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Ubersicht: Auf Grund theoretisch gewonnener Vorstellungen wurden neue Laminarprofile entworfen und in einem turbu-
lenzarmen Windkanal zusammen mit zwei NACA-Laminarprofilen bei Reynoldsschen Zahlen zwischen 0,7 +10° und
1,8 - 10° untersucht. Die der Theorie zugrunde liegenden Vorstellungen muften erginzt und korrigiert werden. Die zuletzt
entworfenen Profile besitzen bei gleicher Breite der Laminardelle einen etwa 15 bis 20°0 geringeren Widerstand oder bei
gleichem Widerstand eine etwa 25°0 gréfere Breite der Laminardelle als vergleichbare NACA-Laminarprofile.

Summary: Based on theoretical concepts, new laminar aerofoil sections have been designed and tested in a low turbulence
wind tunnel together with two NACA laminar aerofoil sections at Reynolds numbers between 0.7 - 10° and 1.8 - 10°. The
theoretical concepts had to be completed and corrected. At the same low drag range, the aerofoil sections of the final
design show a reduction in drag of 15 to 20 per cent or, for the same drag, a 25 per cent increase of the low drag range
when compared with the corresponding NACA aerofoil sections.

Résumé: En se basant sur des résultats théoriques, I'auteur a congu de nouveaux profils laminaires qu'il a étudiés avec
deux profils laminaires NACA dans une soufflerie présentant une faible turbulence, pour des nombres de Reynolds
compris entre 0,7 - 10 et 1,8 -10°. Les données de la théorie ont dil étre complétées et corrigées. Les profils tels qu'ils
ont été établis en dernier lieu possédent par rapport a des profils laminaires NACA comparables, pour une méme largeur
des déformations laminaires, une résistance dont la valeur est diminuée de 15 a 20°/o, et pour une méme résistance, des

déformations laminaires dont la largeur est augmentée de 25°/o environ.

1. Einleitung

In seiner Dissertation [15] hat der Verfasser einige
Moglichkeiten zur Verminderung des Profilwiderstandes
von Laminarprofilen untersucht. Theoretisch 1ifft sich
dieses Ziel auf zwei Wegen erreichen: Der erste und
wirkungsvollste beriicksichtigt beim Entwurf der Ge-
schwindigkeitsverteilung eines Profils nicht nur, wie
bisher, die Entwicklung der laminaren Grenzschicht in
der vorderen Profithilfte, sondern auch die der turbulen-
ten Grenzschicht im Druckanstiegsgebiet vor der Profil-
hinterkante. Die Geschwindigkeitsverteilung wird voll-
stindig nach grenzschichttheoretischen Gesichtspunkten
entworfen.

Im Drudkanstiegsgebiet erweisen sich vor allem solche
Druckverteilungen als giinstig, die in der turbulenten
Grenzschicht einen konstanten Formparameter erzeugen.
Derartige Verteilungen sind durch einen anfangs steilen,
aber stetig flacher werdenden Druckanstieg gekennzeich-
net. Sie fithren im Vergleich zu den sonst iiblichen Druck-
verteilungen zu einer kleineren Grenzschichtdicke, nutzen
also die turbulente Grenzschicht rationeller zum Druck-
anstieg aus.

Eine zweite Moglichkeit zur Widerstandsverminderung
scheint darin zu liegen, die iiblicherweise lings der ge-
samten Profiltiefe konstante Auftriebsverteilung so zu
variieren, daR Druckverteilung und Grenzschichtent-
wicklung an der Profilober- und -unterseite in geeigneter
Weise miteinander kombiniert werden.

Insgesamt 148t sich gegeniiber bekannten Laminarpro-
filen eine beachtliche Widerstandsersparnis erwarten,
deren prozentualer Wert iiberschlédglich etwa der relativen
Profildicke entspricht.

Der unmittelbaren Anwendung der ersten Mdoglichkeit
kann man jedoch einige Bedenken entgegensetzen. So
ist z. B. nicht klar, in welchem Maf3 das fiir die Berech-
nung der turbulenten Grenzschicht benutzte Verfahren

von E. Truckenbrodt [9] im Spezialfall konstanter Form-
parameter zuverlidssig ist, insbesondere ist es unsicher,
ob man bei der Auslegung des Druckanstiegs tatsdchlich
iiberall so nahe an die Ablosegrenze herangehen darf,
wie es theoretisch am giinstigsten erscheint. Weiterhin
fiihrt auch die eigene frithere Annahme, der Umschlags-
punkt falle mit dem Beginn des steilen Druckanstiegs
zusammen, zu Schwierigkeiten. Zwar wurden friiher
[15] bereits besondere Instabilisierungsstrecken fiir einen
gezielten Turbulenzbeginn vorgeschlagen, iiber ihre
zweckmiBige Auslegung und Wirksamkeit jedoch
konnten nur Vermutungen angestellt werden.

Somit stellt sich fiir die vorliegende Arbeit die Aufgabe,
auf der Grundlage der friiher gewonnenen Vorstellungen
moglichst fortschrittliche Tragfliigelprofile fiir Wind-
rader, Segelflugzeuge und Hubschrauber zu entwerfen
und durch Windkanalversuche die ZweckmiaBigkeit der
Entwurfsprinzipien zu zeigen, gegebenenfalls unter Ein-
schluf gewisser Anderungen und Erginzungen.

2. Experimentelle Geridte und Mefmethoden

2.1. Windkanal

Eine sinnvolle Untersuchung von Laminarprofilen setzt
in erster Linie einen ausreichend turbulenzarmen Wind-
kanal voraus. Zur Verfiigung stand lediglich ein kleinerer
Windkanal ilterer Bauart mit offener Mef3strecke. Er
wurde zur Durchfithrung zweidimensionaler Profilmes-
sungen umgebaut und mit einem aus Diisenverjiingung,
Meflkammer und Diffusor bestehenden Einbau versehen.
Der gesamte Einbau, der nach den Richtlinien fiir turbu-
lenzarme Windkanile [1] entworfen war, konnte von der
offenen Mef3strecke her in den Kanal ein- und ausgebaut
werden. Die Diisenverjiingung erhohte das Kontraktions-
verhidltnis von 1 :4 auf 1:12. Die etwa 1,7 m lange
geschlossene Meflkammer hatte einen Querschnitt von
0,5X1,0m und ging in einen Diffusor iiber, der

*) Herrn Prof. Dr.-Ing. A. Weise, Leiter des Instituts fiir Gasstromungen, danke ich fiir seine Initiative und Unterstiitzung, ohne welche die
Arbeit nicht hitte durchgefiihrt werden konnen. Herrn Prof. Dr.-Ing. P. Riekert, der als Leiter des Instituts fiir Kraftfahrzeugwesen den
kleinen Windkanal des Instituts zur Verfiigung stellte, bin ich ebenfalls fiir sein Entgegenkommen zu Dank verpflichtet. Die finanzielle Unter-
stiitzung gewihrte das Landesgewerbeamt Baden-Wiirttemberg. Herr Dipl.-Ing. R. Barth vom Institut fiir Kraftfahrzeugwesen hat mir bei der

Windkanaluntersuchung vielfach in dankenswerter Weise geholfen.



Z. Flugwiss. 5 (1957), Heft 8

F. X. Wortmann, Experimentelle Untersuchungen an neuen Laminarprofilen

229

schlieflich unter Einschaltung eines kurzen und mit
Sieben ausgeriisteten Weitwinkeldiffusors vor der ersten
Umlenkecke auf den vorhandenen Kanalquerschnitt
zuriickfithrte. Zur Halterung und Lagerung der Profile
dienten zwei kreisrunde Plexiglasscheiben, die biindig
in die Seitenwinde der MefSkammer eingelassen waren
und durch einen handbedienten Hebel eine beliebige
Anstellung der Profile erlaubten. Der Querschnitt der
MeBkammer war so ausgewihlt, daf einerseits die
Diisenkontraktion im Hinblick auf den Turbulenzgrad
moglichst grof war und andererseits bei einer Profil-
tiefe t~0,5m eine Reynoldssche Zahl Re = v t/v
~~2-10% (vo = ungestorte Anstromgeschwindigkeit,
» = kinematische Zihigkeit) noch erreichbar blieb. Bei
diesen Abmessungen konnte man eine zuverldssige Mes-
sung der Profilpolare bei kleinen und miigen Anstell-
winkeln, also im Bereich der Laminardelle, erwarten,
nicht aber bei grolen Auftriebswerten. Trotzdem diirften
die spiter gemessenen Hochstauftriebe wenigstens einen
gewissen Anhalt liefern.

Beim Umbau des Windkanals wurde auch der vor der
Diise angeordnete Gleichrichter ausgebaut und durch
sechs feine Gardinensiebe !) verschiedener Dichte er-
setzt. Da der Windkanal zwischendurch in der urspriing-
lichen Form fiir Kraftfahrzeugmessungen bendtigt wurde,
mufBte der gesamte Ein- und Ausbau fiir jede Profil-
messung erneut vorgenommen werden — ein Umstand,
der die Arbeit naturgemiR erschwerte. Insgesamt wurden
drei Windkanaluntersuchungen durchgefiihrt.

22. Profilmodelle

Die zuerst gebauten Profilmodelle NACA 64-418, FX 2
und FX 3 wurden aus Erlenholz, die fiinf letzten dagegen
aus glasfaserverstirktem Kunststoff hergestellt. Die
Profiltiefe der Holzmodelle war 400 mm, die der iibrigen
450 mm. Mit Ausnahme des Profils FX 3 besafen alle
Modelle in einem Mittelschnitt etwa 40 Druckmef3-
bohrungen. Fiir die Herstellung der Kunststoffmodelle
wurden Gipsformen benutzt, in denen die Halbschalen
jeder Profilseite in Sandwich-Bauweise von auflen nach
innen zu aufgebaut wurden. Diese Bauweise erwies sich
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Oberflichenwelligkeit des Profilmodells NACA 64-418 an zwei
Stellen der Spannweite

Bild 1.

1) Zur Versteifung der Siebe wurden einige 0,3 mm starke Stahldrihte
verwendet.

als vorteilhaft, da sich die Modelle nicht nachtraglich
verzogen und fiir den Einbau der Druckmefleitungen
reichlich Platz lieBen. Sowohl die Holzmodelle als auch
die Gipsformen wurden mangels geeigneter Maschinen
unter Zuhilfenahme von Metallschablonen von Hand
hergestellt. Eine in der iiblichen Weise durchgefiihrte
Welligkeitsmessung lieferte das in Bild 1 dargestellte
Ergebnis. Entsprechende Messungen an amerikanischen
Profilmodellen (siehe z. B. [2]) zeigen eine nur etwa
halb so groe Welligkeitsamplitude.

2.3. Widerstandsmessung

Der Profilwiderstand wurde in gleicher Weise wie im
NACA-Low-Turbulence-Tunnel [3] ermittelt. Danach
geniigt es, in der Nachlaufdelle den statischen Druck py,
den maximalen Gesamtdruckverlust Agm,x, den mittleren
Gesamtdruckveriust

Y d y
(1) Ag = [ (g~ 21",
Delle

sowie als Bezugsgrofle den Staudruck go. der ungestorten
Anstromung zu messen. g bezeichnet den Gesamtdruck,
y die Richtung senkrecht zur Stromlinie in der Mitte der
Nachlaufdelle; die Indizes 1 und o beziehen sich auf die
Nachlaufdelle und die ungestorte Anstromung. Der un-
korrigierte Profilwiderstand 148t sich dann in der Form
Aghb
2) CoT == K (py, Agmax) 5

Goo t
schreiben mit b als Breite des Integrationsbereiches.
Besitzt der Integrand in (1) die Form einer Gaufschen
Verteilung, so 1dft sich die Korrekturgrofle k in ein-

facher Weise als Funktion von p; und Agmax darstellen
(vergl. z. B. [3]).

Der mittlere Gesamtdruckverlust wurde in bekannter
Weise [18] durch einen integrierenden Impulsrechen
gemessen, der aus 40 Stahlrohrchen aufgebaut war
(Bild 2). Die Rohrchen waren vorn nach Art eines

Bild 2.

Impulsrechen fiir Widerstandsmessungen

Brabbéerohres [4] zugeschirft und hinten in ein Sammel-
rohr eingeklebt. Derartige Integrationsrechen erfordern
fir jede Kapillare einen gleichmidBigen Durchfluf3-
widerstand. Zur Kontrolle der Gleichmifigkeit erwies
sich das Durchpressen von Wasser als beste Priifmethode,
da die Form und das Aussehen der feinen Wasser-
strahlen ein anschauliches Bild von der Grofle des Durch-
fluBwiderstandes jeder einzelnen Kapillare vermitteln 2).

Um auch wihrend des Windkanalbetriebes Fehlmes-
sungen zu vermeiden und z. B. die Verstopfung einer
Kapillare feststellen zu konnen, wurde parallel zum
ersten ein zweiter Integralrechen mit geringerer Breite

?) Der Rechen konnte anschlieBend mit gereinigter PreBluft trockenge-
blasen werden.
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benutzt. Solange das Verhiltnis der integrierten Druck-
verluste, die gleichzeitig mit zwei Manometern gemessen
wurden, dem umgekehrten Verhiltnis der Rechenbreiten
genau entsprach, durfte man einen einwandfreien Zu-
stand beider Rechen annehmen ?). Um sicherzugehen,
wurden fiir je zwei Auftriebswerte jeder Polare zusatzlich
die Formen der Nachlaufdellen ausgemessen. Die so er-
mittelten Widerstandswerte, die im allgemeinen weniger
als 3% von den Werten des Impulsrechens abweichen,
wurden in allen Fillen als verbindlich angesehen und
dienten zur Korrektur der gesamten Polare. AuBerdem
lieferte diese Messung eine Kontrolle fiir die voraus-
gesetzte Form der Nachlaufdelle.

24. Auftriebs- und Momentenmessung

Die Auftriebswerte wurden sowohl durch nachtrigliche
Auswertung und Integration der Druckverteilungs-
messungen als auch unmittelbar aus der Druckdifferenz
Ap der gemittelten Reaktion an den Schmalseiten der
MefBkammer gewonnen. Die Mittelwerte der Reaktions-
driicke wurden in gleicher Weise wie beim Impulsrechen
durch experimentelle Integration gebildet.

Bezeichnet man mit [ die gesamte Tiefe des Integrations-
bereiches, der hier 2,10 m betrigt, so gilt fiir den Auf-
triebswert nach [3]

=
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wobei 7] ein nach [3] berechneter Korrekturfaktor ist,
der von der Ausdehnung des Integrationsbereiches, der
MeBkammerhdhe und in geringem Maf auch von der
Druckverteilung am Profil abhingt. Die Mewerte dieses
Verfahrens werden mehr oder weniger fehlerhaft, wenn
die Stromung nicht lings der gesamten Spannweite
zweidimensional ist, wenn sich z. B. in den Ecken von
Profil und Wand lokale Ablésungen ausbilden. Die
Druckverteilungsmessung ist demgegeniiber etwas
sicherer, auBerdem liefert sie nicht nur den Auftriebs-
wert

p
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sondern auch den Momentenwert
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x/t ist die dimensionslose Profiltiefe. Die Indizes o und
u beziehen sich auf Profilober- und -unterseite.

25. Korrekturen

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit erscheint es aus-
reichend, lediglich die bei eingebautem Profil infolge der
festen Kanalwinde notwendige Korrektur Av fiir die
Geschwindigkeit vo bzw. fiir den Staudruck go der
ungestorten Anstromung zu beriicksichtigen. Durch eine
leichte Divergenz der Mefkammer und durch kleine
Fiillkeile in den Wandecken wurde zunichst dafiir ge-
sorgt, dafl der statische Druck in der Mefkammerachse
im Bereich von Profil und Impulsrechen auf einer Linge
von etwa 2,2 Profiltiefen bis auf * 0,1%0 des Staudrucks
konstant blieb. Dann wurde ohne Profil der Zusammen-
hang g’ (4dpyp) aufgenommen. Mit g« ist der Staudruck
in der Mefkammerachse und mit Apyp die Differenz

3) Selbstverstindlich muf auch der kleinere Rechen die Nachlaufdelle
vollstindig erfassen.

der statischen Driicke zwischen Vorkammer und Diise
bezeichnet. Die statischen Druckanbohrungen der Diise
befinden sich an den Breitseiten etwa zwei Profiltiefen
vor der Profilvorderkante. Der ungestorte Staudruck
ergibt sich dann niherungsweise mit Hilfe der theore-
tisch zu errechnenden Korrektur Av

A
(6) qm:qm’<1+z vv>.

Die Korrektur 2 Av/v ist fiir die verschiedenen Profile
in Tabelle 1 zusammengestellt und bei der Auswertung
beriicksichtigt.

Tabelle 1. Windkanalkorrektur 24v/v.
NACA 64-418 | 2,3%
NACA 8-H-12 | 1,6%0
FX 2 3,3%
FX 3 3,290
FX 05-191 3,090
FX 05-188 2,89
FX 08-5-176 2,4%
FX 05-H-126 1,8%0

2.6. Umschlag und Abloésung

Die Lage des Umschlagspunktes wurde mit Anstrich-
methoden und mit dem Horrohr beobachtet. Das letztere
ist vor allem dann niitzlich, wenn man lediglich kon-
trollieren will, ob der Umschlagspunkt in Spannweiten-
richtung iiberall an der erwarteten Stelle liegt. Die etwas
umstindlichere Anstrichmethode, bei der ein diinner
Fliissigkeitsfilm z. B. aus einer Petroleum-Ruf8-Mischung
auf die Profiloberfliche gespritzt wird, macht die Um-
schlagslinie durch eine plotzliche Verdiinnung des Petro-
leum-Ruf3-Films zu Beginn der turbulenten Grenz-
schicht erkennbar. Gleichzeitig werden auch Ablosegebiete
der laminaren und turbulenten Grenzschicht sichtbar,
da die nach Richtung und Grole wechselnde Wand-
schubspannung in diesen Gebieten Petroleum und Rufl
ansammelt (vgl. Bild 24). Im vorliegenden Fall kommt
zur Wandschubspannung noch die in Spannweiten-
richtung wirkende Erdschwere hinzu, so da man aus
den Strukturlinien des Fliissigkeitsfilms einen Anhalt
fiir den Verlauf der Wandschubspannung erhilt.

2.7. Grenzschichtmessung

Bei der zweiten und dritten Windkanaluntersuchung
wurden mit dem aus Bild 3 ersichtlichen Grenzschicht-
rechen die Geschwindigkeitsprofile der turbulenten
Grenzschicht im letzten Profildrittel gemessen. Die mit
einem Vielfachmanometer verbundenen Gesamtdruck-
rohrchen haben vorn einen Auflendurchmesser von

Bild 3.

Kopf des Grenzschichtrechens. Die Verbindungslinien der Auf-
lagepunkte und der Sondenspitzen liegen in einer Ebene senkrecht zur
Auflagefliche. Abstand der Auflagepunkte 45 mm
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0,4 mm bei einer Wandstirke von 0,05 mm. Die wand-
nahen Rohrchen sind auf etwa 0,25 mm flachgedriickt.
Ein von auflen angetriebener Verstellmechanismus er-
laubte es, den Grenzschichtrechen in der hinteren Profil-
hialfte vor und riickwirts zu bewegen und mit gleich-
bleibendem Winkel auf die Profiloberfliche aufzusetzen.

3. Versuchsdurchfiihrung

Bei der ersten Windkanaluntersuchung der Profile FX 2
und NACA 64-418 waren die Vorrichtungen zur inte-
grierenden Auftriebs- und Widerstandsmessung noch
nicht fertig, so dal diese GroBen nachtriglich aus den
Druckverteilungen lings der Profiloberfliche und in der
Nachlaufdelle ermittelt werden mufiten. Wegen der
Umstindlichkeit beschriankten sich die Messungen auf
eine Reynoldssche Zahl von Re = 1,5 - 108, Es stellte sich
iibrigens heraus, da infolge des Unterdrucks in der
MeBkammer eine gleichzeitige Messung der Druckver-
teilung an der Profiloberfliche und des Widerstands
unmdoglich war. Kleinste Undichtigkeiten, die bei den
iiblichen Schlauchverbindungen unvermeidlich sind, fiihr-
ten in den Druckmefbohrungen zum Ausstromen und
damit zum verfrithten Umschlag.

Bei der zweiten und dritten Untersuchung wurde deshalb
die Druckverteilung gemeinsam mit der Wanddruck-
differenz Ap in Abhdngigkeit vom Anstellwinkel o fiir
sich gemessen. Erst nachtriglich, nach Verschluf der

Druckbohrungen mit einem 0,08 mm starken Klebstreifen, (v/y)

wurden die Polaren mit Hilfe des Impulsrechens und
der Wanddruckmessung aufgenommen. Bei dieser Ge-
legenheit wurden die Messungen der ersten Unter-
suchung wiederholt und erginzt.

Die Geschwindigkeitsprofile derturbulenten Grenzschicht
wurden jeweils am Ort der Druckme8bohrungen ge-
messen. Da der Grenzschichtrechen den statischen Druck
geringfiigig dndert, wurde der Wert bereits abgelesen,
bevor der Rechen stromauf an die jeweilige Druckmef3-
bohrung herangefahren wurde.

4. Meflergebnisse an zwei NACA-Profilen

Da beim Umbau des Windkanals Kompromisse unver-
meidlich waren, mufSte zunichst geklirt werden, in
welchem Maf3 sich amerikanische Windkanalmessungen
an NACA-Profilen in diesem Kanal reproduzieren liefen.
Eine befriedigende Ubereinstimmung wiirde einerseits
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Bild 4. Vergleich der Polaren des Profils NACA 64-418 bei drei
Reynoldsschen Zahlen nach Messungen im NACA LTT und im hier
benutzten Windkanal

die Zuverldssigkeit aller MefBeinrichtungen beweisen
und andererseits eine Vergleichsgrundlage fiir die Mes-
sungen an den neuen Profilen abgeben.

Als Vergleichsprofile wurden die Profile NACA 64-418
und NACA 8-H-12 herangezogen, die beide (vgl. [5]
und [7]) im NACA-Low-Turbulence-Tunnel (LTT) bei
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Bild 5. Polaren des Profils NACA §-H-12. Zum Vergleich ist die
lediglich bei Re =1,8-10° im NACA LTT gemessene Polare einge-
zeichnet

40 \ 12 ’

st /

_HO 00 BO 76‘0
\\ A .

LI ARy
Aii‘o\‘ )AQ% ¥
.\.ﬁg—o i ‘\
20 \\ = \ NACA 64-418
Q Re=15-10°

/°/\" ) | %]
o) \ [o}
16 o~ A
Pa\

e SR
1 /_. | Ao
P -9 i |\7 b

d .;475‘?3%5\0 B N

N Y\;v_
0‘8 / / l/ — |

04 //i/// v

02 04 06

' ' ' 08 st
Druckverteilung und Auftrieb des Profils NACA 64-418 in
Abhingigkeit vom Anstellwinkel bei Re =1,5 + 10°

Oben rechts: Druckintegralwert der Profiloberfliche (O)

10

Bild 6.



232

F. X. Wortmann, Experimentelle Untersuchungen an neuen Laminarprofilen

Z. Flugwiss. 5 (1957), Heft 8

Reynoldsschen Zahlen unterhalb 2 - 10 vermessen waren.
Weiterhin besitzt das Profil 64-418 mit 18%/y die grofite
Profildicke der Untersuchung [5] und damit eine dhnliche
Profildicke, wie sie hier fiir Segelflugzeugprofile vor-
gesehen wurde. Das 12°0 dicke Profil 8-H-12 wird in
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Bild 7. Druckverteilung und Auftrieb des Profils NACA 8-H-12 in

Abhingigkeit vom Anstellwinkel bei Re =1,5 - 10°
Oben rechts: Druckintegralwert der Profiloberfliche (O) und der Me8-
kammerwinde (@)

der Untersuchung [6] als das fiir Hubschrauber vorteil-
hafteste Profil bezeichnet.

Die MeRergebnisse beider Profile im LTT und im hier
benutzten Kanal sind in den Bildern 4 bis 7 dargestellt.
Im Bereich der Laminardelle ist hinsichtlich der Wider-
standswerte eine befriedigende Ubereinstimmung fest-
zustellen. Die Breite der Laminardelle, die in erster
Linie ein Qualitdtsnachweis fiir die Storungsfreiheit der
Anstromung ist, erreicht bei beiden Profilen ) jedoch
nur etwa 80% des im NACA-Kanal gemessenen
Wertes. Der Vergleich der cgmax-Werte in Tabelle 2 zeigt
erwartungsgemif3, da8 der Hochstauftrieb bei den hier
notwendigen Abmessungen von Me8kammer und Profil
etwa 10 bis 25%0 zu klein gemessen wurde.

4 Wenn die Mitte der Laminardelle beim Profil 64—418 etwas nach
kleineren c, -Werten hin verschoben ist, so diirfte das daran liegen,

daR das Holzmodell sich geringfiigig im Sinne einer flacheren Wélbung
verzogen hatte.

Tabelle 2. cymax-Werte; Re=1,5- 106
NACA 64-418 1,03 (LTT 1,29)
NACA 8-H-12 1,17 (LTT 1,25)
EX2 1,18
FX3 —

FX 05-191 1,15
FX 05-188 1,12
FX 08-5-176 1,29
FX 05-H-126 1,18

Zusammenfassend 1Bt sich feststellen, daff der Ver-
lauf der Polaren innerhalb der hier gemessenen Laminar-
delle zuverlissig ermittelt werden konnte, da8 aber die
Breite der Laminardelle und der Hochstauftrieb zu klein
gemessen wurden.

5. Entwurf und Untersuchung neuer FX-Profile

51. Vorbemerkung

Die im folgenden beschriebenen Profile sind fiir Wind-
rader, Segelflugzeuge und Hubschrauber, d. h. fiir einen
beschrankten Bereich Reynoldsscher Zahlen zwischen
0,5 bis 3,0-10°% entworfen. Die Auswahl der Druck-
verteilungen lehnt sich eng an die in [15], Abschnitt 6,
entwickelten Leitlinien an. Wihrend jedoch dort und
auch sonst bei Laminarprofilen das Druckgefille unver-
mittelt in den Druckanstieg iibergeht, ist jetzt allen
Entwiirfen mit Ausnahme des Profils FX 3 ein neues
Merkmal gemeinsam: die ,Instabilisierungsstrecke”.
Damit ist ein mehr oder weniger ausgedehntes Gebiet
konstanten oder leicht ansteigenden Druckes bezeichnet,
das zwischen das Druckgefille und den fiir die turbu-
lente Grenzschicht vorgesehenen steilen Druckanstieg
eingeschaltet ist. Die Zwischenstrecke soll die Bildung
einer sogenannten Abloseblase (separation bubble) ver-
meiden, die man z. B. bei fast allen NACA-Laminar-
profilen beobachtet. Die Abloseblase entsteht dadurch,
daB die laminare Grenzschicht iiber den Ablosepunkt
hinausschief3t und sich erst nach dem Turbulentwerden,
das etwa bei 80% der Blasentiefe [12] erfolgt, wieder
an die Profiloberfliche anlegt. Gelegentlich wird dieser
Vorgang auch als ,,Umschlagswirbel” bezeichnet.

Dem Gedanken der Instabilisierungsstrecke liegt folgen-
de Vorstellung zugrunde: Eine Abloseblase wird man

-vor allem dann beobachten, wenn der Instabilititspunkt

(vgl. z. B. [13]) und der Ablosepunkt der laminaren
Grenzschicht nahe beieinander liegen. Irgendwelche
Storungen, die vor dem Instabilitatspunkt vermutlich sehr
stark gedimpft werden, erfahren zwischen Instabilitdts-
und Abldsepunkt nur eine unzureichende Verstirkung.
Erst stromab vom Ablosepunkt sind die Storungs-
amplituden so grof3, da} es zum Umschlag in eine tur-
bulente Grenzschicht kommt. Demgegeniiber soll die
Instabilisierungsstrecke den Instabilitits- und den Ab-
16sepunkt ausreichend weit voneinander entfernen und
dadurch die dazwischenliegende Anfachung so anwachsen
lassen, daf8 bereits vor oder im Ablésepunkt turbulenz-
erzeugende Storungsamplituden zur Verfiigung stehen.
Legt man die Instabilisierungsstrecke als langen und
sehr flachen Druckanstieg aus, so muf8 man mit groflen
Streuungen des Umschlagspunktes rechnen, weil man die
Grofle der Anfangsstorungen im Instabilitdtspunkt nicht
kennt. Deshalb schien ein nur mafig ausgedehnter
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Druckanstieg, der die laminare Grenzschicht lings der
Instabilisierungsstrecke dauernd bis zur Ablosung be-
lastet, zunidchst das beste Ergebnis zu versprechen.

Fiir die Berechnung der Profilformen aus der Geschwin-
digkeitsverteilung wurde hier wieder das von Riegels
und Truckenbrodt ausgearbeitete Singularititenverfahren

m )

S ‘ t , , : ‘ , T
NACA §-#-12
— ‘ | i ; : o
FX 05-H-126
FX 05-197
FX 05-166

FX 06-S-176

Zusammenstellung der Profilformen

Bild 8.

[8] benutzt. Zur besseren Festlegung der Profilkontur
wurde das fiir zwolf Profilpunkte vorliegende Verfahren
auf 24 Punkte erweitert. Die neu berechneten Tabellen
der universellen Konstanten sind im Anhang mitgeteilt.
Die Profilformen sind in Bild 8 zusammengestellt. Die
Profilkoordinaten enthilt Tabelle 7.

Bei den FX-Profilen, die mit mehreren Ziffern bezeichnet
sind, bedeutet die zweite Ziffer das Entwurfs-c, und die
drei letzten Ziffern die Profildicke. Die Geschwindig-
keitsverteilung erschien zu komplex, um sie mit wenigen
Zahlen zu kennzeichnen und in die Profilbezeichnung
hineinzunehmen. Um trotzdem fiir zukiinftige Entwick-
lungen geniigend Bezeichnungsreserven zu behalten, ist
die Profildicke mit drei Ziffern angegeben und noch eine
erste Ziffer hinzugefiigt worden. Die eingefiigten Kenn-
buchstaben S und H fiir Segelflugzeuge und Hubschrauber
besagen nur, dafl beim Entwurf auf besondere Erforder-
nisse, wie z. B. die Druckpunktfestigkeit von Hub-
schrauberprofilen oder eine breite Laminardelle im Bereich

0,3<c;<1,2, die beim Segelflug erwiinscht ist, Riick-
sicht genommen wurde, wodurch natiirlich andere An-
wendungen nicht ausgeschlossen sind.

52. Erste Windkanaluntersuchung

Als erstes sollte ein Windradprofil entwickelt werden;
etwa 2090 didk, sollte es bei c,-Werten zwischen Null
und Eins seinen minimalen Widerstand aufweisen. Der
Momentenbeiwert und der Polarenverlauf auflerhalb der
Laminardelle spielten keine Rolle. Bild 9 zeigt die Ge-
schwindigkeitsverteilung des Entwurfs FX 2, dessen nicht
konstante Auftriebsverteilung nach [15] zur Losung der
gestellten Aufgabe besonders geeignet erschien. Das
Druckgefille erstreckt sich iiber eine mittlere Linge von
rund 60°0 der Profiltiefe, die Instabilisierungsstrecken
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Bild 9. Zusammenstellung der Geschwindigkeitsverteilungen der FX-
Profile. Die eingezeichneten Kreise sind gemessene Werte und die aus-
gezogenen Linien geben die angestrebten Verteilungen an, die gestri-
chelten Linien wurden der Profilberechnung zugrunde gelegt und sollten
niherungsweise die Anderung der Skelettlinie im letzten Profildrittel
durch die Grenzschicht kompensieren. Die Geschwindigkeitsverteilung
des symmetrischen Profils NACA 64-018 ist zum Vergleich angegeben
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sind oben und unten je 5 und 129 tief. Der steile Druck-
anstieg vor der Hinterkante ist so ausgelegt, daf eine
Grenzschichtrechnung nach [9] bei Re=2-10% einen
konstanten Formparameter H = 2,0 liefert, wenn der
Umschlagspunkt mit dem Beginn des Druckanstiegs zu-
sammenfallt.
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Bild 10. Druckverteilung und Auftrieb des Profils FX 2 in Abhingig-
keit vom Anstellwinkel bei Re =1,5 - 10¢
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Bild 11. Polaren des Profils FX 2 mit und ohne Stolperdraht bei zwei

Reynoldsschen Zahlen

Die Ergebnisse der Druckverteilungsmessungen sind in
Abhingigkeit vom Anstellwinkel in Bild 10 dargestellt ?).
Die daraus resultierenden Auftriebswerte sind mit den
ebenfalls in Abhingigkeit von o gemessenen Wider-
standswerten in Bild 11 zu einer Polare zusammen-
gefaflt. Bei dieser ersten Untersuchung wurde lediglich
die stark ausgezogene Polare bei Re = 1,5 - 10° gemessen.
Vergleicht man die Werte des 20,5%0 dicken Profils mit
denen des 18°0 dicken NACA-Profils, so kann man
beim ersteren einen etwas grofSeren Hochstauftrieb (vgl.
Tabelle 2), eine etwas breitere Laminardelle und an den
Riandern der Laminardelle auch einen etwas kleineren
Widerstand feststellen. Dagegen zeigt die Polare des
FX-Profils einen zunichst merkwiirdig erscheinenden
Verlauf: In der Mitte der Laminardelle, wo man oft
den Minimalwiderstand beobachtet, zeigt dieses Profil
eine deutliche Widerstandszunahme. Die erste Ver-
mutung, es lige infolge des steilen Druckanstiegs viel-
leicht eine leichte Ablsung der turbulenten Grenzschicht
vor, erwies sich bei der Beobachtung eines aufgespritz-
ten Fliissigkeitsfilms als unhaltbar, nicht einmal bei
Re = 0,7 - 10% konnte irgendeine Ablésung an der Hinter-
kante entdeckt werden.

Um so deutlicher waren Ablosungen der laminaren
Grenzschicht zu beobachten. Sie erstreckten sich z. B.
auf der Oberseite von 70%0 oder 75%0 bis zu 80%0 der
Profiltiefe. Es ist bemerkenswert, daf3 die Stelle, an der
sich die turbulent gewordene Grenzschicht wieder an
die Profiloberfliche anlegte, nahezu unabhingig davon
war, ob die Ablosung der laminaren Grenzschicht durch
eine leichte AnstellwinkelvergroBerung von 75 auf 70 %/
der Profiltiefe vorverlegt wurde ).

Daraufhin wurde folgender Versuch unternommen: So-
wohl beim FX- als auch beim NACA-Profil wurden die
Abloseblasen durch einen davor angebrachten Stolper-
draht beseitigt und dadurch die mittlere Lage des Um-
schlagspunktes in beiden Fillen um etwa 6 bis 8% der
Profiltiefe vorgezogen. Beim NACA-Profil brachte diese
Mafnahme eine 8 %sige Widerstandserhohung, beim FX-
Profil dagegen trotz verlingerter Laufstrecke der turbu-
lenten Grenzschicht eine 15°%oige Widerstandsverminde-
rung (vgl. den Mepunkt bei c, = 0,75 in Bild 11).

Dieses erstaunliche Ergebnis 18t sich, wenigstens zum
Teil, durch ein geometrisches Bild verstehen (vgl. Bild12).

Totwasser Umsehlag ~ Turbulenz

v=0&___¥___ | /

T 55 [
0 o o
P 5
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Schema einer Abldseblase

Ablosepunkt

Bild 12.

Man muf beriicksichtigen, daf8 einerseits eine laminar
abgeldste Stromung niherungsweise in Richtung der
Tangente im Ablosepunkt weiterstromt und anderer-
seits der unvermittelte Ubergang in einen steilen Druck-
anstieg beim FX 2-Profil mit einer entsprechend groflen

5) Die weniger interessierenden Druckverteilungen fiir a <<2° sind aus
Platzgriinden fortgelassen.

%) Die Beobachtung widerspricht einer dlteren von v. Doenhoff [10]
gegebenen Vorstellung, wonach fiir die Ausdehnung der Abloseblase
in Stromungsrichtung eine mit der Blasentiefe gebildete Reynolds-
sche Zahl charakteristisch sein soll. Wahrscheinlich ist nicht die Tiefe
der Abloseblase, sondern ihre Hohe die fiir den Umschlag wesentlichere
Grofe.
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Profilkriimmung gekoppelt ist. Eine Ablosung der lami-
naren Grenzschicht wird deshalb im Falle des FX-Profils
den Anfangswert der turbulenten Grenzschichtdicke be-
trachtlich grofer werden lassen als beim NACA-Profil.

Wabhrscheinlich ist diese einfache Deutung unvollstindig
und muf8 durch Beachtung der Entwicklungsbedingungen
der nachfolgenden turbulenten Grenzschicht erginzt
werden. Zumindest diirfte dies im Sonderfall eines steilen
Druckanstiegs gelten, der in der Grenzschicht einen an-
nihernd konstanten Formparameter erzeugt 7).

Wie dem auch sei, hier 148t sich jedenfalls folgende Fest-
stellung treffen:

Muf eine turbulente Grenzschicht am
Anfang einen steilen Druckanstieg
iiberwinden,derniherungsweiseeinen
konstanten Formparameter zur Folge
haben wiirde, und fallt der Turbulenz-
beginn in ein Gebiet relativ starker
konvexer Oberflichenkrimmung, so
l1i8t eine vorhergehende Abloseblase
die Vorziige der an sich giinstigen
Druckverteilung um so mehr ins Ge-
genteil umschlagen, je ausgeprdgter
die Blasenbildung wird®. Die bei Re=
1,0 - 10 gemessenen Polaren in Bild 11 unterstreichen
diese Feststellung.

Die Abnahme des Widerstandes an den Rindern der
Laminardelle 148t sich jetzt folgendermafen verstehen:
Bei wachsendem Anstellwinkel wird auf der Profilober-
seite das vordere Druckgefille, auf der Unterseite der
steile Druckanstieg abgebaut. Auf der Unterseite geht
daher die Empfindlichkeit der turbulenten Grenzschicht
gegeniiber einer Abloseblase zuriick, und auf der Ober-
seite kann der Umschlagspunkt infolge zunehmender In-
stabilisierung vor den Ablosepunkt der laminaren Grenz-
schicht wandern und dadurch die Abloseblase zum Ver-
schwinden bringen.

Berechnet man nachtriglich die turbulente Grenzschicht
auf Grund der gemessenen Umschlagsstellen und Druck-
verteilungen, z. B. bei Re=0,7-10% so erreicht der
Formparameter bereits vor der Profilhinterkante Werte
weit jenseits der Ablosegrenze, obwohl im Experiment
keinerlei Ablosung zu beobachten ist. Die Gefahr einer
Ablosung der turbulenten Grenzschicht scheint also
geringer zu sein, als es theoretisch angegeben wird.

Die Beobachtungen des ersten Versuchs lassen sich in
folgender Weise zusammenfassen:

a) Abloseblasen sind unbedingt zu vermeiden.

7) Einen Hinweis dafiir liefert das Berechnungsverfahren von E. Trucken-
brodt [9]. Die dort in Bild 11 dargestellte Funktion K(L) wird von
Truckenbrodt in der Weise linearisiert, da dK/dL = a immer posi-
tiv ist. Im Bereich negativer L-Werte, d. h. bei Formparametern, die
einem Druckanstieg entsprechen, wird aber die Kriimmung der Kurve
K(L) um so stirker und die Linearisierung um so schlechter, je mehr
man sich der Ablésung nahert. Schon vor dieser Grenze wird dK/dL
negativ. Verlduft die gesamte Entwicklung der turbulenten Grenz-
schicht bei derartigen Formparametern, so wird dem Anfangswert des
Formparameters nach Gl. (50a) und Gl. (51) durch den negativen Wert
a/A ein fast beliebig starker EinfluB auf den Endwert eingerdumt.
Steckt in dieser Aussage ein physikalischer Sinn, so kann eine ent-
sprechende Riickwirkung auf die Impulsverlustdicke und damit eine
empfindliche Abhingigkeit dieser Grofe vom Anfangswert nicht aus-
bleiben. In diesem Zusammenhang sei auch auf eine Arbeit von
F. Clauser [14] verwiesen.

%) Da beim Hochstauftrieb an der stark gekriimmten Profilnase eben-
falls Abloseblasen beobachtet werden (vgl. z. B. [12]) und die Druck-
verteilungen annidhernd den vorausgesetzten Verlauf besitzen, so
diirfte der Satz auch fiir diese Verhiltnisse Giiltigkeit haben, d. h.,
eine Beseitigung der Abloseblase miifite zu einer giinstigeren Ent-
wicklung der turbulenten Grenzschicht und damit zu einer Ver-
besserung des Hochstauftriebs fiithren. Eine gewisse Bestédtigung
findet diese Vermutung vielleicht in [11], Bild 12 bis 15.

b) Die Abloseneigung der turbulenten Grenzschicht ist
geringer als vom theoretischen Verfahren [9] angegeben
wird (vgl. dazu den folgenden Abschnitt).

53. Zweite Untersuchung

Fuir den zweiten Windkanalversuch wurde das Profil FX 3
entworfen, das bei gleicher Aufgabenstellung wie zuvor
innerhalb der Laminardelle einen konstanten und vor
allem kleineren Widerstand als das Profil FX2 be-
sitzen sollte. Die Geschwindigkeitsverteilung ist in Bild 9
dargestellt. Die Instabilisierungsstrecken sind jetzt fort-
gelassen; statt dessen sollte der Umschlag unabhingig
vom Anstellwinkel und ohne vorhergehende Ablosung
durch Stolperdrihte erzwungen werden. Das Druck-
gefille erstreckt sich iiber nahezu 7090 der Profiltiefe.
Der Drudkanstieg ist so steil geworden, daf} eine Grenz-
schichtrechnung bei Re=2,0-10% einen konstanten
Formparameter H = 2,3 liefert. Offensichtlich kann ein
derartig extremer Entwurf nur dannrichtig arbeiten, wenn
der Umschlag genau an der vorhergesehenen Stelle liegt.
Das ist natiirlich nur im Bereich der Laminardelle moglich,
fiir den allerdings die Widerstandsrechnung sehr giin-
stige Werte verspricht.

Jedoch enttiduscht das Ergebnis der Polarenmessung, das
in Bild 13 mitgeteilt ist: Der Minimalwiderstand ist bei
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Bild 13. Polaren des Profils FX 3 mit 0,3 mm starkem Stolperdraht

bei zwei Reynoldsschen Zahlen (vgl. Bild 9)

Re=1,5-10% wenn der 0,3mm starke Stolperdraht
gerade die kritische Rauhigkeitshohe erreicht, keineswegs
kleiner als beim Profil FX 2. Da bei Anstrichversuchen
keine lokalen Ablosungen zu erkennen waren und die
gemessene Druckverteilung mit der Vorgabe im wesent-
lichen {ibereinstimmte (vgl. Bild 9), konnte eine Er-
kldrung der Diskrepanz zwischen Erwartung und Wirk-
lichkeit nur noch in der Entwicklung der turbulenten
Grenzschicht gesucht werden. Diese Entwicklung war
bislang nur auf Grund der Truckenbrodtschen Berech-
nungsmethode [9] beurteilt worden, nach der sich ergibt,
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Bild 14. Vergleich der Impulsverlustdicke des Profils FX 3 nach Mes-

sungen und Theorie bei Re =1,3 - 10°
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dafl der Anstieg der Impulsverlustdicke d#/dx im Spe-
zialfall konstanter Formparameter auch bei Anniherung
an die Ablésegrenze nur langsam zunimmt (vgl. z. B.
[15], Bild 3). Sollte auch dieses Ergebnis unzuverlissig
sein?

Die Auswertung der Grenzschichtmessungen in Bild 14
zeigt sowohl auf der Unterseite, namentlich aber auf der
Oberseite einen wesentlich schnelleren Anstieg der Im-
pulsverlustdicke, als man es nach der Theorie erwarten
sollte. Offensichtlich liefert das Berechnungsverfahren
[9] im Spezialfall konstanter Formparameter nahe der
Ablosegrenze zu giinstige Werte fiir die Entwicklung
der Impulsverlustdicke.

Diese Feststellung verschiebt natiirlich die Entwurfs-
grundlagen, denn eine Verlingerung der Druckgefille-
strecken und die damit gekoppelte Aufsteilung des Druck-
anstiegs ist nur solange sinnvoll, als die Verkiirzung der
turbulenten Laufstrecke und die Drucksteigerung an der
Profilhinterkante nicht durch den anwachsenden Gra-
dienten d#)/dx neutralisiert wird. Beim Profil FX 3 jeden-
falls scheint mit H = 2,3 das Optimum der Auslegung
fiir den Bereich der hier interessierenden Reynoldsschen
Zahlen bereits iiberschritten zu sein. Fiir die weiteren
Entwiirfe wurden deshalb die Druckanstiege generell
fiir H=1,8 bei Re = 2,0 - 10% ausgelegt.

54. Dritte Windkanaluntersuchung

Weil ein fiir konstante Formparameter ausgelegter Druck-
anstieg immer mit dem steilsten Stiick beginnt und erst
langsam in einen flacheren Verlauf iibergeht, konnte
auch der geplante und im Mittel weniger steile Druck-
anstieg nicht die nachteilige Empfindlichkeit gegeniiber
einer vorhergehenden Ablosung der laminaren Grenz-
schicht beseitigen. Stolperdrihte bringen zwar eine ein-
fache und anstellwinkelunabhingige Losung, der richtige
Durchmesser hingt aber stark von der Reynoldsschen
Zahl ab. Ist die Reynoldssche Zahl zu grof3, so erzeugen
die Drihte einen unndtigen Zusatzwiderstand, ist sie zu
klein, so werden sie vollig unwirksam. Die Folgen sind,
wie es z. B. Bild 13 bei Re = 1,0 - 10¢ fiir den letzteren
Fall zeigt, einschneidend.

Demgegeniiber besitzt eine Instabilisierungsstrecke den
wesentlichen Vorzug, daB sie ohne Abldsung und ohne
Turbulenz einen Druckgewinn ermdglicht, der den nach-
folgenden Hauptdruckanstieg spiirbar entlastet. Hin-
sichtlich der Reynoldsschen Zahl ist eine starke Ab-
hingigkeit nicht zu befiirchten: Bei zu kleiner Reynolds-
scher Zahl kann es nur zu einer sehr beschrinkt aus-
gebildeten Abloseblase kommen, weil Stérungen langs
der Instabilisierungsstrecke eine wirksame Vorverstar-
kung erfahren. Bei groSen Reynoldsschen Zahlen da-
gegen wird der Umschlag bereits vor dem Ende der
Instabilisierungsstrecke erfolgen. Das ist aber unbedenk-
lich, weil die turbulente Grenzschicht einen Druckanstieg
mit wachsender Reynoldsscher Zahl leicht iiberwindet.
Die Wirkung einer Anstellwinkelinderung, die nicht
einfach zu {iibersehen ist, soll fiir ein symmetrisches
Profil erliutert werden, wobei noch vorausgesetzt sei,
der Umschlag liege am Ende der ausreichend langen
Instabilisierungsstrecke: Eine positive Anstellung wird
auf der Profilunterseite den leichten Druckanstieg der
Instabilisierungsstrecke, gleichzeitig aber auch den Haupt-
druckanstieg mehr oder weniger abbauen. Es kann also
bei nachlassender Stérungsanfachung zur Bildung einer
Abloseblase kommen, die aber infolge des flacheren

Hauptdruckanstiegs nicht mehr so gefdhrlich sein diirfte
(vgl. Abschnitt 5.1). Sicherheitshalber wurde bei den
folgenden Entwiirfen auch noch der Ubergang vom leich-
ten zum steileren Druckanstieg sanft ausgerundet. Auf
der Profiloberseite wird die gleiche Anstellung den Druck-
anstieg der Instabilisierungsstrecke verstirken und den
Ablosepunkt der laminaren Grenzschicht vorziehen.
Gleichlaufend wird auch der Umschlagspunkt nach vorn
wandern, so da8 die Grenzschicht zu Beginn des steilen
Hauptdruckanstiegs erst recht vollturbulent geworden
ist. Selbstverstindlich kann es, dhnlich wie auf der Pro-
filunterseite, auch in diesem Fall zur Bildung einer
diinnen Abldseblase kommen. Das bleibt aber ohne Be-
deutung, solange der nachfolgende Umschlag Zeit findet,
vor dem steilen Hauptdruckanstieg eine vollturbulente
Grenzschicht zu entwickeln. Es kommt also darauf an,
daB der Umschlag rechtzeitig genug erfolgt, und damit
stellt sich erneut die Frage: Welche Ausdehnung soll
man den Instabilisierungsstrecken geben?

In dieser Situation konnte nur das Experiment weiter-
helfen. Beim Entwurf FX 05-188 wurde deshalb eine
relativ lange Instabilisierungsstrecke mit etwa 2090 der
Profiltiefe gewdhlt und beim Entwurf FX 05-191 sogar
eine solche, bei der sich der leichte Druckanstieg iiber
ungefihr 30°%0 der Tiefe erstreckt (vgl. Bild 9). Leider
bestand aus Zeitmangel keine Moglichkeit, diese Varia-
tionen etwa an symmetrischen Profilen fiir sich zu unter-
suchen. Vielmehr muflten diese und zwei weitere Profile
fiir den dritten und letzten Windkanalversuch gleich-
zeitig und im Hinblick auf die urspriingliche Aufgabe
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Bild 15. Polaren des Profils FX 05-191 bei vier Reynoldsschen Zahlen
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entworfen werden. Um wenigstens den Einflufl einer
variierten Auftriebsverteilung auszuschalten, wurde fiir
die beiden Profile FX 188 und 191 eine konstante Auf-
triebsverteilung gewihlt. Die Instabilisierungsstrecken
der beiden letzten Entwiirfe FX 08-S-176 und FX 05-H-126
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Bild 17. Polaren des Profils FX 08-S-176 bei vier Reynoldsschen Zahlen
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Bild 18. Polaren des Profils FX 05-H-126 bei vier Reynoldsschen Zahlen
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Bild 19. Zusammenstellung der Minimalwiderstinde der NACA- und
FX-Profile

besitzen, wie man ebenfalls aus Bild 9 ersieht, weniger
lang ausgedehnte Druckanstiegsgebiete, dafiir aber einen
ausgerundeteren Ubergang in das Gebiet des steilsten
Druckanstiegs.

Die Ergebnisse der Polarenmessungen der vier letzten
Entwiirfe im Bereich der Reynoldsschen Zahlen von
0,7 bis 1,8 - 10° sind in den Bildern 15 bis 18 dargestellt.
Alle Polaren zeigen jetzt innerhalb der Laminardelle
einen normalen Verlauf. Die in dieser Arbeit primir
interessierenden Minimalwiderstinde sind in Bild 19
zum Vergleich mit denen der NACA-Profile in Ab-
hingigkeit von der Reynoldsschen Zahl gesondert her-
ausgezeichnet. Man erkennt daraus, daf die beiden
Profile mit den lingsten Instabilisierungsstrecken (FX
05-191 und 188) trotz groBerer Profildicke einen durch-
weg 15 bis 189 kleineren Widerstand besitzen als das
zum Vergleich herangezogene Profil NACA 64-418.
Anders ausgedriickt: die beiden etwa 199 dicken FX-
Profile besitzen einen praktisch gleich grofen Wider-
stand wie ein 129/ dickes Profil NACA 64-412 [5], aber
eine fast doppelt so breite Laminardelle. Der Widerstand
des 17,60 dicken S-Profils ist dagegen nur 5 bis 10%
geringer als der des Vergleichsprofils NACA 64-418.
Bei den beiden Hubschrauberprofilen ist der Widerstand
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Bild 20. Druckverteilung und Auftrieb des Profils FX 05-191 in Ab-

hingigkeit vom Anstellwinkel bei Re =1,5 - 10¢
Oben rechts: Druckintegralwert der Profiloberfliche (O) und der MeR-
kammerwinde (@)
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des FX-Profils erst oberhalb Re =1,5"-10% kleiner als
der des NACA-Profils.

Vergleicht man die Laminardellenbreite der verschiedenen
Profile miteinander, so ist die Auftriebsspanne mit
kleinem Widerstand bei den 18 bis 1996 dicken Profilen
praktisch gleich grofl. Das FX-H-Profil besitzt dagegen
eine etwa 2590 breitere Laminardelle als das NACA-
Hubschrauberprofil. Beim FX-S-Profil ist die Ausdeh-
nung der Laminardelle im Vergleich zum NACA-Profil
64-418 auffillig reduziert.

Die Abhingigkeit des Auftriebs vom Anstellwinkel
cq (@) ist zusammen mit den Druckverteilungen in Bild 20
bis 23 wiedergegeben. Die resultierenden cgmax-Werte
sind in Tabelle 2 zusammengestellt. Beim FX-S- und
FX-H-Profil sowie beim NACA 8-H-12-Profil sind die
auf den (#/4)-Punkt bezogenen Momentenwerte aus-
gewertet und in den Bildern 7, 22 und 23 eingezeichnet.
Die Linearitit des Zusammenhangs ¢, 4 (¢) und damit
die Druckpunktfestigkeit sind beim FX-H-Profil besser
als beim 8-H-12-Profil.

Die Druckverteilungskurven in Bild 22 liefern auch einen
AufschluB iiber die geringe Breite der Laminardelle beim
FX-S-Profil: Obwohl die Druckverteilung bei o = 8°
bis 10° auf der vorderen Hailfte der Profiloberseite eine
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Bild 21. Druckverteilung und Auftrieb des Profils FX 05-188 in Ab-

hingigkeit vom Anstellwinkel bei Re =1,5 - 10°
Oben rechts: Druckintegralwert der Profiloberfliche (O) und der Mef-
kammerwinde (@)

praktisch unverdnderte Lage des Umschlagspunktes er-
warten lat, beginnt an der Hinterkante bereits ein An-
stieg der Endgeschwindigkeit. Die obere Grenze der
Laminardelle wird also bei diesem Profil und bei den
hier erzielbaren Reynoldsschen Zahlen nicht wie sonst
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Bild 22. Druckverteilung und Auftrieb des Profils FX 08-5-176 in Ab-

hingigkeit vom Anstellwinkel bei Re = 1,5 - 10°
Oben rechts: Druckintegralwert der Profiloberfliche (O) und der Mef-
kammerwinde (@)

durch den nach vorn wandernden Umschlag verursacht,
sondern dadurch, daf mit zunehmender Anstellung der
wachsende Gesamtdruckanstieg fiir die turbulente Grenz-
schicht zu grof wird.

Zur besseren Deutung der Ergebnisse wurden noch
Beobachtungen mit der Anstrichmethode gemacht und
einige Grenzschichtmessungen durchgefiihrt. Typische
Ergebnisse der Anstrichmethode zeigen die Bilder 24 bis
26, in denen man den verschiedenartigen Charakter des
Ubergangs der laminaren in die turbulente Grenzschicht
erkennen kann. Beim FX-S-Profil, d. h. bei relativ kurzer
Instabilisierungsstrecke, bilden sich noch ausgeprigte
Abloseblasen, die sich bis in das Gebiet des steilsten
Drudkanstiegs erstrecken. Beim Profil FX 05-188, d. h.
bei einer etwa 209 tiefen Instabilisierungsstrecke, zeigt
sich noch eine ganz kurze Abloseblase, und beim Profil
FX 05-191 ist schlieBlich durch die extrem lange Insta-
bilisierung jede Spur einer Abloseblase verschwunden.
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Bild 26. Anstrichversuch mit Petroleum-Ruf8 beim Profil FX 05-191,
Re =1,5 - 10%
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Bild 24. Anstrichversuch mit Petroleum-Ruff beim Profil FX 08-5-176, Bild 27. Gemessene Druckverteilungen und Impulsverlustdicken der
Re =1,5-10° Profile NACA 8-H-12 und FX 05-H-126 bei Re = 1,5+ 10°



240

F. X. Wortmann, Experimentelle Untersuchungen an neuen Laminarprofilen

L, Flugwiss. 5 (1957), Heft 8

Die Bilder sind im laufenden Windkanal bei Re = 1,5-10¢
aufgenommen.

Aus den bisherigen Messungen ist noch nicht zu er-
kennen, welcher Anteil an der erzielten Widerstands-
verminderung auf die Verschiebung des Umschlags-
punktes und welcher auf die bessere Ausnutzung der
turbulenten Grenzschicht entfillt. Wenn auch die quan-
titative Beantwortung dieser Frage schwierig sein diirfte,
so liefert doch das in Bild 27 mitgeteilte Ergebnis der
Grenzschichtmessungen auf der Oberseite der beiden
Hubschrauberprofile eine qualitative Auskunft: Der
giinstigere Verlauf des Druckanstiegs beim FX-Profil
148t den Anstieg der Impulsverlustdicke trotz des stei-
leren Druckanstiegs kleiner werden als beim Profil
NACA 8-H-12. Der Anfangswert der Impulsverlust-
dicke ist beim FX-Profil groBer als beim NACA-Profil,
obwohl der Umschlag beim FX-Profil weiter hinten liegt.
Die Ursache liegt wiederum darin, daf die vorherge-
hende Abldsung bis in das Gebiet des steilsten Druck-
anstiegs hineinreicht und dadurch die Ablgseblase dicker
wird als beim NACA-Profil (vgl. Bild 12).

Die negative Wirkung solcher Abloseblasen, die erst im
Gebiet des steilsten Druckanstiegs enden, findet man
auch in einigen weiteren Beobachtungen am FX-S- und
EX-H-Profil bestitigt. So liefert z. B. ein auf der Profil-
oberseite durch Stolperdrihte vorgezogener Umschlags-
punkt auch beim FX-S-Profil eine Verkleinerung des
Widerstandes (vgl. den einzelnen MeBpunkt in Bild 19
bei Re=0,710%). Auch beim FX-H-Profil hingt die
starke Zunahme des Widerstandes mit sinkender Rey-
noldsscher Zahl in Bild 19 oder umgekehrt die Tatsache,

Bestgleitzahlen vieler Profile zusammengestellt sind. Die
Werte der bisherigen Hiillkurve werden vom FX-H-
Profil um etwa 20°/o iibertroffen.

6. Zusammenfassung

In einem turbulenzarmen Windkanal wurden Unter-
suchungen durchgefiihrt mit dem Ziel, theoretisch ge-
wonnene Vorstellungen iiber eine Widerstandsvermin-
derung von Laminarprofilen zu priifen und zum Ent-
wurf fortschrittlicher Profile fiir Windridder, Segelflug-
zeuge und Hubschrauber zu benutzen. Die Widerstands-
verminderung konnte durch Druckverteilungen, die in
der turbulenten Grenzschicht einen konstanten Form-
parameter erzeugen, in Verbindung mit einer vorge-
schalteten Instabilisierungsstrecke erreicht werden.

Fiir die Uberwindung des Hauptdruckanstiegs durch die
turbulente Grenzschicht bringt jedoch nicht, wie friiher
auf Grund des Truckenbrodtschen Rechenverfahrens
gefolgert werden muflte, der extrem steile, sondern ein
sanfterer Anstieg den grofiten Gewinn.

Die Vorziige einer Druckverteilung fiir konstante Form-
parameter lassen sich jedoch nur dann voll ausnutzen,
wenn man den Turbulenzeintritt v o r Beginn des steilen
Druckanstiegs erzwingen kann. Gelingt dies nicht und
kommt es an dieser Stelle zur Bildung einer Abldse-
blase, so wird die Entwicklung der turbulenten Grenz-
schicht in auBlerordentlich nachteiliger Weise gestort.
Fiir den rechtzeitigen Umschlag erscheint die Instabili-
sierungsstrecke — in Form eines leichten und ausge-
dehnten Druckanstiegs vor dem Hauptdruckanstieg —

besonders gut geeignet. IThre Wirkung wird, wie gezeigt

= o/ ‘ l 1 werden konnte, auch durch Anderungen des Anstell-
I3 < “565}?49- winkels oder der Reynoldsschen Zahl kaum beeinflufit.
opt FX 05125, oﬁ/ﬁffﬁ_ﬂi Sie liefert zusitzlich in der laminaren Grenzschicht einen
150 ‘,/ & i _watissn wertvollen Druckgewinn, der die turbulente Grenzschicht
ﬂﬁ;{\}fgﬂ-ﬂ/“’ r\l ACA é,,ua“ in gewiinschter Weise entlastet.
O/QQ%:/ A/A'/ .ﬁ% 87,1 Die Windkanalversuche zeigen, daB das urspriingliche
JZA, %/V“\g Entwurfsprinzip unter Einschluf der erwihnten Ande-
BYiedy i Ivf" ~ b‘@ rungen — ausgedehnte Instabilisierungsstrecke und Ent-
1% Pl lastung der turbulenten Grenzschicht — zu wesentlich
v 7 /D// verbesserten Profilen fiihrt. So besitzen z. B. zwei etwa
o | o] 199/ dicke Profile bei gleichartiger Laminardelle einen
_D,//Dﬂ“ 23012 rund 18 /o geringeren Widerstand als ein vergleichbares
50 4 Lo 189/o dickes NACA-Laminarprofil; im Vergleich zu einem
‘,-/'D 1299 dicken NACA-Laminarprofil ist die Breite der
=7 Laminardelle dieser Profile bei gleich grofem Widerstand
Néo sogar 8000 groBer. Dabei wird der Gewinn der neuen
0 T | Profile nicht durch irgendeine nachteilige Eigenschaft
2 34 68105 2 34 680 2 34 5ﬁam7erkauft-
e
Bild 28. Vergleich der Bestgleitzahlen verschiedener Profile nach U.

Hiitter [16] mit einigen FX-Profilen. Das Profil FX 057-816 wurde in
Braunschweig [17] vermessen. Fiir die Verschlechterung der Gleitzahlen
oberhalb Re = 10°¢ diirfte die Kanalturbulenz verantwortlich sein

daR die Widerstandszunahme mit wachsendem Auftrieb
in Bild 18 nur gering ist, jeweils mit der groferen oder
kleineren Ausbildung der Abloseblase zusammen. Da-
durch wird auch der Einflu der Auftriebsverteilung
vollig verdeckt. Bei zweckmifBigerer Auslegung der In-
stabilisierungsstrecken darf man daher bei diesen beiden
Profiltypen noch gewisse Verbesserungen erwarten.

Trotzdem erreichen auch diese Profile sehr hohe Gleit-
zahlen, wie z. B. aus Bild 28 hervorgeht, in der nach
einer von U. Hiitter [16] angegebenen Darstellung die

7. Anhang

Reduziert man die Arbeit von E. Truckenbrodt [8] zur
Berechnung der Profilform aus der Geschwindigkeits-
verteilung auf den reinen Rechnungsgang, so kommt
man zu folgender Formelreihe:

1. An den n Stellen der dimensionslosen Profiltiefe
- 1 Tn
$n = 5(””%)

(n = 0 = Hinterkante, n =N = Vorderkante)

(AT)

errechnen sich die Ordinaten eines symmetrischen Pro-

fils durch
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(A2)

N—1
l?n(t) :men fm .
m=1

Die Konstanten by, fiir N = 24 enthilt Tabelle 3. Die
Werte f,, ergeben sich nach einer Niherungsrechnung
aus der vorgegebenen Geschwindigkeitsverteilung v/v«.
Fiir den p-ten Niherungsschritt gilt

(0)
(A3) F P = 2,,(P) (;) Lo
L (p—1Ng
(A4) w1 1 +<y—’" : ) .
am

Die Konstanten a,, enthalt Tabelle 3. y’ ist die Steigung

Die Werte a,,, sind in Tabelle 4 und 5 aufgefiihrt. Die
Werte ay, fiir geradzahlige |m — n| verschwinden. Zur
Berechnung der Werte 7,,” fiir n =1, 3, ... wird also die
Tabelle a,,, mit m =2, 4, ... benutzt.

Eine gute Schitzung der Korrekturwerte », die die
Niherungsrechnung stark abkiirzt, erhidlt man, wenn
man von bereits gerechneten Beispielen ausgeht. Gl. (A2)
umfaflit (N —1)2 = 232 = 529 Operationen, die sich mit
einer einfachen elektrischen Rechenmaschine in etwa
zwei Stunden durchfiihren lassen.

2. Die Skelettlinie eines gewdlbten Profils, bei dem die
Geschwindigkeiten auf der Profiloberseite (Index o) und
-unterseite (Index u) verschieden sind, errechnet sich

. i aus
der Tangente an die Profilform und ergibt sich aus
Nl N—1
£t E s) — E
(A5) y:z == Amn fm. (A6) yn( i dmngmr
m=1 m=1
n 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23
4
70§ 9957 | 9830 [ 9619 | 9330 | 8967 8536 |8044 | 7500 | 6913 | 6294 | 5653 | 5000 | 4347 | 3706 3087 | 2500 | 1956 | 1464 | 1033 670 381 170 43
5
m 0°6,,
t 663 314 181 138 106 87 72 63 54 46 40 36 31 27 24 21 18 15 12 9 7 5 2
2 623 | 1673 895 569 445 352 297 249 216 186 163 142 126 110 95 82 70 58 49 38 28 19 9
3 533 | 1325 | 2782 | 1581 | 1054 841 677 575 488 424 367 322 281 246 212 184 157 132 108 85 63 42 21
4 528 | 1100 | 2066 | 3915 |[2305 | 1582 |1280 | 1042 889 757 660 571 500 434 377 324 277 232 190 149 | 111 73 37
Z 492 | 1048 | 1677 | 2804 | 5012 | 3022 |2115 | 1723 | 1414 °| 1210 | 1033 899 777 678 585 504 428 359 293 231 171 113 56
6 472 963 | 1556 | 2236 | 3511 | 6043 |3705 | 2626 | 2151 | 1771 | 1516 | 1295 | 1124 968 838 718 612 510 418 328 243 160 80
7 440 909 | 1406 | 2029 | 2757 | 4158 |6972 | 4324 | 3091 | 2539 | 2094 | 1792 | 1527 | 1320 | 1130 970 819 686 558 440 325 215 107
8 413 835 | 1302 | 1803 | 2452 | 3216 |4719 | 7767 | 4856 | 3490 | 2869 | 2365 | 2019 | 1713 | 1471 | 1248 | 1058 878 717 562 417 274 137
9 378 771 | 1178 | 1642 | 2145 | 2811 | 3601 | 5182 | 8412 | 5286 | 3811 | 3129 | 2574 | 2187 | 1844 | 1569 | 1316 | 1096 888 697 514 340 169
10 346 696 | 1070 | 1462 | 1919 | 2418 | 3090 | 3893 | 5525 | 8881 | 5596 | 4035 | 3305 | 2707 | 2287 | 1910 | 1606 | 1323 | 1075 838 620 407 203
11 308" | 626 [ 1045 | 1307 1682 | 2126 |2616 | 3284 | 4087 | 5743 | 9169 | 5779 | 4158 | 3392 | 2762 | 2311 | 1907 | 1576 | 1265 990 727 480 238
12 274 550 842 | 1142 | 1476 | 1831 | 2258 | 2731 | 3385 | 4177 | 5829 | 9267 | 5829 | 4177 | 3385 | 2731 | 2258 | 1831 | 1476 | 1142 842 550 274
13 238 480 727 990 | 1265 | 1576 [1907 | 2311 | 2762 | 3392 | 4158 | 5779 | 9169 | 5743 | 4087 | 3284 | 2616 | 2126 | 1682 | 1307 | 1045 626 308
14 203 407 620 838 | 1075 | 1323 | 1606 | 1910 | 2287 | 2707 | 3305 | 4035 | 5596 | 8881 | 5525 | 3893 | 3090 | 2418 | 1919 | 1462 | 1070 696 346
15 169 340 514 697 888 | 1096 [ 1316 | 1569 | 1844 | 2187 | 2574 | 3129 | 3811 | 5286 | 8412 | 5182 | 3601 | 2811 | 2145 | 1642 | 1178 M 378
16 137 274 417 562 kaki 878 1058 | 1248 | 1471 | 1713 | 2019 | 2365 | 2869 | 3490 | 4856 | 7767 | 4719 | 3216 | 2452 | 1803 | 1302 835 413
17 107 215 325 440 558 686 819 970 | 1130 | 1320 | 1527 [ 1792 | 2094 | 2539 | 3091 4324 | 6972 | 4158 | 2757 2029 | 1406 909 440
18 80 160 243 328 418 510 612 718 838 968 | 1124 | 1295 | 1516 | 17171 2151 2626 | 3705 | 6043 | 3511 2236 | 1556 963 472
19 56 113 171 231 293 359 428 504 585 678 717 899 1033 1210 | 1414 | 1723 2115 3022 | 5012 2804 | 1677 1048 492
20 37 73 11 149 190 232 277 324 377 434 500 571 660 757 889 | 104z | 1280 | 1582 | 2305 | 3915 | 2066 | 1100 528
21 21 42 63 85 108 132 157 184 212 246 281 322 367 424 488 575 677 841 | 1054 | 1581 | 2782 | 1325 533
22 9 19 28 38 49 58 70 82 95 110 126 142 163 186 216 249 297 352 445 569 895 | 1673 623
23 2 5 7 9 12 15 18 21 24 27 31 36 40 46 54 63 72 87 106 138 181 314 663
5
m 10°dy,,
1 240 | -288 | -553 | -664 | -741 | -768 -778 | =761 | -732 | -686 | -634 | -571 | -507 | -437 | -370 | -301 | -240 | -180 | -129 | - 83 -49 =21 e 7
2 236 990 37 | -424 | -618 | -756 -814 | -847 | -835 | -810 | -758 | -698 | -623 | -546 | -462 | -382 | -303 | -230 | -162 | -107 -60 -28 6
3 55 574 1785 436 -198 -462 -648 | -734 | -785 -782 | -761 =709 | -649 | -572 | -493 | -407 | -328 | -247 | -180 | -116 -68 =30 -10
4 110 339 [ 1072 | 2734 | 1011 210 -120 | =359 | -476 | -553 | =570 | -569 | -532 | -486 | -422 | -359 | -287 | -222 | -158 | -106 -59 -28 5
5 44 281 646 | 1594 | 3664 | 1595 641 | 246 | - 41 | =191 [ =297 | -338 | -359 | -341 | -316 | -271 | -228 | -176 | -131 | - 85 -52 -22 -8
6 73 223 569 1047 2189 | 4620 2234 | 1131 674 331 144 0| =70 =122 | =133 | <137 [ =119 | -101 - 74 | - 53 -28 -14 -1
7 32 193 427 862 | 1437 | 2741 5489 | 2818 | 1584 | 1064 669 442 260 155 73 32| - 2 |- 9] -18|-13 -12 -3 S35
8 53 161 389 689 | 1194 | 1844 3280 | 6283 | 3367 | 2013 | 1433 984 715 494 354 236 165 96 69 38 24 8 7
9 23 136 299 578 926 | 1483 2187 | 3723 | 6926 | 3807 | 2349 | 1715 | 1216 908 650 478 330 232 145 93 45 21 0
10 37 12 268 469 781 | 1158 1744 | 2483 | 4081 | 7419 | 4145 | 2607 | 1922 | 1383 | 1039 748 548 375 257 155 90 37 14
1 14 91 200 383 604 934 | 1322 | 1922 | 2671 | 4303 | 7713 | 4337 | 2740 | 2020 | 1446 | 1077 761 542 353 226 116 55 8
13 24 72 172 298 490 719 1046 | 1433 | 2027 | 2771 | 4399 7825 | 4399 | 2711 2027 | 1433 1046 719 490 298 172 72 24
13 8 55 116 226 353 542 761 | 1077 | 1446 | 2020 | 2740 | 4337 | 7713 | 4303 | 2671 | 1922 | 1322 934 | 604 383 200 91 14
14 14 37 90 155 257 3715 548 748 | 1039 1383 | 1922 2607 | 4145 | 7419 | 4081 2483 | 1744 | 1158 781 469 268 112 37
15 0 21 45 93 145 232 330 | 478 650 908 | 1216 | 1715 | 2349 | 3807 | 6926 | 3723 | 2187 | 1483 926 578 299 136 23
16 7 8 24 38 69 96 165 236 354 494 715 984 | 1433 | 2013 | 3367 | 6283 3280 | 1844 | 1194 689 389 161 53
17 -3 -3 “12 | -13 | -18 |- 9 | - 2 32 73 155 260 442 669 | 1064 | 1584 | 2818 | 5489 | 2741 | 1437 862 427 193 32
18 -1 -14 -28 | =53 | =74 | =101 | =119 | =137 | =133 | -122 [ - 70 0 144 331 674 | 1131 | 2234 | 4620 | 2189 | 1047 569 223 73
19 -8 -22 -52 [ -85 | =131 -176 =228 | -271 -316 | =341 | =359 -338 | -297 | =191 - M 246 641 1595 | 3664 | 1594 646 281 44
20 -5 -28 -59 | -106 | -158 | -222 | =287 | -359 | -422 | -486 | -532 | -569 | -570 | -553 | -476 | -359 | -120 210 | 1011 | 2734 | 1072 339 110
21 -10 -30 -68 | -116 -180 | -247 -328 | -407 | -493 =572 | -649 -709 | -761 -782 | -785 | -734 | -648 | -462 | -198 436 | 1785 574 55
22 -6 -28 -60 | -107 | -162 | -230 | -303 | -382 | -462 | -546 | -623 | -698 | -758 | -810 | -835 | -847 | -814 | -756 | -618 | -424 37 990 236
23 -7 -21 -49 | - 83 | -129 | -180 | -240 | -301 | -370 | -437 | -507 | -571 | -634 | -686 | -732 | -761 | -778 | -768 | -741 | -664 | -553 | -288 240
5
10 dm -1522 |-2160 |-2590 |-2732 |-2750 |-2590 |-2344 |-1978 |-1556 |-1064 | -544 0 544 | 1064 | 1556 | 1978 | 2344 | 2590 | 2750 | 2732 | 2590 | 2160 | 1522
10,
n 653 | 1294 | 1913 | 2500 | 3044 | 3536 | 3967 | 4330 | 4619 | 4830 | 4957 | 5000 | 4957 | 4830 | 4619 | 4330 | 3967 | 3536 | 3044 | 2500 | 1913 | 1294 653

Tabelle 3
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e XV~ Ty Die Werte d,, sind ebenfalls in Tabelle 3 mitgeteilt.
(A7) 8= o o Die endgiiltigen Koordinaten eines gewdlbten Profils

) B ergeben sich dann aus
Die Konstanten d,,, enthilt Tabelle 3. Der Wert fiir x

ist aus der obigen Rechnung bereits bekannt. Diese (A11) y =y + 4y = yo.

Skelettlinie bedarf noch einer geringfiigigen Korrektur, —Dabei gilt das positive Vorzeichen fiir die Profilober-
die sich aus , seite.

(AB) Ayn(s) = (pnyn(t) i %?N(t)') )

ergibt. 8. Schrifttum

Die Konstanten py, g, enthilt Tabelle 6. Die Werte v,,*) [1] H. L. Dryden and I. H. Abbott: The design of low-
und gN(t), sind nach GI. (AZ) und (As) bekannt. Der turbulence wind tunnels. NACA Rep. 940 (1949).

Anstellwinkel a errechnet sich nach

[2] I. H. Quinn, Jr.: Summary of drag characteristics of

N—1 practical-construction wing sections. NACA Rep. 910
(1948).
(A9) al) = § Am &ms .
[3] I. H. Abbot, A. E. v. Doenhoff, L. S. Stivers: Summary
=1 of airfoil data. NACA Rep. 824 (1945).
(s) . .
(A10) o . [4] Kumbruch: Messung stromender Luft mittels Stauge-
1— 2yN® raten. Forschungsheft Nr. 240 des VDI (1921).
0 2 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 4
n I bt | I I I . I I I I I I n 06 | p A
m 10s, , 1 9957 | 0,0086 | 0,0655
2 9830 0,0341 0,1316
1 8300 |- 2782 |- 566 |- 250 |- 144 |- 97|- 72|- 57 |- 48(|- 42|- 38|- 36 /|- 36 3 9619 0,0761 0,1989
3 8014 | 14508 | -10544 |- 2814 | - 1439 |- 917 |- 660 |- 516 |- 428 |- 374 |- 341 |- 323 (- 317 4 9330 0,1340 0,2680
5 7471 8946 | 21244 |-17900 | - 5263 | - 2888 |- 1946 |- 1467 |- 1194 |- 1029 | - 930 |- 878 |- 861
7 6704 7343 | 10195 | 26670 | -24115 | - 7495 |- 4308 |- 3023 | - 2366 |- 1993 | - 1778 |- 1666 |- 1630 5 8967 0,2066 0,3394
9 5762 6099 7359 10964 30319 | -28716 | - 9295 | - 5545 | - 4030 |- 3264 |- 2848 | - 2638 |- 2572 6 8536 0,2929 0,4142
11 4709 4901 5567 7102 | 11082 | 31917 | -31370 | -10517 | - 6494 |- 4888 | - 4109 | - 3734 |- 3622 T 8044 0,3912 0,4931
8 7500 0,5000 0,5774
13 3622 3734 4109 4888 6494 | 10517 | 31370 |-31917 | -11082 |- 7102 | - 5567 |- 4901 |- 4709 9 6913 0,6173 0,6682
15 2572 2638 2848 3264 4030 5545 9295 | 28716 | -30319 [-10964 | - 7359 | - 6099 |- 5762
17 1630 1666 1778 1995 2366 3023 4308 7495 24115 | -26670 [ -10195 | - 7343 |- 6704 10 6294 0,7412 0,7673
19 861 878 930 1029 1194 1467 1946 2888 5263 | 17900 | -21244 |- 8946 |- 7471 11 5653 0,8695 0,8770
21 317 323 341 374 428 516 660 917 1439 2814 10544 | -14508 |- 8014 12 5000 1,0000 1,0000
23 36 “36 38 42 48 57 72 97 144 250 566 2782 |- 8300 13 4347 1,1305 1,1403
14 3706 1,2588 1,3032
Tabelle 4
15 3087 1,3827 1,4966
16 2500 1,5000 1,7320
17 1956 1,6088 2,0278
: l 5 l > [ 7 I 9 | o 5| iE I (3 I IETH S | 25 18 1264 | 1,7071 | 2,4142
m 10 a, 19 1033 1.7934 2,9459
20 670 1,8660 3,7320
2 | 10933 |- 6636 |- 1617 |- 781 |- 478 |- 334 |- 254 |- 207 [- 177 |- 159 (- 148 (- 143 21 381 1,9239 5,0273
4 8308 | 18011 |-14338 |- 4050 | - 2156 | - 1417 [ - 1046 |- 834 |- 707 |- 628 |- 582 |- 561 22 170 1,9659 7,5958
6 7326 9610 | 24153 |-21182 | - 6421 | - 3613 | - 2487 | - 1912 | - 1583 |- 1388 | - 1277 |- 1226 23 43 1,9914 15,2570
8 6358 7371 | 10651 | 28729 | -26634 | - 8457 | - 4956 | - 3540 | - 2818 |- 2416 | - 2194 [ - 2095
10 5305 5844 7272 | 11107 | 31380 | -30297 | - 9983 | - 6059 | - 4480 |- 3694 | - 3286 | - 3109 Tabel[eﬁ
12 4202 4509 5251 6843 | 10886 | 31917 | -31917 | -10886 |- 6843 |- 5251 | - 4509 |- 4202
14 3109 3286 3694 4480 6059 9983 30297 | -31380 [ -=11107 |- 7272 | - 5844 | - 5305
16 2095 2194 2416 2818 3540 4956 8457 | 26634 | -28729 |-10651 | - 7371 | - 6358
18 1226 1277 1388 1583 1912 2487 3613 6421 | 21182 | -24153 | - 9610 | - 7326
20 561 582 628 707 834 1046 1417 2156 4050 | 14338 | -18011 | - 8308
22 143 148 159 177 207 254 334 478 781 1617 6636 | -10933
Tabelle 5
FX2 FX3 FX05-191 FX05—168 | FX08-S—176 | FX05-H-126 NACAB - H—12
X % Yo Y Y Yo Y Yo Y Yo Y Yo Yy X Yo X Yu
99,572 0,214 | 0,057 0,208 | 0,179 0,191 | 0,129 0,202 | 0,118 0,177 | 0,082 -0,013 | -0,092 0,000 | 0,000 0,000 | 0,000
98,296 0,678 | 0,204 0,718 | 0,495 0,608 | 0,347 0,616 | 0,339 0,537 | 0,225 -0,019 |-0,238 0,147 | 1,229 0,853 | -0,819
96,194 1,439 | 0,278 1,498 | 0,694 1,242 | 0,460 1,212 | 0,491 1,065 | 0,270 0,055 | -0,407 0,358 | 1,520 1,142 | -0,946
93,301 2,465 | 0,265 2,541 | 0,786 2,043 | 0,454 1,951 | 0,546 1,736 | 0,184 0,232 | -0,568 0,804 | 2,006 1,696 | -1,128
89,667 3,861 0,007 3,948 | 0,548 3,161 0,097 2,894 | 0,364 2,596 | -0,157 0,609 | -0,753 1,980 | 2,941 3,020 | -1,415
85,356 5,644 | -0,459 5,695 | 0,049 4,452 |-0,532 4,012 |-0,093 3,644 | -0,770 1,200 | -0,933 4,424 | 4,312 5,576 | =1,736
80,438 7,671 |-1,331 7,897 | -0,846 5,975 | -1,526 5,338 |-0,889 4,829 | -1,519 2,038 | -1,108 6,914 | 5,380 8,086 | -1,920
75,000 9,825 [-2,416 10,366 |-2,042 7,642 | -2,808 6,878 [-2,043 6,208 | -2,120 3,163 | -1,249 9,427 | 6,263 10,573 | -2,059
69,134 11,401 | -3,856 11,743 | -3,659 9,128 |-4,064 8,348 |[-3,284 7,788 | -2,556 4,570 | -1,396 14,497 | 7,626 15,503 | -2,242
62,941 12,325 |-5,470 12,419 | -5,682 10,266 |-5,099 9,797 [-4,630 9,493 | -2,845 6,172 | -1,530 19,607 | 8,605 20,393 | -2,351
56,526 12,842 | -6,538 12,779 | -6,666 11,170 | -5,929 10,874 |-5,633 11,377 | -3,116 7,889 | -1,660 24,754 | 9,243 25,246 | -2,417
50,000 13,015 | -7,299 12,856 |-7,121 11,798 [-6,557 11,590 |-6,348 13,118 | -3,245 9,462 | -1,798 29,969 | 9,533 30,031 | -2,455
43,474 12,861 |-7,585 12,648 | -7,265 | 12,091 |-6,964 11,934 |-6,807 14,162 | -3,231 10,426 | -1,880 35,174 | 9,432 34,826 | -2,490
37,059 12,424 |-7,553 12,178 | -7,150 11,998 | -7,083 11,865 [-6,950 14,462 | -3,143 10,706 | -1,903 40,292 | 9,030 39,708 | -2,494
30,866 11,730 | -7,297 11,464 | -6,833 11,516 | -6,918 11,462 |-6,864 14,193 | -3,000 10,553 [ -1,930 45,360 | 8,420 44,640 | -2,476
25,000 10,797 | -6,840 10,523 |-6,360 10,713 | -6,525 10,708 |-6,519 13,438 | -2,839 10,002 |-1,861 50,390 | 7,666 49,610 | -2,436
19,562 9,657 |-6,222 94394 | -5,755 9,648 [-5,957 9,678 |-5,986 12,171 | -2,644 9,129 | -1,817 55,387 | 6,795 54,613 | -2,377
14,644 8,366 [-5,492 8,112 | -5,045 8,399 [-5,276 8,441 |-5,317 10,539 | -2,420 8,013 | -1,779 60,358 | 5,846 59,642 | -2,290
10,333 6,980 |-4,675 6,743 |-4,265 7,020 |-4,510 7,069 |-4,560 8,661 | -2,177 6,757 | -1,719 65,311 | 4,850 64,689 | -2,178
6,699 5,481 |-3,752 5,330 | -3,480 5,558 |-3,681 5,599 |[-3,722 6,663 | -1,886 5,362 | -1,588 70,250 | 3,838 69,750 | -2,034
3,806 4,046 |-2,876 3,912 | -2,702 4,141 |-2,837 4,164 |-2,860 4,668 | -1,600 3,982 | -1,436 75,184 | 2,838 74,816 | -1,860
1,704 2,556 |-1,869 2,464 | -1,793 2,696 |-1,968 2,705 [-1,978 2,832 | -1,156 2,567 | =1,137 80,118 | 1,895 79,882 | =1,645
0,428 - - - - 1,313 |-1,027 1,401 [-1,115 1,140 | -0,591 1,185 | -0,688 85,060 | 1,046 84,940 | -1,384
90,016 | 0,343 89,984 | -1,051
94,995 |-0,119 95,005 | =0,629
100,000 | 0,000 100,000 | 0,000

Tabelle 7
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[5] L. K. Loftin, Jr., and H. A. Smith: Aerodynamic charac-
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(1949). ’
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Reihenentwicklung des Geschwindigkeitspotentials
der linearen Unter- und Uberschallstromung fiir Korper nicht mehr kleiner Streckung”

Ubersicht: Eine einfache mathematische Herleitung bestimmt die Formeln der Glieder des Geschwindigkeitspotentials der
Unter- und Uberschallstromung an Kérpern nicht mehr kleiner Streckung ohne Auftrieb und die der Fehler gegeniiber der
exakten Losung der linearen Kontinuititsgleichung. Dieser Bericht bestitigt und vervollstindigt die Ergebnisse der in [5]
mitgeteilten grundsiitzlichen physikalischen Betrachtungen. Er schlieft in der allgemeinen Theorie eine besonders einfache
Herleitung der Theorie fiir Kérper kleiner Streckung ein.

Summary: The formulae for the terms of the velocity potential of subsonic and supersonic flow over not so slender bodies
at zero lift and the formulae for the errors with regard to the exact solution of the linear equation of continuity are
obtained from a simple mathematical derivation. The present paper confirms and completes the conclusions drawn from
the discussion of the basic principles reported in [5] and includes, as part of the general theory, a particularly simple
derivation of the theory for slender bodies.

Résumé: Des opérations mathématiques simples permettent de calculer les termes du développement en série du potentiel
des wvitesses relatif aux écoulements sub- et supersoniques autour de corps de portance nulle dont l'allongement n’est
plus considéré comme faible, ainsi que les erreurs correspondant a la solution exact de I'équation linéaire de continuité.
Le présent article confirme et compléte les résultats des considérations exposées en [5] d'un point de vue physique.
11 contient une déduction trés simple de la théorie des corps de faible allongement, traitée comme cas particulier de la
théorie générale.

(1) (1 —M..?) d—)xx(xlylz) ga d)yy(x/y/z') +¢zz(x/ylz) =0.
Fiir eine Verteilung von ridumlichen Quellelementen
g (x',y,Z) dx' dy dz, welche in einem eindeutigen Zu-
sammenhang mit der Korperform stehen soll, 1dBt sich
dieses Geschwindigkeitspotential in der Form

1. Aufgabenstellung

Die bekannte Theorie der Stromung um Korper kleiner
Streckung [2,3] fithrt zu beachtlichen Unterschieden
gegeniiber exakten Theorien, wenn Korper nicht mehr
kleiner Streckung und Fluggeschwindigkeiten unterhalb
und oberhalb der Schallnihe betrachtet werden. Die von
M. C. Adams und W. R. Sears [1] durchgefiihrte Er-
weiterung der Theorie gibt nur eine geringe Verbesse-
rung, die auBerdem in der Herleitung sehr umfangreich
ist und deshalb eine Weiterfithrung als nicht lohnend
erscheinen liRt. Besonders storend war, dal der Fehler
beider Niherungstheorien gegeniiber einem exakten Er-
gebnis bisher nicht angegeben werden konnte.

2en D (x,y,2) =
(2) j‘j‘j* 9 (x',f}r/',z')idx' dy'fdz'i o
Ve 0-MA) [~y + (=2
schreiben. Dabei ist ¢ ein fiir Unter- und Uberschallstro-
mung verschiedener Zahlenwert:
=2 fir M., <1,
(3) { fiir M., >1.

Die Integrationsgrenzen unterscheiden sich durch die
bekannten charakteristischen Merkmale der Unter- und
Uberschallstromung. Wegen der ,linearen” gasdynami-

Die Theorie fiir Korper kleiner Streckung wurde von Gt

F. Keune [2] aus dem Geschwindigkeitspotential
@ (x, y, z) abgeleitet, welches eine exakte Losung der
linearen” Kontinuititsgleichung ist:

*) Aus dem Institut fiir Angewandte Gasdynamik der Deutschen Versuchsanstalt fiir Luftfahrt e. V. (DVL).
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