FORSCHUNGSZENTRUM DER LUFTFAHRTINDUSTRIE

Vortrdge und Abhandlungen Nr.3

et

Prof. Dr.-Ing. Georg Backhaus

Einfiihrung in Probleme der
aerodynamischen Flugzeuggestaltung

Vortragsreihe der Kammer der Technik

Einflihrung in Probleme des Flugzeug- und Triebwerkbaus

Als Manuskript gedruckt

Mit der Herausgabe beauftragt:

ZENTRALSTELLE FUR LITERATUR UND LEHRMITTEL
Dresden 1959



Als Manuskript gedruckt
1958, 1959

Nachdruck, Reproduktion und Nachbildung
— auch auszugsweise —

nur mit Genehmigung des Verfassers und

der Zentralstelle fiir Literatur und Lehrmittel

im Forschungszentrum der Luftfahrtindustrie

Dresden N 2 — PostschlieBfach 40

1I-9-266 IG 016 55¢ 262 1,5



inhaltsverzeichnis

Seite

Einleitung 1

I. Aerodynamische Gestaltung von Verkehrsflug-

zeugen im Unterschallbereich 3

1. Fldchenbelastung 6

2. Aerodynamische Formgebung 18

2.1 Induzierter Widerstand 18

2.2 Reibungswiderstand 19

2.2 Druckwiderstand 25

2.4 Reisegeschwindigkeit und Reisehohe 27

3. Antriebsarten und ihre Anwendungsbereiche i1

4, Probleme der Stabilitdt und Steuerbarkeit 28

II. Probleme des Uberschallflugs 44
1. Schallmauer 45

2, Warmemauer 51
SchlufB3bemerkungen 53

_I..
Vortragsreihe der Kammer der Technik 1957 u. 1958 55
+

Bild-Verzeichnis 56



In der kurzen Zeit seines Bestehens hat das Flugzeug eine
Entwicklung erfahren, deren AusmafB offensichtlich wird, wenn
man ein Flugzeug aus den Anfangstagen der Fliegerei mit einem
heutigen modernen Verkehrsflugrmeug vergleicht., Zu dieser Ent-
wicklung haben viele Bereiche der Wissenschaft und Technik
ihren Beitrag geliefert. Insbesondere haben die fortschrei-
tenden Erkenntnisse auf dem Gebiet der Aerodynamik die Ent-
wicklung stark gefdrdert, und sie sind auch heute noch dabei,
das Gesicht des Flugzeugs tiefgreifend zu veridndern.

Die Aufgaben, die seitens der Aerodynamik bei der Neuentwick-
lung eines Flugzeugs zu losen sind, lassen sich etwa in Form
folgender Frage zusammenfassen:

"Wie mull das Flugzeug aussehen, damit es sowohl die ge-
forderten Leistungen als auch die Anforderungen an die
Flugeigenschaften mit einem Minimum an Gewichts- und
Leistungsaufwand erfillten

Aus dieser Frage geht bereits hervor, daB bei der aerodyna-
mischen Gestaltung des Flugzmeugs gleichreitig konstruktive
und festigkeitsmdfige Gesichtspunkte zu berilicksichtigen sind
und auch die Frage nach der glinstigsten Art des Flugzeugan-
triebs untersucht werden muBl.

Es soll im folgenden versucht werden, lUber die aerodynamischen
Probleme der Flugzeuggestaltung einen Uberblick zu geben, der
Jedoch keinen Anspruch auf Vollstd@ndigkeit erheben kann, da
nur die wichtigsten Probleme behandelt und vor allen Dingen
Fragen des Flugzeugwiderstands in den Vordergrund gestellt
werden, wdhrend Fragen der Stabilitdt und Steuerbarkeit nur
kurz gestreift werden sollen.

Sowelt die angeschnittenen Probleme nicht allgemeinen Charak-
ter ftragen, sollen sie unter dem Gesichtspunkt ihrer Bedeu-
tung fir die Entwicklung des Verkehrsflugrmeugs behandelt wer-
den, da das Verkehrsflugzeug vornehust: Aufgabe und Hauptziel
jeder Flugzeugentwicklung ist.



Bild 1. Verkehrsflugzeug Junkers F 13
(aus Junkers-Nachrichten H. 9/1936)

Bild 2. Verkehrsflugzeug Boeing B 707
(aus "Der Flieger" Nr. 13/1955)



1. Aerodynamische Gestalbung von Verkehrsflugzeugen
im Unterschallbereich

Die Entwicklung der Verkehrsluftfahrt vollzog sich bis zum
heutigen Tage in dem Geschwindigkeitsbereich, der unter-—
halb der Schallgeschwindigkeit in Luft liegt., Die Entwick-
lung der aerodynamischen Gestaltung von Flugzeugen, die mit
Geschwindigkeiten kleiner als der Schall fliegen, ist daher
von besonderem Interesse.

Zwel charakteristische Vertreter dieser Entwicklung zeigen
die ersten beiden Bilder. In Bild 1 sieht man das Junkers-—
Flugzeug F 13, das als das erste Verkehrsflugzeug der Welt
bezeichnet werden kann und das bahnbrechend war fiir die
weitere Entwicklung der Verkehrsflugzeuge.

Mit der F 13 wurde im Jahre 1919 die erste Deutsche Muster—
prifung durchgefiihrt. Das Flugzeug erhielt die Zulassungs-
Nr. D 1 (s. Bild). Die F 13 wies erstmalig die Merkmale auf,
die zur Entwicklung des modernen Verkehrsflugzeugs gefiihrt
haben, namlich

die geschlossene Passagierkabine und
den freitragenden Fliigel ohne HuBere Verstrebungen.

Das zweilte Bild zeigt das neueste Verkehrsflugzeug der Fir-
ma Boeing, die B 707, die, wie auch andere Flugzeuge dieser
Art, als SchluBlstein der bisherigen Entwicklung gelten kann.
Das Flugzeug B 707 stellt gegeniiber der F 13 einen gewalti-—
gen Fortschritt im Hinblick auf GroBe, Geschwindigkeit und
Reichweite dar.

Die dazwischenliegende Entwicklung mag im. Uberblick aus
einer Zahlentafel (Bild 3) ersichtlich werden, die fiir
einige typische und bekannte Flugzeuge die wichtigsten Da-
ten auffiihrt.

Die ersten vier Spalten der Zahlentafel enthalten die Da-
ten von Flugzeugen mit Kolben-Motor und Luftschraube.
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In der ndchsten Spalte folgen zwei Flugzeuge mit Turbinen-
triebwerk und Luftschraube (PTL), dann die Tu 104A sowie die
eben erwdhnte B 707, beide mit Turbinenstrahltriebwerk (TL).
In der letzen Spalte sind Daten eines Boeing-Projekts ange-
geben, das nach Schrifttumsangaben im Jahre 1975 zum Einsatz
kommen soll.

Die Zahlentafel zeigt- die auBerordentliche Steigerung der
Triebwerkleistung, die bel Flugzeugen mit Luftschraube auf
etwa das 50fache angestiegen ist, die groBe Erhchung der Ge-
wichte ebenfalls auf etwa den 50fachen Wert, das starke An-
wachsen der Tragflachenbelastung auf etwa das /fache und die
Steigerung der Relisegeschwindigkeit auf eiwa den 5fachen Wert.

Die Entwicklung d e r Reisege -
schwindigkedt , die vor allem interessiert, ist
im ndchsten Bild noch einmal in Form einer Kurve iber der
Zeit aufgetragen.
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Bild 4. Entwicklung der Reise— und Landegeschwin-
digkeit der Verkehrsflugzeuge

Bild 4 gzeigt die in der vorhergehenden Tabelle angegebenen
Flugzeugtypen. Die F 13 steht also am Anfang, die B 707 am
Ende der Entwicklung im Unterschallbereich. Der weitere Ver-
lauf der Kurve ist unter der Annahme gezeichnet, dall im
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Jahre 1975 mit einer Reisegeschwindigkeit wvon 2400 km/h zu
rechnen ist. Das Durchlaufen der Kurve durch die Schallge-
schwindigkeit ist nun nicht so zu verstehen, dal die Ge-
schwindigkeitssteigerung in den nichsten Jahren in genau
dieser Weise erfolgen wird, sondern es ist vielmehr damit

zu rechnen, dafl eine sprunghafte Steigerung der Geschwindig-
keit von Unterschall- auf Uberschallgeschwindigkeit erfolgt,
da der Geschwindigkeitsbereich in der Ndhe der Schallge-
schwindigkeit aus verschiedenen Griinden vermieden werden
mul3 .

Im gleichen Bild 4 ist auch die Entwicklung der Landege-
schwindigkeit eingezeichnet, die weniger erfreulich ist, da
sie an die Piloten erhchte Anforderungen stellt und zu einer
VergrtBerung der Flugplitze zwingt.

Die enorme Steigerung der Reisegeschwindigkeit der Verkehrs-
flugzeuge ermdglichten vor allem folgende drei LalBnahmen:

1. die Erhthung der Flichenbelastung, d.h. die Er-—
hohung des auf den CQuadratmeter Fligelfldche ent-
fallenden Anteils des Gesamtgewichts,

2, die Verbesserung der aerodynamischen Formgebung,
5. die Einflihrung neuartiger Triebwerke.

Auf diese drei MafBnahmen soll im folgenden ndher eingegangen
werden.

1. Fldchenbelastung

Je groller die Fléchenbelastung ist, desto mehr kann bei
gleichbleibendem Gesamtgewicht die FlilgelflZche verklei-
nert werden. Das bedeutet Einsparung an Zellengewicht
und an Widerstand und daher auch Verringerung der Trieb-
werkleistung und des Kraftstoffverbrauchs, d.h., es be-
deutet insgesamt eine Erhdhung der Wirtschaftlichkeit.

Pie S tedgerung d er F1l&@d&chenbela-
& L 88 kann jedoch nicht beliebig fortgesetzt werden,

da sie %z r Erhohungeg der Start -
und Landegeschwindigkeiten und
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damit zur Vergrtferung der Flugplatzlingen fihrt. Eine
entscheidende Rolle spielt dabel die G rolde d e s
HOchstauftriebs , der mit einem Fligel er-

reichbar ist. Hierzu einige kurze Erlduterungen.

Auftrieb A

Anstrém - _ B ‘
geschwindigkeit v , TN, e -

P & \
Anstellwinkel « T} w

Bild 5. Auftrieb eines Fliigels

Bild 5 zeigt den Querschnitt eines Fliigels, das sogenannte
F1lligelprofdil . Es hat eine gewisse Anstellung
gegeniiber der Anstromrichtung, gemessen durch den Anstell-
winkel & . Die Umstromung des Profils durch die Luft wird
durch einige Stromlinien angedeutet. Durch die Schrdgstellung
des Fliigels wird die vorbeistromende Luft nach unten abge-
lenkt und erhidlt eine Abwdrtsgeschwindigkeit w. Nach dem
Impulssatz der Stromungslehre entsteht dadurch am Fliigel

eine Reaktionskraft in entgegengesetzter Richtung: der Flii-
gelauftrieb.

et Bl ugelauafdlied wird um so groBer, je
grofer die Abwartsgeschwindigkeit der Luft und Jje gréRer die
sekundlich vorbeistromende abgelenkte Iumfitmasse ist:

AN]II' e W

Dabel 1ist die sekundliche Masse m' proportional der Imft-
dichte p , der Fluggeschwindigkeit v und der Fliigelfldche F,
als Formel geschrieben

Bt er dt 5 B2 Wa
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Die Abwartsgeschwindigkeit w ist proportional dem Anstellwin-
kel o« und der Fluggeschwindigkeit v, also

W ~&x « V .

Insgesamt ist A~g - v . F . o« .
Der Auftrieb ist also bel einem bestimmten Anstellwinkel pro-

portional der Luftdichte, dem Quadrat der Fluggeschwindigkeit
und der Fligelfliche,

Die halbe Luftdichte multipliziert mit dem Quadrat der Flug~-

geschwindigkeit ergibt bekanntlich den Flugstaudruck q, als

Formel

q=%Y2 - Q- v> .

Man kann daher fiir den Auftrieb

A = e, ® 4 F

setzen, wobel der Proportionalitdtsfaktor ¢,s der sogenannte
Auftriebsbeiwert, dem Anstellwinkel o proportional ist.
Allgemein gilt also

Auftrieb = Auftriebsbeiwert X Flugstaudruck xFliigelflsche.

Der Auftrieb A muBl gleich dem Flugzeuggewicht G sein, um das
Flugzeug tragen zu konnen. Um bei der Landung kleine Stau-
dricke, d.h. kleine Landegeschwindigkeiten zu erhalten, muf
daher der Beiwert c, moglichst grofl sein. Der Beiwert c,
kann durch ErhShung des Anstellwinkels des Fliigels vergriofert
werden, jedoch nur bis zu einem gewissen kritischen Anstell-
winkel. Wird dieser kritische Anstellwinkel iberschritten, so
macht die Stromung die ihr aufgezwungene Umlenkung nicht

mehr mit und 16st sich vom Fliigel ab; sie "reiBt ab" (im
Bild angedeutet durch die gestrichelten Linien). Eine Er-
hohung des Auftriebs tritt dann nicht mehr ein.

Die Umlenkung der Stromung geschieht hauptsichlich im vorderen
Bereich des Profils. Infolgedessen konzentriert sich der Auf-
trieb vor allem auf diesen Bereich, wihrend der hintere Teil
des Fligels weniger mum Hochstauftrieb beitrdgt. Eine
Stelgeruntg d e s Ay f &riedbs kann nun
dadurch erreicht werden, daB man die Luft noch einmal im
hinteren Bereich des Fliigels umlenkt und damit den Gesamt-
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auftrieb gleichmédBiger iber die ganze Fliigeltiefe verteilt.
Das geschieht durch A nbringen von Klapa=-
pen , die bei Start und Landung ausgeschlagen werden. Im
Relseflug werden sie wieder eingefahren, da dann keine hohen
Auftriebbeiwerte erforderlich sind und die ausgeschlagenen
Klappen den Widerstand vergrdfern wiirden.

Die folgenden Bilder 6 bis 8 zeigen die wichtigsten Vertre-
ter dieser sogenannten Landeinilfen,

b) Spaltklappe A S 12
( Spaltklappe mit Vorfligel A Uy = 14 ) K

Bild 6. Wolbungsklappe - Spaltklappe

Die einfachste Form der Landehilfen ist die W ol bung s -
k1l appe (Bild 6a), die aus einem gelenkig angeordneten
Profilende besteht. Die Erhohung des Hochstauftriebs wird
durch den Wert zlca - angegeben (Die angegebenen Zahlenwer—
te gelten flir ein bestimmtes Profil).

Wesentlich bessere Wirkung hat die S pal tklappe
(Bild 6b). Bei Ausschlag der Spaltklappe wird ein Spalt frei-
gegeben, der eineStromung von der Fliigelunterseite zur Flii-
geloberseite ermOglicht. Der auf der Flilgeloberseite vorhan-
denen Grenzmschicht - lber diesen Begriff wird noch zmu sprechen
sein = wird dadurch neue Energie zugefihrt und ein frihzeiti-
ges Abreiflen der Stromung an der Klappenoberseite verhindert.
Durch Verwendung eines aus fahrbaren Vorfli-
gels an der Fligelnase kann auch im vorderen Bereich des
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Profils ein Spalt erzeugt werden, der eine Stromungsverbes-
serung hervorruft und eine weitere Steigerung des Hochstauf-
triebs bewirkt.

ax

b} fowler A Cam

Bild 7. Junkers-Doppelfliigel ~ Fowler-Klappse

Eine Landehilfe, die frither bei Junkers vielfach Anwendung
fapnd, st der J unke rs = Doppelsfligel
(Bild 72). Er besteht aus dem Hauptfliigel und einem kleinen
drehbaren Fliligel an der Hinterkante des Hauptfliigels. Diese
Form der Landehilfe wurde spidter jedoch wieder verlassen, da
sie wirkungsméflig nicht sehr gilnstig und aullerdem der Doppel-
fligel der Gefahr der Vereisung ausgesetzt ist.

Bei der sogenannten Fowler - Klappe (Bild 7b)
wird ein Stiuck der Fligelunterseite nach hinten herausgefahren
und gleichzeitig geschwenkt, wobel zwischen Fowler und Haupt-
flligel ein Spalt entsteht. Der Fowler vereinigt also die
glinstige Wirkung einer Spaltklappe mit der Wirkung einer Flii-
gelvergriflerung.

In neuerer Zeit findet man an modernen Verkehrsflugzeugen die
Doppelspalt - XKlappe (Bild 8). Die Doppel-
spalt-Klappe unterscheidet sich von der einfachen Spaltklappe
durch die Anordnung zweiler Spalte, die eine erhohte Wirkung
besitzen. Wie man den rechts im Bild gezeigten G ol =Kurven
fiir verschiedene Ausschldge der Spaltklappe entnehmen kann,
ist die Auftriebstelgerung betriZchtlich. Die konstruktive Aus-—
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filhrung der Doppelspali-Klappe ist derartig, dal im einge-
fahrenen Zustand alle Spalte abgedeckt sind, also ein glattes
Profil ohne wesentliche WiderstandserhShung entsteht.

32—
/—‘,\,—”z@_ T 28
Doppelspaliklappe eingefahren ‘Bzo
o 16~
DL
//""‘\\\/\_, £ 12-
&
45,652\ < 04
Drehpunkt fiir My = Q_ii o
4 ‘AX\ 0 8 16 24°
Doppelspaltklappe ausgefahren \/ ; ol o
!

Bild 8. Doppelspaltklappe - Auftriebswert in Abhingig-
keit vom Anstellwinkel (NACA Report Nr. 824)

Die GroBe des erreichbaren Auftriebs eines Fliigels ist nicht
nur durch die Art der Landeklappe bestimmt, sondern héngt
auch in starkem MaBe von zwel anderen Faktoren ab, nd&mlich
von der relativen P ro f£filddicke und der
Pfeiliung des Fliugels.

Bild 9 zeigt den Beiwert des Hochstauftriebs in Abhingigkeit
von der relativen Profildicke fir einen ungepfeilten Fligel
und fiir einen Pfeilfligel mit 35° Pfeilung. Als Landehilfe
ist hier eine Spreizklappe angenommen.

Man erkennt, daB mit zunehmender Profildicke eine Erhohung

des Hbchstauftriebs erfolgt. Leider ist -~ wie spdter noch ge-
zeigt wird - diese Moglichkeit fir schnelle Flugzeuge niont
ausnutzbar. Die Einfiihrung der Pfeilung, wie sie bei schnellen
Flugzeugen erforderlich ist, bringt eine erhebliche Verringe-—
rung des Hochstauftriebs mit sich. Die wirklich erreichbaren
Auftriebsbeiwerte sind etwa 15 Prozent kleiner als die hier
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angegeben, da sich die Landehilfen nicht Uber die gesamte
Spannweite des Fliigels erstrecken kidnnen.

[ — [

I . 29 ab L
¢ q—

l 20 A a5’ P 9 - relative Dicke

) /// Wj/’ i

= 47
f i ///
£ | Profil NACA 65;- 215
S 0 mit Spreizklappe — )
R
=
305

5 @ = Pleilwinkel

0 5 0 15 20%

relative Dicke d

[

Bild 9. Einflufl von Profildicke und Pfeilung auf
den Hochstauftrieb

Es s0ll nun-gezeigt werden, wie sich der EinfluB der E r -
h&hnneg d g Flachenbelastsnsg

sauaf Steart und Landung bel Verwendung
ginstiger Landehilfen auswirkt (Bild 10).

In der linken H&lfte des Bilds ist die GroBe der Rollstrecke,
die ein Flugzeug bis zum Abheben benttigt, in Abhingigkeit
von der Flichenbelastung aufgetragen. Die Kurve 1 gilt fiir
ein Flugzeug mit geradem Fliigel, Kurve 2 fiir ein Flugzeug-
zeug mit Pfeilfliigel von 35°. Mit steigender Flichenbelastung
ist in beiden FZllen eine erhebliche Zunahme d & P
Rolls¢trecke festzustellen, die bei modernen Ver-
kehrsflugzeugen die 1000~m~Grenze Uberschreitet.

Die erforderliche Flugplatzlange muf nun etwa den doppel-
ten Betrag der Rollstrecke besitzen, um die Forderungen
nach Uberfliegen der Platzgrenze in gewisser Hohe und die
Forderungen hinsichtlich der zur Verfligung stehenden Brems-~
strecke bei Abbruch des Starts erfillen zu kdnnen. Man er-
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kennt aus dem Bild, daB die erforderlichen Flugplatzlingen bei
hohen Fl&achenbelastungen auf 3 km und mehr anwachsen.

000} | | /1 300 e
m erforder!. Flugplatzlange / km/h |
| \\ (S [ R ] /_I_
| # |
2000 \ A 4 + 200 = ///
// Rolistrecke | e @V / |
I O
3 |/ bis ﬁbﬁebeﬂ// = */,/’// B
S \ <
§100
1000 b - 2100 |
g ®
r: 3
o |
0 100 200 300 400 kg/m? 500 0 100 200 300 400 kg/m? 500
Fldchenbelastung ————= Flachenbelastung ——

Bild 10, EinfluB der Fldchenbelastung auf Start und
Landung

1 Flugzeug mit geradem Fligel c 2 2 bei

a max

2 Flugzeug mit Pfeilfliigel 35° ¢ 1,6 Landung

a max

In der rechten H&lfte des Bildes sind fiir die gleichen Fdlle
die Landegeschwindigkeiten in AbhZngigkeit von der Flichen-
belastung angegeben. Man sieht, daB auch die Landegeschwindig-
keiten bel den hoheren Fl&chenbelastungen unangenehm grof
werden und bei heutigen Flugzeugen die GrdBle von 200 km/h und
mehr errelchen. '

In dem Bemihen, die Verh&dltnisse bei Start und Landung glinsti-
ger zu gestalten, suchte man nach weiteren M 0 g 1 i c¢c h -
kelten d e r Auf triebstedgerumnsg s,
von denen die beiden ndchsten Bilder Beispiele bringen.

Der Auftrieb eines Fliigels mit Klappe kann dadurch gesteigert
werden, dal man entweder ¢ Ll @& WEeEIrEO gL L e

G P e pm38 ¢ his b i der Flugeloberseite vor der Klappe

& b saugk (Bild 11a) oder vor der Klappe L u f t mit

eyhohtecr Goschwindigkelt 4 m 4 1 6 G r e mm e o hiech §
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der Klappenoberseite e in b 1l & s t (Bild 11b). In beiden
Fdllen wird dadurch ein friihzeitiges Abreifllen der Strdmung an
der Klappenoberseite verhindert und eine Steigerung des Auf-

triebs ermeugt.

LR s 1
30 !
//// \
T /1 _mit Absaugen
C(_;F0,0.?
w20
a) Klappe mit Absaugen h Lty L
g /RS
T v A
.,a // | il N
s |/ ohne Absaugen| |
P Bt < c ‘:O'
-— -t e =10 4 -
4 %ﬂ_ : = .
!
N |
b} Kigppe mit Ausblasen /
0 10°

Anstellwinke! «
Bild 11. Auftriebsteigerung durch Absaugen und Ausblasen

Die Kurven im rechten Teil des Bilds zeigen die Verdnderung
des Auftriebsbeiwerts in Abhdngigkeit von der Anstellung des
Fligels. Die untere Kurve gilt fur den Fall ohne Absaugen,
die obere Kurve filir den Fall mit Absaugen. Die Differenz
dieser Kurven stellt die Steigerung des Auftriebs durch Ab-
saugen dar. Die Auftriebsteigerung ist dabel abhidngig von der
abgesaugten Luftmenge Q, die durch den Belwert CQ ausgedruckt

wird.

%)

F beeinfluBte Fligelflache v Fluggeschwindigkei®

Mit dieser Art der Auftriebssteigerung hat man sich in Deutsch-~
land besonders in den 40er Jahren sehr beschaftigt. So wurde
7z.B. ein Flugzeug des Musters Ju 90 mit einer Absaugeanlage
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ausgeriistet. Die Luft wurde dabei im Innenbereich des Fligels
abgesaugt und im Querruderbereich wieder ausgeblasen. Die ge-
wliinschte Auftriebsteigerung wurde durch Flugversuche nachge -
wiesen.

In neuverer Zeit findet eine andere Form der Auftriebsteige~-
rung, die S trahlklappe (Bild 12), starke Be-
achtung, da sie eine lidglichkeit bietet, bei Flugzeugen mit
Strahlantrieb den Triebwerkstrahl zur Auftriebsteigerung zu

verwenden.,
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Bild 12. Auftriebsteigerung durch Strahlklappe

Am Flugelende wird ein krdftiger Luftstrahl in nahezu verti-
kaler Richtung ausgeblasen, wodurch eine aullerordentlich gro-
Be Auftriebserhohung erzeugt werden kann. Ein Teil dieser
Auftriebserhthung entsteht durch die Reaktionskrafi des aus-
geblasenen Strahls selbst. Ein zweiter, jedoch grdlerer An-
teil entsteht dadurch, dafl der Strahl die Stromung am Fliigel
in Zhnlicher Weise beeinfluB{ wie eine ausgeschlagene Lande-
klappe. In den Bezeichnungen des Bildes 12 ergibt sich damit
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der Gesamtauftriebd

A = AR + AD

Das Diagramm zeigt die Auftriebsteigerung in Abh&ngigkeit

von der Stdrke des Strahls. Dabel dient als Mal cj fiir die

Stirke des Strahls die Reaktionskraft, bezogen auf Staudruck
und Fliigelfl&che.

i Reaktionskraft
j 7 Staudruck x Fliigelfldche

Wie man sieht, lassen sich o -Werte in der Grofienordnung 10

erreichen.

Auller den verschiedenen Arten der Landehilfen, die eine Er-—
hohung des Auftriebs und damit eine Verringerung der Lande-
geschwindigkeit zum Ziele haben, gibt es noch andere Mittel,
die die Durchfihrung der Landung erleichtern sollen, Solche *
Hilfsmittel sind die Landebremsen.

aerodynamische Bremse
I t L~ /
eingefahren—
// /
/ 7

{ [.--ausgefahren
1 |

0 002 Q04 Q06 Q08 01
Widerstandsbeiwert ¢y, —=
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ST PR IR
a aerodyna
ausgefahren

Bild 13. Gleitwinkelregulierung durch aerodynamische Bremse
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Bild 15 geigh €108 daé8rodydnamniseche Bren -
s & 4 Gie hisp 2z,B, darin besteht, dal Telle der Hliigel-
oberfldche quer zur Stromungsrichtung gestellt werden. Da-
durch entsteht eine betridchtliche Widerstandserhohung, wie
das aus den angegebenen beiden Flugzeugpolaren ersichtlich
18l

Diese Widerstandserhohung bewirkt eine VergriBerung der
Bahnneigung des Flugzeugs bel gleichbleibender Bahhgeschwin-
digkeit; denn die Resultierende von Auftrieb und Widerstand
nulb dem nach unten gerichteten Fluggewicht das Gleichgewicht
halten., Wird also der Widerstand vergrolert, so muB bel
gleichbleibenden Auftrieb die Bahn des Flugzeugs -~ wie aus
Bild 13 erkennbar - stirker geneigt sein, Mit Hilfe der aero-
dynamischen Bremse kann also der Gleitwinkel des Flugzeugs
reguliert werden, Im unteren Teil des Bildes ist angedeutet,
wie dadurch eine Korrektur des Aufsetzpunkts des Flugzeugs
auf der Landebahn ermoglicht wird.

Die Sicherheit der Landung wird weiterhin durch Verkirzung
der Ausrollstrecke erhdht. Das kann auBer mit Hilfe der
eben besprochenen aerodynamischen Bremse auch durch U m -
kehr d e s Triebwerkschubs geschehen,
Bei Flugzeugen mit Luftschraubenantrieb muBl zu diesem Zweck
eine entsprechende Verstellung der Luftschraubenblatter
durchgefiihrt werden. Bel Strahltriebwerken sind besondere
Einrichtungen in Entwicklung, die durch Umkehr der Strahl-
richtung e€ine Schubumkehr bewirken,

Aerodynamische Formgebung

Als zwelte MaBnahme zur Geschwindigkeitssteigerung wurde
die Verbesserung der aerodynamischen Formgebung genannt,
Durch diese gelang es, den Flugzeugwiderstand besonders
bel hoheren Fluggeschwindigkeiten erheblich zu verringern.
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Fir den

o A

Flugszeugwiderstand gibt es

drei Ursachen und dementsprechend unterscheidet man im

wesentlichen auch drei Anteile des Widerstands, n&mlich

.

2o

3.

den Anteil, der durch den Auftrieb selbst erzeugt wird -
" induzierter Widerstand" - ,

den Anteil, der von der Reibung der Luft an der Flug-

zeugoberflache herrihrt - "Reibungswiderstand" - , und

den Anteil, der aus der Storung der theoretischen Druck-

verteilung entsteht - "Druckwiderstand" - .

2.1 Induzierter Widerstand

Durch die Ablenkung der den Fligel umstrtmenden Luft nach
unten entsteht am Fliigel, wie schon erwidhnt, eine Reak-
tionskraft. Sie steht senkrecht zu der mittleren Stromungs-
richtung zwischen der horigzontal anstrfmenden Luft und der
unter einem gewissen Winkel nach unten abstromenden Iuft.
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Bild 14. Indugierter Widerstand eines Fliigels
Die Reaktionskraft R hat also, wie Bild 14 gzeigt, eine ge-
Re-
aktionskraft stellt den Auftrieb A dar, die Horizontal-

wisse Neigung nach hinten. Die Vertikal-Komponente der

Komponente einen Widerstand, den sogenannten indu -~

m i e rten Wider s tand

W.. ZIs isi also

1

1 W
W = s 29
Wi Z v A
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Je kleiner nun bei gleichem Auftrieb die Abwidrtsgeschwin—
digkeit wee hinfer dem Fliugel ist, desto kleiner ist auch
die Neigung der Reaktionskraft und desto kleiner der Wider—
stand. Um die Abwdrtsgeschwindigkeit bei gleichem Auftried
klein zu halten, muf die nach unten beschleunigte Luft-
masse m' moglichst groB sein, da der Auftriebd gleich dem
Produkt m' « weo ist. Diese Luftmasse entspricht der
Messe, die durch einen Kreisquerschnitt vom Durchmesser

der Fliigelspannweite b stromt. Es ist

A=§'-v-%‘b2

° Wm

Die Luftmasse m' ist also proportional dem Quadrat der
Spannwelte, Der induzierte Widerstand ist demnach
2

W = A
L T‘q,bz
Er ist also umgekehrt proportional dem Quadrat der Spann-
weite., Man muB daher die Fliigelspannweite mdglichst groB
wghlen, wobel die Fliigelfl&dche gleich bleiben kann.

Dem steht jedoch entgegen, daB bei steigender Spannweite
das Baugewicht des Fliugels steigt, weil die Fliligeltiefen
und damit die BauhOhen des Fliigels kleiner werden, die
Biegemomente jedoch anwachsen. Zwischen diesen einander
widersprechenden Forderungen mull eine optimale Ldsung ge-
funden werden., Die Verringerung des induzierten Widerstands
ist daher nur in beschrinktem MaBe mdglich.

2.2 Reibungswiderstand

Durch die Reibung der Luft an der Flugzeug-Oberfldche
kommen die Luftteilchen dort unmittelbar zur Ruhe. Die
etwas weiter entfernten werden ebenfalls etwas verzigert.
Es entsteht dadurch in der NZhe der Flugzeugoberfliche
eine Schicht mit verringerter Geschwindigkeit, die soge-
nannte G rengsvhaehit

Die in der Grenzschicht verlorengehende Energie macht sich
als Widerstand bemerkbar. Aus dem Impulssatz ergibt sich
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dafl dieser Widerstand Wr proportional der Luftdichte g y Gem
Quadrat der Fluggeschwindigkeit v und der Oberflidche 0 ist,
als Formel

Wr~9-v2-o

Man kann daher den Widerstand proportional dem Flugstau-
druck g und einer Bezugsfléche, fir die man die Fliigel-
fldche F wahlt, setzen. Der Proportionalitédtsfaktor ist
der Widerstandsbeiwert Cop s also

B = cWr- g = &
Man unterscheidet zwei Arten Grenzschichten:
die Lag@mainsgre Grenzschicht und die tuxrbhu =
1c n t g Grenzschicht. Wdhrend bei der laminaren Grenz-
schicht die Luft in parallelen Schichten stromt, ist, wie
Bild 15 andeutet, in der turbulenten Grenzschicht eine Ver-
wirbelung der Luft vorhanden. Im vorderen Bereich einesum-
stromten Korpers ist die Grenzschicht laminar, im hinteren
Bereich turbulent. Der Ort, an dem der Umschlag von der
einen in die andere Stromungsform stattfindet, wird U m -
sochlagpunkt genannt.

Der Geschwindigkeitsverlauf in der Grenzschicht 1aB3t sich
theoretisch ermitteln. Bei laminarer Grenzschicht wird die
Geschwindigkeit der AuBlenstromung sehr schnell erreicht,
wdhrend bei turbulenter Grenzschicht die ungestorte Ge-
schwindigkeit erst in gridlBerem Abstand von der Wand wieder
vorhanden ist. Unter sonst gleichen Bedingungen ist also
die Dicke der laminaren Grenzschicht wesentlich kleiner als
die Dicke der turbulenten Grenzschicht. Das bedeutet, daB
die sekundliche Menge der abgebremsten Luft und damit der
Widerstand bei laminarer Grenzschicht erheblich niedriger
liegen mull als bei fturbulenter.

Der grofBle Unterschied des Widerstandsbeiwerts bei laminarer
und turbulenter Grenzmschicht geht aus Bild 16 hervor. Die
Widerstandsbeiwerte sind, wie das Bild zeigt, noch efwas
von der Fluggeschwindigkeit abhingig.
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Umschlagpunkt
I

laminare I furbufente
Grenzschicht

Geschwindigkeit in der Grenzschicht
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Bild 15. Verlauf der Geschwindigkeit in der laminaren

und turbulenten Grengzschicht

(Fluggeschwindigkeit v = 900 km/h,
Flughthe H = 11 km, Fliigeltiefe 1 = 5 m)

0005
& turbulente Grenzschf'phr
S |
R~} |
S :
800025 — —F—— P
S ,
=
g
5 B | laminare Grenzschicht
a |
I
0 500 1000 1500 km/h 2000

Fluggeschwindigkeit v

Bild 16, Reibungswiderstand einer Platte
(Flughthe H = 11 km, Fliigeltiefe 1 = 5 m)
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Das ergibt sich auf Grund von Ahnlichkeitsbetrachtungen
unter Benutzung des Begriffs der Reynoldschen Zahl., Der Ab-
fall des Widerstandsbeiwerts mit der Fluggeschwindigkeit
ist in Wirklichkeit noch etwas groBer, da der EinfluB der
Kompressibilitdt und der Aufwirmung der Luft bei den im
Bild angegebenen Kurven nicht beriicksichtigt worden ist.

Um den Widerstand des Flugzeugs klein zu halten, muB man
versuchen, den Bereich der laminaren Grenzschicht moglichst
zu vergrolern. Zu diesem Zweck mull zundchst einmal die
Flugzeugoberflidche moglichst glatt und storungsfrei sein,
d.he., es darf eine gewisse kr i tische Rauhdig-
K& dt 4 & I 9 ezd]l E& 6 h e nicht tiberschritten

werden (Bild 17).
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Bild 17. Zulassige Oberflichenrauhigkeit
(Flughohe H = O km, Fligeltiefe 1 = 5 m)

a) kritische Rauhigkeit an der Fliligelnase (Einzel-
rauvhigkeit) fir laminare Grenzschicht

b) mittlere zuldssige Rauhigkeit fur turbulente
Grenzschicht

Die Kurve a zeigb die kr it ische Rauhig-
keitshohe von Einzelstdrungen im vorderen Bereich
des Profils in Abhingigkeit von der Fluggeschwindigkeit.
Tiegen die Rauhigkeitswerte der Flugzeugoberfliche unter-

(s ]
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halb der Kurve, so kann eine Beeinflussung der Lage des Um-
schlagpunkts, die gich widerstandsmilig unglinstig auswirken
wirde, nicht erfolgen.

Das Bild 17 zeigt noch eine zweite Kurve b, die die m i t t -
lere zul dssige Rauhigkedit

flir die turbulente Grenzschicht angibt. Beli zu grolier Rauhig-
keit der Flugzeugoberfliche erhfht sich n8mlich der Rei-
bungswiderstand in der turbulenten Grenzschicht. Liegt die
Rauhigkeit der Flugzeugoberflidche unter den Werten der Kur-
ve, dann tritt auch hier keine Widerstandserhhung ein. Die
mittlere zuldssige Rauhigkeit darf bei schnellen Flugzeugen
hiernach einen Wert von 104 , d.h. 1/100 mm, nicht Uber-
schreiten. Die Anforderungen an die Glite der Flugzeugober~
flache sind also sehr erheblich, wenn man eine Widerstands-

erhthung vermeiden will.

Hat man die Bedingungen,-die an die Flugzeugoberfliche ge-
stellt werden,. erfiillt, so muB man dariber hinaus versuchen,
den Umschlagpunkt mdglichst weit hinten zu erhalten. Das ist
durch bestimmbe Formgebung des Profils méglich (Bild 18).
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Biid 18. Vergleich sweier Profile

Bild 48a zmeigt das Profil NACA 2415, das friher hdufig be-
nutzt wurde, Bild 18b ein neues sogenanntes Laminar-Pro-
fil NACA 652 - 215, Rechts daneben sind die Widerstands-—
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polaren fiur belde Profile angegeben. Man sieht, daB das
neue Laminar -~ Profil in einem gewissen
Bereich der ca—Werte eine ganz erhebliche Verringerung der
Widerstandsbeiwerte Gy aufweist. Die Ursache dafiir ist in
der Verteilung der Unterdriicke an der Profiloberfliche zu
suchen. Die laminare Grenzschicht hat ndmlich die Eigen-
schaft, bei Druckanstieg in die turbulente Grenzschicht
Uberzugehen. Man muBl daher versuchen, den Druckverlauf am
Profil so zu gestalten, dafB Uber einen mdglichst groBen Be-
reich des Profils der Unterdruck dauernd anwidchst.
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Bild 19, Vergleich zweiler Druckverteilungen

Die in Bild 19 gezeigten Druckverteilungen gehlren zu den
beiden oben genannten Profilen. Das alte Frofil hat den
GroBtwert seines Unterdruckes sowohl an der Frofilobersei-
te als auch an der Frofilunterseite ziemlich weit vorn
liegen. Beim Laminarprofil ist durch die Anderung der Pro-
filform erreicht, daB das Unterdruckmaximum etwa in Profil-
mitte liegt. Dadurch entsteht eine Ruckverlagerung des Um=
schlagpunkts von vorn nach hinten, also eine Vergriflerung
des Bereichs der laminaren Grenzschicht und eine Verringe-

rung des Widerstands.
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Wie stark der Profilwiderstand von der Formgebung eines
Profils abhidngig ist, wird in Bild 20 veranschaulicht.

NACA 65,— 215

K. ——

NACA 2415
|
_._+_._

Zylinder

Bild 20. Profile gleichen Widerstands

Es zeigt die GroBenabmessungen dreier verschiedener Pro-
file gleichen Widerstands, von denen eins einen zylindri-
schen Querschnitt besitzt, die beiden anderen die eben be-
sprochenen Profile darstellen. Der Unterschied in den Ab-
messungen ist, wie man erkennt, auBerordentlich grof.

2.2 Druckwiderstand

Bei reibungsfreiler Stromung miBte sich, solange die Schall-
geschwindigkeit nicht Uberschritten wird, eine Druckvertei-
lung einstellen, die keine Widerstandskomponente erzeugt.
Wird diese Druckverteilung jedoch gestort, so entsteht ein
Widerstand, der sogenannte D ruc kwiderstand.

Die Stdrung der Druckverteilung kann zwei Ursachen haben.
Sie kann entweder durch Grenzschichteinflisse und Ablsung
der Stromung hervorgerufen sein oder durch stoBartige Zu-
standsidnderung der am Korper vorbeistromenden Luft wverur-
sacht werden, wenn die Strimungsgeschwindigkeit die ort-
liche Schallgeschwindigkeit iiberschreitet.
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Wehrend der Druckwiderstand bei kleinen und mittleren Flug-
geschwindigkeiten nur gering ist, tritt er bei Ann8herung
an die Schallgeschwindigkeit sehr stark in Erscheinung. Es
ergibt sich dabei ein starkes Anwachsen des Profilwider-
standsbeiwerts ¢, wie es das Bild 21 zeigt (Der Profil-

widerstandsbeiwert_ow enthidlt Reibungs- und Druckwider-
standsanteil). P

Es ist der Widerstandsbeiwert zweier Profile in Abhdngig-
kelt von der Flugmachzahl dargestellt. Unter F1lug -
machszahl versteht man das Verh&ltnis der Flugge-
schwindigkeit zur SohallgeéchWindigkeit in der Luft. Flug-
machzahl C,7 bedeutet also, daBl die Fluggeschwindigkeit

70 Prozent der Schallgeschwindigkeit erreicht hat.

Wie man sieht, ist auch hinsichtlich des Widerstandsan-
stiegs bei hohen Machzahlen das neuwe Laminar-Profil dem
alten, friher benutzten Profil Uberlegen. Auf die Ursache
dieses Widerstandsanstiegs sel kurz eingegangen. Bild 22
mdige zur Erliduterung dienen.

Im oberen Teil des Bildes ist die StrOmung um ein Profil
angedeutet., Die Profildicke d ruft eine Verengung der Stro-
mungsquerschnitte hervor. Der Verlauf der Stromungsquer-—
schnitte entspricht anndhernd dem in einer Lavaldise, wie
sie darunter dargestellt ist. Durch die Verengung der Quer-
schnitte muB eine VergriBerung der Stromungsgeschwindig-
keit entstehen, damit die gleiche sekundliche Luftmenge
hindurchtreten kann. Mit wachsender Fluggeschwindigkeit v
nehmen auch die Stromungsgeschwindigkeiten Vi in den ver-
engten Querschnitten zu und erreichen bel einer gewissen
Fluggeschwindigkeit im engsten Querschnitt die Ortliche

challgeschwindigkeit Cy o Bei weiterer VergrofBerung der
Fluggeschwindigkelt nimmt die Stromungsgeschwindigkeit
weiterhin zu und erreicht hinter dem engsten Querschnitt,
der dabei seine Lage am Profil #ndert, Uberschallgeschwin-
digkeit. Der Verlauf der Grtlichen Stromungsgeschwindig-
keit ist fir diesen Fall im unteren Teil des Bildes dar-
gestellt. Dabei ist gleichzeitig auch der Verlauf der Ort-
lichen Schallgeschwindigkelt angegeben, die mit Erhohung
Stromungsgeschwindigkeit abnimmt.
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Hinter dem Profil muBl die Stromungsgeschwindigkeit wieder
die normale Fluggeschwindigkeit erreichen, d.h., es mul3
also ein Ubergang von der Uberschallgeschwindigkeit auf
Unterschallgeschwindigkeit erfolgen. Dieser Ubergang er-
folgt Jedoch nicht stetig, sondern sprunghaft in Form des
sogenannten Verd ol tunpegd stolé s .,

Ein solcher Verdichtungsstol wirkt sich in zweifacher Hin-
gicht aus:

1. durch die plotzliche Verdichtung der Luft entstehen Ver-
luste an Stromungsenergie, die sich als sogenannter
Wellenwiderstand Dbemerkbar machen,und

2. durch den plotzlichen Druckanstieg im Verdichtungsstol
kann eine AblOsung der Stromung hervorgerufen werden,
die ebenfalls zu einer Widerstandserhdohung fihrt.

Beides bewirkt einen starken Anstieg des Widerstandsbei-
wertes, wenn die Ortliche Strdmungsgeschwindigkelt die
Schallgeschwindigkeit Uberschritten hat. Die Machzahl, beil
der dieses der Fall ist, bezeichnet man mit k r i t 1 =
S ¢ hezr Mach ahl «

Um moglichst hohe kritische Machzahlen zu erreichen, mull
dafiir gesorgt werden, daB die ErhBhung der OSrtlichen Stro-
mungsgeschwindigkeit durch Verdrdngungswirkung gering ist,
d.h., man muBl dinne Profile und Xorper verwenden. Als Bei-
spiel hierfiir zeigt Bild 23 den Verlauf der Widerstands-
beiwerte fiir eine Serie von Frofilen verschiedener Dicke.
Bei den diunneren Profilen beginnt der Widerstandsanstieg
erst bei hoheren Flugmachzahlen.

AuBerdem ist auch die Form der Profile oder XKGrper von Ein-
fluB. Sie ist so zu widhlen, daB die maximalen Ubergeschwin-
digkeiten bzw. Unterdriicke moglichst klein sind. Das ist
der Grund dafiir, warum bei dem oben gezmeigten Laminar-Pro-—
fil der Anstieg des Widerstandsbelwerts spéter beginnt als
bei dem dlteren Profil (Bild 21). Beim Laminarprofil war
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nicht nur das Unterdruckmaximum nach hinten verschoben, son-
dern es war gleichzeitig auch der maximale Unterdruck verklei-
nert worden (Bild 19).
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Bild 235. EinfluBl der Profildicke auf den Widerstandsbeiwert

Ein anderer Weg zur ErhChung der kritischen Flugmachzahl, auf
den zum ersten Mal von Prof. Busemann 1935 auf dem Volta-
Kongrell in Rom hingewiesen wurde, ist die Verwendung von
Pfeilfliliugeln .Die Wirkung der Pfeilung 1Bt sich
an Hand der Verh#Zltnisse an einem schiebenden Fliigel erkl&dren
(Bild 24).

Bild 24. Geschwindigkeitszerlegung beim schiebenden Fligel
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Bei einem schiebenden Fliigel kann die Anstromgeschwindigkeit
der Luft in zwel Komponenten zerlegt werden, von denen nur
die Geschwindigkeitskomponente senkrecht zum Fligel Druck-
dnderungen hervorruft. Diese ist jedoch um den Cosinus des
Pfeilungswinkels kleiner als die Anstromgeschwindigkeit. In-
folgedessen ist auch die wirksame Machzahl in gleichem MaB
herabgesetzt. Es treten alle Erscheinungen, die mit der Kom=-—
pressibilitdt zusammenhdngen, bei Flugmachzahlen auf, die um
den Faktor 1/0085? groBer sind als beim ungepfeilten Fliigel,
dehey es wird die kritische lMachzahl um diesen Faktor erhtht.
In Wirklichkeit ist der EinfluBl der Pfeilung jedoch nicht so
grof3, da die Stromung in Fligelmitte, wo die beiden Pfeilfli-
gelhdlften zusammenstoBen, nicht mehr der eines schiebenden
Fliigels entspricht: "MitteneinfluB",

Den EinfluB der Pfeilung auf den Widerstandsanstieg zeigt
Bild 25.

Die ausgezogenen Kurven geben die Erhohung des Widerstands-
beiwerts infolge MacheinfluB in Abhdngigkeit von der Machzahl
wieder, und zwar fir den ungepfeilten Flugel und fiur einige
Pfeilfligel bis 60° Pfeilung unter Berlcksichtigung des "Mit-
teneinflusses"., Man sieht, daB der Widerstandsanstieg mit
wachsenden Pfeilwinkeln zu hdéheren Flugmachzahlen verschoben
wird und daB auBerdem die GroBRtwerte des Widerstandsbeiwerts
abnehmen, Man erkennt weiterhin, daB bei Pfeilwinkeln oberhalb
von etwa 40° die Verschiebung des Widerstandsanstiegs nicht
mehr groB ist., Bei Verkehrsflugzeugen wird daher ein Pfeilungs-
winkel von etwa 350 nicht iUberschritten.

Bei der Erdrterung der aerodynamischen MaBnahmen zur Steigerung
der Reisegeschwindigkeit war bislang nur vom Fligel die Rede.
Es ist klar, dafBl die gleichen Erwidgungen auch fir Leitwerke
gelten und dafl bel der Gestaltung von Rumpfen und Gondeln und
ihrer zweckmiBigen Anordnung im Rahmen des Gesamtflugzeugs ahn-
liche Forderungen zu erfillen sind. Fur die Gestaltung des Ge-
samtflugzeugs bel Geschwindigkeiten in der Nghe der Schallge-
schwindigkeit gibt die sogenannte Querschnitts-
regel eine gute Richtlinie, Sie fand gegen Ende des
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Bild 25. Widerstandsanstieg bei Pfeilfliugeln
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Kriegs in Deuvschland praktische Verwendung, wurde jedoch erst
in den letzten Jahren eingehender theoretisch und experimentell

begriindet,

Sie besagt, daB die Summe der Querschnitte aller Teile des
Flugzeugs liangs der Flugzeugachse aufgetragen, den gleichen
Verlauf haben soll wie ein optimaler Rotatlonskdrper, d.h.
- grob gesagt - Querschnittsanhaufun -
g en vermieden werden sollen,
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Bild 26. Formgebung bei schallnaher Flug-
geschwindigkeit

Bild 26 zeigt die Widerstandserhthung iiber der Machzahl
fir drei Modelle. Kurve 1 gibt den Verlauf des Wider-
standsbeiwerts iliber der Machzahl filir den optimalen Rota-
tionskGrper an, Kurve 2 den Widerstand fiir den gleichen
Korper mit einem Pfeilflligel. Durch die Uberlagerung der
Querschnitte von Rumpf’und Fliigel entsteht eine Quer-
schnittsanhdufung. Um diese zu vermeiden, muB3 eine Korrek-
tur der Rumpfquerschnitte vorgenommen werden, wie sie das
Modell 3 meigt, d.h., die Rumpfquerschnitte missen im Be-
reich des Fligels verringert werden. Das Ergebnis ist die
Kurve 3, die eine ganz erhebliche Widerstandsverringerung
erkennen 133¢T.

2.4 Reisegeschwindigkeit und Reisehohe

Die Steigerung der Reisege=
schwindigkedlt von Verkehrsflugzeugen durch
die oben erwdhnten MaBnahmen ist im Bild 27 in Form einer
Kurve dargestellt.

Die Kurve gzeigt die Erhtohung der Reisegeschwindigkeit in

vier Entwicklungsstufen.
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Die erste Entwicklungsstufe umfalt die allgemeine aerody-
namische Verfeinerung des Flugzeugs unter Benutzung der
friher uUblichen Profile., Erreichbar war damit eine Reise-
geschwindigkeit von etwa 62 Prozent der Schallgeschwindig-—
keit.

900

M=082
km/h

800

7 0,74

0,68
700 /

0,62 :/
600 /

500

Reisegeschwindigkeit

1 2 S
Entwicklungsstand ————«

Bild 27. Steigerung der Reisegeschwindigkeit durch Ande-
rung von Profil und Flugélform
(Flughdhe H = 11 km)

1 albtes Profil AfL = 18 %
2 Laminarprofil a/1 = 15 %
3 Laminarprofil d/l = 10 %
4 Laminarprofil mit
Pfeilung /1 =10% ¢ = 35°

Durch die Einfuhrung von Laminar- oder Hochgeschwindig-
keitsprofilen in der 2, Entwicklungsstufe konnte eine Rei-
semachzahl von etwa 0,68 erreicht werden. Die Verringerung
der Profildicken und die Einfiihrung der Pfeilung in den
Entwicklungsstufen 3 und 4 steigerten schlieBlich die giin~
stigste Reisegeschwindigkeit auf etwa 82 Prozent der Schall-
geschwindigkeit.,”

*Die angegebenen Geschwindigkeiten gelten annihernd fir klein-
sten Kraftstoffverbrauch (griBte Reichiweite)., Bei Betrach-
tung der Gesamtwirtschaftlichkeit liegen die glinstigsten
Reisegeschwindigkeliten vor allem bei Pfeilfliigeln bei etwas
hoheren Werten.,



Mit der Steigerung der Reisegeschwindigkeit ergab sich die
Notwendigkeit, auch die ReisehOhen zu vergrtBern. Die Ur-—
Sache licgt darin, ddB der w i r t s e ba £ £ 1 416 h -
g te Redseflwug -(Bil8 28), dsbe; der Flup nit
glinstigstem Kraftstoffverbrauch dann vorhanden ist, wenn

das Flugreug mit bester Gleitmahl fliegt.
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Bild 28. Glinstigster Reiseflug
Unter Flieibtzahl versteht man das Verhdltnis

von Widerstand zu Auftrieb. Durch die Gleitzahl ist also
auch das Verh&ltnis von Triebwerkschub zu Fluggewicht be-
stimmt, das natlirlich mbglichst klein zu halten ist. Es ist

Die Zuordnung zwischen Auftriebsbeiwert und Widerstandsbei-
wert gibt die Flugzeugpolare. Die Tangente an die Polare be-
5itzt das kleinste Verhiltnils Cw/ Ca vnd bestimmt den zuge-
horigen Auftriebsbeiwert. Entsprechend der friuher genannten

Beziehung _ . . 2 B
A = Z. q o =
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ist bei gegebener Flichenbelastung nun durch diesen Auf-
triebsbeiwert der Staudruck festgelegt, bei dem das Flug-
reug fliegen muB. Je griBer daher die Fluggeschwindigkelt
wird, desto kleiner muf die Luftdichte sein; um den ge-
winschten Staudruck einzuhalten, d.h., es missen also die
FlughOhen vergrolert werden.

Im unteren Teil des Bildes ist der Verlauf eines Reiseflugs
dargestellt. Er setzt sich aus drei Teilen zusammen:

dem anfidnglichen Steigflug , dem anschliefenden
eigentlichen Streckenflucg und dem G 1l e i t -
flug von der Reiseh8he herab zur Landung. Da wegen des
Kraftstoffverbrauchs das Gewicht des Flugzeugs dauernd ab-
nimmt, ist es glinstig, die Reisehfhe wdhrend des Reiseflugs
stetig zu vergroBern. Es ergibt sich dadurch ein kleiner Ge-
winn an Reichweite. Bei Flug in zu niedriger Hthe tritt,

wie aus dem Bild ersichtlich, ein starker Verlust an Relch-
weite ein. -

Antriebsarten und ihre Anwendungsbereiche

Als dritte sehr wichbtige MaBnahme zur Steigerung der Reise-
geschwindigkeit war die Einflihrung neuartiger Trieb-
werktypen genannt, Wihrend die ersten Verkehrs-
flugreuge mit wenigen 100 PS Leistungen auskamen, bendtigt
ein Flugzeug von der GroBe der B 707 eine Relseleistung von
fast 30 000 PS. Solange nur der Kolbenmator
mnit Luftsechraube als Antriebsart zur Ver-
fiigung stand, war die Erreichung von Reisegeschwindigkeiten
in der GroBe wvon 800 bis 900 km/h praktisch nicht mdglich.
Der Grund lag in dem groBen erforderlichen Triebwerkgewicht
und Raumbedarf des Kolbentriebwerks.

Erst die Entwicklung neuartiger Turbineatrieb=
werke ermoglichte den Ubergang zu hohen Fluggeschwin-
digkeiten, deren Grenze z.Z. noch nicht erreicht ist.

Die verschiedenen Moglichkeiten des Flugzeugantriebs und ihre

Anwendungsbereiche zeigt Bild 29.
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Bild 29. Antriebsarten fiir Verkehrsflugzeuge
und ihre Anwendungsbereiche

spezifischer Kraftstoffverbrauch
77777777 Grenzen der Anwendungsbereiche

Oben im Bild sind die vier Haupttypen, die gegenwdrtig oder in
Zukunft filir Verkehrsflugzeuge in Betracht kommen, gezeichnet:

1. das Kolbentriebwerk mit Luftschraube,

2. das Turbinenfriebwerk mit Luftschraube,
5. das Turbinentriebwerk mit Strahlschub und
4, das Staustrahltriebwerk.

Darunter sind die Einheitsgewichte angegeben, bezogen auf
Leistungs- bzw. Schubeinheit. Das Diagramm enth8lt die spez.
Kraftstoffverbrduche flr die einzelnen Triebwerke in Abhingig-
keit von der Fluggeschwindigkeit. Die gestrichelten mit
Schraffur versehenen Kurven geben die Geschwindigkeitsgren-
zen an, bis zu dénen etwa die Verwendung der einzelnen Trieb-
werkarten vorteilhaft ist. Sie sind abhéngig von der Reich-

weite des Flugzeugs.
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Den niedrigsten spezifischen Kraftstoffverbrauch besitzt das
Kolbentriebwerk in der speziellen Form des Diesel -
Verbund =- Triebwerks . Dagegen sind das Ge-
wicht und die Abmessungen dieses Triebwerks groB. Man kann da-
her diese Triebwerke nur fir kleine Geschwindigkeiten verwen-
den. Bel hoheren Fluggeschwindigkeiten, die gridBere Leistungen
erfordern, fritt das Tur binen -~ Triedbwerk

m ik Luftschraubde an die Stelle des Kolben-
triebwerks, da es geringeres Baugewicht und kleinere Abmessun-
gen besitzt.

Die Grenze zwischen dem Anwendungsgebiet fiir das Kolbentrieb-
werk und dem flir das Turbinen~Triebwerk wird hauptsidchlich von
dem Gesamtgewichtsaufwand fir Triebwerk und Kraftstoff be-
stimmt. Das Bild zeigt, daB bei sehr grofien Flugstrecken, bei
denen der Kraftstoffverbrauch entscheidend wird, das Kolben-
triebwerk in der Form des Diesel-Verbund-Triebwerks bei kleinen
Fluggeschwindigkeiten vielleicht noch mit Vorteil anzuwenden
ist, da das Triebwerkmehrgewicht durch den etwas geringeren
Kraftstoffverbrauch kompensiert wird. Fir den zukliinftigen Luft-
verkehr hat das Kolbentriebwerk jedoch keine Bedeutung mehr.

Die Grenze fiur die Anwendung eines Luftschraubenantriebs liegt
bei etwa 700 bis 900 km/h. Sie ist sowohl dadurch begriindet,
daBl der ILuftschraubenwirkungsgrad bei stelgender Machzahl ab-
fallt, als auch vor allem dadurch, daB die erforderliche Lei-
stung und damit das Baugewicht des PTL-Triebwerks mit wachsen-
der Fluggeschwindigkeit zunimmt.

Jenseits dieser Grenze ist es vorteilhafter, die Luftschraube
wegzulassen und den Vortrieb direkt durch den Triebwerkstrahl
zu erzeugen. Damit erhdlt man das Tururhinen =
Strahltriebwerk. Der spemifische Kraftstoff-
verbrauch dieses Triebwerks ist zwar hoher, dafiir aber der Ge-
wichtsaufwand bei gleicher Leistung -~ besonders bei hohen Flug-
geschwindigkeiten — wesentlich geringer als beim PTL. Der An-
wendungsbereich des Turbinenstrahltriebwerks reicht weit in

den Uberschallbereich hinein.

Bei sehr hohen Fluggeschwindigkeiten kommt schlief3lich noch
das S kazgstraihl triehwenk in Betraoeht,
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das z.%Z. zwar im Verkehrsflugzeugbau noch keine Anwendung
gefunden hat, an dessen Entwicklung jedoch gearbeitet wird.

Es unterscheidet sich vom Turbinen-Strahltriebwerk dadurch,
daB Verdichter und Turbine fortgefallen sind. Die erforder-
liche Verdichtung der Luft wird bei den hohen Fluggeschwin-
digkeiten in ausreichendem MaB durch den Staudruck der Luft
vor dem Triebwerkseintritt ermeugt. Der spezifische Kraft-
stoffverbrauch ndhert sich mit wachsender Fluggeschwindig-
keit dem des Turbinenstrahltriebwerks und erreicht ihn - in
dem hier gezeigten Fall — bei Machzahlen o ber halb 24
Das Staustrahltriebwerk weist Jjedoch einen wesentlichen Nach-
teil auf: es hat keinen Standschub. Daher dirfen prak-
tiach nur eine Kombination zwischen Turbinenstrahltriebwerk
und Staustrahltriebwerk in Frage kommen.

Der Vollstédndigkeit halber sei an dieser Stelle auch auf

die Moglichkeiten hingewiesen, die die zukinftige Verwen-

dung der Kernenergie fur den Flug -~
zengantrtied bietet. Es erscheint Jjedoch ver-
friht, hierauf im gegenwdrtigen Zeitpunkt nZher elnzugehen.

Probleme der Stabilitidat und Steuerbarkeit

Mit der Steigerung der Fluggeschwindigkeiten traten auch
neue Probleme auf dem Gebiet der Stabailitdt

upd S teunerdbarhkergt auf, von denen wenigstens
einige kurz erwdhnt werden sollen.

Eine Erscheinung, die schon friih beobachtet worden ist und
bei relativ kleinen Unterschallgeschwindigkeiten auftreten
kann, ist die A b n a hme oder gax Umkehr

der Querruderwirkung .

Diese Abminderung der Querruderwirkung wird durch eine Ver-
drehung des Fliigels infolge Querruderausschlag hervorgeru-
fen. Durch den Querruderausschlag entsteht nicht nur eine
AuftriebserhﬁhungAAQ an der Stelle des Fllgels, an der

der ibrige Fligelauftrieb angreift, sondern auch ein Luft-
kraftmoment MQ, das den Fliigel im entgegengesetzten Sinne
des Querruderausschlags verdreht., Dadurch entsteht eine
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weitere Luftkraft ZSAE, die der vom Querruder erzeugten Luft-
kraft gerade entgegengesetzt ist und dadurch die Querruder-
wirkung vermindert. Die Fliligelverdrehung ist um so starker,
je groBer der Flugstaudruck ist; infolgedessen weichen die
mit einem bestimmten Querruderausschlag erreichbaren Rollge-~

schwindigkeiten mit wachsender Fluggeschwindigkeit immer star-

ker von den Rollgeschwindigkeiten beli starrem Fligel ab.
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Bild 30. Einflull der Fliigelelastizitat
auf die Querruderwirkung

Bild 30 zeigt MeBergebnisse an verschiedenen Junkers-Flugzeu-
gen. Man kann bei schnellen Flugreugen diese Abminderung der
Querruderwirksamkeit aufBer durch Erhthung der Fliigelsteifig-
keit noch dadurch klein halten, daB man zwel verschiedene
Querruder am Fliigel anordnet, wie es oben rechts im Bild an-
gedeutet ist. Das ZuBere normale Querruder wird dabei zusam-
men mit dem inneren Querruder bei kleinen Geschwindigkeiten
benutzt. Bei groBen Geschwindigkeiten wird es stillgelegt,

so daB Torsionsmomente im HuBeren Bereich des Fligels, die
den Fligel am stdrksten verdrehen, nicht auftreten. Beil
grofBen Fluggeschwindigkeiten tritt nur das innere Querruder
in Aktion, dessen Wirkung bei den hohen Geschwindigkeiten
ausreicht.
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Eine andere Erscheinung, die bei AnndZherung an die Schallge-
schwindigkeit auftreten kann und die in einigen Fdllen wohl
die Ursache wvon Abstlirzen war, ist die starke L a s t i g -

(&)

keits - Anderung umdie Flugzeugquerachse.
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Bild 31. EinfluBl3 der Machzahl auf die
Léngsstabilitiat

Ein Flugzeug ist im Gleichgewicht, wenn der am Fliigel wirken-
de Auftriebd AF und die Luftkraft am Hohenleitwerk AL eine Re-
sultierende besitzen, die durch den Flugzeugschwerpunkt geht
und dieselbe GrofBe wie das Flugzeuggewicht G hat.

Auf die Bedingungen, die erfiillt werden missen, damit ein sol-
cher Gleichgewichtszustand auch stabil ist, soll hier nicht
eingegangen werden. Die Lage des Fliigelauftriebs &ndert sich
nun mit der Flugmachzahl. Bei kleinen und mittleren Flugmach-
zahlen greift der Fliligelauftrieb etwa in 25 Prozent der Flii-
geltiefe an, Mit steigender Machzahl verschiebt er sich zu-
ndchst in Richtung der Fligelvorderkante. Wenn die kritische
Machzahl uUberschritten wird, d.h., wenn an einer Stelle der
Fligeloberfliche die Schallgeschwindigkeit erreicht wird, tritt
bald danach eine starke Rlckverschiebung des Luftangriffspunkts
auf. Das Gleichgewicht und die Stabilitdt des Flugzeugs werden
durch diese Verschiebung des Luftkraftangriffspunkts mehr oder
weniger gestort. Durch die starke Wanderung des Angriffspunkts
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nach hinten treten groBe Momenteninderungen auf, die der Pilot
durch entsprechende Ruderausschlige ausgleichen mul3, soweit
das Uberhaupt moglich ist. Die HOhenruderwirkung nimmt nim-
lich mit steigender Machzahl ab, wdhrend die zur Betédtigung
des Hohenruders erforderlichen Krifte meistens zunehmen. Bei-
des kann dazu fihren, dafl der Pilot bei Anndherung an die
Schallgeschwindigkeit die Gewalt iliber das Flugzeug verliert.

Letzteres leitet auf eine andere Schwierigkeit iiber, die mit
der stetigen VergridBerung der Verkehrsflugzeuge und ihrer
Fluggeschwindigkeiten in Erscheinung tritt. Das ist die Be-~
herrschung der am Ruder auftretenden Luftkraifta=-
momente . Diese lomente wachsen mit der RudergriBe und
dem Flugstaudruck an. Bei groflen Flugzeugen und hohen Flugge-
schwindigkeiten missen daher Vorkehrungen getroffen werden,
um die Ruderbestdtigungsmomente zu reduzieren. Hierzu gibt es
grundsatzlich zwei MOglichkeiten:

1. den aerodynamischen Ausgleich und
2, die Servo-Steuerung.

b} mit Innenausgleich d) federgesteuerte Entlastungsklappe

Bild 32, Aerodynamischer Ruderausgleich

Die einfachste Form des Ruders ist die O hne aerodyna-
mischen A usgledich (Bild 32a). Die am Ruder an-
greifende Luftkraft L liegt in einem gewissen Abstand vom

Drehpunkt und ergibt ein Moment. Zur Verringerung dieses Mo-
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ments ordnet man eine a e ro d ynamischen Aus -
gl eich an, der darin besteht, dall man den Ruderteil

vor der Drehachse vergrdflert. Dadurch riickt die Luftkraft na-
her an die Drehachse heran, und das Moment um die Drehachse
wird verkleinert, HR7de .n m it Innenans =

2 1L e deh ({Bild %2b).

Eine weitere Moglichkeit des aerodynamischen Ausgleichs be-
steht darin, dalB eine Entlastunigsklappae
angebracht wird (Bild 32c¢). Diese schligt im entgegengesetz—
ten Sinne aus wie das Ruder und erzeugt elne kleinere Luft-
kraft LE, die der Ruderkraft entgegengerichtet ist. Die Ru-
derkraft wird dadurch zwar etwas verkleinert, das Moment um
die Drehachse jedoch stark reduziert. Der'Ausschlag der Ent-
lastungsklappe kann entweder mittels eines starren Gestdnges

geschehen - man spricht dann von " w e g " gesteuerter
Iintlas btabg sRLapps (Bild 32¢) - , oder man
verwendet eine " f£f e d e r " gesteuerte En t 1 a s tungs

klappe (Bild 324).

Bei der federgesteuerten Enbtlastungklappe entsteht erst dann
ein Ausschlag, wenn im Steuergesténge eine gewisse Kraft Uber-
schritten ist., In diesem Augenblick wird eine vorgespannte Fe-
der Uberdriickt, wodurch sich die Lage des Ruderhebels zum Ru-
der #ndert. Dadurch wird die Entlastungsklappe, die durch ein
geeignetes Gestinge mit dem Hebel verbunden ist, in gewlinsch-
ter Weise ausgeschlagen.

Bei sehr grofen Flugzeugen und hohen Fluggeschwindigkeiten
ist ein rein aerodynamischer Ausgleich nicht mehr verwendbar,
da er so weit getrieben werden mif3te, daB die Luftkraft prak-
tisch im Ruderdrehpunkt anzugreifen hitte. Durch geringste
Bauungenauigkeiten und Deformationen wilirden sich dadurch un=-
tragbar groBe Anderungen der Betdtigungsmomente ergeben. In
solchen Fdllen ist daher eine Serve —-— tLtewne =~

il s 0T erforderlich.

Bei der Servo-Steuerung gibt es grundsidtzlich zwel Arten, fir
die Bild 33 je ein Beisplel zeigt:

1, die umkehrbare Steuerung oder Booster-Steuerung und
2, die nicht umkehrbare Steuerung oder hlaschinensteuerung.
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Bei der umkehrbaren Steuerunceg oder
Boostersteuerung (Bild 33a) wird die Kraft
des Piloten hydraulisch unterstiitzt. Bei Betidtigung des
Knippels wird Uber einen Hebel ein Ulschieber bewegt, der
den Zustrom des DruckOls zu einem Hydraulikzylinder freigibt.
Die Bewegung des Kolbens, auf den gleichen Hebel lbertragen,
ruft einen Ruderausschlag hervor.

a) umkehrbare Steuerung b) nicht umkehrbare Steuerung
{Booster — Steuerung) ( Maschinensteuerung )

K

C —w=

Oldruck ~ Staudruck

-}zjgm{gk}—fazi?.

-A—d—-a-q—-

Bild 33, Servosteuerung

H,I Hydraulikzylinder H2 Hydraulikmotor
K BSteuerknippel R Ruder
S Antriebsspindel St Steuerschieber

V Vorrichtung zur Erzeugung der Handkrafte

Der Olschieber wird wihrend dieses Vorgangs wieder in seine
Ausgangslage zurlickgefithrt und schlieBt die Olzufubr, wenn
zwischen den vom Kniippel, vom Kolben und vom Ruder herrihren-
den Krdften Gleichgewicht herrscht. Der Pilot hat bei dieser
Art der Steuerung nur einen Tell der am Ruder auftretenden
Momente zu Uberwinden., Die Verringerung der Handkrarl® (PH)
gegeniber der Handkraft ohne Boosber {PHO) ist fir das hier

gezeigte Beispiel:

)

i

H
Ho

c
a + d °

2
- b

E-

e

Die Bezeilchnung "umkehrbar™ rihrt daher, daB die am Ruder
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angreifenden Momente sich in den Steuerkr&ften des Piloten
- wenn auch im verringerten Malle — bemerkbar machen.

Bei der Hd e HE umkehrbaren Steue -
rumn g erfolgt die Betdtigung der Ruder maschinell.

Bild 33b zeigt eine Steuerung, bei der die Ruder durch
einen Spindelantrieb betdtigt werden. Die Spindeln werden
durch Hydraulik-Motoren in Bewegung gesetzt. Die Steuerung
des Hydraulik-Motors geschieht wieder Uber einen Schieber,
der vom Kniippel bewegt wird. Da jetzt auf den Knlppel vom
Ruder her keinerlei Kréfte mehr wirken (daher der Name
"nicht umkehrbare Steuerung"), missen die Hand- und Ful-
krifte kilinstlich erzeugt werden, wobei sie proportional

dem Ruderausschlag und dem Flugstaudruck sein so6llen. Das
kann durch einen hydraulischen Zylinder geschehen, dessen
Kolben iiber ein geeignetes Hebelsystem mit dem Knlippel in
Verbindung steht. Das Hebelsystem bewirkt, daB die Betdti-
gungskraft proportional dem Ruderausschlag ist. Der 0ldruck
wird vom Staudruck abhingig gemacht, so daB die Steuerkraf-
te ebenfalls vom Staudruck abhingig werden.

Derartige Steuerungen sind bei groBen Verkehrsflugzeugen
in Gebrauch, z.B. Caravelle, Comet. Sie kommen jedoch vor
allem fiir den Flug mit Uberschallgeschwindigkeit in Frage,
da die fiir den Piloten fiihlbaren Krifte unabhingig von den
Kraften werden, die am Ruder angreifen; dadurch wird die
Beherrschung dieser Krdfte wesentlich erleichtert.

Auf diese kurzen Bemerkungen mige die Behandlung von Pro-
blemen der Stabilitst und Steuerbarkeit beschrénkt bleiben.

Probleme des Uberschallflugs

Die Reisegeschwindigkeiten der Verkehrsluftfahrt haben sich
heute der Schallgeschwindigkeit genZhert. Es wird aber
schon an Projekten gearbeitet, die eine ganz erhebliche
Steigerung der Reisegeschwindigkeit in den Uberschallbe~
reich vorsehen. Von den Problemen, die mit dem Uberschall-
flug verbunden sind, seien hier nur die beiden bekanntes-
ten erbrtert, die durch die beiden Begriffe s ghnall -
mog U B £ und Warmemauer charakterisiert wer-
den.
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1. Schallmauer
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Bei Fluggeschwindigkeiten groBer als der Schall ist die Ge-
schwindigkeit der Fortbewegung eines Korpers grdfer als die
Geschwindigkeit, mit der sich die von dem Korper in der Strg-
mung hervorgerufenen Stdrungen fortpflanzen. Betrachten wir
Z.Be. die von der Spitze eines Korpers ausgehende Storung

(Bild 34), so kann diese Stdrung innerhalb eines gewissen Zeit-
abschnitts nur den Weg ¢ « t zuriicklegen, wdhrend der Korper
selbst bereits einen grolBeren Weg v - t zurickgelegt hat.

Bereich Ausbreitungs —
ungestdrter gebiet der
Stromung Storung

b)

Bild 34. Uberschallstromung

Die Ausbreitung der Stdrung (Bild 34a) kann daher nur inner-
halb eines kegelformigén Gebliets eriolgen, dessen Kegelwinkel
durch das Verhdltnis der Fluggeschwindigkeilt zur Schallge-
schwindigkeit, d.h. durch die Flugmachzahl bestimmt ist. Daher
riihrt die Begeichnung ® M aoc h s c¢c her Kegel .,

Vor dem Korper besteht also ein Bereich ungestdrter Stromung
(Bild 34b), widhrend eine Anderung des Stromungszustands erst
lings der Linie des Machschen Kegels eintreten kann und die

gednderte Stromung dahinter liegt. Der Stromlinienverlauf um
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ein Doppel-Keil-Profil (Bild 34c) ergibt sich infolgedessen
sehr einfach in folgender Weise:

Die von den Ecken des Profils ausgehenden Storungen wirken
sich nur hinter den Jjeweiligen Machschen Linien - gekennzeich-
net durch die Ziffern 1,2,3 - aus. Infolgedessen entsteht eine
inderung der Stromrichtung nur in den Machschen Linien; zwi-
schen den Machschen Linien bleibt die StrUmungsrichtung je-
weils konstant und ist parallel der Profilkontur.

Durch eine solche Festlegung des Stromlinienverlaufs sind auch
die Querschnitte zwischen den eingzelnen Stromlinien festgelegt.
Im vorderen Bereich des Profils entsteht eine Verringerung des
Querschnitts, im hinteren Bereich eine VergridBerung. Bei Uber-
schallstromung bedeutet nun elne Verringerung des Querschnitts
im Gegensatz zur Unterschallstromung Erniedrigung der Geschwin-
digkeit und Erhdhung des Drucks. Das Umgekehrte gilt fiir die
VergriéBerung des Querschnitts. Damit ergeben sich an dem Doppel-
Keil=Profil die im Bild angedeuteten Druckunterschiede: im
vorderen Bereich eine Druckerhthung, im hinteren Bereich eine
Druckerniedrigung. Daraus resultiert ein Widerstand, der um so
groBer ist, je groBer die Profildicke ist, und zZwar steigt er
quadratisch mit der Profildicke, da auch die Druckunterschiede
selbst mit der Profildicke zunehmen.

Beim Uberschallflug sind daher mdglichst
d inne PeralTd de und ebenso auch mdglichst
sehlankse Korpvper von groBter Wichtigkeit.

Die auf den Flugstaudruck bezogenen Druckunterschiede werden
mit wachsender Uberschallgeschwindigkeit kleiner. Das hat sei-
ne Ursache darin, daB die StoBlinien mit steigender Machzahl
schriger liegen und daher eine relativ kleinere Geschwindig-
keitstinderung Aw senkrecht zur Machlinie nttig ist, um die er=-
forderliche Anderung der Geschwindigkeits-Richtung zu erzielen
(Bild-35a).

Der Widerstandsbeiwert fillt daher bei Uberschallgeschwindig-
%eit mit wachsender Machzahl wieder ab. Umgekehrt sind dadurch
die Widerstandsbeiwerte bei kleiner Uberschallgeschwindigkeit,
also vor allesm gerade bei Schallgeschwindigkeit, besonders

grofl,
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Die Forderung nach dinnen Profilen und schlanken Rumpfformen
hat auch noch eine weltere Ursache. Werden die Spitzenwinkel
des Profils oder Kdrpers zu groll oder sind sogar abgerundete
Nasen vorhanden (Bild 35b), dann ist die Umstrimung des Kor-
pers mit einer reinen Uberschallgeschwindigkeit nicht mehr
moglich.

Bild 35. Uberschallstromung

Es entsteht vor dem KSrper ein senkrechter VerdichtungsstolB,
der die Uberschallgeschwindigkeit in eine Unterschallgeschwin-
digkeit umwandelt. Die in dem Verdichtungsstofl auftretenden
Verluste sind jedoch die Ursache fiir den Uberschallwiderstand.
Daher ist also der Widerstand bei solchen kradftigen, vor dem
Korper liegenden Verdichtungsstoflen besonders grof3. Die Er-
scheinung des vom Korper abgelOsten VerdichtungsstoBes tritt
um so leichter ein, je kleiner die Uberschallgeschwindigkeit
188

Die Auswirkung der kurz skizzierten Eigenschaften der Uber-
schallstromung auf den Widerstand eines Profils zeigt Bild 36.

Man erkennt die starke ErhShung des Widerstandsbeiwerts .
bei der Machzahl 1. Bei gridBeren Machzahlen fZ11t der Wider-
standsbeiwert wieder ab. Der Verlauf des Widerstands jJe m2
Fliigelfliche ergibt sich aus dem Widerstandsbeiwert C durch
Multiplikation mit dem Flugstaudruck. Man sieht auch hier das
auBerordentliche Ansteigen beim Erreichen der Schallgeschwin-
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digkeit. Dieses starke Ansteigen des Widerstands bei Schall-
geschwindigkeit fithrte zur Pridgung des Begriffs der
Schallmauer . Nach Erreichen der Schallgeschwin-
digkeit ist die Anderung des Widerstands zunZchst gering,
bei hoheren Machzahlen nimmt er anndhernd proportional dem
Staudruck wieder zu.
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Bild 36., Schallmauer

Auch im Uberschallgebiet ist eine Ve rr ingerung
der Widerstidande durch P Eedd nn g
moglich., Das gilt allerdings nur solange, als die Geschwindig-
keitskomponente senkrecht zmur Fliigelkante kleiner ist als die
Schallgeschwindigkeit, d.h., solange der Machkegel vor der
Fliigelkante liegt. Erreicht der Machkegel die Fliigelkante, so
tritt eine mehr oder weniger groBe Widerstandserhthung auf.

Bild 37 zeigt anndhernd den Verlauf des Widerstandsbeiwerts
iiber der Flugmachzahl fir eine Reihe verschiedener Fligel.
Den hdchsten Widerstandsbeiwert erreicht der gerade Flligel
bei Schallgeschwindigkeit. Die beiden Pfeilflligel von 45°
bzw. 60° Pfeilung haben bei Schallgeschwindigkeit einen sehr
viel kleineren Widerstandsbeiwert und erreichen ihre maxima-—
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len Werte in dem Augenblick, in dem, wie erwdhnt, der Mach-
kegel mit der Fliigelkante zusammenfillt. Bei dieser Machzahl
ist ihr Widerstand jedoch hOher als der des ungepfeilten Flii-
gels, und bleibt auch bei weiterer Steigerung der Machzahl
etwas gréBer als der des ungepfeilten Fliligels. Als vierte
Fligelform ist ein sogenannter Dreieck~Fliigel oder A-Fliigel
angegeben. Der Widerstand eines solchen A ~Fliigels ist bei
gleichbleibender Gesamtbauhthe aller verglichenen Fligel im
gesamten Machzahlbereich niedriger als der der anderen Fliigel.

L= 109 {Profilquerschnitt (berhéht gezeichnet)
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Bild 37. Flugelwiderstand bei Uberschallflug

Bei geringen Uberschallgeschwindigkeiten ist der Pfeil- oder
AJ—Flugel dem geraden Fliigel stark iiberlegen. Bei hohen {ber-—
schallgeschwindigkeiten tritt der ungepfeilte Fliigel wieder

in den Vordergrund.

Zwel Beispiele fiir ausgefithrte Uberschallflugzeuge zeigen die
Bilder 38 und 39.

Das englische Flugzeug Fairey Delta 2 besitzt einen A-Fligel
mit 4 % Profildicke (Bild 38). Es flog am 10. Mirz 1956 offi-
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ziellen Weltrekord mit einer Geschwindigkeit von 1882 km/h in
einer HGhe von 11 km. Die erreichte Machzmahl betr&gt also

Mo=1,7.

Bild 38. Uberschallflugzeug Fairey FD 2

Im Bild 39 sieht man das amerikanische Forschungs-Flugzeug X=3,
von dem jedoch keine Flugergebnisse bekannt sind. Auffdllig
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ist der aullerordentlich spitze Rumpf. Das Flugzeug besitzt
einen ungepfeilten Fliligel und ist fir Machzahlen >2 ausge-

legt.

Bild 39. Douglas X = 3

2. Warmemauer

Das zweite Problem, das oben erwdhnt wurde, wird mit dem Be-
grifft Warmemauer gekennzeichnet.,

Durch die Reibung der Luft an der Flugzeugoberfldche wird die
Bewegungsenergie der Luft in Wirme umgewandelt. Diese Wdrme
heizt die Flugzeugoberfldche auf, und zwar um so mehr, je gro-
Ber die Fluggeschwindigkeit ist und je langer der Flug dauert.
Bei langer Flugdauer, wie man sie flr Verkehrsflugzeuge anneh-
men muB, stellt sich an der Flugzeugoberflédche eine Gleichge-
wichtstemperatur ein, die bei widrmeundurchlédssiger Wand und
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Vernachlédssigung der Wirmestrahlung gleich der Temperatur der
wandnahen Grenzschicht ist.

In Bild 40 sind die Geschwindigkeiten angegeben, beil denen be-
stimmte Temperaturen erreicht werden. Die ausgezogenen Linien

gelten fir widrmeundurchlissige Wand; bei den gestrichelten
Linien ist eine gewisse Abfilhrung von Wdrme durch Strahlung

beriicksichtigt.
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Bild 40. Wiarmemauer

Eine Temperatur wvon 100° C tritt bei etwa 2000 km/h auf und
stellt etwa die Erwidrmungstemperatur dar, bis zu der die Ver-
wendung von Aluminium=lLegierungen festigkeitsmifig zulissig
ist. Bei Temperaturen, die 100 bis 1502 ¢ ibersteigen, wird
die Verwendung von Titanlegierungen oder rostfreiem Stahl als

Werkstoff erforderliich.

Titanlegierungen konnen bis zu einer Temperatur von etwa 450°
Verwendung finden, die bei 4000 km/h erreicht wird. Bei wei-
terer Steigerung der Fluggeschwindigkeiten miissen Nickelle-
gierungen oder rostfreier Stahl benutzt werden.

Die auBerdem im Bild gezmeigte Kurve gibt angenfhert die beil
den hohen Fluggeschwindigkeiten zu erwartenden Reisehfhen an.
Die Reisehthe ist, wie schon ausgefibrt, durch den c_-Wert
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der besten Gleitzahl und durch die Flichenbelastung bestimmt.
Mit steigender Fluggeschwindigkeit nimmt die glinstigste Reise-
hohe zu.

Bild 40 zeigt weiterhin die Hochstgeschwindigkeit einiger
Flugrzeuge nach Schrifttumsangaben, u.a., sind drei Flugzeuge
der amerikanischen Serie von Forschungsflugzeugen mit Raketen~
antrieb eingetragen.

Wie zu sehen ist, erreicht das Forschungsflugzeug X-2 eine Ge-
schwindigkeit von 3500 km/h. Nach Schrifttumsangaben bestehen

Flligel und Leitwerk aus rostfreiem Stahl, der Rumpf aus dick-

randigem Nickel-Stahl, die Kabine ist wirmeisoliert; die Kabi-
nenfenster bestehen aus temperaturfestem Spezialglas.

Eine Geschwindigkeit entsprechend M = 2,2 wurde von der Lock-
heed F 104 A erflogen. Die Lockheed F 104 A besitzt einen un-
gepfeilten Fliigel mit einer FProfildicke von 3,4 Progzent.

Schlieflich ist auch das zu Anfang erwdhnte Projekt eines Ver=-
kehrsflugzeugs von Boeing eingetragen, das im Jahr 1975 zunm
Einsatz kommen soll. Dieses Projekt liegt, wie zu erkennen, an
der 100°nGrenze, so daf} die Frage der zu verwendenden Werk-
stoffe filir die einzelnen Bauteile sorgfaltig geprift werden
diirfte., '

SchlulBbemerkungen

Diese AusfiUhrungen seien mit einigen kurzen Bemerkungen liber
die Moglichkeit einer weiteren Steigerung der Reisegeschwin-
digkeit in der Verkehrsluftfahrt abgeschlossen.

Wie aus dem Bild 40 hervorgeht, scheinen einer weiteren Ge-
schwindigkeitsstelgerung ziemlich enge Grenzen gesetzt zu seln.
Wegen der unvermeidlichen Aufheizung der Flugzeugcberfliche,
der man wahrscheinlich nur in beschrinktem MafBle durch Kihlung
begegnen konnen wird, werden von Verkehrsflugzeugen Reisege-
schwindigkeiten von 3000 bis 4000 km/h selbst in weiterer Zu-
kunft vermutlich kaum iiberschritfen werden. Auch der Bereich
der Reiserlughtohe ist nicht sehr grofl und wird zwischen 40

und 30 km Hohe liegen, da zur Erzeugung des Auftriebs eine ge-
wisse Dichte der Atmosphidre notwendig ist.
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Erst bei weitgehendem Verzicht auf die Auftriebserzeugung
durch Luftkréfte, also bei FlugkOrpern, deren Aufstieg unter
vorwiegender Ausnutzung des Triebwerkschubs erfolgt und deren
Flugweg praktisch auBerhalb der Erdatmosphire liegt, sind wei-
tere Steigerungen der Reisegeschwindigkeit mdoglich. Bel Be-
trachtung derartiger Flugk®drper verlassen wir jedoch das Ge-
biet der Luftfahrt und treten in einen Bereich ein, der sich
zwischen Luftfahrt und Raumfahrt befindet und iliber das Thema
dieser Vortragsreihe hinausgeht.
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Kammer der Technik 1957

1. Obering. Strobel:

2, Prof.Dr.phil,Cordes:
3. Prof,Dr.-Ing.Backhaus:
4, Dipl.-Ing. Freytag:

5. Dipl.-Ing. Schmitt:

6., Dipl.-Ing. Glnther:

7. Dipl.-Ing. Jurgens:

Vortragsreihe der

Neuzeitliche Konstruktionen
und Bauweisen

Das Strahltriebwerk als Flug-
zeugantrieb

Einfihrung in Probleme der aero-
dynamischen Flugzeuggestaltung

Entwicklungstendenzen in der
Flugzeugfertigung

Schwingungsprobleme im Flug-
zeugbau

Festigkeitsprobleme des mo~
dernen Flugzeugbaus

Diesseits und Jjenseits der
Schallmauer.

Aerodynamische Vorginge bei
Unter- und Uberschallge-
schwindigkeit

Kammer der Technik 1958

8. Dr.=Ing. Claussnibzer:

9, Dr.-Ing. Mansfeld:

10, Dipl.-Phys. Schubart:

11« DBr,=1ng, StPaUss:

Bereits erschienen: Nr, 1, 2, 3

Flugzeuggeridte und die elek-
trische Ausristung von Flug-
zeugen - ein Uberblick

Organisation und Technik der
Flugsicherung

Grundlagen der gegenwartigen
und zukinftigen Raketenantriebe

Windkandle als Arbeitsmittel
fir die Flugzeugentwicklung

y &y, 5, 10, 11 - 1959 erscheinen noch 6, 7,

8, 9. Die Bdnde der Vortragsreihe der K.d.T. konnen durch das "Techni-
sche Kabinett der K.d.T." im VEB Flugzeugwerk Dresden, Klotzsche, Haus 27,
oder als Sammelbestellungen auch durch die Zentralstelle fiir Literatur
und Lehrmittel, Liefer- und Bestellwesen, Dresden-N 2, Postfach 40, be-

zogen werden.
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