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Tragfligel endlicher Streckung in inkompressibler Stromung

Geometrie des Tragflugels
Hauptaufgabe

Auftriebserzeugung

Weitere Aufgaben
Interne Aufnahme von Treibstoff in internen Tanks oder Wasserballast

externen Aufnahme von Triebwerksgondeln, Au3enlasten, Tanks, Hauptfahrwerk

Tragfliigel werden in der Regel symmetrisch ausgeleqgt....
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Grundrif3 (Spannweite, Pfeilung, Zuspitzung, Verteilung

der Fligeltiefe)

Flagelprofil (Dicke, Dickenrlcklage, Wdlbung,
Wodlbungsricklage)

Verwindung (geometrisch, aerodynamisch)

V-Stellung
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dimensionslose Koordinaten

S Halbspannweite
b=2-s Spannweite
/1=|_a Fligelzuspitzung, Verhaltnis aul3erer zu innerer Flligeltiefe

Ii
S—+Sl(y)dy Flugelflache, einschlie3lich des uberdeckten Rumpfanteils
A:E Streckung oder Seitenverhaltnis

S
| S mittlere Flugeltiefe
" b

1%, Fligelbezugstiefe, gleich Flugeltiefe im Flachenschwerpunkt
=5 () dy=1y)
gp(y):arctan(Mj Pfeilung

dy
o (y):arctan(dx%(y)j Pfeilung der 1/4-Linie
dy

Vv V-Stellung

2 ¢ Flachenschwerpunkt einer Fligelhéalfte
s =g [1y)-y-dy P J

0
17 Geometrischer Neutralpunkt, entspricht dem Flachenschwerpunkt des Gesamtflugels,

Xnos =g f'(Y)'Xzs(Y)'dy sofern dieser auf der I/4-Linie mit einer der Fligeltiefe proportionalen Gewichtsverteilung
belegt ist
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Charakteristische Werte fur Rechteck-, Trapez, Dreieck- und Ellipsenfllgel

Rechteck Trapez Dreieck Ellipse
FlugeltlefeI =1 =1 L-(@-2)-5]1 L—7)-1. 1=,
Flugelflache ol L2 b, L Z b,
S 2 2 4
Seitenverhaltnis b 2 b .0 450
A I 1+4 |, l; |
Mittlere Flugeltiefe | < <] 1+ | 1, 7,
l, ne 2 2" 4
T— )
Bezugsflugeltiefe =1, =I, 214242 2, 8
l, 3 1+1 3 3-7
Flachenschwerpunkt 1 11422 1 4
nszy—; 2 3 1+ 3 3.7
Neutralpunkt (£+£-tangoj-li F+A-(1+2-/1)-tango]li (£+A-tango]-lI (£+A-tangoj-li
X, 55 4 4 412 412 46
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Entstehung der freien Wirbel am Tragfltigel endlicher Spannweite

Umstromung eines Tragfligels mit einer (theoretisch) unendlichen Spannweite:

ebenes Problem, d.h. es liegt eine rein zweidimensionale Strémung vor;

Stromungsverhaltnisse sind in jedem beliebigen Profilschnitt in Spannweitenrichtung identisch

Umstromung eines Tragfligels endlicher Spannweite:
Bildung einer Stromung mit einer nach innen/auf3en weisenden Geschwindigkeitskomponente

Bildung einer Scherschicht, die sich zu einem Wirbel aufrollt = freie Wirbel

Konsequenz aus der Entstehung der freien Wirbel:
Zur Erzeugung dieser Wirbel, d.h. zur Beschleunigung der ruhenden Luft in eine

Drehbewegung, mufl3 permanent Arbeit verrichtet werden = induzierter Widerstand
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Sichtbarmachung der freien Wirbel an einem Landwirtschafts-Sprihflugzeug
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Wirbelstarke des induzierten Widerstands hangt quadratisch von der Starke des Auftriebs ab,

— Staffelung des startenden und landenden Flugverkehrs in Hochauftriebskonfiguration

Boeing B-747

N
20 } 20 20s

\\ bel einem Seitenwind
o von 2m/s

_,&_C-») S
o T

0 100 m 200

Wirbelschleppe eine Boeing 747
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Positive Nebeneffekte:

- Widerstandsreduzierung
- Reichweitenerh6hung

anderweitig aber
schon lange
bekannt ......

http://www.dfrc.nasa.gov/gallery/photofindex.html
NASA Photo: EC01-0328-4 Date: November 9, 2001  Photo by: Carla Thomas
This unique view, looking directly up at two NASA Dryden F/A-18's used in the Autonomous Formation
Flight (AFF) program, was captured by Carla Thomas from another F-18 flying safety/chase.

@ NASA Dryden Flight Research Center Photo Collection
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Prandtl'sche Tragfligeltheorie (Traglinientheorie)

Abwindfeld und induzierter Widerstand

Ersatzmodell

Fligel endlicher Streckung wird durch einen gebunden Wirbel auf der tragenden Linie ersetzt

L
A )
Free-trailing vortex
2/ ¥
) 3 \
X
D;

Replace finite
wing with
bound vortex

]

[
8]~
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Free-trailing vortex

Ersatzmodell des Flugels endlicher Streckung
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Biot-Savart: Berechnung des durch die freien Wirbel induzierten Abwindfelds um den Tragfltgel

=const
% g X Uber die gesamte Spannweite als konstant

i, 3}' ~7Y angenommene Zirkulationsverteilung F(y) bewirkt

' 3 induzierte Geschwindigkeitsverteilung Wi(y)

Dp | Y r<p W,( )= L b

I w;(y)

Abwindfeld hinter dem Tragfligel bei I'(y)=const.
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Druckausgleich an den Tragflachenenden bewirkt verschwindenden Auftrieb
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Abwindfeld berechnet sich aus der flachenhaften

Verteilung der Wirbel, der sogenannten Wirbelflache
AL
1 Fdr dy’
Wi (y): ' I ;e '
4.z dy’ y-y

2

Ist die Zirkulationsverteilung F(Y) bekannt ist, laldt sich
die induzierte Abwartsgeschwindigkeit an der tragenden
Linie berechnen und der induzierte Widerstand W; ergibt
sich zu

b
+i

W;=p- fF(y)-Wi(y)-dy

2

Zirkulationsverteilung am Tragfligel mit F(Y)i const.
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Abwindfeld und Auftrieb
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—— —-weffektive Ansfrimrichiung

Induzierter, effektiver und geometrischer Anstellwinkel

Induzierter Abwindgeschwindigkeit

Wi(Y) entspricht ein induzierter

Anstellwinkel & (Y)

Anstromrichtung e (Y) wird um

den induzierten Anstellwinkel di()’)

gegenuber der ungestorten

Anstromrichtung &4 (Y) verringert

Ao (¥)=t4(y) - i (y)
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Verringerung des effektiven Anstellwinkels = Verringerung des Auftriebs

Auftrieb dA eines Flachenelement dS

dAzg-vz-l(y)-dy-ca(y) = %VZ"(y)-dy-c;,m-aeﬁ(y)

Lokaler Auftriebsbeiwert des Flachenelements dS
Ca (Y):C;,oo "t (y)

Auftriebanstieg des Tragfltigels unendlicher Streckung
Cs,. =(dc, /da),

Sehr dunne Profile

— Auftriebsanstieg der ebenen Platte

c,, =(dc,/da), =27
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Mit der Kutta-Joukowsky'schen Auftriebsgleichung flr das Flachenelement der Breite dy

folgt fUr den effektiven Anstellwinkel X

dA=p-V -dy-T(y)

o (y) 2-T(y)

Wegen Oti(Y):Wi(Y)/Voo ergibt sich fur den induzierten Anstellwinkel &;

a; (Y)

Mit X (Y)Zag(Y)—Ofi(Y) folgt fir den geometrischen Anstellwinkel 0!9()’)

SRR

b
1 .fdl". dy’
4-7-V Sdy’ y—y

2

b
_2-1(y) 1 ¢dr dy’
ag(y)_v-l(y)-c;,w+4-7z-v _J;,dy’ y—y'

) aeﬁv(y) ’ h 2\()

oy

Prandtl'sche Integralgleichung fir die Zirkulationsverteilung des Tragfltigels
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Entwurfsaufgabe (1. Hauptaufgabe)
Bei einer vorgegebenen Zirkulationsverteilung F(y) ist entweder die Anstellwinkelverteilung ag(y)

aus einer vorgegebenen Flugeltiefenverteilung I(y)

oder

umgekehrt aus einer vorgegebenen Anstellwinkelverteilung ag(Y) ist die Flugeltiefenverteilung I(y)

ZU berechnen

Nachrechnungssaufgabe (2. Hauptaufgabe)
Bei vorgegebener Fligelgeometrie, d.h. vorgegebener Tiefenverteilung I(y) und Anstell-

winkelverteilung ag(}/) ist die Zirkulationsverteilung F(y) ZUu berechnen
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Elliptische Zirkulationsverteilung

Prandtl'sche Integralgleichung ermdoglicht prinzipiell die Berechnung beliebiger Fligelgrundril3formen

Elliptische Auftriebsverteilung: Sonderfall mit besonderer Bedeutung fiir praktische Anwendungen

()=, -2

Auftrieb A aus der Kutta-Joukowsky'schen Auftriebsgleichung

Induzierte Abwindgeschwindigkeit Wi()’)
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Konstante Abwindgeschwindigkeit bedingt auch konstanten induzierten Anstellwinkel ai(y) langs
der Spannweite
i(Y)

A\Y)=—"""-= t.
a,(y) = cons

=

mit der Streckung A=b*/S folgt

- g-b TIA
Der induzierte Widerstand W; ergibt sich zu
T 2 A2
i 8 10 0 - q . b2

mit dem Beiwert des induzierten Widerstands cy;
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_— I'(y) | |
/—”' [ \\ Geometrischer Anstellwinkel (unverwundener
Flagel)
Q
T a,(y)=const.
‘ Induzierter Anstellwinkel
—b .
o, ( )—M—const -
n i\Y)= v - ebenfalls konstant ist,
& l -
K R Y effektive Anstellwinkel
N |
' |
|

g (Y)=at,(y)—a (y)=const.
= lokale Auftriebsbeiwert

c,(y)=const.

= Fllgeltiefe I(y) muf3 bei elliptischer

I I I Zirkulationsverteilung ebenfalls einer elliptischen

| \IfoOﬂSf Verteilung folgen 2.y ?
I(y)zli' 1_[Tj
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Eigenschatft der elliptischen Zirkulationsverteilung: Minimaler induzierter Widerstand

Supermarine Spitfire mit elliptischem Tragfltigel



Aerodynamik des Flugzeugs

Tragflugel endlicher Streckung in inkompressibler Stromung

Folie 25 von 62

Zirkulation 2-y)
r(y)=T, 1_(Tj
Fllgeltiefe 2
2.y
I(y)=1I. - J1—-| =—L
(v)=1, \/ ( - j
Auftri
uftrieb A:%.p-b-V-F():CA'q-S
lokaler Auftriebsbeiwert c,(y)=const.
induzierter Widerstand W oZ o ? S
g Ply = q.bz_C\Ni q
Beiwert des induzierten Widerstands c 2 b2
CW': A ’ A:_
' m-A S
induzierter Anstellwinkel o (y)= CAA:WiVY):Const
T

geometrischer Anstellwinkel

a,(y)=const.

effektiver Anstellwinkel

o (y)=const.

Ergebnisse der elliptischen Zirkulationsverteilung
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Prandtl'sche Umrechnungsformel

e e, A A\ea=ar ) | o
W//\ Ubertragung der Ergebnisse der elliptischen
ail= 7 : : : . :
7’ A=5 / ;“S\\P Auftriebsverteilung auf nicht-elliptische Flugelgrundrif3-
] W o
10 7 s 2 formen, insbesondere Rechteckfllgel
/ Re=27- 10°
08 / Z
a4°
7/
L
a4

e e
e
/ [Lz 7° NACA 2412
QE] Versatz der beiden Kurven aufgrund der
= 18 Vernachlassigung der Reibung bei der berechneten

Polare

_0,2 \
04 |
0 Qo qus  giz Qi 20 G4

Cry =
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Aufteilung des Gesamtwiderstands in zwei Anteile:

- Profilwiderstand cyp, Einflu? der Reibung (anstellwinkelunabhangig)

- induzierten Widerstand cy; (auftriebsabhéngig)

2

elliptischer Verteilung:  Cwi T A
C 2
Gesamtwiderstand: Cw =Cwp + G =Cyp + ﬂf\A
_ Ca
Geom. Anstellwinkel: Ay =g T+
T-A

Reibungsbeiwert ist unabhangig von der Streckung, d.h. Cyps =Cyp2,
somit gilt fur den Gesamtwiderstand:

cW—cW+CA2-1—1
M 2 A, A
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14 1% 7
a | b
Cwi
33 ]1 33 .Q\. L]
' /Cl / 4—_. >~u‘:-:;___ A:lﬁ' /cpé. [e] o 5
° L+ ® +
| # /;/ | # |
[ [ ] |
0,63 // 1 ,/C/ Qc? 537 ; o
% / / o —fe=— =17
/ /+ &; —_— A = 2
1 5/ g6 Dé M "
h L3 —_— A:.{[
ey oy .
Q Q‘F‘ ]/' / Q q¢ g(-% —0 A_j' |
e P b A=
4 —— A=7
¥ 021
&
P 0 331%
%K ¥
-02 D -02 “x
. &
~q4 - ~g#
J qo+ qos g1z q176 g20  gz4 1/ 904 q08 q7e q16 gz gc4
CW — CW —

Vergleich der Polaren Cy =CA(CW ) fur unterschiedliche Streckungen A =1 bis 7
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Sind die Auftriebsbeiwerte der beiden Flugel gleich (Ca1=Ca.), d.h. beide Flugel verwenden das
gleiche Profil, so gilt fiir den geometrischen Anstellwinkel

c, (1 1
T A A
2 1
14 14
n b
12 12 s o o |°
ob ¥
] -+
PRER, 70 g -
Za l Q@&
C
96 o5 2] = -
o —— ) —— A=1
g6 .g’, e
q¢ g 8;': s— A=3
= o— A= 4
@
S py - S 4 i TS A
4 - ,g o —s— A=§
ok —o— A=7
92} i 42 a8
a ce‘”:g g
0 : 0 .
p [ F
g
-02 + -4z i
7
_q“ 5 '—o}y ) ) . ) o )
21 -8 4 00 £ 40 2° %0 200 pC A R N A
oy —> g ===t

Umrechnung der Polaren auf eine Streckung von A =5
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Tragfligeltheorie nach der Methode der Wirbelbelegung (Tragflachentheorie)

Grundannahme der Traglinientheorie: Zirkulation ist auf der
Anstromrichfung tragenden Linie konzentriert, gilt nur bei Fligel groRer

Streckung

¥ Bei Fligeln kleiner Streckung, z.B. Deltafliigeln und beim

schiebenden Fligel, ist diese Annahme nicht mehr zulassig

= flachenhafte Wirbelbelegung

- ky(X, Y) in Spannweitenrichtung

- k,(x,y) Fligeltiefenrichtung

Flachenhafte Wirbelbelegung
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Ersatzmodell (Glauert)

1 Anstromerichtung

Bm— e

/

Wirbelbelegung der Elementarfliigel der Breite dy
mit der Flugeltiefe 1(y)

Jeder Elementarfliigel wird durch eine Reihe in y-
Richtung hintereinander liegender Hufeisenwirbel
ersetzt, wobei die in StroOmungsrichtung (x-
Richtung) verlaufenden freien Wirbel tGbereinander

liegen

Ersatz des Tragfliigels durch Elementarfliigel
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Spannweitige Auftriebsverteilung - Lokaler Auftriebsbeiwert

a) FliigelumrisB
__‘_Nb‘____“::‘_‘ _

______ _,>“_‘“‘/ e Verlauf des lokalen Auftriebsbeiwerts und der Auftriebs-
b/2 b ;_ verteilung wird wesentlich vom Flugelgrundrif3 bestimmt

AA ‘
Eﬂ\l/m] _ b) Auftriebsverteilung

bei ieckigem . ) . .
,/gﬁipse_nférmsem Unterscheidung zwischen dimensionsbehafteten lokalen Wert
rechteckigem

vmris  der Auftriebsverteilung

AA/Ay [N/m]

&) cO_-VerteﬁfLy ,‘;,Trapez und dimensionslosen lokalen Auftriebsbeiwert

§ Ay
1 Ca(Y)—q_.—iS -]

o0

Rechteck

'}<———b/2 =1
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Einflul3 der Streckung auf den induzierten Widerstand

Neben dem Auftrieb ist die Streckung A=b2/S ein

bestimmender Faktor fur den induzierten Widerstand

Zunehmende Streckung bewirkt Abflachung des

Druckgradienten in Spannweitenrichtung

= Abschwachung des Druckausgleichs an den

Tragflachenenden

= freie Wirbel verlieren an Starke

Segelflugzeuge 15 - 30
Verkehrsflugzeuge | 6 — 20
Sportflugzeuge 6—10
Kampflugzeuge 2— 5
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Uberziehverhalten und Tragfliigelverwindung

Auslegungsziel: Abldsung soll zuerst im Fligelinnenbereich erfolgen

= 'Sackflug' infolge Auftriebsreduzierung, Querruderwirkung bleibt erhalten

—
(= 5

Strémungsbild

x?
Ty
v

Auftriebsbeiwert
des Halbfligels

12 |
08
04 :
20°
(14
oL o
0 ?

dyn.Messg.-——
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EinfluR des lokalen Auftriebsbeiwertes c,(y) auf das Uberziehverhalten

mittleres -

et D Y/ I Seklsihess -

SR—— gutes

Abkippverhalten
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Einfluld der Torsion auf die Ablésung

Druckpunkt vor Schubmittelpunkt
— Torsion des Fligels bewirkt VergrofRerung des Anstellwinkels im Fllgelaul3enbereich

= Uberschreiten von ¢, max

"aerod.Druckpunkt

Schubmittelpunkt
(elast. Achse)
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Einflu3 der Reynoldszahl auf die Ablosung

Geringere Flugeltiefe I(y) im

Co max} Aul3en- als im Flugelinnenbereich
hod R | bedingt wegen Re=V -1/v
E = aulden kleinere lokale
. - BT E Reynoldszahlen als innen
: 1
1 |
108 10°

= Verringerung des lokalen

Maximalauftriebs am Aul3enfltigel

Ahnliches Verhalten hinsichtlich der Ablésung im FliigelauRRenbereich zeigt sich auch bei

Verringerung der Fllgelstreckung A
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Einflul® der Pfeilung auf die Ablosung

Positive Pfeilung (nach hinten) = Druckgefalle in Spannweitenrichtung, Grenzschicht wandert

nach aufien

Negative Pfeilung (nach vorne) = Grenzschicht wandert nach innen

groferer Unterdruck
im Schnitt CD

kleinersr Unter- BAROULEUR
druck im Schnitt —@

Druckverteilung im
Schnitt AB und CD

@/”—\ uro
/

Druckgefille
Bin y=Richtung

SRUMMAN F9F =9 TIGER

-‘EEE;__ . o e
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Grenzschichtzdune am Fligel einer MIG15
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Pfeilung = Vorderkantenablosung

= Bildung eines Vorderkantenwirbels

= Erzeugung einer Zusatzgeschwindigkeit

am Flugel

gepfeilte Fliigel- . : .
vorderkante = Erhohung des effektiven Anstellwinkels

= Erhdhung des Auftriebs (nicht-linearer

4 - 1 Auftrieb)

| | = Auftrieb nimmt bei positiver Pfeilung

$ ace{al) | von innen nach auf3en zu
_l_,— aw (al)= v = Maximalauftrieb ¢, nax Wird zuerst am

- — - % AuRenfligel erreicht
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Einflu® der Pfeilung auf Auftriebsanstieg und Maximalauftrieb

1.5
ca
[ Linearitatsgrenze
1.0
l/”
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0.5 ~alpha = 10°

nicht-linearer

Auftrieb
o Linearitatsgrenze
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Geometrische und aerodynamische Verwindung

Ziel: Reduzierung des effektiven Anstellwinkels im Fliigelauf3enbereich

(1) Geometrischen Verwindung, d.h. die Profilform bleibt Gber die Spannweite unverandert,

Profilsehne wird jedoch nach unten gedreht

innen

aullen

(2) Aerodynamischen Verwindung, Kombination unterschiedlicher Profile, in der Regel unterschied-
liche Wolbung. Profil im Fligelaul3enbereich weist immer einen kleineren Auftriebsanstieg c,, auf als

das Profil im Innenbereich

Nullauftriebsrichtung

innen

aullen
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Naherungsverfahren zur Berechnung der spannweitigen Auftriebsverteilung

= 3
Wﬁ\ﬁ\ Grundlast-Auftrieb

o;}'/ Y
Cay ) . . . .
e auy Verwindungs-Auftriebsverteilung (Nullauftrieb)
L2 R E
A Cay (Y)
/mﬂ‘ﬁ\h\ Klappenzusatzauftrieb
I . I'I'.K""A“‘k _H;_
dCaqly) . .
m Querruder-Nullauftriebsverteilung
¢| a | ! S———
! I 1 L *8 1% ¥
LY Cag (B y) i} . .
ATTT P e Rolldampfungs-Nullauftriebsverteilung
l——— | 3
AG . (y) ‘iy
" Korrekturen, Interferenzen
2.V @ A AN
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lokaler Anstellwinkel mittels Superpositionsprinzips
a(y):ao +ag+a,+ag +ag +ag + 4,

lokaler Auftriebsbeiwert
Ca(y)zca,G +Cayv tCak TCio +Car t Aca,i

Zur Berechnung der spannweitigen Auftriebsverteilung A(y) bzw. der Streckenlast dA/dy [N/m] oder
dA/q, -dy [m] wird der Tragfligel in Flachenelemente der Breite Ay aufgeteilt.

o A
%oa Y . . i}
1 A | Auftrieb 4A eines Flachenelements
‘N\\\ AA=T, -c,(y)-I(y)-Ay
1 44 . T -
¢ » \ /Qw o gemittelte lokale Flugeltiefe 1(y)

3 _Ii(Y)+|i+1(Y)
{y)="
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Grundlastauftriebsverteilung des unverwundenen Tragflligels

Die Grundlastverteilung ergibt sich aus der Auftriebsverteilung einer flachengleichen Halbellipse mit
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Auftriebsverteilung infolge Verwindung des Fligels

/K —= ——l

@ [°L@ e j $\5*

V N \
lineare S )l

Vcrlv’mq’unj Y

Uber die Halbspannweite linearisierte Verwindung des Fliigels 5(y)

ergibt eine zusatzliche Anstellwinkelverteilung AO!V(Y)

5(y) ocAa,(y)
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Auftriebsverteilung infolge Verwindung des Fligels

Zusatzauftrieb c,,(y) infolge des zusatzlichen Anstellwinkels soll dabei eine Nullauftriebsverteilung

ergeben, andernfalls ist eine Korrektur der Grundlast erforderlich
Ca,v(y):CA,aeﬁ ) 5(y)

2:7-1p

C = , = f (Profil, Re
Aot 1+2277P 77P ( )
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Auftriebsverteilung infolge Querruderausschlag

&\_’ + [ ;_._I-’_)-f q-f‘g'f
LQ 1z

- Auftriebsverteilung c, o(y) soll eine Nullauftriebs-Verteilung ergeben
= nur bei symmetrischem Ruderausschlag, d.h. & = & mdglich
- Differenzierter Querruderausschlag

= verbleibende Auf-/Abtrieb muf3 von der Grundlast abgezogen werden
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Auftriebsverteilung infolge Querruderausschlag

dc dc o
CA(gi y):d—g: " Seff d—g ~ 7 VYAay %
2
2.7 ‘e A SL
Ao 2 77 ’ Q S
1+ P Q
AQ

Lor=Loi=VYs: Agr + s, - Ag,
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Auftriebsverteilung infolge Rollen (Rolldampfung)

é(‘p)///:—\\ o T
v ¥ t - y %\\W\

Ve » ' :
wip.y) 4?‘”‘%5 ~Z2X "} wip,y) —y ——

b
in Proj. < bene gellopt 7S (3-y!

Rollbewegung p [rad/s] induziert eine Auftriebsverteilung, die bei kleinen Anstellwinkeln der

Rollbewegung entgegenwirkt und dadurch dampfend wirkt (Rolldampfung c;p)

tan Ad(p, y)zAa(p, y):\N(VL’y)
w(p,y)=p-y
Aoz:u d_azl
Vo dp V,
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da
C = -« —
a,R(y) A, eff dp
CaR(y)_ A, o Vl P, CAaeff - f(y)
2.7 1Mp :
= , = f (Profil,Re
Ay eff 1+2/1’7p UP ( )
1 2- 2o + Ay) S
2 . : ’ — 2
(y) 2 () /10+A(y) 0 b2
1 S
Ayt =W
T (b
2
Tca(Y)
e— ys| ——»- TAr
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Tragfligelpolare

Glauert Korrekturverfahren

Elliptischer Tragfligel mit einer elliptischen Auftriebsverteilung

C
induzierter Anstellwinkel a, =—*
A
2
. . . _ CA
induzierter Widerstand Cw, =
- A

Widerstandsminimale Auftriebsverteilung in der Regel nicht mdglich. Erfassung der Abweichung von

der elliptischen Verteilung durch die von Glauert eingefuihrten Korrekturfaktoren

CA
induzierter Anstellwinkel Y (L+75)

2

C
induzierter Widerstand Cp =—1

. 7Z'°A-(1+5G)
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Umrechnung der Profilbeiwerte flr den Flugel unendlicher Streckung (Rechnung, Profilkatalog) auf

den Flugel endlicher Streckung durch Korrektur des geometrischen Anstellwinkels des
zweidimensionalen Profils durch den induzierten Anstellwinkel ¢;

X oo =0y = f=cp T

Widerstand

e-c,’

T-A

CW Asoe ™ Cw azeo T 000 G =

Aus dem Auftriebsbeiwert der nicht-elliptischen Verteilung a3t sich ein Profilwirkungsgrad e

definieren
A=5.95- A —-0.31
Tlp C

Aa,ne

Bestimmung der nicht-elliptischen Auftriebsverteilung, z.B. aus Windkanalergebnissen

Aa,ne

Ag.ell A
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Profilwirkungsgrad beschreibt die Abweichung des Auftriebanstiegs des Profils als relative Grole

zum theoretischen Auftriebsanstieg der ebenen Platte

Theoretischer Maximalwert fur den reibungsfreien Fall: Cagon =2 7=~ 6.3
Messungen (mit Reibungsanteil): Cpyon ©O.7
Allgemein gilt: Cprpo=2-7" np(Parameter)

d
Profilwirkungsfaktor als Funktion des Dickenverhaltnisses: 7p Zﬂp(Tj

Profilwirkungsgrade in Abhéngigkeit des Dickenverhéltnisses flir NACA- und Goéttinger Profile

dl [[%]] 6 | 10 | 14 | 18
NACA| 7, |0.95]0.945| 0.93 | 0.90
GG | 7 |0.92/0.9050.885|0.862
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| I B 17 d
/:L"_-—t _‘__/6* P
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03 * t ( — 230- - -
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o
I
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Profilwirkungsfaktor 7 als Funktion des Dickenverhéltnisses d/I
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Trapezfligel bzw. zusammengesetzte Grundrisse

= Glauert-Korrekturfaktoren, bzw. deren Abminderung als Funktion der Flligelzuspitzung 1 /1;

| Sc
10,08
0,04
0,02
0,0 : ' ’
0 0,5 1,0 la/l
Korrekturzahl CSG fir den Trapezfliigel
/1’ 20
R T ot N M o7 B
; : : R H : i |
!02_-—E.J:'if bt £ o] ///40
. : | |
'! B o 5
I | | J?/i/
0’1 E\\\i\l J; /,/ ]. l H
N=r1 1| |
-+ | 2y
0,0 — e
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 la/li

Korrekturzahl Ts fiir den Trapezfliigel

Toor = K- TcT Korrektur ¢;

Ocor =K 0g1 Korrektur cy

1,0

k

l |
’

(&
e
Di
_;_|— o

,_
ORI W—
b

0 02 By -0 . 0B WD L4

Korrektur- und Abminderungsfaktoren fur den
(Quasi-)Trapezflugel

b
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Kombination unterschiedlicher Profile

Tragfligelpolare bei Kombination unterschiedlicher Profile (aerodynamische Verwindung) durch
lineare Interpolation zwischen den Profilen

Profil 2

T
1,

7

> Q)<<
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Naherungsverfahren zur Berechnung der Flligelpolare basiert auf der Profilpolare fir A = co.

Auftrieb Cp =Ky Cp +Ky-Cp
Widerstand Cw =K -Gy, Kk, Gy
1 2-1, +1 11, +2-1
k== —2—2 k, ==-2-—""2 k +k,=1
k-Faktoren 173 1, +1, 27 g |, +1, 12
Nickmoment Cp =K;-Cp, +K,-Cp)
k-Faktoren
S LSS Lozt 3.,
4 4 4 _
k, = > . , k, = > . , ks +k,=1
L=+ 1 -1, +1, =+ -1, +1,

Berechnung von c,, cw und c, durch Interpolation der Werte von Profil 1 und 2 fir die gemittelte

Profilpolare fur A = o

Umrechnung von « und ¢y, auf die korrekte Fllgelstreckung (induzierter Widerstand bei nicht-
elliptischer Auftriebsverteilung) Gber das Korrekturverfahren von Glauert
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Auftriebsanstieg als Funktion der Streckung

EinfluR3faktoren des Auftriebsanstiegs Ca, =dc,/da von Profilen sind im wesentlichen

Reynoldszahl
Profildicke
Profilwdlbung
Dickenrucklage
Wolbungsriicklage
Hinterkantenwinkel
Nasenform
Rauhigkeit

FUr ca = const. qilt:

Profil Ca=Cap, * e
C CA,aDO
Tragfligel Ca=Caq, '(aeff +05i):> Adter 1. %
Qo
. o Cac. 2-m-n, -
Traglinientheorie &= — A C 2. F
g 7Z.°A 1+ A,(ZOO 1+ 77p
T A

mit 7= = Flugelwirkungsfaktor
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Naherungsformel nach Truckenbrodt fir Pfeilfligel
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Auftriebsanstieg und Neutralpunktlagenvon Delta- und Pfeilfligeln

Traglinientheorie ermdglicht nicht die Bestimmung der aerodynamischen Neutralpunktlage

= Neutralpunkt wird auf die I/4-Linie gelegt

Berechnung der Lage des aerodynamischen Neutralpunktes durch Tragflachentheorie mdglich

Insbesondere beim Deltafligel zeigt sich eine groRe Differenz zwischen aerodynamischer und

geometrischer Neutralpunktlage

Geometrischer Neutralpunkt N,5 entspricht dem Flachenschwerpunkt des Tragflligels, sofern dieser

auf der I/4-Linie mit einer der ortlichen Fllgeltiefe proportionalen Gewichtsverteilung belegt ist

1 +S
XN 25 :g' jI(Y)' Xzs(y)'dy1 Ynos =0

-S

Aerodynamischen Neutralpunkt N definiert durch
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Auftriebsanstieg und Neutralpunktlage von Delta- und Pfeilfligeln



