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Ubersicht: Es wird die Frage einer giinstigen Vorgabe der Druckverteilung beim Entwurf eines Tragfligelprofils moglichst gerin-
gen Widerstandes untersucht. T heoretische Widerstandsrechnungen zeigen, daf man einerseits durch Druckverteilungen, die die tur-
bulente Grenzschicht iiberall gerade noch nicht zur Ablosung kommen lassen, andererseits duréh Variation der Auftriebsverteilung
beachtliche Widerstandsersparnisse gegeniiber bekannten Laminarprofilen erzielen kann. Diese Ergebnisse finden in einer ersten
experimentellen Kontrolle eine Stiitze.

Summary: The problem of choosing a pressure distribution suitable for the design of aerofoil sections giving as little drag as
possible, is investigated. T heoretical calculations on drag indicate that, in comparison with the familiar laminar flow sections, con-
siderable losses in drag can be avoided; on one hand by a pressure distribution which makes the turbulent flow just not separate,
and on the other hand by a variation of the lift distribution. These conclusions are supported by preliminary experimental evidence.

Résumé: L’autenr traite le probléme de connaitre & priori la répartition des pressions la plus favorable, lorsqu’il agit de faire le
projet d’un profil d’aile portante présentant une résistance aussi faible que possible. Des calculs de résistance théoriques montrent
que Pon peut obtenir des diminutions trés importantes de la résistance par rapport @ celle des profils laminaires connus, soit au
moyen de répartitions de pression qui empéchent encore tout juste et partout, un décollement de la couche-limite turbulente, soit
an moyen d’une variation de la répartition de la portance. Ces résultats sont confirmés par un premier contréle expérimental.

1. Einleitung

Die Entwicklung der Tragfliigelprofile in den letzten
fiunfzehn Jahren ist u. a. durch die erfolgreichen Be-
mithungen gekennzeichnet, den Profilwiderstand zu ver-
mindern. Das in technischer Hinsicht vielleicht
bedeutendste Beispiel dafiir sind die amerikanischen
Untersuchungen [1] an einer neuen Klasse von Tragfliigel-
profilen, den sogenannten ,Laminar“-Profilen. Bei diesen
Profilen versucht man mit Riicksicht auf die grofien Unter-
schiede zwischen laminarer und turbulenter Wandreibung
den Umschlag der laminaren in die turbulente Grenz-
schicht moglichst lange hinauszuzégern. Dazu ist eine
Stabilisierung der laminaren Grenzschicht notwendig.
Diese kann man bekanntlich am einfachsten durch ein
Druckgefille (Geschwindigkeitszunahme) der angrenzen-
den Potentialstrmung erreichen [2]. Bei der Konstruktion
von Laminarprofilen hat man darum von entsprechenden
Geschwindigkeitsverteilungen auszugehen, deren Hochst-
geschwindigkeit relativ weit stromab, etwa in der Um-
gebung der Profilmitte, liegt, und erst dann die zugehdrige
Profilform zu berechnen. Bei glatter Profiloberfliche,
storungsfreier Anstrdmung und nicht zu hohen Reynolds-

schen Zahlen
(1) '

(Uso = Anstromgeschwindigkeit, ¢ = Profiltiefe, » = kine-
matische Zihigkeit) 148t sich dadurch der Umschlagpunkt

Re; = U t/y

bis in die Nihe der Lage der Hochstgeschwindigkeit ver-
schieben.

Gegeniiber ilteren, empirisch gefundenen Profilformen,
die man oft als ,Normal“-Profile bezeichnet, kdnnen
praktisch brauchbare Laminarprofile durch eine Aus-
dehnung der laminar bespiilten Oberfliche den Wider-
stand um ungefihr 30 bis 50%/y vermindern.

Die vorliegende Arbeit wirft nun die Frage auf, ob sich
der Profilwiderstand z. B. bei unverinderter Lage der
Hochstgeschwindigkeit bzw. des Umschlagspunktes nicht
auch dadurch verkleinern lift, dafl man die Geschwindig-
keitsverteilung im Bereich der turbulenten Grenzschicht
indert. Bei der theoretischen Untersuchung dieses
Gedankens im ersten Teil der Arbeit stellt sich eine
beachtliche Empfindlichkeit der turbulenten Grenzschicht
gegeniiber der Geschwindigkeitsverteilung in dem Druck-
anstiegsgebiet (Geschwindigkeitsabfall) heraus. Bisher
kaum verwendete Verteilungen mit iiberall abnehmender
Verzogerung, welche die Fihigkeit der turbulenten
Grenzschicht, einen Druckanstieg iiberwinden zu kdnnen,
gleichmifig ausnutzen, erscheinen vorteilhafter als solche
mit zunehmender Verzogerung.

Ubertrdgt man diese Grenzschichtergebnisse auf Geschwin-
digkeitsverteilungen von Profilen, so zeigt die theoretische
Widerstandsberechnung in allen Fillen die ZwedimiRig-
keit derartiger Verteilungen. Damit ist ein neues Ent-

') Umgearbeitete Fassung'ﬂes ersten Teiles einer von der Fakultdt fiir Maschinenwesen der Technischen Hochschule Stuttgart angenommenen
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wurfsprinzip fiir die Konstruktion von Geschwindig-
keitsverteilungen gewonnen, das neben den Erforder-
nissen der laminaren Grenzschicht auch die der turbulen-
ten Grenzschicht beriicksichtigt. Seine Vorziige werden in
einem Sonderfall, bei dem der unumgingliche Druck-
anstieg vor der Profilhinterkante mittels einer ,,Optimal-
verteilung“1) auf kiirzester Strecke iberwunden wird,
besonders augenfillig: Eine Optimalverteilung nutzt die
turbulente Grenzschicht im Druckanstiegsgebiet nicht nur
rationell aus, sondern lifit auch die Ausdehnung der
laminaren Grenzschicht maximal werden. Dabei ist aller-
dings die Moglichkeit, die Grenzschicht iiber hinreichend
lange Strecken laminar halten zu konnen, vorausgesetzt.
Mit anderen Worten: man muf} sich, solange man auf
Grenzschichtabsaugung und dergleichen verzichtet, auf
kleinere Reynoldssche Zahlen, wie sie bei Segelflugzeugen,
Hubschraubern und Windridern vorliegen, beschrinken.

Bei diesen Anwendungen ist man aber nicht nur an
Profilen geringen Widerstandes, sondern ebenso daran
interessiert, innerhalb mdglichst grofler Auftriebsspannen
einen kleinen Widerstand zu erreichen. Damit ist eine
weitere Aufgabe skizziert, fiir die im zweiten Teil der
Arbeit an Hand dreier Profilentwiiffe und unter An-
wendung von Optimalverteilungen verschiedenartige
Losungswege studiert werden. Der erste Entwurf verfolgt
die bekannte Mdglichkeit, den Auftriebsbereich geringen
Widerstandes, die sogenannte Laminardelle, durch eine
grofle Profildicke zu erweitern. Dabei soll jedoch der bei
kleinen Reynoldsschen Zahlen beachtliche Widerstands-
anstieg dicker Laminarprofile vermieden werden. Fiir
diesen ersten Profilentwurf liegen inzwischen Vergleichs-
messungen mit einem NACA-Laminarprofil vor. Die
beiden weiteren Entwiirfe versuchen, auch Auftriebs-
werte auflerhalb der Laminardelle verwendungsfihig zu
machen, und zwar in der Weise, dafl jeweils oberhalb der
Delle eine nur miflige, aber unterhalb eine um so stirkere
Widerstandszunahme entsteht oder umgekehrt. Die Ver-
wendbarkeit dieser Profiltypen geht also nach einer Seite
hin iiber die eigentliche Laminardelle hinaus.

Beim Entwurf dieser drei Profile erkennt man, dafl auch
die Auftriebsverteilung lings der Profiltiefe einen sehr
wesentlichen FEinfluf auf den Profilwiderstand, den
Hochstauftrieb und die Profildicke hat. Es wird gezeigt,
wie man durch Wahl geeigneter Auftriebsverteilungen
bestimmte technische Forderungen erfiillen kann. Aus
einer abschliefenden Diskussion dieses Problems ergeben
sich, zusammen mit einer Auswertung der experimentellen
Ergebnisse, Leitlinien zur Weiterentwicklung spezieller
Profile fiir Segelflugzeuge, Hubschrauber und Windrider.

2. Zur Entwicklung der turbulenten Grenzschicht
bei Druckanstieg

Es soll in diesem Abschnitt auseinandergesetzt werden,
wie die turbulente Grenzschicht bei Druckanstieg auf
verschiedenartige Geschwindigkeitsverteilungen reagiert.
Dabei sind die Impulsverlustdicke

R L,
0

[#(x,y) bzw. U(x) = Geschwindigkeitsbetrige inner-
halb bzw. am Auflenrand der Grenzschicht, x bzw. y
1) Die Bezeichnung ,Optimalverteilung” ist nur insoweit gerechtfertigt,

als man die bekannten Ndherungsverfahren zur Beschreibung der Grenz-
schichtentwicklung heranzieht.

= Koordinaten in bzw. senkrecht zur Strémungsrichtung]
und der mit der Verdringungsdicke '

[eS]

N S

©) 1=77)dy
0

gebildete Formparameter

4) H = §%/9

diejenigen Grenzschichtgroflen, welche zur Widerstands-
bestimmung eines Profils bendtigt werden. Vorweg sei
bemerkt, daf} der Formparameter, welcher das Geschwin-
digkeitsprofil in der Grenzschicht charakterisiert, den
Profilwiderstand nur unwesentlich beeinflufit. Er gibt
aber Auskunft iiber die Abloseneigung der Grenzschicht
und entscheidet damit, ob sich ein bestimmter Druck-
anstieg {iberhaupt realisieren lifit.

Zur Berechnung von ¢ und H dient hier das Quadratur-
verfahren von E. Truckenbrodt [3]. (Ahnliche Verfahren
sind in den USA entwickelt worden, vgl. [4, 5].) Dieses
Verfahren beriicksichtigt nicht nur neuere Untersuchun-
gen iiber die Wandschubspannung bei Druckanstieg und
denEnergieverlust der turbulenten Grenzschichten,sondern
benutzt auch, im Gegensatz zu ilteren Methoden, fiir die
Berechnung des Formparameters keine empirische Be-
ziechung, sondern eine aus dem Impuls- und dem Energie-
satz der Grenzschicht hergeleitete Gleichung. Dariiber
hinaus erfordert es einen nur mifligen Aufwand an Zeit
und Arbeit.

Bezieht man die Geschwindigkeit U (x) auf die An-
stromgeschwindigkeit Uo, und alle Lingen auf die Profil-
tiefe ¢, so wird nach Truckenbrodt

C xlt
P O CE [(WlUp+27d lg] e

x,/t S
N (Ul U)?

(5)

mit n = /6 und

(6) ¢; = [(Uy U’ (@, [e] 147,
Dabei ist nach Prandtl

(7) ¢f=0,074 Re,~ o2

der Widerstandsbeiwert einer lings angestromten und
einseitig benetzten ebenen Platte der Linge ¢. Der Index 1
bezeichnet die Werte im Anfangspunkt der Rechnung, der
in dieser Arbeit immer mit dem Beginn der starken
Geschwindigkeitsabnahme zusammenfillt.

An Stelle des Formparameters H fithrt Truckenbrodt den
Parameter L ein:

&
¢ ueE 1 U
(8) L=?L1-I-ln U1 +;E£[b—ln71]d§

Zwischen H und L besteht ein eindeutiger Zusammenhang,
vgl. Tabelle 1. Als Abkiirzung sind in Gl. (8) die Groflen

O |

und

(10) b = 0,07 1gUT19 —0,23

eingefiihrt. Die eckige Klammer in Gl. (9) kommt bereits
bei der Berechnung der Impulsverlustdicke vor, vgl. (5).
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Tabelle 1. Zusammenhang der Formparameter H und L
nach einer graphischen Darstellung von
E. Truckenbrodt [3].

H | 14 16 17 18 19
100 | 0 | —87 | 12| —135 | —147 |
H 20 | 21 ‘ 22 | 23 |24
10°0 | —157 | —166 | —174 | —179 | —1%2

Um den Einfluf verschiedenartiger Geschwindigkeits-
abnahmen auf die Impulsverlustdicke der turbulenten
Grenzschicht zu diskutieren, geniigt es, eine vereinfachte
Geschwindigkeitsverteilung von Laminarprofilen anzu-
nehmen: Es bleibe im Bereich 0 < x/t < x,/t << 0,7

(11) U (x)/Us = U;/Us = const,
und an der Hinterkante (Index ) sei
UfUs = 1.

Liflt man als weitere Annahme die Lage x,, des Umschlags-
punktes mit dem Beginn des Druckanstiegs x, zusammen-
fallen, so erhilt man einmal fiir die laminare Impuls-
verlustdicke ¢J; aus der bekannten Formel der ebenen
Platte

(12) 9/t = (0,664/VRer) VUIU,) (x,/0),

zum anderen verschwindet L;. Die Zulissigkeit der
getroffenen Vereinfachung wird weiter unten erliutert.

Bild 1, oben, gibt mit den Verteilungen (1) bis (4) einige
Beispiele  fiir verschiedenartige Geschwindigkeitsabnah-
men. Dabei entsprechen die Verteilungen (3) und (4)
ungefihr den NACA-Laminarprofilen, wihrend von den
Verteilungen (1) und (2) gezeigt werden soll, daf sie
einen vorteilhafteren Verteilungstyp darstellen. So liest
man aus den Ergebnissen der Grenzschichtrechnung, die
zunichst fiir Re; = 106 durchgefithrt wurde, in Bild 1,
Mitte, ab, dafl die fiir den Widerstand mafigebende
Impulsverlustdicke ¢; an der Hinterkante kriftig variiert:

Z. B. ist 9 um 27/, grofer als 9", Dieser Zusammen-
hang, der qualitativ schon aus (5) abzulesen ist, lift sich
auch so formulieren: Eine Geschwindigkeitsabnahme vom
Typ (1) oder (2) liefert entweder bei einer gleich grofen
Gesamtabnahme ein kleineres 9; oder kann bei gleich
groflem ¥; groflere Geschwindigkeitsabnahmen als die
Verteilungen (3) oder (4) iiberwinden.

In Bild 1, unten, erkennt man, daf} sich die Eigenheiten
der Verteilungstypen im Verlauf des Formparameters
noch ausgeprigter wiederfinden: Der Formparameter
L (x) der Verteilung (1) zeigt, dhnlich wie der Geschwin-
digkeitsgradient, bereits bei x/t =~ 0,5 ein Minimum,
wihrend er bei den Verteilungen (3) und (4) erst an der
Hinterkante, dann allerdings rapide, absinkt. Die Ver-
teilung (2) zeichnet sich durch einen konstanten Verlauf
des Formparameters aus.

Um einen besseren Uberblick zu gewinnen, wie grof} die
Unterschiede in ¢; werden kdnnen, wurden fiir die Ver-
teilung (2) und (3) weitere Vergleichsrechnungen durchge-
fithrt. Dabei wurde U, fiir die beiden festen Werte x,/t
= x,/t = 0,4bzw.0,7 variiert und zu jedem U, die lineare
Geschwindigkeitsabnahme (Index L) mit der Verteilung
verglichen, die vom gleichen Punkt aus einen konstanten
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Bild 1. Der Verlauf der Imbulsverlustdicke ¥ und des Formparameters L
der turbulenten Grenzschicht fiir verschiedene Geschwindigkeitsver-
teilungen U/Uoc> und Ret £ Uoo thy = 108

Formparameter (Index «¢) liefert. Das Verhiltnis
(9¢1, — Dtc)/De¢ ist in Bild 2 iiber dem fiir Re; — 106
berechneten Formparameter H, aufgetragen. Man liest
daraus ab, dafl die H,-Verteilung gegeniiber der linearen
Geschwindigkeitsabnahme bei gleichem x, und U,/U; zu
betrichtlich kleineren Impulsverlustdicken an der Hinter-
kante fiihren kann. Und zwar werden diese Vorteile um
so grofler, je grofler H, bzw. je steiler der Druckanstieg
in der hinteren Hilfte eines Profils verliuft. Der mégliche
Gewinn wird also einerseits bei dicken Profilen, dann aber
auch bei miflig dicken Sonderprofilen, bei denen der
gesamte Druckanstieg auf einer Profilseite erfolgt (vgl.
Abschnitt 6 und 8), besonders grofl werden. Der Knick
in den Linien mit dem Parameter Re; = 106 deutet an,
dafl fir H. ~ 1,75 die lineare Vergleichsverteilung
bereits die Ablésegrenze (H = 2,5) iiberschreitet und
(9t — Dsc)/P¢e dadurch sprunghaft anwichst. Der
gestrichelte Bereich oberhalb der Linien Re; = 106 besagt,
dafl die Unterschiede zweier Geschwindigkeitsverteilun-
gen in bezug auf 9, mit wachsender Reynoldsscher Zahl
leicht zunehmen.

Auf Grund einer grofleren Rechenerfahrung ist es wahr-
scheinlich, dafl mit einer solchen Geschwindigkeitsver-
teilung, deren entsprechender Formparameter konstant ist
und {iberall den Wert der Abldsegrenze annimmt, ein
bestimmter Druckanstieg sowohl mit kleinstem @, als
auch auf kiirzester Strecke iiberwunden wird. Dieser
Sonderfall, der die Vorteile eines rationellen Drudk-
anstiegs mit der groftmoglichen Verlingerung der
laminaren Laufstrecke verbindet, soll weiterhin als
»Optimalverteilung® bezeichnet werden.
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Bild 2.
Hinterkante bei linearer Geschwindigkeitsabnahme (Index L) und bei

Die relativen Unterschiede der Impulsverlustdidken an der

konstantem (Index c¢) Formparameter Hc fiir xu/t = 0,4 und 0,7 sowie

;= 10% und 10%, Der fir Ret = 10° berechnete Abszissenwert HC
ist ein MaB fiir die Steilheit des Druckanstiegs

fiir Re

Zur genauen Definition der Optimalverteilung ist es noch
notwendig, kurz auf die Ablosung der turbulenten
Grenzschicht einzugehen, Bekanntlich 1afit sich dafiir bis
heute noch kein zuverlissiges Kriterium angeben. So fiihrt
Truckenbrodt [3] den relativ groflen Bereich 1,8 < H,
< 2,3 an, innerhalb dessen es zur Ablésung kommen kann.
Amerikanische Messungen [6, 7] an zweidimensionalen
Grenzschichten liefern wesentlich gréflere Werte fiir den
Formparameter der Abldsung, etwa 2,3 < H, < 2,7. Da
die Ubertragbarkeit jener Messungen auf Geschwindig-
keitsverteilungen mit konstantem Formparameterverlauf
unsicher ist (vgl. Abschnitt 8), so soll die Optimalver-
teilung in dieser Arbeit vorsichtig mit L, = — 0,130 bzw.
H, = 1,8 definiert werden.

In diesem Zusammenhang ist darauf hinzuweisen, dafl
die Konstanz des Formparameters durch eine Variation
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Bild 3. Der Anstieg § der turbulenten Impulsverlustdicke bei konstantem

oder Lc
Zahl. Die gestrichelten Linien geben die Anderung des Formparameters

Formparameter HC in Abhéngigkeit von der Reynoldsschen

durch eine Variation der Reynoldsschen Zahl bei gleichbleibender
Geschwindigkeitsverteilung an

der Reynoldsschen Zahl praktisch ungeindert erhalten
bleibt. Lediglich der Wert von L. steigt und fillt (vgl.
Bild 3) mit wachsender und sinkender Reynoldsscher Zahl.
Die Unsicherheit der Ablosegrenze ist also gleich-
bedeutend mit einer Unsicherheit der Reynoldsschen Zahl,
bei welcher die Ablosung wirklich eintritt. Unter
Beachtung der unverinderten Konstanz lifit sich darum
die Optimalverteilung auch als diejenige Geschwindig-
keitsverteilung beschreiben, welche die Abldsung bei
gegebenem U,/U; und x; bis zu moghchst kleinen
Reynoldsschen Zahlen verhindert.

Wenn bei den hier gewihlten vereinfachten Verteilungen
die Geschwindigkeit im laminaren Bereich als konstant
angenommen wird, so ist diese Vereinfachung deswegen
erlaubt, weil sich einerseits die laminare Impulsverlust-
dicke fiir schwach positive Geschwindigkeitsgradienten
nur wenig gegeniiber dem Wert der ebenen Platte dndert,
andererseits aber ¢, weitgehend von ¢, unabhingig ist,
jedenfalls, solange ©#+/9; > 4 bleibt. Das gleiche gilt in
verstirktem Mafle fiir den turbulenten Formparameter.

3. Zur Widerstandsberechnung

Fiir die Berechnung des Profilwiderstandes sei in dieser
Arbeit auf die grundlegenden Formeln von H. B. Squire
und A. D. Young [8] und J. Pretsch [9] zurlickgegriffen.
Danach wird der dimensionslose Widerstandsbeiwert

(13) cw = W/gF

(W = Widerstand, F = Bezugsfliche, ¢ =
zweidimensional umstromter Korper:

9, ( U, )(Ht+5)/2
= 4 Ry |
Cw t \Uso

soweit es sich um symmetrische, nicht angestellte Profile
handelt. Im allgemeinen Fall, bei dem sich die Geschwin-
digkeitsverteilungen auf der Ober- und Unterseite (Index
o bzw. u) unterscheiden, spaltet Gl. (14) auf in

o Bn{ U B (U5
S e il 2 :
t \Us Us

Gegeniiber den Ausfiihrungen des vorhergehenden Ab-
schnitts tritt also bei der Berechnung des Profilwider-

standes neben ¢¥; als weitere wesentliche Groéfle die Ge-
schwindigkeit U; an der Profilhinterkante hinzu.

Staudruck)

(14)

3

t

(15)  cw

Um Miflverstindnisse zu vermeiden, sei bemerkt, dafl
hier unter U; immer die effektive Geschwindigkeit an der
Hinterkante auflerhalb der Grenzschicht gemeint ist. Der
bei keilformig auslaufenden Profilformen lediglich
potentialtheoretisch vorhandene, steile Druckanstieg
unmittelbar vor der Hinterkante soll also unberiicksichtigt
bleiben, da er ja durch die Riickwirkung der Grenzschicht
auf die Potentialstrdmung ohnehin verschwindet. Fiir den
Profilentwurf kann man sich darum auf Geschwindig-
keitsverteilungen beschrinken, deren Gradient etwa von
x/t = 0,95 an konstant bleibt. Mit dieser Festsetzung
wird das effektive U; erfahrungsgemifl auch bei keil-
formig auslaufenden Profilen hinreichend genau wieder-
gegeben?). Dabei ist jedoch zu beachten, dafl die Grofle
U; in dieser Auffassung genau wie bei Profilen mit ver-
schwindendem Hinterkantenwinkel von der gesamten
Profilform abhingig ist. Denkt man sich die Um-

2) Dies gilt erst recht bei Profilen, deren Form aus .einer vorgegebenen
Geschwindigkeitsverteilung errechnet wurde, weil der potentialtheo-
retische Druckanstieg dann auf den Bereich 0,97 < x/t < 1,00 begrenzt
bleiben kann. Vgl. dazu die NACA-Profile der 6 A-Serie (NACA Rep. 903).
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stromungsgeschwindigkeit z. B. eines symmetrischen Profils
aus einer Quell-Senkenbelegung (Singularititenbelegung)
4 (x) entstanden, so fordert die Schliefungsbedingung

[ata(z)=c

0

ein Verschwinden der Gesamtergiebigkeit. Liegen in der
vorderen Profilhilfte zweier Profile gleichartige Quell-
verteilungen vor, so ist ohne weiteres einzusehen, daf} die
verschiedenen Geschwindigkeitsabnahmen (1) und (4) in
Bild 1 nicht durch Senkenverteilung gleich grofier Gesamt-
intensitit erzeugt werden kdnnen. Vielmehr wiirde das
Beispiel (1) gegeniiber (4) entweder eine grofere Gesamt-
senkenintensitit erfordern (und die SchlieRungsbedingung
verletzen), oder es miifite die Geschwindigkeitsverteilung
(1) flacher verlaufen, d. h. zu einem gréferen U, als im
Beispiel (4) fiihren.

Dafl eine kleine Anderung von U; aber nicht unbedingt
so stark ins Gewicht fallen muf}, wie es nach GI. (14) auf
den ersten Blick erscheint, wird deutlich, wenn man
Gl. (4) in Gl (14) einsetzt. Es kommt also noch sehr
darauf an, wie die Anderung von U, die iibrige Geschwin-
digkeitsverteilung beeinflufdt.

(16)

Zur Kldrung der angeschnittenen Frage kann man etwa
Entwiirfe symmetrischer Profile mit den bekannten sym-
metrischen NACA-Profilen der 6-Serie vergleichen, wobei
man entweder den Beginn des Druckanstiegs gleich-
bleibend (x; = const) oder aber zugunsten einer Opti-
malverteilung variabel annehmen kann. Fiir die jeweiligen
Vergleichsprofile ist natiirlich eine gleiche maximale
Profildicke und ein ebenfalls verschwindender Hinter-
kantenwinkel zu fordern. Fiir den zweiten Fall (Optimal-
verteilung, L, = — 0,130, x; = 0,7) lieferte ein Rechen-
beispiel (vgl. meine Dissertation, Stuttgart 1955) fiir zwei
159/ dicke Profile einen Widerstandsgewinn von etwa
150/o fiir das Profil mit der Optimalverteilung. Dieser
Gewinn ist von gleicher Grdfenordnung wie der in
Abschnitt 2 (Bild 2) angegebene. Weitere inzwischen
durchgefithrte Rechnungen lassen erkennen, dafl diese
Vorteile im ersten Fall (gleiche x; bzw. x,) wesentlich
geringer werden und auf etwa 30 bis 409/, der in Bild 2
angegebenen Werte zusammenschrumpfen. Wandert der
Umschlagspunkt zur Profilvorderkante, so verringern sich
die Widerstandsunterschiede weiterhin, ohne jedoch véllig
zu verschwinden. Man gewinnt also den Findruck, dafl
die hier fiir den Druckanstieg vorgeschlagenen Geschwin-
digkeitsverteilungen ein in allen Fillen zweckmifRiges
Entwurfsprinzip darstellen, dessen Vorteile besonders
dann spiirbar werden, wenn relativ grofie Druck-
unterschiede iiberwunden werden miissen.

4. Berechnung von Geschwindigkeitsverteilungen
fiir konstante Formparameter

Wenn in den vorhergehenden Abschnitten lediglich die
Zweckmifligkeit solcher Geschwindigkeitsverteilungen,
die im Gebiet des Druckanstiegs einen konstanten Form-
parameter liefern, erldutert wurde, so soll jetzt beschrieben
werden, wie derartige Verteilungen wenigstens niherungs-
weise zu gewinnen sind. Es bleibt also die Aufgabe, den
in GI. (8) angegebenen Zusammenhang umzukehren und
nicht L (U (x)), sondern bei gegebener Reynoldsscher
Zahl und Lauflinge der turbulenten Grenzschicht die
Verteilung U (x) fiir einen gewiinschten Formparameter-
wert L (x) zu berechnen. Die Auflésung der GI. (8) nach

U (x) macht jedoch Schwierigkeiten. Da im Laufe einer
grofleren Zahl von Beispielrechnungen fiir den Fall
konstanter Formparameter immer ein lineares Anwachsen
der turbulenten Impulsverlustdicke

)
an L-Ciip

X— Xy _ d 9

¢ > ﬂ - dx (JC > xl)
festzustellen war, so bietet sich die einfachere Moglichkeit,
U (x) aus Gl. (5) zu bestimmen. Dabei wird, wenn man
zur Vereinfachung noch n = 0 setzt, mit Gl. (5) und
GL (17)

x/t
) 2] —at 2] () o)
(18) <Uoo> T ey Ui Avw Kby )
x4/t

DieLosung dieser Integralgleichung fiir die rein turbulente
Grenzschicht mit ¢; = 0 ist:

U (19

»—1+_x_x‘) , m=033--L

(19) t t 65
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Bild 4. Der Exponent m der Gl. (19) als Funktion des Gradienten g

der turbulenten Impulsverlustdicke fiir einige Reynoldssche Zahlen und
Formparameterwerte

An der Stelle x = x, soll U = U], sein; daher wird

(20) C = (Uy/Ux) (94/t 8"
und
(21) U Uyl Us

U [14+B]0)) (x—x)]™

Die rechnerisch ermittelten Werte von §(Re; L.) fiir
verschiedene Reynoldssche Zahlen und Formparameter
sind in Bild 3 dargestellt. Die strichpunktiert ein-
gezeichneten Linien geben die Anderung des Formpara-
meters mit der Reynoldsschen Zahl bei gleichbleibender
Geschwindigkeitsverteilung an. In Bild 4 sind die Werte
m = 0,33 — ¢;/6f fir die Reynoldsschen Zahlen 0,5;
1,05 2,0; 3,0 X 106 iiber § aufgetragen.

Die nachtrigliche rechnerische Kontrolle der GL. (21) im
Bereich 0,3 < x; < 0,7 nach Gl. (5) und (8) bestitigte die



7. 1. Flugwiss. 3 (1955), Heft 10

338

NG

N

F N
t N ~ N\
N

~|) N

4 > N 6
N N 107° Re =
N o ~ \\\ &)
™~ ~ N3
(aminar |\~ | ~ ~ N2
) L 7
7 turbulentt—\\ s
Nt < 05
e N
N \
\

10 fiyees
g 0 06 08 0

g

X k)

Bild 5. Das Geschwindigkeitsverhéltnis U‘/Ut unter der Nebenbedingung

Hc = 2,1 oder Lc = — 0,166 fir 0,3 < x < 0,7 und 0,5-10° < Ret

< 3,0-10°.

a) Geschwindigkeitsverteilung nach Gl. (21);

b) korrigierte Geschwindigkeitsverteilung fiir konstante Formparameter
H A oder Lc'

Zuverlissigkeit der Gl. (21). Die Vereinfachung n = 0
jufert sich lediglich darin, daf} der Geschwindigkeits-
gradient und damit auch L (x) im Bereich

x/t £ x/t < x,/t + 0,25
etwas zu klein wiedergegeben werden. Ein Beispiel dafiir
ist in Bild 5 angegeben.
Fiir den Entwurf vollstindiger Geschwindigkeitsverteilun-
gen von Profilen ist es noch vorteilhaft, das Verhiltnis
U,/U; in Abhingigkeit von x, und Re; unter der Neben-
bedingung eines konstanten Formparameters zu kennen.
Aus Gl. (21) ergibt sich

Uy B

(22) o [1 +_19T (1 —xl)]

Nimmt man fiir die bis x = x; laminar vorausgesetzte
Grenzschicht wieder U = U; = const an, so erhilt man
mit Gl. (12)

m

23 Y- [1 4 P Res L)V Re: Vﬂ s xlr

Ue 0,664 U Vx, 1°
Diese Beziehung, die das Verhiltnis der Geschwindig-
keiten am Anfang und Ende des Druckanstiegs unter der
Nebenbedingung eines konstanten L angibt, ist in Bild 5
fir L, = — 0,166 bzw. H, = 2,1 und einige Werte x,
und Re; aufgezeichnet. Die geforderte Konstanz des Form-
parameters bzw. die entsprechende Variation der Ge-
schwindigkeit U; mit x;, hat iibrigens zur Folge, daff
B (Rey; L) praktisch nicht von x, abhingt und unmittel-
bar aus Bild 3 entnommen werden kann. Die auf der

rechten Seite der Gl. (23) stehende Grofe VU /U 1iflt
sich abschitzen und einfach sukzessive berechnen.

Bild 5 ist fiir den Profilentwurf insofern sehr vorteilhaft,
als man sofort erkennen kann, ob die turbulente Grenz-
schicht einen bestimmten Druckanstieg bei einer gegebenen
Reynoldsschen Zahl und unter sorgfiltiger Auswahl der
Geschwindigkeitsverteilung noch sicher ohne Abldsung
iberwinden kann. Noch wichtiger ist die Moglichkeit,
umgekehrt aus Gl. (23) fiir einen vorgegebenen Druck-
anstieg das zugehdrige 8 und damit tiber GI. (17) und (14)
ohne jede Grenzschichtrechnung sehr schnell den Profil-
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widerstand ermitteln zu konnen. Dariiber hinaus ergibt
sich aus Gl. (22) durch Einsetzen des entsprechend grofieren
9, auch das ablosungsfreie U,/U; fiir den Fall, daf} der
Umschlagspunkt nicht mit x, zusammenfillt, sondern
weiter vorn liegt.

AbschlieRend sei darauf verwiesen, dafl bis heute noch
keine experimentellen Untersuchungen turbulenter Grenz-
schichten mit konstantem Formparameter H bzw. L vor-
liegen, dafl also die Zuverlissigkeit der hier entwickelten
Zusammenhinge noch gepriift werden mufi.

5. Entwurisbeispiele

Wie bereits in der Einleitung erwihnt, sollen mit den
folgenden Entwiirfen drei Losungswege fiir die Aufgabe,
bei kleinen Reynoldsschen Zahlen um Re; =~ 10° inner-
halb moglichst grofer Auftriebsspannen kleine Wider-
standswerte zu erreichen, untersucht werden. Wihrend
beim ersten Entwurf ein Zhnliches Prinzip wie bei
iiblichen Laminarprofilen benutzt wird, versuchen die
beiden weiteren Entwiirfe auch auflerhalb der Laminar-
delle einen nur mifigen Widerstandszuwachs zu reali-
sieren. Da man einen solchen gestreckten Verlauf der
Polare bekanntlich oft bei ,Normal“-Profilen findet, so
seien diese Entwiirfe, die die Eigenschaften zweier Profil-
klassen verbinden sollen, als Kombinationsprofile
bezeichnet.

Zunzchst werden hier nur die Geschwindigkeitsverteilun-
gen der Entwiirfe und einige unmittelbare Folgerungen
beschrieben. Ein eingehenderer Vergleich erfolgt in der
Diskussion in Abschnitt 7. Die Profilformen sind aus den
Geschwindigkeitsverteilungen mit Hilfe des von F. Riegels
[10] entwickelten und von E. Truckenbrodt [11]
erweiterten Singularititenverfahrens berechnet worden.

Dieses Verfahren spaltet die Geschwindigkeitsverteilung
eines Profils in die beiden von der Profildicke und der
Profilwslbung herrithrenden Anteile Un und AU auf
nach der Beziehung

U="Up+ AU
Up =3 U, + U,
AU = 3 (U — U

Der zu einer vorgegebenen AU-Verteilung gehdrende
Auftriebsbeiwert ¢, = Auftrieb/F g errechnet sich nach
dem Satz von Kutta-Joukowski zu

1
AU (x)
C¢—4 U—ood : 5
0

mit

Die Auswahl der Geschwindigkeitsverteilung im Bereich
der voraussichtlich laminaren Grenzschicht (x < x,) lehnt
sich bei den folgenden Entwiirfen an die {iblichen Laminar-
profile an. Dabei ist der .in diesem Bereich positive
Geschwindigkeitsgradient mit Riicksicht auf die Ver-
inderung der Geschwindigkeitsverteilung durch eine
Profilanstellung bekanntlich so gewihlt, dafl z. B. bei
einer bestimmten positiven Anstellung (oder positivem
Acg) auf der Profiloberseite eine gerade konstante Ge-
schwindigkeitsverteilung entsteht. Dann bleibt der Ge-
schwindigkeitsgradient fiir alle kleineren Anstellungen
bis zum Geschwindigkeitsmaximum immer positiv,
begiinstigt also die Laminarhaltung. Fiir grofiere Acq
entsteht auf der Profiloberseite in der Nihe der Profil-
nase eine Geschwindigkeitsspitze, die den Umschlagspunkt
frither oder spiter sprungartig nach vorn zieht. Dieser
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Vorgang, der sich im Prinzip bei jedem Profil abspielt,
wirkt sich bei einem Laminarprofil wegen der relativ
grofen Wanderung der Umschlagspunkte, aber auch
wegen der steilen Geschwindigkeitsabnahme in der
hinteren Profilhilfte in einer kriftigen Widerstands-
zunahme aus.

)

Skizze. Laminardelle der Profilpolaren

Die Profilpolare ¢, iiber c,, erhilt dadurch die bekannte
charakteristische Laminardelle, innerhalb derer der
Widerstand besonders klein ist (vgl. Skizze).

Erfihrt eine vorgegebene AU-Verteilung durch Grenz-
schichteinfliisse keine starken Anderungen in der Nihe der
Profilhinterkante und ist AU = const im Bereich
0 < x < xy, so liegt das entsprechende ¢, etwa in der
Mitte der Laminardelle. Dieser c¢,-Wert wird daher oft
als Entwurfs-c, (Index i) bezeichnet.

Laminarprofil I

Die Geschwindigkeitsverteilung dieses Entwurfs (Bild 6 a)
it erkennen, daf fiir die laminare Grenzschicht auf der
Profilunterseite mit etwa 75 %/o der Profiltiefe eine grifere
Lauflidnge als auf der Oberseite zu erwarten ist. Weiterhin
ersieht man, dafl die in Abschnitt 3 erwihnten Schwierig-
keiten, welche die zur x-Achse konkaven Optimalver-
teilungen hinsichtlich der Hinterkantengeschwindigkeit
U: bieten, durch die ungleichmiflige 4U-Verteilung in
der hinteren Profilhilfte z. T. vermieden werden kdnnen:
Die Verteilung Up zeigt jetzt eine im Mittel etwa lineare
Geschwindigkeitsabnahme. Da die A4 U-Verteilung aufer-
dem ihren Schwerpunke in der vorderen Profilhilfte hat,

o y 20 T
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Bild 6a. Geschwindigkeitsverteilung und Profilform des 16% dicken

Segelfluglaminarprofils
Entwurfs-ca = 0,78
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Bild 6b. Impulsverlustdicke und turbulenter Formparameter des 16 %
dicken Segelfluglaminarprofils bei Ret = 108

Indizes: o bzw. u = Ober- bzw. Unterseite. Entwurfs-ca = 0,78

so wird das Moment dieses Profils um den #/4-Punkt
relativ klein.

Ein rechnerischer Widerstandsvergleich mit einem 15 %
didken NACA 65-815-Profil ergab bei der vorausgesetzten
Lage des Umschlagspunktes fiir das NACA-Profil einen
249/y groferen Profilwiderstand. Auerhalb der Laminar-
delle ist fiir diesen ersten Entwurf ein Verlauf wie bei
iiblichen Laminarprofilen zu erwarten.

Kombinationsprofil I

Vergleicht man die Widerstandszunahme, die entsteht,
wenn an einer ebenen Platte der Umschlagspunkt von
xy/t = 0,5 zur Vorderkante wandert, mit der Widerstands-
zunahme, die im gleichen Fall bei einem Laminarprofil
entsteht, so findet man, daf der Widerstand des Laminar-
profils mehr als doppelt so stark anwichst. Dieser Ver-
gleich setzt bereits grofere Reynoldssche Zahlen voraus.
Bei den kleinen Reynoldsschen Zahlen des Segelflugs
kommt hinzu, dafl bei einem kriftigen Druckanstieg vor
der Hinterkante, aber vorn liegendem Umschlagspunkt
i. a. Ablosung eintritt (vgl. Abschnitt 4). Legt man es also
darauf an, auch auferhalb der Laminardelle, d. k. bei
einem auf einer Profilseite vorn liegenden Umschlags-
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Bild 7a. Geschwindigkeitsverteilung und Profilform des 15% dicken
Kombinationsprofils I
Coui = 0,88, ———c, = 0,38
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b—— £X 019-915 A nutzbaren _Auiftriebsbfereich .l'iegen. Eine enFspreghende
70’% I T Geschwindigkeitsverteilung fiir ¢q; = 0,56 gibt Bild 8a
‘%})L}=QHHA/,¢4§9 (ausgezogen). Bei kleinen Reynoldsschen Zahlen um
2 =07 %\Q%/ LTL—/ Re; ~ 108 darf man auch hier, trotz der leichten Geschwin-
U e 287 8 =030 digkeitsabnahme vor der Hinterkante, fiir die Profil-
S oberseite eine vollig laminare Grenzschicht erwarten. Der
ple®” gestrichelt eingezeichneten Geschwindigkeitsverteilung
b A - fiir ¢, = 1,056 (4cq = 0,5) entnimmt man, daf der
\\ ~ Druckanstieg auf der Profiloberseite noch sehr gering ist
'l und eine Abldsung der turbulenten Grenzschicht auch bei
- b Lo 0t —
o o m— 4 —_A 0 1
I 1" | "%~
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Bild 7b. Impulsverlustdicke und turbulenter Formparameter des 15 /0
dicken Kombinationsprofils I

Indizes: o bzw. u = Ober- bzw. Unterseite

punkt, eine schroffe Widerstandszunahme zu vermeiden,
o0 muf man dafiir sorgen, daf einerseits die Geschwindig-
keitsverteilung dieser Profilseite nahezu konstant, anderer-
seits aber auch die Hinterkantengeschwindigkeit moglichst
klein bleibt. Eine solche Geschwindigkeitsverteilung fiir
ein 15 9/o dickes Profil zeigt Bild 7a. Die Geschwindigkeits-
verteilung U, an der Unterseite verlauft fiir ¢, = 0,88
praktisch monoton bis zur Hinterkante und 1488t bei den
kleinen Reynoldsschen Zahlen um Re; =~ 106 eine vollig
laminare Profilunterseite erwarten. Die Breite der
Laminardelle kann man nach einem Vergleich mit ameri-
kanischen Messungen etwa mit A¢, = £ 0,35 annehmen.
In Bild 7a ist noch die Geschwindigkeitsverteilung fiir
Ac, = — 0,5 d. h. unterhalb der Laminardelle ange-
geben. Der gestrichelten Geschwindigkeitsverteilung Uy
sicht man ohne weiteres an, dafl die turbulente Grenz-
schicht, die etwa bei x, = 0,1 beginnen wird, ganz dhn-
liche Bedingungen wie an der ebenen Platte vorfindet.
Fiir dieses Profil darf man also, was auch durch die
Widerstandsrechnung bestitigt wird, einen gestreckten
Verlauf der Profilpolare nach kleineren c,-Werten hin
erwarten.

Die erwihnte monoton zunehmende oder konstante
Geschwindigkeitsverteilung einer Profilseite bleibt nicht
ohne Riidswirkung auf die Verteilung der anderen Seite,
die jetzt den unumginglichen Druckanstieg allein
bewiltigen muf. Der Druckanstieg dieser Profilseite wird
darum bereits bei mifigen Profildicken und Auftriebs-
werten so steil, daf§ die Verwendung von Optimalver-
teilungen besonders angebracht ist. Beim vorliegenden
Profil gelingt es infolge der grofen Profildidre und unter
der Nebenbedingung x, = 0,4; L, = — 0,130 und
Re; — 108 schon nicht mehr, den Druckanstieg hinreichend
steil werden zu lassen, um die kleinstmogliche Hinter-
kantengeschwindigkeit U;p wund den entsprechend
niedrigeren Profilwiderstand zu erreichen. Das gleiche
gilt fiir den nichsten Entwurf.

Kombinationsprofil II

Beim vorhergehenden Entwurf liegt das Minimum des
Profilwiderstandes im oberen nutzbaren Auftriebsbereich.
Da aber bei einem Tragfliigel endlicher Spannweite der
induzierte Widerstand mit ¢,2 wichst, so ist eine Ver-
minderung des Profilwiderstandes bei kleinem ¢, wichtiger
als bei hohem, d. h. die Laminardelle sollte im unteren

Bild 8a. Geschwindigkeitsverteilung und Profilform des 12°% dicken
Kombinationsprofils II

Indizes: o bzw. u = Ober- bzw. Unterseite. Cai = 0,56; ca = 1,06

FX 062512
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0

Bild 8b. Impulsverlustdicke und turbulenter Formparameter des 12°%0
dicken Kombinationsprofils II
Indizes: o bzw. u = Ober- bzw. Unterseite

weiterer Anstellung noch nicht zu erwarten ist. Das Profil
verspricht darum einen grofien Hochstauferieb?).

Im Gegensatz zu den beiden ersten Entwiirfen ist die
Momenteninderung dieses Profils ungewdhnlich grofi.

Einige Ergebnisse der Grenzschichtrechnung aller Ent-
wiirfe sind jeweils in den Bildern 6b, 7b und 8b wieder-
gegeben. Neben den fiir ¢4; berechneten Auftriebswerten
wurde bei den Kombinationsprofilen noch jeweils ein

%) Dazu muf man jedoch einschrdnkend bemerken, daB die extrem

groBen Geschwindigkeitsdifferenzen an der Hinterkante durch Grenz-
schichteinfliisse mehr oder weniger stark abgebaut werden.
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Bild 9. Zusammenstellung der theoretischen Widerstandswerte und

geschdtzter Polarenverlauf fiir die Profile:

a) FX 057—816 Laminarprofil I,
b) FX 049—915 Kombinationsprofil I,
c) FX 082—512 Kombinationsprofil II.

Widerstandswert auflerhalb der Laminardelle berechnet
und in Bild 9 zusammengestellt. Diese Punkte sind in
Bild 9 nach Schitzung zu Polaren erginzt, die in stark
vereinfachter Form das unterschiedliche Verhalten der
einzelnen Profile herausstellen sollen.

Die Profilbezeichnung lehnt sich an das amerikanische
Vorbild an. Da der Widerstand der vorliegenden Ent-
wiirfe fiir eine bestimmte Reynoldssche Zahl unter
Re; = 108 durch eine bei x, beginnende Abldsung plotz-
lich anwachsen wird, so soll diese experimentell zu
ermittelnde Anwendungsgrenze durch die erste Ziffer,
die als Vielfaches von Re; 108 gedacht ist, gekenn-

zeichnet werden. Die zweite und dritte Ziffer geben, wie
bei den NACA-Profilen, die Lage der Hochstgeschwindig-
keit auf der Ober- bzw. Unterseite in Zehnteln der Tiefe
an. Die Ziffern nach dem Bindestrich kennzeichnen das
Entwurfs-c, und die grofite Profildicke. Die Profildaten
sind in Tabelle 2 zusammengestellt.

6. Experimentelle Ergebnisse

Von den vorliegenden Entwiirfen, die 1953 entstanden,
wurde inzwischen das erste Profil FX 057—8164) zusam-
men mit einem NACA 65—714 Profil im Windkanal des
Institutes fiir Stromungsmechanik der Technischen Hoch-
schule Braunschweig untersucht (vgl. dazu den Bericht
von L. Speidel [12]). Aus den Ergebnissen dieser Arbeit
kann man entnehmen, daf} der Widerstand beider Profile
praktisch gleich grof8 ist, obwohl die maximale Dicke beim
NACA-Profil 14,009/, beim FX-Profil hingegen 16,009/¢
der Profiltiefe (theoretisch 16,189/o) erreicht. Fine Ver-
starkung des NACA-Profils auf die gleiche Profildicke
wiirde nach amerikanischen Messungen ([10], S. 66) den
Widerstand bei Re; = 108 um A ¢, = 0,67 - 10—3 erhdhen,
d. h. das vergleichbare Profil wiirde einen etwa 109/
grofleren Profilwiderstand als das FX-Profil haben. Dies
bleibt weit hinter den theoretischen Erwartungen zuriick.
Der Grund dafiir ist aus der ebenfalls gemessenen Lage
des Umschlagspunktes zu erkennen. So sieht man z. B.
aus den Bildern 2 und 3 der Speidelschen Arbeit [13], daf
der Umschlagspunkt fiir 0,65-10% < Re; < 1,3-108 eine
ganz betrichtliche Verzdgerung erfihrt und keineswegs,
wie vorausgesetzt, mit dem Beginn des Druckanstiegs

%) Die Messungen beziehen sich auf ein leicht gedndertes FX-Profil: die
Ordinaten der Mittellinie wurden mit dem Faktor 0,85/0,79 = 1,075
multipliziert, um das Entwurfs-ca auf Wunsch der Entwicklungsgemein-
schaft Haase-Kensche-Schmelz auf 0,85 zu erhéhen. Das NACA-Ver-
gleichsprofil, das im Segelflugzeug ,HKS-1" Verwendung fand, wurde
ebenfalls auf Wunsch dieser Gruppe herangezogen.

Tabelle 2. Zusammenstellung der Profildaten

. ‘ ! ;
1o2ﬁ‘ 1,704 i 6,699 ‘14,645 25,000 | 37,059 | 50,000 | 62,941 ‘75,000 85,356 | 93,302 | 98,297
t |
FX 057—816 (cai = 0,78; a; = 2,029)
. ‘ ‘
Up ‘ 0,99 1,124 1,174 1,200 1,220 1,210 1,075 1,015 0928 0,885 0,865
AU | 0250 & 0250 | 0250 0,250 0,250 0,232 0,090 0,040 0,070 0,075 0,075
m 1,180 1,039 = 1,019 1,004 1,000 1,010 | 1,023 1,016 1,010 1,001 | 1,000
102yp | 2,166 4,209 6,076 7453 | 8,092 7,600 5568 3,549 1,686 0545 0,099
102y, | 0813 2,081 3,403 ; 4434 5,134 4694 2840 1,630 1144 0666 0235
FX 049 —915 (cai = 0,88, a; = 3,100)
| | | | |
Up ‘ 0,990 ‘ 1,133 | 1,187 1,220 1,224 | 1,110 | 1,046 1,006 0977 | 0,958 0,945
AU | 0331 0331 0331 0331 0312 0,182 0,110 0,068 0,043 0,032 @ 0,027
m 1,159 1,044 = 1,013 1,003 = 1,002 1,009 1,007 1,007 1,005 1,005 | 1,005
10yp 2121 | 4149 5909 7,161 7359 & 6003 4360 2906 1,726 = 0914 0,331
100y, | 1,066 2713 4379 5571 5,819 | 4584 ‘ 3159 1964 | 1,025 0487 | 0138
| |
FX 082 —512 (cai = 0,56, a; = 2,400
T T T
Up 099 1,133 1,187 1,220 1,124 1072 1035 ‘ 1,004 0,977 0,958 0,945
AU — = == A 0,110 | 0,173 0,207 = 0,230 0,240 = 0,244 0,244
m 1162 1,030 = 1,011 1,000 1,003 = 1,003 = 1,004 1,005 1,002 1,002 1,004
102y, i 1,818 3,431 5,037 5900 5287 4255 3,136 ‘ 2,057 | 1,158 | 0547 | 0,199
100, | 0016 | 0128 | 0403 1,034 2476 3664 4156 3955 ‘ 3,127 ‘ 1,937 0716
| | )
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zusammenfillt, sondern sogar noch ein Stiick iiber die
theoretisch zu errechnende laminare Abldsegrenze hinaus-
geht. Dies hat zur Folge, dafl sich beim FX-Profil nicht
die gewiinschte turbulente Grenzschicht mit L, = — 0,130
ausbildet, sondern ein wesentlich kleinerer Wert des Form-
parameters, etwa L, = — 0,090 erreicht wird. Beide
Vorginge, die Vergrdferung von x, und die Verkleine-
rung von L, lassen den Vorteil des FX-Profils nach Bild 2
zusammenschmelzen.

Obschon diese Verzogerung des Umschlags qualitativ
bekannt ist, wurde fiir die vorliegende Studie darauf ver-
zichtet, diese Vorginge zu beriicksichtigen. Um aber auch
diesen Besonderheiten gerecht zu werden, wird man das
bisher entwickelte Entwurfsprinzip fiir kleinere Reynolds-
sche Zahlen dahingehend zu erginzen haben, dafl man
eine Optimalverteilung nicht unmittelbar an die Hochst-
geschwindigkeit anschliefit, sondern eine besondere
Zwischenstrecke zur Instabilisierung der laminaren Grenz-
schicht einschaltet. Vielleicht ist es zweckmiflig, auch
dafiir eine der laminaren AblSsung entsprechende Opti-
malverteilung zu wihlens) und ihre Ausdehnung
gegebenenfalls auf Grund empirischer Daten festzulegen.

Weiterhin gewinnt man den Eindruck, dafl die hier mit
L. = — 0,130 fiir eine bestimmte Reynoldssche Zahl
definierte Optimalverteilung zu vorsichtig gewahlt wurde.
Zweifellos wird man bei weiteren Anwendungen kleinere
Werte fiir L., bzw. grofere H, verwenden diirfen und
kann dann entsprechende Widerstandsverminderungen
erwarten (vgl. Bild 2 und Abschnitt 8).

Die vorliegenden Profile sind darum zunichst als Ent-
wurfsstudien zu werten, aus denen sich zwar, wie
anschliefend gezeigt werden soll, grundsitzliche Richt-
linien zur Losung der eingangs gestellten Aufgabe — den
Widerstand innerhalb grofler Auftriebsspannen zu ver-
mindern — ergeben, die aber hinsichtlich ihrer technischen
Perfektion noch nicht ausgereift sind.

7. Diskussion der Entwiirfe

Beim Ubergang vom symmetrischen zum gewdlbten
Profil kdnnte man sich, nach dem Vorbild der NACA-
Profile der 6-Serie, darauf beschrinken, die Profilmittel-
linie entsprechend einer konstanten Auftriebsverteilung
zu wolben. Die zu erwartende Lage der Umschlagspunkte
bliebe, wie beim symmetrischen Profil, fiir beide Profil-
seiten gleich, und die in Abschnitt 3 unter Hinweis auf
Bild 2 angegebenen Vorteile der Optimalverteilungen
hinsichtlich des Profilwiderstandes gegeniiber den NACA-
Profilen wiirden erhalten bleiben.

Die vorliegenden Profilentwiirfe schneiden indessen das
interessante Problem an, ob man nicht durch andere als
konstante Auftriebsverteilungen noch weitere Vorteile
beziiglich der Profilpolare, vor allem also einen kleineren
Minimalwiderstand und einen grofleren Hochstauftrieb
erreichen kann. '

Die Diskussion dieser Mdglichkeiten setzt allerdings
wiederum eine hinreichende Stabilitit der laminaren
Grenzschicht bzw. eine Beschrinkung auf kleinere
Reynoldsschen Zahlen voraus. Wird durch die gednderte
Auftriebsverteilung der Beginn des Druckanstiegs auf

5) Diese Moglichkeit hat der Verfasser in einer fritheren Arbeit: ,Trag-
fliigelprofile fiir Segelflugzeuge”, die zum Technischen Wettbewerb der
deutschen Segelflugmeisterschaften 1953 eingereicht wurde, vorge-
schlagen und durchgefiihrt.
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Bild 10. Systematische Variation der Auftriebsverteilung verschiedener
Laminarprofile, die im Druckanstiegsgebiet fir Ret = 2-10° und Hc =21

ausgelegt sind

einer Profilseite sehr weit, im Extremfall bis zur Hinter-
kante, zuriickverschoben, so ist damit die Annahme einer
bis dahin laminaren Grenzschicht zuldssig.

Fiir die Variationsmoglichkeiten der Auftriebsverteilun-
gen gibt Bild 10 einige charakteristische Beispiele, unter
denen man auch die Entwurfstypen des Abschnitts 5
wiederfindet (a, d, e). Fiir den Bereich der laminaren
Grenzschicht ist die iibliche stabilisierende Geschwindig-
keitszunahme vorgesehen, wihrend der Beginn des Druck-
anstiegs zwischen 0,4 < x; < 1,0 wandert, und zwar auf
der Profiloberseite in nahezu entgegengesetzter Weise wie
auf der Unterseite. Die Geschwindigkeitsverteilungen im
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Druckanstiegsgebiet sind nach Gl. (21) fiir Re; = 2-108
und H, = 2,1 berechnet. Da es bei diesen Beispielen nur
um die Erliuterung grundsitzlicher Tendenzen geht, so
kann auf Feinheiten, wie z. B. die Einschaltung einer
Instabilisierungsstrecke, verzichtet werden.

Man erkennt zunichst, dafl bei den Extremfillen a und e
(Kombinationsprofile) der gesamte Druckanstieg auf einer
Profilseite bewiltigt werden muf}, wihrend bei den Bei-
spielen b, ¢ und d beide Profilseiten daran beteiligt sind.
Betrachtet man die Fliche, die oberhalb der Linie
U/Uo = 1 durch die Kurve Up begrenzt wird, als grobes
Maf fiir die Profildicke, so erkennt man aus Bild 10
sofort, dafl sich groflere Profildicken bei beiderseitigem
Druckanstieg wesentlich leichter realisieren lassen als bei
einseitigem Druckanstieg. Insbesondere wird es bei den
Auftriebsverteilungen a und e und kleineren Reynolds-
schen Zahlen als 2 bis 3 - 108 schwierig, die Hinterkanten-
geschwindigkeit und damit den Profilwiderstand auf den
moglichen Tiefstwert herunterzudriicken. Bei kleineren
Reynoldsschen Zahlen wird man also grofle Profildicken
und kleine Widerstinde nur durch Auftriebsverteilungen
vom Typ b, c und d miteinander verbinden kdnnen.

Aus den Geschwindigkeitsverteilungen ersieht man sofort,
dafl das Moment um den ¢/4-Punkt, das sich aus

0 e - G o )

errechnet, vom Extremfall a zum anderen Extrem e hin
laufend abnimmt und im Fall e einen verschwindenden
Wert annehmen kann.

Der zu erwartende Hochstauftrieb a8t sich qualitativ
ebenfalls aus den Beispielen a bis e herauslesen. Nimmt
man z. B. an, der Hochstauftrieb werde nicht durch eine
Abldsung der laminaren Grenzschicht an der Profilnase,
sondern durch das Nach-vorn-Wandern der turbulenten
Abldsung auf der Profiloberseite begrenzt — dies ist bei
Laminarprofilen mit einer maximalen Dicke von mehr
als 12 bis 1590 der Tiefe i. allg. der Fall — so ist fiir die
Beispiele d und e mit einem geringeren Hochstauftrieb als
fiir 2 und b zu rechnen. In den Fillen a und b wird bei
einer Anstellwinkelvergroflerung die Ablgsung und damit
die Totwasserbildung auf der Oberseite nicht in der
Profilmitte oder noch weiter vorn einsetzen, sondern
zunichst auf das letzte Profildrittel beschrinkt bleiben.

Um den Einflufl der Auftriebsverteilung auf den Profil-
widerstand zu erliutern, sei als erstes auf das Beispiel a
und die entsprechende Polare des verwandten Kombi-
nationsprofils I in Bild 9 eingegangen. An dieser Polare
fille der sehr kleine Profilwiderstand innerhalb der
Laminardelle auf. Die Ursache i8¢t sich leicht aus Gl. (15)
ablesen, welche zeigt, dafl die Impulsverlustdicken je nach
der Grofle der Hinterkantengeschwindigkeit mit sehr
unterschiedlichen Gewichten belegt sind. Dieser Unter-
schied ist im Beispiel a so grof} ¢), dafl die Impulsverlust-
dicke der Profiloberseite praktisch allein den Widerstand
bestimmt. Bei einer vollstindig laminar bespiilten Profil-
oberseite wird darum der Widerstand sehr klein, bei einer
voll turbulent bespiilten dagegen entsprechend grof3
werden. Daraus kann man eine bemerkenswerte
Konsequenz ziehen: Ist man lediglich daran interessiert,
den Profilwiderstand innerhalb der Laminardelle zu ver-

6) Siehe FuBnote 3).

kleinern, so wird man die Geschwindigkeitsverteilung
und damit die Lage der Umschlagspunkte, wie in den
Beispielen a, b und e, moglichst so wihlen, dafl diejenige
Profilseite, welche die groflere Hinterkantengeschwindig-
keit besitzt, jeweils mit der kleineren Impulsverlustdicke
gekoppelt ist.

Bei den Kombinationsprofilen ist dieser Leitgedanke, wie
das Beispiel des II. Kombinationsentwurfes zeigt, nicht
angebracht, weil sonst jede Widerstandsverminderung
innerhalb der Laminardelle mit einer entsprechenden
Widerstandszunahme auflerhalb der Delle erkauft werden
muf.
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Zusammenstellung der Profildicken, Momente, Héchstauftriebe
und Widerstandsbeiwerte fiir die Profiltypen von Bild 10

Bild 11.

In Bild 11 sind die fiir den Hchstauftrieb und die Profil-
dicke geschitzten und die fiir den Profilwiderstand und
dasMoment errechneten Werte zusammengestellt. Obschon
die Absolutwerte in Bild 11 nur eine gréflenordnungs-
mifige Richtigkeit beanspruchen kdnnen, so diirften die
aus dem Vergleich resultierenden Tendenzen geniigend
zuverlissig sein, um zwei Entwicklungsrichtungen als
besonders erfolgversprechend herauszuschilen. Dies sind
einmal die annihernd druckpunktfesten Profiltypen
mittlerer Profildicke, die zwischen den Typen d und e
variieren und sowohl innerhalb als auch unterhalb ihrer
Laminardelle verwendbar sind. Zum andern sind es die
etwa 209/o dicken Profile zwischen den Typen b und ¢,
die in erster Linie innerhalb ihrer ausreichend groflen
Laminardelle verwendbar sind und doch einen groflen:
Hochstauftrieb erreichen konnen. Wihrend die Profile
der ersten Gruppe vorwiegend fiir Hubschrauber von
Bedeutung sind, kommen die der zweiten Gruppe vor
allem fiir Segelflugzeuge und Windridder in Frage, bel
denen Momenteninderungen eine untergeordnete Rolle
spielen. Uber diese Entwicklung soll in einer weiteren
Arbeit berichtet werden.
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8. Anhang

Es wurde bereits in Abschnitt 4 erwihnt, daff es z. Z. noch
unsicher ist, ob die benutzten Niherungsmethoden zu-
verlissig genug sind, um die Bedingungen zur Reali-
sierung einer turbulenten Grenzschicht mit konstantem
Formparameter hinreichend genau zu beschreiben. Wie
wichtig diese Frage gerade bei weiterer Anniherung an
die Abldsegrenze wird, zeigen neue Experimente von
F. H. Clauser [13] besonders deutlich. Er untersuchte
turbulente Grenzschichten im Druckanstiegsgebiet unter
der Nebenbedingung einer gleichbleibenden Form des
Grenzschichtprofils, wenn man es in der dimensionslosen
Darstellung (x — U)/u* iiber y/d auftrigt. Dabei ist
die Grenzschichtdicke und #* = Vzy/0 die aus der Wand-
schubspannung 7, und der Dichte o gebildete Schubspan-
nungsgeschwindigkeit. In dieser Darstellung ist die Form
des Grenzschichtprofils bekanntlich wohl vom Druck-
anstieg, nicht aber von der Reynoldsschen Zahl oder der
Wandrauhigkeit abhingig. (Fiir den Parameter H oder L
gilt dies nicht.) Zur Kennzeichnung der Form dieser
Profile, die Clauser ,equilibrium profiles* nennt, fiihrt
er den Formparameter G ein, der mit dem bekannten H
durch die Beziehung

1 T

H=—"—— .
1= GVC}/Z

!
(25) f 0 U?
verkniipft ist. Da sich die Wandschubspannung stromab
verringert, so nimmt # fiir konstante G stromab eben-
falls ab, d. h. die Geschwindigkeitsverteilungen fiir
konstante G entsprechen qualitativ dem Typ (1) in Bild 1.
Bei der experimentellen Realisierung der Grenzschicht-
bedingung G = const stellte sich bei groferen Druck-
gradienten {iberraschend eine bisher nie beobachtete
Besonderheit heraus: Eine ortliche Stérung der Grenz-
schicht kommt nicht mehr zum Abklingen, sondern wirkt
sich stromab mit verstirkter Amplitude aus. Clauser
diskutiert diesen Effekt auf Grund des Zusammenhanges
der Groflen (x/q) (dp/dx) mit (9/1,) (dp/dx). Physi-
kalisch bedeutet dabei (x/q) (dp/dx) ein Mafl fiir den
Druckgradienten, aus Gl. (19) ergibt sich z. B. (x/q) (d p/dx)
= m, wihrend die Grofe (9/7,) (dp/dx) den Grenz-
schichtzustand kennzeichnet 7). Ohne hier niher auf diese
Zusammenhinge einzugehen, erkennt man aus Bild 12,
dafl fiir G = const nicht {iberall (9/7,) (d p/d x) eindeutig

dem Druckgradienten zugeordnet ist. Fiir den hier vor-
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Bild 12. Vergleich des Zusammenhanges x d—P mit kA dl fir Grenz-
q dx Ty dx

schichten mit konstantem Formparameter G und H. Das Bild ist der
Arbeit von F. .H., Clauser [13] entnommen

7) Dabei ist x vom fiktiven Ursprung der turbulenten Grenzschicht
an zu nehmen, hat also in Gl. (19) den Wert 9,/8 + (x — x,).

geschlagenen Formparameterverlauf H = const besteht
jedoch, wie das angegebene Rechenbeispiel zeigt, immer
ein eindeutiger Zusammenhang zwischen Druckgradient
und Grenzschichtzustand. Allerdings erhellt aus Bild 12
auch, dafl die Anforderungen an die Genauigkeit des
Druckverlaufes bei weiterer Anniherung an die Ablose-
grenze steigen. Es ist also nicht ausgeschlossen, dafl man
die Forderung H = const gegebenenfalls zugunsten einer
grofleren Unempfindlichkeit gegeniiber Stdrungen des
Druckverlaufes in die Forderung eines nur leicht
zunehmenden Formparameters H umindert. Die Ent-
scheidung dariiber wird man aber vorerst dem Experiment
tiberlassen miissen.

9. Zusammenfassung

Durch Vergleichsrechnungen fiir die turbulente Grenz-
schicht im Druckanstiegsgebiet wird gezeigt, dafl Geschwin-
digkeitsverteilungen mit abnehmender Verzdgerung, ins-
besondere unter der Nebenbedingung eines konstant
bleibenden Formparameters H bzw. L, zu einer giinstigeren
Grenzschichtentwicklung fiihren als iibliche Verteilungen
konstanter Verzdgerung. Die Unterschiede werden um so
grofer, je steiler der Druckanstieg erfolgt, bzw. je mehr
sich der konstante Formparameter der giinstigeren Ver-
teilung der Abldsegrenze nihert. Fiir die Berechnung
derartiger Geschwindigkeitsverteilungen im  Druck-
anstiegsgebiet in Abhingigkeit von den Anfangswerten,
von der Reynoldsschen Zahl und vom gewiinschten Form-
parameterwert werden Niherungsformeln angegeben.

Unter Einfiihrung eines zulidssigen Formparameters nahe
der Ablssegrenze (Optimalverteilung) 13ft sich dann die
Geschwindigkeitsverteilung eines symmetrischen Laminar-
profils so auswihlen, daff die Lauflinge der turbulenten
Grenzschicht in der hinteren Profilhdlfte minimal, die
der laminaren Grenzschicht hingegen maximal wird. Die
Bedingung der Abldsefreiheit setzt allerdings die sichere
Beherrschung des Umschlags, im wesentlichen also eine
hinreichende Stabilitit der laminaren Grenzschicht, vor-
aus. Praktisch bedeutet dies eine Beschrinkung auf
kleinere Reynoldssche Zahlen, wie sie bei Segelflugzeugen,
Hubschraubern und Windridern vorkommen. Der Wider-
standsgewinn gegeniiber vergleichbaren NACA-Profilen
der 6-Serie kann dabei Werte in der Gréflenordnung von
10 bis 309/o erreichen.

Bei den erwihnten technischen Anwendungen ist man
vorwiegend an gewdlbten Profilen interessiert, die inner-
halb moglichst grofler Auftriebsspannen einen kleinen
Widerstand bieten. Zur Losung dieser Aufgabe werden
im zweiten Teil der Arbeit unter Beachtung der genannten
Grenzschichtbedingungen zunichst drei Profilentwiirfe
studiert, die sich primidr in ihrer Auftriebsverteilung und
im Verlauf der angestrebten Polaren unterscheiden. So
sollen beim ersten Entwurf der Bereich der Laminardelle
durch eine grofle Profildicke ausgeweitet und gleichzeitig
die Nachteile dicker Profile bei kleinen Reynoldsschen
Zahlen vermieden werden. Die beiden weiteren Entwiirfe
versuchen die Widerstandszunahme auflerhalb der
Laminardelle jeweils auf einer Seite der Delle gering zu
halten und dadurch den nutzbaren Auftriebsbereich zu
vergroflern.

Inzwischen vorliegende Meflergebnisse fiir den ersten
Entwurf lassen die Richtigkeit des vorgeschlagenen Ent-
wurfsprinzips erkennen; auflerdem geben sie einen Aus-
blick auf bisher ungenutzte Verbesserungsméoglichkeiten.
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Aus einer abschliefenden und allgemeineren Diskussion
der Frage, welche Auftriebsverteilungen unter Beachtung
der Grenzschichtbedingungen bestimmte Forderungen
hinsichtlich der Profildicke und der Profileigenschaften,
d. h. des Minimalwiderstandes, des Hochstauftriebes und
des Momentes, am ehesten erfiillen konnen, ergeben sich
weitere Verbesserungsmoglichkeiten und Leitlinien zur
Entwidklung spezieller Profile fiir Segelflugzeuge, Hub-
schrauber und Windrider.
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