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Gegeben sei ein Rechteckfliigel der Spannweite b = 10m sowie der Profiltiefe t = 1m.
Der Auftriebsgradient betrigt dca/da = 21 = const. Der Fliigel bewegt sich mit der Ge-
schwindigkeit U,, = 60™/s durch Luft der Dichte p,, = 1.2k&/m3. Bei einem bestimmten
Flugzustand gilt fiir die Zirkulationsverteilung am Fliigel der Ausdruck

3
D) = > Ansinn® = 20sin 9 + 25in 28 + 2sin 39

n=1

a) Berechnen Sie die auftretenden Krifte (Auftrieb, Widerstand) und Momente (Roll-
moment, Giermoment) bei reibungsfreier Betrachtung.

b) Wie muf der Verlauf des geometrischen Anstellwinkels 0g(y) in Spannweitenrich-
tung sein, um die vorgegebene Zirkulationsverteilung am Fliigel hervorzurufen?
Hierfiir soll zunéchst die Bestimmungsgleichung fiir die gesuchte Grofle in allge-
meiner Form angegeben werden. Wie grof§ ist der geometrische Anstellwinkel fiir
die Spannweitenpositionen
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Bei der vorliegenden Aufgabe handelt es sich um die Entwurfsaufgabe der Traglinien-
theorie. Gesucht ist die spannweitige Verteilung des geometrischen Anstellwinkels eines
Rechteckfliigels. Die spannweitige Zirkulationsverteilung ist in Form eines dimensions-
behafteten Fourier-Reihenansatzes gegeben. Der Koeffizientenvergleich mit dem allge-
meinen Ansatz liefert

A =20 m/q A; = 2 m?fg A; = 2 m*f (1)

a) Fir die nachfolgenden Uberlegungen befinde sich der Fliigel in der Xy—Ebene, der
Anstromvektor in der xz—Ebene, so dafl kein Schieben resultiert. Fiir die Krifte
und Momente gilt folgende Vorzeichenkonvention: Auftrieb A und induzierter Wi-
derstand W; sind positiv definiert in positiver X— bzw. z—Richtung. Analog sind
Rollmoment My und Giermoment M, positiv definiert bei ,Rechtsdrehung” um
die positive X— bzw. z—Achse.

— Auftrieb A
Fiir den Auftrieb gilt allgemein:

bpU i i
A= = ; An / sin 9 sin N9dd (2)
= 0

Die Auswertung zeigt, dal der Auftrieb allein durch das erste Glied der Si-
nusreihe bestimmt ist:

A_ npr

A =11.3-10°N (3)

— Induzierter Widerstand W;

Durch den induzierten Abwind der freien Wirbel entsteht auch bei reibungs-
freier Betrachtung ein Widerstand:

m

M M
_P . i
T mz= n§=1 MAmAL /Sln m3 sin N3dH (4)

0

Die Auswertung zeigt, daf in den induzierten Widerstand sdmtliche Glieder
der Fourier—Reihe eingehen:

M
mp
W; = §ZnA?, =197.9N (5)

n=1
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— Rollmoment My
Durch die zur xz—Ebene asymmetrische Zirkulationsverteilung entseht ein
Moment um die Langsachse:

M s
My = b*pUc ZA /sin nd sin 29d9 (6)
X = 8 ot n
= 0

Die Auswertung zeigt, dafi das Rollmoment allein vom zweiten Glied der
Sinusreihe abhéngt:

M, — Tih? pU

*A, = 2827 Nm (7)

(in Flugrichtung gegen Uhrzeiger)

— Giermoment M,
Durch die zur Xxz-Ebene asymmetrische Verteilung des induzierten Wider-
standes entsteht ein Moment um die Hochachse:
1

M, = 7bp Z Z MARLAL /sm m3 sin nd cos 9dd (8)

m=1n=1 2
Die Auswertung zeigt, dafl ein induziertes Giermoment nur dann vorliegt, falls
die Zirkulationsverteilung weder rein symmetrisch noch rein antimetrisch ist:

M, — —1thp

(14 2)A1A; + (24 3)AsAs +...] = —165Nm 9)

(linke Fliigelhélfte eilt vor)

b) Die vorliegende Entwurfsaufgabe wird durch Auswerten der Prandtl’schen Integral-

gleichung in dimensionsbehafteter Form unter Verwendung des Reihenansatzes fiir
die Zirkulationsverteilung gelost:

MOA 4bsind
2sind - 0g(9) = —sinnd | ——————+n 10
sind - g (9) n; bu, ™" {(dca/da)m 1@ " (10)
Im vorliegenden Fall, d. h. bei gegebenen A, t(8) ist ein direktes Auswerten an
beliebigen Schnitten in Spannweitenrichtung moglich! Ansonsten mu$ ein lineares,
inhomogenes Gleichungssystem gelost werden. Auflosen von Gl. (10) nach dg(®)
liefert zunéchst

of Z An sin N9 b sind+n (11)
ol 2bU sin 9 (dca/dt)oq - t
N————

Co
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Hierbei sind ¢y, o Konstanten. Der Term sin® (im Nenner) lieBe sich prinzipiell 20 [ ] 10
auch vor die Summe ziehen. Der Ausdruck wird aber fiir y = +b/2 singulér! Es wird i / |
sich jedoch zeigen, daf er sich bei Anwendung entsprechender Additionstheoreme 5 / i
fir den Term sinn® (im Zahler) kiirzen laBt. Unter Beriicksichtigung von drei - P 1
Reihengliedern resultiert 15 i 1 7.5
-=" -TT e S h
A;sind . A, sin 29 . Assin 39 . i _+-" S\
0g(9) =c¢; S (Czsln§+1)+W(Cgmnﬁ—}—?)—&-w(czsmﬂﬁ-i’)) - - - s\ ~
(12) 5
Unter Anwendung der Additionstheoreme ] 3
sin 28 = 2sin Y cos &
) ) 5 (13) r
sin 39 = sin 9(3 — 4sin* J) 2.5
————— o
8
ergibt sich schlieflich
0g(8) = ¢1 [Ar(Casind + 1) + 2Az cos H(Cosin 8 + 2) + Ag(3 — 4sin® )(c28in 9 + 3)] ‘ ‘ ‘ ] 0
(14) -0.5 0 0.5 1
mit W(b2) [-]
1 1
C = = —— h/1‘1'12
' UL 1a00 )
4b 20
Cy = (-] (15)

(dea/do) -t 1

— arccos L [rs
9 = arccos b/2 [rad]

y/(0/2) ] [ 1.0 =05 ] 0.0 | 0.5 | 1.0
5[] 180 | 120 | 90 | 60 | 0
T/ | 0.0 [ 156 |[18.0[19.1 0.0
ag [] 14 | 55 | 6.1 | 6.9 |22
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Ein Tragflugel der Spannweite b werde durch eine gerade gebundene Wirbellinie ersetzt.
Die Zirkulation des gebundenen Wirbels, der auf der y—Achse liegt, wird stlickweise durch
Geraden angendhert (siehe Skizze). Anstromgeschwindigkeit und freie Wirbel verlaufen
parallel zur x—Achse.

\
\
\
\
\
\
\
\
\
\ 1
-b/2 0 A B b/2
a) Skizzieren Sie qualitativ den Verlauf der Stdrke der abgehenden freien Wirbel tiber
der Spannweitenkoordinate y.

b) Berechnen Sie den Abwind w;(y), der von den zwischen den Punkten A und B
abgehenden Wirbeln am Ort des gebundenen Wirbels induziert wird.
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a) Die Stdrke der abgehenden Wirbel ergibt sich aus dem Gradienten der gebunde-
nen Zirkulation 92 dy. Da (y) abschnittsweise linear ist, ist der Gradient <

abschnittsweise konstant:

-b/2

b) Das Wirbelband, welches zwischen den Punkten A und B abgeht, induziert an
einem Aufpunkt P(y) auf dem gebundenen Wirbel den Abwind w;(y):

(=5

Yy =yB
_ 1 Pore) dy
w) =4 [ P @
y'E=ya

Aufpunkt zur
Berechnung von w; (y)

e

Liegt der Aufpunkt P(y) zwischen den Punkten A und B, so existiert eine Stelle
y' =y und der Integrand in GI. (1) wird singuldr. Zur Berechnung der induzierten
Abwindgeschwindigkeit ist dann die Ermittlung des Cauchy’schen Hauptwertes
erforderlich.

Der im Abschnitt [A, B] konstante Gradient der gebundenen Zirkulation entspricht
der Stérke der flachenhaften Zirkulation - des abgehenden Wirbelbandes. Somit
gilt im Interfall [A, BJ:

_orw)

= = t. 2
By cons )
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y>yp>ya: In

y<ya<yp: In

w) =7 ¢

4m e

475

— Induzierter Abwind, falls P auRerhalb von [A, B]:
Liegt der Aufpunkt P aulerhalb des Intervalls [A, B], so liefert Gl. (2) in (1):

y'Eys

~ dy’
— / &
wi(y) = 2 / i

y'Eya

e ©)

-7

=— Ly

d YA

5

=——1In
A

Y—1Ys
Y—Yya

Im Intervall [A, B] ist v negativ (siehe Skizze). Das Vorzeichen von w; wird
somit vom Vorzeichen des Logarithmus bestimmt:

Y7YBl -0 = w <0 = Aufwind
Y—9ya )
Y—Ys

Abwind

1

>0 = w;>0
Y—ya

— Induzierter Abwind, falls P innerhalb von [A, B]:
Liegt der Aufpunkt P innerhalb des Intervalls [A, B], so muR der Cauchy’sche
Hauptwert ermittelt werden. Gl. (2) in (1) liefert

vEe
dy
A7 y—1
y=ya
y'Ey—e v
Ly L
47 e—0
y=ya yEy+e

y—e
~Inly—y

yB > )

—llim<|ny_(y_°)+|n y— s )

lﬁq(—my—y

2N

T &0 Y—ya y—(y+e)

T e—0

- T im (ln —e(y — yB)>

ey —ya)
_Lin¥s—Y
Ay —ya
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Beispiel: y4 =1, yp =2, v = —4r
y [ 2] 1] 0 |05 125 [15] 175 | 2 3
| wi(y) ] 0.288 | 0.405 | 0.693 | 1.099 1.099 | 0 | —1.099 | —oo | —0.693
4
3 )
2 — +w, = Abwind / \
1
=0 \
-1 — -w, = Aufwind \ /
. \/
3 w
-4
-2 -1 1 3



INSTITUT FUR AERODYNAMIK

UND GASDYNAMIK ﬂA @

Universitat Stuttgart DIREKTOR: PROF. DR.-ING. SIEGFRIED WAGNER

Flugzeug— und Flugkoérperaerodynamik | — SS 2001

Priifung Friihjahr 1997

Untersucht werden soll die Auswirkung des Nachlaufs von einem Tragfliigel der Spann-
weite b auf das Leitwerk der Spannweite b/2, welches gemifl Skizze stromab bei z = b/2
angeordnet ist. Der Tragfliigel mit seinem System freier Wirbel werde niéherungsweise
durch einen Hufeisenwirbel mit konstanter Zirkulation I' ersetzt. Gleiches gelte fiir das
Leitwerk mit der Zirkulation I”.

y
r
Q o
o]
3 r
Ueo S
X
A Ay
b/2 2
= w

a) Man berechne die vom Hufeisenwirbel des Tagfliigels in den Punkten A(b/2,0,0)
und B(b/2,—b/4,0) induzierte Geschwindigkeit w in Abhingigkeit von T" und b.

b) Wie andert sich niherungsweise der Anstellwinkel in A und B, wenn die Zirkulation
des Hauptfliigels um AT erhoht wird?

¢) Welches ,mittlere“ Moment um die y—Achse wird zusétzlich hervorgerufen, wenn
fiir den Abwind am Hohenleitwerk ein entsprechender Mittelwert aus den Abwind-
wirkungen der Punkte A und B gesetzt wird? Ist dieses Zusatzmoment kopf- oder
schwanzlastig?

Hinweis: Die Riickwirkung der vom Wirbelsystem des Leitwerks induzierten Geschwin-
digkeiten auf die Umstromung des Hauptfliigels kann vernachléssigt werden.

Prufung Fruhjahr 1997
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a) Fiir die Induktion eines geradlinigen Wirbelfadens gilt nach Biot-Savart:
)= — (cos — cos 1
W= (cosay — cos ag) (1)
Bei einem auftrieberzeugenden Fliigel induzieren tragender Wirbel und Randwirbel

in den Punkten A und B jeweils Abwind!

— Induktion auf Punkt A
Fiir die Induktion infolge des gebundenen Wirbels gilt unter Beriicksichtigung
der Integrationsgrenzen oy = 45°, ap = 135° sowie r = b/2:

Wagy = % (cos45° — cos 135°%) = 0.225% (2)
y
o7
R .
U
oo o A
oo

Fiir die Induktion infolge der Randwirbel mit symmetrischem Einflu} gilt
unter Beriicksichtigung der Integrationsgrenzen oy = 45°, as = 180° sowie
r=">0/2:
r R R r
Wagy = 2— (cos45° — cos 180°) = 0.543— (3)
4 b

y
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Fiir die resultierende Gesamtinduktion auf Punkt A gilt somit:

r
WA = Wagy T Wagw = 0768@ (4)

— Induktion auf Punkt B
Fiir die Induktion infolge des gebundenen Wirbels gilt unter Beriicksich-
tigung der Integrationsgrenzen oy = arctan[(b/2)/(b/4)] = 63.4°, ar =
180° — arctan [(b/2)/(3b/4)] = 146.3° sowie r = b/2:

r r
WBow = b (cos63.4° — cos 146.3°) = 0.2043 (5)
2

y

\(XQ
oo

b/2
a B

o

s

Fiir die Induktion infolge des ,oberen* Randwirbels gilt unter Beriicksichti-
gung der Integrationsgrenzen a; = arctan [(3b/4)/(b/2)] = 56.3°, as = 180°
sowie r = 3b/4:

r o o r
WBorw = (cos 56.3° — cos 180°) = 0.1653 (6)
1
y

oo

o
Uns ®
b/2
B
(e o)
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Fiir die Induktion infolge des ,unteren* Randwirbels gilt unter Beriicksich-
tigung der Integrationsgrenzen a; = arctan [(b/4)/(b/2)] = 26.6°, ap = 180°
sowie r = b/4:

r r
Weurw = b (c0s26.6° — cos 180°) = 0.6033 (7)

y

o B

Fiir die resultierende Gesamtinduktion auf Punkt B gilt somit:
r
WB = WBgw T WBorw T WBurw = 09723 (8)

b) Bei einer Anderung der Zirkulation I' um AT &ndert sich der induzierte Abwind
gemiB Gl. (4) bzw. (8)

Awa = 0.768%
AT 9)
Awg = 0972

Fiir die entsprechenden Anstellwinkelinderungen gilt bei der Anstréomgeschwin-
digkeit Us:

Aw Al

Aap = — 22 — 0768~
Uy U+ (10)
AZUB AT

Die induzierten Abwindwinkel Aaa bzw. Aag reduzieren somit den Anstellwinkel
des Hohenleitwerks.

¢) Fiir die mittlere Anstellwinkelinderung Aaag am Héhenleitwerk bei Anderung
der Fliigelzirkulation um AT gilt:
AT

— 1
Aapg = i(AaA + Aag) = 70.870W (11)
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Fiir das Moment um die y—Achse resultiert (hecklastig positiv):

b bdca—— bdea AT dea AT
Acm, = —2Aéa = — - "2 Rapg = —2 5@ 08702 = 04355220 (12
fmy = TR T Ty 0 T T T a U . 12

Das Moment ist hecklastig, da bei einem positiven AI' am Fliigel der effektive
Anstellwinkel am Hohenleitwerk und somit auch der Auftrieb am Hohenleitwerk
reduziert wird.
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Ein dunnes Profil wird in einem Windkanal vermessen. Es ergeben sich dabei fur die
statischen Drlicke bzw. Druckbeiwerte:

Anstromung: p., = 0.878 bar

Staupunkt: ps: = 1.0 bar

Position I: X/t =10.2; Ac,(Xr) = ¢, (X1) — €, (X;) = 1.60
Position I1I: X/t =0.8; Ac,(X;1) = C,, (Xr7) — Cp, (Xrr) = 0.93

(Index o = Profiloberseite; Index u = Profilunterseite; t = Profiltiefe)

z

Ma,,

Poo /l X, .
St X, t

a) Wie grol ist die Anstrom—Machzahl?

Hinweis: Entlang der Staustromlinie kann man von einer isentropen Zustandsande-
rung ausgehen. Hierbei gilt:

P_ [1+ L;lMaz} o

Po

(k = 1.4; Index 0 = Kesselzustand)

Aus den gemessenen Driicken sollen in den nachfolgenden Teilaufgaben die geometrischen
und aerodynamischen Hauptdaten des Profils bestimmt werden.
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b) Welche Ahnlichkeitsregel muR angewendet werden, wenn sich die Profilgeometrie
fur den inkompressiblen Vergleichsfall nicht @ndern soll? Ermitteln Sie mit die-
ser Regel die Druckdi [erenzen Ac,,, (X;) bzw. Ac,,, (X;r) fur den inkompressiblen
Vergleichsfall!

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil a) nicht geldst haben, rechnen Sie mit einem N&he-
rungswert von Ma,, = 0.4 weiter.

c) Das Profil soll unter Vernachldssigung des Dickene [eRtes durch die ersten beiden
Normalverteilungen der Skelett-Theorie angenéhert werden. Geben Sie die Zirku-
lationsstarken an den Positionen | und 11 (y;z(X;) bzw. v (X;7)) als Funktion von
Uso, Ap Und A; an! Berechnen Sie nach der linearisierten Theorie die Druckdi Leren-
zen Ac,,, (X;) und Ac,,, (X;7) in Abhéngigkeit von Ag und A;! Welche Zahlenwerte
ergeben sich fuir Ag und A; aus den Ergebnissen von Teilaufgabe b)?

Hinweis: Die von einer flachenhaften Zirkulation y induzierte Tangentialgeschwin-
digkeit betragt direkt Uber bzw. unter der Wirbelflache u = +y/2.

d) Wie groB ist die relative Wolbung f/t und der Anstellwinkel a (in [°]) der in c)
berechneten Skelettlinie? Berechnen Sie den zu erwartenden Auftriebsbeiwert c,
bei der unter a) berechneten Anstrom-Machzahl!

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil ¢) nicht geldst haben, rechnen Sie mit A; = 0.1
und A; = 0.2 weiter.
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a)

b)

©)

Zur Ermittlung der Anstrom—Machzahl wird die isentrope Verzogerung vom Zu-
stand der ungestdrten Anstrémung zum Staupunkt entlang der Staustromlinie be-
trachtet. Im Staupunkt liegt hierbei der Kesselzustand vor und es gilt:

Po = Pst @

Das Druckverhdltnis der gegebenen Isentropenbeziehung ist somit bekannt, da ne-
ben dem Kesseldruck auch der Umgebungsdruck gegeben ist. Nach Umformen
ergibt sich unter Berlcksichtigung von Gl. (1)

2 [T ]
Maw—\jK_l[(pS) 1}_0.44 @

Bei einer Anstrom-Machzahl von Ma,, = 0.44 mussen Kompressibilitatse [eKte
berlicksichtigt werden. Dies soll durch Anwendung der Ahnlichkeitsregeln erfol-
gen. Da es sich um eine 2D-Profilumstromung handelt und die Geometrie bei der
Berechnung unverédndert bleiben soll, muf im vorliegenden Fall die 1. Prandtl-
Glauert-Regel angewendet werden. Hierbei gilt:

¢,(x,2,0,f,5) = %cpik(x,z,a,f,a) ®)
mit
B=4/1-Ma% =0.90 4)

Eine Transformation analog zu Gl. (3) gilt naturlich auch fur die Dilerknz der
Druckbeiwerte zwischen Unter— und Oberseite:

Ac,, = BAC, 5)

Fur die Positionen | und Il ergeben sich somit die Zahlenwerte

Ac,,, (X)) = BAC,(X;) = 1.44 ®)

ACpik(XH) = BACp(XII) =084

Das Profil soll unter Vernachldssigung seiner Dicke allein durch die Skelettlinie

reprasentiert werden. Zur Berechnung der Profilumstromung fur den inkompressi-

blen Vergleichsfall sind gemaR Aufgabenstellung die beiden ersten Birnbaum’schen

Normalverteilungen zu verwenden. Fur die Zirkulationsverteilungen der 1. Normal-

verteilung (angestellte ebene Platte) bzw. 2. Normalverteilung (nichtangestelltes
Parabelskelett) gilt:

18

1_
Yo = 2UoAo .

z

~

@)

o=t
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Die lineare Uberlagerung liefert fur den inkompressiblen Vergleichsfall

A01/1If+2A1,/)t((1)t()} ®)

Fur die Position | (x/t = 0.2) ergibt sich:

Yit = Yo+ Y1 = 2Us

Vislr) = 20 (20 + 08A) = SU..(5g + 2A1) ©
Fur die Position Il (x/t = 0.8) resultiert:
Vit(Xr1) = 2Us(0.5A0 + 0.8A;) = %Um(SAO +8A;) (10)
Nach der linearisierten Theorie berechnet sich der Druckbeiwert am Profil zu
Cone = —2Si (11)

Hierbei ist u;; die vom Profil hervorgerufene Storgeschwindigkeitskomponente in
Anstromrichtung. Die von einer fldchenhaften Zirkulation y induzierte Tangenti-
algeschwindigkeit betréagt

U =+ (12)
Hierbei gilt das Pluszeichen fiir die Oberseite, das Minuszeichen entsprechend fur
die Unterseite. GI. (12) in (11) liefert fur die Dilerknz der Druckbeiwerte zwischen

Profilunter— und Oberseite

Ac. = _o =Yk Vi _ 2Yir (13)

i Cpix. ik
Pik A VR T Uy

Gl. (9) in (13) liefert fuir die Druckdi[erenz an Position I:

Acy, (X)) = §(5Ao +2A1) (14)
Gl. (10) in (13) liefert entsprechend fuir Position II:

Ac,, (Xpr) = §(5A0 +8A1) (15)

Zur Bestimmung der Koe [ziehten Ay und A; sind die GI. (14) und (15) nach A
bzw. A, aufzulgsen und die aus den gemessenen Druckdilerknzen in Teilaufga-
be b) bestimmten Werte Ac,,, (X;) und Ac,,, (X;7) gem&R Gl. (6) einzusetzen. Die
Eliminierung von Ay liefert

5 5
éAcm (X[) — 2A1 = EACM(XH) — 8A1

5ACT‘1A~ (X]) — 16A1 = ZOACplk(X”) — 64A1 (16)

1
A1 = @(ZOAC‘DW(X”) — 5ACM(X1))
A; =02
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Gl. (16) in (15) liefert
2A¢ = AC,,, (Xi1) — 1—56A1
Ao = 1—10(5Acpik(x,,) — 16A)) an
Ao =0.1
d) Anstellwinkel und relative Wolbung von inkompressiblem Vergleichsprofil und ori-

ginalem Skelett sind wegen Anwendung der 1. Prandtl-Glauert-Regel identisch.
Es resultiert

a=a"+0ag+0a, =A;=0.1=57° (18)
und £ A
e
1= 0.05 (19)

Fur den Auftriebsbeiwert des inkompressiblen Vergleichsfalles gilt:
Caye = Cqp + Coy = 2MA + TTA; = 1.26 (20)

Um den Auftriebsbeiwert bei kompressibler Umstromung mit Ma,, zu ermitteln,
wird die 1. Prandtl-Glauert-Regel angewendet. Die Transformation des Auftriebs-
beiwertes erfolgt analog zu Gl. (3). Mit (4) folgt

1
€0 = . = 1.40 (21)
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Fiir den Tragfliigel eines projektierten Flugzeuges wurde das Profil NACA 2512 aus-
gewihlt. Der Fliigel soll eine 25% tiefe, ebene Wolbklappe erhalten. Zur Durchfithrung
der nachfolgenden Untersuchungen ist es ausreichend, das Profil unter Vernachléssigung
des Dickeneffektes durch seine Skelettlinie zu reprisentieren, siehe (nicht mafstébliche)
Skizze.

z/t

starrer Profilteil Woélbklappe

Fiir die Geometrie der Skelettlinie im vorderen, starren Profilteil gilt:

a o w G

— =008 —— — 0<
t t t

+ |8

<0.75

a) Stellen Sie unter Annahme kleiner Klappenwinkel § (sind = tané ~ §) die Bezie-
hung fiir die Skelettlinie 2£(%, §) im Bereich der Wolbklappe auf! Beachten Sie die

Vorzeichenkonvention fiir den Klappenwinkel in obiger Skizze!

Das Profil werde zuniichst bei inkompressibler Umstréomung betrachtet. Die Skelettlinie
soll durch die ersten beiden Birnbaum’schen Normalverteilungen angenéhert werden.

b) Berechnen Sie die Koeffizienten Ag(d) und A;(d) als Funktion des Klappenwinkels!

¢) Welcher Klappenwinkel (in [°]) muf gewiihlt werden, damit Ay = 0 ist? Wie grof ist
in diesem Fall der Koeffizient A;7 Bestimmen Sie den zugehorigen Auftriebsbeiwert
Ca!
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d) Stellen Sie die Zirkulationsverteilung (%, Us) fiir die Bedingungen aus c) auf!
Bestimmen Sie den minimalen Druckbeiwert ¢, . auf dem Profil unter Anwendung
der linearisierten Theorie!

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil ¢) nicht gelost haben, rechnen Sie mit A; = 0.08
weiter.

Das Profil werde nun bei gleichem Klappenausschlag und Anstellwinkel kompressibel
umstromt.

e) Wie grof ist die kritische Machzahl Ma’,? Verwenden Sie folgende Beziehung und
nehmen Sie fiir den Adiabatenexponent einen Wert von x = 1.4 an:
3
¢ _ (1ﬁ Ma2?)?
min ik #6 —1A7,%2
Ma2 1+ Ma?

Diese Gleichung kann numerisch, mittels linearer Interpolation oder graphisch
gelost werden. Wie grof ist der Auftriebsbeiwert bei Anstromung mit Ma_?
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a) Fiir die Skelettlinie im starren Profilteil I (0 < z/t < 0.75) gilt

-
2 _po0s Lo I%“jl (1)
t t t

Fiir die Skelettlinie im Bereich der Wélbklappe II (0.75 < x/t < 1) folgt unter der
Annahme kleiner Klappenwinkel o

[ —
a a7 T s
L Ef - ,
=0.08 0.75— (0.75)° —6 %—1 2)
-

r 3
=0.015-¢6 ———
t 4
b) Die Skelettlinie wird durch die ersten beiden Birnbaum’schen Normalverteilungen
angenihert. Da Anstromrichtung und x—Achse zusammenfallen, gilt zunéchst
a* =0 (3)

Der Koeffizient Ay berechnet sich unter Beriicksichtigung von Gl. (3) zu

4 L1 -d L 1 -dz d (4)
=af — — ——d¢
0 m  do T Az’
0 0

Fiir den Koeffizienten A; gilt

2 1

A=-= Zcos pdep (5)
T dx

0
Die Transformation der Profiltiefenkoordinate lautet

14 cosyp

x
¢ 2 O (6)
(p = arccos 2?—1

Die Integrale miissen jeweils in zwei Teilintegrale aufgespalten werden, wobei 1 <
© < ¢y dem Bereich der Wolbklappe II und ¢5 < ¢ < 3 dem starren Profilteil 1
entspricht:

Index 1 2 3
x/t [—] 1 0.75 0
@ [rad] || 0.000 | 1.047 | 3.142
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Die Steigung der Skelettlinie ergibt sich jeweils durch Ableiten der Gl. (1) bzw. (2)
unter Berticksichtigung von (6) zu

1 ]
d
d—’i‘ =008 1- 2% = —0.08cos (7)
und d
211
“ 5 8
e (8)
GL (7) und (8) in (4) liefert unter Beriicksichtigung der Integrationsgrenzen
- -
I e L TR dzld -
T dx
b2
1 (an [ - 1
=——03 dgo —0.08 cosgpd(p L1
T
1
1 9)
=— dpH +0.08sinyp
Q 1 b2
= f [256(pa — 1) + 2(sin 3 — sin ga)]
= 5x [206991 — 25sin o]
=0.3330 — 0.022

Gl (7) und (8) in (5) liefert unter Beriicksichtigung der Integrationsgrenzen

Ml o —

L2 cos pdy + % cos pdyp L

x

b2

an [ - —

L4 cospdp —0.08  cos? pdep L
b2

1 1 1
725~'/%+4 1+1‘,2Egl (10)
= sin ¢ 3 50 2@ 1 sin 2¢

b2

= Sor [506(sin o — sin 1) + (23 + sin 23 — 2p9 — sin 2ps)]

1
= 55r [506 sin g + 23 — 2 — sin 2¢s)]
= 0.5514 + 0.042
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c)

d)

Die Forderung Ay = 0 eingesetzt in Gl. (9) fiihrt auf
0 = 0.066rad = 3.8° (11)
Mit Gl (10) folgt dann fiir den Koeffizienten A,
Ay = 0.078 (12)

Da Ay = 0 ist, berechnet sich der Auftriebsbeiwert ¢, allein aus dem Koeffizienten
der zweiten Normalverteilung. Es resultiert

Ca=Caq =mA; =025 (13)

Es wird nun die Zirkulationsverteilung v bestimmt. Wiederum liefert lediglich die
zweite Normalverteilung einen Beitrag. Unter Beriicksichtigung von Gl. (12) gilt

hierbei C g
x x T T
=y =4U A1y /= 1—= =0312U0, - 1—- 14
T=N AV 7 t n (14)

Fiir den minimalen Druckbeiwert c¢p, ... auf der Profilkontur gilt nach der lineari-
sierten Theorie

p = 72Ui (15)

Die Storgeschwindigkeit auf der Profilober— bzw. Unterseite berechnet sich zu
v
=41 16
w—t (16)

GL (14), (16) in (15) liefert somit fiir den Druckbeiwert auf der Profilober— bzw.

Unterseite %—EI

p = ;Ui = 70.312 % 1- % (17)

Die Zirkulationsverteilung der 2. Normalverteilung hat einen elliptischen Verlauf
mit dem Maximum bei 2/t = 0.5. Dies 148t sich durch Extremwertbildung von
Gl. (14) nachweisen. Der minimale Druckbeiwert ¢, ., liegt somit auf der Profil-
oberseite bei x/t = 0.5:

s

Cppin = —— = 0.5 = —0.156 (18)

Laut Aufgabenstellung gilt folgende Beziehung zwischen dem minimalen Druck-
beiwert ¢, ., in inkompressibler Stromung und der kritischen Machzahl Ma}_:
3
1= Ma??)?
CPminic — ( = K—olo)
Ma2 14 552 Maz?

(19)
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Der minimale Druckbeiwert in inkompressibler Stromung wurde in Gl. (18) zu
Cppinin = —0.156 ermittelt. Die numerische Losung / lineare Interpolation / grafi-
sche Auswertung von Gl. (19) fiihrt auf

MaZ, = 0.86 (20)

Es soll nun der Auftriebsbeiwert bei Umstrémung mit Ma}, ermittelt werden. Bei
Anwendung der 1. Prandtl-Glauert—Regel ist die Profilgeometrie bei kompressi-
bler Umstréomung identisch mit der Kontur des inkompressiblen Vergleichsfalles.
Es konnen also die Berechnungsergebnisse der Teilaufgaben a) bis d) genutzt wer-
den. Insbesondere entspricht der in ¢) ermittelte Auftriebsbeiwert demjenigen des
inkompressiblen Vergleichfalles. Nach Gl. (13) gilt somit

Ca, = 0.25 (21)

Die Transformationsregel der 1. Prandtl-Glauert-Regel lautet

ez, 2,0, f,d) = %cpm(x,z,a, f.d) (22)

Eine analoge Transformation gilt auch fiir den Auftriebsbeiwert. Somit ergibt sich
mit Gl. (20) und (21)

= 71 = 4;}: =
Ca = —Ca, = Ca,, = 0.49 23
g 1— Maz2 ™ (23)

o]
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Das skizzierte angestellte Parabelskelett werde zunédchst bei inkompressibler und rei-
bungstreier Umstrémung betrachtet.

z/t

! ! x/t
Ue

a) Berechnen Sie unter Anwendung der Skelett-Theorie den Auftriebsbeiwert ¢, und
den Momentenbeiwert ¢m sowie die Lage des Druckpunktes za /¢ als Funktion des
Anstellwinkels « und der relativen Wélbung f/#!

b) Im Windkanalversuch wird festgestellt, daB bei einem Anstellwinkel von oy =
0.1rad der Druckpunkt bei za,/t = 0.3 liegt. Wie groB ist die relative Wolbung
f/t des Skeletts? Berechnen Sie fiir diese Wélbung die Position des Druckpunktes
xa/t in Abhingigkeit des Auftriebsbeiwertes ¢! Bestimmen Sie die Zahlenwerte
fiir ca = 0.2,0.4,...,1.0 und skizzieren Sie den Verlauf!

Es sollen nun die Profileigenschaften bei einer reinen Uberschallumstromung untersucht
werden. Hierbei kann die linearisierte Theorie herangezogen werden.

¢) Berechnen Sie fiir Ma,, > 1 den Auftriebs— und den Momentenbeiwert in Abhéngig-
keit des Anstellwinkels av und der Anstréom—Machzahl Ma,,! Verwenden Sie dabei
die unter b) ermittelte Wolbung der Skelettlinie. Bei welchem Anstellwinkel ayy (in
[°]) entspricht die Lage des Druckpunktes derjenigen des Falles I aus Teilaufgabe
b) (also za,,/t = za,/t = 0.3)7

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil b) nicht gelost haben, rechnen Sie mit einer Wélbung
von f/t = 0.01 weiter. Dieser Wert stellt lediglich eine N&herung dar!
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d) Berechnen Sie fiir den Anstellwinkel a;; und eine Anstrom-Machzahl von Ma., =
2 den Beiwert des Wellenwiderstandes cy,,!

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil ¢) nicht gelost haben, rechnen Sie mit einem An-
stellwinkel von «aj; = —2° weiter. Dieser Wert stellt lediglich eine Ndherung dar!
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a) Das angestellte Parabelskelett kann bei inkompressibler Umstromung mit Hilfe der
ersten beiden Birnbaum’schen Normalverteilungen berechnet werden. Da x—Achse
und Sehne zusammenfallen, gilt:

app=0a,=0 Avy=a" "+ o=« (1)

Auftriebs— und Momentenbeiwert berechnen sich somit zu:

Ca=Cay+ Cay =240+ A1) = <2a + 4%) =27 ((Jz + 2%) (2)
bzw.
Cm = Cmy + Cm, :—E(A0+Al):—z a+4i (3)
2 2 t
Fiir die Druckpunktlage ergibt sich mit Gl (2) und (3):
A Cm _ %(a+4%) _ a+4§ @)
t ca 2r(a+2%) 4d(a+2f)

Bezugspunkt fiir den Momentenbeiwert nach Gl. (3) bzw. die Druckpunktlage nach
Gl (4) ist die Profilnase.

b) Es wird nun die Wélbung anhand einer bekannten Druckpunktlage berechnet.
Unter Beriicksichtigung von Gl. (4) resultiert

TA; Oé|+4{
t 4(0“‘#2%)
A, za [ _ !
4 n Oé|+8 p t—Oé|+4t
! (1-872) =y (4722 1) (5)
t t t
X A
[ (45 1)
Lot
VY Cp.2ry
=0.0125

Die Druckpunktlage in Abhéngigkeit des Auftriebsbeiwertes erhiilt man aus Gl. (4),
indem man den Anstellwinkel mittels Gl. (2) eliminiert:

o Bt B2 g1

Ca Ca Ca t ca

al-] [ 02 [ 04 ] 06 ] 08 | 1.0
%2 [—] [[0.446 | 0.348 | 0.316 | 0.299 | 0.289
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0.8
—_— X =0.25+7%0.0125c,
----- x /=025
06
T \
< |
<
T 04
- \
0.2
0.0 !
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
c, [-]

¢) Bei Anwendung der linearisierten Theorie ergibt sich fiir den Auftriebsbeiwert des
angestellten Skeletts unter Beriicksichtigung von Gl. (1)

4
v/ MaZ, — la

Der Momentenbeiwert mit der Profilnase als Bezugspunkt berechnet sich mit

Gl (1) zu

(7)

Cq =

— « d(%) /= x
Cm:ﬁ 5/ 1<()) (7)a(7) ®)

0
Die Geometrie des Parabelskeletts beziiglich des gezeichneten Koordinatensystems

ergibt sich zu
a_A_,” (1_Z>:4§ [E_(g)z} =0.05 [%_(;)2} 9)

t t t t t t
Fiir die Kontursteigung folgt hieraus

()
10

=005 (1 - 2%) (10)



Priifung Herbst 1998 5/6

GL. (10) in (8) liefert somit

0 (11)

_ —4 oz+ 1
C VM, —1\2 120

Gesucht ist derjenige Anstellwinkel ayy, fiir den der Druckpunkt bei XAt” = X% =
0.3 liegt. Die Lage des Druckpunktes ergibt sich wiederum zu
LA _ ~ Cmyy (12)
t Cayy
Mit GL (7) und (11) folgt
4 arr 4 1
T, \/@(2*120) o3
—_— 7 ) = .
t vMaz -1 L
[e7]] + 1 "
—+—=—«
2 120 10" (13)
1 1
Zayy = ———
507120
1
=——=-0.042= —24°
(671 21 0.0

d) Nach der linearisierten Theorie berechnet sich der Beiwert des Wellenwiderstandes
Cwyy, des angestellten Skeletts mit Gl. (1) zu

f } t) (14)

1
S — 2
o = Ma? “ +/
0
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Mit GL. (10) folgt

1
72 T
. 0.0025 [ [1—2%]"a (%
= i oo -7 )
1
T x\2 x
\/m{a +000200/[14t+4<t) }d(z)
1
x 24 rxN\3
+0.0025 | = 2(7) +7(7) (15)
«/Maz 1{a {t 3\t ]|,
4
- a+00025(1—2+§)]
\/7
2
4/Ma2 1( 1200)

= 0.00593
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Fiir den Tragfliigel des Solarsegelflugzeuges icaré wurde das Profil AH 95-160 ausgewahlt
(siehe Abb. 1). Eine Auswertung der Profilgeometrie liefert fuir die Skelettlinie folgende
Koordinaten:

(% =02)=0042 (4 =06)=0050

t \1 4 t
Das Profil soll unter Vernachlassigung des Dickene [eltes fuir inkompressible Umstromung
untersucht werden. Dazu kann die Skelettlinie durch die ersten beiden Birnbaum’schen
Normalverteilungen angenghert werden. Der Anstromvektor U, sei parallel zur z—Achse.

a) Bestimmen Sie die zugehdrigen Koe [ziehten Ay und A,!

b) Ermitteln Sie den Auftriebsbeiwert c,, den Momentenbeiwert ¢,, (Momentenbe-
zugspunkt: Profilnase) sowie die Lage des Druckpunktes x4 /¢!

c) Berechnen Sie den Nullauftriebswinkel a4—o in [°] (relativ zum gezeichneten Ko-
ordinatensystem)!

Fur den Rechteck—Trapezflugel des icaré (siehe Abb. 2) soll der Zustand des geringsten
Sinkens untersucht werden. Es kann ein planarer Flugel und eine ungepfeilte ¢/4-Linie
angenommen werden. Folgende Daten sind gegeben:

mittlerer Auftriebsbeiwert des Fluigels ¢4 = 1.1; Abflugmasse m = 310kg; Flugelflache
F = 25m?; Spannweite b = 23 m; p,, = 1.225k9/m3; g = 9.81m/s2,

d) Berechnen Sie die zugehorige Fluggeschwindigkeit U,, (Der Auftriebsanteil von
Hohenleitwerk und Rumpf kann vernachldssigt werden).

e) Fur den betrachteten Flugzustand soll der induzierte Widerstand minimiert wer-
den. Welchen qualitativen Verlauf mufl dazu die spannweitige Zirkulationsvertei-
lung "(y) aufweisen? Berechnen Sie nach der Prandtl’schen Traglinientheorie den
Zahlenwert fiir den Koe [ziehten A;! Wie grof sind die Ubrigen Koe [ziehten (ohne
Rechnung)? Berechnen Sie den induzierten Widerstand W;!

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil d) nicht gelost haben, rechnen Sie mit dem Nahe-
rungswert U,, = 14™/s weiter.
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f) Die gewtinschte Zirkulationsverteilung IaRt sich durch eine Schrankung des Fluigels
realisieren. Berechnen Sie die geometrischen Anstellwinkel (relativ zur Nullauf-
triebsrichtung gerechnet) an der Wurzel a,(y; = 0m), am Ubergang zum AuRen-
bogen ay(y. = 9.38m) sowie an der Flugelspitze a,(ys = 11.5m) (jeweils in [°])!

i H 5 i de — dc —
Der Auftriebsgradient des Profils sei %= Profil = T§|oc = 2.

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil €) nicht geldst haben, rechnen Sie mit dem N&he-
rungswert A; = 10m*/s weiter.

0.2
Profilkontur
0.1
s z/t Skelettlinie zt
0.0 Sehne = x-Achse
Y
-0.1 L I | )
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

X/t

Abbildung 1: Tragflugelprofil AH 95-160

ya=b/2=11,5m

¥2=9,38m
y

t/4-Linie

=1,15m
tm=ti

ti

=0,46m

ta

Abbildung 2: Grundrif des icaré Tragflugels
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a) Die Anstromung erfolgt laut Aufgabenstellung in Richtung der z—Achse, somit gilt
o* = 0. Die Konturgleichung der ersten Normalverteilung lautet in diesem Fall:

20 T
— = A1 -~ 1
F=A0-0) &
Fur die zweite Normalverteilung gilt:
21 x x
—=A-1-- 2
F=ATA-D) @
Die beiden Skelette werden superponiert:
z 20 21 x T x x x
—=—+—=—=A01--)+A-1--)=(01Q—--)A+ A1— 3
CETATEAC- D) ATA- D=0 DA @)

In den diskreten Punkten | und Il mussen die Koordinaten der exakten Skelett-
linie (z; bzw. z;;) mit den Koordinaten des durch die beiden Normalverteilungen
approximierten Skeletts Ubereinstimmen.

Punktprobe fuir Punkt I:
%(% =0.2) = 0.042 = (1 — 0.2)(Ao + 0.24;)

42 = 8004, + 160A4; 4
21 = 400A, + 804,

Punktprobe fur Punkt I1:
%("% =0.6) = 0.050 = (1 — 0.6)(Ao + 0.641)
50 = 4004, + 2404,

®)

Somit liegen zwei Gleichungen fur die beiden Unbekannten Ay und A; vor. Gleich-
setzen von Gl. (4) und (5) liefert

21 —80A; =50 — 2404,

1604, =29
29 (6)
=160

=0.18125 (= 4f/t)

Durch Einsetzen von Gl. (6) in (4) erhdlt man schlieflich

21 = 40040 + 802

160
8004, = 42 — 29
13 ™
Ay = —
°~ 800

= 0.01625 (= o)
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b)

©)

d)

Es resultiert also ein endlich groBer Wert fur den Winkel ag. Dies bedeutet, daf
die approximierte Skelettlinie im Gegensatz zum Originalskelett eine leichte An-
stellung der Sehne gegentiber der z—Achse aufweist.

Auftriebs— und Momentenbeiwert erhdlt man wiederum durch Superposition der
Beitrédge aus den Normalverteilungen. Bezugspunkt flirs Moment ist die Profilnase.

Ca = Cqq + Cay = W(ZAO + Al) =0.672 (8)

Cm = Cmyg + Cmy = _g(AO + Al) = —-0.310 (9)

Die Druckpunktlage relativ zum Momentenbezugspunkt ergibt sich mit GI. (8) und
9) zu
4 = _On— 0461 (10)
t Cq
Gesucht ist der Nullauftriebswinkel des Originalskeletts « 4—q_,. Zundchst wird der
Nullauftriebswinkel des approximierten Skeletts as=o,,, ermittelt. Mit A, = 0
ergibt sich

=__ 2= _Z1— o912 —52° (11)

Dies ist definitionsgemadl der Winkel zwischen Anstromrichtung und Sehne des
approximierten Skeletts fur verschwindenden Auftrieb. Das approximierte Skelett
ist jedoch um den Winkel «q gegenuiber der z—Achse und somit der Sehne des Ori-
ginalskeletts angestellt. Da im Rahmen der Skelett—Theorie originales und appro-
ximiertes Skelett bei identischer Anstromrichtung auch denselben Auftrieb liefern,
ergibt sich fur den Nullauftriebswinkel des originalen Skeletts

Qazo,; = Qazo,,, — @0 = —0.091 — 0.016 = —0.107 = —6.1° (12)

Die Fluggeschwindigkeit IdRt sich anhand des stationdren Kréftegleichgewichts in
z-Richtung bestimmen. Vereinfachend wird angenommen, dal lediglich der Trag-
flugel auftriebserzeugend ist.

A=G
CA%CUOZOF =mg
. 2mg (13)
~ CApocF
= 13.44m/s
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e)

f)

Fur minimalen induzierten Widerstand muB eine elliptische Zirkulationsverteilung
I"(y) in Spannweitenrichtung vorliegen.

Nach der Prandtl’schen Traglinientheorie wird der Auftrieb des Flugels allein durch
den ersten Koe [ziehten A; beschrieben. Dies ist unabhangig davon, ob eine ellip-
tische Zirkulationsverteilung vorliegt oder nicht:

A= %bpocUooAl =mg

ThpeoUso
=10.23m*/s
Bei elliptischer Zirkulationsverteilung sind alle Glieder n > 1 Null. Fur den indu-
zierten Widerstand bei elliptischer Verteilung gilt

1

™
Wi = gpeAi
=50.34N

(15)

Nach der Prandtl’schen Traglinientheorie IaRt sich jede gewtinschte Zirkulations-
verteilung I"(y) bei Vorgabe einer Tiefenverteilung ¢(y) sowie des Auftriebsgradi-
enten (dc,/da),, der Profilschnitte durch eine Verwindung des Flugels realisieren.
Die gesuchten Anstellwinkel lassen sich mit der Prandtl’schen Integralgleichung
bestimmen. Vorteilhaft ist die Formulierung in ¥-Koordinaten, wobei im folgenden
die dimensionslose Formulierung verwendet wird:

M

2sinda, (V) = Y a,sinnd[2sind f(0) + ] (16)

n=1
Bei elliptischer Verteilung ist lediglich n = 1 zu bertcksichtigen. GI. (16) verein-
facht sich zu:

ay(9) = %[2 sind f(9) + 1] @an
Fur die Transformation zwischen y— und - Koordinaten gilt
Y
= I 1
9 arccos(b/2 (18)
Die GroRen a; und f(¥9) sind wie folgt definiert:
A
ap = @ =0.033 (19)
2b
CERRO) )

Somit ergeben sich fur die gegebenen spannweitigen Stuitzstellen y; folgende Zah-
lenwerte:
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[ Stutzstelle i [ y; [m] [ ¢, [m] [ 0; [rad] [ f(9) [-] ] o, [rad] [ oy, [T ]

1
2
3

0
9.38
11.5

1.15
1.15
0.46

1.571
0.617
0.000

6.366
6.366
15.915

0.227
0.138
0.017

13.0
7.9
0.9

6/6
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Fur den Modell-Nachbau des Segelflugzeugs ,,Foka 4% soll der Einstellwinkel der Pro-
filsehne an der Fliigelwurzel zur Rumpfbezugsachse ermittelt werden. Als Profil kommt
das NACA 2412 zum Einsatz, dessen Skelettlinie abschnittsweise durch

gegeben ist. In den Aufgabenteilen a)...c) werden die zur Losung erforderlichen Profil-
parameter mittels der Skelett—Theorie bestimmt.

a) Berechnen Sie die Fourierkoeffizienten Ag und A;.

Hinweis: Ein bei der Berechnung auftretendes Integral ist tabelliert (z.B. Bron-
stein) bzw. mittels partieller Integration losbar.

b) Welche Wolbung besitzt das Originalprofil, welche das approximierte Skelett? Wo-
durch kommt der (geringe) Unterschied zustande?

¢) Ermitteln Sie den Nullauftriebswinkel aa=o in [°].

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil a) nicht gelést haben, rechnen Sie mit den Nihe-
rungswerten Ag = o™ 0.004 und A; = 0.08 weiter.

Zur Losung der Aufgabenteile d)...f) wird nunmehr die Prandtl’sche Traglinientheorie
herangezogen. Auslegungspunkt sei der stationdre Geradeausflug mit ca = 0.8. Beim
Tragfliigel handelt es sich um ein ebenes Trapez mit nidherungsweise gerader ¢/4-Linie.
Das Abfluggewicht betrdgt G = 75N, die Spannweite b = 4m, die Profiltiefe an der
Wurzel ¢; = 0.30 m, die Profiltiefe am Randbogen ¢, = 0.12m, der Auftriebsgradient der
Profilschnitte dca/da = 27 und die Luftdichte poo = 1.2k3/ms.

d) Berechnen Sie den Koeffizienten A; im Auslegungspunkt unter der Annahme, daf
allein der Tragfliigel auftriebserzeugend ist.
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Der Tragfliigel wird ohne Schrinkung gebaut, d.h. der geometrische Anstellwin-
kel oy (Winkel zwischen Anstrom-— und Nullauftriebsrichtung) ist konstant {iber
der Spannweite. Die tatséchliche Zirkulationsverteilung im Auslegungspunkt wird
durch I'(¥) = Ay sin ¥ + Az sin 39 approximiert. Ermitteln Sie die Unbekannten Az
und ¢q (in [7]), indem Sie als Aufpunkte ¥; = 7/3 und ¥, = 7/6 verwenden. Wie
groB ist das Verhéltnis der induzierten Widerstéande W;/W;_,?

Hinweis: Falls Sie Aufgabenteil d) nicht geldst haben, rechnen Sie mit den Néhe-
rungswerten Us, = 14M/s und A; = 1.5M?/s weiter.

Welcher Einstellwinkel agw in [7] muB realisiert werden, damit die Rumpfbe-
zugsachse im Auslegungspunkt keine Anstellung aufweist?

Hinweis: Vernachlissigen Sie den induzierten Abwind auf die Rumpfumstréomung.
Gehen Sie ferner davon aus, daf§ der geometrische Anstellwinkel iiber die gesamte
Spannweite dem in Aufgabenteil e) an den Aufpunkten ermittelten oy entspricht.

0.2
01 Kontur
e | Skelettlinie
N © Sehne
0.1
0.2 1 1 1 1
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/t

Abbildung 1: Tragfliigelprofil

0,12m

ta=

t/4—Linie

0,30m

ti

b/2=2m

Abbildung 2: Tragfliigelgrundrif3
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a) Die Bestimmungsgleichungen fiir die beiden Fourierkoeffizienten Ag und A; lauten

o 1 [Mdz

Ap = S —d 1

0=« ™ Jo dx“p 1)
und 9 [7d
z

A =—= — COS 2

==/ 3y Cospde (2)

Hierbei ist a~Her Winkel zwischen der x-Achse des Koordinatensystems, in dem
die Kontur / Skelettlinie definiert ist und dem Anstromvektor Ue. Fiir die benotig-
te Kontursteigung gilt

a(:) _{—%[10(%)—4} 0< <0 o
d(X) |-&[10(%)-4] 04<z<1
Transformation der Integrationsvariablen:
z 1l+cosp

i N (4)

Transformation der Integrationsgrenzen:

2
(p = arccos (% - 1) (5)

Index 1 2 3
x/t]—] 1 0.4 0
o rad] [ 0.000 | 1.772 | 3.142

Somit ergibt sich fiir die Kontursteigung in Abhéngigkeit der transformierten Pro-

filtiefenkoordinate ¢

a(f) _ {—%[5(1+00w)—4} p1< o<
—LB5(1+cosp)—4] v2<p<s

d(3)

Bis auf einen konstanten Vorfaktor sind die Kontursteigungen vor unter hinter dem
Punkt groBter Wolbung formelméBig identisch. Die Integrationen der Gl. (1) bzw.
(2) werden daher zunéchst ohne diese Vorfaktoren durchgefiihrt:

(6)

/[5(1+cos<p)—4]dga:/(1+5€osap)dap:<p+58ingo (7)

5 5
/[5(1+coscp)74]cos<pd<,0:/(cosg0+5coszgo) d(,p:simeriaerZsinZga
(®)
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In Gl (8) ist beriicksichtigt, daB [ cos? pdyp = %90+ % sin 2¢ (Tabelle bzw. partielle
Integration: [wv"=uv — [u ).

GL (6), (7) in (1) liefert

Ao = OéD— l i d_Z
T Jo dz
1 ®2 ®s dz
]
=a = - —d —d
¢ ﬂ[/ldwar/q,zdx@}
1 1 $2 1 ¢3
O e i I 1
=a W[ go (¢ 5sing) | — 5 (0 +5sing) ¢J (9)
1 . .
=a 360- [4(p2+ 5sinpz) + 9 (p3 — 2 — Hsin )]
1
] .
— - ( _ 2 .
o+ 3607r( 52 — 25 sin 2 + 9¢3)
= a1 0.00449
Wegen Ag = a3 ap ist ag = —0.004 und es liegt eine leichte Anstellung des
approximierten Skeletts gegeniiber dem originalen Skelett vor! Gl (6), (8) in (2)

liefert
s
he
T Jo
2 z b3 d’
=—— [/ icoscpdgoJr/ icosg@dg0:|
T . dw ¢, d

2 1 . 5 5 .
=—|—-= s1np+§<p+131112<p

d
£ cos pdy
b2 g

b2 5 =
0 (sinap+ §@+ Zsin&p)

% o

¢3:|
b2
%}
¢2

[4 (4sin pz + 10¢2 + 5sin 2¢;) + 9 (103 — 4sin  — 1002 — 5sin 2¢7)]

[N}

1

o1
4: + 35 (4sine + 105 + 55in2p)

"~ 14407

= %(—50@ — 20sin ¢y — 25sin 2¢, + 90¢3)
= m(fIOg@z — 4sinp; — 5sin 2, + 183)
= 0.08151

(10)

b) Die erste Ziffer von ,NACA 2412% kennzeichnet die Wélbung, die zweite ein Zehn-
tel der Wolbungsriicklage, jeweils in Prozent der Profiltiefe. Das Originalprofil hat
also eine Wélbung von f/t = 0.02, die Wolbungsriicklage liegt bei ¢/t = 0.4.
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Die Skelettlinie setzt sich aus zwei Parablen zusammen, die am Ort maximaler
Wélbung mit horizontaler Tangente ineinander iibergehen. Die gesuchten Grofien
lassen sich auch ohne Kenntnis der NACA-Nomenklatur aus der analytisch vor-
liegenden Skelettlinie ableiten.

Das approximierte Skelett ist ein (angestelltes) Parabelskelett der Wolbung f/t =
Ay/4 = 0.0204, die Wolbungsriicklage liegt hier bei z;/t = 0.5. Die Skelettlinie
besteht nur aus einer Parabel.

Die Original-Skelettlinie wird durch Beriicksichtigung von lediglich zwei Fourier—
Koeffizienten also nicht exakt getroffen, was in der geringfiigig unterschiedlichen
Wélbung zum Ausdruck kommt.

Gesucht ist der Nullauftriebswinkel des Originalskeletts aa=q,,,. Zunéchst wird der
Nullauftriebswinkel des approximierten Skeletts aa=g,,, ermittelt. Mit A, = 0
ergibt sich A N N
1 2 1 ~ o

Armt,, =~ — 5 =~ = —0.0412 —23 (11)
Dies ist definitionsgem#f der Winkel zwischen Anstrémrichtung und Sehne des
approximierten Skeletts fiir verschwindenden Auftrieb. Das approximierte Skelett
ist jedoch um den Winkel ag = —0.004 gegeniiber der z—Achse und somit der Sehne
des Originalskeletts angestellt. Da im Rahmen der Skelett—Theorie originales und
approximiertes Skelett bei identischer Anstromrichtung auch denselben Auftrieb
liefern, ergibt sich fiir den Nullauftriebswinkel des originalen Skeletts

QA=0,,; = QAA=0,,, — X0 = —0.041 + 0.004 = —0.037 = —21° (12)

Zur Ermittlung des Koeffizienten A; wird zunéchst die Kréftebilanz in z-Richtung
im Auslegungspunkt bestimmt:

A=G
cA—U 2F=G (13)
Mit der Fliigelfliche
F:2~ti;ta~é:(ti+ta)g:0.84mz (14)
ergibt sich fiir die Fluggeschwindigkeit
U — Q%ii —136m)s (15)
Fiir den Koeffizienten A; im Auslegungspunkt gilt
G = %bponoAl
4G (16)

YT b Us

= 1.463m°/s
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e) Der vorliegende ungeschriinkte Tragfliigel wird durch einen Fourierreihenansatz fiir

die Zirkulationsverteilung in der Form I'({)) = A; sin ¥+ A3 sin 3¢ approximiert (die
exakte Schrinkungsverteilung miifite durch unendlich viele Fourierkoeffizienten an-
genihert werden). Ausgangsgleichung fiir die Berechnung der Unbekannten Az und
Qg ist

4bsin ¥
2 sin o ) 1 17
sin Yag (9 Z i sin nt { (dea/da) gt (D) + n} (17)
Im vorliegenden Fall miissen dle Glieder n = 1 und n = 3 beriicksichtigt werden:
. Ay . 4bsin ¢ Az . 4bsin ¢
2sindog(¥) = ——sind | —F————= + 1| + —sindd | —F————
sindag(V) = 77— sin [(dca/da)Zdt(ﬁ) + } ot {(dca/da)mt(ﬁ) }
(18)
Mit sin 39 = sind (3 — 4 sin? 19) ergibt sich
Ay 4bsin v Az 4bsin v
20g(0) = | —— 41| + 2 (3—4sin?¥) | —
(V) =577 {(dca/da)z‘jt(ﬁ) } . B Asin) {(dca/da)Zdt(ﬁ) }

Fiir den Verlauf der Profiltiefe iiber der Spannweitenkoordinate y gilt im Falle der
rechten Fliigelhélfte (y > 0)

) =t~ (20)

Die Transformation der Spannweitenkoordinate lautet
b
y=gcos 9 (21)

Somit ergibt sich fiir die Profiltiefe in Abhéngigkeit der transformierten Spannwei-

tenkoordinate 9
t(¥) = ti — cos?V (ti — ta) (22)

Gl (19) muB an den beiden Aufpunkten ¢; und ¥, ausgewertet werden. Zur Be-
stimmung der beiden Unbekannten Az und og liegen somit 2 Gleichungen vor.

| Aufpunkt | ?[rad] | sind [-] [ ¢(9) [m] [ AL ["*/s] [ b[m] [ dea/da[—] | Us ["/] |
1 /3 0.866 0.210 1.463 4 6.283 13.6
2 /6 0.500 0.144 1.463 6.283 13.6

'y

Einsetzen der Daten fiir Aufpunkt 1 in Gl. (19) liefert

(23)
ag = 0.155 = 8.9°
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Aufpunkt 2 sowie Gl. (23) in (19) ergibt

A3
23 2.11.842
54.4 (24)

A3 =0.104 1“2/5

2. a, = 0.265 +

Fiir das Verhéltnis der induzierten Widerstande bei nicht—elliptischer und ellipti-
scher Zirkulationsverteilung gilt im vorliegenden Fall

M 2
1 1 A
Wi/Wie“:1+ﬁ§ nAﬁ:1+I§3A§:1+3(A—3) =1.015 (25)

1 n=2 1

=)
—

Die Rumpfbezugsachse soll im Auslegungspunkt keine Anstellung aufweisen und
liegt somit parallel zur Anstromung. Unter Beriicksichtigung der vereinfachenden
Annahmen ist der Winkel zwischen Rumpfbezugsachse und Nullauftriebsrichtung
des Profils somit identisch dem geometrischen Anstellwinkel c;. Der gesuchte Ein-
stellwinkel als Winkel zwischen Rumpfbezugsachse und Profilsehne reduziert sich
um den Betrag des Nullauftriebswinkels und es gilt

apw = Qg — |(¥/_\=0| =8.9°-2.1°=6.8° (26)

Profilsehne
Nullauftriebsrichtung

\ Rumpfbezugsachse = Anstromrichtung
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UND GASDYNAMIK ﬂA @

DIREKTOR: PROF. DR.-ING. SIEGFRIED WAGNER e) Ermitteln Sie grafisch oder numerisch die kritische Machzahl Ma%, nach Gl. (1)
mit kK = 1.4. Vergleichen Sie fiir allgemeine Werte Ma}, < 1 diesen Ansatz mit der
Formulierung gemif Gl. (2). Welcher Ansatz liefert grofiere kritische Machzahlen?

Universitat Stuttgart

Anm.: Falls Sie Aufgabenteil d) nicht gelost haben, setzen Sie ¢pminik = —0.3.

Flugzeug— und Flugk6rperaerodynamik | — SS 2001

—2(1 — Ma:2)*? o —(1 = Maz2)3?
(k+1)Maz pminik = (14 2 Ma2)Maz2

Priifung Friihjahr 2000 Cpminik = (2)

Gegeben ist ein diinnes Tragfliigelprofil, dessen aerodynamische Eigenschaften unter Ver-
nachlissigung des Dickeneinflusses untersucht werden sollen. Die abschnittsweise defi-
nierte Skelettlinie setzt sich aus zwei Parabeln der Scheitelhdhen a,b > 0 zusammen
(siehe Abb. 1). Dieses Skelett soll durch die ersten drei Birnbaum’schen Normalvertei-
lungen angenidhert werden. Die Skelette der ersten und dritten Normalverteilung sind s
bereits in Abb. 2 eingezeichnet. Die Umstromung sei zunéchst rein inkompressibel.

(+——————— Bereich] ———————=— ]| —|

a) Stellen Sie die Gleichungen der Skelettlinie z7 /¢ und z;;/¢ im Bereich 0 < z/t < 0.8 V 0
l').zw. 0.8 < z/t < 1 geméB Abb. 1 auf. Ermitteln Sie den Faktor b so, da der
Ubergang der Parabeln bei x/t = 0.8 keinen Knick aufweist. L

Anm.: Machen Sie jeweils den Ansatz z/t = ¢ - (zn1/t — z/t) - (xn2/t — x/t) mit 0.0 0.2

. 0.4 0.6 0.8 1.0
den Nullstellen zy. Bestimmen Sie die Konstanten ¢ anhand einer Punktprobe. x/t[-]

b) Berechnen Sie den Koeffizienten A;(a). Bestimmen Sie anhand Abb. 2 die Koeffi- Abbildung 1: Originales Skelett
zienten Ag(a*, a) und Ay(a).

Anm.: [ cos? xdz = %:1; + %sin 2x

‘ 0.2

o
~

Ermitteln Sie die Kontur der 2. Normalverteilung an den diskreten Stiitzstellen
x/t =0,0.2,...1. Zeichnen Sie diese Normalverteilung sowie das durch die ersten
drei Normalverteilungen angeniherte Skelett. Wie miiite der S—Schlag im Verhélt-
nis zur Wolbung qualitativ verdndert werden, damit ein druckpunktfestes Profil
entsteht (kurze Begriindung)? ~

Anm.: Falls Sie Aufgabenteil b) nicht gelost haben, setzen Sie A; = 1.8a. ({/'S oH

+a

A |
o
C -

o
o
2U,) [-]

Im folgenden wird das Skelett mit @ = 0.04 bei a* = 2° untersucht. Die zugehérige
Zirkulationsverteilung nach Birnbaum ist in Abb. 2 eingezeichnet. -a

o
o

1
\

L e 3
-
’
’
\\,
’
./' ‘
K4
I NN LT

d) Ermitteln Sie den minimalen Druckbeiwert ¢ymin auf der Profiloberseite in linea-
risierter Néherung fiir die beiden Félle Ma,, = 0 sowie May = 0.70. Legen Sie 0.2
hierbei die gezeichnete Zirkulationsverteilung zugrunde. 0.2 0.4)dt[ ]0.6 0.8 1.0

Abbildung 2: Approximiertes Skelett / Zirkulationsverteilung

©
o
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a) Fiir die Gleichung der Parabel im Bereich I gilt unter Beriicksichtigung der Null-
stellen xn1,/t = 0 und N2, /t = 0.8

o (o) (2

t Uy t t t
x (4 «x (3)
(5-%)

Der Faktor ¢; wird anhand einer Punktprobe fiir (z/t = 0.4, z; /t = a) bestimmt

2/4 2 —4¢y
a=—¢=|=-—=|=
5\5 5 25

_ —2ba
T4

4)

&}

Gl (4) in (3) liefert schlieflich

A 2az (4 @
t 4 t\5 t

xr  25a [x\?2
()
G b

()

Fiir die Gleichung der Parabel im Bereich II gilt unter Beriicksichtigung der Null-
stellen xn1,,/t = 0.8 und zn2,, /t =1

Mgy (Mo D) (M)
t t t t t
N AN
aw(3-3)(-9) ©
4 9z \2
— (5*5?*(;) )
Der Faktor ¢y wird anhand einer Punktprobe fiir (x/t = 0.9, 1, /t = —b) bestimmt

) 499 8l 80162 81) _ —an
—b=c —_——— — | =c —_— — | =
"\5 510 100 "\100 100 " 100/ ~ 100 (7)

cj| = 1006

GL (7) in (6) liefert schlieBlich

— 80b — 180b% +100b (%)2

=
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Die Forderung, daf der Ubergang der beiden Parabeln keinen Knick aufweisen
soll, wird durch Gleichsetzen der Steigungen an der Stelle 2/t = 0.8 erfiillt. Hieraus
resultiert eine Beziehung zwischen den beiden Faktoren a und b. Fiir die Steigungen
in den Bereichen I und II gilt

d (%) . 25ax
a2 ©)
bzw. d(z )
) z
0 - 1805 + 2006 (10)

Gleichsetzen von Gl. (9) und (10) an der Stelle /¢ = 0.8 liefert fiir den Faktor b

25a 4 4
ki | 2000=
5a 2 5 80b + OOb5
5a — 10a = —180b + 160b (11)
—5a = —20b
b=12

4

Bei den zu ermittelnden Koeffizienten Ag, A3 und A, verschwindet die Abhéngig-
keit von b aufgrund der Differenzierbarkeitsbedingung am Parabeliibergang. Beim
Koeffizienten Ag muf} laut Definition auBerdem die zusétzliche, variable Anstellung
a* beriicksichtigt werden. Somit resultieren Ag(a*, a), A1(a) und A(a).

Fiir den zu berechnenden Koeffizienten A; gilt allgemein

2 [Mdz
Ay =2 [ == cospd 12
1 7r/0 gp Coswde (12)

Die Steigung der Skelettlinie dz/dz wurde bereits in Aufgabenteil a) mit der un-
abhéngigen Variablen x/t abschnittsweise bestimmt. Die Transformation der Inte-
grationsvariablen lautet

z 1l4cosyp
o B Bl of 13
t 2 (13)
Fiir die Transformation der Integrationsgrenzen gilt
2
( = arccos (TJ; - 1) (14)
Index 1 2 3
z/t[—] 1 0.8 0

@ [rad] || 0.000 | 0.927 | 3.142
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Gl (13) in (9) bzw. (10) liefert unter Beriicksichtigung von (11)

d (% 25a 1 + cos d (3 1
(i) — 5g — 2202 (L) = 180% 4 2002 L%
d(® 2 2 a(® 177
=4 ~OQ . ~Q
—Bg 25a(1 + cos ) _ —180a . 200a(1 + cos @) (16)
4 (15) 4 8
— 5u— 2ba  25a.¢0s ¢ = —45a + 25a + 25a cos ¢
4 4 = —20a + 25a cos
_ —ba  2dacosyp o+ 2oacosy
4 4
Gl (15), (16) in (12) unter Beriicksichtigung der Integrationsgrenzen liefert
o [ [t d () & (2)
A== / L2 cospdp + / L2 cos pdyp
”{ »d(d) . 4(%)
2 b2 b3 -5 25 S
=—— { (—20a + 25a cos ) cos pdp +/ (—a — M) cos go(hp}
™ b1 2 4 4
2 ¥ % (Sacosy | 25acos?
:_{/ (20(1008«,0—25ac05299)dg0+/ ( acos<p+ 408 SD) dga}
™ $1 2 4 4
2 11 % [5asi 25a (1 1
== { {QOasimp — 25a (§ga+ 1sin2¢)} o + [ asintp + Ta (igoJr 15111249
_2 %0 sin g — 25app  25asin2¢p o2 Sasing  25ayp N 25asin 21| %
T 2 4 o 4 8 16
1 b2
2 ba . . 2 . : $3
=16 { (64sinp — 40 — 20sin 2¢)[p* + (4sin + 10p + 5sin 299)|¢2}

5
= S_a {64 sin p; — 402 — 20sin 2, + 103 — 4sin @ — 10, — 5sin 2, }
T

5
= 8—: {60sin s — 50¢2 — 25 5in 20, + 1093}
25
- 8—: {125in g, — 10p; — 5sin 20, + 203}
=1.80a

(17)

Die Koeffizienten Ag(a*, a) und A,(a) kénnen direkt den gezeichneten Normalver-
teilungen entnommen werden (siche Abb. 3). Vorzeichenkonvention beachten! Es
ergeben sich die Werte Ag = a* — 1.17a und A; = —3.39%.

)
}

$3

$2

}
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0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
- ! ! ]
- 7/t ]
R z/t ]
L. i ———— Z/t i
+a F | e (zg+z,+2,)t ]
~ E ,,.—-:.:—_— ————— —~“~\ E
§ n\"o .=~ N, =~ < A *
(04 S - \'\. ]
- [ T I~ ] L
Ld7avo'=A, | [ +1.13a=-A/3
v ks — N 1y
75 "«...*._,,\:_____:H,.»‘:k
0.0 0.2 0.8 1.0

0.4 0.6
x/t [-]
Abbildung 3: zu Aufgabenteil b), c)

¢) Fiir die Konturgleichung der 2. Normalverteilung gilt unter Beriicksichtigung von

Gl (17
" ﬁ—A£<1—£>—180a£<1—£) (18)
t t) t
2ft[-] | 0.0 | 02 04 0.6 08 | 1.0

z1/t]=] | 0.000 | 0.288a | 0.432a | 0.432a | 0.288a | 0.000

Die Kontur der 2. Normalverteilung wird am besten aufs Arbeitsblatt iibertragen,
um anschliefend die Kontur des resultierenden Skeletts durch Superposition der
Einzelbeitrige zu ermitteln (siche Abb. 3).

Die Forderung nach Druckpunktfestigkeit ist durch ¢m,_, = 0 erfiillt. Fiir den
Nullmomentenbeiwert gilt

Cmao = —%(A1 + Ap) (19)

Druckpunktfestigkeit ist somit fir A; + A, = 0 gegeben, wihrend im vorliegen-
den Fall A; + A, < 0 gilt. Da der Koeffizient A; proportional zur Wélbung und
Az proportional zum S—Schlag ist, weist das gegebene Skelett hinsichtlich Druck-
punktfestigkeit zuviel S-Schlag im Verhéltnis zur Wélbung auf.
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d) Fiir den Druckbeiwert in linearisierter Ndherung gilt

2u

Cn =
P U
e

(20)
Fiir die Storgeschwindigkeit der Zirkulationsverteilung auf der Oberseite (+) bzw.
Unterseite (—) gilt hierbei
v

u=+= 21

u=z] (21)
Gl (21) in (20) liefert somit fiir den Druckbeiwert auf der Oberseite (—) bzw.
Unterseite (+)

2 v Y

Laut Aufgabenstellung soll der minimale Druckbeiwert auf der Oberseite ermittelt
werden, d.h. die Saugspitze auf der Unterseite im Bereich der Profilnase interes-
siert nicht. Somit wird die maximale Zirkulation ymax aus Abb. 2 herausgelesen.
Dies entspricht den Verhéltnissen bei May, = 0 und wird durch den Index ik
gekennzeichnet

% =0165 — “’”&""“k =033 —  cominik=—0.33  (23)

Der Einflul der Kompressibilitdt auf den minimalen Druckbeiwert bei May, = 0.7
wird durch die 1. Prandtl’sche Regel erfait. Hierbei bleibt die Profilgeometrie
erhalten, wahrend die Stromung transformiert wird:

%:%%k (24)

Somit resultiert 1
> Cpminik = —0.46 (25)
o0

G A = -
pminMas \/m

Die kritische Machzahl Ma?, 148t sich gem&8 Gl. (1) mittels des minimalen Druck-
beiwertes bei inkompressibler Strémung ermitteln, der in Aufgabenteil d) be-
rechnet wurde. Es ist sowohl numerische als auch grafische Losung méglich. Mit
Cpminik = —0.33 resultiert Ma%, = 0.78 (siche Abb. 4).

GL (1) basiert auf einer Entwicklung der exakten gasdynamischen Beziehung um
Ma}, = 1 und anschlieBender Anwendung der 1. Prandtl’sche Regel. Demge-
geniiber ist in Gl. (2) eine alternative Ahnlichkeitsregel zur Erfassung der Kompres-
sibilitat implementiert. Gefragt ist, welcher Ansatz bei gegebenem c¢yminik grofiere
kritische Machzahlen liefert, also ,,optimistischer® ist. Hierzu werden die Funktions-
werte der beiden Gleichungen ins Verhéltnis zueinander gesetzt, wobei festzuhalten
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ist, dafl diese bei beiden Formulierungen stets negativ sind! Die Funktionswerte der
GL (1) und (2) werden mit y1 bzw. y2 bezeichnet.

—2(1-Maz2)3/2

yl _ “laomaz 20+ FMa) 24 (k- 1)Maz

y2 —(1-Ma2)32 Kk+1 k+1

(1+5IMaZ)Maz (26)
< 24+ (k—1)
Kk+1

Somit gilt unter Beachtung von y1,42 < 0
vl oy 1> 42 (27)
— —
e yl=2y

Der qualitative Verlauf des Graphen von Gl. (1) ist bekannt und in Abb. 4 wi-
dergegeben. Gl. (2) hat im gesamten Bereich Ma’, < 1 kleinere Funktionswerte
und liegt daher oberhalb von Gl. (1). Bei gegebenem ¢yminik liefert somit Gl. (2)
grofBlere, optimistischere Werte fiir die kritische Machzahl.

-0.8 \
B \
E \
g Gl (1)
06 - N, | ----- Gl (2)
~ -
< -
T-04 F
N S
o - -0.33
02 F
0.0
0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

Ma_[-]
Abbildung 4: zu Aufgabenteil e)
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Gegeben ist ein Nurfltgel in Form eines ungeschrankten Tragfltugels mit gerader t/4-Linie
und elliptischer Tiefenverteilung in Spannweitenrichtung. Auslegungspunkt ist der stati-
ondre Gleitflug mit einem Auftriebsbeiwert c, = 0.6. Das Fluggewicht betragt G = 50N,
die Spannweite b = 4 m, die Flugeltiefe an der Wurzel t; = 0.25m, der Auftriebsgradient
der Profilschnitte (dc,/da)s; = 21 und die Luftdichte p,, = 1.2 k&/m?.

a) Berechnen Sie die Fluggeschwindigkeit U, im Auslegungspunkt.

b) Wie grof ist der e [eRtive Anstellwinkel a., der induzierte Abwindwinkel a;, der
geometrische Anstellwinkel o, sowie der Beiwert des induzierten Widerstandes cyy,
im Auslegungspunkt nach der einfachen Traglinientheorie (jeweils in [°])?

Im folgenden wird die Skelett—Theorie zur Untersuchung des Tragfluigelprofils herangezo-
gen. Dieses ist druckpunktfest und durch Superposition der ersten drei Birnbaum’schen
Normalverteilungen gegeben. Die Auftriebspolare in inkompressibler Stromung ist in
Abb. 1 dargestellt.

c) Welche Beziehung besteht fur den Nullmomentenbeiwert c,,,_, und somit fur die
Koe [Ziehten nach Birnbaum aufgrund der Forderung nach Druckpunktfestigkeit?
Berechnen Sie die Koe [Ziehten Aq, A1, A, im Auslegungspunkt.

d) Berechnen Sie die Druckverteilung Ac, = c,, — ¢, im Auslegungspunkt an den
Stutzstellen x/t = 0,0.1,0.2,0.4,...,1.0 und skizzieren Sie den Graph Ac,(x/t)
in Abb. 2. Kennzeichnen Sie ferner Sehne und Anstromrichtung des Skeletts im
Auslegungspunkt.
Anm.: Falls Sie Aufgabenteil c) nicht gelost haben, so benutzen Sie folgende Werte:
+0.05 falls Transformation cosd = 1 — 2x/t
Ay =0.07,A; =0.05,A;, = .
—0.05 falls Transformation cos¢ = 2x/t — 1
Das in Aufgabenteil c) ermittelte Skelett soll nun im Falle einer Uberschall-Anstromung
untersucht werden.

e) Berechnen Sie den Nullmomentenbeiwert flir Ma,, > 1 und entscheiden Sie, ob
das Skelett auch fur diesen Anstromzustand druckpunktfest ist.
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Anm.: Bestimmen Sie zunédchst den Winkel a*, fur den das Skelett keinen Auftrieb
liefert. Verwenden Sie den so ermittelten Wert o,_, zur Berechnung des Nullmo-
mentenbeiwertes in linearisierter Ngherung.

F—— dc,/do.= 27 [rad]

Ca [_]

-2 -0.5 0 4 6

2
a=~Z(U_,Sehne) [°]
Abb. 1: Auftriebspolare des Tragflugelprofils

3 | | | 0.15
\ \ \
ACP
2 ot 0.10
X -
T 0.05 =
3 b
0 0.00
-1 -0.05
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/t[-]

Abb. 2: zu Aufgabenteil d)
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a)

b)

Zur Berechnung der Anstromgeschwindigkeit im Auslegungspunkt wird das Kréfte-
gleichgewicht in z-Richtung angesetzt:
A=G
e P2UF =G
2 (€)

LG11
U, = 2——
- F Poo Ca

Fur die Grundflache einer Ellipse mit den Halbachsen a,b gilt F = mab. Der
Flacheninhalt des gegebenen Tragfluigels mit elliptischem Grundrifl berechnet sich
somit zu

F= ng%’ = 0.7854 m? )
Gl. (2) in (1) liefert somit fur die Fluggeschwindigkeit
U, = 13.3m/s ®3)

Beim Tragflugel endlicher Spannweite berechnet sich der lokale Auftriebsbeiwert
c.(y) als Produkt aus dem Auftriebsanstieg des Profilschnittes (dc,/da),, und dem
e [eltiven Anstellwinkel o.(y):

Cu(y) = (dca/da)Zd aa(y) (4)

Im Falle des unverwundenen (- a, = const.) Ellipsenflugels liegt im gesamten
Anstellwinkelbereich eine elliptische Zirkulationsverteilung (- o; = const.) vor.
Wegen a, = a. + a; ist somit auch der e[eltive Anstellwinkel o, konstant in
Spannweitenrichtung und GI. (4) lautet
] Ca -
o, = ——+——— =_—=0.095=55° 5
(dc,/da),g 21 ©)
Zur Berechnung des induzierten Anstellwinkels sowie des induzierten Widerstandes
wird die Flugelstreckung A benttigt. Mit Gl. (2) ergibt sich

bZ
N=—==204
£ =20 ®)
Fur den induzierten Anstellwinkel gilt unter Verwendung von Gl. (6)
Ca ~
a; = — = 0.0094 = 0.5° 7
A ™
Somit ergibt sich fuir den geometrischen Anstellwinkel
o, =d,+a; =6.0° 8)

Fur den Beiwert des induzierten Widerstandes ergibt sich mit Gl. (6)

_Ch_ -3
owy = 4 =56-10 (©)

Priifung Herbst 2000 4/7

c) Zur Bestimmung der drei Birnbaum-Koe [ziehten Ay, A;, A, werden drei Glei-

chungen bendtigt. Eine erste Beziehung resultiert aus der Forderung nach Druck-
punktfestigkeit. Hierzu mufl der Nullmomentenbeiwert folgende Bedingung erftillen
(siehe Skript / Mitschrieb):

CmA:o = 0 (10)
Im Rahmen der Skelett—Theorie fuhrt dies auf
Al = _AQ (11)

Eine zweite Beziehung ergibt sich durch Ansetzen des Auftriebsbeiwertes im Aus-
legungspunkt: 3

Cy = Coy +Coy =T(2A0+A;) = 0.6 = 3 (12)
Die dritte Bedingung schlielich resultiert durch Auswerten der Auftriebspolare
im Auslegungspunkt. Der Auftriebsanstieg ist gegeben durch (dc./da).y = 2m, der

Nullauftriebswinkel I4Rt sich ablesen zu o 4o = —0.5° = —8.7 - 103, Somit ergibt
sich fuir die Gleichung der Auftriebspolare

Co = (dca/da)g (O — Oa=p) = 21 (O — Oa=) (13)
Andererseits gilt fur den Anstellwinkel eines angestellten S-Schlag-Skeletts
a=a*+a,+a, (14)

Das Koordinatensystem wird nun so festgelegt, daf8 im Auslegungspunkt die An-
stromung in Richtung der x—Achse erfolgt. Fur diesen Anstromzustand gilt a* = 0.
Soll ein anderer als der Auslegungszustand betrachtet werden, so geschieht dies
durch Einflihrung eines Winkels o* & 0 (siehe Aufgabenteil e)). Gl. (14) in (13)
fuhrt mit o* = 0 und ¢, = 0.6 auf die Beziehung

0.6 = 2m(0y + Oy — Olx—g)
3 A, 87
—_ = [ — +
5= M (A" 3 10000) (15)
3 _ 87 _ A — &
10m 10000~ "° 3

Damit sind die zur Bestimmung der Birnbaum-Koe [ziehten erforderlichen Glei-
chungen aufgestellt. Gl. (12), (15) in (11) liefert

3 3000 — 871

gn =3 ( 10000m 0)

3 pp, = 00— 261m (16)
51 100007

_ 9000—261m 3 _ 3000 — 261m

0= —— —

10000m 5m - 1oooom 007 (0= A0 =407
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Gl. (16) in (12) liefert

3 3 —10mA, ~
A= ——=-2A0=—— =0. f/t=A/4 = 1.25% 17
(- 0 = 0.05 (f/t 1/ 59%) @an
Gl. (17) in (11) liefert
Ay = —A; =—0.05 (0, = —A/3=1.0°) (18)

d) Fur die Dilerenz der Druckbeiwerte Ac, gilt gemaf Skript

\/? t

x/t[-] 0.0 0.1 [ 0.2 [ 04 [ 06 | 08 [1.0]
Ac,[—] | oo [1.15[0.91[0.62 [ 0.35 [ 0.11 | 0 |

Aot + 2., /X +an, (2%—1) 5}

Zum Einzeichnen der Sehne wird die Formel der superponierten Skelettline an
Profilnase und Hinterkante ausgewertet bzw. die Werte von den jeweiligen Graphen
im Skript abgelesen:

/~

o) = A, = 0.070
(20)
=—0.017

~| X ~|X
Il
N

N——
I

As
3

~| N ~| N
/N
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3 ‘ ‘ ‘ ‘ 0.15
| \ \ \
|
2 l\ A 0.10
- ot ’
\
\
5 N ~
1 S 0.05 =
o I
3 i
U. —
0 — Sees 0.00
-1 -0.05
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
xt[-]

e) Zur Ermittlung des Nullmomentenbeiwertes im Uberschall wird der Fall ¢, = 0 be-
trachtet. Hierzu mufB der Anstromvektor bei festgehaltenem Profil gedreht werden,
d. h. das Skelett wird unter a* & 0 angestrémt. Die Forderung nach Nullauftrieb
fuhrt zundchst auf die Beziehung

Co= % =0 (21)
Unter Bertcksichtigung von Gl. (14) ergibt sich somit
a=a*+a,+a, =0 (22)
bzw.
oy = —(0p + 0) (23)

Nullauftriebsrichtung und Sehnenrichtung sind somit identisch!

Der Momentenbeiwert eines beliebig angestromten Skeletts im Uberschall berech-
d(3)
()

net sich zu .
4 / { } X, /X
Cn = ——F———— a*— —d (—) (24)
2 d t t
vMaz —1 J

Fur die Gleichung der Skelettlinie gilt unter Berlicksichtigung der ersten drei Birn-
baum’schen Normalverteilungen

% = A —AO% +A1% A (%)z —A% +4A, (%)2 ~8a, (5)3 (25)
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Somit ergibt sich fuir die benstigte Kontursteigung

d(i) _

0" —Ay+ A — 24, (%) — A, +8A, (%) —8A, (%)z (26)

Gl. (23) und (26) in (24) liefert fur den Nullmomentenbeiwert

1 -
d(i)}x X
Craco = /or+0(:+ Lo =d (=~
" \/Maz -1/ [ T At (t)
A Ay
mo/_Ao_s‘A“Al‘ZAl‘A2+8A2‘8A2(t>]t
1
[ 4 x\3] |, /x
Wa? 10/_<A1 3A> +om +on) () ‘8’*2(?)}0'(?)
3A1_4A2 2 —2A; + 8A, _ ne
= TR () + 2 () - ()],
4 3A1 4A2 4A; + 16A, — 12A,
vMaZ — 6
B —2A]
3,/Maz —1

@0

Die Bedingung fiir ein druckpunktfestes Skelett im Uberschall, das durch die er-
sten drei Birnbaum’schen Normalverteilungen beschrieben wird, lautet somit unter
Berucksichtigung von Gl. (10), daB der Koe [zieht A; verschwindet bzw. das Ske-
lett keine Wolbung aufweist. Dies ist beim gegebenen Skelett nicht der Fall!
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In einem Niedergeschwindigkeits-Windkanal wird eine zweidimensionale Profilvermes-
sung durchgefithrt. Der Auftriebsbeiwert ca sowie der Momentenbeiwert cm, , (velativ
zum t/4-Punkt) sind in Abb. 1 aufgetragen. Im Rahmen dieser Aufgabe soll lediglich
der linear approximierte Bereich betrachtet werden.

a) Ermitteln Sie anhand von Abb. 1 den Auftriebsanstieg dca/da sowie den Mo-
mentengradienten dcm/da (jeweils in [1/rad]) und vergleichen Sie diese mit den
entsprechenden Werten der Skelett—Theorie.

b) Berechnen Sie die Lage (relativ zur Profilnase) des Druckpunktes Xa/t sowie des
Neutralpunktes Xn/t in Abhéngigkeit des Anstellwinkels a. Ermitteln Sie die je-
weilige Druckpunktlage bei a = —2°,0°, ..., 8°.

c¢) Skizzieren Sie in Abb. 1 den Verlauf des Momentenbeiwertes mit der Profilnase als
Bezugspunkt Cm,,_.. Erldutern Sie kurz, warum der Nullmomentenbeiwert Cm,_,
unabhéngig vom gewihlten Bezugspunkt ist.

Das Profil kommt an einem Flugzeug mit einem Trapezfliigel zum Einsatz, der in den
nachfolgenden Teilaufgaben mit der einfachen Traglinientheorie behandelt werden soll.
Das Abfluggewicht betrigt G = 25-10% N, die Spannweite b = 12 m, die Profiltiefe an der
Fliigelwurzel t; = 2m und die Profiltiefe am Randbogen t; = 1 m. Der gesamte Auftrieb
werde vom Fliigel erzeugt.

d) Der Fliigel soll so ausgelegt werden, daff beim Auftriebsbeiwert ca = 0.8 und der
Luftdichte ps = 1.2k/m3 eine elliptische Zirkulationsverteilung I' in Spannweiten-
richtung vorliegt. Berechnen Sie I'; sowie die zugehorige Auftriebsbeiwertverteilung
Ca(9). Ermitteln Sie I'(n) sowie ¢a(n) fiir die Stiitzstellen & = 0, /8, /4, 311/8, /2
und skizzieren Sie die Verldaufe in Abb. 2. Charakterisieren Sie kurz die zu er-
wartenden Flugleistungen (hinsichtlich des induzierten Widerstandes) sowie die
Flugeigenschaften (hinsichtlich des Uberziehverhaltens).

AbschlieBend soll der stationdre Flug bei Ma,, = 0.5, ps = 0.473 - 10° Pa unter-
sucht werden. Berechnen Sie den Auftriebsbeiwert sowie die Anstellwinkeldnderung
gegeniiber dem inkompressiblen Fall aus Aufgabenteil d).

@
~
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" -0.20
7 100
[ o o |
" -0.15
~ | : )
[ v -0.10 \‘s
) 7 1 o
I -V ¢, (Messung) 1
I v ¢, (Naeherung) R
o i Cp e (Messung)  — | -0.05
: C,, vs (Naeherung) T
v O R Cm Nase |
-0.5 I—————— - an ‘ 1 0.00
-10 -5 0 5 m -
o/[°]
Abb. 1: Auftriebs— und Momentenpolare
50 1
40} .
'E- 30T 7 06 .
NS | 7 \I‘
Ll r | <
o 0.4
i r 7
10 — o
r T ° Ca |
0 : ‘ : . L L ! ! ! | 0
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

n=y/(b/2) [-]
Abb. 2: zu Aufgabenteil d)
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a) Auftriebsanstieg dca/da und Momentengradient decm/da lassen sich in Form von
Geradensteigungen der Abb. 1 entnehmen. Hierfiir bieten sich mehrere ausgewihlte
Punkte an, welche auf Gitterlinien fallen, z. B.:

dca Ac, 1.0—0.0 1.0

da ~ Aa 5o —(—4°) 0.157

dem  Acn  —0.11—(=0.06) —0.05

da =~ Aa 8 —(—8) 0279 0179 @
Im Rahmen der Skelett—Theorie betrdgt der Auftriebsanstieg dc,/da = 21 = 6.28.
Der Momentengradient betrdgt dcy/da = 0, da der t/4-Punkt Neutralpunkt ist.
Definitionsgeméf} d&ndert sich das Moment um den Neutralpunkt bei Variation des
Anstellwinkels nicht!

= 6.37 (1)

b

=

Bei Verwendung der bekannten Formeln fiir den Druckpunkt Xa/t = —Cn/C, bzw.
Neutralpunkt xn/t = —dcm/dc, wird die jeweilige Lage beziiglich des Momen-
tenbezugspunktes berechnet. Im vorliegenden Fall ist der t/4-Punkt Momenten-
bezugspunkt, die Lage soll jedoch beziiglich der Profilnase berechnet werden. Die
entsprechenden Gleichungen lauten somit

Xa/t = —Cm/Ca + 0.25 (3)

bzw.
Xn/t = —dc,/de, + 0.25 (4)

Fiir die Druckpunktlage als Funktion des Anstellwinkels werden zunichst die je-
weiligen Geradengleichungen C4(0) und ¢m(0) aus Abb. 1 ermittelt:

dc
Ca=—(a—(=4°) +0
da
— 6.37(ct + 0.070) (5)
— 6.3700+ 0.446
1
Cm = M (g —8°) — 0.11
da
— —0.179(a — 0.140) — 0.11 (6)
= —0.179 — 0.085

GL (5), (6) in (3) liefert fir den Druckpunkt
Xa _ 0.179a 4 0.085

—=————+0.25 7

t 637010446 @
GL (1), (2) in (4) liefert fiir den Neutralpunkt
XN den  da — e

— =——-—4025= a 0.25 = 0.278 = t. 8

n do . + %%1 + cons (8)
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al] —2 0 2 4 6 8
afrad] || —0.035| 0 | 0.035]0.070 | 0.105 | 0.140
Xa/t[—] | 0.603 | 0.441 | 0.386 | 0.359 | 0.343 | 0.332

¢) Der Zusammenhang zwischen dem Moment um die Profilnase bzw. den t/4-Punkt
lautet c
a
Crnase = Cm/,//l - Z (9)
Sowohl Cm, , als auch Ca héngen linear von o ab, also ist auch die Superposition
von Cm,, und Ca/4 eine lineare Funktion des Anstellwinkels. Zum Zeichnen des

Graphs geniigen somit zwei Punkte, z. B.

Ca=0 — Cmyaee = Cm,,, = —0.073

Ca =0.2 — Crmyaee = —0.08 = 0.05 = —0.13
Die Behauptung, das Nullmoment sei unabhéngig vom Bezugspunkt spiegelt sich
auch in obiger Gleichung wider: Die beiden Beiwerte Cmy,,, und Cm,,, sind fiir

Ca = 0 identisch. Dies kann dadurch erklirt werden, dafi das Nullmoment durch
ein Kriftepaar entsteht, das wiederum an keinen Bezugspunkt gebunden ist!

1.5 -0.20
choog

(10)

1.0 £ -0.15

= 0
&0 R4 v— -0.10
) : 1 ©
I O c, (Messung) .
I ¢, (Naeherung) R
. V  Cnu(Messung) | -0.05
: (] R T e C, s (Nacherung) |
I j _________ cm Nase |
!
L i 1 1
-0.5 L I I I I I I L L 0.00
-10 -5 0 N 1 5
o]

d) Zur Berechnung der Zirkulation I'; des betrachteten stationidren Zustandes wird
zunéchst das Kraftegleichgewicht in z—Richtung angesetzt:

A=G

Py2F =G
2 (11)

G111
PR

Ca
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Die Fliigelfliche F' eines Trapezfliigels berechnet sich zu

itta Dbttt oo, 12)

F=2-7=""3 2

Gl (12) in (11) liefert somit fiir die Fluggeschwindigkeit

Uy = 53.8Ms (13)
Bei der vorliegenden elliptischen Zirkulationsverteilung in Spannweitenrichtung
gilt -
A= 0pxcUls (14)
Somit ergibt sich fiir die Zirkulation in Fliigelmitte
4G
I =—— =411/ 15
1T mbpacUse ) (15)

Zur Berechnung des Auftriebsbeiwertes in Spannweitenrichtung wird der allgemei-
ne Zusammenhang

UOO
I'(y) = TCa(Y)t(y) (16)
bzw. die analoge Formulierung in 9-Koordinaten
Uso
P() = —ca(®)t(9) (17)

benétigt. Die elliptische Zirkulationsverteilung ist in der Form
I'(¥) =Tysind (18)

bekannt. Die Tiefenverteilung des Trapezfliigels wird zunéchst in Form eines linea-
ren Ansatzes in y—Koordinaten aufgestellt:

ta - t,
=t 1
ty) =t + =y (19)
Mit der Transformationsbeziehung
cosd = b>1_2 (20)
ergibt sich
t®) =t + (ta—t;) cos 9 (21)
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Gl. (18), (21) in (17) liefert schlieBlich fiir die gesuchte Auftriebsbeiwertverteilung

_ar®) 2l sind®
Ca(9) = Usot(®)  Ug[t; + (ta—t;) cos 9] (22)
9 [rad] 0| /8 | m/4 | 3n/8 | m/2
N=cosd[—] [ 1]0.93]071] 038 | 0
T [/s] 0]15.729.1| 38.0 |41.1
Ca[—| 01054084 | 0.87 | 0.76
50 1
Y e BN o8

F[mz/s]
8
‘ ‘O

c, [-]

\
20 AN ‘o4

.
'
— 1" ‘i

10 — 0.2

0 0.2 04 06 0.8 1
n=yAb/2) [-]

Zur Beurteilung der Flugleistungen wird der induzierte Widerstand betrachtet.
Hierbei weist die vorliegende elliptische Zirkulationsverteilung bei gegebenem Auf-
triebsbeiwert und gegebener Streckung ein Minimum auf.

Hinsichtlich der Flugeigenschaften wird die Verteilung des Auftreibsbeiwertes iiber
der Spannweite betrachtet: Die c;—Uberhchung bei n & 0.5 ist fiirs Uberziehver-
halten nicht ganz optimal, jedoch besser als c;—Maxima im Fliigelspitzenbereich.

Zur Ermittlung des Auftriebsbeiwertes im vorliegenden kompressiblen Fall wird
wiederum das Kréftegleichgewicht in z-Richtung angesetzt. Unter Beriicksichti-
gung von

c

Ma, = — A = VKRT

oo

Poo = PouRTo (23)



Priifung Friihjahr 2001 T)7

ergibt sich

A=G
caP2UZF — G
2 o0
cApT“’MaioaioF =G
cA%”Ma;KRTOOF -G (29)
cAp%OMaioKF =G
2G
ch=————— =0.168
A PocMaZ kF

Die Kompressibilitdat wird beim vorliegenden Tragfliigel mit Hilfe der Gothert—
Regel erfait. Der Einflu} der Kompressibilitdt duflert sich im Auftriebsanstieg
dca/da. Der Auftriebsanstieg nach der einfachen Traglinientheorie ist sowohl fiir
den inkompressiblen Fall als auch fiir den kompressiblen Fall im Skript hergelei-
tet und dargestellt. Die Gothert-Regel braucht also nicht explizt angewandt zu
werden! Wegen des linearen Zusammenhangs ¢, — o laft sich analog zum , mitt-
leren Auftriebsbeiwert® ca ein ,mittlerer Anstellwinkel“ a definieren, der ohne
Einschriankung gegen Nullauftrieb gerechnet werden kann.

Fiir den inkompressiblen Fall von Aufgabenteil d) ergibt sich unter Beriicksichti-
gung des (inkompressiblen) Auftriebsanstiegs nach der einfachen Traglinientheorie

cn 2mA o
An T A2 -
Cay o (25)
A+2
mit der Streckung
b2
A= 2
= =8 (26)

Analog ergibt sich fiir den kompressiblen Fall unter Beriicksichtigung des (kom-
pressiblen) Auftriebsanstiegs nach der einfachen Traglinientheorie

on 2mA o
Ao T BA+2 0

C
Uo) = o = 0.030 = 1.7°

BA+2
mit dem Prandtl-Glauert—Faktor

B=+1—MaZ =0.866 (28)
Die Anstellwinkeldnderung betrigt somit

Aa = Ogy — Oley = 7.4° (29)

(27)
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

Es soll ein verwdlbtes Doppelkeilprofil (siche Abb.) mit gerader Unterseite analysiert werden.
Die Skelettlinie kann als Mittellinie zwischen Ober- und Unterseitenkontur angenéhert werden.

Zunichst werde eine reine Uberschallumstrémung mit Ma., > 1 betrachtet.

a) Berechnen Sie die Lage des Druckpunktes Xf Maus , als Funktion der relativen Profildicke
§ =4, des Anstellwinkels o = a/“$owie der chkenrucklage Tq = %2

ngcn Sie, dal die Lage des Druckpunktes unabhéngig von z4 lst‘

Nun soll die inkompressible Umstromung der Skelettlinie fiir 7, = % = 0.5 betrachtet werden.

b) Berechnen Sie fiir z; = 0.5 die Lage des Druckpunktes A| Man—o 8ls Funktion von
a = o owie 0! Ber echnen Sle dazu den Birnbaum-Koeffizienten A1 und verwenden Sie
AO = QF]AQ =0.

Andert sich die Lage des Druckpunktes bei kompressibler Unterschallumstrémung? Be-
griinden Sie Thre Antwort!

¢) Beschleunigt ein Flugzeug von Unterschall- auf Uberschallgeschwindigkeit, ist die Druck-
punktwanderung beim Durchgang durch Ma., = 1 von Bedeutung. Um die Druck-
punktwanderung zu untersuchen, wird das Verhéltnis der Druckpunkte im Unter- und
Uberschallbereich gebildet. Nach einiger Rechnung erhilt man:

zA 45
[ |Maoo<1 7 o+ -

40 262
2044’54’?4’%

QLA|
t | Maso>1

Formulieren Sie diese Gleichung als Funktion von %. Zeigen Sie durch anschlieSendes
Auflésen der Gleichung nach %, warum es bei diesem Profil keine Kombination aus An-
stellwinkel und Profildicke gibt, fiir die der Schalldurchgang ohne Druckpunktwanderung
moglich ist.
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a) Im Rahmen der linearisierten Theorie hiingt die Lastverteilung bei einem mit Uberschall

umstromten Profil lediglich von der lokalen Steigung der Skelettlinie sowie von der An-
stellung der Sehne gegeniiber der Anstromrichtung ab. Aus diesem Grund lassen sich
Auftriebs- und Momentenbeiwert aus einer Betrachtung der angestellten Skelettlinie be-
rechnen. Die Dickenverteilung ist lediglich bei der Ermittlung des Wellenwiderstandes
zu beriicksichtigen. Die Profildicke spielt bei der vorliegenden Aufgabe nur insofern ei-
ne Rolle, als die Ergebnisse in Abhéngigkeit des Dickenparameters 6 angegeben werden
sollen, der aufgrund der planaren Profilunterseite die W6lbung bestimmt.

Die allgemein giiltige Formel zur Berechnung der Lage des Druckpunktes lautet:

TaA Cm
- 2
; . (2)

GemiB Skript Gl. (6.29) bzw. (6.31) gilt fiir ein Profil bei reiner Uberschallumstrémung
nach der linearisierten Theorie folgende Formel fiir die Lage des Druckpunktes, die nicht
die allgemeine Berechnung des Momentenbeiwertes erfordert, sondern nur den Momen-
tenbeiwert des Profils bei verschwindendem Auftrieb A = 0 bendtigt:

TA
t

1 s

e )

Mass>1 2 Ca

Fiir den Profilauftriebsbeiwert im Uberschall gilt nach G1. (6.26b):
4

v/ Ma2, — la

Fiir den Profilmomentenbeiwert im Uberschall gilt nach Gl. (6.29):

e [ (5 ()00

Mit der abgekiirzten Schreibweise

Cq =

—
ot
=

und, da sich die Profilsehne auf der xz-Achse befindet:
o™= a (7)

sowie unter Beriicksichtigung der Tatsache, da im Uberschall der Auftrieb nur vom
Anstellwinkel abhéngt, d. h. A = 0 fir « = 0 ist, erhdlt man folgende vereinfachte
Gleichung fiir den Momentenbeiwert:

dz (®)

dza,
Cmazo = ,/MaQ - / iz
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Zur Losung dieses Integrals ist die Bestimmung der Steigung der Skelettlinie des Profils
erforderlich: . 12 it 5
Z ¢ [
B = — fiir 0<z<z 9
dz Tq 2$d/t QZfd UI St ( )
dz, —d/2 - B -0

Az t—xzg 2(1—zg/t)t  2(1—Z4)
Damit folgt fiir ¢,,,_, bei Aufteilung des Integrals in einen Teil kleiner als z4 und einen
Teil grofer als xg:

ISH

fir zu<z<1 (10)

4 [ [T 6§ _ ! -5
Crpeo = ﬁ _/0 Exd:ﬁ—&-/id mxdw}
4 § z2|™ 0 z2|"
Tz 1|22, 20—z 2|,
4 _iﬁ,( 5 T )}
T /M2 1|4z, \4(1—7g) 4(1-17a)
4 (624 6(1—173)
T /M -1 _7_4(1—@)} (11)
1 [0z4—6(1—z3)
\/m ] 1-2z4 }
0 [(Zg— 22 — 1+ 22
\/W ] 1—1zy }
) [1— 24
Ma2, _1_id:|

154

Ma2,

Setzt man nun die Gleichungen fiir Auftriebs- und Momentenbeiwert in die Bestim-
mungsgleichung fiir den Druckpunkt ein, ergibt sich dessen Lage wie folgt:

T4 _ 1 Crmazo
t M1 2 Ca
-5
_ L e (12)
2 \/@a
1 o
T2 4a

Diese Gleichung enthélt den Parameter x4 nicht. Die Lage des Druckpunktes ** ist somit
unabhéngig von x4 fiir Mas, > 1.
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b) Zur Bestimmung der Druckpunktlage TtA = f”(—"‘ werden Auftriebs- und Momentenbei-
wert benotigt. Zur Bestimmung dieser Beiwerte sind lediglich die ersten drei Birnbaum-

Koeffizienten erforderlich. Diese berechnen sich wie folgt:

Ag—aff/ —dnp (13)

A=-2 = d 14

1 7T/D Iy Cose dp (14)
2 [Mdz

Ay=—2 Zcos2pd 1

2 W/D Iy Cos2¢ dyp (15)

Die in den Gleichungen vorkommenden Integrale lassen sich aus folgenden zwei Teilin-

tegralen berechnen:
s ©xg s
[toao= [Tlaaes [ 1aae (16)
0 0 ©x

Xd
Der Winkel ¢, berechnet sich fiir ¢ = 0.5 zu

Py = ArcCcos (2% - 1) = arccos(0) = g (17)

Der (gegebene) Koeffizient Ay berechnet sich wie folgt

AO:aELf/ %dgo
7w Jo dx

1] e 5 T
_ [ _ _
o U 2(1-7,) d“/w 204 dw} (18)
| 1 /2
—a —;[ 5 dglt? + =5 do| /2]
1 T
Y i _ =
—a 2|3+ (n-3)]

Der einzige nicht in der Aufgabenstellung gegebene Birnbaum-Koeffzient A; berechnet
sich wie folgt:
=—— / — cos p dp

=—— [/ d—6cos<pdap+/ 6cosgodg0:|
™ 0 Px,
d

; o o (19)
RS
2
=—=[-0-6
7T[ ]
48
B ™
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Fiir den Birnbaum-Koeffzienten A, erhilt man:

2 [Td
——/ —Zcos2ga dy
mJo dx

92 [ Pxg T
=—— / —d cos2yp d<p+/ dcos2p dyp
T |Jo oxg
[ /2 ™ 20
:—g —ésin&p +§sin2p (20)
| 2 0 2 /2
2[ ¢ J
= 5(0+0)+§(0+0)}
=0

Zur Berechnung des Druckpunktes miissen wiederum die Gleichungen fiir Auftriebs- und
Momentenbeiwert, diesmal jedoch fiir Unterschallanstromung, aufgestellt werden. Mit

Cm = —Z (240 + 24 + A) (21)

und
Co =T (2A0 + A1) (22)
ergibt sich fiir das gesuchte Verhiltnis:

TA Cm

t IMas=0 Cq
% (240 4 24, + Aj)
(240 + Ay)
Ao+ A
T 2240+ Ay) (23)
=) %

o«
- 2(2254 )
o L
T4 (ot 2)
Die Druckpunktlage &dndert sich bei kompressibler Unterschallumstromung nicht, da sich
die Kompressibilitdt nur in Form einer vertikalen Verzerrung der c,-Verteilung auswirkt,

wodurch der Kraftangriffspunkt nicht verschoben wird. Ein mathematischer Beweis ist
durch Anwendung der 1. Prandtl-Glauert-Regel oder der Gothert-Regel moglich.

Zur Bildung des gesuchten Verhéltnisses sind die in den Aufgabenteilen a) und b) berech-
neten Druckpunktlagen fiir das Profil bei Unter- bzw. Uberschallanstromung notwendig.
Damit 148t sich folgende Gleichung aufstellen:

o+

zA %5

t |Maoc<1 _ 4(a+®)

w_A| T 1,4

t | Maoo>1 7T 1
a+®

4t 3) G+
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a+45
ﬁ
4(%+Z+ +27ra)
46
_ O{‘F?
45 | 262
2Q+(5+?+E

Um den Term g als unabhéngige Variable freizustellen, werden nun Z#hler und Nenner
durch « dividiert. Man erhélt:

L7 49

2| Moo _ L+23
zA 6,48 4 2(8)2
Pluas 2424224 2(2)

1428

ey

T2t i(1e )+ (8)2

« ™
Nach Multiplikation von Zéhler und Nenner mit 7 resultiert:
L )
ZTA|M%¢<1 5+2(Z>

zA - S (x 5)2 (24)
t |]\4uoc>1 T+ (5 +2) + (E)

Fiir einen Schalldurchgang des Profils ohne Druckpunktwanderung miifite dieses Verhélt-
nis gleich Eins sein, bzw. Zdhler und Nenner den gleichen Wert aufweisen. Setzt man also
Z#hler und Nenner gleich, so kann eine quadratische Gleichung fiir g bestimmt werden:

7+2< )é +2)+(§>2
(2)
(g) +%§+%:0 (25)

Damit erhélt man schliellich:

o __m ™ T
041127 ii 7(T4>7r 2 (26)
=-31+/3 (1)

Da § < 1 gibt es keine reelle Losung fiir diese quadratische Gleichung. Damit ist ge-

zeigt, dafl mit diesem Profil ein Schalldurchgang ohne Druckpunktwanderung fiir keine
Kombination aus Anstellwinkel und Profildicke moglich ist.
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

Es soll ein Nurfliigelflugzeug mit rechteckiger Fliigelgrundrififléiche in inkompressibler Stromung
untersucht werden. Der Fliigel hat keine aerodynamische Schrinkung, d. h. das Profil weist
eine konstante Nullauftriebsrichtung auf und bleibt iiber der Fliigelspannweite unveridndert.
Zu dem Flugzeug sind folgende Daten gegeben:

b=9m
t = 1.75m = konst.
m = 750 kg
CADcsign =0.2
Prufe = 1.225 kefm3
dc,
da |, =

a) Berechnen Sie die Fluggeschwindigkeit des Nurfliigels mit obigen Daten fiir den gege-
benen Flugzeug-Auftriebsbeiwert Cay,,, = 0.2 im stationéren Horizontalflug. Welche
Streckung hat der Fliigel?

b) Beim Flug mit ¢4 = Ca,,,,, soll eine elliptische Zirkulationsverteilung vorliegen. Be-
rechnen Sie die dazu notwendige Verteilung des geometrischen Anstellwinkels iiber der
Fliigelspannweite analytisch und anschlieBend Zahlenwerte fiir die Stiitzstellen n = # =

2
{0;0.3;0.6;0.9; 1.0} in Grad.

In den folgenden Aufgabenteilen soll das Wurzelprofil mit Hilfe der Skelett-Theorie
nidher untersucht werden.

¢) Fiir ein statisch indifferentes Verhalten muf das Profil druckpunktfest sein. Wie grof§
ist der lokale Auftriebsbeiwert ¢, des Wurzelprofils im Auslegungspunkt? Berechnen
Sie fiir ¢4 = Cap,y,, die drei Birnbaum-Koeffizienten Ag, A;, Az die sich ergeben, wenn
Anstromrichtung, Profilsehne und x-Achse des Koordinatensystems zusammenfallen.

Wie grof§ sind Nullauftriebswinkel und Nullmomentenbeiwert des Profils? Geben Sie den
Nullmomentenbeiwert mit der Profilnase und dem t/4-Punkt als Bezugspunkt an!

Hinweis: Sollten Sie Aufgabenteil b) nicht gelést haben, so verwenden Sie o, (n = 0) = 3.0°.

(=¥
=

Wo liegt der Druckpunkt des Profils? Bei welchem Anstellwinkel o liegt das Druckmini-
mum des Profils auf der Oberseite im Druckpunkt? Stellen Sie die Bedingung fiir ¢
in ¢-Koordinaten auf!

Pmingg

Hinweis 1: Sollten Sie Aufgabenteil c¢) nicht gelost haben, so verwenden Sie Ay =
—0.08; A; = 0.24 und Ay, = —0.24.

Hinweis 2: div(tan o) =tan’p+ 1= —2—

cos? p
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a) Fliigelflache:
F=b-t=1575m> (1)

Im Horizontalflug mufl der durch den Fliigel erzeugte Auftrieb gleich der Gewichtskraft
des Flugzeuges sein:

A=G=m-g
cAp;"’UfOF =m-g
2
Umformung nach U,, ergibt:
mg
Ug = = 61.75 /s 2
FpoocA ( )
Streckung:
A—bz—b—514 (3)
F ot 7

b

=

Nach der PRANDTLschen Traglinientheorie wird der Auftrieb eines Fliigels mit ellip-
tischer Zirkulationsverteilung allein durch die Zirkulationsstirke I'y in der Fligelmitte
bestimmt:

A= gbpmumr1 (4)

4mg

= T e

(5)
I'; ist der Wert der Zirkulation in der Fliigelmitte bei elliptischer Zirkulationsverteilung.
Diese erhilt man wie folgt (Gl (7.31)):

I'(®) =Tysind (6)

Der geometrische Anstellwinkel, also der Winkel zwischen der Richtung der ungestorten
Anstromung und der Nullauftriebsrichtung des Profils erhilt man zu:

o, =0, + 0 (7)

Bei elliptischer Zirkulationsverteilung ist der Abwindwinkel a; = konst. und berechnet
sich zu (GL. (7.38)): .
a; = ﬁ = konst. (8)

Den effektiven Anstellwinkel erhélt man aus Gl. (7.10) bzw. (7.41):

_ 2I(y)
a.(y) = Un %) ty) 9)

2/6
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bzw. wegen der Bestimmung von I' in 9-Koordinaten:

AT
a.(9) = U %[ t(9) (10)

® da

Mit T'(8) aus Gl (6) und t(8) = t = konst. erhélt man:

2F1 sin 9
a.(9) = U %= 1 (11)
o0 E|2D
und mit I'; aus Gl (5):
8mg .
0.(9)=——————sind 12
®) mhpo U2 e 2DtSln (12)
bzw. unter Beriicksichtigung von Gl. (7):
%(19) = 06(3) + ai(’s)
8mg . Ca
S — L S Y, 13
mhp, U2, S|, t s A (13)
= 0.0405sin 9 + 0.0124 (14)

Alternativer Losungsweg:

Die gesuchten Anstellwinkel lassen sich mit der PRANDTLschen Integralgleichung be-
stimmen. Vorteilhaft ist die Formulierung in 8-Koordinaten, wobei im folgenden die
dimensionslose Formulierung verwendet wird:

2sinBa,(9) = Z a, sin(nd) (2sin3F (9) + n) (15)

n=1

Bei elliptischer Zirkulationsverteilung ist lediglich n = 1 zu beriicksichtigen. Damit ver-
einfacht sich die Gleichung zu:

a,(9) = % (2sin 9F(9) + 1) (16)

Fiir die Transformation zwischen y- und 8-Koordinaten gilt:

e
9 = arccos (b/?) (17)

Die Groflen a; und F(9) sind wie folgt definiert:

AL dmg
%= hU. T mpnUZ (18)
2b
f(9)= 5 (19)
E|ZD
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Dies eingesetzt in Gl. (16) ergibt:

2mg 2b
a,(9) = 2sin 9 +1 20
9 ﬂprooUé<““ STt ) )
8mg . 2mg

= sin® 21

Mo UZ Sxl ot U2 2y

= 0.0405sin9 + 0.0124 (22)

Zahlenwerte:
n [0 T o037 06 [ 09 [ 10 |

S[rad] | m/2 | 1.266 | 0.927 | 0.451 | 0
a, [rad] || 0.0529 | 0.0510 | 0.0448 | 0.0301 | 0.0124
o, ] | 303 | 292 | 257 | 172 | 071

¢) Benotigt werden drei Gleichungen zur Bestimmung der drei Koeffizienten Ag, Ag, A;.
Die erste Bezichung resultiert aus der Forderung nach Druckpunktfestigkeit. Damit dies
gegeben ist, mufl der Nullmomentenbeiwert folgende Bedingung erfiillen:

CmA:o =0 (23)

Im Rahmen der Skelett-Theorie fiihrt dies auf (Gl. (3.75)):

A=A, (24)

Eine zweite Bedingung ergibt sich durch Ansetzen des Auftriebsbeiwertes im Auslegungs-
punkt:
Co = Cap + Cay = T (2A0 + A1) (25)

Der Auftriebsbeiwert 148t sich ferner wie folgt bestimmen:

dc,

C, =
‘" da

-, (26)
2D

Durch Umformen und Einsetzen von Gl. (7) und (8) folgt:

¢ = 2t (a, - T%) 27)

Mit a, = 3.03° an der Fliigelwurzel aus Aufgabenteil b) sowie A = 5.14 aus Aufgabenteil
a) und dem gegebenen C4 = Cy,,.,, = 0.2 erhilt man als Zahlenwert:

Co = 0.255 (28)
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Gleichsetzen von (25) und (27) fithrt auf:

Ca -
o (qg - TTA) =T(2A; +A) (29)
_ _ G
2 + A =2 (ag HA) (30)

Soll die Sehne des Profils an der Fliigelwurzel (Fliigelmitte) in Anstromrichtung lie-
gen (also parallel zur X-Achse des Koordinatensystems), so mufl aufierdem gelten (siche
Skript Abb. 3.7):

Op = —0O (31)

bzw.: A
A= (32)

Einsetzen von Gl. (24), (32) in Gl. (30) liefert:

2 Ca
A=Ay =2 (ay - ﬁ) (33)
- _La

= Ay =—6 (ag nA) (34)

Mit a, = 3.03° an der Fliigelwurzel aus Aufgabenteil b) sowie A = 5.14 aus Aufgabenteil
a) und dem gegebenen Cq4 = Cap,,, = 0.2 kann man damit Ay berechnen. Damit ist
nach Gl. (24) auch A; bekannt, und mittels Gl. (32) kann man Ay bestimmen, da o* = 0
laut Aufgabenstellung. Man erhilt somit folgende Zahlenwerte fiir die drei Birnbaum-

Koeffizienten:
Ay=—024 = ay= f% = 0.08rad £ 4.584° (35)
A =024 = { = % =0.06 2 6% (36)
Ap=-008 = ay=Ay— 0, =—008rad 2 —4.584° (37)

Den Nullauftriebswinkel des Profils kann man wie folgt bestimmen (Skript Gl. (3.57)):

A A
Oa=0 = —71 - ?Z (38)
= —0.04rad (39)
£ _9.292° (40)

Der Nullmomentenbeiwert des Profils berechnet sich zu (Skript Gl. (3.75)):

T
Cm(ca = O)IL/4 = 71 (Al + AZ) =0 (41)
Cq
Cm(ca = 0)|Nasc = Cm(ca = O)lt/4 T =0 (42)

Dieses Ergebnis ist die direkte Folge der Forderung nach einem druckpunktfesten Profil
in der Aufgabenstellung.
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d) Der Druckpunkt eines druckpunktfesten Profils liegt nach der Skeletttheorie bei X/t =
0.25 = const. Der Druckbeiwert der Profiloberseite 148t sich wie folgt bestimmen:

—— (43)

POS U
)

& kann durch Superposition der entsprechenden Werte der drei Normalverteilungen
bestimmt werden. Man erhilt weiter:

e () o
=— (2AO tang + 2A; sin ¢ + 2A, sin (24))) (45)
= —2A, tan% — 2A; sind — 2A, sin (2¢) (46)

Um das Druckminimum dieser Druckverteilung zu bestimmen muf als notwendige Be-
dingung die Gleichung nach ¢ abgeleitet und gleich Null gesetzt werden. Man erhélt:

dc,os
dizg))b =—-A (tan2 % + 1) — 2A; cos § — 4A, cos (2¢) 20 (47)
Da das Profil nicht verédndert werden soll, also S-Schlag und Wolbung unveréndert blei-
ben, diirfen A; und Ay nicht veriindert werden und sind somit aus Aufgabenteil ¢) be-
kannt. Die Verschiebung des Druckminimums in den Druckpunkt geschieht somit iiber
einen verdnderten Anstellwinkel, d. h. man muf obige Gleichung nach Ay auflsen:

2A cos ¢ + 4A; cos (2¢)
Ay =— 4
0 tan? £ +1 (48)
Das Druckminimum soll im Druckpunkt, also bei X/t = i liegen. Mit
X
cosp = 2; -1 (49)
erhélt man
d = 2.094rad £ 120° (50)
und damit
Ay = —0.06 (51)

Da Ay = a* + dy kann man somit den Anstellwinkel des Profils wie folgt berechnen:

o=0a"+dy+ oy (52)
= Ay + 0 (53)
= 0.02rad (54)
£ 1.146° (55)
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

In einem Windkanal werden Messungen am Profil NASA NLF 0414F durchgefiihrt, welches
fiir ein neues viersitziges Leichtflugzeug eingesetzt werden soll. Eine Auswertung der Profilko-
ordinaten liefert fiir die Skelettlinie folgende Punkte:

ZIT(t) (lIT(t) = 0.10) = 0.0119
) (200

= 0.55> = 0.0240
t t

Das Profil soll zur Ermittlung vorldufiger Profilparameter unter Vernachldssigung des Dicken-
effektes fiir inkompressible Umstromung untersucht werden. Dazu kann die Skelettlinie durch
die ersten beiden Birnbaum’schen Normalverteilungen angenédhert werden.

0.1
—
0.08
0.06
Profilgeometrie NASA NLF 0414F
0.04 — — — — Skelettlinie NASA NLF 0414F
=
No.02 = =1
— T ~
~
0 ~
\
-0.02
-0.04
—
0 0.25 0.5 0.75 1
x/t

Abb. 1: Profil NLF 0414F, z-Achse iiberhoht dargestellt

a) Berechnen Sie die zugehorigen Koeffizienten Ag und A; sowie den Winkel o* fiir sto3-
freie Anstromung. Runden Sie die Ergebnisse fiir die Verwendung in den nachfolgenden
Aufgabenteilen auf vier Nachkommastellen. Skizzieren Sie qualitativ das Skelett und sei-
ne Sehne in das obige Diagramm ein. Tragen Sie die Winkel o, ap und « ebenfalls in
das Diagramm ein.
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Sollten Sie Aufgabenteil a) nicht gelost haben, so rechnen Sie mit den Werten Aq = 0.00,
Ay = 0.09 und o = —0.25° weiter.

b) Berechnen Sie den Nullmomentenbeiwert c,,,_, sowie den Nullauftriebswinkel as=o ge-
geniiber der Sehne des Originalprofils, also der z-Achse. Welche Wélbung weist die an-
genédherte Skelettlinie auf?

¢) Berechnen Sie ¢, und ¢, s fiir den Fall stoBfreier Anstromung unter der Annahme in-
kompressibler Stromung.

d) Bei kompressibler subsonischer Umstromung des Profils wird in der MeBstrecke ein
statischer Druck von p,, = 79435Pa und im Staupunkt des Profils ein Druck von
Pstau = 101320 Pa gemessen. Berechnen Sie die Anstrommachzahl Ma,, unter der An-
nahme isentroper Stromung (kpur = 1.4).

Sollten Sie Aufgabenteil d) nicht gelst haben, so rechnen Sie mit Ma., = 0.6 weiter.

e) Berechnen Sie wiederum fir den Fall stofifreier Anstromung Auftriebs- und Momen-
tenbeiwert (bez. dem ¢/4-Punkt des Profils) fiir die in Aufgabenteil d) berechnete An-
strommachzahl mittels Prandtl-Glauert-Niherung und tragen Sie das Ergebnis in das
untenstehende Diagramm ein.

1.6 I 0
N
N N N N N A i
14 | NASA NLF 0414F, Ma,_ = 0.6 |
- ol et
P
12 c, -0.05
T T Crn_va
1
0.8 S nn ] -0.1
Emamsasssss &
o 0.6 £
o
0.4 -0.15
0.2
0 -0.2
-0.2
5 4 3 2 1 0 1 2 3 4 5 6 7-0'25
o
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a) Anhand der beiden gegebenen Punkte der exakten Skelettlinie konnen die ersten beiden

Birnbaumkoeffizienten Ag und A; durch Losung eines linearen 2x2 Gleichungssystems
gelost werden, womit man eine Nidherung der exakten Skelettlinie erhélt. Die Skelettli-
nienanteile der beiden ersten Normalverteilungen lauten:

T=o-a(1-) M)
e (-) g

Da die Skeletttheorie eine lineare Theorie ist, diirfen die Anteile aus den einzelnen Nor-
malverteilungen superponiert werden:

z 20 Z1

Poay 3)

t t t o .- -
= (Ao—a) (1= ) + a7 (1-7) (4)

t t

Um nun zwei Gleichungen zur Bestimmung der zwei Unbekannten (Ag — o*) und A; zu
erhalten, wird fiir die beiden gegebenen Punkte eine Punktprobe durchgefiihrt:

Punkt I:

0.0119 = 0.90(A4p — a™) + 0.0900A; (5)
Punkt II:

0.0240 = 0.45(A4p — ™) + 0.2475A; (6)

Durch Auflésen von Gl. (5) nach (Ag — o*) erhélt man:

1
(Ag—a") = @(0.0119 —0.0900A3) (7)
Einsetzen in Gl. (6) liefert:
0.45
0.024 = 0.90 (0.0119 — 0.0900A31) + 0.2475A; (8)
= A =0.0891 9)
Setzt man dies wiederum in Gl. (5) ein, erhélt man:

(Ap — @*) = 0.0043 rad (10)

Die letztendliche Bestimmung von Ag bzw. a* geschieht nun iiber die zusétzliche Bedin-
gung ’stoBfreier’ Anstromung. Diese ist gegeben, wenn der Wert der Zirkulation an der

3/6

H2002 NPO V

Vorderkante des Skeletts Null ist. Der Anteil der Zirkulation aus der zweiten Normal-
verteilung ist an der Profilvorderkante immer Null, womit nur der Anteil aus der ersten
Normalverteilung bleibt:

N 1_z
/(0) — 2140
x/t

Diese Bedingung ist wegen des ansonsten singulér werdenden Wurzelausdrucks nur fiir
Ag = 0 erfiillbar. Damit:

18

<0 (11)

o = —0.0043rad = —0.2464° (12)

0.1

0.08

0.06

Profilgeometrie NASA NLF 0414F
0.04 — — — — Skelettlinie NASA NLF 0414F
— = Birnbaum-Naeherung

= —
N o0.02 N IR == i e
I —
0
.
-0.02
-0.04
 I— 1
0 0.25 05 0.75 1

x/t

Abb. 2: Profil NLF 0414F mit exakter und angeniherter Skelettlinie (2-Achse iiberhoht dar-

gestellt)

b) Nullmomentenbeiwert: Nur die beiden Koeffizienten A; und A, tragen zum Momenten-

beiwert bei. Da A; = 0 gilt:

(A1 + Ap) = —0.0700 (13)

™
Cmpa—o — cm(ca = 0) = 71

Der Nullauftriebswinkel setzt sich zusammen aus dem Nullauftriebswinkel des angenédher-
ten Skeletts (gegeniiber dessen Sehne) und dem Winkel zwischen der Sehne des exakten
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o
~

Profils (hier 2-Achse) und der Sehne des Skeletts. Wiederum mit A, = 0 gilt:

A A
aAZOSkulcﬂ = _71 B ?2 - _0.0446 rad - _2.550 (14)

Der Winkel zwischen der Sehne des Skeletts und der z-Achse wird nur durch die erste
Normalverteilung festgelegt, da es sich dabei um die angestellte ebene Platte handelt:

ap = Ag — o = 0.0043 rad = 0.2464° (15)

Damit erhilt man fiir den Nullauftriebswinkel des Originalprofils:

_ — e O
QA=0p o = XA=0spelers — Y0 = 2.80 (16)

Die Wélbung des Skeletts ist allein bestimmt durch den zweiten Birnbaum-Koeffizienten:

% = % =0.0223 £3.23% (17)

Stofifreie Anstromung ist gegeben fiir o= —0.2464°. Fiir inkompressible Umstrémung
des Profils erhélt man damit:

Caz, = Cag T Cay + Cay
=21Apg+ AL+ 0
=7A
= 0.2799 (18)

Der Momentenbeiwert bez. der Nase des Skeletts berechnet sich wie folgt:

Oy = —g (240 + 241 + A5)
= —0.1400 (19)
Nun muf der Bezugspunkt fiir den Momentenbeiwert noch von der Vorderkante des

Skeletts in den ¢/4-Punkt verschoben werden:

Cayy
C7n£/41k = Cmyy, + 4

= —0.1400 +
= —0.0700 (20)

0.2799
4
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d)

Zur Losung dieses Problems wird die folgende Isentropenbeziehung verwendet, die einen
Zusammenhang zwischen pstay, Poo Und Mao, herstellt:

Deo c—1 "
Peo <1 + ”—Ma;)
Pstau 2

_ k=1

o B -1
( P ) =1+ M2,
Pstau 2

k=1

- 1 o I
B Ma2, = (—p ) -1
2 Pstau

2 = -t
Moo = ( P ) -1 (21)
k=1 Pstau

Mit peo = 79435 Pa und pstay = 101320 Pa sowie k = 1.4 erhélt man folgenden Zahlen-
wert:

Maeo = 0.6 (22)

Die Verwendung der 1. Prandtl-Glauert Regel bedeutet, dafi zur Erfassung linearer
Kompressibilititseffekte bei zweidimensionalen Stréomungsproblemen nur die aerodyna-
mischen Beiwerte mit 1/5 skaliert werden miissen. Die Geometrie bleibt unverzerrt:

1
e (2, 2,0, f,0) = ECM (x,z,a, f,0) (23)
= o= %cam (24)
= Cm = S5Cmy 25
3 (25)

Mit Maco = 0.6 ergibt sich fiir den Skalierungsfaktor 8 folgender Wert:
B=+1—-MadZ, =038 (26)

Mit den inkompressibel berechneten Werten fiir Auftriebs- und Momentenbeiwert, hier
nun mit ¢,,, und ¢,,, bezeichnet, erhdlt man damit die kompressiblen Werte fiir Moo, =
0.6 mit Hilfe der Gleichungen (24) und (25):

Cap =0.2799 = oo = 0.3499 (27)
G = —0.1400 = Culya—os = —0.1750 (28)
Cmyjayy, = —0.0700 = Cmy g Moo, =0.6 = —0.0875 (29)

Die Verwendung der 1. Prandtl-Glauert Regel zur Kompressibilitatskorrektur macht es
hier moglich die inkompressiblen Ergebnisse aus Aufgabenteil ¢) direkt zu iibernehmen.
Dies liegt darin begriindet, daff die Geometrie durch die 1. Prandtl-Glauert Regel nicht
verzerrt wird, und somit der Zustand stoBfreier Anstromung fiir Mae = 0.6 beim gleichen
Anstellwinkel vorliegt wie bei inkompressibler Rechnung.
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

Es soll der Tragfliigel des Solarsegelflugzeuges icaré untersucht werden. Zur Berechnung kann
angenommen werden, dafl der Fliigel bei neutralem Querruder ungeschrinkt ist und eine ebene
Platte als Profil aufweist.

a) Zunichst wird das Fliigelprofil betrachtet, welches als ebene Platte mit 25% Klappentiefe
angenihert wird. Berechnen Sie die Birnbaumkoeffizienten A,, A;, A, fiir das Fliigel-
profil in Abhéngigkeit vom Klappenwinkel 7 (in [rad]). Nehmen Sie dabei an, da die
Anstromung in Richtung der z-Achse erfolgt, dafl die Profilhinterkante unabhéingig von
1 bei z/t =1 liegt und daB tann =~ n gilt.

Bestimmen Sie darauf aufbauend ebenfalls in Abhéngigkeit vom Klappenwinkel n Auf-
triebs- und Momentenbeiwert sowie den Nullauftriebswinkel des Profils (in [rad]).

z/t

Klappe
j—

b) Der Fliigel des icaré soll nun mit Hilfe der Prandtl’schen Traglinientheorie untersucht wer-
den. Bei ausgeschlagenem Querruder und einer Fluggeschwindigkeit von Uy, = 25m/s
kann die (gebundene) Zirkulationsverteilung mit Hilfe der folgenden drei dimensionsbe-
hafteten Fourier-Koeflizienten angenéhert werden:

Ay = 8.5814m%/s
Ay = —4.3316m%/s
Ag = 1.2774m%/s

Die Streckung des Fliigels betragt A = % = 21.1708, die Luftdichte p = 1.225k3/ms3.
Berechnen Sie damit

e den Auftriebsbeiwert cg4,

e den Beiwert des induzierten Widerstandes cyy,,
e den k-Faktor,

e das Rollmoment M, und

e das (induzierte) Giermoment M,.

1/6
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c) Bestimmen Sie nun aus der approximierten Zirkulationsverteilung an den Stellen y =
+8.345m und y = —8.345m den geometrischen Anstellwinkel a, () des Profils in [rad]
und [Grad]. Verwenden Sie als Wert fiir den zweidimensionalen Auftriebsanstieg des
Profils wie iiblich %2 = 27,

d) SchlieBen Sie unter der Annahme, daf die Querruder nach oben und unten gleich aus-
geschlagen sind auf den Querruderausschlag zuriick, welcher der durch die Fourier-
Koeflizienten A;, Ay, Az gegebenen Zirkulationsverteilung zugrunde liegt. Gehen Sie dazu
von der Verdnderung des Nullauftriebswinkels aus, den ein Querruderausschlag verur-
sacht und fiir den in Aufgabenteil a) eine allgemeine Beziehung abgeleitet wurde.

‘ Uy =25 m/s
¢ I

[

I

!

I

I

I

1.15 0.46
[
o o
~ «© o 0
— el - -
$ <~ [ - -
+ By [m]
b/2=11.50 m

Zu a) Allgemein lautet die Gleichung zur Bestimmung der Birnbaum-Koeffizienten:
1 (Tdz
Ag=a2 = [ 24 1
L /U dz d¢ (1)
2 [Tdz
A, = —;/0 7z €0 (np) do (2)

Geht man davon aus dafl der Klappenausschlag klein ist, kann tann = 7 gesetzt werden.
Damit kann die Steigung der Skelettlinie abschnittsweise angegeben werden (Bereich I:
Klappe, Bereich II: feststehender Teil des Profils):

dz Zfux

2 =4k g ~—

|, ann ~ -1 3)
dz

ol R 4
dx|,, 0 )

Mit Hilfe der Gleichung zur Transformation der Profiltiefenkoordinate in ¢-Koordinaten

1 4 cos v
% _1tcose ;08% = (= arccos (2% - 1) (5)
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werden die Integrationsgrenzen zur Auswertung der Integrale in den Gleichungen (1)
und (2) berechnet:

%:0 = p=n (6)
C T 1

-2 4 = arccos B (7)

t v 2 3

%:1 = =0 (8)

Da die Anstréomung in Richtung der z-Achse angenommen wird ist o™= 0. Fiir die
Birnbaumkoeffizienten folgt damit:

I
Ag=—= -ndp+  0dyp (9)
T o /3
n E('*
_ 10
i (10)
n
= = 11
! - (1)
, ]
A= —— —ncosp dy + Ocosp dp (12)
™ o /3
i H3
= i, 13
ingf (13)
V3
G (11
i -
o s cJ
Ay=—= —ncos (2¢) dp + 0cos (2¢) dp (15)
™ o /3
=
= —sin (2¢) (16)
T 0
V3
= " 1
b (17)
Auftriebsbeiwert:
=71 (240 + A 18
Co =Ryt \1/)_ (- (18)
n 3
= 2— — 19
T 25— (19)
S
=7 37 +V3 (20)
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Momentenbeiwert:

Cm = — (240 + 241 + Ap) (21)
4 s \[Iil
T 2 23 3
__rm 2 Vo 22
LA A (22)
o O
n o)
__n oz .0 2
1 37r+2\/§ (23)
Nullauftriebswinkel:
A A
o=t 2 24
Q=0 5 "3 (24)
V3 V3
L 25
19 = Ton (25)
2V3
- V2 2%
3 (26)
=—0.3675 17 (27)

Zu b) Der Fliigel-Auftriebsbeiwert héingt unabhéngig von der Zirkulationsverteilung nur vom
ersten Fourier-Koeffizienten ab:

7TAA1
4= = 0.4963 28
AT U, (28)
Fiir den induzierten Widerstand sind alle Fourier-Koeffizienten relevant, hier also die
verfiigharen A; bis Ajs: — —
Gyt AZ (29)
C = — — n
T A

Die Auswertung der Koeffizienten ergibt:

n | A, ‘ A2 ‘ nA?
1| 8.5814 | 73.6399 | 73.6399
2| -4.3316 | 18.7631 | 37.5263
3| 1.2774| 1.6317 | 4.8951

Damit erhalt man schlieBlich den Beiwert des induzierten Widerstandes:
[ [

= 0.0037 1+ ——— - (37.5263 + 4.8951
ws + 736300 "¢ + )

=5.8369-10"° (30)
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Damit 148t sich sofort der k-Faktor bestimmen:

= Wi (31)
CW,; o,
Cw;,
=W 32
A/ 32)
= 1.5761 (33)

Fiir das Rollmoment wiederum zeigt die Integration iiber der Spannweite dafl nur der
Koeffizient A, von Bedeutung ist:

M, = %bszmAz (34)

= —13778.8926 Nm (35)

Das (induzierte) Gier- bzw. Wendemoment tritt zusiitzlich zum Rollmoment auf, wenn

die Zirkulationsverteilung weder rein symmetrisch (4, = Ay = Ag = ... = 0) noch rein

antimetrisch (4; = A3 = A5 = ... = 0) ist. Mit drei Fourier-Koeffizienten berechnet
sich das Giermoment wie folgt:

M, = —;—pr [(1+2)A14; + (2 + 3) Ap Ay (36)

= 384.9823 Nm (37)

Zu c) Zuerst muB die gegebene Fliigelposition y = £8.345m in ¥-Koordinaten umgerechnet

werden:
I |
- Y
9(y) = arccos b2 (38)
I(y = +8.345m) = 0.7588rad (39)
Yy = —8.345m) = 2.3828 rad (40)

Um den geometrischen Anstellwinkel o, an einer spannweitigen Fliigelposition zu bestim-
men, wird die Grundgleichung der Prandtl’schen Traglinientheorie in dimensionsloser
Form unter Verwendung eines Reihenansatzes fiir die Zirkulationsverteilung ausgewer-
tet. Einfaches Umstellen liefert direkt:

1 [
1 — bsin 9
ag(V) = =———— A, sin (nd) #ﬂ*ﬂ +n (41)
i _eeri U
[

Ca

Das Auswerten dieser Gleichung liefert:
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¥ = 0.7588rad | ¥ = 2.3828 rad
n A, sin nd sin nv
1 8.5814 0.6881
2| —4.3316 0.9986 ‘ —0.9986
3 1.2774 0.7612
() 1.15m
Cy 1.2638- 1072
C, 8.7607
a, (V) [rad] 0.0285 0.1461
a,(9)[] 1.6309 ‘ 8.3715

Zu d) Die Verdinderung des Nullauftriebswinkels des Profils zwischen mit nach unten und
nach oben ausgeschlagenem Querruder kann in Anlehnung an das Ergebnis aus a) wie

folgt formuliert werden:
2v/3
Aap=oly, = g AW'iyE (42)

3T

Der Wert Aas=o| 4y entspricht dabei der Differenz zwischen dem geometrischen Anstell-
winkel ay(+y) und dem geometrischen Anstellwinkel og(—y):

Aag=oly, = lag(—y) — ag(+y)] (43)
= 0.1461rad — 0.0285 rad
=0.1176rad (44)

Umstellen von Gl. (42) liefert:

3 E
Anly, = Em Aay=ol, (45)
= 0.3200 rad (46)
= 18.3346° (47)

Da die Querruder lt. Aufgabenstellung nach oben und unten gleich weit ausschlagen,
betrigt der Querruderausschlag also:

Anly,
Inl = Ti’ (48)
=0.1673° (49)
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik 1* a) Der Auftriebsbeiwert kann allgemein nach folgender Gleichung bestimmt werden:

Unter Anwendung der Skeletttheorie soll ein druckpunktfestes Profil entworfen werden. Das Co =T (2A0 + A1) 1)

Profil werde zunéichst bei inkompressibler Strémung betrachtet. Da die erste Normalverteilung bei der Modellierung des Skeletts nicht beriicksichtigt
werden soll ist Ag = 0. Damit kann man A, direkt aus obiger Gleichung bestimmen:
a) Bei einen Auftriebsbeiwert von ¢, = 0.21 gelte fiir den 1. Birnbaum-Koeffizienten Ag = 0.

. L. . . 2
Bestimmen Sie die Werte der Birnbaumkoeffizienten A; und As. C, = A, - A = Ca _ 0.2n

== =02 (2)

b) Berechnen Sie nach der ligearisierten rI.’heorie d'ie Lage der Minimal—.und Maximalwerte Der Wert von A, ergibt sich aus der Bedingung der Druckpunktfestigkeit. Diese ist
von €, auf der Profiloberseite. Setzen Sie dazu die Gleichung zur Bestimmung des Druck- gegeben wenn gilt:

ljeiwertes ¢, allgemein in X = X/t-Koordinaten an und leiten Sie diese anschliefend nach A = —A - A, = —0.2 (3)
X ab.
b) Die Gleichung zur Bestimmung von ¢, nach der linearisierten Theorie lautet:
In den folgenden Aufgabenteilen wird das Profil nun bei Uberschallanstrémung betrachtet.

u
C, = 72U7 (4)
¢) Wie groB ist der Anstromwinkel a* in Grad fiir den das Profil im Uberschall keinen . . . )
Auftrieb liefert? U kann aus der Zirkulationsverteilung des Skeletts bestimmt werden:
d) Bestimmen Sie den Nullmomentenbeiwert C,,,_, fiir Uberschallanstromung. Ist das Profil U= Y ¢ +0S, — US (5)

auch im Uberschall druckpunktfest?
Einsetzen von Gl (5) in (4) liefert:

C

I
S 4y g
<

i (©)

P
Die Zirkulationsverteilung des so modellierten Skeletts erhiilt man aus der Uberlagerung
der Zirkulationsverteilungen der 2. und 3. Normalverteilung:
L1 [ || ] [ || 1
X

Y1 =n _Itjl - (7)

X X X

=Uy 4A; — 1—— +8A; 2--1 — 1-——
t t 8 t t t ®)

Einsetzen von Gl. (8) in Gl. (6) ergibt fiir die Druckverteilung der Profiloberseite:
e e lﬁ—@
L =!
oA 2% iea, 221 X 9
t Lt t T % t ot ©)
A5 Em|
X X

=—4 1 1—¥ A +2A; 2?—1 (10)

Zur Bestimmung der Lage der c,-Extrema muf§ diese Gleichung nach % abgeleitet und

zu Null gesetzt werden:
L. = e 2 DN L
dopy 228 X XA g T2

!
A e =5 e 2 i P=g—71—=0 (11
d ¢ z {_z t t z {_z (1
t t t t

1/4 2/4
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([ Ly
Fir ¥ 1 -7 #0,d h. % # 0 fihrt Multiplikation mit ¥ 1—% und Ausmultipli-

zieren auf folgende quadratische Gleichung:

[ I Y e Y e A (Y
—241 1-27 — 1647 1-5 —ddy 201 1-27 =0
/ / ™ —
X x i =L
X X Lded L] X
— 241 HAAT — 16407 +164; T —8A7 +164, T +4A2—8A2?£0
X X
—2A1 HAAT - 32407 £ 324y 444,20
X
324, +(4A1—32A2)¥+2(2A2—A1)é0 (12)

Das Losen dieser Gleichung nach der bekannten Formel fithrt auf folgendes Ergebnis:

—
X ¢ )ﬁ 84, — A+ AT f 3242
X, B -

13
1,2 16 A, (13)
bzw. mit Zahlenwerten:
X
n (Cpmm)az 0.20346 (14)
2 (€)= 0.92154 (15)
2

¢) Zur Berechnung des gesuchten Winkels o* gibt es mehrere Moglichkeiten. Zum einen
kann einfach die Formel fiir den Auftriebsbeiwert im Uberschall zu Null gesetzt und
nach a* aufgelost werden, was aber mit relativ viel Zeit- und Rechenaufwand verbunden
ist. Als weitere Moglichkeit kann die Kenntnis genutzt werden daf Wolbung im Uber-
schall keinen Beitrag zum Auftrieb liefert, d. h. da§ das Profil auftriebslos ist wenn die
Anstromung in Richtung der Sehne erfolgt. Dies bedeutet dafl a* so gewihlt werden
muB, dafl U, in Richtung der Sehne weist. Um den notwendigen Drehwinkel zu erhalten
kann man die Form der Skelettlinie bei $ = 1 auswerten, sich so die dortige z-Koordinate
des Skeletts bestimmen und damit den gesuchten Winkel berechnen. Oder schliefilich als
einfachste Moglichkeit kann die Kenntnis genutzt werden, da§ bei Fehlen der 1. Nor-
malverteilung die Sehne des Skeletts nur durch die 3. Normalverteilung angestellt wird,
womit man direkt erhélt:
o' = —0y = Az (16)
- e
o= 15 rad = —0.06667 rad = — w - —3.8197° (17)

H2003 NPO V

Um das Integral auswerten zu konnen muf also zuerst die Gleichung der Skelettlinie aus
Uberlagerung der Anteile aus 2. und 3. Normalverteilung aufgestellt werden:

z t =7 t +2y —
X -~ X l_—LI X X 8 I;“jl
=AZ 1-2 —AS 14242 2
t |;|t t éﬁ t
8 X
= ——AQ - + (4Az - Al) - + (Al - AQ) - (19)
3 t t t
Die Ableitung der Skelettlinie nach § ergibt:
[
dz % L]
F%IZI: —8A, 1 + 2; (4A; — Ay) + (A — Ay) (20)
t
Setzt man dies in Gl. (18) ein und wertet das Integral aus, so erhélt man:
= e
* dz_2
6 - —1 . & @dd?
Maz —1 2 o dF tt
1 1 1
o T G G x I
=— — = —8Ay - +2 - (AAr—-AD)+(AI—Ay)—- d —
Ma2 —1 EQI 0 t t t t
1 ; §1
e B YN I;ELQI;“;(ZA A)+1I;|IQ(A A,)
= Mal —1 2 2 7 3 1 2 1 9 1 1 2 .
Iial* 1 ) 1 oM
:——I;Il: — — 2A+-(4A—A (A1 —A
Ma: —1 2 2+3( 2 1)+2(1 2)
é‘” I:O(I* = 8 2 1 1
=— — — 2A0+ Ay — AL+ A — A
Maz 1 2 S I
N
= _ — —— (A, —A 21
R I (Y (20
Fiir o* = —3.8197° (also ¢4 = 0) erhélt man bei Einsetzen von A; und A, als Zahlenwert:
1
Conay = — - — 22
o= 5 22
- h 23
30 Maz —1 (23)

Da dieser Wert ungleich Null ist, ist das Profil bei Uberschallanstrémung nicht druck-
punktfest.

4/4
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

o
Yi Y y[m]

Es soll der Tragfliigels eines
Cargo-Kleinflugzeuges unter An-
wendung der PRANDTLschen Trag- -
linientheorie ausgelegt werden.
Der Flugel ist als geschrankter b2=5m
Rechteckfliigel ausgefiihrt, siche Abbildung. xml

2m

Zunéchst wird die Situation im Reiseflug ,,R“ betrachtet, bei dem eine elliptische Zirkula-
tionsverteilung I'(y) realisiert werden soll. Die Reisefluggeschwindigkeit betrigt Uso, = 70m/s
und der mittlere Auftriebsbeiwert ca, = 0.5. Das Profil weist einen Auftriebsgradienten
von (deca/da),y = 27 auf.

a) Berechnen Sie den Koeffizienten A;, nach der PRANDTLschen Traglinientheorie!

b) Bestimmen Sie die geometrischen Anstellwinkel ag, . und ag,, . in [°] fiir die Schnit-
te, 1 (Wurzel) bzw. 11 (Fliigelspitze)! Geben Sie die Schrénkung Aag = ag,,, — ag, , an!

In den nachfolgenden Teilaufgaben werde der Tragfliigel im Bereich des Stalls ,,S* unter-
sucht. Die Auftriebsverteilung ist nun nicht mehr elliptisch und soll durch Verwendung
der FOURIER-Koeffizienten A, und Az, angendhert werden.

c) Es wird eine Stall-Geschwindigkeit Us.g = 40m/s gefordert. Berechnen Sie den zu-
gehorigen mittleren Auftriebsbeiwert cag sowie die Koeffizienten A, und Asg!

Hinweise:
— Falls Sie Teilaufgabe b) nicht gelost haben, rechnen Sie mit Aag = —6° weiter.
— Verwenden Sie folgende Gleichung, die aus der Traglinientheorie resultiert:
_Al 4 A3 4b
2A0q = S . + 5 12+
87 Uss  (deaf/da)yyt = bUsg (dea/ da)yyt

d) Stellen Sie die Gleichung zur Bestimmung der spannweitigen Verteilung des Auf-
triebsbeiwertes ¢ (1) auf! Bestimmen Sie die Position ¥ (Cap.y ) und den Zahlenwert
des maximalen Auftriebsbeiwertes cap,,! Rechnen Sie mit mindetens 4 Nachkom-
mastellen.

Hinweis:  cos 39 = 4 cos®1) — 3 cosv

e) Die Schrinkung soll als aerodynamische Schrinkung realisiert werden. Berechnen
Sie unter Anwendung der Skelett-Theorie (1. und 2. N.V.) die erforderliche Ande-

rung der Profilwélbung A% = f'T' - fT'!

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschrit-
ten muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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a) Reiseflug:  Uyn = 70m/s; cag =0,5; %La o

da |2d =

Da eine elliptische Zirkulationsverteilung vorliegt ist lediglich der erste Fourier-
Koeffizient ungleich Null und es gilt nach Gl. (6.68):

7T'A'A1
AT U (1)
Ca "2 b Uy
e = ®
b 10m
mit A=-=—"—5 3
mi : o (3)
0,5-2-10m - 10
folgt Ay, = - ”; ™S 4 s6m? s (4)
p

b) Fiir den geometrischen Anstellwinkel ergibt sich bei elliptischer Zirkulationsvertei-
lung nach Gl. (6.63):

A 4-b-sind
0 (1) = N 1 6

2b cdotUy %chlzd ()

) Aig 4-b-sin?
: = . 1

pier s aga(0) = 5o [ L5 ] (6)
Wurzel : 9y = g [ Jinv, =1 (7)
Fligelspitze : Yy =0 [dind;; =0 (8)

damit folgt:

44, 56m/ s> { 40m 1}

_ , —0.133227.63°
AR = 5 0m - 0m/s |2m-2m 0, 13321, 63 ©)
44, 56m/s* .
=— """ .1 =0,0318=1, 82° 10
% = 5 0 70mys ’ ’ 10
[ DNag, = —0,1014= —5,81° (11)

c) (Stall : Usg = 50m/s)
Da das Flugzeuggewicht unverdndert bleibt muf} fiir den Auftrieb gelten:

As = Ar (12)
@S . CA5 = U;R 'CAR (13)
U2
= CAg = CAg * UZR (14)
00s

(70m/s)?
[ d=0,5-——55 =1,5313 15
(40m/s)? 15)
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d)

Der Auftrieb des Tragfliigels wird lediglich durch den ersten Fourier-Koeffizienten
reprisentiert und es gilt nach Gl. (6.68):

T A A1
DT 16)
cas 20U
mit (3) folgt:
1,5313 -2 10m - 4 ;
Ay, = L313-2-10m A0m/s _ .y gong 0 (18)
S 75
Mit der in der Aufgabenstellung angegebenen Gleichung folgt:
A A -4 1
s — 2. Aag+ = } . (19)
PUcs Uses Sl 1] [194 aia
ﬁlzd
2 A ag b U + 255
_ da 20
) T (20)
Ta.
2. (—0.1014) - 10m, - 40 77,9859m?/s-40m
[y - 2 (F0.101) - 10m ;nm/s T mem oy goesm?/s (21
12+ 515m

Nach Gl. (6.7) besteht zwischen dem lokalen Auftriebsbeiwert ¢, und der Zirkula-
tionsstrarke I' folgender Zusammenhang:
Us
D(y) = 5 caly) - ty) (22)
2-T'(y
Ca) = 20 (23)
oog U

Die Zirkluationsstarke berechnet sich in Abhéngigkeit der Fourier-Koeffizienten
gem. Gl. (6.55):

M
rw) = Z Ap - sinnd (24)

n=1
hier : T(¥) = Ajg - sind + Asg - sin 3¢ (25)

(25) in (23) liefert:

2
ca(V) = Ui

Die notwendige Bedingung fiir einen Extremwert lautet:

(Aig - sind) + Az - sin399) (26)

dea(9)
d9 =0 “
dea(?) __2 . (Aig - cost + 3A34 - cos30Y) B 0 (28)

dv Usg -t
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AL - cos¥ + 3A3g - cos 39 = 0 (29)

AL - cos® + 12434 - cos® 9 —9Az, - cos?) =0 (30)

1) cosd =0 & w/2 (31)

Gl.(6.24) 1y = gcosﬁ CyF0 (32)

2
call = 7/2) = o (A1, = Asy) (53
oog " U
- 2 2/ _ 2

= Tom/s 2m (77,9859m° /s — 11,0068m*/s) (34)
[l = 7/2) = 1,6745 (35)

2)  Aig + 12455 - cos® 9 — 943, =0 (36)

945, — A 1 A
2.9 3s s _ & _ s
cos” ¥ 1245, B (9 A3s) (37)
1 Als
=4/—-(9—
cost =+ 5 <9 A3s) (38)
1 77,9859
=+,/—(9— ==+

Ccad _\/12 (9 1170068) +0,3995 (39)

b 10
Lt 5 cosd) = £0,3995 Tm — 41,9973

(
91 = arccos(0,3995) = 1, 1599 (41
Y9 = arccos(—0,3995) = 1,9817 (

2 m? . m?
ca(91,92) :m . (777 9859? ~sind; + 11, 0068? - sin 3191> (43
Ll ds) =1,6961 > ca(V = 7/2) (44)
Cc), trittbei y==%1,9973m auf (45)

e) Bei einer aerodynamischen Schrinkung ist der Anstellwinkel o (Winkel zwischen

Anstrémrichtung und Profilebene) konstant {iber der Spannweite. Die Variation des
geometrischen Anstellwinkels ag wird durch Verwendung eines Profilstraks erzielt,
der unterschiedliche Nullauftriebswinkel aufweist. Die Schrénkung Acayg entspricht
im Falle einer aerodynamischen Schriinkung damit der betragsmifBigen Anderung
des Nullauftriebswinkels (siche auch Abb. 6.3 im Skript). Zu beachten ist, dafl bei
einer Reduktion von ag bei konstantem « der Nullauftriebswinkel weniger negativ
wird und damit absolut zunimmt. Es gilt daher:

AagR = Qg T Qg = —Aapzg =~ (aA:OII - aA:0|) (46)
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Nach der Skelett-Theorie berechnen sich die Birnbaumkoeffizienten der 1. N.U.

gem. Gl. (2.62) zu:

Aln - All =-2 (OCA:O.. - aA:O.)

Ay, — Ay, =2 Aogg

Mit Gl. (2.49) folgt daraus fiir die Wolbungsinderung:

Af AL, L
t ¢ t 4 (Alll All)_ZAag

1
I_;%{ =3 -0,1014 = —0,0507= — 5,07%
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik 1

Z)
ACanard AFlﬁgcl 2/t
€ +

Use sp v B
W ~N ¥ . 1

a* Tsp T

TF1
(a) 2D Seitenansicht (b) 2D Detailansicht Canard

Betrachtet werde eine “Entenkonfiguration” bei inkompressibler Umstromung, siehe Skizze. Es
soll zundchst das Profil des Canards unter Anwendung der Skelett-Theorie analysiert werden.
Der Canard sei um den Winkel € gegeniiber der x-Achse angestellt und hat eine Klappe der
relativen Tiefe von 25%.

a) Stellen Sie unter Annahme kleiner Klappenwinkel 7 (sinn = tann = 7)) die Gleichun-
gen fiir Kontur und Steigung der Skelettlinie des Canardprofils auf. Beachten Sie die
Vorzeichenkonvention fiir 7.

b) Die Skelettlinie soll durch die ersten beiden Normalverteilungen angenéhert werden.
Berechnen Sie die Koeffizienten Ay (e, a*,n) und A (e, o*, 1) sowie den Auftriebsbeiwert

Cacanard,2p (57 a*r 77)'

Nun soll die 3D Konfiguration betrachtet werden. Canard und Fliigel besitzen elliptischen
Grundriss mit geraden ¢/4-Linien und sind ungeschrinkt. Die Fluggeschwindigkeit sei zunéchst
U, = 50 m/s und die Dichte po, = 1.2 % Die Entfernung der ¢/4-Linien von Fliigel und
Canard entsprechend der Skizze ist xF; = 5 m. Die Riicklage des Schwerpunkts xsp ist noch
zu bestimmen. Die Spannweite b und die Profiltiefe an der Wurzel ¢; fiir den Fliigel und den
Canard sind gegeben durch:

bFlﬁgcl =8m tl,Flﬁgcl =15m
bcanard = 2 m t1,Canard = 0.5m

c) Welcher Anstromwinkel o, in [°] ist erforderlich wenn der Tragfligel bei stationdrem
Flug einen Auftrieb von 5000 N liefern muss. Vernachlissigen Sie dabei den induzierten
Abwind des Canards.

Beim betrachteten stationéren Flugzustand ist der Klappenwinkel = 0°. Der Einstellwinkel
des Canard ist € = 2°. Der Zusammenhang zwischen dem zwei- und dem dreidimensionalen
Auftriebsbeiwert des Canards ist gegeben durch:

_ ACanard
CAcanard.3p = Cacanard.2p /\(\1 g+ 2
Canar
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d) Berechnen Sie das Moment Mgp um den Schwerpunkt infolge der Auftriebskrifte von
Canard und Fliigel! Bestimmen Sie die Position zgp wenn stationédrer Horizontalflug
gefordert ist!

Anm.: Der Beitrag des Canard-Moments um seinen ¢/4-Punkt kann bei der Bestimmung
von Msp vernachlassigt werden.

e) Bestimmen Sie den Anstromwinkel oz, fiir Ux, = 70 m/s bei dem der Fliigel den glei-
chen Auftrieb wie in Teil ¢) produziert. Welcher Klappenwinkel 77y ist am Canard fiir
stationdren Flug einzustellen?

f) Welche Bedingung muss im Neutralpunkt des Flugzeuges erfiillt sein? Wie wird sich
eine positive Wolbung des Tragfliigelprofils bei unveriinderten Werten ¢, o*, n qualitativ
auf die Lage des Schwerpunkts auswirken (mit Begriindung!). Welche Auswirkungen hat
dies auf die statische Liangsstabilitat wenn die Lage des Neutralpunkts unabhingig von
der Wélbung des Fliigels ist?

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!

2/2
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

a) Neben kleinen Klappenwinkeln 7 seien der Einfachheit halber auch kleine Winkel € an-
genommen. Diese Annahme ist plausibel und hat keinen wesentlichen Einfluss auf das
Ergebnis. Die Konturlinie besteht aus zwei Geraden, jeweils fiir den vorderen Teil der
Skelettlinie und die Klappe. Die Unterscheidung der beiden Fille ist explizit anzugeben.

Konturlinie:
z_ {0.755 —Xe=c(0.75—%) fir 0<%=<0.75
t | =e+n)- (¥-0.75) 075 <¥=<1
Steigung:
d(z/t) {—s fiir 0 < X <0.75
d@/t) |—(e+n) 075<%¥<1

Vorzeichen: € und 7 sind beide im UZS positiv definiert

b) Die Koeffizienten Ag und A; der Skelett-Theorie kénnen durch die Gleichungen (2.30)
und (2.31) aus dem Skript bestimmt werden.

. 1 [Md(z/t)
to = o= [ v W
2 [Md(z/t)
A = ;/0 A/t ~cos dy (2)

Dabei ist zu beachten, dass diese Gleichungen ein Integration iiber die Winkelkoordinate
¢ durchfiihren. Dadurch ergeben sich verdnderte Werte fiir die Integrationsgrenzen der
beiden oben genannten Gebiete.

. . x| 0]075 1
Integrationsgebiet: o7 /30

Einsetzen der Kontursteigungen aus Teil a) in Gl. (1) und (2) fiihrt auf die Koeffizienten
Ap(e,a*,n) und A;(e,a*,n). Dabei ist der Rechenweg anzugeben.

/3 T
Ap =a* — / —(e+mn) d<p+/ —edy
0 n/3

* 1 ™ T
=q +;(§(s+n)+7rs) §-5>
—a n
=a +e+3
) /3 T
A =—-= / —(5+77)-cosgod<p+/ —¢e - cos @ dp
T \Jo n/3

((s +n) - sin ¢|gl3 +¢e-sin <p|§,3)

VAR
3 3
ﬁ(f + 7])7 - 52>

A0 J w0

Il
=3
ol
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o)

d)

Der Auftriebsbeiwert cacanara.zo (€, @, n) ldsst sich entsprechend Gl. (2.35) durch Ag und
A darstellen

Cacanard,2D (57 04*7 77) = 71—(2140 + Al)

v_
P N 2 3
=27 oz+€+§ +7r-7]-7 (3)
2 V_
=2n(a* +¢)+n- (%-{- 3)
Fiir den Auftrieb am Fliigel gilt
A= CA " Qoo F
mit
F = Z bt =9.425m? der Fliche des ellipt. Fliigels
. k
oo = Peo Ufo = 1500 g 5 dem Staudruck
2 m- S

Der Auftriebsbeiwert des endlichen Fliigels ca ldsst sich auch schreiben als

_da
T da

(4)

CA
wobei CLC—Q der Auftriebsgradient des endlichen Fliigels ist. Fiir diesen gilt unter Verwen-
dung des 2d—Auftriebsgradienten der ebenen Platte nach der Einfachen Traglinientheorie
Gl. (6.52)

dea  2-7A . b?
o A 2 4.854 mit der Streckung A = 7= 6.791

Der Aunstellwinkel « in Gleichung (4) entspricht dem Winkel a* der Aufgabenstellung da
der Fliigel gegeniiber dem gegebenen Koordinatensystem keine Anstellung hat. Einsetzen
der Werte fiihrt somit zu

A 5000V

- . dea kg 2 . 2m6.791
oo F- %2 1500,5% - 9.425m2 - 218101

o*

=0.0729rad = 4.175°

Die Gleichung fiir Momentengleichgewicht um den noch unbekannten Schwerpunkt xsp
lautet

A{sp = Acanard Tsp — AfL - (IFL - Isp) =0 (5)

Da der Fliigel eine eben Platte ist erzeugt er kein Moment um seinen ¢/4-Punkt, das
Moment des Canards wird wie angegeben vernachléssigt.

Der Auftrieb des Fliigels ist in Teil ¢) zu
ApL = 5000N

angegeben. Fiir den Auftrieb des Canards ldsst sich ein Zusammenhang wie in Teil c)
aufstellen, wobei der Winkel o in Gleichung (4) hier der Summe a* + ¢ entpricht.

den,
d *
Acanard = CAcanard * Qoo * Franard = Goo * Franard * 7{;:‘“ (o +¢)
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f)

Da der Klappenwinkel zu n = 0° gegeben ist handelt es sich hier bei dem Canard auch um
eine ebene Platte, wodurch wiederum der 2d—-Auftriebsgradient von 27 angesetzt werden
kann. Dies fithrt zu einem Auftrieb des Canards von

A
Acanard = goo * Franard - g —canard__, (o +¢) =572.825N
Acanard +2

und damit zu einer Schwerpunktslage

A|:|_ *TFL _ 5000N - 5m

= = — 4.486m
Acanard - AFL _ 572.825N + 5000N m

Zsp

Der Fliigel soll bei der héheren Geschwindigkeit Uy, = 70m/s ebenfalls einen Auftrieb
von Arp = 5000 erzeugen. Entsprechend den Teilen ¢) und d) kann angesetzt werden

kg

« A Poo 2
U0 = 2940@

a7 = g mit dem Staudruck goo70 = ——

Gc0,70 * F do 2

Dies fiihrt auf einen Anstellwinkel

_ 5000N
2040%, - 9.4248m2 - 4.8537

*

aro

= 0.0371rad = 2.1301°
Fiir stationéren Flug muss erneut die Bedingung Gl. (5) erfiillt sein. Daraus ldsst sich
ableiten, dass

ApL - (zFL — osp)
.’L’sp

= 572.8N

Acanard =

und somit gilt fiir den Auftriebsbeiwert des Canards

Acanard

—— =0.2481
Goo0,70 * Feanard

CAcanard,aD =
Verwendet man die angegebene Beziehung, so fithrt das auf einen Auftriebsbeiwert im
Profilschnitt von

Acanard + 2

Acana\rd

= 0.3455

C'acanard,ZD = CAcanard.SD '

Bereits in Aufgabenteil b) wurde eine Beziehung zwischen Caarq.p und o und g
hergeleitet, GI. 3.

. oV
Cacanard.ZD =2m- (O/ + 6) + 7o - ? + 3

Gleichsetzen und Auflésen nach 77 fithrt zu

C =27 (a* +¢
g = —eanaraz0. Vil ) 00281 rad = —1.6°
T+ 3
Die Bedingung im Neutralpunkt ist
dem
dea

wobei hier auch alternative Formulierungen mdoglich sind.
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Ein positiv gewdlbter Fliigel erzeugt ein negatives Nullmoment. Betrachten wir Gl 5
fiir das Momentengleichgewicht, so muss diese Gleichung um einen Mommenten-Beitrag
Mg des Fliigels erweitert werden

]Msp = Acanard * Tsp — ApL - (IFL - .’L‘sp) 4+ Mg mit ML <0
Damit dndert sich die Lage des Schwerpunkts zu

ApL -opL — MpL

Tsp =
P Acanard + AFL

Da nicht nur der zusétzliche Beitrag Mg dazu kommt, sondern eine positive Wolbung
bei sonst gleichen Parametern auch den Auftrieb Ap erhoht wird der Schwerpunkt xsp
weiter hinten liegen miissen. Damit kommt er niher an den Neutralpunkt heran und die
Léangsstabilitéit nimmt ab.

Tsp 1 da Agp 1t Mg <0 [—¥tabil. |
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkdrperaerodynamik 1*

Betrachtet werden soll der Fliigel fiir ein Langstreckenflugzeug, dhnlich dem GlobalFlyer.
Der Einfachheit halber sei der Fliigel als rechteckig mit Schrinkung angenommen und es
werde stets der stationidre Horizontalflug vorausgesetzt. Die Stromung kann als inkompressibel
angesehen werden und soll mit der einfachen Traglinientheorie analysiert werden.

Im ersten Teil der Aufgabe sei der Fliigel so geschrinkt, dass im Auslegungspunkt gerade eine
elliptische Zirkulations—Verteilung vorliegt. Folgende Daten sind gegeben:

b = 316m Uw = 90m/s
t = 12m P = 041 kg/m?
G = 70000 N

a) Berechnen Sie den Koeffizienten A; fiir eine elliptische I'-Verteilung und den mittleren
Auftriebsbeiwert ca. Bestimmen Sie auch den maximalen lokalen Auftriebsbeiwert ca max.

b) Bestimmen Sie anhand der gegebenen Profilpolare den Auftriebsgradienten 'ff—; 5y 1D
nerhalb des linearen Bereichs und geben Sie den Nullauftriebswinkel des Profils an.
Berechnen Sie damit den geometrischen Anstellwinkel an der Wurzel ay(y = 0) und am

Tip ay(y = b/2) sowie den lokalen Anstellwinkel an beiden Positionen.

¢) Nun soll der Widerstand des Tragfliigels bestimmt werden. Ermitteln Sie zunéchst den
Reibungswiderstand Wp. Legen Sie dabei den Widerstandsbeiwert des Profils c,, an-
hand der Polare fiir den mittleren Auftriebsbeiwert des Fliigels ¢4 zugrunde. Berechnen
Sie dann den induzierten Widerstand Wj, sowie den Gesamtwiderstand Wy = W; + Wp
und schlieBlich die aerodynamische Giite A/Wees.

Die elliptische Zirkulations—Verteilung fithrt im Rahmen der Traglinientheorie bei gegebener
Spannweite zu minimalem induzierten Widerstand. Praktisch interessanter ist es aber in der
Regel, minimalen Widerstand fiir ein gegebenes Fliigelgewicht zu erreichen. Das Gewicht eines
Fliigels héngt dabei im Wesentlichen von der notwendigen Steifigkeit der Struktur und damit
direkt von den auftretenden Biegemomenten ab.

Im Folgenden soll nun ein Fliigel betrachtet werden, der mit einer um 10% grosseren Spann-
weite den gleichen Auftrieb erzeugt und dabei das gleiche Biegemoment an der Fligelwurzel
M Warzel hat wie der Fliigel im ersten Aufgabenteil. Wegen des gleichen Biegemoments wird
das Fliigelgewicht trotz der grosseren Flache dabei ndherungsweise konstant bleiben.

Y = 1,1-b A

T _ r
M [z,VVurzel - A/[T,Wurzel G = G

d) Es sollen die Koeffizienten A}, Ay, A3 der nicht—elliptischen I'-Verteilung bestimmt wer-
den. Uberlegen Sie zunéchst, welche Bedingungen fiir A} und Aj gelten miissen und
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geben Sie beide Koeffizienten an. Verwenden Sie dann Gl. (1) fiir das Wurzelbiegemo-
ment der rechten Fliigelhélfte um den Koeffizienten A5 zu bestimmen. Berechnen Sie
ausserdem analog zu Teil ¢) den Profil-Widerstand sowie den induzierten Widerstand
und geben Sie das Verhdltnis A/W/,, an.

ges
1 2 ™ 2
My Wargel = =b° Oo(fA —A 7Af> 1
X, Wurzel 8pU 31+42+55 (1)

e) Leiten Sie Gl. (1) fiir das Wurzelbiegemoment der rechten Fliigelhélfte her. Verwenden
Sie dabei die Bezichung

/ ) ) ; { 1x — 1= sin2ma fiir |m| = |n|
sin ma sin nzdr = i i

sin(m—n)x __ sin(m+n)x .o

Smon T amin) fir |m| 8 |n|

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

Das betrachtete Langstreckenflugzeug ist an den GlobalFlyer angelehnt, der Anfang 2005 Non—
Stop die Erde umrundet hat. Die Anstromung entspricht einem Flug mit Mas, = 0,3 in 10000
m Hohe. Die Aufgabe soll durch Anwenden der einfachen Traglinientheorie gelost werden.
Dabei ist (wegen Mas, = 0, 3) eine inkompressible Stromung anzunehmen.

a)

b)

Es liegt eine elliptische Zirkulationsverteilung vor, d.h. lediglich der 1. Fourier-Koeffizient
A; B 0. Der Auftrieb ist fiir stationdren Horizontalflug gleich der Gewichtskraft, A = G.
Mit (Skript Gl. 6.67)

A= gprooA1
ergibt sich
4G
= = 76.4354 m?/s 1
1 opUm 76.4354 m“/s (1)
Der Auftriebsbeiwert ca berechnet sich entweder mit (Skript Gl. 6.68)
mAA; b
A= =1.111 i = - =26.
cA Wl 1.1117 mit A . 26.33
oder mit
A Ay
AT GeF  BUZF

Der lokale Auftriebsgradient bestimmt sich mit Hilfe von (Skript Gl. 6.7)

Uoo
Iy) = - cay)t(y)
und 'y = Ay zu
2T (Y 2T sind  2A;sind
cal) = (0) _ Musing _ 24;sind @)
Usot (V) Usot (V) Usot (V)
Die Lage des maximalen Auftriebsbeiwerts kann durch % = 0 bestimmt werden
dcg  2Aqcos? T
—=———=0 [P=_
dd Usot 2
Alternativ lisst sich aber auch argumentieren, dass bei einer elliptischen I'-Verteilung
das Maximum in der Mitte, also bei ¥ = %, liegen muss. Damit berechnet sich camax zu

T 241
Ca,max = Ca(ﬂ = 5) = T.ot = 1.4155
Innerhalb des linearen Bereiches lisst sich der Auftriebsgradient
% oq durch einen Differenzenquotienten bilden.

131
deq)  Acq Cn
%bd - Aa 025

Liest man aus der Polare zum Beispiel die Werte o
g1 = 0 a; = -5°=-0.08727 rad -0.15

Cap = 131 ay = 5°=0.08727 rad 4

ab , so ergibt sich der Auftriebsgradient zu
5 5ot 5
P S I I

de, Ca,2 ~ Ca,l
— |, = ——= ="7.5057(= 1.2 2m). 3
do |2d Q2 — (1 ( 7T) ( )
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Der Auftriebsgradient ist grosser als die theoretischen 27 der ebenen Platte, da sowohl
die Dicke des Profils als auch der (nicht vollig zu vernachléssigende) Einfluss der Kom-
pressibilitit den Gradienten erhéhen.

Der Nullauftriebswinkel ist entsprechend der Polare

a(cqg =0) = —5° = —0.08727rad.

Nun sollen der geometrische und der lokale Anstellwinkel des Fliigels jeweils an der
Fliigelwurzel und aussen am Tip best immt werden. Der geometrische Anstellwinkel
(ag) ist der Winkel zwischen der ungestérten Anstrémung und der Nullauftriebsrichtung
des Profils, wiihrend der eigentliche Anstellwinkel (o) den Winkel zwischen ungestorter
Anstromung und der Profil-Sehne bezeichnet.

Hier sind zwei alternative Wege méglich den geometrischen Anstellwinkel zu bestim-
men. Der erste verwendet die Gleichung (Skript Gl. 6.63), basierend auf der Einfachen
Traglinientheorie. Der zweite Weg verwendet die gegebene Polare und den induzierten
Anstellwinkel nach (Skript Gl. 6.41). Beide Moglichkaiten fithren (im Rahmen der Able-
segenauigkeit) zum gleichen Ergebnis.

Weg 1 Anhand der Formel (Skript Gl. 6.63)

M .
An 4bsin
2sindag(v¥) = E ——sinnd| ———+n
n=1 bUs [%{Zdt(ﬁ) }

Ay dbsind
0) = 1] fir M =1
() 20 {% ol + ] ur

und den Ergebnissen aus Gl. (1) und Gl. (3) kann der geometrische Anstellwinkel
an den Positionen

Wurzel: y =0 9 =m7/2

Tip: y=>b/2 ¥=0
berechnet werden. Der lokale Anstellwinkel ist auf die Sehne bezogen, statt der
Nullauftriebsrichtung. Damit kann er aus dem geometrischen Anstellwinkel und dem
Nullauftriebswinkel bestimmt werden

a=ay+ alcg =0). (4)
Damit ergeben sich folgende Werte:

Wurzel:  ag(n/2) = 11.58° a(r/2) = 6.58°

Tip: ay(0) = 077 a(0) = —4.23°

Weg 2 Mit der Polare kann fiir den lokalen Auftriebsbeiwert ¢, jeweils der Winkel zwi-

schen Profilsehne und lokaler Anstromrichtung bestimmt werden. Beriicksichtigt
man dazu den Winkel zwischen lokaler und ungestorter Anstrémung, den induzier-
ten Anstellwinkel «;, so erhidhlt man den lokalen Anstellwinkel.

O = QPolare T &%

Der induzierte Anstellwinkel ist bei elliptischer Zirkulationsverteilung konstant

Cea 1A1T oo
a= = 72633 — 0.01344 rad = 0.77

Das lokale ¢, kann mit Gl. (2) berechnet werden. Damit erhélt man
Wurzel:  ¢qo(7/2) = 141 Qpolare(7/2) = 5.8°
Tip: ca(0) = 0 Polare (0) = =5
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Fiir den geometrischen Anstellwinkel gilt dann analog zu Gl. (4)
ag = a— afcg =0).

Damit ergeben sich folgende Werte:
Wurzel: ag(r/2) = 11.57° a(r/2) = 6.57°
Tip: ag(0) = 0.77° a(0) = —4.23°

c) Anhand der Polare soll der Profil- (oder Reibungs—) Widerstand des Fliigels bestimmt
werden. Tatsdchlich miisste dazu die spannweitige ¢y, p—Verteilung, die von der spannwei-
tigen ca—Verteilung und dem Verlauf der Widerstandspolare abhéngt, integriert werden.
Zur Vereinfachung soll hier aber lediglich ein ¢y,p basierend auf dem mittleren Auftrieb
ca berechnet werden.

Fiir ca nach Teilaufgabe erhélt man 11

ea=11117 [#yp =6.7x 1073

Der dimensionsbehaftete Profil-Widerstand be-  *7]

rechnet sich dann zu

-0
I
T T T

We = cwpdooF = cup §U§Cbt — 42187 N Bl TR e,

Fiir den induzierten Widerstand kann die Formel (Skript Gl. 6.72) verwendet und fiir die
geforderte elliptische Zirkulations—Verteilung vereinfacht werden

M
mp mp y
Wi= o n§71nAﬁ = §A§ =940.66 N fiir M = 1.
Damit ist der Gesamtwiderstand

Wgcs = WP + Wi =1362.5 N

und die aerodynamische Giite

=51.3TN

ges

Die elliptische Zirkulations—Verteilung fithrt im Rahmen der Traglinientheorie bei gegebener
Spannweite zu minimalem induzierten Widerstand. Tatséchlich ist aber beim Flugzeugentwurf
meistens nicht eine Spannweite vorgegeben (es sei denn dussere Zwinge oder Regeln erfor-
dern dies), sondern es wird ein Fliigel gesucht, der bei méglichst geringem Eigengewicht die
bestmdgliche aerodynamische Giite aufweist.

Das Gewicht eines Fliigels hingt dabei im Wesentlichen ab von der Strukur-Steifigkeit, die
notwendig ist um die Belastungen durch Gewicht, aerodynamische Kraifte, usw., zu tragen.
Hier ist die Grosse der auftretenden Biegemomente, und vor allem des grossten Biegemoments
an der Flgelwurzel, von Bedeutgung. Die folgende Teilaufgabe beschéftigt sich deshalb mit
der Frage nach einem Fliigel mit hoherer aerodynamischer Giite bei gleichbleibendem Wurzel-
biegemoment, und damit in erster Nidherung bei gleichbleibendem Gewicht. Das zusiiztliche
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Gewicht durch die um 10% vergrosserte Fliche sei als relativ klein anzunehmen und werde
vernachléssigt.

Um bei vergrosserter Spannweite und gleichem Wurzelbiegemoment den gleichen Auftrieb wie
mit elliptischer Zirkulationsverteilung zu erhalten muss der Fliigel inboard loaded sein. Das
heisst, die ca—Verteilung wird im Bereich des Innenfliigels iiberhéht, wihrend der Aussenbe-
reich, in dem die Auftriebskréfte einen lingeren Hebelarm zur Wurzel haben, weniger stark
belastet wird.

d) Der Koeffizient A} bestimmt nach (Skript Gl. 6.67) zusammen mit der Spannweite b den
Auftrieb des Fliigels. Da dieser gegeniiber dem ersten Aufgabenteil gleich bleiben soll
kann A} berechnet werden aus

A [BA; [ BA =V A
Es folgt, dass

LA
Ap = Avy; = A g7 = 60.4868,

Da stationdrer Horizontalflug angenommen wird, muss eine symmetrische Zirkulations-
verteilung vorliegen. Damit ergibt sich fiir den antimetrischen Anteil Af

Der Koeffizient A} gibt den nicht—ellitptischen Anteil an. Da der Fliigel inboard-loaded
sein soll, also mit einer ca—Verminderung im Tipbereich, kann ein negativer Wert fiir A%
erwartet werden. Zur Bestimmung wird die angegebene Gleichung verwendet.

Das Wurzelbiegemoment des Fliigels mit elliptischer I'-Verteilung berechnet sich zu
1, 2 5
]MX,Wurzel = gb /’Uochl = 2.3470 x 10° Nm.

Gleichsetzen der Biegemomente
]\/[),(,Wurzel = ]\/[X,V\’urzcl
Einsezten von A} und A} und Auflssen nach A} fithrt zu

A/ _ (SA/[X,VVUFZCl _ 2

5
= oy 3A'1)§ = 1053 m?/s

Der Profilwiderstand lésst sich wieder fiir das mittlere ¢/ aus der Polare ablesen.

TN A, wA] 9
_ - —1.0106
A Wl  2tUn m/s

=dyp = 63x1073

Wh = dyp gU;fob’t = 436.36 N

Fiir den induzierten Widerstand gilt nach (Skript Gl. 6.72)

Wi = %(A’l2 +3447%) = 830.95 N
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e

~

Damit ist der Gesamtwiderstand des inboard loaded Fliigels

Wg’es =Wh + W] =1267.3 N
und die aerodynamische Giite

A

ges

=55.24 N

Dies entspricht einer Verbesserung der aerodynamischen Giite gegeniiber dem gleich
schweren Fliigel mit elliptischer I'-Verteilung um ca. 7.5%.

Das gesamte Biegemoment an der Wurzel ergibt sich durch eine Integration des Biege-
momentenverlaufs

dAlX.Wurzel (y) = dA(y)y

iiber der Halbspannweite der rechten Tragfliche (von 0 < y < %) Transformation von
y zu 9, Einsetzen des differentiellen Auftriebs nach (Skript Gl. 6.64) und Anwenden des
Additionstheorems (Skript Gl. 6.83) fiihrt auf

dJVIX,Wurzel(ﬁ) = dA(ﬂ)g cos?

5 M
—prUoo sin ¥dd Z Ap sinnd cos ¥

n=1
B M
= —ngoo Z Ap sinnd sin 29d9
n=1

Dieser Ansatz findet sich so auch im Skript bei der Behandlung des Rollmoments. Hier
wird lediglich {iber die gesamte Spannweite integriert, um so das Moment auf den Fliigel
um die z—Achse zu erhalten. Statt obiger Herleitung kann man also auch direkt die
Gleichung (Skript Gl. 6.84) verwenden. Die Integration wird analog zu (Skript Gl. 6.85)
durchgefiihrt, allerdings mit den Grenzen die den rechten Fliigel an Stelle des Gesmat-
fliigels darstellen.

0
N[X,Wurzcl = / d]\/[)(,\’\/urzcl(ﬂ)
/2

b2 0
—ngoo / [A1 sin ¥ sin 29 + As sin 202 + Az sin 39 sin 219} di
J/2

_ _%pr [Al (sirl;? _ sin6319) A (%19 _ %S.m419) n
i in 5 0
A3(sn2n9 _ blrllgﬂﬂ .

Einsetzen und Auflésen fithrt dann zu
2

1 T )
My Wurzel = *bZPUDo (3A1 + ZAZ + gAg)

8
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik 1

Es soll der Tragfliigel eines Transportflug-

zeugs mit gewdlbtem Profil und Hinterkan- z

tenklappe analysiert werden. Zunéchst wer- 0.02

de das Profil betrachtet, das durch seine /\Zﬁ
Skelettlinie gegeben ist (siehe Skizze). Die 0

Wélbung und alle Winkel seien dabei als lo 1z

klein anzusehen.

Die Zirkulationsverteilung des Profils in Abhingigkeit des Klappenwinkels n (in [rad]) werde
niéherungsweise durch die folgenden drei BIRNBAUM—Koeffizienten beschrieben:

Ay = o —0.001+0.257n
A = 0.078 + 0.45n
Ay = —0.0023 4+ 0.32n

Setzen Sie a* = 0° fiir die Teilaufgaben a) und b).

a) Bestimmen Sie ¢, und ¢m fiir den Klappenwinkel n = 0°. Stellen Sie den Nullauftriebs-
winkel aa—o(n) als Funktion des Klappenwinkels dar. Zeigen Sie, dass die Anderung des

Auftriebs durch Ausschlagen der Klappe, also die Klappenwirkung ‘if;, unabhéngig von
n ist und geben Sie den Wert fiir ‘ffr; an.

b) Die Umstromung des Skeletts hat bei Z,ax = 0.6 ein lokales Geschwindigkeits—Maximum.
Geben Sie fiir n = 3° die Storgeschwindigkeit u/U,, an dieser Position fiir die Oberseite
an. Betrachten Sie dann das Profil im kompressiblen Reiseflug-Fall mit Ma,, = 0.5 und
bestimmen Sie die lokale Ma-Zahl Ma(Zax) an der Oberseite.

Hinweis: Die Beziehung zwischen u und wu;, kann anhand des linearisierten Druckbeiwerts
ermittelt werden.

Beachten Sie bitte: Fortsetzung auf der nachsten Seite!
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Im Folgenden soll nun der skizzierte Trapez-
fliigel mit Hilfe der einfachen Traglinientheo-
rie untersucht werden.

=2m
=0.8m

ta

Zunéchst wird der stationére horizontale Rei-
seflug mit May, = 0.5, (Uor = 150F) und
einem mittleren Auftriebsbeiwert ca = 0.2
betrachtet. Der Fliigel ist geometrisch so geschrankt, dass in diesem Flugzustand bei nicht
ausgeschlagener Klappe, d.h. n = 0°, eine elliptische I'-Verteilung vorliegt.

b/2=7m

¢) Wenden Sie die GOTI}ERTfRegel an und bestimmen Sie zunéchst ca . Berechnen Sie
dann mit der selben Ahnlichkeitsregel ag(dy = 7/4) und ag(¥; = 7/2) und bilden Sie
die Differenz Aag = ag(01) — ag(do) in [°].

Nun werden die Flugeigenschaften im Langsamflug mit U, L = 60 betrachtet, wobei Kom-
pressibilititseffekte vernachlédssigbar sind. Dabei tritt fiir die Schrinkung aus c¢) das maximale
lokale ¢4 im Aussenbereich bei etwa g = 7/4 auf, was zu einem schlechten Abreissverhal-
ten fithrt. Durch Ausschlagen der Klappe kann jedoch eine Lastminderung am Aussenfliigel
erreicht werden.

Eine Analyse mittels des MULTHOPP—Verfahrens hat gezeigt, dass fiir ein Aag = 1.83° das
lokale ¢, an der Stelle ¥y um 20% reduziert wird.

d) Bestimmen Sie den zu diesem Aag gehorenden Klappenwinkel 7' in [°] an der Stelle

’19(] =T / 4.
Hinweise:
— Falls Sie Teilaufgabe c¢) nicht gelost haben, verwenden Sie Aag = —0.3°.

— es gilt: ag = o — aa—p

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!



H2005 NPO V

a)

b)

Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkdrperaerodynamik 1

Es soll zunéchst das durch seine Skelettlinie angeniherte Profil mit Klappe eines Trans-
portflugzeugs untersucht werden. Dazu ist die Skeletttheorie zusammen mit den angege-
benen BIRNBAUM-Koeffizienten zu verwenden. Nach der Skeletttheorie ergeben sich fiir
die Beiwerte und den Nullauftriebswinkel:

Auftrieb ca allgemein:
ca(n) = m(24¢ + A1) = 7(0.076 + 0.957)

Auftrieb ca mit n = 0°:

ca = 0.076m = 0.2388

Moment ¢y allgemein:
em(n) = —%(2140 + 241 + ap) = —%(0.1517 +0.172n)

Moment ¢m mit n = 0°:

em = 701517% — _0.1191

Nullauftriebswinkel:
4 A
ap—o(n) = —71 - ?2 = —0.03823 — 0.3317n (1)

Die Aussage, dass die Klappenwirkung dd—cﬁl unabhingig vom aktuellen Klappenwinkel n

ist, kann im Rahmen der linearen Theorie erwartet werden. Um dies jedoch formal zu
zeigen ist der Gradient ‘ilc“ zu bilden. Dazu muss, sofern das nicht oben bereits geschen

war, der Auftrieb als Funtkion von 7 dargestellt werden.

ca(n) = 7(0.076 + 0.957)

Die Klappenwirkung ergibt sich damit zu

dea d
—_— = = 0.95m = 2.9845
T2 = g caln) = 095
Betrachtet man eine Profilumstrémung, so sind Stellen hoher Stromungsgeschwindigkeit
von besonderem Interesse, da diese gleichzeitig mit geringem Druck einher gehen. Fiir
die Storgeschwindigkeit gilt in der Skeletttheorie
g u 7/Us
=+ L — == 2

u 5 bzw U 3 (2)
Da das Geschwindigkeits-Maximum auf der Fliigelobersite liegt, ist in Gl. 2 das positive
Vorzeichen (+) zu verwenden.

Die Zirkulation % lésst sich an der Stelle Z mit den gegebenen BIRNBAUM—Koeffizienten

bestimmen zu

é:2AUQ/$+4A1\/E(17i)+8A2(2:ffl)\/55(172. (3)

Dazu miissen die Koeffizienten an der Stelle n = 3° = (% ausgewertet werden
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Ap = a*—0.00140255 = 0.01209
A = 0.078 + 0.4555 = 0.10156
Ay = —0.0023+0.328% = 0.01446

Einzetzen der Koeffizienten und von & = 0.6 in Gl. 3 fithrt auf

T —0.2301.

Uss
Das ergibt mit Gl. 2 eine maximale Ubergeschwindigkeit von

u V/Loc
— = +——— = 0.1150. 4
T 2 0.1150 ( )

Da die Skeletttheorie nur fiir inkompressible Stromungen gilt, muss fiir eine Betrachtung
des Reiseflugs bei Mas, = 0.5 auf eine Ahnlichkeitsregel zuriick gegriffen werden. Da
es sich hier im eine zweidimensionale Profilumstromung mit vorgegebener Geometrie
handelt, bietet sich die Verwendung der 1. Prandtl-Glauert Regel an. Die lokale Ma
Zahl kann wiederum iiber die lokale Storgeschwindigkeit i ermittelt werden. Dabei ist
aber zu beachten, dass diesmal eine kompressibel korrigierte Geschwindigkeit u benotigt
wird.
Fiir den Korrekturfaktor 8 der Ahnlichkeitsregeln gilt
3

= 1_1\1-&20:% (5)
und der Zusammenhang zwischen kompressibler Stromung und der inkompressiblen Ver-
gleichsstromung ist fiir die 1. Prandtl-Glauert Regel gegeben durch

1
Cp = Bcp,ilv (6)

Der benotigte entsprechende Zusammenhang zwischen u und ugextik kann z.B. iiber die
Anwendung des linearisierten Druckbeiwerts hergestellt werden. Dieser ist
2u

p = ——— = u~c
p p
Uso

womit sich fr die Geschwindigkeit u ergibt

= Buik- (7)

Einsetzen der inkompressibel bestimmten Ubergeschwindigkeit aus Gl. 4 und des Kor-
rekturfaktors aus Gl. 5 in Gl. 7 fiithrt auf die kompressible korrigierte maximale Uberge-
schwindigkeit am Profil

1 2
u = —uj = —=0.1150U4 = 0.1328U 8
/3 ik \/§ ( )
Damit kann nun die lokale Ma-Zahl an der Stelle £ = 0.6 berechnet werden zu
Ma— Yot Useq Uy 14 0.1328) = 0.5664
a a U
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¢) Die im Folgenden anzuwendende Traglinientheorie gilt, wie die Skeletttheorie, nur fiir

inkompressible Stromungen. Um also Flug-Mach-Zahlen von May, = 0.5 betrachten zu
konnen muss wiederum eine Ahnlichkeits—Transformation durchgefiihrt werden.

Zusammengefasst gilt nach der GOTHERT-Regel (siche Skript)
1
ep(@,y, 2, f,0,A) = @Cp,ik(%ﬂy,ﬂzﬁaﬁﬂ 6, BA). )

Die gleiche Beziehung besteht fiir den Auftriebsbeiwert ca, was zusammen mit Gl. (5)
auf

CA ik = ﬂZCA =0.15

fiihrt.

Fiir den geometrischen Anstellwinkel gilt nach der einfachen Traglinientheorie fiir inkom-
pressible Stromungen

1 An X 4 - bsin
ag(¥) = mzm-smmﬁ‘ [M +n} .

Um damit die inkompressible Vergleichsgrofie ag ik zu bestimmen sind die entsprechenden

verzerrten geometrischen GroBen nach Gl. (9) einzusetzen. Das fiihrt zu
1 An . 4 - bik sin ¢

agik(¥) = =—— ——-sinnd | ————— +n 10

g,lk( ) QSlnﬂZbik~Uoo |:(<1ico{t’|2‘1_t(19) :| ( )

Die Profiltiefe £ —obwohl eine geometrische Grée— muss nicht verzerrt werden, da sie
in 2—Richtung verliduft, die nach Gl. (9) nicht verzerrt wird.
Da angegeben ist, dass am Fliigel eine elliptische Zirkulationsverteilung vorliegt gilt A; #
0,An = 0 fiir n > 1. Der 1. FOURIER—Koeffizient A; kann allgemein bestimmt werden
aus

A _ 2-bic-Uso - cay,
! 7 Ak
wobei zu beachten ist, dass wiederum die verzerrten Groflen der Vergleichsgeometrie
einzusetzen sind. Zusammen mit der Streckung

b2 2

A T T

=10

ergibt sich (siehe auch Abb. 1)

72‘ﬁb‘Uoo'cA;k7 rni
A= 77T'ﬂ1\ = 20,0535 < (11)

Der Verlauf der Profiltiefe ¢(¢) wird durch Anwenden der Transformation cost = b¥—2 auf
den Verlauf ¢(y) des trapezférmigen Fliigels

Yy
,ta).b/i2
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d)

gamma

Abbildung 1: Elliptische Zirkulationsverteilung fiir Aufgabenteil c).

bestimmt. Es ergibt sich
t(9) = ti — (ti — ta) - cos
und damit

t(¥o) = 1.15147m und ¢(¥1) = 2m (12)
Durch Einsetzen der Ergebnisse aus Gl. (9), (11) und (12) in Gl. (10) kénnen nun die

inkompressiblen Vergleichsgrofien fiir die geometrischen Anstellwinkel an den Stellen g =
/4 und Y1 = 7/2 bestimmt werden:

™ A 4-8b- Y2
(T = 1| =0,03165 = 1,81° 1
ag,k(4> 350 U 2‘71"1‘/(190)+ 0,03165 8 (13)
™ _ A1 4ﬂb _ . °
oo (3) = 350 {2_7r_t(191) +1] —0,02679 = 1,53 (14)

Gemif Gl. (9) gilt fiir Winkel ag jx = Bog und damit ist die Differenz
1

Aag = ag(1) — ag(Yo) = 3

Aag,ik = 70,3210.

Um im Langsamflug bei Uy L = 607 den notwendigen Auftrieb erzielen zu kénnen ist
ein wesentlich hoherer Auftriebsbeiwert notwendig. Die dafiir resultierende Auftriebsver-
teilung fiir den Fliigel aus Teil ¢) ist in Abb. 2 gezeigt. Man erkennt deutlich, dass das
maximale lokale ¢z bei etwa 60% der Spannweite, und damit weit aussen am Fliigel, liegt.

Durch ein geeignetes Ausschlagen der Klappe kann die Auftriebsverteilung so veréndert
werden, dass die ca~Uberhéhung im Aussenbereich abnimmt und damit das Abreissver-
halten verbessert wird. Natiirlich wird die ca—Verteilung entlang der Spannweite durch
den Klappenausschlag in komplexerer Weise beeinflusst, als es durch die Angabe von
Aaé beschrieben werden kann. Die soll hier jedoch als eine N&herung verwendet werden.

Durch den Klappenausschlag veréindert sich ag, da aa—o = aa=(9) und es gilt

Qg = @ — QA=0-
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gamma
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Abbildung 2: Zirkulationsverteilung und geometrische Anstellwinkelverteilung ohne ausge-
schlagene Klappe fiir Aufgabenteil d).

Damit gilt auch
Aag = Aa — Aaa—g
bzw.
Aag — Aag = (Aa — Aap—g) — (Aa — Aaay) - (15)

Interpretiert man den Klappenausschlag als eine aerodynamische Schrankung des Profils,
so bleibt die geometrische Schrinkung des Fliigels zwischen den Aufgabenteilen ¢) und
d) gleich und es ist

Ad' = Aa (16)

Durch Einsetzen von Gl. (16) in Gl. (15) ergibt sich

Aag — Aag = —Adp_g + Aaa=o. (17)
Damit héngt die spannweitige Anderung des geometrieschen Anstellwinkels ag direkt von
der spannweitigen Anderung des lokalen Nullauftriebswinkels aa—¢ ab. Es ist Aaa—g =
aa=0(P1) — aa=o(¥9). Da die Klappe nur am dusseren Teil des Fliigels sitzt bleibt das

Profil an der Stelle ¥; zwischen c) und d) unveréindert und es ist ap_y(91) = aa—o(?1).
Damit vereinfacht sich Gl. (17) zu

Aag — Aag = aa_g(¥) — aa=0(do) (18)
Aus Gl (1) kann der Nullauftriebswinkel fiir die Position 9y angegeben werden zu
aa=o(n)ls, = —0,03823
fiir » = 0 aus Teil ¢) und zu
Ap_o(n)]s, = —0,03823 — 0,3317 - 1/

fiir den unbekannten Klappenwinkel 7'.
Einsetzen in Gl. (18) und Auflésen fiihrt dann auf
, Aoy — Aagg

n = 03317 = —0,1131 = —6, 36
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik 1*

N|
N|
—

(a) symmetrischer Anteil (b) antimetrischer Anteil

Es wird ein Profil ahnlich dem des Uberschallflugzeugs F-104 “Starfighter” betrachtet. Dabei
wird die bikonvexe Profilform durch ein Parabelzweieck angendhert, siehe Skizze (a). Um die
Eigenschaften des fiir den Uberschall ausgelegten Profils im Unterschall zu verbessern, kann es
durch den Einsatz von Klappen an Vorder— und Hinterkante gewdlbt werden. Diese Klappen
werden in dem hier betrachteten Fall stets symmetrisch ausgeschlagen, siehe Skizze (b).

Es gilt das Superpositionsprinzip. Die Kontur des gewdlbten Profils ergebe sich durch Addition
der Konturlinien des symmetrischen (a) und des antimetrischen (b) Anteils . Ausserdem sind
alle Winkel als klein zu betrachten, so dass gilt y =siny = tany.

a) Geben Sie zundchst die Gleichungen der Konturlinie sowie der Kontursteigung getrennt
fur den symmetrischen und den antimetrischen Anteil des Profils an.

b) Welcher Anstellwinkel o* in [°] ist notig, um bei einer Uberschallanstrsmung mit Ma.,
2 einen Auftrieb von ¢, 35 = 0.1 zu erzielen. Bestimmen Sie dafiir den Beiwert des
Wellenwiderstands bei einer Dicke von 8 = 3.4% im ungewdlbten Fall mit n =n; = 0°,
und dann fur einen Klappenwinkel n =rn, = 1°.

c) Nun wird die Skelettlinie des Profils in inkompressibler Unterschallstromung betrachtet.
Bestimmen Sie dazu zundchst die FOURIER-Koe [ziehten Ag, A; und A, nach GLAUERT
in Abhangigkeit von a* und n. Setzen Sie keine Zahlenwerte fuir o* und n ein. Berechnen
Sie dann die Lage des Druckpunktes im Unterschall X2|ys allgemein als Funktion des
Verhdltnisses A;/A,.

Verwenden Sie in den folgenden Teilen die Néherung der Skelettlinie. Die Kontur ist dann
durch die BIRNBAUM-Koe [ziehten A, und A, beschrieben.

v_
d) Stellen Sie den Auftriebsbeiwert c, und den Momentenbeiwert ¢, fur Ma,, = 2 als
Funktion der BirNBAUM-KOE [ziehten A, und A, dar. Geben Sie dann die Lage des
Druckpunktes im Uberschall X2 | in Abhzngigkeit des Verhaltnisses A;/A, an.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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a) Zunéchst sind lediglich die geometrischen Gleichungen fiir die Konturlinie und die Kon-
tursteigung getrennt fiir den symmetrischen und den antimetrischen Anteil des Profils
anzugeben.

symmetrischer Anteil

Zs = *262(1—12) (1)
% = +25(1-2z) ©))

antimetrischer Anteil

n(z—0,25) 0=<z=<0,25
Za = 40 0,25 <z < 0,75 (3)
n(0,75 —T) 0,7<z<1
B n 0=<2=<0,25
dZa _
o= 0 0,25 < < 0,75 (4)
-n 0,7==z<1

b) Entsprechend dem Skript gilt im Uberschall fiir diinne Profile beliebiger Kontur fiir den
Auftrieb

Ca = —F——a
[a2 —
MaZ,

Bei einer Anstromgeschwindigkeit von May, = 2 wird der Nenner zu eins und es ergibt

sich fiir den Anstellwinkel

. ¢ca 0.1 o
Q@ _ 20025 CTH3
CTTT

Der Wellenwiderstand im Uberschall, dargestellt in Abhéngigkeit des symmetrischen und

antimetrischen Anteils, ist
4 dzs\?  (dza\?
— 2 < d,ﬁ
( dz > * < a ) |

1
2
Oy = ——— |7 +
e Ma2, — 1 /o

lésst sich in drei Anteile aufspalten, einen durch den Anstelleffekt und jeweils einen durch
den symmetrischen bzw. antimetrischen Anteil des Profils

oy = a1 / <%> dz + (dza> dz
e /MaZ, — 1 VM2 —1Jo \/M'a2 - "
Anstellung symmetr. antimetr.
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Setzt man Gl. (2) und (4) ein und wertet diese Anteile getrennt aus, so ergibt sich

4 2 2

Wyo = —me——a’ =4da"

VMaZ —1

4 L . 16 ..
cw,., = ————— [ 45°(1—2z)%dz = —5°
wee = e [ 0=

4 {/0,25( d /0,75( 1 1 o s
Wy = —F—————— + T+ 0)°dz + / - 7‘} =2
s VMadZ, —1 Lo K 0,25 0,75 K !

Im ungewolbten Fall gibt es keinen antimetrischen Beitrag und durch Einsetzen der Dicke
§ = 3.4% und des Klappenwinkels n = 11 = 0° ergibt sich

16
Wg = O + s = 4™ + 507 = 0,008665.

Wird die Klappe um den Winkel n = 7y = 1° ausgeschlagen, so kommt noch ein antime-
trischer Anteil hinzu und der gesamte Wellenwiderstand ergibt sich zu

Cotz = O F Cts + Cia = o1 + . = 0,008665 + 217> = 0, 009275

¢) Die Skelettlinie des Profils entspricht dem antimetrischen Anteil. Fiir die FOURIER—
Koeffizienten Ap, A; und Az nach GLAUERT ergibt sich fiir die analytisch gegebene Ske-

lettlinie
1
Ap=ao* — - (5)
Jo
2 [Mdz
A =—— d—{a - cospdp =
mJo dx
s 27
2 z 2Zr T
=—= /3 —n - cospdp + / 0. cospdyp +/ n - cospdp| = (6)
| Jo z " 2
2 o om 23
=-_ [[+17 singlz + =1 Smw}o] =
2 (Mdz,
Ay =—= G cos2¢pdp =0 (7)
mJo dT

Die Lage des Druckpunkts *2|us bestimmt sich aus

TA

los =
t lus  ca

Anhand der Beziehungen aus der Skeletttheorie ergeben sich der Auftriebs— und der
Momentenbeiwert zu

ca = (240 + A1)
—%(2/10 424, + Ay)

Cm
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womit fiir den Druckpunkt folgt
=1 (240 + 241 + A)

TA

t ‘US: (240 + A1)

Dies kann nun wie gefordert dargestellt werden in Abhéngigkeit des Verhéltnisses A1 /Ag
A

7‘ :1'1+A1/A0 (8)
t lus 2 2+A]/A0.

d) Es soll nun das Profil im Uberschall betrachtet werden, wobeifiir den antimetrischen
Anteil die Niherung der Skelettlinie zu verwenden ist, wie sie durch die BIRNBAUM—
Verteilung mit den Koeffizienten Ag, A; und As gegeben wird. Fiir den Auftriebsbeiwert
gilt wiederum

4 ot

v MaZ, —1

Unter Verwendung der BIRNBAUM—Verteilung ergibt sich dabei mit

Ca =

Ag=a 4057’ T = A 9)
der Auftriebsbeiwert als Funktion der Koeffizienten Aj zu

4
A
JMaz -1 "

Der Momentenbeiwert ist in allgemeiner Form

Caq =

4 o /1 dZa _ )
m=—"—F——" - —zdz 10
M /MaZ, -1 (2 b, dT (10)
Der Ausdruck %LX“, also die Steigung des antimetrischen Anteils, entspricht dabei der
Steigung der Skelettlinie. Die Form der Skelettlinie, wie sie durch die Koeffizienten Ag, A;

und As angenihert wird, ist

Za = ZSkelett = 20 T 21 + 22

:Mo(l—i)JrA@(l—i)—A{fvo(l—iJrgi-?) (11)

=Az(1—x).
Damit ist die Steigung der Skelettlinie
% =A4;(1—2z). (12)
Einsetzen von Gl. (9) und (12) in den Momentenbeiwert nach Gl. (10) ergibt
4 o* Ydza
cm = —7W . (; - : %Idit>

=—4 (% - /01 A (z —227) di) (13)

(A 1, 240" A,
4(2 A1{2x 3x072A0+3

Damit ist die Lage des Durckpunkts dieses Skeletts im Uberschall analog zu Gl. (8)
TAl __em_ A(FHF) 1 14

= = . 14
t ‘US Ca 4A0 2 6A0 ( )
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik I*

L~

ty)=t- 1- Z?y (elliptisch)

v ,

NP [

|

F/uy
X

Abb. 1: Flugelgeometrie

t

Betrachtet wird der stationdre Flugzustand eines Nurfligelmodells mit ungeschranktem Trag-
fligel und gerader t/4-Linie. Der Flugel weist eine elliptische Tiefenverteilung mit einer Spann-
weite von b = 3.0m und einer Wurzeltiefe von ¢, = 0.3m auf. Der Flugel ist durchgéngig mit
dem gleichen Profil ausgestattet, dessen Polare auf dem Beiblatt dargestellt ist. Die Masse
des Flugzeugmodells betragt m = 2.6 kg, die Luftdichte p,, = 1.225kg/m?3, die kinematische
Viskositdt der Luft » = 1.5-1075m?/s und die Erdbeschleunigung g = 10m/s%.

Das Flugzeugmodell befinde sich im stationdren Streckenflug mit einer Fluggeschwindigkeit
von U,, = 10m/s.

a) Berechnen Sie Flache und Streckung des Tragfltigels.
Bestimmen Sie den Gesamtauftriebsbeiwert ¢, des Flugels sowie den Verlauf des lokalen
Auftriebsbeiwerts ¢, (y) Uber der Spannweite.

b) Im folgenden sollen zunachst Eigenschaften des Flugelprofils anhand der theoretischen
Polaren auf dem Beiblatt untersucht werden. Der Momentenbezugspunkt ist dabei der
t/4-Punkt des Profils und die Momentenbezugsldnge die Profiltiefe. Die Anstellwinkel
sind relativ zur Profilsehne angegeben.

Bestimmen Sie damit fur den vorliegenden Flugzustand folgende GroRen fur das Wur-
zelprofil:

Reynolds-Zahl Re

— Profilwiderstandsbeiwert c,,
Profilmomentenbeiwert c,,

— Nullauftriebswinkel a4—q in [°]

— Auftriebsgradient dc,/da in [1/rad]

Beachten Sie bitte: Fortsetzung auf der nichsten Seite!
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c) Bestimmen Sie anhand der Flugelstreckung und des 2D-Auftriebsgradienten aus b) den
Auftriebsgradienten und den geometrischen Anstellwinkel o, in [°] des Tragflugels.
Ermitteln Sie den Anstellwinkel o des Tragflugels in [°] relativ zur ungestorten An-
stromrichtung und vergleichen Sie diesen mit dem Wert des 2D-Profilschnitts mit glei-
chem Auftriebsbeiwert. Woraus resultiert der Unterschied?

Im weiteren Verlauf soll das Stabilitatsverhalten und die Flugleistung des Nurfltigels fiir obigen
Flugzustand ndher betrachtet werden.

Hinweis: Die folgenden Aufgabenteile sind unabhangig voneinander Igsbar.

d) Stellen Sie anhand eines di Cerentiellen Fldchenelements der Breite dy (siehe Abb. 1) das
Moment um den t/4-Punkt fur diesen Profilstreifen auf und bestimmen Sie damit das
Nickmoment des Tragfltigels in [Nm] durch eine Integration entlang der Spannweite.
Ermitteln Sie die Schwerpunktlage des Modells im vorgegebenen Koordinatensystem.
Handelt es sich um einen statisch stabilen Flugzustand unter der Annahme, dal der
Neutralpunkt im t/4-Punkt des Tragflugels liegt?

@
~

Berechnen Sie den Beiwert des induzierten Widerstands cy, sowie des Gesamtwider-
stands ¢y unter der Annahme, dal3 der Beiwert des Profilwiderstands Uiber die gesamte
Spannweite dem Wert an der Flugelwurzel entspricht.

Bestimmen Sie die aerodynamische Gute c4/cy des Flugmodells.

£) Nun soll die Abhangigkeit des Profilwiderstands von der Rpynejds-Zahl bertcksichtigt

werden, wobei die Naherungsbeziehung c,(y) ~ c,(y =0) 542 verwendet werden
kann mit ¢,,(y = 0) als Profilwiderstandsbeiwert an der Flugelwurzel aus Aufgabenteil b).
Berechnen Sie damit den Beiwert des Reibungswiderstandes des Flugels ¢y, in der
Form cw,, = c¢- c,(y = 0) und bestimmen Sie-den Zahlenwert fur c¢. Der numerische

Wert eines auftretenden Integrals in der Form ' v/1— 22 dz betrégt 0.874.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!

2/3



H 2006 NPO V

Profilpolare
1.5
Re
100000
Ca — — — 200000
300000
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0.0
-0.5 3 3
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

a) Obwohl der Tragfliigel aus zwei Halbellipsen um die gerade t/4-Linie zusammengesetzt

b

~

ist, stimmt der Tiefenverlauf (wie angegeben) mit dem einer symmetrischen Ellipse {iber-
ein, wodurch sich fiir beide Félle damit auch der gleiche Fldcheninhalt ergibt. Die Fliche
des Tragfliigels betriagt somit:

F= g -b~ti:U~7069m2 M

Hiermit erhélt man fiir die Streckung
b?
A= —=127324 2
~ )

Zur Ermittlung des Gesamtauftriebsbeiwerts des Tragfliigels wird das Kriftegleichge-
wicht in z-Richtung angesetzt:

A = G
caqoF = myg
A mg
e = = =0LT =0.60 (3)

Der Tragfliigel ist ungeschrinkt und weist eine elliptische Tiefenverteilung auf, wodurch
sich auch eine elliptische Zirkulationsverteilung ergibt. Unter der Voraussetzung eines
konstanten Auftriebsgradienten (vgl. Skript Gl. (6.44) und Beiblatt mit Profilpolaren)
folgt damit fiir den lokalen Auftriebsbeiwert:

cq(y) = konst. = c4 = 0.60 (4)

Die Reynoldszahl am Wurzelprofil betréigt

Uso - t;
Re = % = 200000 (5)

Damit lassen sich aus der entsprechenden Polare folgende Werte ablesen:

Widerstandsbeiwert: ¢,, = 0.014
Profilmomentenbeiwert: ¢, = +0.05
Nullauftriebswinkel: a4—g = +0.5°

Der Momentenbeiwert ist dabei auf den t/4-Punkt des Profils bezogen und enthélt sowohl
den auftriebsabhiingigen als auch den auftriebsunabhéingigen Anteil des Profilmoments.
Der Auftriebsgradient des Profils ergibt sich als Steigung der ¢, — a—Kurve im Bereich
um den Betriebspunkt des Profils (¢, = 0.60). Da die Polare bis zu einem Auftriebsbei-
wert von knapp 0.9 weitgehend linear verliuft, kann zur Vermeidung von Ablesefehlern
aus dem Diagramm ein groferer Bereich zur Bildung des Differenzenquotienten gewéahlt
werden

Ca Ca .
— = = — =10.11 1/°1 = 6.3025[1/rad
da . 8.5 0.5° 0 UU[ / ] 6.30! 5[ /I‘ } (6)
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o)

d)

Gemif Polare ist der 2D-Auftriebsgradient unabhiingig von der Re-Zahl und somit kon-
stant iiber der Spannweite. Fiir den Auftriebsgradienten des Tragfliigels ergibt sich somit
(vgl. Skript Gl. (6.51)):

dea _ dea _ o A s guar (7)
dao dog A +2
(5 )24

Damit erhiilt man fiir den geometrischen Anstellwinkel oy des Tragfliigels (vgl. Skript

GL. (6.49)):
I
TA+ 4o

g = e T 20 1102 = 6.31° 8)

deg
do gy ™

Fiir den Anstellwinkel o des Tragfliigels mufl der Nullauftriebswinkel as—o des Profil-
schnitts beriicksichtigt werden

a=ay+as—g=06.81° (9)
Der erforderliche Anstellwinkel des Profilschnitts fiir einen Auftriebsbeiwert von ¢, = 0.60
kann ebenfalls aus der Polare abgelesen werden zu:

Q9q = 5.91° (10)
Die Unterschiede zwischen dem 2D-Profilschnitt und dem Tragfliigel resultieren aus den

dreidimensionalen Stromungseffekten am Tragfliigel und dem induzierten Abwind «;

cA o
ai = — = 0.86 (11)

Dies ist die Differenz zwischen beiden obigen Winkeln.

Alternativ kann der geometrische Anstellwinkel a4 auch iiber den effektiven Anstellwinkel

. mit Hilfe des induzierten Anstellwinkels «; bestimmt werden:

0.60
. = @C_Ag:—=r.4f° 12
Qe T 6a02s (12)

da

CA o b
i = — =0.86 1
@ — =086 (13)
@ = q¢to;=631° (14)

Das Moment eines differentiellen Flichenelements der Breite dy um den t/4-Punkt ergibt

sich zu:
dM(y) = cmloolrefF (15)
= mgeol(Y)t(y)dy (16)

Hierin ist fiir den Momentenbeiwert ¢,,, der anhand der Polaren in Aufgabenteil b) ermit-
telte Wert zu setzen. Dieser enthilt den auftriebsabhingigen als auch den auftriebsun-
abhéingigen Anteil des Profilmoments.

Das Nickmoment des Tragfliigels erhélt man somit durch eine Integration der differenti-
ellen Momentenbeitrige entlang der Spannweite:

(-
M = c¢ngso tz(y)dy

—b/2
o I |

2 2y

= 2¢mgooti 1- — dy (17)
0 b
2/4
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Zur Durchfiihrung der Integration kann folgende Substitution gewéihlt werden:
Substitution: z = ﬁ <= dy = b/2 - dz Das Nickmoment ergibt sich damit vollends zu:

a ]
M = QCm%ot?g 1—22 dz
LB
2 3
= CmQoolib 2z — 52
1 3 0
2
Conotin . 3
1
“m0soUL 2D (18)

3

mit ¢, = 0.05 aus der Profilpolaren ergibt sich damit ein Moment von M = 0.522 Nm.
Unter der Voraussetzung, daf§ der Neutralpunkt im t/4-Punkt des Tragfliigels liegt, ergibt
sich die Lage des Schwerpunkts im vorgegebenen Koordinatensystem durch Aufstellung
des Momentengleichgewichts in der Form

]\/]—AISP~G:0 (19)
M M
= Azgp = — = = 0.02008 m (20)
G m-g

Da der Schwerpunkt vor dem Neutralpunkt liegt, handelt es sich bei dem vorliegenden
Flugfall um einen statisch stabilen Zustand.

| <

Abbildung 1: Schwerpunktslage

Der Beiwert des induzierten Widerstands cyy, fiir einen Tragfliigel mit elliptischer Zirku-
lationsverteilung betrigt:
w, = —4 = 0.009 21
aw, =~y (1)

Der Gesamtwiderstand des Tragfliigels setzt sich aus dem induzierten Widerstand und
dem Reibungswiderstand zusammen, wobei der Beiwert des Reibungswiderstands ¢,, in
diesem Aufgabenteil zunéchst als Re-Zahl unabhéngig, d. h. als konstant iiber der Spann-
weite angesetzt werden kann. Fiir den Gesamtwiderstand cyy des Tragfliigels ergibt sich
somit:

cw = ¢y + cw, = 0.0230 (22)
Die aerodynamische Giite € des Flugmodells betrégt:

e= A 9607 (23)
cw
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f) Die angegebene Abhéngigkeit des Profilwiderstands von der Re-Zahl 18t sich wie folgt

mit der Fliigeltiefe ¢(y) ausdriicken

.
Re(y = 0)
Re(y)

ty =0)

cw(y) = culy=0)

(24)

Mit Hilfe der angegebenen Tiefenverteilung t(y) =¢; 1— % ergibt sich damit der

Profilwiderstandsbeiwert ¢y, des Tragfliigels durch eine Integration entlang der Spann-
weite zu

o Culy= ) t(y)d
Wee = F —y2 t(y) v
_ ZI |
_ wly=0) Vi t(y)dy
F
H—1
1
_ 2e(=0 S 1 — @%Iy
F 0 ‘ b
T e
QCw (y = O)ti 4 2y
= 2= 1- 2 g 2
7 . y W (25)

Zur Durchfiihrung der Integration empfiehlt sich folgende Substitution

Substitution: z = 7%, dy = b/2 - dz
2¢w(y = 0)t;3

F 0
Der numerische Wert des auftretenden Integrals ist in der Aufgabenstellung angegeben.
Damit erhdlt man vollends

—i
1—22dz (26)

Wpp =

Cw = tzb
oy = ly=0tb FO) L0.874

113 - cu(y = 0) (27)

4/4
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

Betrachtet wird die 2D-Umstromung eines Profils der Tiefe t, das durch seine Skelettlinie
dargestellt werden soll. Die Birnbaumkoe [ziehten fur das untersuchte S-Schlag-Profil wurden
bereits berechnet und lauten

14(]=(llj‘|_21—4
A1=O
Agz_é

Zundchst wird das Profil bei inkompressibler Stromung betrachtet.

a)

b)

<)

d)

Stellen Sie den Auftriebs- und Momentenbeiwert des Profils in Abhangigkeit von A, bis
A, dar. Ist das Profil druckpunktfest?

Bestimmen Sie die Skelettkontur und die Anstellung der Profilsehne gegenuber der
x-Achse.

Rechnen Sie den Momentenbeiwert aus a) zundchst auf die allgemeine Schwerpunktslage
175p/t um.

Bestimmen Sie den Auftriebsbeiwert fur den das Moment um den Schwerpunkt ver-
schwindet in Abhangigkeit von A; und zgp/t.

Wie groB ist der erforderliche Auftriebsbeiwert fur die Schwerpunktslage zsp/t = 0.15?

Wie dndert sich der Auftriebsbeiwert fiir Momentengleichgewicht qualitativ, wenn der
S-Schlag vergroRert, d. h. A, negativer wird bzw. wenn der Schwerpunkt weiter nach
vorne verschoben wird?

Im Folgenden wird das Verhalten des Profils im kompressiblen Uberschall untersucht. Die
Zustandsvariablen fur die Umgebungsbedingungen seien die Luftdichte p.., die Schallgeschwin-
digkeit a sowie die Erdbeschleunigung g.

e)

f)

Die Masse des Profils pro Langeneinheit in Spannweitenrichtung betrage m™= 2 mit
b als Spannweite. Berechnen Sie den Auftriebsbeiwert fur Kraftegleichgewicht und den
hierfur notigen Anstellwinkel « des Profils in Abhangigkeit der Machzahl Mac,.
Bestimmen Sie den Momentenbeiwert in Abh#ngigkeit von Ma., und o~tind die erfor-
derliche neue Schwerpunktslage fur Momentengleichgewicht.

Bestimmen Sie das minimale Gleitverhdltnis des Profils ¢,,, /¢, und den zugehorigen
Anstellwinkel.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muf} nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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a)

b)

Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

Die vorliegende 2D-Profilumstromung eines Profils der Tiefe t soll mit Hilfe der Skelett-
Theorie untersucht werden, wobei die Birnbaumkoeffizienten fiir die Skelettlinie bereits
gegeben sind. Im folgenden wird das Profil zunichst bei inkompressibler Stromung
betrachtet.

Anhand der Birnbaumkoeffizienten Ay bis Ay ergibt sich unter Beriicksichtigung von
Ay = 0 fiir den Auftriebsbeiwert

ca = w(240+ A7) 1)
= 27TAO (2)

und fiir den Momentenbeiwert

™
Cm = _Z(ZAO +2A; + Ag) (3)

m
—7 (240 + A2) @
Ein Profil ist druckpunktfest, wenn die Bedingung

TA _ 5% _ konst. (5)
t Cq

gilt. Diese ist nur erfiillt, wenn die Momentenkennlinie ¢,,(¢,) durch den Ursprung geht
(verschwindendes Nullmoment), d. h. wenn gilt

Cmag =0 (6)

Setzt man die allgemeine Gleichung fiir den Auftriebsbeiwert und Momentenbeiwert nach
Gl (1) und (3) in Gl (6) ein, erhilt man als Bedingung fiir die Druckpunktfestigkeit eines
allgemein verwolbten Profils

™
Cma_g = —Z(Al + AZ) =0 = A1 = _A2 (7)

Im Rahmen dieser Aufgabe ist A1 8 —Aj, womit das vorliegende Profilskelett nicht
druckpunktfest ist.

Die Skelettkontur des Profils ergibt sich anhand der gegebenen Birnbaumkoeffizienten
als Superposition der 1. bis 3. Normalverteilung in der Form

z 20 Z
T 8
. t+t+ (8)
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Setzt man die Beitriige der einzelnen Normalverteilungen ein, ergibt sich unter Verwen-

dung der gegebenen Birnbaumkoeffizienten A;, Ay und Az mit der normierten Profiltiefe
=12
¢

% = (Ao—a§(1—f)—A2i(1—455+§5@2>
1 _ 1_ _ 8 5
= ﬁ(l T)+§T<1 4m+§m>
N T g
24+6x 57 +3z 9)

Zur Ermittlung der Anstellung der Profilsehne bestehen mehrere Moglichkeiten:

Moglichkeit 1: Bestimmung der Ordinate der Profilkontur fiir Profilnase und Hinterkante

;@=0=—5 (10)
Z,_ 1
;@=1)=—5 (11)

Beide Punkte liegen auf derselben z-Koordinate, wodurch die Profilsehne im verwendeten
Koordinatensystem keine Anstellung aufweist und die Anstrémung somit entlang der
Profilsehne bzw. der x-Achse erfolgt.

Mboglichkeit 2: Ermittlung der Anstellung des Profilskeletts aus den Einzelbeitrégen der
Normalverteilungen

Die 1. Normalverteilung représentiert die angestellte Platte. Drehpunkt hierbei ist die
Profilhinterkante bei £ = 1. Der Anstellwinkel resultierend aus dieser Normalverteilung
betragt

1
[e%)) :AU_CVDZ _ﬂ (12)

Die 2. Normalverteilung représentiert das nicht angestellte Parabelskelett und liefert so-
mit keinen Beitrag fiir den Anstellwinkel.
Die 3. Normalverteilung beschreibt das angestellte S-Schlag-Skelett. Drehpunkt ist hier-

bei die Profilnase bei £ = 0. Der Beitrag des Anstellwinkels resultierend aus dieser
Normalverteilung betrigt

A2 1
Qg = EEEY (13)

Die einzelnen Beitrige fiir den Anstellwinkel kénnen superponiert werden. Zuerst erfolgt
durch die 1. Normalverteilung eine negative Anstellung, die durch einen betragsméifig
gleich grofien Beitrag durch die 3. Normalverteilung wiederum kompensiert wird, so daf§
fiir die Anstellung der Profilsehne gilt
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©)

11
+==0 (14)

Qp— Achse = Q0 + Qg = _ﬂ 51

Moglichkeit 3: Verwendung der Beziehung fiir den Anstellwinkel o gemé8 Skript

Fiir den Anstellwinkel « eines Profilskeletts wurde im Skript die Beziehung
a:a';"raoJraz (15)

hergeleitet. Setzt man hierin die Birnbaum-Koeffizienten ein, erhélt man

a = an‘raoJr a9
N—— N~

Ay
3
11
_ [ Il
= YT uty
= oY (16)

- 4 -

Da der Anstellwinkel o und der Winkel a%wischen der Richtung der ungestérten An-
stromung Ueo und der x-Achse des gewihlten Koordinatensystems tibereinstimmen, weist
das Skelett keine Anstellung auf.

Der Momentenbezugspunkt fiir die im Rahmen der Birnbaum-Normalverteilungen her-
geleiteten Momentenbeiwerte ist die Profilnase. In der Aerodynamik wird jedoch hiufig
der t/4-Punkt (z = i) als Momentenbezugspunkt verwendet. Zur Umrechnung der Pro-
filmomente auf diesen Bezugspunkt wurde im Skript die Beziehung

Ca 1
Crmy )4 :cva-i-Z" :cva-&-Z-ca (17)

hergeleitet. Analog hierzu kann fiir die Umrechnung des Momentenbeiwerts nach Gl. (3)
auf eine beliebige Schwerpunktslage 32 die Bezichung

rsp
Cmsp = CWVKJFTCG (18)

gesetzt werden.

Gl. (18) kann folgendermafien abgeleitet werden. Das Profilmoment um die Profilnase
nach Gl. (3) enthilt sowohl den auftriebsabhiingigen als auch den auftriebsunabhéingigen
Momentenanteil. Der Auftriebsvektor kann somit fiir die Umrechnung des Profilmoments
auf einen anderen Bezugspunkt als an der Profilnase angreifend betrachtet werden. Fiir

das Profilmoment um den Schwerpunkt *$2 gilt nach Abbildung 1 dann die Beziehung

Msp = Myk +A-xsp (19)

Dies 1dfit sich mit Hilfe der dimensionslosen Profilbeiwerte fiir Auftrieb und Moment
sowie des Staudrucks ¢ und der Fligelfliche F' umformen in
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A

®
Xsp
t
Abbildung 1: Umrechnung des Profilmoments
G Cmgp Frt=q cmy F-t+q-co F-asp (20)

Hieraus ergibt sich wiederum die Beziehung nach Gl. (18).
Fiir verschwindendes Moment um den Schwerpunkt des Profils gilt die Forderung

Cmgp = 0 (21)

Unter Verwendung von Gl. (18) ergibt sich durch Einsetzen des Auftriebsbeiwerts und
des Momentenbeiwerts nach Gl (2) und (4)

Tsp
— =0

—%(QAO + A+ xSTPQﬂAO -0

Cmy e T

T T T
Ao(—5 + 2n$) =4 (22)

Aufgelost nach Ag ergibt sich

1
1 As A
_ 1 _ 2
Ao = grsr _% = §EE — 2 (23)

Durch Einsetzen von Gl. (23) in die Beziehung nach Gl. (2) ergibt sich fiir den Auftriebs-
beiwert fiir den das Moment um den Schwerpunkt verschwindet

Ay

Cq =2mA) = = =" (24)
T

Alternativ kann zur Bestimmung des Auftriebsbeiwerts fiir verschwindendes Moment mit
Gl. (18) auch folgende Vorgehensweise gewiihlt werden:
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Cmsp = Cmy +Zspca =0 (25)

Aufgelsst nach dem Auftriebsbeiwert ergibt sich mit Gl. (23)

_Cmyk
Zsp
E (240 + Ag)
4 Tgp
- ( Ay Az(ﬁsp*l))

Togp—1 1Tgp—1

Co =

4Tsp
A - 4Tgp
4zgp (4Tsp — 1)
Ay
—= 7
4zsp — 1

(26)

Fiir die gegebene Schwerpunktslage #$£ = (.15 = 2—‘0 resultiert dies in einem Auftriebs-
beiwert von

1

-4 5

8 =~
— = =008 27
421" 16" @7)

Cq —

Der Auftriebsbeiwert fiir verschwindendes Moment um den Schwerpunkt ist nach Gl. (24)
gegeben durch die Beziehung
Az
Cqa = 4ESP 177 (28)

Bei Vergroflerung des S-Schlags wird As negativer, d. h. der erforderliche Auftriebsbei-
wert fiir verschwindendes Moment erhsht sich.

Verschiebt sich dagegen der Schwerpunkt nach vorne, verringert sich der erforderliche
Auftriebsbeiwert.

Im folgenden wird das Verhalten des Profils im kompressiblen Uberschall betrachtet.
Zur Berechnung des Auftriebsbeiwerts fiir horizonalen Flug mufl Kréftegleichgewicht in
z-Richtung vorliegen. Es gilt somit

A=G (29)

ca%ouzobt =mg (30)
ca%ougot =mlq (31)
cu%aQZV[agot =m'y (32)

ot
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wobei hier die Beziehung m™—= 4 fiir die Masse m des Profils pro Léngeneinheit in

Spannweitenrichtung und die Fluggeschwindigkeit ueo durch die Machzahl Mae und die
Schallgeschwindigkeit a in der Form teo = Maoo - a ersetzt wurde.
Lost man Gl. (32) nach dem Auftriebsbeiwert ¢, auf, ergibt sich

2m'Yy

= pPooa?MaZ,t (33)

Ca

Fiir den Zusammenhang zwischen Anstellwinkel o und Auftriebsbeiwert ¢, gilt im Uber-
schall fiir ein beliebiges Profil der Zusammenhang

4
\/]L[ago—la

Aufgelost nach dem Anstellwinkel « ergibt sich hieraus mit Gl. (33)

(34)

Cq =

VMa2, —1 VMa2, —1
a= (1400 Cq = oo my (35)

2 Pooa?MaZ,t

Im Uberschall gilt fiir den auf die Profilnase bezogenen Momentenbeiwert

4 o
> = — — zdx
Cmy g ]\fago — |: 2 Jo de _L:| (36)

Die Kontursteigung % ergibt sich durch Ableiten der Konturgleichung nach Gl. (9) zu

dz 1 2
— T 37
dz ~ 6 37)
Setzt man die Kontursteigung nach Gl. (37) in Gl (36) ein und integriert iiber die Profil-
tiefe von der Nase = 0 bis zur Hinterkante £ = 1 ergibt sich fiir den Momentenbeiwert
des Profils um die Nase

) L 4 _oﬂ:l_/ 1_ﬁ+72 sdi
Cmyr = ﬁ\/fa%o—l,Q A 6 T+ % | xdx
4 [a™ /1 5 3> }
= ———— |- —r— I+’ ) dz
VMa2, —1 |2 ./0 (6
4 =N . 1
= - a__ _5;2_15;34'_15;4
Ma2, —1 |2 12 3 1,
_ 4 '17‘
Ma2, —1 |2
2
= ———a" (38)
MaZ, — 1
6/8
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)

Da im weiteren Verlauf der Aufgabe wieder Momentengleichgewicht um die Schwerpunkts-
lage gefragt ist, mufl der Momentenbeiwert nach Gl. (38) mit der in Aufgabenteil ¢) ab-
geleiteten Beziehung (18) wieder auf diesen Momentenbezugspunkt umgerechnet werden

Tsp
Cmsp = Cmyx + Tca (39)

Fir Momentengleichgewicht um den Schwerpunkt mufl wieder die Bedingung

Cmsp =0 (40)

erfiillt sein.

Durch Umformen von Gl (39) und Einsetzen des Auftriebs- und Momentenbeiwerts
nach Gl. (34) und (36) erhilt man fiir die neue Schwerpunktslage zur Erzielung von
Momentengleichgewicht im Uberschall

Tse _ _Cmy

t Cq
Ma2,—1 12
EVAR SN
Ma2,—1

= = (41)

Fiir den Widerstandsbeiwert des Profilskeletts im Uberschall gilt

¢ 1 @ /1 <d5>2d:z (42)
e —— ———— et —
v/ MaZ, — 1 Jo \dz

mit der Kontursteigung

dz

pad — 7472 4
pe T+ (43)

1
6

basierend auf der Skelettkontur nach Gl. (37). Zur Ermittlung des Widerstandsbeiwerts
wird jedoch das Quadrat der Kontursteigung benétigt

dz\?> 1 1_ 4., __.
@2y _ 1 o ta2 93 od m
(d:z) %6 3x+3x 7+ (44)

Fir den Widerstandsbeiwert resultierend aus Anstellwinkel- und Wélbungsanteil erhélt
man durch Integration iiber die Profiltiefe
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4 [ P /1 ( 1
Cyy = —F——— |+ >
VMaZ, —1 b \36 3

4
ez —1 "

4 o 1
_ = 45
Wfago—l{a +180} (45)

Das Gleitverhiiltnis betragt

VAR =21 1
¢, MaZ—1 [+ 555] oy L
“ww el — 180 (46)
Ca 4 0O o
Ma2 —1

Zur Bestimmung des Anstellwinkels fiir minimales Gleitverhéltnis wird Gl. (46) nach
dem Winkel o=Abgeleitet und der Extremwert bestimmt

d(uZZV) 20— (a4 &)

P o =0 (47)
Gl. (47) fiihrt auf
1
aP= 50 (48)

und damit letztendlich auf einen Anstellwinkel, fiir den das Gleitverhéltnis minimal wird
von

1 1
CL., /= — < —4927°
o o = oV =AY (49)

Das minimale Gleitverhéltnis betréigt hierbei

CZ'W lmin=0.15 = 1: 6.7 (50)

a
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik 1*

Segelflugmodelle der Klasse F3B sind sowohl beim Windenstart als auch beim Speedflug hoch
belastet. Bei einem Wettbewerb kommt es in zwei Fallen zum Bruch des Rumpfes kurz hinter
dem Tragfltigel. Anhand einer Analyse der Profilaerodynamik soll abgeschatzt werden, ob
der Flugel ohne Leitwerk flugfahig ist. Das verwendete Flugelprofil weist eine Walbung von
f = f/t =0.02 auf. Die inkompressible Umstromung soll mit Hilfe der Skelett-Theorie unter
Verwendung der ersten beiden Normalverteilungen berechnet werden.

a)

b)

/
z=z/t

| (84 |
f \—/ o
U 0 Xgp 1 X=x/t

Abb. 1: Skelettlinie des Profils im ,,Ruckenflug”, Teilaufgabe a)

Beim ersten Unfall bricht der Rumpf bei einer Speedflugwende ab. Durch das kopflastige,
aerodynamische Moment geht der Fliigel in den Riickenflug uber, siehe Abb. 1.

Stellen Sie die Gleichungen fiir Auftriebs- und Momentenbeiwert als Funktion von An-
stellwinkel o und relativer Wolbung f = f/t auf! Wie berechnet sich der Momentenbei-
wert bezuglich des Schwerpunktes ¢,,,,.?

Der Schwerpunkt SP liegt bei Tsp = 2/t = 0.15. Berechnen Sie den Anstellwinkel in []
fur den das Momentengleichgewicht erfillt ist sowie den zugehorigen Auftriebsbeiwert
des Profils! Ist ein stabiler Flug moglich?

In Teilaufgabe b) soll der Flugel betrachtet werden. Dieser ist ungeschrankt und weist
einen elliptischen Grundriss auf. Nehmen Sie folgende Werte an: Spannweite b = 3.1m,
Fldche I = 0.6m?, Masse m = 2.2kg, Dichte p = 1.225kg/m*® und Erdbeschleunigung
g = 10m/s%.

Wie groB ist der Gesamtauftriebsbeiwert des Fluigels ¢4 bei stationdrem Gleitflug? Be-
stimmen Sie die Fluggeschwindigkeit U, sowie den Beiwert des induzierten Widerstandes
cw,! Berechnen Sie den geometrischen Anstellwinkel o, des Flugels in [*]! Berechnen Sie
unter Verwendung der Skelett-Theorie den Nullauftriebswinkel aa—o (in [°]) des Profils
aus Teilaufgabe a)! Wie grof ist der Anstellwinkel des Fliigels « (in [*])?

Beachten Sie bitte: Fortsetzung auf der nichsten Seite !!!

172
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z=z/t

Cs

Abb. 2: Skelettlinie des Profils, Teilaufgabe c)

Hinweis: Die nachfolgenden Teilaufgaben sind unabhéngig von den vorherigen losbar!

c)

d)

Beim zweiten Unfall bricht der Rumpf wahrend des Windenstarts. Der Pilot versucht,
den Flugel durch eine geeignete Seilkraft zu stabilisieren, d.h. ein stationdres Krafte-
und Momentengleichgewicht herzustellen. Der Angrilsgunkt der Seilkraft S liegt bei
Ts = x5/t = 0.4, der Schwerpunkt bei Tsp = z/t = 0.15, die Fluggeschwindigkeit be-
tragt U, = 20m/s. Die sonstigen Daten entnehmen Sie den Angaben in Teilaufgabe b).
Betrachten Sie vereinfachend das in Abb. 2 dargestellte Wurzelprofil und stellen Sie unter

Berticksichtigung der dimensionslosen Gewichtskraft ¢ = ,m% und Normalkompo-
nente der Seilkraft cg = pmsﬂ + den Momentenbeiwert ¢, um die Vorderkante auf!

Berechnen Sie unter Verwendung der Skelett-Theorie den Anstellwinkel « (in [*]) sowie
den Auftriebsbeiwert ¢,, fiir den Momentengleichgewicht herrscht!

Nun soll das im Wettbewerb eingesetzte Tragflugelprofil NACA 2409 genauer analy-
siert werden. Dieses Profil weist eine Wolbungsriicklage von 7; = 7/t = 0.4 auf. Die
Skelettlinie ist analytisch durch folgende Gleichungen beschrieben:

Z = % = %f (47 — 52°) fur Z=ux/t<7; =04 )
Zi = %: g? (1+ 47 — 57°) fur z=ua/t>7;=04 @)

Bestimmen Sie die Birnbaum-Koe Ithtgn Ap und A; allgemein als Funktion von An-
stellwinkel o und der relativen Wolbung f! Ermitteln Sie den Auftriebs- und Momen-
tenbeiwert in Abhangigkeit von « und f!

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muf} nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!

2/2
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

a) Zur Analyse der Profilaecrodynamik des Tragfliigels kann die Skelett-Theorie verwendet

werden.

bed
Il
~lg

Abbildung 1: Fliigel im Riickenflug

Legt man das Koordinatensystem geméfl Abb. 1 so, daf§ die Profilsehne mit der x-Achse
iibereinstimmt, so gilt o = a™nd ag = 0. In Abhiingigkeit des Anstellwinkels o und der
normierten Profilwslbung f erhilt man mit den Anteilen der 1. und 2. Normalverteilung
fiir den Auftriebsbeiwert des Profilskeletts

Ca = 2m(ag+ a5+ 4nf
2no + 4nf
= on (o +2f) (1)

und den auf die Profilvorderkante bezogenen Momentenbeiwert

IS _
Coyxe = 75(a0+a‘¥7 onf

T _
= ——a-2nf

2

I

= -3 (o + 4F) (2)

Das Profilmoment €, um den Schwerpunkt Xsp (vgl. Herleitung Priifung F2007) ergibt
sich mit Hilfe von Gl. (1) und (2) zu

Cmsp = Cva + Xsp - Cq (3)
= 7g(a+4ﬂ + Xgp - 2 (o + 2f) (4)

1 _
= na <2Xgp - 5) + nf (4Xsp — 2) (5)

Fiir Momentengleichgewicht um den Schwerpunkt mufl gelten

1/8
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b)

Cmsp =0 (6)

Mit Gl (5) und (6) ergibt sich fiir den erforderlichen Anstellwinkel zur Erzielung von
Momentengleichgewicht um den Schwerpunkt

a (QXSP - %) = f(2-4xsp) (7
_F (2 — 4X51))
CTE) "

GemifB Abb. 1 muB die Wélbung in Gl. (7) aufgrund des Riickenflugs negativ eingesetzt

werden. Man erhilt somit mit £ = —0.02 und Xgp = 0.15 fiir den gesuchten Anstellwinkel
2—4-0.15
a= 00227401 o1y rrmor 9)
(2-015-1)

und den dabei vorliegenden Profilauftriebsbeiwert mit Gl. (1)

Co = 2 (a + 2f) = 0.628 (10)
Der Neutralpunkt eines Profils liegt bei Unterschallstromung bei Xgp = 0.25. Im vorlie-
genden Fall liegt der Schwerpunkt mit Xgp = 0.15 vor dem Neutralpunkt, so dal neben

dem Momentengleichgewicht auch die notwendige Bedingung fiir statische Léngsstabilitit
erfiillt ist. Ein stabiler Flug ist somit moglich.

Beim ungeschrinkten Ellipsenfliigel ist der lokale Auftriebsbeiwert konstant iiber die
Fliigelspannweite (¢, (y) = konst = cy4). Der Profilauftriebsbeiwert nach Gl. (10) aus
Aufgabenteil @) entspricht somit dem Gesamtauftriebswert ¢4 des Fliigels so daf gilt

Ca = Ca,, = 0.628 (11)

Im stationéren Gleiflug mufl Kréftegleichgewicht zwischen Auftriebs- und Gewichtskraft
in vertikaler Richtung erfiillt sein.

A=G=m-g (12)

Mit Hilfe der Auftriebsdefinition erhilt man mit Gl. (12)

p

2ch,cAF =m-.g (13)

und aufgelost nach der Fluggeschwindigkeit Uso schliefllich

2/8
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_ [2mg 2-2.2kg - 10m/s? B
Ueo = VcaFp \/0.628 -0.6m2 - 1.225kg/m3 10.806m/s (14)

Beim ungeschriinkten Ellipsenfliigel liegt eine elliptische Auftriebsverteilung vor bei der
sich der Beiwert des induzierten Widerstands wie folgt berechnet

¢4
Cu; = ﬁ (15)
Mit der Fliigelstreckung A = % = 16.02 folgt schlieBlich
c4F  0.6282 - 0.6m?
Cuy = A = = 0.00784 (16)

2w (3.1m)2

Geméf Skript gilt fiir den Auftriebsbeiwert eines Fliigels mit elliptischem Grundrifi die
Beziehung

2mA
Cqa=0g—— 17
A 9 A +2 ( )
Durch Umformen und Einsetzen der gegebenen Werte ergibt sich fiir den gesuchten geo-
metrischen Anstellwinkel o,

A+2 o b?/F +2
onA A onb?/F

Oy =Cp =0.1124 [C6H4° (18)

Profilsehne
Nullauftriebsrichtung

\

\ lokale Anstrémrichtung
ungestdrte Anstrémrichtung

Abbildung 2: Winkelbeziehungen am Profilschnitt eines Tragfliigels

Gl. (18) 148t sich nach Abb. 2 iiber die geometrische Beziehung zwischen dem geome-
trische Anstellwinkel a, und dem effektiven Anstellwinkel a. sowie dem induzierten
Anstellwinkel a; herleiten

0y =0+ 0 (19)

H2007 NPO V

Fiir den Ellipsenfliigel ergibt sich damit wiederum Gl. (18).

Ca Ca Ca  Cy A+2
Ody=-—"—"+—=—+—=C¢C 20
g (dea) BT T Y omA (20)
o ) 2d

Der Nullauftriebsbeiwert des Profilschnitts betrégt

A _
App = 771 =2f = 0.04 [2BY° (21)

Der Anstellwinkel o des Tragfliigels betrigt entsprechend Abb. 2

O =0y+ 0ay—9 = 0.1524 [8T3° (22)

¢) Unter Beriicksichtigung des aerodynamischen Moments betriigt das Moment um die Pro-
filvorderkante (siehe Abb. 3)

Myg+m-g-Xsp+S-Xg=0 (23)
z-;
AlC
My x —%SP Xs
a=a 1 X=12
G S
] (— (—

Abbildung 3: Fliigel beim Windenstart

Wiéhrend des Hochstarts mu8 bei der Bildung des Kriftegleichgewichts in vertikaler Rich-
tung die Seilkraft S beriicksichtigt werden, d. h. es gilt

A=G+S & S=A-G (24)

Durch Einsetzen von Gl. (24) in Gl. (23) ergibt sich

Myg = —mgRsp — (A —mg)Xs
mg (Xs — Xsp) — AXg (25)

In dimensionsloser Form liBt sich Gl. (25) unter Beriicksichtigung des Hebelarms t=1 in
dimensionslosen Beiwerten in der Form

4/8
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cm‘,KguZoF 1 =mg (%g — Xsp) — guioFchs (26)
darstellen. Unter Verwendung der in Aufgabenteil @) aufgestellten Profilbeiwerten (vgl. Gl. (1),

(2) und (11))

I
vk = 3 (a+4f) (27)

ca=¢, = 2n(a+2f) (28)

ergibt sich damit durch Einsetzen in Gl. (26)

~T(a+ef) = wﬁn(amﬂ (29)
9 Yoo
T _ o mg()?sf)zsp) - _
a<—§+2nxs) = guT—O—QT[f(I—QXs) (30)

letztendlich fiir den gesuchten Anstellwinkel

"W(B’L":%S!’) +2nf (1 — 2%g)
o0=—2= o
2MXg — %

Durch Einsetzen der gegebenen Zahlenwerte ergeben sich fiir den Anstellwinkel a und
den zugehorigen Auftriebsbeiwert

a = 0.0664 3R (32)
¢, = 21 (o + 2f) = 0.668 (33)

Ca

Alternativ kann der Ansatz des Momentengleichgewichts entsprechend Gl. (23) auch
gleich in dimensionsloser Form aufgestellt werden

Cmy i T CaXsp + CsXg =0 (34)

Mit cg = ¢4 — C¢ ergibt sich durch Einsetzen

Cmyx + CG (Xgp — Xs) +CaXs =0 (35)

Mit Hilfe der bereits in Aufgabenteil a) aufgestellten Beziehungen fiir Auftriebs- und
Momentenbeiwert erhélt man

H2007 NPO V

s

-3 (a+4f) +cq (Xsp —Xg) + 21 (a+2f)xg = 0 (36)
o (2mxs g) - g4f+ ¢ (Rsp — Xg) + 4nfxg = 0 (37)
(38)
~q (el (XSP7XS)+4Hf)?572H'F (39)

% — 2NXg
_ Ca (Xs — Xgp) + 2nf (1 — 21'[)?5) (40)

2MXg — g
= 0.0664 (41)
3.8 (42)

d) Die Skelettlinie ist abschnittsweise durch zwei analytische Funktionen gegeben

f (4x — 5%%) (43)

O] U] ot

(1+ 4% — 5%?) (44)

Die Kontursteigungen der beiden Abschnitte betragen

dz; 5 o
wx f (4 — 10%)
= %f(O.BX — 2%) (45)
dz;; 52 -
" 5f (4 —10%)
= %f’(o.sz — 2%) (46)

Die Transformationsbeziehung zwischen der Profiltiefenkoordinate X und der Winkelko-
ordinate ¢ lautet

X=z+

1
2
Die Kontursteigungen nach Gl. (45) und (46) mit Hilfe der Transformationsbeziehung
nach Gl. (47) ausgedriickt in Winkelkoordinaten lautet

dz; _ 25 -

i 7Zf (0.2 + cos ¢) (48)
dz;r -~ 25
= - 9 f (0.2 + cos p) (49)
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Die Transformation der Integrationsgrenzen in Winkelkoordinaten iiber die Beziehung

¢ = arccos (2x — 1)

(50)

liefert fiir die StoBstelle zwischen beiden Kurvensegmenten

§., = arccos (2Xy — 1) = 1.772

(51)

und fiir die 3 relevanten Stellen zu Beginn und Ende eines Profilabschnitts

0] 04 |1
m| L7720

Die Beziehung fiir den Birnbaumkoeffizienten Ag lautet

©| X

(52)

Setzt man die Kontursteigungen nach Gl. (45) und (46) in Gl. (52) fiir die entsprechenden

Teilsegmente ein, ergibt sich

1 [fdz
_ [ R
Ao = at_ [ do (53)
1 “Prr o dzyr 'Todzy
S e derr 2er
- ﬂ[/o dxd¢+/¢” s
5 _ P 5 _ g
~ gLl —Q—Of/ 702 4 cos b) dp — @f/ (0.2 + cos &) d
s 9 0 4 .
f[25 ¢op 25
— [ P § fog 2l S 77
= o [ 9 (0.2¢ +sind) |, ' + 1 (0.2¢ + sin ) ‘Wf}
= ot 0.022464F (54)
Fiir den Birnbaumkoeffizienten A; erhilt man
2 [dz
A = _E/ &CObq)dq) (55)
. 2 Prr o dzyp T odzy
= - [/0 ax o bdd + /Wf ax bdd
2_[25 e ) 2% (7 )
= —=f|— (0.2 cos ¢ + cos d)) dp + — (0.2 cos ¢ + cos d)) do
n 9 Jo 4 Pay
2605 (onmmes Los Lanzg) £ 1 2 (025m0+ 2o+ Leinzg) 1
= TIf [9 <0.251n¢+2¢+451n2¢> lo 7 + 1 (0.251n¢+2¢+451112¢) ‘5"1}']
= 4.074f (56)
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In Abhingigkeit des Anstellwinkels a und der Profilwolbung f ergeben sich fiir den

Auftriebsbeiwert

C, = 2mA(+TA;
= on (o — 0.22464F) + 4.074nf
= 2mo+ 11.387F

und den Momentenbeiwert

T
Cnyx = 7§(A0+A1)

=7 (o= 0.22464F + 4.074f)

—g(x — 6.0466F

—_ o~
[SLIENS] S
© oo
= L =
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

Fiir das Brennstoffzellen-Flugzeug Hydrogenius werden zur Ermittlung des Flugverhaltens
verschiedene Tragfliigelgeometrien hinsichtlich ihrer aerodynamischen Giite und des Abreifi-
verhaltens untersucht.

Im folgenden werde ein Trapezfliigel mit ge-
rader t/4-Linie betrachtet (Abb. 1), fiir den ‘Uw
die geometrische Schrankungsverteilung derart

auslegt werden soll, dal beim stationédren Hori-
zontalflug im Auslegungspunkt eine elliptische t-1.25m

Zirkulationsverteilung vorliegt. Die Daten des {
Flugzeugs sind hierbei wie folgt:

d)

ty=04m —=—
y[m]

b/2

Auslegungsgeschwindigkeit: Uy, = 372 Abb. 1: Fliigelgeometrie
Spannweite: b = 17.55m

Wurzeltiefe: t; = 1.25m

Auflentiefe: t, = 0.40m

Flugzeugmasse: m = 850kg

Luftdichte: p = 1.225%

Erdbeschleunigung: g = 105

Berechnen Sie die Fliche F' und die Streckung A des Tragfliigels.

Stellen Sie fiir die gegebenen Flugzeugdaten den Verlauf der Zirkulationsverteilung im
Auslegungspunkt in Abhéngigkeit der Winkelkoordinate ¢ auf.
Bestimmen Sie den Gesamtauftriebsbeiwert ¢4 des Tragfliigels.

Auf dem Fliigel wird iiber die gesamte Spannweite dasselbe Profil verwendet. Die Pro-
filbeiwerte wurden in einer Windkanalmessung ermittelt und sind in Abb. 3 dargestellt.
Bestimmen Sie anhand der Profilpolaren den Nullauftriebswinkel awsa—q des Profils [rad].
Berechnen Sie den Auftriebsgradienten des Profils in [1/rad]. Wodurch kommt der Unter-
schied im Auftriebsanstieg gegeniiber dem in der Traglinientheorie hiufig verwendeten
Wert 27 zustande?

Hinweis: Verwenden Sie im weiteren Verlauf der Aufgabe den Wert 27 fiir
den Auftriebsgradienten

Berechnen Sie den spannweitigen Verlauf des effektiven Anstellwinkels . (v) [rad] und
daraus mit dem in Aufgabenteil ¢) ermittelten Nullauftriebswinkel den spannweitigen
Verlauf des Anstellwinkels «(¢) [rad].

Muf} zur Erzielung der elliptischen Auftriebsverteilung die Profilsehne an der Fliigelspit-
ze gegeniiber der Fliigelwurzel starker oder schwicher angestellt sein?

Beachten Sie bitte: Fortsetzung auf der néichsten Seite!

1/3
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f)

g)

h)

Im folgenden soll das Flugverhalten auerhalb des Auslegungspunktes untersucht wer-
den. Zur Beschreibung der Zirkulationsverteilung I' (1) werden zwei Fourier-Terme bertick-
sichtigt, die wie folgt lauten:

503.4030
AI(UN) = T

—24.5205
A3 (Us) = %+0.0179'Uw

Stellen Sie den Verlauf der Zirkulationsverteilung I'(¢) sowie des lokalen Auftriebsbei-
werts ¢,(9) entlang der Spannweite in Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit Uy, auf.

Zeichnen Sie den Verlauf des lokalen Auftriebsbeiwerts iiber der normierten Fliigelspann-
weite 7 fiir die Auslegungsgeschwindigkeit Uy, = 37m/s und fiir eine Fluggeschwindigkeit
von Uy, = 30m/s an den Stiitzstellen n = 0, n = 0.6 und n = 0.9 in Abb. 2 ein.
Bewerten Sie das Abreifiverhalten fiir U,, = 30m/s.

1.5

9 0.1 02 03 04 05 06 0.7 0.8 0.9 1
n -1
Abb. 2: Verlauf des Auftriebsbeiwerts iiber der Fliigelspannweite

Bestimmen Sie den k-Faktor k (Us) unter Verwendung der beiden Fourier-Koeffizienten
A; (Us) und Az (Us) allgemein und geben Sie den konkreten Wert fiir die Fluggeschwin-
digkeit Uy, = 30m/s an.

Skizzieren Sie die Vorgehensweise zur Bestimmung der beiden vorgegebenen Fourier-

Terme A;(Us) und A3(Us) (ohne Rechnung!)

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschritten
muf} nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!

2/3



F 2008 NPO V

B e :] 22/0LT-M-EL X4 ¢
1HY91LNLS~-INN ] N
TYNYNONIMEYNIWY ] s "
s &
V4w " MO »
oe ‘8% 43 ‘8 1 4 |.o ¥ 020°0 B©910°0 S70°0 #30°0 270°0 OF0O'® ©800°0C 900°0 +00°0 200°0 oos.....o
1 1 1 L -1 1 1 1 1 1 _” 1 % )} L 1 1 1 1 1 1 1 1 ] 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 ] M ]
.
A
= -

Abb. 3: Profilpolare
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Aufgabe zur ,,Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1*

a) Die Fliigelfliche des Tragfliigels betrigt

b

~

1
F=g(titt)b= 14.48 m? (1)
und die zugehorige Steckung
b2
A=—=212 2
=217 @)
Der Ansatz der Zirkulationsverteilung I" (¢) in allgemeiner Form mit M Fourier-Koeffizienten
lautet
M
T (9) = Aysin (nd) (3)
n=1

Fiir eine elliptische Zirkulationsverteilung reduziert sich dieser Ansatz mit M = 1 auf
die Form

I (9) = Ay sind (4)
wobei sich der Fourier-Koeffizient A; unter anderem aus dem erforderlichen Auftrieb A
und der Anstrémgeschwindigkeit U,, zusammensetzt

4A
A= 5
! ThpUso (5)

Fiir stationdren Horizontalflug mufl Kriftegleichgewicht in vertikaler Richtung erfiillt
sein, d. h.

A=G=m-g (6)

Der Fourier-Koeffizient A; ergibt sich damit zu

4A 4G 4 2
- - =19 1361 (M)
TopUoe  mhpUs  mhpUs s
Der Verlauf der Zirkulationsverteilung iiber der Spannweite in Abhéngigkeit der Winkel-
koordinate ¥ lautet damit letztendlich

A

2
I (9) = 13.61 ‘% sin ¥ (8)

Der im Auslegungspunkt vorliegende Auftriebsbeiwert ergibt sich mit dessen Definitions-
gleichung und der Bedingung fiir vertikales Kréftegleichgewicht (A = G) im stationéren
Reiseflug zu

A mg

_a —0.70 9)
PUZF ~ BULF

cq =

Alternativ 1d8t sich der Auftriebsbeiwert auch anhand des Fourier-Koeffizienten A; auf
folgende Art und Weise bestimmen

A EbpUc Ay
ca = - : (10)
LUZF CULF
71'b2A1
= 11
20U F' (1)
TAA;
= 12
20U (12)

F2008 NPO V

<)

d)

Aus der Profilpolaren ldfit sich der Nullauftriebswinkel ablesen. Dieser betrigt
aq—g = —4° £ —0.0698132 (13)

Den Auftriebsgradienten erhilt man durch Auswahl zweier Punkte im linearen Teil der
cqo(a)-Kurve zu
deq _ Acq 1.05—0

1
S e e T 0.1071 - = 6.139=0.977 - 27 < 2 14
da ~ Aa 557 — (—4.05°) . T (14)

Dieser Wert ist etwas kleiner als der potentialtheoretische Wert von 27 und ist auf Rei-
bungseffekte und eine Entwolbung des Profils durch die Grenzschichtaufdickung im rei-
bungsbehafteten Fall zuriickzufiihren.

Der Tiefenverlauf des trapezformigen Tragfliigels ergibt sich zu

(ta - ti)
F(y) =t : 1
tly) =ti+— 7 (15)
Mit der Transformationsbeziechung
cost = b?/LQ (16)

1483t sich die Tiefenverteilung in Winkelkoordinaten 9 umformulieren, wodurch sich letzt-
endlich nach Einsetzen der gegebenen Werte folgende Form ergibt

t(9) =t;+ (to — t;) cos¥ = 1.25 — 0.85 cos ¥ (17)

Der effektive Anstellwinkel «() kann unter Verwendung der in Gl. (8) berechneten
spannweitigen Zirkulationsverteilung sowie Tiefenverteilung nach Gl. (17) folgendermafien
bestimmt werden

2 ()

“O = W) (18)
‘ Usoda |5p t(9)

_ 2A1 Sin19 (19)

Uso %2 |2 [ti + (ta = i) cos 0]

24, sin v
- I 20
dea |op Uy i+ (ta —ti) cosd (20)
Ay sin

= L smy ”
TUoo i + (tq —t;) cos ¥ (21)
— 011709 — S0 )

1.25 = 0.85cos ¥
GemiB Abb. 1 ergibt sich der gesuchte Verlauf des Anstellwinkels a(¥9) als Uberlagerung
von effektivem Anstellwinkel ae(?), induziertem Anstellwinkel «;(¢) und Nullauftriebs-
winkel ag—o(¥)

a(9) = ae (9) + a; (¥) + aa=o (¥) (23)

Der induzierte Anstellwinkel a;(9) ist fiir die vorliegende elliptische Zirkulationsvertei-
lung im Auslegungspunkt konstant iiber die Spannweite und betrigt

i (0) = oy = A = 07

-4 _0.0104 24
TN 2127w 0-0104756 24
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Profilsehne
Nullauftriebsrichtung

G\

\ lokale Anstrdmrichtung
ungestdrte Anstrémrichtung

Abbildung 1: Winkelbeziehungen am Profilschnitt eines Tragfliigels

Der Nullauftriebswinkel awa—o nach Gl. (13) ist ebenfalls konstant iiber die Spannweite,
da am kompletten Tragfliigel dasselbe Profil verwendet wird und Reynoldszahleffekte im
Rahmen dieser Aufgabe vernachlissigt werden.

Fiir den gesuchten Verlauf des Anstellwinkels a(¢) ergibt sich somit

sin ¢
9) =0.11 —_—— .0104756 — 0. 132 25
@ (9) = 011709 T remms + 0.0104756 — 0.069813 (25)
Gin
a(®) =011709  — Y _ (050337 (26)

1.25 —0.85cos ¥
Alternativ kann mittels der Prandtl’schen Integralgleichung auch zunichst der geome-
trische Anstellwinkel oy (¥) bestimmt werden, wobei aufgrund der elliptischen Zirkulati-
onsverteilung nur der Fourier-Koeffizient A; nach Gl. (7) beriicksichtigt werden mu$.

Ay [4bsin?d
= L1 | 2smY Ly 2
ag (V) 2000 [m ) } @7
4A 4bsin ¢
= 2
20U oo mbpUoso {Qm‘, (9) ] (28)
~ 2mg [4bsin?
T ab?2pUZ [271’25(19) 1] 29

Mit dem Tiefenverlauf des Tragfliigels nach Gl. (17) erhilt man fiir den geometrischen
Anstellwinkel ag(9)

sin
Nach Abb. (1) betréigt der effektive Anstellwinkel a.(¥)
e (9) = ay (9) — oy (9) (31)

wobei der iiber die Spannweite induzierte Anstellwinkel fiir die vorliegende elliptische
Zirkulationsverteilung konstant ist

. _eca 07T -
a; (V) =a; = A= r 0.0104756 (32)

Fiir den effektiven Anstellwinkel ergibt sich somit letztendlich

sin v
¥) = 0.0104797 [11.17268 - —————— + 1| — 0.0104756 33
o (9) 125—085cosd 33
sin
= 0.11 —_— 4
0-11709 1.25 — 0.85 cos ¥ (34)
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e)

f)

Fiir den Anstellwinkel () kann mit Hilfe von Abbildung 1 folgende Beziehung abgeleitet
werden
a(?) = ay((V¥)+ aa=o (V) (35)
sin

= 0.11709 - 1250850050 0.059334 (36)

Die spannweitige Zirkulationsverteilung unter Verwendung der zwei gegebenen Fourier-
Koeflizienten lautet

T'(¥) = A1 sind + A3 sin 30 (37)
mit
503.4030

A = ——— 38

1 U (38)
24.52

Ay = 25205 om0 U (39)
Uss

Mit den gegebenen Fourier-Koeffizienten A; und As (Symmetrie zur Lingsachse) er-
gibt sich damit fiir den Verlauf der Zirkulationsverteilung entlang der Spannweite in
Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit

I'(¥,Ux) =

503.4030 . ( 24.5205
—————sind + | —

[eS)

+0.0179 - Ux> sin 39 (40)

oo

Der lokale Auftriebsbeiwert betrigt

2T (9, Uso
ca (P, Ux) = U(f(ﬂ)) (41)
o)
2 1503.4030 . 24.5205 .
= @ [W sin (— 0z + 0.0179> sin 319} (42)
2 503.4030 . 24.5205 .
= {95085 csd { Uz sind + ( Uz + 0.0179> 5111319] (43)

Zischen der normierten Spannweitenkoordinate n und der Winkelkoordinate ¢ besteht
folgender Zusammenhang

1 =cost < 1 = arccosn (44)

Mit der Beziehung fiir den Verlauf des Auftriebsbeiwerts nach Gl. (41) und dem Tiefen-
verlauf nach Gl. (17) lassen sich die gesuchten Auftriebsbeiwerte berechnen.

n 0 0.6 0.9
9 Z 0.9273 | 0.4510
t [m] 1.25 | 0.740 | 0.485

a(Uso = 37m/s) || 0.588 | 0.795 | 0.661
o (Uso = 30m/s) || 0.910 | 1.200 | 0.968

Entsprechend der Profilpolare endet der lineare Teil der Auftriebskurve bei einem Auf-
triebsbeiwert knapp unter 1.2. Bei einer weiteren Anstellwinkelerh6hung nehmen die
Ablésungen weiter stark zu, wodurch der Auftriebsanstieg abnimmt und geméfi Polare
ein maximaler Auftriebsbeiwert von etwa 1.35 erreicht werden kann.

Wie in Abbildung 2 zu sehen, betrigt bei Uy, = 30m/s der am Tragefliigel maximal
auftretende Auftriebsbeiwert knapp iiber 1.2 bei 65 % Fliigeltiefe, so dafl am gesamten
Tragfliigel noch kein Strémungsabrif zu erwarten ist.

4/6
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— — - uU_=30mis |
U =37mis

I I I T |
0O 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1

N[l

ob—1 . 1

Abbildung 2: Verlauf der Auftriebsbeiwerte fiir die zwei betrachteten Flugzustinde

g) Der k-Faktor gibt das Verhéltnis des induzierten Widerstands bei beliebiger Zirkulati-

onsverteilung zu dessen Minimalwert bei elliptischer Zirkulationsverteilung wieder. Im
Rahmen dieser Aufgabe wird die Zirkulationsverteilung mittels der Fourier-Koeffizienten
A; und As dargestellt

poo O (1)
CWiellipt
W;
_ J 46
Wiellipt ( )
(343 .
70
2
= 1+3<%> (48)
1
(49)

Alternativ kann auch direkt die Beziehung aus dem Skript verwendet werden. Dies fiihrt
wiederum auf

M
1

k=1+6 = 1+PZTLA§ (50)

1 p=2
- 143 (51)

A28

2

= 1+3 (%) (52)

h)
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Nach Einsetzen der gegebenen Fourier-Koeffizienten ergibt sich schlieflich fiir den k-
Faktor in Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit

24,5205 2
— 25205 4 () 01790,
k(Us) = 143 (Uw ety “) (53)
Uss
—24.5205 + 0.0179U2, \ >
= 1+ ( 503.4030 > (54)

Bei der Fluggeschwindigkeit Uy, = 30 m/s mit nicht-elliptischer Aufriebsverteilung ergibt
sich als Wert fiir den k-Faktor

k(Usx = 30m/s) = 1.000837 (55)

Dieser ist sehr gering und 148t sich nach Abbildung 3 mit der geringen Abweichung
der bei Uy, = 30m/s vorliegenden Zirkulationsverteilung mit einer idealen elliptischen
Zirkulationsverteilung fiir diesen Flugfall erkliren.

U_=30mis
- U_=37mis
51 — = - U =30mis

N[l
Abbildung 3: Zirkulationsverteilung

Zur Bestimmung der Fourier-Koeffizienten kann folgendermafien vorgegangen werden:
Prandtl’sche Integralgleichung fiir 2 Stiitzstellen aufstellen, ergibt lineares Gleichungs-
system fiir A; und Az in Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit Uy. Hier wurden die

Stiitzstellen 1 = 7/6 und ¥ = 7/2 verwendet.

A; ergibt sich allein aus dem erforderlichen Auftrieb: A;(Us) = % . i
Zusammenhang zwischen dem geometrischen Anstellwinkel an beiden Stiitzstellen auf-
stellen

Einsetzen in LGS und Auflésen nach Ag
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Aufgabe zur Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1

Gegeben ist ein Fliigelprofil, das durch eine ebene Platte mit 25% Klappentiefe an-
genahert werden kann. Die Klappe werde um den Klappenwinkel 1 ausgeschlagen und
das Profil unter dem Anstromwinkel o* reibungsfrei angestromt (Vgl. Abb. 1).
Nehmen Sie fiir die folgenden Berechnungen an, dass die Auslenkung der Klappe klein
ist, so dass tann =~ n gilt. Zusétzlich kann aufgrund des kleinen Winkels n angenommen
werden, dass die Hinterkante immer bei X/t = 1 liegt.

a)

b)

z/t

. : 1
W : : :\Li] » X/t

Mag,

Abb. 1: Fliigelprofil

Skizzieren Sie qualitativ in Abb. 2 (Seite 2) die Verdichtungssté8e und Expansions-
ficher und eventuelle Trennlinien und kennzeichnen Sie diese, unter der Annahme,
dass eine reine Uberschallanstrémung vorliegt und die Anstrémung unter einem
Winkel von a* > 0° erfolgt. Fiir diesen Aufgabenteil ist keine Rechnung erforder-
lich.

Stellen Sie die Gleichung fiir die Kontur des Fliigelprofils auf. Bestimmen Sie den
Auftriebsbeiwert, den Momentenbeiwert und den Widerstandsbeiwert des Profils
allgemein in Abhéngigkeit von o*, n und Ma.,. Berechnen Sie anschlieffend die
drei Beiwerte fiir o* = 0° und n = 3° bei einer Anstrommachzahl von Ma,, = V2.

Bestimmen Sie fiir allgemeines Ma,, unter der Annahme von variablem o und
N den Nullauftriebswinkel, die Lage des Druckpunktes (x4/t) und die Veréinde-
rung der Druckpunktlage aufgrund des Klappenausschlages (d(x4/t)/dn). In wel-
che Richtung wandert der Druckpunkt bei steigendem Klappenwinkel?

Im Folgenden seien Anstrom- und Klappenwinkel als nicht bekannt aber fest anzusehen.
Das Profil erzeuge bei einer unbekannten Anstrommachzahl einen Auftriebsbeiwert von
¢, =0,1.

d)

e)

Berechnen Sie die Verdnderung des Auftriebsbeiwertes aufgrund einer Erhchung
der Anstrommachzahl (dc,/dMa). Steigt oder sinkt der Auftriebsbeiwert mit stei-
gender Anstrommachzahl?

Nehmen Sie an, dass der Auftriebsbeiwert aus d) bei einer Anstrémmachzahl von
Ma., = V2 bestimmt wurde. Berechnen Sie nun mit Hilfe der Prandtl-Glauert-
Regel den Auftriebsbeiwert fiir Ma,, = 2. Bestétigen Sie dieses Ergebnis anhand
der Gothert-Regel.

Beachten Sie bitte: Fortsetzung auf der nichsten Seite !!!

H2008 NPO V
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Abb. 2: Skizze des Fliigelprofils

yz

Seite 2/2
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Musterlosung zur Flugzeug- und Flugkorperarodynamik |

a) Das gegebene Fliigelprofil wird unter einem positiven Winkel v angestromt. So-
mit ergibt sich an der Unterseite ein Verdichtungsstol und an der Oberseite ein
Verdiinnungsfiacher. Beim Erreichen der Klappe bildet sich auf der Oberseite er-
neut ein Verdiinnungsficher und an der Unterseite ein Verdichtungsstofl. Beim
erreichen der Hinterkante bildet sich auf der Oberseite ein Verdichtungsstof aus,
wihrend an der Unterseite ein Verdiinnungsficher entsteht. Aufgrund der voran-
gehenden Verdiinnungsficher auf der Oberseite ist der Sto an der Hinterkante
stdrker als die vorherigen. Somit herrscht auf der Oberseite ein hoherer Druck und
die Stromung wird gegen den Uhrzeigersinn abgelenkt (Vgl. Abb. 1).

z/t

X/t

May,

Abb. 1: Fliigelprofil

b) Die Konturlinien ergeben sich unter der Annahme z/t =  und z/t = z aus den
Geradengleichungen fiir die Kontur. Somit gilt

[Sd)

0 fir 0=2=<0,75 (1)
-nT + %7] fir 0,75<z<1
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Damit erhélt man nach Gl. 5.26a den Auftriebsbeiwert

1 1 1
T [ (R [ e [
Ca = o ——)dz = a*dr — /—ndz}
Ma2, — 13 dz Ma2, — 1] oJs
4

[ - 1 ] da* +1n @)
— "+ | = ——,

Ma2, —1 4 V/Maz, —1

nach Gl. 5.27a den Widerstandsbeiwert

Z\ 2
iz

dz
dz

4 t
[ (-
J/Maz, —1/)

1 1
4 3 .
= 7{/(a*)2di+ / (Qr]a* +7}2>d’i}
VMa2, =11y 075
4 1 4 1 1
= T {(0’*)2 1 (QTI(Jf* + "/2)] = [((1*)2 + 5+ ~?

/Maz, —1 Maz, —1 4

_A(a)? 42 + 1 3)
JMaz =1

und nach Gl. 5.29a den Momentenbeiwert

8l

1
4 dz
_— — — )z )d:
Mago_l'o/<<0/ dT>T>

1 1
—\/%[0/ (a*i)di— 7/5(—7717,)di]

0,
4 [1 7 200 4 %71
= —|-a"+ —n] Sl (4)
Ma2, —112 32 Ma2, —1
V_
Mit a* =0° = 3° und Ma. = 2 vereinfachen sich Gl. 2 bis Gl. 13 zu
" = e 0, 0523599 (5)
T .
I S . 103 .
Cpy = 360071' =0,00274156- 10 (6)
7
m = ——m = —0,045815
Cm 48O7T 0,045815 (7)

Alternativlosung

Neben dem soeben beschriebenen Losungsweg fiir Aufgabenteil b) gibt es auch
noch einen alternative Losung. Dafiir wird geméf Abb. 2 die Sehne des Profils von
Vorderkante zu Hinterkante gelegt und der Anstellwinkel a bestimmt. Auflerdem
wird ein neues Koordinatensystem mit 2//t = ' und z/t = z’ definiert. Mit den
Vereinfachungen fiir kleine Winkel berechnet sich a zu

L1
a = a’+n (8)
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zZ't

023 W4 o0s 0.75 Xt

Abb. 2: Profil fiir die Alternativlosung

Fiir die in Abb. 2 eingezeichnete Hohe h erhélt man

3
= 9
6 )
Mit diesem Wert berechnet sich die Kontur des Profils zu

1, ,j-/ 333 < 5 <
o { ana fir 0=2'<0,75 (10)

=3nr'+3n fir 0,75<2 <1
Da die Profilsehne auf der #’-Achse liegt gilt fiir den Auftriebsbeiwert
4 4a* +n
a= .
YMa2, =1 \/Ma2, ~1

(11)

Cq =

Dieses Ergebnis stimmt mit dem aus Gl. 2 {iberein. Der Widerstandsbeiwert be-
rechnet sich zu

1
Cw /( o dz) dz’
‘/]\[az -1

1

.75 1
1
= [/ a)%dz’ — ( no + —r/ )(1:2" - / ( 3r/a+ 2,] )dl]
JMaz, —1 2 16 2
0 075

[a
,/]\[a2 -1
[ 7 + ! + 37 ]

—na* + —n —

/Ma2, —1 ! 16} 16]

_ 4(@*) + 20y +n? (12)

\JMa? —1

Auch diese Gleichung wurde schon in Gl. 12 bestimmt.

2 2

o — +3a—372]*74 { +iz]
B 64'7 87761 ] T ez -1 16"

©)

d)
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Fiir den Momentenbeiwert erhélt man

Cm

s (= )
~ g ()i = [ ooz = [ (= o)

4 { 9 2l }
\JMaZ, —1

128" 18"
4 {1 n 1 L3 3 ] 20" + %7]
—— =N —_—.
VMaz, —112 s 32" Maz, —1

Im Vergleich mit Gl. 13 zeigt sich, dass beide Gleichungen identjsch sind. Die

Beiwerte fiir ¢,, ¢, und ¢, fir o = 0°np = 3° und May, = 2 sind somit
identisch mit denen in GI. 5 - GIL. 7.

l\.’)Q\»—A O\H

(13)

Den Nullauftriebswinkel erhélt man durch Umstellen von Gl. 2 unter der Annahme
das ¢, = 0 gilt. Man erhilt somit
1
=—n. 14
@ 47] (14)

Der Druckpunkt berechnet sich nach Gl. 5.31 zu

xiAi_cimi_—Qa—%ni_lﬁaJrﬁ] (15)
t o da+n  3R2a+8y

Die Verdnderung des Druckpunktes in Abhéngigkeit des Klappenwinkels ergibt
sich durch Ableiten von Gl. 15 nach . Man erhélt
d**  7(32a + 8n) — 8(16a + Tn) 960 6o

= = = . 16
dn (320 + 8n)? (3204 8n)%  (8ar+ 27)? (16)

Aus Gl. 15 und GI. 16 ist erkennbar, dass der Druckpunkt mit steigendem Klap-
penwinkel nach hinten wandert.

Nach GI. 2 gilt fiir den Auftriebsbeiwert ohne einsetzten der Anstrommachzahl

ca:;<4a+n>. (17)

\JMaz, —1
Die Verdnderung aufgrund der Anstrommachzahl berechnet sich durch
—Ma¥—L— y
de, Ma2,—1 (4a n ) B —Mas, <4a n > (18)
dMaw  Ma2, —1 )T (M2, —1)22 )

Da die Steigung fir Ma > 1 negativ ist, sinkt der Auftriebsbeiwert mit steigender
Anstrommachzahl.
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e) Nach der 1. Prandtl-Glauert-Regel gilt fiir den Auftrieb

Ca = 5 Caik-

B

Bei einer Anstrémmachzahl von Ma,, = 2 ergibt sich somit

B=,/Ma2, —1= \/5.

Der Auftrieb bei Mas, = 2 berechnet sich also zu

1
o = o = ;%cwk = 0,057735.

Nach der Gothert-Regel berechnet sich der Auftriebsbeiwert zu

1
calm;y; 2505 f10;A) = ﬁc,,,,,k(:l;;By;Bz;B(y;Bf;Bé;BA)

1
1 4 i Bdz
— Ba—"%4z
B2 /Magoo/< T f)
1

7(}17%.
B

(22)
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Aufgabe zur Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik I

Ein Hersteller von Fliigeln fiir Kleinflugzeuge ist auf der
Suche nach einem neuen diinnen, schwach gewoélbten Profil,
welches bei geringer Anstellung eine gewiinschte Zirkulati-
onsverteilung erzeugen soll. Fiir die Lastverteilung in Tie-

9 B . . . . . . q)
tenrlch‘Fung bgl einer A:nstromgeschw1nd1gke1t von Uy = o o5 %
70 m/s liegen folgende Werte vor:
Yp=90°) = 18.2m)s (1) Abb. 1: Verlauf von ¢ iiber
der Profiltiefe
Y(p=160°) = 23.44m/s (2)

In den folgenden Aufgabenteilen sollen unter anderem die Kontur sowie die Beiwerte des
Profils bestimmt werden. Beachten Sie hierbei, dass fiir den Anstromvektor a* = 0° gilt.

a) Berechnen Sie unter der Annahme Ay = 1.6A4; die ersten drei Koeffizienten der
Birnbaum-Ackermann’schen Normalverteilung. Stellen Sie anschliefend die Glei-
chung der Kontur der Skelettlinie in der Form z = az® + bz? + ¢Z + d auf.

b) Bestimmen Sie die Auftriebsbeiwerte ca, Cay, Ca,, die Winkel ag, ag, ap sowie den
gesamten Auftriebsbeiwert ¢, und den Anstellwinkel .

c) Fiir die spitere Betrachtung eines Tragfliigels wird der Auftriebsgradient (dca/da)zq
bendtigt. Wie grofl ist dieser?

In den folgenden Teilen soll ein ungeschrinkter Ellipsenfliigel mit der Spannweite b =
10 m, einer maximalen Profiltiefe von ¢ = 2m und einer Fliche von 15,808 m? untersucht
werden. Dabei soll das Profil verwendet werden, welches in den Aufgabenteilen a) bis c)
entworfen wurde. Sollten Sie Teil ¢) nicht gelost haben so nehmen Sie (dca/da)zq = 6 an.

d) Wie gro8 ist der Gesamtauftriebsbeiwert ca des Fliigels, wenn der lokale Beiwert
der Profilschnitte ca(y) = konst. = 0.5 ist. Bestimmen Sie aufierdem die Fliigel-
streckung A, den effektiven Anstellwinkel ce, den induzierten Abwindwinkel o, den
geometrischen Anstellwinkel ag und den Auftriebsgradient (9ca/0c) des Fliigels.

e) Bestimmen Sie unter der Annahme, dass der Fliigel mit einer Geschwindigkeit von
Us = 70M/s und einer Luftdichte von p = 1.022k9/m* angestromt wird, den Gesamt-
auftrieb A und den induzierten Widerstand Wj.

f) Analog zum Ellipsenfliigel soll ein Trapezfliigel mit rein acrodynamischer Schrinkung
entworfen werden, der ebenfalls eine Spannweite von b = 10 m hat. Das bedeutet,
dass die Wolbung der einzelnen Profilschnitte iiber der Spannweite variiert, der
Anstellwinkel iiber y aber konstant bleibt. Die Profiltiefe an der Wurzel betragt
ti = 2m die an der Fliigelspitze t5 = 0.3m. Berechnen Sie die den Verlauf von
Ai(y) der sich durch die Schrinkung ergibt unter der Annahme, dass beide Fliigel
die gleiche Zirkulationsverteilung liefern.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschrit-

ten muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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Musterlésung zur Flugzeug- und Flugkorperidrodynamik I

a)

Y(p) = 2Us(Ao tang + Ay sing + Ay sin 2¢) (1)

Somit erhélt man fiir die zwei vorgegebenen Werte von « unter der Voraussetzung
Ao = 16A1

Yp=90°) = 2:70m/x(dy + A1) 5 364m/s = 18,275 (2)

3 3 3
3+ A ) =

Y =160") = 2-70m/s(

31V- 3
= 140m/s(S= BA; + —Ay) = 23.440m/s (3)
30 2
Durch Auflésen von Gl. 2 - Gl. 3 ergibt sich somit:
Ay = 0.08 (4)
Ay =0.05 (5)
Ay =0.09 (6)

Die Kontur berechnet sich analog zu den Profilbeiwerten durch Superposition der
einzelnen Konturen fiir jede Normalverteilung. Es gilt:

Z(z) = (@) + 2(@) + 2(7)
= (Ap—a")(1—=2)+AiZ(1—7) — AZ[1 — 47 + 2;772]
8. 4
= —gAzﬁ + 22 (4Ay = Ap) + Z(—Azs + A1 — Ag+ ") + Ag — "
= —0.247% +0.317% — 0.127 + 0.08 (7)

Die Auftriebsbeiwerte ca, bis ca, berechnen sich nach der von Birnbaum-Ackermann’schen
Normalverteilung (BAN) durch:
Cay = 2mAy=0.5027 (8)
ca, = mwA; =0.1571 9)
Cay = 0 (10)
Die Anstellwinkel berechnen sich zu:
ag = Ag—a"=0.08 =4.584° (11)
ap = 0 (12)
A2 °
a = - = —0.03 =—1.719 (13)

Durch Superposition der Werte aus Gl. 8 bis Gl. 13 ergeben sich der Auftriebsbei-
wert und der Anstellwinkel:
Ca = Cay+ Cay + Cay, = 0.6598 (14)
a = ag+a; + as =0.05=2.865° (15)
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)

d)

5)

Um den Auftriebsgradienten zu berechnen benétigt man zuerst den Gesammtauf-
triebsbeiwert welcher bereits in Gl.14 definiert ist. Formt man diesen mit Gl. 8
und Gl. 9 um so erhélt man:

Ca = Cay + Cay + Cay = 2mA) + 1A (16)

Formt man weiter um so erhilt man:

ca=2mAg+mA; = 21(ap+a*) + A, = 2may + TA, (17)
—— ~—~—
Anteil aus der Anstellung Anteil aus der Wélbung

Da der Anteil aus der Wolbung konstant ist erhélt man fiir die Auftriebsgradienten
durch differenzieren von Gl. 17:

(dea/dar)og = 2 (18)

Fiir einen Ellipsenfliigel gilt nach S.106 Aero I Skript:
ca=ca(y) =05 (19)
Fiir die weiteren Berechnungen wird die Fliigelstreckung A benétigt. Diese berech-
net sich durch: P
A=—=06.326 20
4 (20)
Die Anstellwinkel berechnen sich nach Gl. 6.48 und Gl. 6.49 im Aero I Skript zu:

ca 05

e = — 1 = — = 0.0398 = 2.28° 21
Qe (dea/do)og 4 (21)
CA
i=— =0.0252 = 1.44° 22
@ =5 (22)
ag = ae + aj = 0.065 = 3, 724° (23)
Die Anderung des Auftriebsbeiwertes ca iiber den Anstellwinkel « lasst sich unter
der Bedingung (%)zd = 27 durch
(%A 27TA
— = = 4.774 24
da A+2 (24)
berechnen.

Unter Angabe der Dichte lisst sich der Auftrieb mittels einfacher Formel zu
1
A=qFea = iprchA =19790.8N (25)

berechnen. Fiir die Berechnung des induzierten Widerstandes wird der induzierte
Abwindwinkel «j und der Auftrieb benttigt. Somit erhélt man:

Wi = O(iA =498 7N (26)
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f) Die Zirkulationsverteilung ergibt sich nach Kutta-Joukowsky zu

D) = 3 Uscaly)t(y) (21)

Um fiir den vorgegebenen Trapezfliigel eine elliptische Zirkulationsverteilung zu
erhalt muss somit
F(y)elliptisch = F(y)trapez (28)
bzw
Ca(y)elliptisch : t(?/)elliptisch = Ca(l/)trapez . t(l/)trapez (29)

gelten. Fiir das weitere Vorgehen werden die Gleichung fiir die Tiefe von Ellip-
senfliigel und Tragfliigel benotigt. Die allgemeine Formel fiir die Gleichung einer
Ellipse lautet
2 2
Yy
AR 30
a? * b? (30)
Mit einer Halbspannweite von y(z = 0) = b/2 = 5m und einer halben maxima-
len Fliigeltiefe von z(y = 0) = 1m lautet somit die Gleichung fiir die Tiefe des
Ellipsenfliigels
2 2
y x
25m?  1m?
Fir die tiefe des Ellipsenfliigels muss dieser Wert mit dem Faktor 2 multipliziert

werden. Es ergibt sich somit

29
t(y)eniptisch = 22(y) =2+ 1/1m? — 3—5 =5 \/25m?2 — y? (32)

fiir die Tiefe des Ellipsenfliigels. Die Gleichung fiir die Fliigeltiefe des Trapezfliigels
ist eine Gerade. Sie berechnet sich mit Hilfe von ¢; = 2 und ¢5 = 0.3 zu

-1 (31)

0.34y + 2z =2m (33)

Unter Beriicksichtigung der letzten Gleichung gilt ¢(y)trapez = (¥)trapez und somit
fiir den Trapezfliigel
34

t(y>trapez =2m— my (34)

Durch Einsetzten von Gl. 19, Gl. 32 und GI. 34 in Gl. 29 erhélt man

v v
Lo 25m? —y? 25 m?2 — 42
Ca(?/)trapez = - =

- = : (35)
2m—%y 10111—%;1/
Um auf die Verdnderung von A; aufgrund der aerodynamischen Schrinkung zu
kommen, wird der Zusammenhang aus Gl. 14, Gl. 8 und GI. 9 benotigt. Setzt man
diese drei Gleichungen in Gl. 35 ein so erhélt man fir A;(y)wape:

Al(y)trapez = 77( — 24, (36)
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Aufgabe zur Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik I

Es soll ein widerstandsoptimiertes Uberschallprofil entworfen werden, das eine endliche
Hinterkantendicke aufweist (Abb. 1). An den Kanten lost die Stromung ab und an der
Basis liegt ein Unterdruck mit ¢,, = —0.2 vor. Die Dichte bei einer Flughohe von 8000 m
betrigt poo = 0.542%9/m?, der Druck pe = 36030 Pa und die Fluggeschwindigkeit Uso =
530m/s. Fiir die gesamte Aufgabe gilt der Isentropenexponent x = 1.4.

a)

b)

z
A

X

0

ZO(XO) ZHKI pB

Ma,> 1

Abbildung 1: Fligelprofil

Berechnen Sie unter der Annahme, dass die gekriimmte Kontur des Profils einer
Funktion mit Z(Z) = aZ? + b + ¢ entspricht und durch drei Punkte (Vorderkante,
der Punkt (2;20) und die Hinterkante) definiert ist, die Koeffizienten a, b und ¢ in
Abhiingigkeit von T, Zo(To) und Zy . Beachten Sie, dass & = x/t gilt.

Bestimmen Sie allgemein die Beiwerte fiir den Wellenwiderstand und den Druckwi-
derstand an der Basis (Heck), den das Profil erzeugt. Sollten Sie Teil a) nicht geldst
haben, so verwenden Sie folgende Néherungslosung fir die Koeffizienten:

a= (2 — Znxo)/(0.923 — Zo), b= (=20 + 0.9z, 73)/(0.922 — Zo) und ¢ = 0.

Welche Anstrom-Machzahl liegt vor? Welcher Wert ergibt sich fiir die Beiwerte aus
b), wenn Zyx = 37107 Z0(Zo) = 3Zpk und To = 0.5 gilt? Wenn Sie Maoo nicht gelost
haben, verwenden Sie als Ndherung Maoe, = 1.8.

Im Folgenden soll der Wellenwiderstandsbeiwert des Profils in Abhéngigkeit von
Zo(To) bei festem ZTo minimiert werden (Rechnung erforderlich). Verwenden Sie
hierfiir das Ergebnis aus Teilaufgabe b). Welche Form hat dieses Profil?

Das Profil aus Teil ¢) soll nun bei einer Anstrom-Machzahl von Mae = v/5 unter-
sucht werden. Bestimmen Sie den Wellenwiderstandsbeiwert. Verwenden Sie dabei
die Ahnlichkeitsregeln.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschrit-
ten muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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Musterlosung zur Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik |

Ma,,> 1
—

Abb. 1: Fliigelprofil

a) Mit der Annahme, dass die gekriimmte Kontur des Profils einer Funktion mit

z(X) = ax? + bx + ¢ entspricht sollen die Koeffizienten a, b und ¢ in Abhéngigkeit
von Xo, Zo und Zy i berechnet werden. Insgesammt sind zur Bestimmung der Ko-
effizienten drei Punkte nétig, P1(0;0), P2(Xo;Zo) und P3(t; Zyx). Bevor mit dem
Einsetzen der Punkte begonen wird, werden die Punkte dimensionslos gemacht.
Man erhiélt:

—
—
~—

P2 => P3(Xo;20) (2)
Ps => Ps(1;Zux) (3)
Z(x=0)=c=0 (4)
und somit
c=0 (5)
Fiir die Punkte P, und P3 folgt:
I(X=%)) = axd+hxo=12 (6)
Z(x=1) = a+b=2zyx (7)
Durch einsetzten dieser beiden Gleichungen ineinander erhdlt man
2o — ZpgXo
a = ———— 8
(%= %o) )
ZrrX§ —Z,
b = K0 20 9)
X — Xo



b) Der Gesamtwiderstand des Profils setzt sich aus zwei unterschiedlichen Teilen zu-

sammen, dem Wellenwiderstand Wy, und dem Druckwiderstand Wp. Der Wellen-
widerstandsbeiwert fiir ein symmetrisches nicht angestelltes Profil berechnet sich

durch o

Cun — -m"; — I%]z(:) dx (10)
wobei die Steigung der Profilkontur fiir die Oberseite

dz 20— ZyxXo ZpxXe — 2o (11)

* T RER O ore o

betrdgt. Setzt man Gl 11 in Gl. 10 ein, so erhélt man

i T |
Co, = A =1 2ax +h dx (12)
as, 0
[ - 1
= 4%%2:1 4a®%? + 4abx +b? dx (13)
as, —
1 .
B I (14)
MaZz —1 3 0
S e
_ %ﬁ Jo+ 23 +1F (15)
_ —4 4(20 — ZuxXo)® Lot Zh%0)(Zi kX — 20)

MaZ —1 3 I%%—Xo)z (X5 —%0)?

(ZurX3 —20)?

16)

XZ_X 2 (

(X5 ? 1

= 1 72— 2707y KXo + 475 . X% — 623, . %3
3(),(5_),(0%2 MaZ — 1 0 02HK X0 HEX0 HK%0
+372 X8 (17)

Der Druckwiderstand berechnet sich aus der Differenz zwischen dem Anstromdruck
Poo und dem Druck hinter dem Profil pp. Somit gild fiir den Druckwiderstand

Wp = _(pB - px) <27k -1 (18)
Uber die Bezichung
P — Px
Gy = PP (19)
PB %)UOZO

erhdlt man den Druck hinter dem Profil.

P = Cpggufo * Poo (20}

Da nun alle Werte bekannt sind berechnet sich der Druckwiderstand allgemein
geschrieben zu

p

2
- —QZHKc,,Bgu; (23)

Wp = —(CppUZ + Poo — Poc) - 2Zai - 1 (22)

Den Druckwiderstandsbeiwert erhédlt man indem man Gl. 23 durch den Staudruck
und die Bezugsfliche A, fiir die im normierten Fall A = 1 gilt, teilt

5 2
_ZZHKCPBgUoo

oU%,
> A

=274 Cppy (25)

(24)

Cwp

Fiir die nachfolgenden Berechnungen wird die Anstréom-Machzahl benétigt bei der
das Profil untersucht wird. Diese berechnet sich durch
Uoo
Ma, = ? (26)
UDO
= = (27)
KRT,,

Unter Berticksichtigung der idealen Gasgleichung kann fiir die Berechnung der
Anstromtemeperatur

Poo
PR

verwendet werden. Somit ergibt sich fiir die Anstrom-Machzahl

Ma, — 21 (29)

(28)

oo

KRL—“R
- e (30)
Px
K/)DQ
- 17373 (31)

Unter der Annahme, dass Zyx = %, Zo = 3Zy i und Xo = 0.5 ist, ergibt sich der
Wellenwiderstandsbeiwert zu

. 1
Co = Cl 22— 92707y %0 + 472, X2 — 622,53
" 3()‘(3—202 MaZ — 1 0 0£HK X0 HK”0 HK”0
4372 X4 (32)
1
52 5 = 7 52
= 15.02 75 — ZoZyk + EZHK (33)
1 7
= 15,02 92hc = 82 + 152k (34)

= 96.692%, = 0.1074 (35)



Der Druckbeiwert fiir den Druckwiderstand ergibt sich zu

Cwp, = _QZHKC,,B (36)

1
= . =001333 37
7 37)

Um den Wellenwiderstand zu minimieren muss der Wellenwiderstandsbeiwert mi-
nimal werden. Das heifit es muss nach dem Wert fiir Zy gesucht werden bei dem
gilt:

dc,,. (Z
du,(Z) _ (38)
Zo
Aus Gl 17 wird somit
dou (20) ) 1 1
w0 TP 975 — 275 X0 (39)
Zy 3(XE—%0)2 MaZ —1

Damit der Wellenwiderstand minimal wird muss also
Z[) = 7HK . Xo (40)
gelten. Das Profil was sich dadurch ergibt ist ein Keilprofil.

Unter der Annahme dass sich die Geometrie aus Teil ¢) nicht verdndert wird die
erste Prandtl-Glauert Regel verwendet. Somit gilt

B]\r1a=1.7373

Cw“’.w.;:«/é = Cw““\rla:l.7373 BMa=\/§ (41>
06
- cw'”M =17373 <#: (42)
a=1. —
5 —1
C“’”Ma:ﬂa?a -0.7103 (43)

0.07629 (44)
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Aufgabe zur Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik |

Zur Untersuchung der Klappenwirkung sollen zwei Skelette miteinander verglichen wer-
den. Das erste Skelett, ein angestelltes Parabelskelett, ist in Abb. 1 dargestellt. Das zweite
Skelett (Abb. 2) hat bis zu einer Tiefe von 80% die Form eines nicht angestellten Para-
belskeletts. Danach folgt eine ebene Platte als Klappe. Die Richtung der ungestorten
Anstromung ist in beiden Féllen parallel zur x-Achse. Alle Klappenwinkel sind klein, so
dass eine linearisierte Betrachtung moglich ist.

Hinweis: Aufgabenteile b), ¢) und d) unabhangig voneinander losbar.

2/t

o | N
0 0.8 < 3

+n

Abbildung 1: Angestelltes Parabelskelett Abbildung 2: Skelett mit Klappe

a) Stellen Sie die Gleichung fiir die Kontur der Skelettlinie des angestellten Skeletts
(Abb. 1) auf. Berechnen Sie dann mit Hilfe der Skelett-Theorie die Beiwerte fiir
Auftrieb und Moment. Bestimmen Sie auflerdem die Lage des Druckpunktes und
den Momentenbeiwert beziiglich des ¢/4 Punktes.

b) Im Folgenden wird das Skelett mit Hinterkantenklappe (Abb. 2) betrachtet. Dabei
definiert der Winkel 7 = 0° den Ausschlag der Klappe bei der sie gerade durch
den Punkt (1;0) geht. Bestimmen Sie die Kontur dieser Skelettlinie in Abhingigkeit
des Klappenwinkels 7. Berechnen Sie allgemein den Auftriebsbeiwert als Funktion
von 7. Verwenden Sie nur die ersten beiden Normalverteilungen. A; sei bereits mit
Ay =2/r(0.032 4 0.05647 + 0.81) gegeben. Fiir welchen Klappenausschlag liefern die
beiden Skelette den gleichen Auftrieb?

Im Folgenden wird ein Flugzeug mit einer Spannweite b = 20 m untersucht, dessen Recht-
eckfliigel mit der Tiefe ¢ = 1 m das Profil aus Teil b) aufweist. Um ein Manéver zu fliegen
werden auf der rechten Tragfliigelhiilfte die Klappen auf n = 4+4° (Pos. 1 Abb. 3) und auf
der linken Tragfliigelhilfte auf n = —4° (Pos. 2 Abb. 3) ausgeschlagen. Die Anstromung
erfolgt parallel zur x-Achse und betriigt Us, = 50m/s bei einer Dichte von p = 0.75 kg/m3.

¢) Berechnen Sie fiir diese beiden Klappenausschlige den jeweiligen geometrischen An-
stellwinkel des Profils.
Hinweis: Haben Sie Teil b) nicht gelost so verwenden Sie als Naherung:
ca = 0.4+ 3.51 + 2raWobei hier 7 in [rad] vorliegt.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschrit-

ten muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!

F2010 VSL Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik I: Zweiter Teil (Hilfsmittel erlaubt)

Abbildung 3: Skelett mit verschiedenen Klappenausschliagen;
Pos. 0 n = 0° Pos. 1 n > 0° Pos. 29 < 0°%
(nicht mafistiblich)

d) Berechnen Sie sowohl den Auftrieb des Fliigels sowie das Rollmoment unter der Vor-
aussetzung, dass die Zirkulationsverteilung durch die ersten beiden Fourierkoeffizien-
ten beschrieben werden kann, wobei der erste Koeffizient bereits mit A; = 18.08 m*/s

bekannt ist. Setzen Sie zur Bestimmung des zweiten Fourierkoeffizienten A, den in

c) berechneten Anstellwinkel ag, an der Position y = 8.66m an. Nehmen Sie fiir

diese Aufgabe an, dass (dca/da)op = 27 ist.

Hinweis: Haben Sie Teil c) nicht gelost, so verwenden Sie als Ndherung:

— e
ag, =6

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschrit-
ten muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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Um den Momentenbeiwert beziiglich des Neutralpunktes, welcher hier in gleichem
MaBe der ¢/4-Punkt ist, zu berechnen muss der Einfluss des Auftriebsbeiwertes

Musterlésung zur Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik I beriicksichtigt werden. Somit erhiilt man

1
Cmyp = Cmyx + 1 (16)
a) Die vorliegende Skelettlinie lisst sich durch die erste und zweite Normalverteilung = —0.06285 (17)
beschreiben (angestellte ebene Platte und stofifrei angestromtes Parabelskelett).
Fiir die einzelnen Konturabschnitte gilt b) Um die Kontur des Skeletts mit Klappe zu bestimmen muss dieses in zwei Bereiche
0<z<=0.8und 0.8 <z <1 aufgeteilt werden. Die Kontur lautet somit
Z = 0.08(z—z%) fir 0<z<08 (18)
o = (Ap—a”)(1-1) (1) o= 0.0128— (2 —08)(0.064417) fir 0.8<z<1 (19)
a = Ar(l-7) (2) und daraus folgend die Kontursteigungen
Die Werte der Koeffizienten Ay und A; lassen sich aus der Zeichnung extrahieren. ‘f? = 0.08(1 - 27) fir 0<z<0.8 (20)
T
= gz
Ap = 004 (3) CNU o (0.064+7)  fir 08<z<1 (21)
Ay = 4-0.02=0.08 (4) dz
Beriicksichtigt man nun, dass
Fiir die Gesamtkontur kann somit o — arccos(27 — 1) (22)
zZ = (A-a)1-2)+Az(1-7) (5) und somit Z = 0.8 in 0.2957 gilt dann erhilt man fiir die Koeffizienten der ersten
z = A(1—2)+ A (z — %) (6) zwei Normalverteilungen )
0.04(1 — ) + 0.08(z — z°) (7) A, — L 1(/‘” P /“9"" @d¢> (23)
s AT dzr
geschrieben werden. Die Beiwerte fiir Auftrieb und Moment sind in der Skelett- 1 0-290m 0.2951
Theorie durch = a~= ;( 0.08(1 — 22)de + / —(0.064 + n)dc;) (24)
0. 295n 0
= - 1 0.2951
Ceo 2’2;4“ 0-2513 ®) = o™ 7< 0.08(— cos @)dp + / —(0.064 + n)chp) (25)
Cmg = 75140 = —0.06283 (9) T\ Jo.2951 0
1
, = o= = (0 064 — 0.2957(0.064 + 77)) (26)
fiir die erste Normalverteilung bzw. durch m
9 0205 7
Cay = mA; =0.2513 (10) A= ( o 07 wdp + / d%' cos wdsﬂ) (27)
STt
(my = —A;=—0.1257 (11) E 0.205m
2 = —= </ 0.08(1 — 2) cos pdp + / —(0.064 + n) cos gpdap)(QS)
™
fiir die zweite Normalverteilung gegeben. Somit gilt fiir die Gesamtbeiwerte 2 0.295m 0295n0
= —— ( / —0.08 cos? pdip + / —(0.064 + n) cos Lpdcp) (29)
ca = w(240+ Ay) =0.5026 (12) T\ Jo.295m 0
™ 9 n
m = —5(140 +A;) = —0.1885 (13) = ({ —0.08 (7 cos psinp + cp)] —0.8(0.064 + n)) (30)
0.2951
. . . )
Fiir den Druckpunkt gilt = — ( .0192 — 0.05647 — 0.8(0.064 + n)) (31)
fop = —m o 3Lt A) _ At (14) — ~2( ~0.032— 005647 — 0.8 32
Ca ( Ao+ Al) 4A0 + 2A; = ; — — T — n ( )
= 0.375 (15) (33)
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wobei der Koeffizient A; bereits in der Aufgabenstellung angegeben ist. Somit kann
man wie aus Teil a) bekannt den Auftrieb durch

ca = w24+ A) (34)
= 270" 2(0.032 — 0.075287 — (0.8 + 0.2957)) (35)
2ma™- 0.409 + 3.4535n (36)

beschreiben. Dieser muss gleich dem Auftrieb aus Teil a) gesetzt werden, sodass
man den Klappenwinkel n erhilt.

ca = 0.409 + 3.4535n = 0.5026 (37)
=>n = 0027 = 1.553° (38)

c) Aus Aufgabenteil b) ist bereits der Auftriebsbeiwert der Skelettlinie mit
ca = w24+ A1) = 2ra% 0.409 + 3.4535n (39)

bekannt. Fiir die beiden gegebenen Klappenwinkel 7, = 4° und 7, = —4° ergeben
sich somit die beiden Auftriebsbeiwerte

Ca,, = 0.6501 (40)
Ca,, = 0.1679 (41)
Mit der Beziehung
¢
ag = dci (42)
da
und der Annahme
deg
— =2 43
da =~ 2" (43)
welche fiir den zweidimensionalen Fall gilt erhéilt man fiir die beiden geometrischen
Anstellwinkel
ag, = 0.1035 =5.928° (44)
ag,, = 0.0267 =1.531° (45)

Alternativ kann man den geometrischen Anstellwinkel auch iiber den Nullauftriebs-
winkel berechnen, da der geometrische Anstellwinkel als der Winkel zwischen der
ungestorten Anstromrichtung und dem Nullauftriebswinkel definiert ist. Damit bei
einem bestimmten Klappenausschlag der Auftrieb zu Null wird muss

ca = w240+ A) = 2ma 2 0.409 + 3.4535n = 0 (46)
bzw.
A
Ap=a 002—71 47)

F2010 VSL

gelten. Mit

aray = a-a und (48)
ay = 0 (49)
folgt der Nullauftriebswinkel zu
A
a = aa—g= —71 (50)
~ 0.032 4 0.05647 + 0.8 (51)
B ™
Fir die beiden Winkel 7, und 7, erhélt man somit
ap=p,, = —0.0844 = —4.834° (52)
apg,, = —0.0488 = —2.797° (53)

Des Weiteren werden zur Berechnung des geometrischen Anstellwinkels die Winkel
der Sehnen benétigt. Diese berechnen sich durch die Kontur des approximierten
Skeletts zu

Qsehne,, = —sin(zn(n=4%7=0)) =sin(0.0191) ~ 0.0191 (54)
= 1.094° (55)
asehne,, = —sin(zn(n=—4%1=0))= —sin(0.0221) ~ —-0.0221  (56)
= —1.265° (57)
(58)

Den geometrischen Anstellwinkel erhilt man aus der Beziehung
Qg = —Qa=0 + Q'sehne (59)

Fiir die beiden geometrischen Anstellwinkel ergibt sich somit

ag,, = 5.928° (60)
ag,, = 1.532° (61)

d) Die Koeffizienten der Zirkulationsverteilung kénnen unter Verwendung eines Rei-
henansatzes aus der Grundgleichung der Prandtl’schen Traglinientheorie berechnet
werden. Sie lautet

M
2sind - ag (Y Z sin(nd) ( 4bSln(1§) ) (62)
P

Somit erhélt man fiir die zwei gegebenen geometrischen Anstellwinkel zwei Glei-
chungen mit denen sich die beiden Koeffizienten der Zirkulationsverteilung berech-
nen lassen.

2sind - ag(¥) = Z i (nd <4b5_1:(3) +n> bzw. (63)
. A1 51n(19) < 4bsin ¥ > A sin(20) < 4bsin )
2sind - og(V) = +1)+ +2)64)
¢ bUs %a . 1(1)) bUs )

4
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Fiir die beiden spannweitigen Positionen, an denen die geometrischen Anstellwinkel
angesetzt werden, erhéilt man iiber

¥ = arccos b/% (65)
Yy =8.66m) = 30° (66)
Iy = —-8.66m) = 150° (67)

Setzt man diese beiden Winkel mit den dazugehorigen geometrischen Anstellwin-
keln in die Grundgleichung ein, so erhélt man zwei Gleichungen mit zwei Unbe-

kannten
Ay 20 A3 (20
o= — L (Zr) =2 (S 68
Yo 2000“‘2/5(77 * >+ 20002 \ 7 (68)
A 20 —A2v/3 (20
T e T | e )
Y92 = 9000 mz/s<7r N ) T 2000m\ 7 * (69)
Addition der letzten beiden Gleichungen ergibt
Ay 20
ag,, +ag,, = 2- 2000775 (; + 1) (70)
Somit folgt fir Ay
1000 =%/
A = (ag, tag,,)" @ (71)
= 18.08m%s (72)

und folglich fiir Ay

Ay = Qg — Lz @ +1 M (73)
12000m%/s \ \/3(@ 4 2)
L

4.386m%/s (74)

Mit den berechneten Koeffizienten der Zirkulationsverteilung lassen sich nun Auf-
trieb und Rollmoment zu

A = gprwA1=10.650kN (75)
My = %prUOOAZ:lQQl?.le (76)

bestimmen.



H2010 VSL Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik I: Zweiter Teil (Hilfsmittel erlaubt)

Aufgabe zur Flugzeug- und Flugkorperaerodynamik 1

Im Folgenden soll die Stabilitit eines Flugzeuges, bestehend aus elliptischem Fliigel und
elliptischem Hohenleitwerk (beide ungeschrinkt und mit gerader ¢/4-Linie) mit unter-
schiedlichen Profilen im Unterschall untersucht werden. Der Abstand zwischen Fliigel und
Leitwerk betrage 9m (siehe Skizze). Die Anstellung des vorderen Fliigels sei a = +3°. Das
Flugzeug mit einer Masse von m = 1020 kg befindet sich mit einer Geschwindigkeit von
Us = 180km/h im stationéren Horizontalflug. Die Dichte der umgebenden Luft betrage
Poo = 1.022kd/m3. Die Gravitationskonstante kann mit g = 9.81 M/s2 angenommen werden.
Alle auftretenden Winkel konnen als klein angesehen werden.

—————— jeweilige t/4 - Linie

z y
\\ Fliigel (Nr.1)
< 9m >
]
I X| e Y
Flugel (Nr.1) Hohenleitwerk (Nr.2) Hohenleitwerk (Nr.2)

Abb. 1: Schematische Seitenansicht durch die Symmetrieebene (y = 0) Abb. 2: Schematische Draufsicht mit ge-
rader t/4 Linie

a) Zunichst soll unter Verwendung der Skelett-Theorie das Wurzelprofil von Fliigel
(Nr.1) betrachtet werden, wobei nur Anstellung und Wélbung zu beriicksichtigen
sind. Berechnen Sie die Koeffizienten Ag und A; sowie die Kontur des Skeletts. Neh-
men Sie dafiir an, dass die Zirkulation v(Z = 0.25) = 14 M/s am Profil vorherrscht.

b) Die Spannweite des Hauptfliigels betrage by = 10 m, die Fliigeltiefe an der Wurzel
t1 = 2m. Bestimmen Sie Auftrieb und Moment des Fliigels. Beachten Sie dabei die
folgenden Hinweise.

Hinweise:

o Fliche einer Ellipse: Sgiipse = 7 - ab mit a und b als Halbachsen

e Zur Berechnung des Gesamtmoments eines wie hier und in ¢) verwendeten
elliptischen Fliigels bei konstantem Momentenbeiwert beziiglich der t/4-Linie
gilt: M = q+ gy S+ Ly mit 1, = 2t

e Haben Sie Teil a) nicht geldst, so verwenden Sie als Nidherung A4y =
0.05 und A; = 0.06.

Nun soll die Komplettkonfiguration mit beiden Fliigeln untersucht werden. Dabei soll
davon ausgegangen werden, dass das Profil des Hohenleitwerks (Spannweite b, = 3m,
Profiltiefe ¢, = 0.75m) ebenfalls durch die beiden ersten Koeffizienten der Skelettheo-
rie beschrieben werden kann, wobei A, = —0.01 bereits bekannt ist. AuBerdem wird
angenommen, dass auch am hinteren Fliigel der unverminderte Staudruck anliegt.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschrit-

ten muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!

H2010 VSL Flugzeug- und Flugkérperaerodynamik I: Zweiter Teil (Hilfsmittel erlaubt)

¢) Berechnen Sie unter den Annahme des stationiren Horizontalfluges den Koeffizi-
enten Aj,, von Profil Nr. 2 mit der Skelett-Theorie. Bestimmen Sie die Lage des
Druckpunktes der Fliigelkombination durch Aufstellen einer Momentenbilanz um
die y-Achse (Abb. 2). Zeigen Sie dann, dass diese Fliigelkonfiguration ein statisch
stabiles Flugverhalten aufweist, wenn der Gesamt-Neutralpunkt bei zyp = 1.05m
liegt.
Hinweis: Haben Sie Teil b) nicht vollstindig gelost so verwenden Sie
F;y =10.25kN und M; = —1.45kNm.

d) Das Hohenleitwerk befindet sich im durch den Hauptfliigel induzierten Abwind-
bereich. Der geometrische Anstellwinkel des Leitwerks gegeniiber der ungestorten
Anstromung vor dem Flugzeug betriigt o ungestors = —0.5°. Skizzieren Sie zunéchst
diese Gegebenheit und tragen sie die drei Winkel o ungestorts Qapwing 1nd g, ein.
Berechnen Sie dann den lokalen geometrischen Anstellwinkel ay,, am Hohenleitwerk.
Beriicksichtigen Sie dabei auch den induzierten Anstellwinkel des Hohenleitwerks.
Bestimmen Sie nun den durch den Hauptfliigel verursachten lokalen Abwindwinkel.
Hinweis: Haben Sie Teil c) nicht gelost so verwenden Sie c4,, = —0.073.

Beachten Sie bitte: Der Losungsweg mit allen erforderlichen Zwischenschrit-

ten muss nachvollziehbar dargestellt sein und wird entsprechend bewertet!
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a)

b)

Aus der Aufgabenstellung ist bereits die Anstellung der Skelettlinie mit 3° gegeben.
Somit lasst sich der erste Koeffizient sofort berechen.

3.
Ay = sin3° = = 0.0523 1
0 = sin 180° (1)
Der Koeffizient A; ldsst sich nun au der Zirkulationsverteilung
1 1
Y(p) =2Us Aptan g + Aysing (2)
berechen. Somit wird
I;! — 120°) 1
A = 2= A tan60° /sin120° (3)
2U
= 0.0570 (4)
Die Kontur bestimmt sich somit zu
zr = Ay (1—-2)+ Ay, z2(1 — 1) (5)
—0.0570z* + 0.0047 + 0.0523 (6)

Die Berechnung der Beiwerte kann separat durchgefiithrt werden. Zuerst folgt die
Betrachtung fiir die Skelettline.

Bevor Kraft und Moment am Skelett berechnet werden miissen die Beiwerte zu
berechnet werden.

Coy = 2mAp, + A, (7)
= 0.508 (8)
Cmy = 7%.40' - gAll (9)
= —0.172 (10)

AuBerdem wird fiir die weitere Rechnung noch der Momentenbeiwert beztiglich der
t/4 - Linie benétigt.

1
CnutM = Cmy +an| (11)
— —0.045 (12)

Mit der in der Aufgabe gegebenen Formel zur Bestimmung der Ellipsenfliache lassen
sich Auftrieb und Moment bestimmen.

F1 = %Ugo'sl'cm (13)
= 10191.3N (14)

Poo

M; = 7Ufo St emy,, (15)
Poo 8

= TUOZC =S Cm,, gtl (16)

= —1524.7Nm (17)

¢) Im stationdren Horizontalflug muss die Summe der aller Kréfte F; Null ergeben.

Es gilt somit:
F =0 (18)

Die angreifenden Krifte sind in diesem Beispiel der Auftrieb F; am Profil Nr.1 und

Fi; am Profil Nr.2 sowie die Gewichtskraft G. Da F; und G bekannt sind erhélt
man sofort Iy

Frr = -G+ Fy (19)

—185.1N (20)

Nun ldsst sich der Auftriebsbeiwert mit

_F2||
” —_— 21
= 2 (21)
= —0.082 (22)
und somit Ay
Cayy — 2T A
Ay, Cann = 2T A00 (23)
™
= —0.006 (24)
und ¢,
™ ™
Cmyy = 7§AO|| - §A1|| (25)
= 0.025 (26)
Der Momentenbeiwert beziiglich der t/4 - Linie betriigt somit.
1
lelt/4 = Cmy + icall (27)
= 0.0048 (28)

berechnen. Des Weiteren kann nun das Moment um das hintere Profil berechnet
werden.

Poo
My = 7U;‘S,,.cm,,wzM (29)
6.88 Nm (30)

Um die Lage des Druckpunktes zu berechen muss nun das Momentengleichgewicht
iiber die Profilkonfiguration aufgestellt werden und der Punkt gesucht werden, in



d)

dem das Moment verschwindet. Hierfiir stellen wir das Moment um einen beliebigen
Punkt = auf, wobei x = 0 die vorderkante von Profil Nr. 1 darstellt. Rechtsdrehende
Momente sind dabei positiv, linksdrehende negativ.

0= M+ M+ Fr - (Zagee —0.25-2m) — Fr;- (2m+9m +0.25- 0.75m — x4, )(31)

Somit liegt der Druckpunkt bei

L Ages — (32)
’ Fr+ Fpr

0.454m (33)

Die Konfiguration ist somit statisch stabil, da der Schwerpunkt im Gesamtdruck-
punkt, und damit vor dem Gesamtneutralpunkt liegt.

Der Abwindwinkel am Hohenleitwerk kann iiber die Differenz von gegebenem An-
stellwinkel gegen die x-Achse und dem aufgrund des Auftriebs eigentlich zu er-
wartenden Anstellwinkels berechnet werden. In der geforderten Skizze sind loka-
ler geometrischer Anstellwinkel, globaler geometrischer Anstellwinkel (—0.5°) und
Abwindwinkel einzutragen:

a

abwind

[0 -0.5°

g, ungestort

Abb. 1: Anstromzustand am HLW

Zur Berechung des lokalen geometrischen Anstellwinkels gibt es zwei Moglichkei-
ten, die im Folgenden dargestellt sind.

Variante 1:

Der lokale geometrische Anstellwinkel setzt sich zusammen aus induziertem und
effektivem Anstellwinkel:

Qg = Qiyy + Qeyy (34)
_ Ch
- 7TA11 2 (35)
= —1.04° (36)

Variante 2:

Fiir den Ellipsenfliigel lésst sich der Auftriebsgradient abhéngig von der Streckung
angeben. Uber den bekannten Auftriebsbeiwert ergibt sich also:
CA <
Qg = zwl\llll (37)
Ap+2
= —1.04° (38)

Es ergibt sich also ein Abwindwinkel agpyping von:

Qg — Qg ungestsert
—1.04° — (—0.5°)
—0.54°

—_

w
=

s
(=]

=

N
—

—
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