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Teil I;: Der Auftrieb

Auch heute, im Zeitalter der bemannten Raumfahrt, ist es immer noch weit verbreitet, die
Grundlagen der Aerodynamik etwas sehr einfach darzustellen, obwohl die durchschnittliche
Intelligenz des flugbegeisterten Nachwuchses bestimmt eine seriésere Behandlung dieses

Themas zulieRe.

So wird u.a. die Entstehung des Auftriebes am Fllgel immer noch nach dem Venturi-Effekt
erklart, indem man einen Teil der durchstrémten Venturi-Dlse einfach wegnimmt und
behauptet, daB die verbleibende gekrimmte Fldche durch Erzeugung eines Unterdruckes fur

circa 2/3 des Auftriebes verantwortlich sei.
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Bild 1: Erklarung des Auftriebes nach dem Venturi-Effekt.

© TFT 11/2000 -2-

Rigtrige ki here _
ST NEERE v IS gk 81Y EtrpmumRsIestiwitdipa gt
V._ Vo= P = Drgck
T WF e + & Wom Geschwindipae t
B+ F- F+

Luit strimt durch

Abb. T

aulried

P- r
%
PCitiy, g
st e
'_'//:_:m'hc\‘-. ’___-________'_’Er D’h’l’.‘k Pare,



Noch einfacher, aber wenigstens witzig und einpragsam, erklart es Herr Mauch in seinem
wunderschonen Buichlein "Kleine Hilfe fur PPL-Anfanger" mit den laufenden Luftmannchen.
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Bild 2: Entstehung des Auftriebes a la "Mauch"

Nun hat aber nach Vorarbeit von Kutta und Joukowsky insbesondere der beriihmte
Stromungsforscher Ludwig Prandtl schon 1914 festgestellt, dal eine parallele Strémung allein
noch keinen Auftrieb erzeugen kann, sondern erst dann, wenn ihr eine Rotationsstromung
Uberlagert wird, wie dies unter anderem beim sogenannten Magnus-Effekt sehr schon
demonstriert werden kann.

Nach diesem Effekt erzeugt - unter Vernachlassigung der Wirbelbildung - ein Zylinder in
einer Parallelstromung ein Stromungsbild entsprechend Darstellung A auf Bild 3. Wird dieser
Zylinder nun in Rotation versetzt, so ruft er infolge der Grenzschichtreibung eine Kreis- bzw.
Zirkulationsstromung entsprechend Darstellung B hervor.

AUFTRIERSKRAFT

-4

)

"
»>>

b
| ;}

Bild 3: Magnus-Effekt

Durch Uberlagerung der parallelen und der zirkulatorischen Strémung ergibt sich das
tatsachliche Stromungsbild um den rotierenden Zylinder entsprechend Darstellung C. Wie
daraus hervorgeht, ist dieses Stromungsbild unsymmetrisch und zeigt eine deutliche
Ablenkung der Strdmung durch den rotierenden Zylinder. Auf der Zylinderoberseite addieren
sich Parallel- und Zirkulationsgeschwindigkeit, wéhrend sie sich auf der Unterseite
subtrahieren. Die Stromungsgeschwindigkeit an der Oberseite ist daher groRer als an der
Unterseite. Demnach wirkt auf die Oberseite ein kleinerer Druck als auf die Unterseite
(entsprechend der Gleichung von Bernoulli).

© TFT 11/2000 -3-



Steffi Graf, Boris Becker und Franz Beckenbauer beherrschen den Magnus-Effekt
meisterhaft, indem sie durch gezielten Ballspin die verriicktesten Flugbahnen produzieren und
ihre Gegner irritieren.

Analog zum Magnus-Effekt an einem Zylinder oder einem Ball kann nun auch am Tragflugel
nur Auftrieb entstehen, wenn quer zur Anstromung ein Impuls auftritt, indem der Fllgel Luft
nach unten ablenkt.

Der Fliigel ist also gezwungen, um sein eigenes Fallen zu verhindern, an seiner Stelle Luft
nach unten zu werfen.

Kommen wir zurtick zur Theorie von Prof. Prandtl:

Er hat als erster festgestellt, dal bei einem parallel angestromten Fllgel die Hinterkante im
Rahmen des Druckausgleiches anfanglich am starksten umstromt wird. Wenn nun aber die
Stromungsgeschwindigkeit zunimmt, kann die Luft nicht mehr die Hinterkante umstromen.
Sehr bald bildet sich aus dieser Umstrdmung ein Wirbel, der sogenannte Anfahrwirbel, der
sich vom Profil 1&st und stromabwarts schwimmt.

Da ein Wirbel jedoch nie allein bestehen kann, sondern immer von einem zweiten,
entgegengesetzt drehenden begleitet wird, bildet sich als Gegenbewegung unsere
geheimnisvolle Rotationsstromung um das Profil, und erst jetzt tragt der Fligel seine Last.
Die Fllgelzirkulation kann man in ihrer Wirkung auf die Umgebung durch einen oder
mehrere im Fliigel liegende Wirbel ersetzen, welche zusammen die Zirkulationsstarke
darstellen. Den Auftrieb kann man dann mit der Kutta-Joukowsky-Formel entsprechend der
Grolie dieser Zirkulation ziemlich genau berechnen.

Auftriebssatz nach Kutta-Joukowsky:
A=pebeVerl

wobei p die Luftdichte, V die Fluggeschwindigkeit und b die Tiefe des dargestellten
Flugelstiickes bedeutet. I (grof Gamma) ist die Starke der Zirkulation an diesem Fliigelstiick.

Aus diesem Grund ist es verstandlich, warum die wichtigsten Fligelprofile eine mehr oder
weniger scharfe Hinterkante besitzen, damit die Luft an dieser ausgepragten Kante glatt
abstrémen kann.

: Lirkulation

Bild 4: Entstehung des Wirbelpaares

Die Rotationsstrémung bleibt so lange bestehen wie die Strdmung anliegt.
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Zu Anfahr- und Zirkulationswirbel gesellen sich dann noch die bekannten Randwirbel - im
wesentlichen ein wohlgeflochtener Zopf aus kleinen Einzelwirbeln der Fligelhinterkante - um
das ganze Gebiet hinter dem Flugel zu einer wohlorganisierten Wirbelflache zu ergénzen.
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Bild 5: Entstehung der Wirbel am Fligel

Einrollen der Hinterkamtarmdirbel Aufrollen der Wirtmlflache
in den Randwirhbel ninter dem Tragfligel

Wirbelsystem des Tragfligels Mechanischa Analngi= nech
nach Xutta-.Jouvkowsky Lancastaer (1807)

Bild 6: Wirbelsystem des Fliigels
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Ein Foto vom Anfahrwirbel hat Prof. Prandtl bereits 1934 in einem seiner Bicher
veroffentlicht, wie Bild 7 zeigt.

Bild 7: Stromlinienaufnahmen von Prof. Prandtl. (1934)

Ergénzend sei noch darauf hingewiesen, dal3 es mit der Parallelstromung allein heute sehr
schwierig geworden ist, die Entstehung des Auftriebes an dem extrem dinnen Profil einer F-
104 zu erklaren oder gar bei den superkritischen Profilen, die eine starke W&lbung auch an
ihrer Unterseite aufweisen.

groder Nasenradfus negativer 3-Schlag geringe Profildicke

Bild 8: Transsonik-Profil des Airbus A 310
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Zusammenfassend sollte man doch Uberlegen, die Entstehung des Auftriebs an einem Fliigel
den Flugschilern so zu erklaren, wie er nach heutigem Wissensstand am besten zu erklaren ist
und wie er schon in Lehrbiichern der "alten Deutschen” vor dem zweiten Weltkrieg erklart
wurde (Bild 9 aus P. Karlson "Der Mensch fliegt" von 1937).

Krumme Wege — pute T¥eoe

Bild 9: Entstehung des Auftriebs, Darstellung von 1937
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Die Auftriebsformel und ihre Umsetzung in die Praxis

In vielen Schulungsunterlagen wird die Auftriebsformel meist wie folgt dargestelit:

CA:

q =

A=Careqe

und der Luftdichte ergibt

F =

Weitere Erklarungen und Anweisungen zur Handhabung der Formel fehlen oft.
AuRerst bedenklich sind mehrere Aussagen zum Lilienthal'schen Polardiagramm, wie es das

Beispiel auf Bild 10 zeigt:
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Auftriebsbeiwert, der sich aus Form und Stellung des Korpers gegen die
Luftstromung ergibt
Staudruck der Luftstromung, welcher sich aus dem Quadrat der Fluggeschwindigkeit
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d 10: Polardiagramm nach Lilienthal

Q08 208

— Der Stromungsabrif® darf keinesfalls gleichgesetzt werden mit Trudeln
— Ca minist nicht gleich Riuckentrudeln
— Nullauftrieb kann nicht nur im senkrechten Sturz erreicht werden
— Groler Anstellwinkel ist nicht gleichzusetzen mit Steigflug

— Die Ca.Werte sollten als typisch erklart werden oder der Flugzeugtyp mufl3 genannt

werden.
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Grundsatzlich ist diese als Lilienthal'sches Polardiagramm bezeichnete Darstellung gut
brauchbar fir Aerodynamiker, die im Windkanal die Kréfte in den beiden Achsen direkt
messen konnen.

Fur die Flugzeugfuhrerausbildung durfte das aufgeldste Polardiagramm aussagekraftiger sein,
da Ca, Cw und Cy direkt in Abhé&ngigkeit vom Anstellwinkel aufgetragen sind.

CA mun B

Bild 11: Ca, Cw und Cy = Funktion von o im aufgeldsten Polardiagramm

Fur den Flugzeugfuhrer am verstandlichsten ist aber die Darstellung, wie sie in USA bei der
Militarpilotenausbildung verwendet wird: mit direkter Zuordnung von Anstellwinkel und
Auftrieb(-beiwert) zur Fluggeschwindigkeit (Bild 13).

Zur Vervollstandigung sei hier noch darauf hingewiesen, daf der Camax-Wert eines Fliigels
bzw. die in Flughandbiichern veroffentlichte Uberziehgeschwindigkeit einer Verzogerung des
Flugzeuges von 1 Knoten pro Sekunde entspricht.
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Bild 12: Hochstauftrieb = Funktion der Verzégerung
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Verzdgert man in der Praxis langsamer, so kann der Stall etwas friiher einsetzen; verzogert
man etwas schneller, so erreicht man deutlich niedrigere VS-Werte. Schuld daran ist
wiederum die Rotationsstromung, deren Energie noch fir eine gewisse Zeit vorhélt, bevor der
Auftrieb endgiltig zusammenbricht. Einmal zusammengebrochen, braucht das Wirbelsystem
bzw. die Fligelumstromung wieder eine gewisse Zeit, um sich neu zu formieren, dadurch
entsteht eine sogenannte Camax-Schleife, welche im praktischen Flugversuch eindeutig
nachgewiesen werden kann.
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Bild 13: Auftrieb als Funktion des Anstellwinkels mit Fluggeschwindigkeitszuordnung
(gilt nur fur ein bestimmtes Schulflugzeug)

Der Uberzogene Flugzustand tritt also genau dann ein, wenn bei einem Anstellwinkel
oberhalb desjenigen fiir den Hochstauftrieb die Auftriebskraft wieder abnimmt (und
gleichzeitig der Widerstand deutlich ansteigt).

Falls dieser Flugzustand nicht umgehend und korrekt durch Reduzierung des Anstellwinkels
korrigiert wird, kann sich u.a. ein sogenannter "Sekund&r-Stall" und/oder auch ein
Ausbrechen mit nachfolgendem Trudeln entwickeln.

Dies heilst aber, daR immer ein Uberzogener Flugzustand von zumindest einem Teil des
Flugels vorausgeht, bevor die Maschine die gesteuerte Flugphase verlaft.

Die Ablosung der Stromung kann plotzlich oder allméhlich vor sich gehen. Nach der Art des
Ablose- oder AbreiRverhaltens kann man zwei charakteristische Verlaufe fur die Anderung
des Auftriebsbeiwertes unterscheiden: einmal das brutale Abreilen und zum anderen das
winschenswerte harmlose uberziehen mit allméhlicher Auftriebsabnahme.

Vor der Ruckkehr zur Auftriebsformel soll noch ein kurzer Blick auf das
Flugbereichsdiagramm eines typischen Unterschallflugzeuges geworfen werden, um das
Verhaltnis von angezeigter zu wahrer Fluggeschwindigkeit bzw. zur Machzahl Uber der
Flughthe besser zu begreifen.
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Bild 14: Flugbereich des Alpha-Jet

Da in einem Flugzeug mangels Bodenkontakt keine direkte Geschwindigkeitsmessung
mdoglich ist, erhdlt man im Flug nur eine hdhenabhangige Fahrtanzeige durch Verarbeitung
gemessener Luftdriicke. So werden beispielsweise dem Piloten im Alpha-Jet, der in 40.000 ft
Hohe mit 400 Knoten wahrer Fluggeschwindigkeit fliegt, nur 210 Knoten IAS bzw. eine

Machzahl von 0,7 angezeigt.

Angezeigte und wahre Geschwindigkeit stimmen nur in einer Standardatmosphére in
Meereshéhe Uberein. Eine allgemein glltige Darstellung, wo auch die entsprechenden

statischen und Differenzdrucke aufgefihrt sind, zeigt Bild 15.
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Bild 15: Allgemeines Flugbereichsdiagramm

Die unterschiedlichen Luftdruckrelationen bewirken gewisse Konsequenzen auch in der
Behandlung der Auftriebsgleichung.

Da die wahre Fluggeschwindigkeit und der momentane Luftdruck nur selten zur Verfligung
stehen, missen die Piloten bzw. die Flugpraktiker auf andere Formen der Auftriebsgleichung
ausweichen:

Grundform: A =nmg = 1/2 e p ® F e V355 @ Ca

Praxisform1: A = nmg = 1/2 e p, ¢ F e V%as o Ca

= Auftriebskraft in Newton (N) [10 N circa 1 kg!]

= Lastvielfaches (-)

= Masse (kg)

= Erdbeschleunigung (m/s®)

= Luftdichte in Flughdhe (kg/m™)

n = Luftdichte in Meereshohe der Standardatmosphére (1,225 kg/m™)
= Bezugsflugelflache (m?)

Veas = Aquivalente Fluggeschwindigkeit (m/s)

V1as = wahre Fluggeschwindigkeit (m/s)

3=>>

Mo © Q@
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Praxisform2: A = nm = 0,7 e P, ¢ F ¢ M? o Ca

A = Auftrieb in kg
Ps = statischer Umgebungsdruck (in kg/m? ca. 10000 in MSL)
M = Machzahl (-)

Die Grundform ist diejenige, welche von Aerodynamikern in Windkanélen benutzt wird.
Leider ist sie auch diejenige, welche in den ublichen, von Theoretikern verfaliten Lehrbiichern
Verwendung findet. Meist wird dann auch vergessen, darauf hinzuweisen, dal} es sich beim
"V" um die TAS handelt.

Praxisform 2 ist eine recht elegante und ausreichend genaue Version, wenn eine Mach-
Anzeige verfigbar ist. (Vorsicht: Luftdruck in hPa x 10: Ergebnis = kg)

Die Praxisform 1 ist fur einfache (langsame) Flugzeuge recht brauchbar, wenn in nur geringer
Flughdhe geflogen wird. Dann darf namlich EAS gleich CAS gesetzt werden. Da CAS bei
einer gut entwickelten Pitotanlage ungefédhr IAS sein sollte, kann mit der abgelesenen
Geschwindigkeit (m/s) und mit dem Standardwert der Luftdichte in Meereshéhe von 1,225 kg
pro Kubikmeter gearbeitet werden. Unter Beriicksichtigung der momentanen Masse der
Maschine kann jetzt flir jeden stabilisierten Flugzustand der Auftriebsbeiwert Ca berechnet
werden.

Nach Ca umgestellt, lautet die Formel:

2-g-n-m

C. =
" pn'F'VEZAS

Fur die weiteren Uberlegungen im Rahmen der folgenden Ausfiihrungen geniigt es, wenn die
unveranderlichen Faktoren dieser Formel als konstant (k) angenommen werden, d.h.

2.9 _K
Py F

und nur mit dem Rest des Bruches weitergespielt wird, somit ist:

n-m

BVE
Veas

C,=K

In der Flugausbildung und in der praktischen Fliegerei interessiert hauptséchlich ein
Sonderfall dieser Formel, ndmlich dann, wenn der Auftrieb sein Maximum erreicht hat und
die Stromung kurz vor dem Zusammenbrechen ist. Beim "Stall", dem (berzogenen
Flugzustand, gilt:

© TFT 11/2000 -13 -



Vs = Uberziehgeschwindigkeit - hier darf ohne weiteres CAS oder 1AS eingesetzt werden (in
m/s), da der KompressibilitatseinfluB gering sein wird

Es ist leicht erkennbar, daR bei einer Massenerhéhung die Vs auch hoher werden muf3, um
Camax ZU respektieren, da Camax als Ergebnis bei der Berechnung ja konstant bleiben muB.
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Bild 16: EinfluR von Massenanderung auf die Uberziehgeschwindigkeit

Wichtiger noch als die mathematische Spielerei mit der Masse ist das Jonglieren mit dem
kleinen "n", da seine Nichtbeachtung groRRe, wenn nicht sogar katastrophale Wirkung haben
kann. Keine Probleme gibt es im Geradeausflug, wo n = 1 ist und nur die einfache
Erdbeschleunigung auf die Maschine wirkt.

Im Kurvenflug kann sich die Situation jedoch schlagartig dandern, wenn bei mehr als 45g
Rollwinkel zur Hoéhenhaltung und zum Kompensieren der Zentrifugalkraft das kleine "n™
rasant groRer werden muf3.
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Bild 17: "n"- und Vs-Erhéhung im Kurvenflug

Erganzend sei noch der EinfluB der Machzahl auf die Camax-Kurve erwahnt. Bild 18 zeigt
den Einbruch des Maximalauftriebes nach tberschreiten der kritischen Machzahl, wo Teile
des Fligels durch lokale Schockwellen funktionsunfahig werden und der Stall bei wesentlich
kleineren Anstellwinkeln erreicht wird.
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Bild 18: Buffet-Grenze
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Der (iberzogene Flugzustand ist somit immer die Folge eines zu hohen Anstellwinkels, nicht
jedoch einer zu geringen Fluggeschwindigkeit. Ein Stall kann grundsétzlich bei jeder Flugge-
schwindigkeit erreicht werden, in jeder Fluglage und bei jeder Leistungseinstellung.

Bei gut entwickelten modernen Flugzeugprofilen ist es oft schwer, den Moment, in dem der
Stall einsetzt, genau zu erkennen. Hat man eine Mefanlage installiert, wie dies beispielsweise
bei Flugversuchen der Fall ist, wird die Angelegenheit etwas leichter, da man dann auf der
Beschleunigungsspur den "g-break” genau feststellen kann. Das ist der Zeitpunkt, bei dem in
der Verzogerung das Lastvielfache nicht mehr bei n = 1g gehalten werden kann, sondern es
deutlich - meist abrupt - auf einen geringeren Wert absinkt, wenn die Maschine "durchsackt".

Im praktischen Flugbetrieb, wo keine MeBanlagen und nach dem Erténen der
Uberziehwarnung oft keine weiteren kinstlichen Anzeigen mehr wahrgenommen werden,
gibt es eine weitere Definition des Stall, die sich so anhort:

"Der Uberzogene Flugzustand ist dann erreicht, wenn die erste Bewegung auftritt, die nicht
vom Piloten gesteuert wurde."

Das heift:

— ein Abnicken oder ein Aufbdumen um die Nickachse (pitch down oder pitch up)
— eine Schwingung in der Nickachse

— eine Schwingung in der Rollachse oder

— eine Gierschwingung

— ein Abkippen Uber den Fligel (um die Rollachse)

— ein seitliches Ausbrechen (um die Hochachse)

Ein Sonderfall, der die Mindestgeschwindigkeit eines Flugzeuges auch definieren kann, ist
dann erreicht, wenn das Hohensteuer an seinem hinteren Anschlag ist, ohne dalR der
eigentliche Stall erreicht wurde. Dies kann dann auftreten, wenn der Flugzeugschwerpunkt
weit vorne liegt und sehr viel Hohenruderausschlag zur Kompensierung des kopflastigen
natiirlichen Nickmoments erforderlich ist. In diesem Fall spricht man nicht von der Uberzieh-
sondern von der Mindestgeschwindigkeit Vmin.

Wie schon in den Praxisvarianten der Auftriebsformel gezeigt, "stalled” ein Fliigel auch bei
zunehmender Flughthe immer bei der gleichen aquivalenten Fluggeschwindigkeit (EAS),
wobei fir langsame Flugzeuge in niedriger Flughohe, wo kein Kompressibilitatseinflu}
wahrnehmbar wird, grundsétzlich angenommen werden darf (falls der Fahrtmesser gentigend
genau anzeigt):

EAS + CAS = |IAS

Die Uberziehgeschwindigkeiten sind im Flughandbuch oder im Pilot Operation Handbook
(POH) dargelegt. Wie schon erwahnt, wurden die dort angegebenen Geschwindigkeiten im
Flugversuch immer bei einer Verzbégerungsrate von 1 kt/s und bei verschiedenen
Konfigurationen ermittelt. Um darzulegen, um welche Konfigurationen es sich genau handelt,
wurden die Geschwindigkeiten wie folgt definiert:

V5o = Uberziehgeschwindigkeit oder Mindestfluggeschwindigkeit in der Landekonfiguration
Vs; = Uberziehgeschwindigkeit oder Mindestfluggeschwindigkeit in einer anderen als der
Landekonfiguration. Die jeweilige Konfiguration muf3 dann genau definiert werden.
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Eine weitere Uberziehgeschwindigkeit, die als solche jedoch nicht unbedingt zu erkennen ist,
ist die Mandvergeschwindigkeit VA, d.h. diejenige Geschwindigkeit, bei der das Flugzeug
gerade noch Uberzogen werden kann, ohne dal das zugelassene Lastvielfache berschritten
wird. Sie stellt namlich den Schnittpunkt zwischen der Hdéchstauftriebsgrenze und der
positiven Lastvielfachengrenze dar, wie Bild 19 zeigt. Hier handelt es sich um die Darstellung
der maximal moglichen Lastvielfachen als Funktion der Fluggeschwindigkeit auf dem V-n-
Diagramm.
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Bild 19: Flugbereichsgrenze eines typischen Strahltrainers fur die Fortgeschrittenen-
ausbildung

Auf dieser Darstellung ist das Lastvielfache tber der EAS aufgetragen. Deshalb bleiben die
Auftriebsgrenzen von der Flugh6he unabhdngig - der Strémungsabri3 erfolgt, wie schon
erwahnt, immer bei konstanter EAS!

Das nachfolgende Bild ist aus dem Definitionsbericht eines Jet-Trainers entnommen. Auch
hier wird das Lastvielfache Uber der Fluggeschwindigkeit dargestellt. Da aber die
Auftriebsgrenze sich mit der Hohe in Richtung héherer Geschwindigkeit verschiebt, muf3 es
sich zwangsweise um TAS handeln, obwohl dies nicht ausdrucklich erwahnt wird.
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Bild 20: V-n-Diagramm eines Jet-Trainers fir eine bestimmte Flugmasse
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Zusammenfassung

Zusammenfassend und erganzend kann festgestellt werden, daB die Uberziehgeschwindigkeit
von mehreren Faktoren abhangt:

— Profil und Fligelform (kleiner Flugel/dinnes Profil - friher Stall)
— Verzogerungsrate (langsame Verzogerung - friher Stall)
— Flugmachzahl (hohe Machzahl - friiher Stall)
— Masse (schweres Flugzeug - friher Stall)
— Lastvielfaches (in der Kurve - friher Stall)
— Schwerpunkt (vordere S-Lage - friher Stall)
— Konfiguration
- Klappen
- Fahrwerk
- Luftbremsen
- Motorkonfiguration (Power, Prop pitch, Cowl flaps)
Der KonfigurationseinfluB wurde in dieser Betrachtung noch nicht ndher behandelt.

Dieser erste Teil "Der Auftrieb” wird mit den folgenden Definitionen zu einem
praxisorientierten AbschluR gebracht:

Wenn ein Korper gegenuber einer ihn umgebenden Stromung
angestellt wird, entsteht ein Wirbelsystem, welches u.a. eine
Auftriebskraft quer zur Stromung in Richtung der Anstellung erzeugt.

Die GroRe des Auftriebes ist abhangig von:

—  Strémungsgeschwindigkeit

— Form des Korpers

— Dichte des umstromenden Mediums und

— Anstellwinkel relativ zur Stromungsrichtung innerhalb definierter Grenzen.

Im Falle eines in der Erdatmosphare fliegenden Flugzeuges muf3 die Definition wie folgt
eingegrenzt werden:

"Der Auftrieb ist eine Kraft, mit welcher die Erdanziehung Uberwunden werden kann,
wodurch die freie Bewegung im Raum - das Fliegen - moglich wird".

Sie hat aber einen Widersacher, den Widerstand, der diesem Bestreben entgegenwirkt. Will

der Mensch die Freiheit der dritten Dimension voll nutzen, muf3 er dem Widerstand mit einem
entsprechenden "Energieaufwand" entgegentreten, wie im nachsten Kapitel dargelegt wird.
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TEIL I1: Der Widerstand
(unvollstandig - wird z.Zt. im Detail erarbeitet)

Analog zum Auftrieb, der positiven Luftkraft, tritt immer auch die unerwiinschte Antikraft -
der Widerstand - auf, da in unserer kausalen (technischen) Welt nichts umsonst zu haben ist.
Bild 20 zeigt den Anteil von induziertem und Formwiderstand am Gesamtwiderstand,
wiederum flr ein typisches Unterschallflugzeug.

LN | !ll:{J i ] el L]l Il Il || J-u-+ ] + Il IJJ. ': :.
— A s T ! [eal B ]'_11']- - L :
: —L n Y car n e
1 A H 1 T ] | 11 ) ] rimsd il ik 3 b b
: A NNy 1 { }
HH 4 oo H- M+ ::' & B PO 0 Py g e o s -
{ : ]
T
t =1z = L] ==l ] by 1 1yttt pr =
j bkt o e b —~ + 4= ul T ._‘Lt'j_" L b e e e SRR | jUmn g na sy —_tﬂ"___,
.l__._-_._.._.'_JJ.- i ] et | ., HA T N RIEER 1 - Ho - Ay e e
' A e S e e e e T
} T e e e B I e B R
i~ —1 - .
-t O A —=111 1 -0 fof s {oicd w ol e .-.--l--—.r:]._:._:.
e = T HE R s e e } 1 - +
_,_,_'H::'*I 1 b e = e el }J{J‘#-ﬂ—!—‘u—- '-'_"—-_.:1|
1 1 ! o4 P i b Lt Il .
Co ot e e i e e s e
N o o foan i e fed e Ll iy 1 ot - R e e e | iy ]
o ppeaaEaES ¢ ' T o P T il S R P T a !
s T ok i IJ_"""'"-!-.+' airpd N1 ]} T uf‘!T 11 B
T e T e SH T 1 a5t ot I e
n | i } 1} A T T
T e “"'|+|". N— ‘-'.l,_:.__‘t:_f:?} s ey e i ‘,'IL"..J._J....;.._..,.HJJ:;"
++ H 13 P T.IT:-
s + — 5+
1= ppmap inp gu
alkanss:
g
iy _:_."
Eyaeit
Pl ({1
mrE
ik B
‘4__{,.]
8

1
P

R TR e by

1

S :!.

3

Bild 21: Widerstandskurve fir ein typisches Unterschallflugzeug im Horizontalflug bein =1

Da die Auftriebserzeugung bei herkdmmlichen Profilen ziemlich ausgereizt ist, widmet sich
die Luftfahrtforschung derzeit besonders stark der Widerstandsreduzierung, insbesondere um
die Wirtschaftlichkeit beim Streckenflug zu erhéhen und um die Steigleistung bei
Motorausfall bei mehrmotorigen Flugzeugen zu verbessern.

Von den Forschungsergebnissen an Militarflugzeugen im hohen Unterschallbereich, wo sich
derzeit alles um sogenannte transsonische Profile dreht, hat auch der langsame Luftverkehr
mit Propellerflugzeugen profitiert, da immer mehr superkritische Profile dort Verwendung
finden und wo sogar die Propeller selbst inzwischen diese wirtschaftliche Form erhalten.

Was ist nun das besondere an dieser neuen Profilfamilie?

Am Beispiel des TST, dem Transsonischen Tragflligel-Projekt auf einem Alpha-Jet, soll dies
erlautert werden.
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Bei konventionellen Profilen tritt im hohen Unterschallbereich bei der sogenannten Kkritischen
Machzahl - meist an den stark gekrimmten Zellenteilen und somit auch auf der
Profiloberseite - lokale Uberschallstromung auf, wo sich (ber eine kleine Schockwelle die
Stromung wieder verlangsamt und Unterschall erreicht.

Hinter dieser "Luftdruckmauer”, einer echten Schallmauer, liegt die Stromung nicht mehr am
Profil an, sie ist abgeltst. Nicht nur, dal’ die darin sich bewegenden Steuerflachen teilweise
unwirksam werden, besonders unangenehm ist der dramatische Widerstandsanstieg an dieser
Druckmauer.

Conventional alrfoils

Supersenic Shack wave

Bild 22: Lokale Uberschallstromung mit DruckstoR bei einem konventionellen Profil

Fur den Piloten manifestiert sich das Einfliegen in diesen Bereich durch ein deutliches
hochfrequentes Zellenschtteln, genannt "buffeting™. Das Fliegen wird dadurch ungemitlich,
ungenau (Schielgrenze) und unwirtschaftlich.

Die neuen superkritischen Profile haben auf der Fliigeloberseite auch eine Uberschallblase,
aber die Transition zurtick zum Unterschall erfolgt bis zu einer lokalen Machzahl von 1,1 bis
1,3 progressiv, ohne dal} sich ein Drucksto3 entwickelt. Der Widerstandsanstieg bleibt daher
in vernlnftigen Grenzen.

Supercrilical alrfods

Bild 23: Lokale Uberschallstromung mit progressivem Druckverlauf an einem transsonischen
Profil
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Charakteristisch an diesen Profilen ist (Bild 8 und Bild 23):
— ein groRerer Nasenradius

— Wolbung der Unterseite

— S-Schlag der Profilsehne

— relativ flache Oberseite

— zurlckverlagerter Ort der grofiten Dicke

Bild 24: Vergleich des transsonischen mit dem klassischen Profil beim Alpha-Jet

Die zivile Variante, die daraus entwickelt wurde, das Profil DO A-5, findet heute bei Do-

228/328 Verwendung (Bild 24).

An den Polaren erkennt man gut die Widerstandsverringerung im Reiseflug, besonders aber
im Bereich, bei dem der Steigflug erfolgt. Nur so ist es zu erklaren, dalR die Do 228 bei
Motorausfall im Vergleich zur Konkurrenz, die mit klassischen Profilen bei gleicher
Antriebsleistung und Masse fliegt, 20% mehr Nutzlast einmotorig Uber ein vorgegebenes

Hindernis bringen kann.
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Bild 25: Do A-5-Profil und Polare im Vergleich zu einem herkdbmmlichen NACA-Profil
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Die Vorteile der neuen Profilfamilie sind folgende:

— hohere, schiittelfreie Hochstgeschwindigkeit, das heildt hohere kritische Machzahl (Bild
25)

— hdhere Reisegeschwindigkeit bei groRerer Profildicke (Bild 26) durch die dickeren Profile
mehr Tankvolumen im Flugel bei reduziertem Strukturgewicht

— durch den groReren Nasenradius und die grofRere Profildicke geringe Stallspeed, damit
reduzierte Start- und Landegeschwindigkeit

— reduzierte "corner speed” (Wendegeschwindigkeit bei vorgegebenen Lastvielfachen)
(Bild 27)

Wie Uberall, so ist auch hier nichts umsonst:

— Diese Profile sind rickwarts stark belastet, dadurch neigen sie zu Nickbewegungen bei
Querruderausschlag und beim Schiebeflug.

— Bei Verschmutzung und bei Eisansatz verlieren sie oft deutlich an Qualitat; dies darf bei
der Streckenplanung nicht unberticksichtigt bleiben.
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Bild 26: Widerstandsverlauf Giber der Machzahl beim Alpha-Jet im Vergleich zum
transsonischen Tragflugel (TST)
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Bild 27: Vergleich der Profilstarken gegeniber der typischen Reisegeschwindigkeit bei
konventionellen und transsonischen Profilen
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Bild 28: Verbesserung der Wendegeschwindigkeit (corner speed) des konventionellen Alpha-
Jet-Fligels im Vergleich zum Ergebnis mit dem TST
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