FLUGWISSEN

3. TRAGFLUGEL ENDLICHER
SPANNWEITE

3.1. FLUGELSTRECKUNG

Im gesamten Kapitel 2 wurde, wenn von
Tragfligeln gesprochen wurde, immer davon
ausgegangen, dass diese unendlich lange sind,
oder es wurde immer nur ein unendlich dinner
Schnitt durch so einen Fliigel, und die hieflr
geltenden Gesetzmaligkeiten dargestellt. Im
Kapitel 3. wird nun auf die an realen Fligeln
tatsachlich stattfindenden Vorgange eingegangen.
An dieser Stelle sei nochmals auf den Teil A
verwiesen, in dem bei der Erlauterung der
Grundbegriffe unter 1.2.1.4. die geometrischen
Grofden eines Flugels beschrieben wurden. Neben
der ebenfalls bedeutsamen Grundrissform ist fur
die Strébmungsvorgange an Fligeln deren
Seitenverhaltnis sehr entscheidend. Das heil3t,
dass es nicht gleichgiltig ist, ob wir einen
gedrungenen oder schlanken Fligel verwenden,
auch wenn deren Flacheninhalte die gleichen
waren. Der Schlankheitsgrad eines Flugels wird

Fltigelstreckung A genannt.

Bei einem Fligel mit rechteckigem Grundriss ist
der Schlankheitsgrad leicht bestimmbar, indem
das Verhaltnis zwischen Spannweite und
Flugeltiefe gebildet wird. Je gréRer also die Spann-
weite, um so groRer die Streckung (bei gleicher
Profiltiefe). Fir alle anderen Grundrissformen
andert sich jedoch die Tiefe langs ihrer
Spannweite. Um dieser Tatsache gerecht zu
werden wird die Spannweite quadriert und durch
den Flacheninhalt des Flugels dividiert.

Fligelstreckung ist gleich dem Quotienten aus
dem Quadrat der Spannweite, dividiert durch die

Fligelflache.
b 2
A=—
S

Formel 03/01

Dass diese Formel richtig ist kann leicht nochmals
mit dem Rechtecksfliigel nachgewiesen werden:

2 2
S b |

Im weiteren Verlauf des Kapitels 3 werden wir
sehen, dass eine groRe Streckung aerodynamisch
wirtschaftlich arbeitende Flligel ergibt, wenn das
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Verhaltnis zwischen ihrem Auftrieb und Widerstand
also groR ist. Je nach dem gewlnschten Einsatz-
profil, das geplant ist, kommen den Flugzeugen
auch die entsprechenden Streckungen zu. Es kann
je nach Art des Flugzeugs grob eine Streckung
zugeordnet werden, die sich einfach aus der
Statistik ergibt. Flugzeuge die Uber einen Antrieb
verfigen haben im allgemeinen eine Flugel-
streckung bis maximal 14. Kleine Motorflugzeuge
fur den privaten Verkehr bis etwa sechs Sitzen
weisen durchwegs Streckungen von etwa 7 auf,
wie zum Beispiel Cessna 152, 172, 177, Dornier
Do 27, Mooney, Piper Pa 28 usw. Fur kleine
Verkehrsflugzeuge mit Propeller- bzw. Turbo-
propantireben liegen die  Fllgelstreckungen
zwischen 9 und 12. Kleine Business- Jets bis hin
zu den Grofraumjets haben Streckungen
zwischen 7 und 10. Die geringsten Streckungen
werden von militdrischen Jets erreicht. Sie liegen
etwa zwischen 2 und 5. Je mehr sich der
Grundriss ihrer Fligel der Dreiecksform annahert,
desto geringer ist ihre Streckung. An Segel-
flugzeuge wird der Anspruch auf besonders gute
Flugleistungen gestellt, da sie ja lediglich durch
standiges Sinken die zum Flug notwendige
Energie zur Verfligung haben. Die Fliigelstreckung
liegt daher bei Werten Uber 10 bis etwa 40.
Moderne Segelflugzeuge in Kunststoffbauweise
haben zumeist Streckungen Uber 22.

3.2. STROMUNG AM FLUGELENDE

Wir betrachten nunmehr einen Flugel, der eine
bestimmte Lange, also Spannweite hat. Aus den
bisherigen Ausfiihrungen ist bekannt, dass der an
der Fligelunterseite wirksame Druck ein hoherer
ist, als der an der Oberseite. Am Flligelende muss
daher ein Ausgleich dieses Druckunterschiedes
erfolgen, wie dies vereinfacht im Bild dargestellt
ist.
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(a), (b) und (d) sind Darstellungen der Verhaltnisse
am Fligel mit Blickrichtung in Richtung der Stro-
mung. (b) zeigt die quer zur Hauptstrdmung
auftretende Stromung, die an der Fligelunterseite
nach aufen und an der Oberseite nach innen
gerichtet ist und die Hauptstrémung wie in (c)
dargestellt beeinflulRt. Es kommt zur Ausbildung
von Randwirbeln, die schematisch in (d) dargestellt
sind.

gebundener Wirbel

AN
| Y e /
|{\eier Anfahrwirbel
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Bild 068

Bild 068 zeigt das hinter dem Fligel entstehende
Abwindfeld. Die Strdmungsgeschwindigkeit im
Randwirbel ist in der Nahe des Fligelendes am
gréBten und nimmt zur Fligelmitte hin ab. Durch
den Uber die Spannweite erfolgenden Druck-
ausgleich ist der ortlich tatsachlich vorhandene
Druck nicht mehr so grof3, wie bei einem Fllgel
(mit unendlicher Spannweite) an dem kein
Druckausgleich stattfinden kann. Im nach-
folgenden Bild ist die strichlierte Linie die langs der
Spannweite b auftretende Druckverteilung, wenn
die Fligelenden nicht umstromt waren.

Bild 069

3.3. ABWIND, INDUZIERTER UND
EFFEKTIVER ANSTELLWINKEL

Durch die Randwirbel entsteht eine in
Spannweitenrichtung wirkende Zirkulation T" die
man sich aus einzelnen Streifen zusammengesetzt
vorstellen kann.
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Wie bereits aus dem Kapitel 2.8.5. bekannt ist, ist
jeder Zirkulation eine Geschwindigkeit zugeordnet.
Deshalb nimmt die Geschwindigkeit w; zur
Fligelmitte hin ab. Am Fligelende bei y=b/2 ist sie
theoretisch unendlich grof. Hiezu schematisch die
Darstellung dieses Verlaufs.
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Um nun die Entstehung des induzierten
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Anstellwinkels a; und des effektiven Anstellwinkels
desf ZU verstehen hilft Bild 072, in dem die Vektoren
fir die Geschwindigkeiten und Krafte dargestellt
werden.

Bild 072

Durch die ortliche Zirkulationsgeschwindigkeit w;
an einem bestimmten Flugelschnitt wird die
Strdomungsgeschwindigkeit v,, abgelenkt, sodass
sich die effektive Anstrémung durch den Vektor vk
ergibt. Der von v,, und veg eingeschlossene Winkel
ist der induzierte Anstellwinkel o;. Er errechnet sich
aus der Beziehung:

tg o Wi
v

0

bzw. o; im Bogenmal}:

Formel 03/02

Der induzierte Anstellwinkel verandert also die
Anstrdmung des Fligels und es ergibt sich ein
wirksamer Anstellwinkel o, der den geomet-
rischen Anstellwinkel ag bzw. o, verringert.

Ay =0y —Q,

Formel 03/03

Den an einer Stelle y des Fligels wirkenden
Auftrieb bzw. Auftriebsbeiwert erhalt man aus der
Polare fir den Anstellwinkel oes der nach auf’en
zum Tragfligelende kleiner wird, weil sich w; und
damit o; vergrofRert.

In Kapitel 2.8.3. haben wir die Streckenlast p, nach
Formel 02/26 kennengelernt. Die uns
interessierende Verteilung von Ortlichem
Auftriebsbeiwert c, mal der ortlichen Fligeltiefe |
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kann ermittelt werden, wenn die durch die
Zirkulation vom Randwirbel entstandene w;-
Verteilung die Ermittlung des induzierten
Anstellwinkels erlaubt.

3.4. ZUSAMMENHANG ZWISCHEN AUF-
TRIEBSBEIWERT c, u. ZIRKULATION T

Es soll nun untersucht werden, ob die Aussage,
dass die Verteilung von Auftriebsbeiwert mal der
Flugeltiefe eine Funktion von der Zirkulation ist,
stimmt:

c, 1 =f()
Nach der Formel 02/27 ist der Auftrieb:
2
V 00
A=c a P T -S
Bzw. fur die Flache S ist gleich der Fligeltiefe mal

der Spannweite eingesetzt:

2

"4
A=c, .p-l=.| b
P

Fir einen endlichen Flugel der Spannweite b hat
der Auftrieb unter  Berlcksichtigung  der
Kutta'schen Abflussbedingung (siehe Kapitel 2.8.5.
Prandtl’'sche Profiltheorie — Zirkulation) folgende
GroRe; ohne hier naher auf die Gesetze der
ebenen Potentialstromung einzugehen:

A=pv_ b-T
Formel 03/04

Somit ergibt sich:

v’

2

Dividiert man diese Gleichung durch die Dichte p,
die Stromungsgeschwindigkeit v und die Spann-
weite b, so ergibt sich fir die Zirkulation I":

2

a

Formel 03/05

bzw. fir c,.| :

_or
"4

0

Formel 03/06

c. -l

a




FLUGWISSEN

Die eingangs gemachte Aussage ist also gultig, da
nicht nur die Zirkulationsverteilung von der
Spannweite abhangig ist, sondern auch die
Auftriebsverteilung bzw. der ortliche Auftriebs-
beiwert c,.

C.1)=fly) - c,=f(y)

Fir die Streckenlast an einer Stelle y des Fliigels
ergibt sich daher:

Py) =(Ca '/)'qw [N/m]

Formel 03/07

3.5. LOSUNGSMETHODEN

3.5.1. Einfache Traglinientheorie Prandtl’sche
Integralgleichung und Lésung nach
Multhopp- Verfahren

Wie schon in Bild 070 dargestellt, wird die langs
der Spannweite an der 1/4 — Linie wirkende Zirku-
lation in einzelne Streifen mit der Hohe AT" zerlegt.
Es ergeben sich dann fiir die weitere Betrachtung
folgende  geometrischen  Beziehungen und
Elemente der Zirkulation:

—

l(y)
|

Bild 073

Nach dem Gesetz von Biot-Savart ist der Anteil
des Wirbelstreifens mit der Breite dy’ an der
Abwaértsgeschwindigkeit dwjy:
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diese Gleichung wird mit dy‘ erweitert und es ergibt
sich fur dw; :

Die Wirkung der freien Wirbel auf die
Abwartsgeschwindigkeit an der Stelle y des
Tragfligels erhdlt man durch Bildung des Integrals
Uber die Spannweite (Integral von —s/2 bis +s/2):

b

| 2dT dy !
Wf(y)—4—£—
B

Formel 03/08

Zur Errechnung des induzierten Anstellwinkels ist
gemall der Formel 03/02 durch die
Geschwindigkeit der freien Stromung v, zu
dividieren und es folgt:

b
1 Idl‘ dy '
47rvwbdy y-y'

Ai(y) =

Formel 03/09

Nachdem ein Zusammenhang zwischen dem Auf-
triebsbeiwert und der Zirkulation besteht, wie im
vorigen Kapitel gezeigt wurde, kann fir die
Zirkulation der Wert aus Gleichung 03/005
eingesetzt werden.

b 4
+—d . .7w
1 f (Ca 2) dy '
b
2

dy ' y-y'

Die Geschwindigkeit der freien Stromung v, ist
Uber die Spannweite unveranderlich, ebenso wie
die ,2“ eine Konstante darstellt. Beide durfen
deshalb vor das Integral gesetzt werden und es
ergibt sich demnach:
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Gemal der Formel 03/03 ist der geometrische
Anstellwinkel gleich der Summe aus effektiven
Anstellwinkel und dem induzierten Anstellwinkel.
Die Formel die wir nunmehr erhalten ist die
Prandtl’'sche Integralgleichung:

b
Lfd(ca dy '
87rtl dy 'y -y

Formel 03/10

Die Prandtl'sche Integralgleichung wurde von
Multhopp geldst. Dabei wird folgendermalien
vorgegangen:

Man nimmt eine c,.I-Verteilung an und errechnet
fur mehrere Stellen y des Tragfligels den indu-
zierten Anstellwinkel a;, indem die angenommenen
c..-Werte in die Integralgleichung eingesetzt
werden. Durch Subtraktion der errechneten Werte
vom geometrischen Anstellwinkel kann aus der
Profilpolare der nunmehr an den y-Stellen
vorhandene Auftriebsbeiwert Capnewy mit der
jeweiligen Tiefe |, multipliziert werden, sodass man
eine neue c,l-Verteilung erhalt. Aus der
urspringlichen Verteilung und der neu gefundenen
wird nun der Mittelwert gebildet und fir diesen das
Verfahren wiederholt. Dies kann beliebig oft auf
beliebige Genauigkeit durchgefihrt werden, ist
daher gut fur Rechenanlagen geeignet.

Der in diesem Kapitel gemachte Ansatz ist die
sogenannte Traglinientheorie. Sie gilt nur fur unge-
pfeilte Flugel bei symmetrischer Anstrdmung und
fur Fligelstreckungen die gréRer als 5 sind.

3.5.2. Erweiterte Traglinientheorie

Die vorher gemachten Einschrankungen hin-
sichtlich der Pfeilung wund Streckung des
Tragfligels sind dabei nicht mehr notwendig.
Folgende Wirbel- Modellvorstellung liegt der
Theorie zugrunde: Man denkt sich die Zirkulation
in  Tiefenrichtung auf die  Val-Punktlinie
zusammengeschoben und die kinematische
Strdomungsbedingung soll auf der %.l-Punktlinie
erfullt werden. Letztendlich ergibt sich dann eine
Grenzwertgleichung, die jedoch eine Lésung fir
die Zirkulation I',) im allgemeinen nicht ermoglicht.
Fir den Sonderfall eines Fliigels mit elliptischem
Grundriss und ungepfeilter Yi.l-Linie, ohne
Woélbung (also ebene Platte) und einer
Zirkulationsverteilung fur die ein elliptischer Verlauf
angenommen wird ergibt sich letztendlich ein
Ergebnis fir den induzierten Anstellwinkel o; und
den Beiwert des induzierten Widerstands cw;. Im
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Moment soll darauf aber nicht naher eingegangen
werden. Wie auf anderem Wege die Ergebnisse
herzuleiten sind, wird spater gezeigt.

3.5.3. Lineare Tragflachentheorie

Um sie im Detail auszufiihren, ist umfangreiche
weitere Mathematik erforderlich, was den Rahmen
dieser Abhandlung sprengen wirde. Es wird
deshalb nur ansatzweise das Verfahren behandelt.
Fir genauere Kenntnis muss auf weiterfihrende
entsprechende Fachliteratur verwiesen werden.
Bei einer Problemlésung mittels der
Tragflachentheorie sind keine Einschrankungen
hinsichtlich des Flugelgrundrisses und der
Anstromung erforderlich. Als Ergebnis erhalt man
sowohl die Geschwindigkeits- als auch die
Druckverteilung an jedem Ort des Flugels.
Gedanklich wird der Fligel in einzelne Streifen mit
der Breite dy zerlegt.

1 !
X

Bild 074

Das dargestellte Fligelelement sieht im Detail
folgendermalden aus:

Bild 075

Fir die Zirkulation I" an der Stelle y als Abstand fur
den Flugelstreifen gilt:
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Xh(y)
J.k(x,y) .dx

Xv(y)

k ist dabei die Zirkulationsdichte bzw. Wirbeldichte.

3.5.4. Nichtlineare Tragflugeltheorie

Auch hier soll nicht naher auf die mathematischen
Beziehungen eingegangen werden, sondern nur
einige grundlegende Dinge besprochen werden,
da sie fur Fligel mit kleinen Streckungen eine
entscheidende Rolle spielt. Experimente haben
gezeigt, dass bei kleinen A-Werten, also kurzen
gedrungenen  Fligeln  (Deltas usw.) die
Auftriebsbeiwerte nicht linear Uber die Anstell-
winkel anwachsen. Die Ursache hiefir ist das
Vorhandensein von Wirbelschichten oberhalb der
Flugelebene. lhre Richtung ist um den halben
Anstellwinkel nach oben gerichtet.

Bild 076

Zur Veranschaulichung zwischen linearer und nicht
linearer Theorie bei verschiedenen Fligel-
streckungen von Rechtecksfligeln dient das
schematische Bild 077.

ARRVANY%Z
A%

o]

0.4

Bild 077
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Es sind in ihm die Kurven ca, Uber dem
Anstellwinkel a fur die Streckungen 5.0, 1.0, 0.5,
und 0.2 aufgetragen. Die strichlierten Kurven sind
dabei die Ergebnisse der linearen Theorie, die
ausgezogenen Kurven die der nichtlinearen. Zwei
Dinge sind aus dem Diagramm ersichtlich: (1) bei
geringeren Streckungen werden gleiche Auftriebs-
beiwerte erst bei héheren Anstellwinkeln erreicht
und (2) je kleiner die Streckung, um so mehr
weicht die lineare Theorie von der nichtlinearen ab.

3.5.5. Naherungsmethode nach Schrenk zur
Ermittlung der Auftriebsverteilung

Schrenk hat 1940 die im folgenden beschriebene
Methode veréffentlicht (Luftwissen Bd. 7, Nr. 4)
Naherungsweise folgt der ortlich entlang der
Flugelspannweite wirkende Auftrieb einer Kurve,
die aus dem jeweiligen Mittelwert der lokalen
Fligeltiefe und der Tiefe einer dem Trag-
flacheninhalt gleichen Halbellipse an dieser Stelle
gebildet wird. Dieser Ansatz 1aBt sich entweder
graphisch oder rechnerisch sehr einfach 16sen.

Cally)

Bild 078

Aus Bild 078 ist die Konstruktion ersichtlich. Im
vorliegenden Fall wurde uber den Flachen-
grundriss eines Rechteckfliigels eine Halbellipse,
die den gleichen Flacheninhalt hat gezeichnet. Die
rote Linie ist der Mittelwert zwischen Ellipse und
Rechteck, wie in dem rechten Teil der Zeichnung
dargestellt. Das Ergebnis ist die Auftriebsverteilung
fur einen Gesamtauftriebsbeiwert des Fligels von
ca=1.

U¢n die Abmessungen fur die Ellipse bestimmen zu kénnen wird
gerechnet:

z-D-d
Ae =" —
Fur die Halbellipse:
Agpp = nDd_ e .dA
8 4
4-Ag ),
=YD
Do Spannweite b
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Nachdem die Flacheninhalte zwischen Halbellipse und den
Grundrissen der Tragflligel gleich sein missen ergibt sich:

flir Rechtecksfliigel:
Ag=b-l  Ag=Ag,
d/ 4b-l 4
= e
A 7-b Vs
fiir Trapezfliigel:
[, +1,
AT =b T AT :AE/Z
% :/m (auch /e )
d 4-b -1, 4.1,
= = =
A 7-b Vs
fur Deltafliigel:
/
AD:b'E AD:AE/Z
.b. !
N Cy _ 4.p 5 :2_/
2 7-b Vs

Bild 079

Die in Bild 079 gezeichneten Fliigel haben alle den
gleichen Flacheninhalt und die gleiche Streckung.
Die unterste Darstellung dient zum Vergleich der
Auftriebsverteilungen, wobei die grine Linie der
elliptischen Verteilung am &hnlichsten ist.
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Fir die rechnerische Losung gilt die Formel:

Formel 03/11

Tabellenkalkulationsprogramme  sind  fir die
Durchfiihrung der Rechnung ideal geeignet. Eine
Beispielrechnung sei hier angegeben:

Rechtecksfliigel, Spannweite 10 m, Fligelfliche 15 m? und
gesuchte  Ergebnisse fur auf Tragfligel wirksamen
Gesamtauftriebsbeiwert ca=1; 1,2; & 0,8

Auftriebsverteilung nach Schrenk

Eingangsdaten:

Spannweite b 10 Fligelflache S 15

Auftriebsbeiwert c, 1 1,2 0,8
Stelle Tiefe Verteilung Verteilung Verteilung

y ly Cal (ca=1) Cal (ca=1,2) c..l (cA=0,8)
-5,000 0,000 0,0000 0,0000 0,0000
-4,975 1,500 0,8454 1,0144 0,6763
-4,950 1,500 0,8847 1,0617 0,7078
-4,925 1,500 0,9148 1,0977 0,7318
-4,900 1,500 0,9400 1,1280 0,7520
-4,850 1,500 0,9821 1,1786 0,7857
-4,800 1,500 1,0174 1,2209 0,8139
-4,750 1,500 1,0482 1,2578 0,8385
-4,500 1,500 1,1662 1,3995 0,9330
-4,250 1,500 1,2530 1,5036 1,0024
-4,000 1,500 1,3230 1,5875 1,0584
-3,500 1,500 1,4320 1,7183 1,1456
-3,000 1,500 1,5139 1,8167 1,2112
-2,500 1,500 1,5770 1,8924 1,2616
-2,000 1,500 1,6252 1,9502 1,3002
-1,500 1,500 1,6609 1,9931 1,3288
-1,000 1,500 1,6856 2,0228 1,3485
-0,500 1,500 1,7001 2,0402 1,3601
0,000 1,500 1,7049 2,0459 1,3639
0,500 1,500 1,7001 2,0402 1,3601
1,000 1,500 1,6856 2,0228 1,3485
1,500 1,500 1,6609 1,9931 1,3288
2,000 1,500 1,6252 1,9502 1,3002
2,500 1,500 1,5770 1,8924 1,2616
3,000 1,500 1,5139 1,8167 1,2112
3,500 1,500 1,4320 1,7183 1,1456
4,000 1,500 1,3230 1,5875 1,0584
4,250 1,500 1,2530 1,5036 1,0024
4,500 1,500 1,1662 1,3995 0,9330
4,750 1,500 1,0482 1,2578 0,8385
4,800 1,500 1,0174 1,2209 0,8139
4,850 1,500 0,9821 1,1786 0,7857
4,900 1,500 0,9400 1,1280 0,7520
4,925 1,500 0,9148 1,0977 0,7318
4,950 1,500 0,8847 1,0617 0,7078
4,975 1,500 0,8454 1,0144 0,6763
5,000 0,000 0,0000 0,0000 0,0000
Tabelle 3/01

Gute Programme erlauben zumeist auch gleich
eine Erstellung einer Grafik der Ergebnisse,
sodass dies ungefahr so aussehen kdénnte:
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—Tiefely — Verteilung ca.l (cA=1) Verteilung ca.l (cA=1,2) Verteilung ca.l (cA-0,8)

22

20
18
16
14
42

/ A\

o8

| |
04

02

00

-6,000 4,000 -2,000 0,000 2,000 4,000 6,000

Diagramm 3/01

3.5.6. Ermittlung des induzierten Widerstands

Prandtl hat festgestellt, dass fiur die elliptische
Auftriebsverteilung die Rechenergebnisse richtig
sind, wenn man annimmt, dass vom Tradflligel
jene Luftmenge verarbeitet wird, die durch einen
gedachten Zylinder stromt, dessen Durchmesser D
gleich der Spannweite b ist, und zusatzlich die
Abwartsgeschwindigkeit Uber die Spannweite
konstant ist.

Im Kapitel 2.8.4. wurde bereits auf die Erklarung
des Auftriebs nach dem Impulssatz eingegangen
und in der Formel 02/30 seine Grofe berechnet.
Durch entsprechende Umstellung dieser Formel
gilt dann fur die nach unten gerichtete
Geschwindigkeit w;:

A
w, =
V,-p

Fir die Arbeit ist nach dem Energiesatz nach der
Formel 02/15 und Formel 02/14 folgende
Beziehung herzustellen:

Die Energie ist also gleich dem Produkt aus einer
Kraft mal dem Weg bzw. gleich der Masse mal
dem halben Quadrat der Geschwindigkeit der
bewegten Masse.

Fir F setzen wir den induzierten Widerstand W; ein
und dividieren gleichzeitig durch die Zeit t, da wir
mit der in der Zeiteinheit abgelenkten Luftmasse
m, weiter rechnen wollen. Somit ergibt sich:
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Die sekundlich strdomende Masse my ist gleich der
Dichte mal dem Volumenstrom V; demnach:

2

i oo

2

w
W, .i:\/s p-

~

Fir s/t wird v,, eingesetzt, und beide Seiten der
Gleichung durch dieses dividiert ergibt:

Nun wird nach der ersten Formel dieses Kapitels
das Quadrat der Abwartsgeschwindigkeit berech-
net:

w oA
joo T 2 2
V.- p
Folgen wir den eingangs gemachten Fest-

stellungen von Prandtl, so ergibt sich fiir das durch
den gedachten Zylinder stromende Volumen Vq:

bz
oo: .Vao
4

V., =S, v

Setzt man die Ergebnisse der beiden letzten
Formeln in die Formel fir den induzierten
Widerstand ein, so ergibt sich:

2
W:SZ V°°-p- 2A :
2.V S,7wv - p

o0

i

gekurzt und vereinfacht erhalt man fur W;

Formel 03/12

Da uns nicht sosehr der Wert des induzierten
Widerstandes, sondern sein Beiwert c,,; interessiert
darf analog zur Auftriebsformel 02/27 und den
Formeln des Kapitels 2.9 fur W, eingesetzt werden:

2

W, =c,, -q-S; =c, _p";w -Str

daher:
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C
Wi 2 2 bZﬂ_V 5
p 4 o0
2 4
pv,’ Ca o 4Vw S’
= Cy - *—-Spp = 2 2
2 b*-x 2
2-p- 2 v,

Nach Kirzen der Gleichung und Division der
rechten Seite durch p, v,, und St¢ ergibt sich fur
den Beiwert:

2
C.. =CA St
W b’
Nachdem b?/St¢ die Streckung A des Fliigels ist

gilt letztendlich fir den Beiwert des induzierten
Widerstands:

2
CA
Cyi =
Wi
T-A
Formel 03/13

Die Grofle des induzierten Anstellwinkels ist aus
Bild 072 ersichtlich, wo o; im Kraftedreieck dA, W,
und dR eingetragen ist. Der Tangens dieses
Winkels ist W; durch den Auftrieb, bzw. wenn wir
ihn im Bogenmal} angeben:

W, Cui

G, =
CA

fur den Beiwert des induzierten Widerstands wird
das Ergebnis der Formel 03/13 eingesetzt:

Ca
a, _ 7\
CA

Nach Kiirzen und Umstellung der Gleichung erhalt
man:

. Cc, 1
a; —ZA

T A
Formel 03/14a

Oder in Graden angegeben:

a :C_A.i.57’3 [°]
T A
Formel 03/14b
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Ca
“ / A unendlich
Aca t
/ A endlich
o
N %o
@ A
oo i ¢
Bild 080

Das Bild 080 zeigt ein aufgeldstes Polardiagramm
mit dem Verlauf von cp Uber a; einmal fir einen
Fligel mit unendlicher Spannweite und einmal mit
bestimmter Spannweite. Die Achse flir den
Auftriebsbeiwert ist durch den Anstellwinkelwert
gelegt, bei dem c, gleich Null ist (o).

Es soll nun die Steigung des ca-Verlaufs fiir einen
Elliptischen Flugel mit endlicher Spannweite, also
einer bestimmten Streckung A berechnet werden.
Far die Steigung gilt allgemein:

Ac 4 <:>ch

Aa da
Formel 03/15

'
A

Solange wir uns im linearen Bereich der ca-Kurve
befinden darf das Delta bzw. d auch weggelassen
werden. Damit ergibt sich fiir einen elliptischen
Flugel die Beziehung:
' CA
Cpen ==
a
Stellt man die Formel 03/003 entsprechend um, so
ist o bzw. oyg:

O, =Qn T

g
(siehe auch Bild 072) — und es wird:
Ca
Cpal == ~
Oy t+0Q;

Unter Berlcksichtigung der Formel 02/39 ist der
Gesamtauftriebsbeiwert  eines  Flugels  mit
endlicher Spannweite:

C,=2-71@

03 - Seite 9



FLUGWISSEN

Nachdem ein Fligel mit endlicher Spannweite
einen geringeren Auftrieb liefert, als einer mit
unendlicher, muss flir o der tatsachlich wirksame
Anstellwinkel o eingesetzt werden, sodass sich
fur den Auftriebsbeiwert

CA :27[77&6‘#

ergibt. Daraus kann nun der effektive Anstellwinkel
berechnet werden:

C
= A
aeff

- 2n

Dieses Ergebnis und das Ergebnis der Formel
03/14 wird nun zur Berechnung von Cael
eingesetzt:

C " CA _ CA
oea eal e, (11
. “a | L4t
2z A gz \2n A
T _ r _ rmA
S L1 A+2p A+2p
2n A 2nA 2n
und weiter:
. A
Chpran = A
— 41
2n
Formel 03/16
Beispiel:

Gegeben sei der Anstieg des Auftriebsbeiwerts eines Fligels
fir unendliche Streckung mit einem Profilwirkungsgrad von
1n=1,03 und einem o, von —2°.

Gesucht werden die Polarenkurven fiir verschiedene
Fliigelstreckungen bei elliptischer Auftriebsverteilung.

Wir errechnen zuerst c,' bzw. dca/da fir unendliche Streckung
nach Formel 02/39:

C,'=2-7-1,03=6,4717

Dann werden die cy'—Werte fiir die einzelnen Streckungen nach
Formel 03/16 ermittelt und die Anstellwinkel fir ca=1 gerechnet.
c 1
a=-2.573=—1":573 [°]
' C 1
A A
Die Rechenergebnisse sind in der Tabelle 3/02 dargestellt.
Zusatzlich wurden die ca-Werte fiir jede Streckung bei einem
Anstellwinkel von 10° berechnet, um eine Aussage Uber die
Abhangigkeit von C, mit A darstellen zu kénnen.
a 10

c,=C," —=c,"—
ATTA 573 A 573

REV 00-2004
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A [N o bei ca=1 cp bei ¢=10°
3 3,8370 14,9337 0,6696|
5 4,5833 12,5018 0,7999
8 5,1465 11,1339 0,8982,
10 5,3662 10,6779 0,9365|
12 5,56235 10,3739 0,9640|
15 5,6902 10,0699 0,9931
20 5,8673 9,7659 1,0240]
25 5,9790 9,5835 1,0435
30 6,0558 9,4619 1,0569
35 6,1119 9,3751 1,0667|
40 6,1547 9,3099 1,0741
100 6,3411 9,0364 1,1066
200 6,4057, 8,9452 1,1179
400 6,4385 8,8996 1,1237|
800 6,4551 8,8768 1,1265|
1600 6,4634 8,8654 1,1280|
10000 6,4703 8,8558 1,1292
100000 6,4715 8,8541 1,1294]
L=unendlich 6,4717 8,8540 1,1294]

Tabelle 3/02

Damit kénnen die Kurven fiir ca gezeichnet werden. Nachdem
der geometrische Anstellwinkel fir den Wert c,=0 bei -2°
angenommen wurde, ist der Schnittpunkt der Ordinatenachse
(ca-Achse) bei a.e=2°.

Ca
%
vv////%
> -
>
1,0 >
-4 -2 2 4 6|8 10 12 Og
-2 0 4 6 8|10 12 14 Oefr
oo
Oom—p 8,854
Bild 081
c, in Abhdngigkeit von A
1,2
104 L ~~10°
’ /
08—~ — A5
/]
& 06
=
041
02 | =
' |
00+ : : ‘
0 10 2 30 40 50
A

Diagramm 3/02

Aus Diagramm 3/02 ist ersichtlich, dass die
Auftriebsbeiwerte nicht linear bei einer Erhéhung
der Flugelstreckung anwachsen. Der Zuwachs an
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ca fur Streckungen A>30 ist nur mehr gering. Mit
kleiner werdenden Anstellwinkeln, also auch
kleineren ca-Werten verflachen die Kurven immer
mehr. Flr ca=0 wird die Kurve zu einer Geraden,
bzw. kann Uberhaupt nicht mehr definiert werden,
da zwischen Flligelober- und Unterseite kein
Druckausgleich mehr stattfinden muss, folglich
keine Randwirbel, und auch kein induzierter
Widerstand vorhanden ist. Eine Erhéhung der
Fligelstreckung macht also nur bis zu einem
gewissen Grad Sinn. Flugzeuge, die hauptsachlich
bei kleinen Anstellwinkeln — im Reiseflug -
betrieben werden profitieren nicht besonders von
einer groRen Fllgelstreckung (Siehe hiezu Kapitel
3.1.).

Bei Segelflugzeugen sind Streckungen bis A=40
durchaus Ublich. Wie spater noch gezeigt werden
wird ist einer beliebigen Vergrofierung der
Streckung aus Festigkeitsgriinden eine Grenze
gesetzt, da die Konstruktionen nicht mehr in der
Lage sind die auftretenden Biegemomente zu
tragen. Im Segelflugzeugbau ist die derzeit
bekannte grofite Streckung 51,33 (Typ: ,eta“ — ent-
wickelt von Dr. Ing. Reiner Kickert -
Braunschweig).

Fir Modellflugzeuge, die ja im Vergleich zu
manntragenden Flugzeugen langsam fliegen und
auch relativ klein sind ist zusatzlich die Re-Zahl
und ihr Einfluss auf die Stromungsverhaltnisse zu
beachten. GrolRe Streckungen ergeben, solange
ihr Grundriss nicht rechteckig ist, zwangslaufig
geringe Flugeltiefen am Fligelende. Dabei kann
sehr leicht die Re-Zahl unter den kritischen Wert
fallen. Neben einem erheblichen Anstieg des
Profilwiderstands in diesem Bereich kann dies
unter Umstanden zu totalen StrOmungsabriss
fihren und das Modell wird unfliegbar. (siehe

Kapitel 2.5.)!

3.5.7. Gesamtwiderstandsbeiwert des Fliigels

Zunachst soll der Verlauf des induzierten
Widerstandes (bzw. Beiwerts) in Abhangigkeit vom
Auftriebsbeiwert dargestellt werden. Wir wollen
dies wiederum fir verschiedene A-Werte ermitteln.
Die Berechnung erfolgt nach Formel 03/13.

Fiar Fligel mit unendlicher Streckung steht im
Nenner des Bruchs unendlich und daher wird der
Beiwert des induzierten Widerstands immer Null
sein, unabhangig davon, wie grol®3 der
Auftriebsbeiwert ¢, auch sein mag. Fur alle
anderen A-Werte ergeben sich parabelformige
Verlaufskurven des cy-Wertes, die ihren
Scheitelpunkt im Ursprung des Koordinatensys-
tems haben. (Bild 082).
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Ermittlung von ¢y, fir elliptische Tragflligel
CA  cybeil= cybeil=3 cybeil=5 cybeil=8 cy beil=15

0,0 0 0 0 0 0
01 0 0,0011 0,0006 0,0004 0,0002
0,2 0 0,0042 0,0025 0,0016 0,0008
03 0 0,0095 0,0057 0,0036 0,0019
04 0 0,0170 0,0102 0,0064 0,0034
05 0 0,0265 0,0159 0,0099 0,0053
06 0 0,0382 0,0229 0,0143 0,0076
0,7 0 0,0520 0,0312 0,019 0,0104
08 0 0,0679 0,0407 0,0255 0,0136
09 0 0,0859 0,0516 0,0322 0,0172
1,0 0 0,1061 0,0637 0,0398 0,0212
11 0 0,1284 0,0770 0,0481 0,0257
12 0 0,1528 0,0917 0,0573 0,0306
13 0 0,1793 0,1076 0,0672 0,0359
14 0 0,2080 0,1248 0,0780 0,0416
15 0 0,2387 0,1432 0,0895 0,0477
16 0 0,2716 0,1630 0,1019 0,0543

Tabelle 3/03

Cw

0,05 0.10 0,15 0,20 0,25

INDUZIERTER WIDERSTANDSBEIWERT DES ELLIPTISCHEN FLUGELS

Bild 082

Um fir einen Fligel das Lilienthalsche Polardia-
gramm vollstdndig zeichnen zu konnen ist unter
Beachtung des Malistabs auf graphischem Wege
der fir die Streckung maRgebliche cw-Wert zu
addieren.

POLARE FUR ELLIPTISCHEN FLUGEL A =8

Bild 083
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Die Kurven fiir den Widerstandsbeiwert lassen sich
auch algebraisch fir neue Streckungswerte der
Fligel berechnen. Gegeben sei also der
Widerstandsbeiwert eines Fligels (1). Gesucht
wird der Widerstandsbeiwert flr einen neuen
Fligel (2). Nachdem sich der gesamte Beiwert fur
einen Flugel aus der Summe des Profil- und des
Anteils aus dem Induzierten Widerstands ergibt,
kann geschrieben werden:

Cwi =Cup tCui

Cwr =Cup TCwi>

Wegen der Anderung der Streckung A andert sich
also der Beiwert des induzierten Widerstands. Die
GroRe dieser Anderung ist:

ACy; =Cyy —Cyyy

=Cyp tCwiz _(CWp +CW/’1)

=Cyp tCui, —Cyp —Cuyy
Nachdem cw, aus der Gleichung herausfallt ist die
Anderung tatsdchlich die Differenz zwischen dem
Beiwert cy; des Fligels (2) minus dem cy; des
Flugels (1). Setzt man nun in die Gleichung fir
Acy; das Ergebnis der Formel 03/13 unter

Berucksichtigung der entsprechenden Indizes ein,
so ergibt sich:

Setzen wir dieses Ergebnis in den eingangs
gemachten Ansatz ein folgt:

2
c 1 1
Cwz =Cwi :L[___j

T \A, A

=
o o WCa( L 1
w2 w1 . A2 Al

Formel 03/17

Analog zu dieser Formel andert sich der
Anstellwinkel:

c, |1 1
o, =0, +—+| ———
T \A, A

Formel 03/18

REV 00-2004
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3.5.8. Rechenmethode fiir Tragfligel mit nicht
elliptischer Auftriebsverteilung

Fir die Berechnung von cyw; und o; bei nicht
elliptischen Tragfligelgrundrissen und damit nicht
mehr elliptischer Auftriebsverteilung werden die
Formeln 03/13 und 03/14 mit entsprechenden
Korrekturfaktoren erweitert, die aus Windkanal und
Modellmessungen gewonnen wurden. Eine
Sammlung solcher Ergebnisse wurde in einem
DVL-Bericht (Deutsche Versuchsanstalt fur
Luftfahrt E.V.) in Bericht Nr. 15 von Dipl. Ing.
Fiecke, 1956 veroffentlicht.

Fir den Beiwert des Induzierten Widerstandes
lautet die Formel:

(

=% (145,)

Formel 03/19

Far den induzierten Anstellwinkel:

1
a; :%'X'(I-FTQ)

Formel 03/20

Diagramme fiir die Ermittlung der 84 und ©4 Werte
nach ,Glauert® und ,Kleinwachter” sind auf den
nachsten Seiten dargestellt, sodass diese dort
abgelesen, beziehungsweise errechnet werden
kénnen.

Fir den Einfluss der Gestaltung der Fliigelenden
ist ebenfalls ein Diagramm angeschlossen. Dabei
wird das in obige Formeln einzusetzende Ageom UM
ein im Diagramm ausgewiesenes AA erhdht bzw.
erniedrigt.

A=A +AA

geom

Inzwischen gibt es eine gréRere Zahl von
Rechenprogrammen mit denen die
Auftriebsverteilung fir beliebige Flugelgrundrisse
bequem am PC gerechnet werden kdnnen. Diese
,neueren“ Rechnungen sind in ihren Ergebnissen
gut verwertbar. Die hier dargestellte Methode zeigt
zu grofde Anstiege des Auftriebsbeiwerts.
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01
0,18
|
0,16
\\
0 =01.02
" \\\\ siehe auch Diagramm 3/02 A14
0,12 A
A )
010 \\\\\\ A10
0,6 A
I 6
0,04 \\
A4
0,02 & A2
— —
la/li
0,2 0,4 0.6 0.8 0 -

DELTA 1 fir UNGEPFEILTE FLUGEL

REV 00-2004
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02

3,0

2,8

2,6

2,4

2,2

2,0

1,8

1,6

1,4

1,2

1,0

sl |
AFS
A=t
O =01.02 AcS
siehe auch Diagramm 3/01
A=
//
0° 10° 20° 30° 40° 50° 60°

KORREKTURZAHL 02 fiir PFEILUNG

Y

REV 00-2004
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|

0G

0,08

0,06

0,04

0,02

1,0
N E——
+\’/° T —
N
A ]
+’\
08" /|
oY
+ — |
\/’Q?)
06" d6,ar=K.0G,T
Y Te,ar=K.Te,T
I s ’
K o
N
0,4
0,2 X
b/2 x1=x/(s/2)
4>
0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 la/li

ABMINDERUNGSFAKTOR K fiir den QUASITRAPEZFLUGEL
(Nach Kleinwachter)

Alm=10
) bR = Aln=2n=n
- Alm=5
T
R
0,2 04 0,6 0,8 1,0 lalli

KORREKTURZAHL JG fiir den TRAPEZFLUGEL
(Nach Kleinwéchter)

REV 00-2004
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Te ‘

0,18

0,17

0,16

0,15

0,14 —
5 6 7 AN
KORREKTURZAHL TG fiir den RECHTECKFLUGEL

A

Te AR5 20
0,3 AR5 15
[ EeRamame e - AM5 10
0,2
AMS 5
0,1
‘:é L
—
la/li
0,2 0,4 0,6 0,8 1,0

KORREKTURZAHL TG fiir den TRAPEZFLUGEL

Diagramm 03/04
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EINFLUSS DER FLUGELENDFORM AUF WIRKSAME STRECKUNG

GRUNDRISSFORM AA
1 0
2 0,22
3 0,09
4 0,08
5 -0,1
6 -0,18
7 -0,18
0,25
0,20
0,15
0,10
0,05 7 I I
3
0,00
-0,05 | 1 2 3 4
-0,10 -
-0,15
-0,20

Diagramm 03/05
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Analog zu der im Kapitel 3.5.7. durchgefuhrten
Ableitung fir die Formeln 03/17 und 03/18 ergeben
sich  fur  beliebige  Fligelgrundrisse  die
nachfolgenden Formeln, wenn man die Beiwerte
der vorstehenden Diagramme verwendet.

cil (14605, 1+,
V2 A, A,

Formel 03/21

G = A”+C_A. 1+T;, 1+75
V2 A, A,

Cwyr =Cwy t

Formel 03/22
Fir den Anstieg der Auftriebskurve ca’ gilt fir den
nichtelliptischen Tragfllgel:

TG
1+L
2-n

Ca'=Cpen |1~

Formel 03/23

3.6. VERHALTEN VON TRAGFLUGELN BEI
HOHEN AUFTRIEBSWERTEN:

Je mehr der Anstellwinkel eines Fligels erhdht
wird, um so gréler wird der Auftrieb bis er den
maximal méglichen Auftriebsbeiwert camax, €rreicht.
Da das gesamte wirksame c, von der Verteilung
der einzelnen Beiwerte c, und der jeweiligen
Flugeltiefe abhangig ist ergibt sich je nach
Grundrissform an unterschiedlichen Stellen der
Zustand, dass das lokale c, rechnerisch einen
Wert erreichen musste, der jenseits des maximal
moglichen des Fligelprofils liegt. Der lokal
wirksame Anstellwinkel ist grof3er, als der fiir den
maximalen Auftriebsbeiwert, damit ist also der
Uberzogene Flugzustand an dieser betrachteten
Flugelstelle erreicht. Auch wenn einzelne Teile des
Fligels nicht mehr ,arbeiten®, ist durchaus noch
Auftrieb vorhanden und das Flugzeug muss noch
lange nicht vollstandig Uberzogen sein.

Welche Teile des Fligels zuerst
Abldseerscheinungen der Strdmung erfahren zeigt

das nachfolgende Bild in schematischer
Darstellung.
REV 00-2004
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Bild 084

Wie gut ersichtlich ist, hat der aerodynamisch
gunstigste Flugelgrundriss, der elliptische, der ja
auch eine elliptische Auftriebsverteilung hat, das
unginstigste Uberziehverhalten. Die Strémung
beginnt Uber die gesamte Spannweite gleichmaRig
abzulésen. Am besten schneidet der Flugel mit
rechteckigem Grundriss ab, da die ersten
Ablésungen der Strdbmung zur Rumpfmitte hin
erfolgen, die Stromung an den Flligelenden daher
wesentlich langer erhalten bleibt. Das Flugzeug
wird also bei der Annaherung an den liberzogenen
Flugzustand langer um die Langsachse steuerbar
bleiben. Bei Modellen muss hier nochmals vor
geringen Flugeltiefen an den Flachenenden
gewarnt werden, da kleine Re-Zahlen auftreten
kénnen  (Auftriebsbeiwerte  sinken, laminare
Ablésungen missen erwartet werden).

3.7. TRAGELUGELVERWINDUNG—
SCHRANKUNG

Eine Verwindung des Tragflligels liegt dann vor,
wenn die Fligelschnitte zwischen Fligelmitte und
dem Fligelende nicht geometrisch ahnlich sind,
bzw., wenn sie ahnlich sind, ihre Sehnen
zueinander nicht parallel liegen. Andert sich
lediglich das Flugelprofil, so wird dies nicht ganz
richtig  ,aerodynamische Verwindung, bzw.
Schrankung® genannt, wohingegen bei gleichen
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Profilen deren Sehnen zueinander einen Winkel
einschlieRen von ,geometrischer Verwindung-
Schrankung“ gesprochen wird. Von der Wirkung
her ist es allerdings immer eine aerodynamische
Verwindung. Eine Kombination unterschiedlicher
Profile zusammen mit einer Verwindung ihrer
Sehnen ist natirlich auch mdglich.

aerodynamische Verwindung

Bild 085

Aus zwei Grinden wird eine Fligelverwindung
gebaut:

a) um bei einer nicht elliptischen Verteilung
der Fligeltiefe eine elliptische Auftriebsverteilung
Zu erzwingen.

b) um das Uberziehverhalten eines Fliigels
positiv zu beeinflussen.

Wenn man beispielsweise einen Fligel mit
rechteckigem Grundriss auf3en negativ und innen
positiv verwindet, so kann fur einen vorgegebenen
Anstellwinkel o bzw. einen bestimmten Auftriebs-
beiwert c, eine elliptische Auftriebsverteilung
erzwungen werden, da ja der lokal wirksame c,-
Wert dadurch innen vergrofert und aulen
verringert wird. Die GroRe der Beeinflussung des
Auftriebs wird lediglich im Sturzflug sichtbar. In
diesem Fall muss der Gesamtauftrieb bzw. ca
gleich Null sein. Im Sturzflugfall ergibt eben der
negativ verwundene Fllgelteil gerade soviel
Abtrieb, wie der positive Innenteil Auftrieb liefert.

Um nun far einen bestimmten Auftriebsbeiwert des
verwundenen Fligels die Auftriebsverteilung zu
ermitteln kann man auf graphischem Weg die
Verteilung von a entlang der Spannweite auftragen
(Ao=f(y)). Durch Multiplikation mit der jeweiligen
Fligeltiefe | an der Stelle y erhalt man die
Auftriebsverteilung c.l, fur den Sturzflug bei ca=0.
Dies ist die sogenannte ,Nullverteilung®.
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+iah

Auftriebsverteilung eines verwundenen Fllgels
bei ca =0

Bild 086

Addiert man nun die Auftriebsverteilung des selben
Flugels, die sich ergeben wirde, wenn er nicht
verwunden ware,- man spricht von der
,Normalverteilung- , zum  Ergebnis der
Nullverteilung , so erhalt man fir jeden beliebigen
Auftriebsbeiwert die Verteilung entlang der
Spannweite.

Die sich ergebende Auftriebsverteilung des
verwundenen Tragfligels wird, je nach dem wie
die Nullverteilung aussieht, immer nur fir einen
einzigen  Auftriebsbeiwert  eine  elliptische
Verteilung ergeben, die hinsichtlich des induzierten
Widerstands ja die glinstigste Verteilung ware. Es
ist daher Sache des Konstrukteurs, die
Verwindung so zu wahlen, dass fir den
gewinschten Einsatzzweck des Flugzeugs, und
dem dabei auftretenden bzw. erforderlichen
Auftriebsbeiwert gerade dann eine elliptische
Auftriebsverteilung erreicht wird.

CAA /

L unverwundener Flagel
/ mit elliptischer
A Auftriebsverteilung

\’f_\cwi =Zusatzwiderstand
an .
infolge Flugekensindung

~

/
/

1 -~ venwundener Fllgel

9_ h_CWI

Folare des induzierten Widerstands
des venwundenen Fligels

Bild 087
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