7., ein Stérpotential ® definieren. Im zwei-
dimensionalen Fall entsprechen die Geschwindigkeiten » und v den Geschwindigkeiten in x-
bzw. y-Richtung.

u=V,+u Gl. 9-2

v=vy Gl. 9-3

Abb. 9-3:  Ungestorte Stromung und Storgeschwindigkeiten
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D=V -x+® Gl. 9-4

mit aﬁ:ﬁ Gl. 9-5
Ox

und ai): v Gl. 9-6
oy

Unter der Annahme, dall die Stérgeschwindigkeiten klein sind im Verhaltnis zur
Geschwindigkeit der freien Anstromung, d.h. es werden lediglich schlanke Koérper oder
schlanke Profile betrachtet, a3t sich daraus das linearisierte Potential der Stérgeschwindig-
keiten fir eine zweidimensionale Strémung ableiten

25 2.5
(1—M002)a ?+a ?:0 Gl. 9-7
ox oy
Mit der Transformation
BP=1-M* Gl.9-8
E=x Gl. 9-9
n=p4-y Gl. 9-10
ergibt sich das transformierte Geschwindigkeitspotential ®
(&,7)=p D(x,y) Gl. 9-11
25 25
bzw. 0 c12) +a—q2):O Gl. 9-12
o™ 0n

Dies entspricht der in Kapitel 4.4.2 aus der vollstandigen Potentialgleichung hergeleiteten
Laplace-Gleichung flr inkompressible Strdomungen, d.h. durch die mittels Gl. 9-8 bis GI. 9-10
beschriebene Transformation laldt sich die kompressible Stromung um ein Profil durch eine
inkompressible Stromung ber den Prandtl-Glauert-Ahnlichkeitsfaktor beschreiben

B=:1-M° Gl. 9-13

Fiar den kompressiblen Druckbeiwert gilt

(6
¢, = —— Gl. 9-14
1-M,
kompressibler Auftriebsbeiwert
C,.
Cix :A—”"Z Gl. 9-15
1-M,
kompressibler Auftriebsanstieg
dc c, .
= = Gl. 9-16
da Co1-M 7




Aerodynamik des Flugzeugs Kompressible Aerodynamik 209

kompressibler Nullmomentenbeiwert

Ci/:
Cppp == Gl. 9-17
1-M

o0

9.1.3 Karméan-Tsien- und Laitone-Regel

Verbesserungen gegenuber der bereits 1922 von Prandtl und 1928 von dem britischen
Aerodynamiker Glauert veroffentlichen Korrektur wurden von Tsien (1939) und Karman
(1941) vorgeschlagen

C .= _ Gl. 9-18
o im e M o

14y1-M 72 2

Weiter entwickelt wurde diese Korrektur von Laitone im Jahre 1951 zu

Gl. 9-19

e M 2.(1+K_1.M 2)
2 ” 2 ” Cpiik

: J1-M.° 2

In Abb. 9-4 sind die unterschiedlichen Korrekturverfahren des Druckbeiwerts bei 30% Profil-
tiefe nach Prandtl-Glauert, Karman-Tsien- und Laitone fir ein NACA 4412-Profil bei einem
Anstellwinkel von o = 1° 53' skizziert.

_1.4 Laitone

Karman-Tsien

Prandtl-Glauert

0.8

0.6 — ® Experiment
;_

A=

0,2
i k| ol YA ol ] s B | a
0 0.2 04 06 08

Moo

Abb. 9-4:  Ahnlichkeitsregeln von Prandtl-Glauert, Karman-Tsien- und Laitone [ 2]
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9.2 Transsonik-Bereich

9.2.1 Gultigkeitsbereich

Bei der Herleitung der Korrekturverfahren fir kompressible Strdmungen aus der voll-
standigen Potentialgleichung ist zu beachten, dal die dabei vorgenommene Linearisierung
lediglich kleine Anderungen der StrémungsgréRen voraussetzt. Diese Annahme ist jedoch
fir den Machzahlbereich von ca. 0.8 < M < 1.2 aufgrund der zunehmenden Nicht-Linearitaten
nicht mehr zulassig. Dieser Bereich, der durch das gleichzeitige Vorliegen einer Unterschall-
und einer Uberschallstromung gekennzeichnet ist, wird als Transschall- oder auch Trans-
sonik-Bereich bezeichnet und soll im Folgenden betrachtet werden.

9.2.2 Kritische Machzahl

Wird ein Profil, mit unterschiedlichen Geschwindigkeiten angestrémt, so stellt sich auf der
Profiloberseite an einem Punkt ein lokales Druckminimum bzw. ein Geschwindigkeits-
maximum ein. Bei zunehmender Erhdhung der Anstrdomgeschwindigkeit wird ab einer
bestimmten Machzahl an dem Punkt des Druckminimums die Schallgeschwindigkeit erreicht,
obwonhl die Anstrommachzahl M., noch deutlich im Unterschallbereich liegt, Abb. 9-5. Die zu
diesem Zustand korrelierende Anstrommachzahl M, wird dann als kritische Machzahl M,
bezeichnet. Bei weiterer Erhéhung der Anstromgeschwindigkeit Gber die kritische Machzahl
hinaus, bildet sich zuerst auf der Profiloberseite ein lokales Uberschallgebiet aus, welches
stromabwarts durch einen Verdichtungsstol3 abgeschlossen und die Strémung im Folgenden
wieder auf Unterschallgeschwindigkeit verzégert wird.

X

——igebiet M<! &‘ _ N
arschallge A~ Yoersppay| Sl
L W gebiey - Gedier pe;

L 4

Abb. 9-5:  VerdichtungsstéRe und Kritische Machzahl an einem Profil, [ 36], [ 13]

Der Druckbeiwert an der Stelle 4, an der die kritische Machzahl auftritt 183t sich aus den
Beziehungen fiir eine isentrope Stromung (Kesselgleichung) berechnen.

K

Pa 1+K_1-M002 =
Pa_Po _ K‘21 Gl. 9-20
Po Po | K72y 2

Po 2

Mit der Definition des dimensionslosen Druckbeiwerts als Funktion der Machzahl folgt
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Cpq= 2 [Paiyg Gl. 9-21
oKk M Do
Einsetzen des statischen Druckverhaltnisses ergibt
1 =

2 14572 M}

c = . 2 -1 Gl. 9-22
pA 2 _ :
K- Moo 1+ Ll . ]\4/‘12

Die kritische Machzahl M,,;, wurde als diejenige Machzahl bezeichnet, bei der an dem Profil
die Schallgeschwindigkeit erreicht wird, d.h. es gilt M, = 1. Der zugehérige Druckbeiwert
entspricht somit dem kritischen Druckbeiwert c, 4.,

K
k-1

1457y
2 : -1 Gl. 9-23

0 1+K7_
2

Diese Gleichung stellt, ausgehend von einer isentropen Stromung, eine allgemeine
Beziehung zwischen kritischer Machzahl und kritischem Druckbeiwert her. Die kritische

Machzahl ergibt sich ndherungsweise aus dem Schnittpunkt der Funktion cpvk,,it:f(Mk”.,)

mit dem flr die Kompressibilitdtseinflisse korrigierten Druckbeiwert aus der inkompressiblen
stromung ¢, , = flc,., M, ), Abb. 9-6.

Abb. 9-6:  Bestimmung der kritischen Machzahl

Die Bedeutung der kritischen Machzahl als die zentrale Grofie der Kompressibilitat wird aus
Abb. 9-7 ersichtlich. Infolge des Erreichens der Schallgeschwindigkeit treten lokale Verdicht-
ungsstole auf, die durch stof3-induzierte Abldsungen mit einer sehr starken Zunahme des
Widerstands verbunden sind. Da diese beiden Effekte durch die lineare Theorie nicht erfal3t
werden, gibt die kritische Machzahl somit die Grenze des Gliltigkeitsbereichs der linearen
Profiltheorie an.
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Abb. 9-7:
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Mach'sche Zahl nimml zu
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Abb. 9-8:
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Widerstandsanstieg bei Uberschreiten der kritischen Machzahl, [ 2]

Verdiohtungsstoss

Neben dem starken Widerstandsanstieg
(Schallmauer) infolge der stoRR-induzierten
Ablésungen kommt den Verdichtungs-
stdRRen, die in Abhangigkeit von der Mach-
zahl ihre Lage verandern, (Abb. 9-8), eine
besondere Bedeutung hinsichtlich der
Ruderwirksamkeit zu. Bei ungunstiger Lage
der StdRe kann sich an den Rudern eine
Druckverteilung einstellen, die die Ruder-
wirksamkeit stark herabsetzt oder sogar die
Wirkungsrichtung umkehren kann (Ruder-
Umkehrwirkung). Generell wird die Ruder-
wirksamkeit durch das Ablésegebiet hinter
dem Stol ('Totwassergebiet') deutlich
herabgesetzt.

Ahnliche Effekte hinsichtlich der Ruderwirk-
samkeit kdnnen auch bereits im Unterschall
bei ungtinstiger Druckpunktlage infolge der
Aeroelastik, d.h. der aerodynamisch be-
dingten Verwindung von Tragfligel und
Querruder auftreten.

Wanderung der Stol3lagen in Abhangigkeit von der Machzahl, [ 13]
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Die kritische Machzahl unterliegt unterschiedlichen EinfluRfaktoren. Wahrend bis zum
Erreichen von M,,;, der Profilwiderstand c,,, nahezu unabhangig von der Machzahl verlauft, so
erfolgt der starke Widerstandsanstieg mit abnehmender Profildicke bei einer hdheren
kritischen Machzahl, Abb. 9-9a. Ahnlich wirkt sich auch eine Erhéhung des Anstellwinkels,
d.h. Erhéhung des Auftriebs aus. Mit VergroRerung des Anstellwinkels erfolgt der starke
Widerstandsanstieg bereits bei kleineren Machzahlen, Abb. 9-9b.
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Abb. 9-9:  Abhéangigkeit der kritischen Machzahl von der Profildicke §=d/I , [ 13]

Weitere EinfluRfaktoren auf die kritische Machzahl sind die Dickenriicklage x,// und das

Wélbungsverhaltnis /. Ist das Dickenverhéltnis eines Profils vorgegeben, z.B. um ein
bestimmtes Tankvolumen zur Erflllung einer Reichweitenforderung im Tragfligel integrieren
zu konnen, so lalt sich die kritische Machzahl zu hoheren Werten verschieben, indem die
Dickenrucklage stromabwarts verschoben wird, was zu einer flacheren Druckverteilung fuhrt,
Abb. 9-10a. Ahnliche Auswirkungen zeigt eine Verringerung der Profilwdlbung. Die héchste
kritische Machzahl weisen ungewdlbte, also symmetrische Profile auf, Abb. 9-10b.
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Abb. 9-10: EinfluR von Dickenricklage und

) = | l Woélbungsverhaltnis auf die M,,;;, [ 13]
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9.2.3 Auftrieb, Widerstand und Auftriebsgradient

Auch bei relativ dicken Profilen verhalten sich Profilpolaren bis zu einer Machzahl von ca. M
= 0.6 nahezu unabhéngig von der Machzahl (siehe auch Abb. 9-9a). Bei Anndherung an M,,;
erfolgt eine immer starkere Zunahme des Widerstands bei gleichzeitiger Verringerung des
maximalen Auftriebs C,,..., Abb. 9-11. Spatestens beim Uberschreiten der kritischen Mach-
zahl bewirken die VerdichtungsstoRe auf der Profiloberseite eine Verringerung der Saugkraft.
Bei héheren Machzahlen bilden sich auch auf der Profilunterseite lokale Uberschallgebiete,
die den Uberdruck an der Unterseite reduzieren. Die resultierende Druckdifferenz wird somit
insgesamt verringert, Abb. 9-12.

006

Abb. 9-11: Polaren fiir NACA 0009, [ 13]

Abb. 9-12: Lokale Machzahl und
resultierende Druckverteilung, [ 13]

Der Verlauf des Auftriebsgradienten ¢, , =dc, /da ist in Abb. 9-13 fiir symmetrische Profile

unterschiedlicher Dicke (5= 6, 9 und 12%) dargestellt. Auch bei Uberschreiten der kritischen
Machzahl nimmt der Auftriebsgradient zunachst noch zu bevor er stark einbricht. Bemerk-
enswert ist hier, da® der Einbruch bei dinnen Profilen wesentlich spater erfolgt als bei
dicken Profilen und, da® die Spanne zwischen kritischer Machzahl und Einbruch des Auf-
triebsgradienten mit zunehmender Profildicke immer kleiner wird. Mit zunehmender Mach-
zahl liegt an dem gesamten Profil eine Uberschallstrémung vor ( Abb. 9-12c, d) und der
Auftriebsgradient nimmt wieder zu.
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Abb. 9-13: Abhangigkeit des Auftriebsgradienten als Funktion der Machzahl, [ 13]

9.2.4 Transsonik-Profile

Der Auslegungspunkt flr Profile heutiger Verkehrsflugzeuge liegt in dem Bereich um M =
0.85. Weiterhin kann davon ausgegangen werden, daf im Gegensatz zu Profilen fur Kampf-
flugzeuge, lediglich positive Auftriebsbeiwerte erzeugt werden muissen. Unter diesen
Randbedingungen wurden im Hinblich auf eine Widerstandsminimierung im Transsonik-
Bereich sog. Uberkritische oder auch superkritische Profile entwickelt. Zielrichtung war stets
die Verschiebung der kritischen Machzahl zu hoheren Geschwindigkeiten ohne dabei das
Auftriebsverhalten wesentlich zu beeintrachtigen. Urspriinglich versuchte man, insbesondere
in den USA, ausgehend von symmetrischen NACA-Profilen, z.B. NACA 0012, Transsonik-
Profile abzuleiten. Die Entwicklung in den 60er Jahren in GroRbritannien zielte hingegen
darauf ab, Profile zu entwickeln, die ein ausgepragtes Uberschallgebiet aufweisen. Unmittel-
bar an der Profilnase wird die Strdmung auf Uberschall beschleunigt um anschlieRend durch
einen schwachen Verdichtungsstol® wieder auf Unterschallgeschwindigkeit zu verzégern. Die
starke Stromungsbeschleunigung direkt an der Profilnase fuhrt zu einer ausgepragten Saug-
spitze (engl. 'peak’), was zu der Bezeichnung 'peaky'-Profil fiihrt. Der prinzipielle Unterschied
zwischen einem 'konventionellen' und einem 'peaky'-Profil ist exemplarisch in Abb. 9-14
dargestellt. Wahrend bei dem konventionellen Profil bei einer Anstrommachzahl von M, =
0.77 bei ca. 53% ein Verdichtungssto entsteht, wird bei dem 'peaky'-Profil bereits an der
Profilnase infolge der starken Beschleunigung ein lokales Uberschallgebiet erzeugt. Durch
die anschlielend sehr geringe Profilwolbung erfolgt eine naherungsweise konstante
Expansion, die durch einen schwachen Verdichtungssto® abgeschlossen wird, Abb. 9-14a.
Der starke VerdichtungsstoR3 entsteht in diesem Fall erst bei hdheren Machzahlen. Nachteilig
ist jedoch der héhere Widerstand bei kleinen Machzahlen, also im Start- und Landefall, Abb.

9-14b.
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Abb. 9-14: Druckverteilung und Widerstand, 'konventionelles' Profil und 'peaky’-Profil, [ 13]

Obwohl die 'peaky'-Profile vergleichsweise glnstige Widerstandswerte im Auslegungspunkt
aufweisen, besteht ihr Hauptnachteil in der sehr geringen Toleranz bei Abweichungen vom
Auslegungspunkt, d.h. bei Anderungen der Machzahl oder des Anstellwinkels entstehen
Verdichtungsstéle, die infolge stol-induzierter Ablésung einen hohen Widerstandsanstieg
bedingen. Eine Weiterentwicklung dieser Profile stellt das sog. 'rear-loading' dar, d.h. im
hinteren (engl. 'rear') Teil der Profilunterseite wird eine Uberdruckzone erzeugt, die einen
zusatzlichen Beitrag zum Auftrieb liefert, Abb. 9-15. Dieses Verfahren stellt jedoch infolge
der Belastung im hinteren Bereich des Profils hohe Anforderungen an Festigkeit und
Torsionssteifigkeit des Tragflligels.

Ein anderer Uberkritischer Profiltyp wurde in den 70er Jahren von der NASA in den USA
entwickelt. Kennzeichnend ist das ausgepragte Uberschallgebiet auf der abgeflachten
Oberseite, welches sich fast Gber die gesamte Profiloberseite erstreckt und die im hinteren
Bereich nach innen gewodlbte Profilunterseite (‘rear-loading'), was zu einer splrbaren
Auftriebserhdhung fiihrt. Nachteilig ist jedoch der starke VerdichtungsstoR, der das Uber-
schallgebiet abschliet und dadurch den Profilwiderstand erhoht. Aufgrund der grofRen
Profildicke (5 > 10%) sind grof3e Tankvolumina und leichte Bauweisen fir die Flugelstruktur
modglich. Die Langsamflugeigenschaften werden durch den grof’en Nasenradius ebenfalls
verbessert. Aufgrund der flachen Druckverteilung an der Oberseite wird dieser Typ als 'roof-
top'- Profil (engl.: roof = Dach) bezeichnet, Abb. 9-16.
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9.2.5 Flachenregel

Zur Verringerung des hohen Widerstands bei Anndherung an die Schallgeschwindigkeit griff
man zu Beginn der 40er Jahre in Deutschland auf ein Entwurfskonzept zurlick, welches bei
Ballistikern bereits seit langem bekannt war; namlich, dal® die Geschwindigkeit eines
Geschosses im Uberschall deutlich hoher liegt, wenn die Querschnittsverteilung in Langs-
richtung einen kontinuierlichen, sanften Verlauf hat und keine Unstetigkeitsstellen aufweist.
Dieses Konzept wurde bereits im Jahr 1943 im Rahmen von Windkanaluntersuchungen zur
Entwicklung der Junkers Ju287 von Otto Frenzl® formuliert und von den Junkers-Werken
zum Patent angemeldet, Abb. 9-17. Der Amerikaner R.T. Whitcomb (NACA) entdeckte
unabhangig(?) von Frenzl die Flachenregel im Jahr 1952 zum zweiten Mal, die er 1955
veroffentlichte, wobei ihm ungerechtfertigterweise in der Literatur der Entdeckerruhm einge-
raumt wurde.

|'../\‘ Zu der Pusntschriin 932 410

Vo aen N | KL&2b Gr.8m

Erteilt auf Grund des Ersten Uberleitungsgeseizes vom 8. Jull 1949
178

BUNDESREPURLIK DEUTSCHLAND

AUSGEGEBEN AM
@ 1. SEPTEMBER 1965

DEUTSCHES PATENTAMT |

PATENTSCHRIFT |
X 932 410 |
KLASSE 620 GRUPPE 8o

Tr-Jng. Heinrich Hertel, Berre Aix (Frankraich),
Digl-Gng. Otto Frenzdl, Dessan und Wemer Hempel, Dessau-Zicbigk
sind als Brfinder gesannt worden

Junkers Flugzeug- und Motorenwerke AG., Dessau

W G von Hi i
auch von solchen mit auBerhalb des Flugreugumrisses liegenden
Verdringungskdrpern
Patemtiert b Gabist Sar Dundesrepublih Deatechland vom 31, Min 194 &5
Dor Zeftraum vom L sl 1545 bis ainschbieflich 7. Mal 1980 wisd aut dis Pileutasver Rict angerecumet
(Gea. v, 18.7. 1981)

Patasian meldang bebannigemadst am 1 Mire 833
Petemturiallung bekasatgumacht am 4 August 185

Abb. 9-17: Patentschrift Otto Frenzl's aus dem Jahr 1944 in der Neuauflage von 1955, [ 26]

Der Grundgedanke, der diesem Entwurfskonzept zugrunde liegt, besteht in der Tatsache,
dall sich Stérungen im Transsonik-Bereich hauptsachlich quer zur Stromungsrichtung
ausbreiten. Bei der Anwendung der Flachenregel wird der gesamte Flugzeugquerschnitt,
also einschlieBlich Rumpf, Fligel und Triebwerksgondeln betrachtet. Die Summe aller
Querschnitte in axialer Richtung soll moglichst stetig und absteigend verlaufen und der
maximale Querschnitt moglichst klein ausfallen. Dieser stetige Verlauf laldt sich durch
Einschnlirungen im Rumpfbereich oder aber auch durch das Anbringen von zusatzlichen
Verdrangungskoérpern erreichen. Die Anwendung der Flachenregel wird insbesondere durch
die Verwendung des Pfeilflligelkonzepts begiinstigt, da sich infolge der Pfeilung der anzu-
gleichende Querschnitt des Fligels Uber eine grolere axiale Strecke verteilt. Erstmalig
bertcksichtigt wurde dieses Entwurfsprinzip bei dem vierstrahligen Bomber Junkers Ju 287.

° Otto Frenzl (geb. 1906) ; Osterr. Elektroingenieur, maBgebliche Beteiligung an der Entwicklung von
Hochgeschwindigkeits-Windkandlen bei Junkers, Dessau, nach 1945 u.a. bei S.N.E.C.M.A, Frankreich
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Die vorne am Rumpf angebrachten Triebwerksgondeln enden naherungsweise auf gleicher
Hoéhe, auf der sich die Spitzen der nach vorne gepfeilten Tragfligel befinden. Die an den
Tragflachen angebrachten Triebwerksgondeln sind soweit als mdglich tGber die Fligelhinter-
kante nach hinten verschoben. Durch Verschiebung der Triebwerksgondel nach hinten
konnte in diesem Fall die kritische Machzahl von M = 0.72 auf M = 0.77 erhoht werden, bei M
= 0.8 betrug die Widerstandsreduzierung infolge der Verschiebung noch ca. 33%.
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Abb. 9-18: Interferenzwiderstand Triebwerksgondel, Variation der axialen Position, [ 26]

Abb. 9-19:  Flugerprobung des Prototypen Junkers Ju287, Sommer 1944
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Ein weiteres historisches Beispiel flr diese Vorgehensweise ist die urspringlich fir den
Uberschall ausgelegt Convair F-102. Im Laufe der Flugerprobung zeigte sich, daR der erste
Prototyp nicht in de Lage war, die projektierte Uberschalleistung zu erreichen. Erst nach
Anwendung der Flachenregel, d.h. eine mdglichst konstante Querschnittsverteilung in Langs-
richtung, die zu der markanten Einschnlrung im Fligel-Rumpfbereich flihrte, konnten die
erwarteten Flugleistungen erzielt werden.

Gesamtquerschnitt
Rumpf und Einlaufe |
- |
Rl Fliigel q
0.03 Cockpit-Haube Prototyp
E- 0.02 —
S
0.01 — T R IT ¢
\
]
0 1 | l I 1 I |
0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 1.1 1.2
M

Convair ¥F-102 “Delta Dagger” ; T T
USAF Museurn Photo Archives S 4

Abb. 9-21: Convair F-102, Prototyp und Serienversion
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9.2.6 Pfeilfligel

Das bereits 1935 von A. Busemann auf der Volta-Konferenz vorgestellte Konzept des Pfeil-
flugels fur Hochgeschwindigkeitsflige wurde zwar als wissenschaftlich interessant, jedoch
aufgrund des allgemeinen Stands der Flugzeug- und Triebwerksentwicklung als nicht weiter
beachtenswert eingestuft. Dennoch gilt es als unstrittig, da® die Arbeiten in Deutschland zur
Hochgeschwindigkeitsaerodynamik zu Beginn der vierziger Jahre die Grundlage flir die
spatere weltweite Entwicklung auf diesem Gebiet darstellen.

bl il

Abb. 9-22: H. Ludwieg, A. Betz, Profil G6 623, AVA Goéttingen 1939, [ 36]

Einflu auf die kritische Machzahl

Bei der Betrachtung des Pfeilfliigels kann man von einem schiebenden Fligel unendlicher
Streckung ausgehen. Zerlegt man die Anstromgeschwindigkeit v in eine tangentiale
Komponente v, und eine Normalkomponente v, zur //4-Linie, so wird die profilbedingte Uber-
geschwindigkeit, die fir die Kompressibilitatseffekte verantwortlich ist, lediglich von der

Normalkomponente beeinflult, wahrend die Tangentialkomponente keinen Beitrag liefert,
Abb. 9-23.

Abb. 9-23: Stromlinienverlauf und Geschwindigkeitsvektoren am schiebenden Fligel
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Aus der vektoriellen Zerlegung der Anstromgeschwindigkeit v ergibt sich fur die Normal-
komponente v,

v, =Vv-C0S@ Gl. 9-24

Die effektive Machzahl M, ergibt sich entsprechend der Pfeilung ¢ zu

M, =2e Y EBP_ yr cose Gl. 9-25
C C

d.h. die effektive Machzahl wird entsprechend der Pfeilung gegeniiber der Machzahl der
ungestorten Anstromung, bzw. des ungepfeilten Fligels, um den Faktor cose verringert.
Dadurch wird jedoch auch die kritische Machzahl M,,;; zu hdheren Anstrdmmachzahlen M.,
verschoben. Infolge der Umstromung im Randbereich und Wanderung der Grenzschicht
reduziert sich dieser Effekt jedoch beim Fllgel endlicher Streckung gegeniber dem
unendlichen, schiebenden Fligel. Die Verschiebung der kritischen Machzahl bei einem mit ¢
= 45° gepfeilten Fligel gegenliber einem ungepfeilten Fligel ist Abb. 9-24 skizziert. Das
Dickenverhaltnis betragt 6= 12%

rickwarls gepfeilf

2

vorwarts gepfeill

Abb. 9-25: Rickwarts (¢ > 0) und Vorwarts (¢ < 0) gepfeilter Flugel
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Die Erhéhung der kritischen Machzahl ist unabhangig davon ob der Fligel nach vorne oder
nach hinten gepfeilt ist. Ausschlaggebend ist lediglich der Betrag des Pfeilwinkels ¢. Unter-
schiede bei Vorwarts- bzw. Rickwartspfeilung ergeben sich jedoch hinsichtlich der
Flugeigenschaften. Rickwartspfeilung bewirkt aufgrund des spannweitigen Druckgefalles ein
Abwandern der Grenzschicht nach aufen, wodurch im FligelaulRenbereich zuerst Cj
erreicht wird und dort die Stromung zuerst abreil3t. Hinsichtlich des verfriihten Querruder-
wirksamkeitsverlusts ist dies ein eher unerwiinschtes Verhalten. Vorwartspfeilung schafft in
diesem Punkt Abhilfe, da in diesem Fall die Grenzschicht nach innen wandert und die
Wirksamkeit der auf3en liegenden Querruder Ianger aufrecht erhalten werden kann. Dies gilt
jedoch nur fiir einen steifen Flligel. Die Verhaltnisse an einem elastischen Fliigel sind in Abb.
9-26 dargestellt. Infolge einer Punktlast im Punkt P erfahrt der riickwarts gepfeilte Flligel eine

Anstellwinkelverringerung um den Betrag —G(y) und der vorwarts gepfeilte Fligel eine

Anstellwinkelerhohung um den Betrag + G(y), d.h. der effektive Anstellwinkel, insbesondere

im Flugelaulenbereich, wird bei Ruckwartspfeilung reduziert und bei Vorwartspfeilung
erhdht. Das glnstige Uberziehverhalten aufgrund der nach innen wandernden Grenzschicht
beim vorwarts gepfeilten Fligel wird aufgrund seines elastischen Verhaltens somit wieder

aufgehoben.
v
l . Riickwartspfeilung ¢ Vorwartspfeilung -
Schnitt B-C
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Abb. 9-26: Biegeverformung bei Vorwarts- und Rickwartspfeilung, [ 26]

Einflul3 auf den Auftriebsgradienten

Der bereits in Kapitel 9.2.3 diskutierte starke Einbruch des Auftriebsgradienten bei Uber-
schreiten der kritischen Machzahl tritt insbesondere bei positiv (rickwarts) gepfeilten Flugel
nicht oder erst spater auf, Abb. 9-26
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Abb. 9-27: Auftriebsgradient als Funktion der Pfeilung, [ 13]
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Einfluld auf die Polare

Die Auswirkung der Pfeilung auf den Verlauf der Polare ist exemplarisch fur A = 0.5 und M =
0.85 flr einen Tragfligel mit unterschiedlichen Pfeilungen und einem Profil mit 6= 11.3% in
Abb. 9-28 dargestellt. Es zeigt sich prinzipiell das gleiche Verhalten, das bereits von H.
Ludwieg und A. Betz erstmalig bei Pfeilfligelmessungen bei der AVA in Goéttingen 1939
ermittelt wurde, Abb. 9-22.
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Abb. 9-28: EinfluR der Pfeilung auf die Polare, [ 13]

Sichelflugel

Eine variable, nach aulen hin abnehmende Pfeilung bei gleichzeitiger Verringerung der
Profildicke bewirkt, da® die kritische Machzahl (ber die gesamte Spannweite konstant
verlauft. Zusatzlich wird die Grenzschichtwanderung nach auf3en aufgrund der im AufRen-
bereich abnehmenden Pfeilung abgeschwacht und verbessert dadurch die Querruderwirkung
bei hohen Anstellwinkeln.

Abb. 9-29: Sichelfligel, Handley Page H.P.80 - Victor, [ 8]
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Deltafltgel

Deltafliigel stellen einen Sonderfall des Pfeilfliigels dar bei dem die Pfeilung der Hinterkante
auf Null gesetzt wurde. Realisiert wurde diese Flugelform haufig bei Nurfligelkonzepten,
oder auch bei modernen Kampfflugzeugen wie EF2000. Konstruktive Vorteile bestehen
insbesondere in der Steifigkeit aufgrund der starken Verjingung, d.h. aeroelastische Effekte,
die die Ruderwirksamkeit beeintrachtigen wirken sich hier weniger stark aus.

Abb. 9-30: Deltafligel, Eurofighter EF2000

Abb. 9-31: Doppel-Deltafliigel, Saab Draken
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9.3 Uberschall

9.3.1 Profiltheorie bei Uberschallgeschwindigkeit
Ahnlich wie bei der kompressiblen Unterschallgeschwindigkeit gilt die linearisierte Potential-
gleichung unter der Annahme kleiner Stérgeschwindigkeiten, also fiir schlanke Profile oder
die ebene Platte auch fir den Uberschall. Diese lineare Theorie wurde zuerst von J. Ackeret
angegeben. Die Stoérgeschwindigkeiten u in Strdmungsrichtung (x-Richtung) und w in z-
Richtung hangen demnach lediglich von der lokalen Neigung der Profilkontur 9, der
Geschwindigkeit der freien Anstromung V., und der Machzahl A, ab.

u(x):L % Gl. 9-26
M

Gl. 9-27

Abb. 9-32: Profilkontur

Die Profilkontur 1aRt sich in einen Profiltropfen® und eine Skelettlinie® aufspalten. Die
dimensionslosen Koordinaten lauten

Z=§=Z(°’)iZ(’), X:? Gl. 9-28

Fir schlanke Profile im Uberschall ergeben sich daraus folgende Beiwerte

Druckverteilun _
? CP(X): p(x) P =F 7 (a_d_Zj
,0700 ) sz \/M dX

Auftriebsanstieg de, 4

da [y 71
Neutralpunktlage xy 1

/I 2
Nullauftriebswinkel a,=0
Nullmoment

A

o s 1

-

N

Wellenwiderstand 4 L a7 2 a7z 2
Cyo = I + 70,4
M 21 ol dX ax

Widerstand

1 ()2 0)?
1/M 2 1.¢/ | (dz ) +(dz j dX
/ M, 2_1 % dX dX

Tab. 9-1:  Aerodynamische Beiwerte eines Profils im Uberschall, lineare Theorie nach Ackeret
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9.3.2 Auftrieb und Widerstand der ebenen Platte im Uberschall

Eine starke Vereinfachung ergibt sich, wenn die Profildicke gegen Null geht. Die Umstrom-
ung einer ebenen Platte im Uberschall 148t sich dann aus der Kombination von schragen
Verdichtungsstdfien und Verdinnungswellen zusammensetzen. Dieses Verfahren wurde
erstmals von J. Ackeret vorgestellt.

Vef'dc}}'mgyg Apy
7 T—

] Vermbﬁ{ung

Verdinnung

Abb. 9-33: Ebene Platte in einer Uberschallstrémung, [ 35]

Der Druck an der Plattenoberseite ergibt sich zu

P, =P, —2-q, -a-tanu Gl. 9-29
und an der Unterseite zu

p, =D, +2-q,-a-tanu Gl. 9-30

Die resultierende Druckdifferenz lautet

Ap=p,—p,=4-q, -a-tanu=4.q -——-« Gl. 9-31
M,?-1
Daraus ergibt sich fiir eine Platte der Breite b eine resultierende Luftkraft R,
R=b-1-(p,—p,)=4-b-1-q, -a-tan u Gl. 9-32
die sich wieder vektoriell in die Komponenten Auftrieb 4 und Widerstand 7 zerlegen laf3t
A=R-coSa =R Gl. 9-33
W=R-sina=~R-a~A-« Gl. 9-34
Die dimensionslosen Beiwerte lauten entsprechend
c,= =4-tanu-«a Gl. 9-35
"I bq. “
Cy = =4-tanu-a’=c,-«a Gl. 9-36
l[-b-q,
Auftriebsanstieg im Uberschall (Ackeret)
d 4
A4 tan pm———m Gl. 9-37

a M1

o0
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Zum Vergleich: Auftriebsanstieg im Unterschall (Prandtl-Glauert)

dc, 2.
= Gl. 9-38

da 1-Mm°

In Abb. 9-34 sind die Verlaufe fiir Auftriebsanstieg, Neutralpunktlage und Widerstand der
ebenen Platte in reibungsfreier Strémung in einer Unterschall- und einer Uberschallstrémung
dargestellt. Zu beachten ist, da} die in beiden Fallen getroffenen Annahmen zur
Linearisierung der Potentialgleichung bei M = 1 nicht mehr zutreffen und die lineare Theorie
in der Umgebung der Schallgrenze keine sinnvolle Lésungen mehr liefert.
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Abb. 9-34: Auftriebsanstieg, Neutralpunktlage und Widerstand der ebenen Platte, [ 35]

Die in Abb. 9-35 dargestellte konstante Druckverteilung im Uberschall im Vergleich zur
Duckverteilung an einer ebenen Platte im Unterschall fuhrt zu einer sprunghaften Verschieb-

ung der Neutralpunktlage von x, //=0.25 auf x, //=0.5.

Problematisch gestaltet sich das Flugverhalten bei einer raschen Verzégerung vom
Uberschallflug zu Unterschallgeschwindigkeiten, da durch den plétzlichen Sprung des
Neutralpunkts nach vorne ein starkes aufnickendes Moment (transonic pitch-up) entsteht,
das der Flugregler durch entsprechende Klappenausschlage wieder korrigieren muf3 und
wodurch das Flugzeug in diesem Geschwindigkeitsbereich in seiner Agilitat eingeschrankt
wird.
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Ues

Abb. 9-35: Druckverteilung an einer ebenen Platte: a) Unterschall, b) Uberschall

9.3.3 Druckverteilung an schlanken Profilen

Ausgehende von den Ergebnissen fur die ebene Platte sowie die Umstromung von Ecken im
Uberschall lassen sich so fir schlanke Profile mit einer scharfen Vorderkante naherungs-
weise Auftrieb und Widerstand bestimmen.

Verafummg
Vem’f'mwng o f——-— ’/ ~._Verdichtung
j

.
e .

o e 5’1_.. a;x..‘f. —

Verdichtung \—'— Vermmwag

Verdummg

Abb. 9-36: Uberschallstrémung um ein Polygonprofil, [ 35]

Die Druckverteilung ergibt sich aus den Driicken der einzelnen Flachen, aus denen das
Polygonprofil aufgebaut wurde, Abb. 9-36.

P— P, =Ap==2-q, - tanu-AJ
Pr— P =0p,=—2-q,-tlanu-AS,

D~ Pia =Ap,=—2-q,-tan u-AG,

Pi— Ds =2Apv ==2-q, -tanﬂ-Zi:Ar%
v=l 1

v=l
mit $ =D A3, und 9 =) AY, Gl. 9-39
ﬁ,_, = _
oben unten

ergibt sich an einer beliebigen Stelle x der Kontur des Profils der Druck an der Ober- bzw.
Unterseite zu
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Ap, (x) :po(x)— p,=—2-q, -tanu-9 (x) Gl. 9-40

Ap, (x) =p, (x)— p,=—2-q, -tanu-9 (x) Gl. 9-41

Die Resultierende Luftkraft R, die sich dann wieder vektoriell in Auftrieb 4 und Widerstand W
zerlegen 1aRt, ergibt sich aus der Integration der Einzelkrafte an den einzelnen Polygon-
flachen.

Qualitative Druckverteilungen fur ebene Platte, gewolbte Platte, konvexes und bikonvexes
Profil:

; Vd Verdinnungs-Linie

I

] I
| Verdichtungs- |
I Linie !
I

1

o

c d
7 7
~ R o e, .

Abb. 9-37: Druckverteilung an Profilen bei Uberschallgeschwindigkeit, [ 35]
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9.3.4 Widerstand schlanker Profile im Uberschall

Der Widerstand einer angestellten ebenen Platte oder eines schlanken Profils im Uberschall
setzt sich analog zu den Verhaltnissen im Unterschall aus dem Widerstand bei Nullauftrieb
Cyp und einem auftriebsabhangigen Anteil ACy zusammen.

Cy =Cpo +Acy, Gl. 9-42
Aufgrund des mit dem Auftrieb quadratisch zunehmenden Widerstands
Ac, «c,’ Gl. 9-43
gilt
ey =Cpo+ K-’ Gl. 9-44

Der Widerstand bei Nullauftrieb ¢y, setzt sich zusammen aus einem reibungsbdingten Anteil
cw.o und dem Wellenwiderstand ¢y, d.h.

Crro=Cy 0T Cono Gl. 9-45

Wellenwiderstand

Bemerkenswert ist, dal eine ebene Platte im Uberschall auch bei reibungsfreier Betrachtung
einen Widerstand aufweist, den sog. Wellenwiderstand, obwohl die ebene Platte bei
reibungsfreier Unterschallstromung keinen Widerstand aufweist. Infolge der Mach'schen
Linien, die an der Vorder- und Hinterkante gebildet werden erfolgt eine Entropieerhéhung,
was sich wieder in einem Widerstand niederschlagt. Der Verlauf des Wellenwiderstands

eines Flugels bei ¢, =0 als Funktion der Machzahl ist qualitativ in Abb. 9-38 skizziert.

M—

Abb. 9-38: Wellenwiderstand und Reibungswiderstand als Funktion der Machzahl, [ 13]

Der gesamte Wellenwiderstand cy,, setzt sich wieder aus einem auftriebsunabhangigen und
einen auftriebsabhangigen Anteil zusammen

Cyw=Cpo K Gl. 9-46

Der Faktor K ergibt sich nach der linearen Theorie zu
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Mam2 -1
K=————— Gl. 947
4
und der auftriebsunabhangige Anteil des Wellenwiderstands cy,.o, berechnet sich aus der
relativen Profildicke §=d/I und dem Formparameter k zu

52
Cyp o = - ——— Gl. 9-48

- Rhombus k= 4 =12/3 —_—EE e

- Kreisbogen k= 5.33 =16/3 ——

- Plankonvex k=10.67 =32/3 P
4 1

- Doppelparabel k=— ——F——— eXq =

3 X e
X, [1 - ;’j

Damit ergibt sich fur den Wellenwiderstand cy,,

2
5 2 M Cl © - 1 2
cy =k + cy Gl. 9-49
’ 2 4
Ma,~ -1
Auftriebsabhdngigkeit des
Profildicke Wellenwiders tan ds fiir

dieebene Platte
Fir kleine Anstellwinkel gilt flr den Auftriebsbeiwert
4.
P - Gl. 9-50

und somit flr den Beiwert des Wellenwiderstands

5° 4.q° k-6°+4-a°
W,w:k' + =
\/Maw2 -1 \/Maw2 -1 \/Maw2 -1

Zur Bestimmung des Gesamtwiderstands cy ist neben dem Wellenwiderstand c¢y;,, noch der
Reibungswiderstand ¢y, erforderlich, d.h.

c Gl. 9-51

Cp =Cp . T Cyr Gl. 9-52

Naherungsweise |aRt sich der Reibungswiderstand aus dem Reibungsbeiwert ¢, der ebenen
Platte bestimmen

Cp,=2-¢; Gl. 9-53

Wie aus Abb. 9-39 ersichtlich ist, verhalt sich der Reibungsbeiwert der ebenen Platte
reynoldszahlabhangig.
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Abb. 9-39: Reibungsbeiwert ¢, der ebenen Platte als Funktion der Reynoldszahl, [ 13]

9.3.5 Uberschall/Unterschallvorderkante
In Abhangigkeit davon, ob die Fligelvorderkante vor oder hinter der Mach'schen Linie liegt,
spricht man von einer Uberschall- oder einer Unterschallvorderkante. Dies hangt lediglich
von dem Verhaltnis der Pfeilung ¢ (bzw. dem Komplementarwinkel ») und dem Winkel der
Mach'schen Linie x ab.

=
ANTe ]
R
/ _-—"i o r'
s i
\L ) 1
LA 2T,
5 e!
b

b) Flugel mit Unterschallvorderkante

Abb. 9-40: Gepfeilter Tragfliigel mit Uberschall- und Unterschallkanten, [ 13]
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Unterschallvorderkante: n<A1
Uberschallvorderkante: n>1

M<1ﬂ

Vorderkante — ———— "~
—

—_—— —

R e ———
Hinterkante N

\\v_k

s
'

M>1 W
Vorderkante "—*\R“‘x

=
R

.
Hinterkante \

- e

n
n—ta /4

= Gl. 9-54
tan u

Die Definition Unter- bzw. Uberschallvorderkante gilt
sinngemalf auch fir die Fligelhinter- und Seitenkanten.
Grundlegende Unterschiede ergeben sich bei der Um-
stromung der Kanten in Abhangigkeit von dem
Verhaltnis n. Die mit M < 1 angestromte Vorderkante
wird von unten nach oben umstromt und eine nach
vorne gerichtete (widerstandsverringernde) Saugkraft
erzeugt. Bei der Unterschallhinterkante fliel3t die
Strdomung entsprechend der Kutta'schen Abflulibeding-
ung glatt ab, d.h. es stellt sich ein Druckausgleich
zwischen Ober- und Unterseite ein.

Bei M > 1 wird die Vorderkante nicht umstromt und es
erfolgt an der Hinterkante auch kein glattes Abstromen,
statt dessen entstehen an den Kanten Mach'sche
Linien.

Abb. 9-41  Kantenumstromung, [ 36]

Die Druckverteilung, die sich bei unterschiedlichen Kombinationen von Uber- bzw. Unter-
schallkanten an einem Fligelschnitt ergeben sind Abb. 9-42 skizziert.

Abb. 9-42: Druckverteilungen als Funktion von Uber- bzw. Unterschallkanten, [ 36]
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9.3.6 Auftrieb und Widerstand des Flugels endlicher Spannweite im Uberschall

Die Auftriebsbeiwerte des Tragfliigels endlicher Spannweite in einer Uberschallstrémung
kénnen, sofern die flr die lineare Theorie getroffenen Annahmen zutreffen, d.h. kleine
Anstellwinkel und bei Verwendung dinner Profile, nach folgenden N&herungsverfahren
berechnet werden. Infolge der endlichen Spannweite bildet sich bei einem Rechteckfligel
auch an der FlugelauRenkante ein Mach'scher Kegel. Im Gegensatz zur ebenen Stromung,
die sich bei Uberschallgeschwindigkeit auf dem Fligel ausbildet, entsteht im FliigelauRen-
bereich eine dreidimensionale Stromung, wodurch der Gesamtauftrieb verringert wird.
Allgemein lalkt sich die Verringerung des Auftriebs im Vergleich zum unendlichen Fligel
durch einen Abminderungsfaktor ¢ beschreiben.

C, =Cun' G Gl. 9-55

FiUr sehr schlanke Profile 1aRt sich der Auftriebsbeiwert ¢, ., durch den Auftriebsbeiwert der
ebenen Platte ersetzen

4.
c =% Gl. 9-56
Ma,? -1
Im Gegensatz zur Unterschallstrémung wirkt sich im Uberschall der EinfluR der Umstrémung,
die sich an den AuflRenkanten, bzw. an der Rumpf- oder Flligelspitze bilden, lediglich inner-
halb der Mach'schen Kegel aus. Die Auftriebsverringerung bleibt somit auf ein relativ kleines
Gebiet begrenzt.

Preilfiuge!

Abb. 9-43: Auftriebsreduzierung bei Rechteck- und Pfeilfliigel im Uberschall, [ 13]

Der Abminderungsfaktor ¢ ist eine Funktion des Fligelgrundrisses und berechnet sich
naherungsweise wie folgt:
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Rechteckfligel

=1- Gl. 9-57

13 I
t ke |
i i

Gerader Flugel mit schrager AuRenkante

N E 7
i | ¥ b-05-¢-tany——
i ~ ¢ = 2:yM, -1 Gl. 9-58
,z/i[_ - b—t-tany '

Pfeilflugel

mit
n=tany, M, -1

0

m=tany, -\ M 2.1

o0

¢= 3 [ " (1—2 arcsin 1) m’ -(1+£-arcsinlﬂ
(n+m)-(t12+122) \/n - n m? -1 /4 m
122 m®-n

(202 \(m+1)-(n+1)

Gl. 9-59

Schmetterlingsflugel
mit
n=tany, -y M 2.1

0

_btany, M, -1

o0

b+2-t -tany,

1 n® ( 2 1) m? ( 2 . 1)
1—-—-arcsin -l 1+—-arcsin— Gl. 9-60
n+m \/n - n m? -1 Vs m
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Deltafltgel

mit

Fir Tragfligel unterschiedlichen Grundrisses jedoch mit gleicher Streckung (A = 2.31) ist der
Verlauf von Auftriebsgradient- und Widerstandsbeiwert als Funktion der Machzahl in Abb.

9-44 skizziert.
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Abb. 9-44: Auftriebsgradient und Widerstand in Abhangigkeit von Form und Machzahl, [ 13]

Der mit zunehmender Machzahl abnehmende Gesamtwiderstand ist im wesentlichen auf den
sich abschwachenden Wellenwiderstand, aber auch auf den abnehmenden Reibungswider-
stand zuriickzufiihren. Interessant ist auch, dal® der im Transsonik-Bereich dominierende
Pfeilungseffekt zur Widerstandsreduzierung bei gréfieren Machzahlen verschwindet und der

gerade Fligel wieder widerstandsoptimal wird.
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Abb. 9-45: Widerstand als Funktion der Machzahl und Fllgelgrundrif, [ 22], [ 36]

9.3.7 Neutralpunktwanderung in Abhangigkeit des Fligelgrundrisses

Die Lage des Neutralpunktes ist zwar unabhangig vom Anstellwinkel, verschiebt sich jedoch,
je nach Fligelgrundrifd in Anhangigkeit von der Machzahl nach vorne (destabilisierend) oder
nach hinten (stabilisierend). Die prinzipielle Abhangigkeit flr einen Trapez-, Pfeil- und Delta-
fliigel ist in Abb. 9-46 dargestellt. Auffallend ist die generelle Stabilisierung beim Ubergang
vom Unterschall- zum Uberschallflug. Insbesondere Deltafliigel neigen beim Uberschallflug
zur Uberstabilisierung, d.h. einer deutlichen Verschlechterung der Steuerbarkeit der Langs-
bewegung.

l Mao—=
0 05 10 15 a0 25

. I NN AN NN

Ly
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Abb. 9-46: Neutralpunktwanderung in Abhangigkeit von der Machzahl, [ 36]
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9.3.8 Uberschallknall

Die von dem Flugzeug, welches sich mit Uberschallgeschwindigkeit bewegt, ausgehenden
StoRwellen werden von einem Beobachter am Boden als Uberschallknall wahrgenommen.
Die von dem Bug- und Heckverdichtungsstol} erzeugten Druckspriinge ergeben genau
genommen zwei Druckspringe, die von dem menschlichen Ohr aufgrund der kurzen
zeitlichen Abfolge meist nur als einziges akustisches Ereignis wahrgenommen werden.
Infolge des Temperaturgradienten in der Atmosphéare (vgl. Kapitel 1.3) nimmt die Schallge-
schwindigkeit mit abnehmender Hohe zu und die Stolfronten werden nach vorne aufge-
bogen. EinfluRfaktoren fiir die Starke des Uberschallknalls sind die Flugzeuggeometrie, d.h.
maximaler Querschnitt und axiale Querschnittsverteilung, Masse und Flughdhe.
Insbesondere fiir den zivilen Uberschall-Passagierverkehr stellt die Larmbelastung ein
entscheidendes Kriterium fUr die allgemeine Akzeptanz dar. Druckspriinge am Boden in der
Groflenordnung von 0.5 HPa (= 130 dB) sind infolge eines in 11 km Hohe fliegenden
Flugzeugs ohne weiteres mdglich, jedoch kaum akzeptabel.

Mach-Kegel.

Druckénderung
o 3

Standard Troposphare

< v _
A e e
: e ] e —— "
NS——=lf
s (‘ T, T TR ..___..._ — . .\.\\\ i _
A N\ .-
Erdboden N

Abb. 9-47: Uberschallknall, Druckverteilung, [ 13], [ 21]
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9.4 Hyperschall

9.5 Ubungen zum Kapitel Kompressible Aerodynamik
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10 Stabilitat und Steuerbarkeit

10.1 Langsbewegung
Statische Langsstabilitat

Dynamische Langsstabilitat

10.2 Seitenbewegung

Einfluld von
Pfeilung
Fligelhochlage
V-Stellung
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