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Kurzreferat

Diese theoretische Arbeit beschiftigt sich mit dem Phédnomen des Wellenwiderstands. Ein
sich schnell bewegendes Flugzeug erfiahrt im hohen Unterschallbereich einen starken Wider-
standsanstieg. Fiir ein Passagierflugzeug bedeutet das einen erhohten Energieaufwand und be-
einflusst die Wirtschaftlichkeit der Maschine. Ursache des zusétzlichen Widerstands ist das
Auftreten von Verdichtungsstof3en. Dessen Mechanismen werden erkldrt und die Vorgénge in
den Stromungsfeldern am Fliigel, Rumpf und Leitwerk beschrieben. Ein wichtiger Aspekt
beim Entwurf eines Flugzeugs ist, wie der Wellenwiderstand gering gehalten werden kann
und worauf beim Design geachtet werden muss. Mehrere Moglichkeiten und Regeln dazu
werden dem Leser gegeben, wie z.B. der Pfeilfliigel. Die Frage nach der Berechenbarkeit des
Widerstandsanstiegs wird mit unterschiedlichen Handbuchmethoden beantwortet. Dabei muss
ein zum Teil enormer Aufwand getrieben werden, welcher fiir den studentischen Anwender zu
hoch ist. Es gibt aber auch sehr viel leichtere Methoden den Wellenwiderstand ndherungswei-
se zu bestimmen. Wirklich berechnen kann man ihn nicht. Letztendlich findet sich jedoch eine
einfache und dennoch brauchbare Methode, mit welcher der Wellenwiderstand mit ausrei-
chender Genauigkeit abgeschitzt werden kann.
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Dieses Dokument ist nur zur Nutzung am Fachbereich Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau der HAW vorgesehen. Eine weitere Nutzung oder Verteilung ist nicht zulässig (Copyright).
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FACHBEREICH FAHRZEUGTECHNIK UND FLUGZEUBAU

Abschitzung des Wellenwiderstandes im Flugzeug-
entwurf

Aufgabenstellung zum Projekt 2 gemil Priifungsordnung

Hintergrund

Im Bereich der Uberschallgeschwindigkeit tritt an einem umstrémten Korper ein zusitzlicher
Widerstand auf, der im Unterschallgebiet nicht existiert. Der Widerstand riihrt von den vom
Korper ausgehenden Kompressionswellen her. Dieser zusdtzliche Widerstand wird als Wel-
lenwiderstand bezeichnet.

Aufgabe

e Beschreibung der Stromungseffekte am Rumpf, am Fliigel und an den Leitwerken bei lo-
kaler Uberschallgeschwindigkeit.

e Zusammenfassung von qualitativen Aussagen zur Beschreibung des Wellenwiderstandes
am Flugzeug.

e Recherche von unterschiedlichen Handbuchmethoden zur Berechnung des Wellenwider-
standes.

e Durchfiihrung von Beispielrechnungen.

e Zusammenfassung der Erkenntnisse hinsichtlich einer Methodik, die im friihen Flugzeug-
entwurf genutzt werden kann.

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berichtes
sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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1  Einleitung

1.1  Allgemeines

Diese Projektarbeit beschéftigt sich im Rahmen des Wahlpflichtentwurfes (Projekt 2) mit dem
Thema Wellenwiderstand. Dem Phinomen Wellenwiderstand, welches im Trans- und Uber-
schallbereich auftritt, liegen sehr komplexe, dreidimensionale Stromungen zugrunde. Lineari-
sierte Berechnungsgleichungen versagen in diesen Geschwindigkeitsbereichen. Exakt be-
schrieben bzw. abgebildet werden diese Stromungsfelder nur durch die nichtlinearen, partiel-
len Differentialgleichungen von Navier-Stokes. Hierbei wird der Einfluss der Viskositét be-
riicksichtigt. Eine Losung dieser Gleichungen ist allerdings nicht ohne weiteres mdglich und
bedarf der Anwendung von CFD — Computational Fluid Dynamics, sprich computergestiitzten
Losungsalgorithmen. Allerdings miissen auch dabei einige vereinfachende Annahmen getrof-
fen werden.

Die Berechnung des Wellenwiderstandes des Flugzeuges in der realen, instabilen Stromung
des Transschalls ist also mit einfachen Gleichungen nicht moglich. Somit kann fiir den frithen
Flugzeugentwurf nur auf Berechnungsmethoden zuriickgegriffen werden, bei denen Glei-
chungen aus experimentellen Messergebnissen abgeleitet wurden. Die Genauigkeit solcher
Methoden ist allerdings fraglich, da es sich meist mehr um eine Abschétzung als um eine Be-
rechnung handelt.

Schon friihzeitig wurde das Problem des Widerstandanstiegs notgedrungen eher experimentell
angegangen. Dabei hat man in Windkanalmessungen und Flugversuchen verschiedene Mog-
lichkeiten gefunden, den zusitzlichen Widerstand im hohen Unterschallgebiet zu verringern.
Die gefundenen Erkenntnisse flossen recht schnell in den Flugzeugentwurf mit ein und prigen
noch heute das Design moderner Verkehrsflugzeuge.

Die physikalische Barriere des Wellenwiderstandes begrenzt die wirtschaftliche Geschwin-
digkeit eines Flugzeugs, so dass sich heutzutage nahezu alle zivilen Passagiermaschinen in ei-
nem Geschwindigkeitsbereich bewegen in dem der Wellenwiderstand nur einen relativ klei-
nen Anteil am Gesamtwiderstand ausmacht. Somit ist die Frage einer exakten Berechnung
wohl etwas in den Hintergrund gertickt.
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1.2  Ziel der Arbeit

Diese Arbeit soll dem Leser eine Methode an die Hand geben, mit welcher der Wellenwider-
stand im frithen Flugzeugentwurf oder beispielsweise bei einem Flugzeugnachentwurf mit ei-
ner ausreichenden Genauigkeit abgeschitzt werden kann. Dazu werden zunéchst verschiedene
Handbuchmethoden vorgestellt, miteinander verglichen, Beispielrechnungen durchgefiihrt und
deren Anwendbarkeit kommentiert. Eine recht einfache und schnelle Methode bietet Scholz
1999.

Fiir den Flugzeugentwurf an der Hochschule wird die Methode nach DATCOM 1978 autbe-
reitet und anhand eines Beispiels vorgefiihrt.

1.3 Aufbau der Arbeit

Der Hauptteil dieser Arbeit besteht aus den Abschnitten 2 bis 10. Folgende Themen werden in
den Abschnitten behandelt:

Abschnitt 2 gibt einen Einblick in die Anfinge der Fliegerei im hohen Unterschallbe-
reich und die dabei aufgetretenen Probleme. Auch die Erkenntnisse der da-
maligen Ingenieure und Aerodynamiker werden vorgestellt.

Abschnitt 3 beschaftigt sich mit der Theorie des Verdichtungsstof3es.

Abschnitt 4 definiert die verschiedenen Geschwindigkeitsbereiche und vermittelt die
Grundlagen der Mach'schen Zahl.

Abschnitt 5 beleuchtet die unterschiedlichen Arten des Widerstandes, sowie deren Bei-
trag am Gesamtwiderstand.

Abschnitt 6 beschreibt die Stromungseffekte, die bei hoher Unterschallgeschwindigkeit
am Fliigel, an den Leitwerken und am Rumpf auftreten.

Abschnitt 7 gibt einen Uberblick iiber den qualitativen Einfluss einiger wichtiger Fliigel-
parameter auf den Wellenwiderstand.

Abschnitt 8 nennt Moglichkeiten zur Reduzierung des Wellenwiderstands.
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Abschnitt 9 stellt mehrere Handbuchmethoden zur Abschédtzung des Widerstandanstiegs
vor, inklusive Beispielrechnungen und trifft Aussagen iiber deren praktische
Anwendbarkeit.

Abschnitt 10 beschreibt die im Rahmen des Studiums fiir den Flugzeugentwurf anwend-
bare Methode und fiihrt eine Beispielrechnung durch.

Abschnitt 11 fasst die Methoden hinsichtlich ihrer Genauigkeit zusammen.

Anhang A enthélt ein Diagramm und mehrere Tabellen zur Methode nach Howe 2000.

Anhang B bietet Ausziige aus ESDU 87003 zum nachlesen.

Die Abschnitte 3 bis 6 vermitteln die Grundlagen zum Verstéindnis des Wellenwiderstands.
Teilweise sind diese in Scholz 1999 bereits leicht verstidndlich beschrieben. Trotzdem werden
einige Grundlagen hier noch einmal zusammengefasst und erklart um dem Leser einen leich-
teren Einstieg in das Thema der Wellenwiderstandsabschidtzung zu ermoglichen.

1.4 Literaturiibersicht

Bei der Recherche zu dem Thema Wellenwiderstand erwiesen sich eine Vielzahl von unter-
schiedlichen Biichern als hilfreich. Die wichtigsten sind dabei die Fach- und Lehrbiicher zum
Thema Aerodynamik. Im einzelnen sind dies u.a. die Werke von Schlichting, Dubs, Hoerner
und Anderson. Sie geben die Stromungsvorginge detailliert wieder und vermitteln die Theorie
der Auftriebs- und Widerstandsberechnung. Daneben sind die Standardwerke fiir den Flug-
zeugentwurf von Raymer, Roskam, Torenbeek etc. gute Arbeitsutensilien fiir die Auslegung
von einzelnen Komponenten oder ganzen Flugzeugen und enthalten teils interessante Ansétze
zur Widerstandsverringerung und/oder Abschitzung.

Wichtig fiir das allgemeine Verstdndnis waren jedoch auch Vorkenntnisse, Skripte und eigene
Mitschriften von Vorlesungen wie Stromungsmechanik, Gasdynamik, Flugmechanik und
Flugzeugentwurf. Auch eine umfangreiche Internetrecherche brachte weitere gute Quellen und
neue Ansitze hervor.
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2 Geschichte der Hochgeschwindigkeits-
aerodynamik

Dieser Riickblick in die Geschichte des frithen Hochgeschwindigkeitsfluges zeigt die Ent-
wicklung der Aerodynamik, die vielen Probleme, welche bei hohen Geschwindigkeiten auftra-
ten und letztendlich die Entdeckung des Wellenwiderstandes. Die gesamte Geschichte der Ae-
rodynamik, angefangen bei Aristoteles bis hin zu den modernen CFD Methoden, wird sehr in-
formativ in Anderson 2000 wiedergegeben.

Die ersten Hinweise auf einen Kompressibilititseffekt fand man zu Zeiten des Ersten Welt-
krieges. Propellerblattspitzen erreichten trotz niedriger Fluggeschwindigkeiten durch die
Kombination der Vorwirts- und der Drehbewegung teilweise Schallgeschwindigkeit. Eine
Beeintrachtigung der Propellerleistung war die Folge. Man fand heraus, dass die vereinfa-
chende Annahme, Luft habe eine konstante Dichte und sei somit inkompressibel, nur in nied-
rigen Geschwindigkeitsbereichen zutrifft. Im Jahre 1919 gelang es Bryan mit seinen theoreti-
schen Arbeiten den Effekt der Kompressibilitdt zu zeigen. Stromlinien einer kompressiblen
Unterschallstromung werden stirker von einem Korper verdriangt und liegen weiter voneinan-
der entfernt (Bertin 2002).

Etwa zur gleichen Zeit untersuchten Caldwell und Fales in dem ersten Hochgeschwindig-
keitswindtunnel der USA verschiedene Profile bei verschiedenen Anstellwinkeln. Bei zuneh-
mender Geschwindigkeit verringerte sich der Auftrieb, wahrend der Widerstand ab einem be-
stimmten Wert rapide anstieg. Dieser Wert wurde kritische Geschwindigkeit genannt. Diinne-
re Profile wiesen eine hohere kritische Geschwindigkeit auf als dickere Profile, eine wichtige
Erkenntnis zu jener Zeit.

Briggs und Dryden fanden 1926 in weiteren Windkanalmessungen heraus, dass bei hohen Ge-
schwindigkeiten eine Stromungsablosung auf der Profiloberseite stattfindet, &hnlich der Ablo-
sung bei hohen Anstellwinkeln. Sie nannten diesen Effekt "compressibility burble", einen
Kompressibilitdtswirbel. Um den Einfluss der Kompressibilitdt auch in der Theorie beschrei-
ben zu konnen, entwickelte Glauert 1927 einen Korrekturfaktor, mit dessen Hilfe inkompres-
sible Stromungen in kompressible Stromungen umgerechnet werden konnten. Dieser Faktor
basiert auf einer Linearisierung der nichtlinearen Euler-Gleichungen fir reibungsfreie Stro-
mungen.

Als im Jahre 1931 eine Supermarine S.6B in England eine Fluggeschwindigkeit von 646 km/h
erreichte, wurde den Aerodynamikern plotzlich klar, dass die negativen Effekte der Kompres-
sibilitdt bald nicht mehr nur Propellerblétter betreffen wiirden, sondern auch das gesamte
Flugzeug. 1934 konnte schlieBlich erklart werden warum die Strémung auf der Fliigelobersei-
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te bei hohen Fluggeschwindigkeiten abloste. Auf Fotos, welche mit der neuen Schlieren-
Technik gemacht wurden, erkannte man einen VerdichtungsstoB3, der die Ablésung verursach-
te.

Eine weitere wichtige Entdeckung wurde von Busemann 1935 auf der Volta Konferenz in Ita-
lien vorgestellt. Nach seiner Theorie konnte der grofle Widerstand bei hohen Geschwindigkei-
ten mit einem gepfeilten Fliigel verringert werden, bzw. eine hohere Geschwindigkeit erreicht
werden.

1941 zeigte sich dann noch ein ganz anderes Problem, ausgeldost durch die Stromungsablo-
sung. Die Manovrierfahigkeit eines Flugzeuges in dem noch unbekannten, hohen Geschwin-
digkeitsbereich war nicht mehr gegeben. Eine Lockheed P-38 stiirzte nach einem Sturzflug ab,
weil der Pilot die Maschine nicht abfangen konnte. Wéhrend des Sturzfluges wurde eine so
hohe Geschwindigkeit erreicht, dass es zu Stromungsablosungen durch Verdichtungsstof3e
kam. Weil die Stromung an den Steuerflichen nun nicht mehr anlag, waren alle Steuereinga-
ben wirkungslos. Zudem erklérte Stack, dass der Auftriebsverlust des Fliigels zu einem hohe-
ren effektiven Anstellwinkel des Hohenleitwerks fiihrte, es dadurch mehr Auftrieb erzeugte
und somit die Nase des Flugzeugs weiter nach unten driickte.

Der rapide Anstieg des Widerstandes bei hohen Geschwindigkeiten verbunden mit den Steue-
rungsproblemen fiihrte zur damaligen Zeit hdufig zu der Frage, ob man jemals Motoren haben
wiirde, die stark genug wiren um schneller als der Schall fliegen zu kénnen oder ob man die
sogenannte Schallmauer iiberhaupt jemals durchbrechen konnte. Die damaligen Erkenntnisse
stimmten eher negativ weil der Widerstand bei M — 1 unendlich groB3 zu werden schien (sie-
he Bild 2.1). 1947 zeigte sich dann mit dem ersten Uberschallflug der Bell X-1, der Wider-
stand kann iiberwunden werden; die Schallmauer ist keine physikalische Barriere.

UNKNOWN THE
TRANSONIC GAP
| i
I |
] 1
1 [}
=
g KNOWN
é KNOWN ~ '
m
)
O
2
a
0 0.5 1.0 15 2.0
MACH NUMBER
Bild 2.1 Der unbekannte transsonische Bereich

(Anderson 2000)
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3  Verdichtungsstof}

Ein VerdichtungsstoB ist nach Anderson 2001 eine Linie (eigentlich eine extrem diinne Regi-
on) bei deren Uberschreiten sich viele Parameter einer Stromlinie schlagartig verindern. Auf-
treten kann ein solcher StoB, wenn eine Uberschallstromung einen starken Druckanstieg er-
fahrt oder wenn sie plotzlich in eine andere Richtung abgelenkt wird (Dubs 1975). Verbunden
mit einem VerdichtungsstoB ist auch immer eine Zunahme der Entropie und eine Abnahme
des Totaldrucks. Auch der statische Druck, die Dichte und die Temperatur nehmen stark zu.
Dagegen ist die Geschwindigkeit und die Machzahl hinter einem Sto3 immer geringer. Bei ei-
nem geraden Stof} sinkt die Machzahl immer auf Unterschallgeschwindigkeit ab, wihrend
nach einem schrigen oder gekriimmten Verdichtungssto3 immer noch M > 1 sein kann. Die
Totaltemperatur und Totalenthalpie dndern sich nicht bei einem VerdichtungsstoR3.

M, > My <M,
Vll O ® v, <V,
P2 2D
£ >0y
T, >T
Sy 25
Po2 <Pyi
Poa hoa =hy,

(a) Oblique shock wave

M, > M, <1
M B<h
P1 @ @ P>
oy Py > P
T, ,>T,
5 Sy 2>
Po Pur <Pu,
Moy hya =hy

(b) Normal shock wave

Bild 3.1 Gerader und schrager Ver-
dichtungsstol? (Anderson 2001)

Nach Bertin 2002 kann beim Flug in sehr feuchter Atmosphére die lokale Temperatur der ii-
ber dem Fliigel beschleunigten Luft unter den Taupunkt fallen. Dadurch kondensiert der Was-
serdampf in der Luft und wird sichtbar. Wird die Strémung danach durch einen Verdichtungs-
sto3 wieder abgebremst, erhoht sich die Temperatur und das Wasser verdampft wieder. Die
bei hohen Flugmachzahlen auftretenden VerdichtungsstoBe kdnnen somit bei giinstigen Be-
dingungen in Form von Kondensationsfeldern, wie in Bild 3.2 zu sehen ist, beobachtet wer-

den.
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4  Geschwindigkeitsdefinitionen

In der Aerodynamik wird die Stromungsgeschwindigkeit oder auch die Fluggeschwindigkeit
hiufig als Machzahl angegeben. Dabei wird die Geschwindigkeit in Relation zur Schallge-
schwindigkeit gestellt. Die Schallgeschwindigkeit ist die Geschwindigkeit mit der sich Sto-
rungen in einem Medium ausbreiten und ist in der Atmosphére von der Temperatur abhingig.

a=~KRT (4.1)

Wird Luft als ein perfektes Gas angenommen, so ist der Isentropenexponent mit x =1,4 kon-
stant. Die universelle Gaskonstante fiir Luft betrdgt R = 287,05 J/(kg-K). Aus Gleichung 4.1

ist ersichtlich, dass mit zunehmender Hohe und somit niedrigerer Temperatur auch die Schall-
geschwindigkeit sinkt.

Um einfacher beurteilen zu konnen ob sich etwas mit Uber- oder Unterschall bewegt, wurde
die Machzahl eingefiihrt, welche ein Verhéltnis der Fluggeschwindigkeit zur Schallgeschwin-
digkeit ist.

m=r 4.2)

Bewegt sich ein Kdrper genau mit Schallgeschwindigkeit, so ist M =1. Bei M <1 befindet
man sich im Unterschallbereich und bei M >1 im Uberschallbereich.

Fiir den Unterschallbereich muss nun noch zwischen inkompressibler und kompressibler Stro-
mung unterschieden werden. Dabei bezeichnet man eine Stromung als inkompressibel, wenn
die Dichte von Luft konstant ist. Allerdings ist dem nicht so, denn die Luftdichte ist nicht kon-
stant. Die Dichtednderung wird nach

p -1 1/(x-1)
—0:(1+—sz (4.3)
P 2

berechnet. Fiir x =1,4 ist dies in Bild 4.1 dargestellt.
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Bild 4.1  Dichtednderung mit zunehmender Machzahl
(Anderson 2001)

Im unteren Machzahlbereich M < 0,3, hat die geringe Anderung der Dichte (ca. 5 %) jedoch
kaum Einfluss auf die Druckverteilung und kann daher in diesem Bereich als konstant ange-

nommen werden (Anderson 2001). Der Fehler bei der Berechnung von statischen Driicken
bei M =0,5 liegt nach Bertin 2002 bei ca. 1 %. Im hohen Machzahlbereich macht sich der

Einfluss der verdnderlichen Dichte stidrker bemerkbar und fiihrt so zu Abweichungen zwi-
schen den wahren aerodynamischen Kriften und den mit der linearen Theorie berechneten
Werten. Mit der Prandtl-Glauert Regel kann ein Bezug zwischen der berechneten inkompres-
siblen Druckverteilung und der realen kompressiblen Druckverteilung hergestellt werden.

C
C =—22 (4.4)

o l-M2

Auch andere Beiwerte wie ¢, oder ¢, miissen mit dem Faktor 1/ \J1—M korrigiert werden.
Diese Theorie versagt aber oberhalb von M =0,7. Verbesserte Korrekturfaktoren gibt es von

Karman-Tsien oder von Laitone.

4.1 Kiritische Machzahl

Die kritische Machzahl ist definitionsgemd3 die Machzahl der freien Zustrdmung M _, bei

der erstmals in einem Stromungsfeld Schallgeschwindigkeit (M =1) erreicht wird. Gekenn-
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zeichnet wurde die kritische Machzahl frither hdufig mit einem Sternchen (M *). Heutzutage

wird die Machzahl als M, geschrieben. Setzt man einen Kdrper, z.B. ein Profil einer unge-

storten Anstromung aus, so weichen die lokalen Geschwindigkeiten auf der Profiloberfliche
von der Geschwindigkeit der Zustromung ab. Durch die Verdriangung des Korpers nimmt die
Geschwindigkeit entlang einer gekriimmten Profilkontur zu, verbunden mit einer Druckmin-
derung. Die direkte Abhédngigkeit zwischen der Geschwindigkeit und dem statischen Druck ist
anhand der vereinfachten Bernoulli Gleichung (Gleichung 4.5) leicht erkennbar.

P, =D.. +%pmvi = constant (4.5)

Locally supersonic flow
= —_____$_-_ p,cr=—l-4()5 7
Locally subsonic flow
-1.0 | Locally supersonic flow 7| -1.0 + -
-~ ———— ~1— — Cper=—0.681
-0.5 Locally subsonic flow Cp 05} 1
M_=0.725
“ M., =0.575
R,=5.34x100 P
05 1 05} e
1.0 L a L L 1.0 L 1 I i
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.C 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

X
c

Bild 4.2 Druckverteilung eines NACA 0012 Profils bei a = 0° (nach Anderson 2001)

Bei dem symmetrischen Profil NACA 0012 wird schon bei einer Machzahl von M_ =0,73

(Anstellwinkel a =0") lokal Schallgeschwindigkeit auf dem Profil erreicht. Dieses Profil hat

somit eine kritische Machzahl von M . =0,73. Bei unsymmetrischen Profilen wird immer

zuerst auf der Saugseite Schallgeschwindigkeit erreicht. Wird die Zustromgeschwindigkeit
noch weiter erhoht, so entsteht auch auf der Druckseite des Profils ein Gebiet in dem M >1

ist. Innerhalb des Geschwindigkeitsbereiches M, < M ., <1 gibt es demnach sowohl lokale

Gebiete mit Unterschallstrdmung als auch Gebiete mit Uberschallstromung. Man spricht in
diesem Fall von transsonischen Stromungen.

Berechnet werden kann die kritische Machzahl von Profilen nach Anderson 2001.
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(CP’O )min _ 2 1+ [(K—l)/Z]Mf”, K _1 (4 6)
\ll_Mfm _Wczm 1+(K—1)/2 |

Der minimale Druckbeiwert des Profils bei niedriger Machzahl (C 0 )min muss aus einem Pro-

filkatalog ermittelt werden. Da die gesuchte Variable M auf beiden Seiten der Gleichung

crit
auftaucht, kann die Formel nur iterativ gelost werden. Die Iteration sollte so lange durchge-
fiihrt werden, bis die Ergebnisse auf beiden Seiten der Gleichung mit einer ausreichenden Ge-
nauigkeit iibereinstimmen. Bei einem Beispiel in Anderson 2001 wird bis zu einer Uberein-
stimmung der vierten Stelle hinter dem Komma gerechnet. Die Herleitung dieser Rechnung,
die iterative Beispiellosung sowie eine alternative graphische Losung konnen der Quelle ent-

nommen werden.

4.2 Machzahl des Widerstandanstiegs

Die zweite wichtige Machzahl beim Flug mit hoher Unterschallgeschwindigkeit ist die Mach-
zahl des Widerstandsanstiegs (drag-divergence Mach number) M, ,. Sie ist nicht fest defi-

niert, es gilt jedoch M, < M ., . Nach Erreichen der kritischen Machzahl beginnt der Wider-

crit

stand stark zuzunehmen (Bild 4.3).

Ca
. g
Sound barrier
h
Moo
\ f
a b 4
Cq0— * |
! |
i |
1 |
0 M, | 1.0 Moo
|

Mdrag‘divergence

Bild 4.3 Widerstandsanstieg (Anderson 2001)
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Nach einer Definition von Boeing wird die Machzahl bei welcher der Widerstandsbeiwert um

0,002 groBer ist als bei M, als M, angesetzt. Wie weit M ., und M ,,, auseinanderliegen

crit crit

hingt von dem Profil ab. Raymer 1989 gibt als typischen Abstand zwischen den beiden
Machzahlen 0,08 an. Nach Shevell 1980 ist A, , definiert als die Machzahl, bei der gilt:

dc,
dM

=0,05. (4.7)

Dort wo die Kurve C,, iliber M einen Steiggradienten von 0,05 (bzw. 0,10 nach Douglas, sie-

he Roskam 1997) hat, kann man die Machzahl des Widerstandsanstiegs ablesen. Dies kann
man allerdings auch nur tun, wenn man eine solche Kurve zur Verfiigung hat, zum Beispiel
durch Windkanalmessungen oder Flugversuche.

Cyq Constant ¢, Cq Constant c,

Ac,; = 0.0020 //\
acy
24 = 0.10 /{——L

Douglas Boeing l

My > M My > M

Bild 4.4 Zwei Definitionen der Machzahl des Widerstandsanstiegs (Roskam 1997)

Eine Methode zur Berechnung der Machzahl des Widerstandsanstiegs liefert Weishaar 2000.
In diese Formel gehen der Auftrieb, die Fliigelpfeilung und die relative Profildicke ein.

t
_ KA _ 4 _ CL
My, = 2 3 (4.8)
cos¢p cos ¢ 10cos” ¢

mitK , =0,80-0,90 (4.9)

Es wird auch noch eine Formel angegeben mit der die kritische Machzahl errechnet werden
kann.

)
01) (4.10)

Mcrit = MDD - (g

Damit wire die kritische Machzahl immer um 0,108 kleiner als M, ,.
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5 Widerstand

Der Widerstand eines Flugzeugs setzt sich aus mehren Anteilen zusammen. Dabei muss aller-
dings noch unterschieden werden, ob es sich um einen Flug bei Unterschall- oder Uberschall-
geschwindigkeit handelt. Im ersten Fall besteht der Gesamtwiderstand aus dem Nullauf-
triebswiderstand, dem Induzierten Widerstand und dem Wellenwiderstand.

Cp =Cpy +Cp, +AC,, (5.1)

Bei Uberschallgeschwindigkeit tritt neben dem Wellenwiderstand aufgrund des Flugzeugvo-
lumens noch der sogenannte Induzierte Wellenwiderstand auf, welcher von dem Auftrieb ab-
hingig ist. Im folgenden soll hier jedoch nur der Wellenwiderstand bei Unter- bzw. Trans-
schall beriicksichtigt werden. Weitere Informationen zum Wellenwiderstand bei Uberschall
konnen Bertin 2002 entnommen werden.

Roughness

Miscellaneous
Wave
Interference

Skin
friction

Afterbody

Lift-induced
drag

Bild 5.1 Zusammensetzung des Gesamtwiderstands
eines typischen Transportflugzeugs (Bertin 2002)

Angegeben wird der dimensionslose Widerstandsbeiwert meist in drag counts (cts). Ein drag
count ist 10000x C,. Ein Widerstand von 0,02 entspricht also 200 cts.

5.1 Nullauftriebswiderstand

Der Nullauftriebswiderstand, also der vom Auftrieb unabhéngige Widerstand, kann auch noch
weiter unterteilt werden. Er setzt sich zusammen aus dem Reibungs- und Formwiderstand,
welche zusammen auch als Profilwiderstand bezeichnet werden sowie dem Interferenzwider-

stand und dem Zusatzwiderstand.
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Dabei entsteht der
e Reibungswiderstand durch die reibungsbehaftete Stromung der Luftmolekiile innerhalb
der Grenzschicht auf dem Profil
e Formwiderstand durch das Korpervolumen bzw. die Korperform
e Interferenzwiderstand durch die gegenseitige Beeinflussung von Stromungsfeldern
e Zusatzwiderstand z.B. durch Klappen, Fahrwerke, Antennen, Auflenlasten etc.

Abgeschitzt werden kann der Nullauftriebswiderstand nach Scholz 1999 (basierend u.a. auf
DATCOM 1978).

5.2 Induzierter Widerstand

Der vom Auftrieb abhingige Widerstand wird induzierter Widerstand genannt. Es zeigt sich,
dass ein Fliigel mit endlicher Spannweite im Gegensatz zum zweidimensionalen Profil selbst
in reibungsloser Stromung einen Widerstand erfahrt. Aufgrund des Druckunterschiedes zwi-
schen der Fliigelober- und Unterseite entsteht an den Fliigelspitzen eine Zirkulationsstromung
von dem hoheren Druck auf der Unterseite hin zu dem niedrigeren Druck auf der Oberseite.
Zusammen mit der Vorwértsgeschwindigkeit bilden sich Wirbel wie in Bild 5.2 dargestellt.

Vortex Syst
ortex System Relative airflow
Leadingedge J ‘] u | [' |, Uppersurface
'y y y ( ! i | flow (inboard)
\ I i 3 /
! \ \
Trailingedge » ¥ #¥ W v A y\ y \ Lower surface
(a) flow (outboard)

Relatively low pressure
on the upper surface

C t>Tipvortex
+ o+t T

Relatively high pressure
on the lower surface

(b)

Bild 5.2 Entstehung von Randwirbeln (Bertin 2002)



27

Bei der Bildung solcher Wirbel wird dem Fliigel Energie entzogen. Somit muss mehr Energie
aufgewendet werden, dies entspricht einem Widerstand. Berechnet wird der induzierte Wider-
stand mit folgender Formel:

_C
e

Cp, (5.2)

Demnach ist der Widerstand direkt von dem Quadrat des Auftriebs abhingig. AuBlerdem geht
hier auch noch die Streckung des Fliigels mit ein. Es gilt folglich, je groBer die Streckung,
desto kleiner ist der induzierte Widerstand.

5.3 Wellenwiderstand

Der Wellenwiderstand ist ein typischer Effekt des Uberschallfluges und wird wegen seiner
Ursache, den VerdichtungsstoBBen beziechungsweise —wellen so genannt. Allerdings ist auch
der Anstieg des Widerstands im hohen Unterschallbereich ein Wellenwiderstand, da auch hier
schon durch Kompressibilititseffekte Verdichtungsstofle entstehen. Wie bereits beschrieben,
wird die Stromung um einen Korper beschleunigt und kann ab der kritischen Machzahl lokal
Schallgeschwindigkeit oder sogar Uberschallgeschwindigkeit erreichen. Der damit unweiger-
lich verbundene Verdichtungssto3 fiihrt zu einem starken Druckanstieg im hinteren Bereich
des Korpers. "Die durch den StoB ... verdnderte Druckverteilung liefert zusétzliche Saugkréfte
am riickwértigen Teil des Profils, welche den Widerstandsbeiwert ansteigen lassen ... ".
(Schlichting 2001). Wird die Machzahl weiter erhoht, so beginnt der Verdichtungssto3
stromabwérts zu wandern und beeinflusst die diinne Grenzschicht. Ist der Drucksprung zu
stark, kann die Grenzschicht der Korperkontur nicht mehr folgen und 16st ab. Hinter dem
VerdichtungsstoB3 entsteht so ein relativ grofes Totwassergebiet, welches wiederum mehr Wi-
derstand bedeutet.

_~“LOCALLY
.~ SUPERSONIC
HIGH-SPEED 7 oW

SUBSONIC FLOW A

) SEPARATED
FLOW

P

Bild 5.3 Strémungsablésung nach Verdichtungsstof}
(Anderson 2000)
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6  Stromungseffekte bei transsonischer
Geschwindigkeit

Dieser Abschnitt beschreibt die Probleme, die beim Flug mit hohen Geschwindigkeiten auf-
treten konnen, fiir die Bereiche Fliigel, Leitwerk und Rumpf.

6.1 Fligel

Ein Fliigel durchlduft bei einer Erh6hung der Geschwindigkeit bis in den transsonischen Be-
reich mehrere Phasen, wie Bild 6.1 verdeutlicht.

@) (b) ©

Flow Shock Shock Shock
— wave wave waves
=l T
Shock Flow
wave
(d) (e
Bild 6.1 Flagelprofil bei transsonischer Anstrémung:

(@) M..=0,75; (b) M.. = 0,81; (c) M.. = 0,89; (d) M.. = 0,98; (e) M..= 1,4
(Bertin 2002)

Bei diesem symmetrischen Fliigelprofil mit einem kleinen Anstellwinkel erreicht die lokale
Stromung bei M _ = 0,75 auf der Profiloberseite Uberschallgeschwindigkeit (siehe auch Bild

6.2). Nach Bertin 2002 wird die Stromung am hinteren Teil des Profils ohne einen Verdich-
tungssto3 wieder auf Unterschall abgebremst. Der Profilauftriebsbeiwert ist dabei ca. 60 %
hoher als bei niedrigen Machzahlen (Bild 6.3). Bei M_ = 0,81 entsteht auf der Oberseite ein

VerdichtungsstoB3, bei dem auch die Grenzschicht ablost. Mit weiter zunehmender Machzahl
(¢) und (d) wandert der Verdichtungssto3 auf der Oberseite nach hinten und nimmt an Stirke
zu. AuBlerdem entsteht auch auf der Unterseite ein Verdichtungssto3, wodurch auch der Druck
auf der Unterseite niedriger wird und so der Auftriebsbeiwert absackt. Bei (d) haben beide
StoBe die Hinterkante erreicht und die lokalen Geschwindigkeiten auf der Ober- und Untersei-
te liegen fast auf der gesamten Léange iiber der Schallgeschwindigkeit. Bild (e) zeigt die Situa-
tion bei einer Uberschallanstromung. Dabei sind die Wellen an der Hinterkante schwicher
und es hat sich ein zusdtzlicher gebogener Verdichtungssto3 vor der Profilnase gebildet.



Bild 6.2 Lokale Geschwindigkeiten am Profil
(nach Kroo 2004)
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Bild 6.3 Profilauftriebsbeiwert als Funktion der Machzahl
(Bertin 2002)

Zusitzlich zu dem hohen Widerstandsanstieg eines Fliigels, verbunden mit der Auftriebsver-
ringerung tritt beim Fliigel noch ein anderes Problem auf. Die Verdichtungsstole und die
Grenzschichtablosungen konnen ab einer bestimmten Machzahl zu einem starken Schiitteln,
dem sogenannten Buffeting fithren. Ein sich mit dieser Geschwindigkeit bewegendes Flugzeug
ist groBen strukturellen Belastungen ausgesetzt. Auch die Mandvrierfahigkeit ist stark beein-
trachtigt, da sich die Steuerflachen in der abgelosten Stromung befinden und unwirksam wer-
den. Nach Dubs 1975 konnen drei Fille eintreten. So kann im ersten Fall das Ruder ausge-
schlagen werden ohne das eine Wirkung auftritt. Im zweiten Fall konnen die Luftkridfte am
Ruder so stark werden, dass sich das Ruder nicht mehr bewegen ldsst, es blockiert. Schlielich
konnen die VerdichtungsstoBe sogar zur Umkehr der Ruderwirkung fithren. Der zuldssige
Machzahlbereich hat somit nicht nur eine wirtschaftliche Begrenzung sondern auch flugme-
chanische Grenzen.
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6.2 Leitwerk

Die Stromungseffekte am Leitwerk sind denen am Fliigel prinzipiell dhnlich, da es sich bei
dem Leitwerk um "kleine Fliigel" handelt. Da bei abgeloster Stromung die Wirksamkeit der
Ruder nachlassen kann (siehe oben), darf es auf keinen Fall zuerst am Leitwerk zu Verdich-
tungsstofBen kommen. Das Flugzeug wéren sonst mandvrierunfahig. Beim Entwurf ist also
darauf zu achten, dass die Leitwerke (Hohenleitwerk und Seitenleitwerk) eine hohere kritische
Machzahl aufweisen als der Fliigel. Um das zu erreichen, sollten sie eine stirkere Pfeilung
und eine geringere relative Dicke besitzen (siche dazu Abschnitt 7).

Wie bereits in Abschnitt 2 erldutert, kann die Stromung am Leitwerk aber auch durch Ver-
dichtungsstof3e am Fliigel erheblich beeintrachtigt werden. Nach Torenbeek 1988 treten diese
zuerst in der Ndhe der Fliigelwurzel auf. Das Leitwerk liegt somit direkt im Nachlauf der ge-
storten Stromung. Die Verschiebung des Neutralpunktes und der Auftriebsverlust des Fliigels
konnen zu einem verringerten Abtrieb des Leitwerks fiihren. Das resultierende Nickmoment
zieht die Nase des Flugzeugs nach unten. Ein teilweise nicht mehr zu kontrollierender Zustand
entsteht. Um diese Beeinflussung moglichst gering zu halten, muss das Leitwerk im Entwurf
sorgfaltig positioniert werden.

6.3 Rumpf

Bei einem Flugzeugrumpf handelt es sich typischerweise um einen Rotationskdrper. Dieser ist
sehr schlank, die Lange ist wesentlich groB3er als die Breite und Hohe, bzw. als der Durchmes-
ser. Ahnlich wie bei einem Profil produziert die Rumpfform lokal Ubergeschwindigkeiten,
wodurch sich die Druckverteilung entlang des Korpers dndert. Es zeigt sich allerdings, "dass
beim Rotationskdrper die maximale Ubergeschwindigkeit erheblich kleiner ist als beim Flii-
gelprofil gleichen Dickenverhiltnisses." (Schlichting 2001). In Bild 6.4 wird die Druckvertei-
lung tiber einem Flugzeugrumpf dargestellt.
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Bild 6.4 Druckverteilung eines schematischen Rumpfes

(Schlichting 2001)

Die niedrigeren Ubergeschwindigkeiten erlauben folglich hohere Fluggeschwindigkeiten, da
lokal spiter als beim Fliigel Uberschallgebiete entstehen. Dadurch beginnt auch der Wider-
standsanstieg spdter. Wahrend sich auf dem Fliigel bereits Verdichtungsstoe bilden, kann
sich der Rumpf noch in Unterschallstromung befinden. Dies wird bestdtigt durch Hoerner
1965. Demnach treten kritische Stromungen immer zuerst am Fliigel eines Flugzeuges auf.
Raymer 1992 gibt hingegen an, dass bei einem recht stumpfen Rumpfvorderteil Verdich-
tungsstole noch vor StoBen am Fliigel auftreten kdnnen. In so einem Fall wird folglich auch
M ,,, von der Rumpfform bestimmt und kann nach Raymer 1992 sehr einfach abgeschatzt
werden. Dazu muss L, , die Linge von der Flugzeugnase bis zu der Stelle an der der Rumpf-
querschnitt konstant wird bekannt sein, sowie der Rumpfdurchmesser d an dieser Stelle. Aus
Bild 6.5 kann die Machzahl des Widerstandsanstiegs fiir den Rumpf abgelesen werden. Mit
den aus einer Dreiseitenansicht gewonnenen Mallen ergibt sich fiir einen Airbus A330
2L /d = 4,6 und damit ein M ., von ungefihr 0,85.

SUPERSONIC DESIGN

SUBSONIC
DESIGN

2Ln
(2a)

Bild 6.5 MDD des Rumpfes (Raymer 1992)
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7  Wichtige Flugelparameter

In diesem Abschnitt werden die wichtigsten Fliigelparameter vorgestellt, sowie deren jeweili-
ger Einfluss auf den Wellenwiderstand.

7.1 Relative Profildicke

Die relative Profildicke ist das Verhéltnis der Profildicke ¢ (oder d) zur Profiltiefe ¢ (oder /).
Man erhélt einen dimensionslosen Wert 0<7#/c <1 und kann damit verschiedene Profile

leicht miteinander vergleichen. Abgesehen vom Einfluss der relativen Dicke auf den maxima-
len Auftriebsbeiwert eines Profils wirkt sich die relative Dicke natiirlich auch auf den Wider-
stand aus. Generell weisen dickere Profile einen héheren Formwiderstand auf. Hinzu kommt
der Einfluss auf den Widerstandsanstieg bei hohen Unterschallgeschwindigkeiten. Dabei
héingt die auf einem Profil maximal erreichbare Ubergeschwindigkeit direkt von der Dicke ab.
Ein dickeres Profil erzeugt lokal hohere Geschwindigkeiten. Folglich bilden sich hier frither
Uberschallgebiete und es entstehen VerdichtungsstoBe. Dickere Profile haben somit eine nied-
rigere kritische Machzahl. In dem Zusammenhang sei noch erwéhnt, dass auch der Anstell-
winkel die kritische Machzahl eines Profils verringert.
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Bild 7.1 Einfluss der relativen Profildicke auf den Widerstandsanstieg

a)a=0° b) a=4° (Schlichting 2001)

Eine weitere Rolle spielt auch die Dickenriicklage eines Profils. Dabei gilt, je weiter hinten
die maximale Dicke liegt, desto hoher ist die kritische Machzahl. Die Stromung wird vor der
dicksten Stelle wegen der flacher ansteigenden Profilkontur sanfter beschleunigt und bleibt
langer laminar. Hoerner 1965 zeigt, dass die optimale Dickenriicklage bei 0,5 liegt. Zur die-
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ser Zeit moderne Fliigelprofile wiesen eine maximale Dicke bei ca. 0,35 bis 0,5 auf. Zu beach-
ten ist dabei noch, dass der Ort der maximalen Profildicke nicht zwingend auch dem Ort des
minimalen Drucks entspricht, wie man vermuten konnte. Der Ort an dem die hochste Ge-
schwindigkeit (und der niedrigste Druck) erreicht wird ist vielmehr von der gesamten Geo-
metrie des Profils abhidngig. Bei einem vierstelligen NACA Profil 0012 liegt der Ort vor der
dicksten Stelle (Bild 7.2). Gezeigt wird aber, dass die maximale Geschwindigkeit auch erst
hinter der Dickenriicklage auftreten kann. Der Nutzen dieses Effektes wird in Abschnitt 8.1
noch néher erldutert.
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Bild 7.2 Ort des minimalen Drucks (Anderson 2000)
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7.2  Pfeilung

Fiir den sogenannten Pfeileffekt gibt es in der Aerodynamik zwei Erkldrungsansétze. Die erste
Moglichkeit findet man unter anderem in Anderson 2001. Wie in Bild 7.3 gezeigt wird, ist
die relative Dicke eines geraden Fliigels hier ¢, /c, =0,15. Wird der Fligel nun um 45° nach

hinten geschwenkt, so verldangert sich die effektive Profiltiefe um den Faktor 1,41. Bei unver-
dnderter Dicke betrigt die relative Profildicke somit nur noch ¢, /c, =0,106. Die Strémung

iiber einen gepfeilten Fliigel verhélt sich danach wie bei einem diinneren Fliigel. Daraus folgt,
wie in Abschnitt 7.1 bereits beschrieben, eine hohere kritische Machzahl und eine hoéhere
Machzahl des Widerstandsanstiegs als bei einem geraden Fliigel. Fiir mich ist diese Erklarung
allerdings nicht sehr einleuchtend. Bei einem Flugzeugentwurf wéhle ich anhand meiner Di-
mensionierung ein geeignetes Profil aus, welches meine Anforderungen erfiillt. Dieses Profil
verbaue ich dann parallel zur Flugzeuglingsachse in dem Fliigel, egal ob gerade oder gepfeilt.
Sollte ich mich bei einem geraden Fliigel nachtrdglich dazu entschlieBen, den Fliigel zu pfei-
len, so miisste ich ein anderes Profil verwenden um den gewiinschten Effekt zu erhalten.
Wenn ich den gepfeilten Fliigel mit dem zuvor gewihlten Profil bauen wiirde, hétte ich keinen
Unterschied zum geraden Fliigel.

1_0.15 .
<y Segment of

straight wing

L2 _
&= 0.106

Bild 7.3 Pfeileffekt - Verringerung der effektiven Profildicke
(Anderson 2001)
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Die urspriingliche Theorie des gepfeilten Fliigels wurde 1935 von Busemann vorgestellt. Da-
nach kann die Anstrdommachzahl M _ eines schrig angestromten Fliigels in zwei Komponen-

ten zerlegt werden, welche rechtwinklig (A ,) und parallel (hier nicht gezeigt) zur

Fliigelvorderkante stehen (Bild 7.4).
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Bild 7.4 Pfeileffekt - Senkrechte Komponente
(Torenbeek 1988)

Die parallel zur Fliigelvorderkante verlaufende Komponente spielt fiir die am Fliigel entste-
henden Krifte keine Rolle. Lediglich die Geschwindigkeitskomponente im rechten Winkel
zur Vorderkante erzeugt das Stromungsfeld des Fliigels. Aus der geometrischen Betrachtung
folgt Gleichung 7.1.

M, =M -cosgp,, (7.1)

Dies gilt fiir einen schrdg angestellten Fliigel unendlicher Spannweite. Die effektive Anstro-
mung des Fliigels ist hier immer kleiner als die Flugmachzahl. Dadurch kann sich der Fliigel
bei entsprechend hohem Pfeilwinkel auch bei M _ =1 noch im Unterschallgebiet befinden.

Bei einem richtigen Fliigel kann die mit Gleichung 7.1 vorhergesagte Verringerung der effek-
tiven Machzahl (und damit eine Erh6hung der kritischen Machzahl) nicht ganz erreicht wer-

den. Nach Torenbeek 1988 betriigt der Faktor nur (cos (p)fl/ ?, da es sich um einen endlichen

Fliigel handelt und die dreidimensionale Stromung an der Fliigelspitze und Fliigelwurzel den
Effekt der Pfeilung verringert.

M, =M - [cosg,, (7.2)
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7.3  Streckung

Auch mit der Streckung eines Fliigels kann der Wellenwiderstand beeinflusst werden. Bei
niedrigen Geschwindigkeiten hat die Streckung, also das Verhéltnis der Spannweite zur Flii-
gelflache, einen starken Einfluss auf den induzierten Widerstand. Gemal3 Gleichung 5.2 pro-
duziert ein Fliigel groBBer Streckung einen kleineren Widerstand. Bei hoheren Geschwindigkei-
ten wirkt sich eine Streckung von A >4 kaum auf den Widerstandsanstieg aus. Bei einer
Streckung unterhalb von 4 =2 jedoch steigt die Machzahl des Widerstandsanstiegs pl6tzlich
an. Hoerner 1965 erklirt dies mit dem eher zweidimensionalen Verhalten der Strémung bei
einer groBBen Streckung. Ist die Streckung hingegen klein, so hat die Stromung einen dreidi-
mensionalen Charakter. Uber die Fliigelspitzen kdnnen sich Ubergeschwindigkeiten und
Druckunterschiede etwas verringern.
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8  Widerstandsreduzierung

Eine Reduzierung des Wellenwiderstands kann nicht nur durch eine Anpassung der in Ab-
schnitt 7 genannten Fliigelparameter erreicht werden, sondern auch durch spezielle Designre-
geln. Die beiden wichtigsten und bekanntesten Maflnahmen dazu sind die sogenannten Super-
kritischen Profile und die Querschnittsflachenregel.

8.1 Superkritische Profile

Superkritische Profile wurden 1965 von Whitcomb entwickelt. Es handelt sich dabei um eine
Serie von Profilen, die eine eher flache Oberseite aufweisen (Bertin 2002). Wie man in Bild
8.1 erkennen kann, wird die lokale Machzahl dabei im Vergleich zu einem konventionellen
Profil etwas verringert und der Verdichtungsstol wird nach hinten verschoben. Dadurch ver-
liert der Sto3 an Stirke, der Drucksprung ist nicht so gro3. Erreicht wird dies durch eine spe-
ziell geformte Profilnase mit relativ groBem Nasenradius. Die Stromung wird dadurch an der
Nase stark beschleunigt und dann durch die geringe Profilwolbung stetig abgebremst. Damit
fallt auch die Ablosung der Grenzschicht weniger stark aus und der Wellenwiderstand des
Profils ist kleiner. Die kritische Machzahl entspricht dabei der eines konventionellen Profils,
allerdings vergrofert sich der Abstand bis zum Widerstandsanstieg. Man kann das Profil also
weiter oberhalb der kritischen Machzahl betreiben. Deshalb werden diese Profile auch super-
kritisch genannt. Moglich ist dabei eine Erh6hung der Flugmachzahl um bis zu 10 % (siche
dazu auch Bild 8.2).

Supersonic flow Strong shock wave

Weak shock
wave

Separated boundary
layer

__/

_ Upper surface

-\ Cp, sonic

PR
/ R

Cp / =~ X CP

II\ Lower surface ¢
+ +

Bild 8.1 Vergleich eines superkritischen Profils mit einem Profil der

NACA 64A Serie (Bertin 2002)
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Bild 8.2 Superkritische Profile im Vergleich mit konventionellen Profilen (Roskam 1997)

Der durch die flache Oberseite eingebiiite Auftrieb muss durch die Unterseite ausgeglichen
werden. Dazu ist diese im hinteren Abschnitt ungewohnlich konkav gekriimmt.

Der Nachteil solcher Profile ist der nach Dubs 1975 im allgemeinen geringe Auftriebshdchst-
wert. Daraus resultieren z.B. hohe Landegeschwindigkeiten, die mit zusétzlichen aerodynami-
schen Hilfen, wie Vorfliigeln und Klappen verringert werden miissen.

8.2  Querschnittsflaichenregel

Die Area Rule, wie sie im Englischen genannt wird, dient auch zur Reduzierung des Wellen-
widerstands. Diese Regel gibt vor, wie die Querschnittsfliche eines Flugkorpers entlang seiner
Langsachse verteilt sein sollte um einen mdglichst kleinen Wellenwiderstand zu erfahren. Ge-
nerell sollte die Kurve der Querschnittsfliche moglichst harmonisch verlaufen (Anderson
2001) und keine Spriinge oder Kicke aufweisen (Bild 8.3a und 8.3b).

Cross section BB, A(x)
with cross-se: ctional

A(x)
area A = f(x)

(sehematic onlyy,
Bild 8.3a Schematische Querschnittsverteilung Bild 8.3b Schematische Quer-
eines konventionellen Jets schnittsverteilung eines
(Anderson 2001) nach der Querschnitts-

flachenregel entworfenen
Jets (Anderson 2001)
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Der theoretische Ansatz der Querschnittsflichenregel ist nach Roskam 1997 der, dass die

Umstromung eines Flugzeugs gleich der eines zylindrischen Korpers mit dem gleichen Quer-

schnittsflichenverlauf ist. Somit beeinflusst diese Verteilung den Widerstand im transsoni-

schen Bereich. Ein zylindrischer Korper mit dem niedrigsten Wellenwiderstandswert wird

Sears-Haack-Korper genannt. Mathematisch wird dieser Korper iiber die Gleichung 8.1 be-

schrieben.

Der Wellenwiderstand dieses Korpers betrigt:

Or
CDW = __2 max
21
Ao ist die maximale Querschnittsfliche des Korpers

(8.1)

(8.2)

Bei einem Flugzeug erhoht sich die Querschnittsfliche im mittleren Bereich automatisch

durch die dort angebrachten Fliigel. Um die Flachen gleichméafBiger zu verteilen miisste man

den Rumpf im Fliigelbereich verschmaélern. Ein typisches Beispiel fiir ein solches Design ist

der Kampfjet Convair YF-102A4. Der Grund fiir den positiven Effekt der Rumpfeinschniirung

erklart sich mit Bild 8.4.
Approximate
streamlines
Compression
Initial position
of tip shock
Bild 8.4 Stromlinien eines gepfeilten Fligels

(Bertin 2002)
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Die Stromlinien eines gepfeilten Fliigels verlaufen im Vorderkantenbereich zunichst recht-
winklig zur Vorderkante (sieche Abschnitt 7.2). Dahinter werden sie allméhlich wieder abge-
lenkt und verlaufen parallel zur Zustromung. Im Fliigel-Rumpf-Ubergang entstehen bei hohen
Geschwindigkeiten mehrere Verdichtungsstéf3e um die Stromlinien parallel zum Rumpf aus-
zurichten. Mit den Verdichtungsstoflen ist unweigerlich auch wieder eine Widerstanderho-

hung verbunden.

Durch die Anwendung der Querschnittsflaichenregel kann der Widerstand verringert werden,
anders als beim superkritischen Profil, bei dem der Widerstandsanstieg zu hoheren Machzah-
len verschoben wird (Bild 8.5). Nach Anderson 2001 kann dabei eine Reduzierung der Wi-
derstandsspitze nahe M = 1 um den Faktor 2 erreicht werden.

Non-area-ruled body

Decrease in

peak transonic
drag due to ~——]
area rule

Drag coefficient, C 3

—_—
:lncrease in drag-divergence Mach

number due to supercritical airfoil

“ r

or

Free-stream Mach number, 'M_

Bild 8.5  Wirkung der Querschnittsflachenregel im Vergleich mit super-
kritischen Profilen (Anderson 2000)

Um die Effizienz dieser Methode gut auszunutzen, muss die gesamte Querschnittsflache eines
Flugzeugs entsprechend der Regel richtig verteilt werden. Dazu gehoren nicht nur die Quer-
schnittsanteile des Rumpfes und der Fliigel, sondern auch die der Triebwerke, Pylons, Anten-
nen, sowie alle Au3enlasten, wie z.B. Zusatztanks oder Bomben.

Im militdrischen Flugzeugbau konnte sich die Querschnittsflichenregel nicht so entscheidend
durchsetzen. Zwar war es in den 50er Jahren mit Hilfe der Gestaltungsrichtlinien moglich,
dass Kampfflugzeuge schneller als der Schall fliegen konnten. Da die Wirkung der Regel auf
den transsonischen Bereich begrenzt ist, ist sie fiir das Design heutiger Kampfjets, die mit
doppelter Schallgeschwindigkeit fliegen konnen, nicht mehr maf3geblich.

Auch in der zivilen Luftfahrt kam es nie zu einer konsequenten Anwendung der Querschnitts-
flichenregel. Ein danach entworfenes Flugzeug wiirde wie das in Bild 8.6 gezeigte aussehen.
Einen solchen eingeschniirten Rumpf zu bauen wére sowohl technisch als auch finanziell viel
zu aufwendig und wiirde Probleme bei der Kabinengestaltung mit sich bringen. Dennoch fand
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die Querschnittsflaichenregel teilweise Anwendung, wenn auch in wesentlich geringerem
AusmaB. Bei der Tupolev Tu-154 beispielsweise wurde am T-Leitwerk zusétzliches Volumen
in Form eines Torpedos angebracht. Dieser Verdrangungskorper verbessert die
Querschnittsverteilung im Bereich des Leitwerks (siehe Bild 8.7). Die Tu-154 ist heutzutage
mit M, =088 (berechnet mit Daten aus Jane's 1996) eines der schnellsten

Unterschallpassagierflugzeuge der Welt. Ein weiteres bekanntes Beispiel ist, nach Roskam
1997, der Ubergang zwischen dem mittleren Triebwerk und dem Seitenleitwerk einer DC-10.

Bild 8.6 Beispiel fur ein ziviles Transportflug-  Bild 8.7 Verdrangungskorper am Leitwerk
flugzeug, gebaut nach der Quer- (Dubs 1975)
schnittsflachenregel (Bertin 2002)
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9 Handbuchmethoden

In diesem Abschnitt werden einige, teils sehr unterschiedliche, Methoden vorgestellt, welche
die Abschitzung des Wellenwiderstands ermodglichen sollen. Diese Handbuchmethoden sollen
hier aber nicht zur Widerstandsermittlung im Flugzeugentwurf herangezogen werden, sondern
werden lediglich zur Darstellung der verschiedenen Herangehensweisen prasentiert.

Zunichst sollte man aber noch die Frage nach dem Anteil des Wellenwiderstands am Ge-
samtwiderstand etwas nidher beleuchten. In Bild 5.1 war bereits zu erkennen, dass der Wel-
lenwiderstand bei einem zivilen Verkehrsflugzeug keine grofle Rolle spielt. Dies soll nun aber
auch einmal mit Zahlen belegt werden. Dazu folgende Uberlegung: Der Gesamtwiderstand
berechnet sich nach Gleichung 5.1. Nach Young 2001 kann die maximale Gleitzahl
E,.. =L/D eines Flugzeugs durch Ermittlung des Minimums der umgekehrten Funktion 1/E

gefunden werden.

1
l—C_D_CDO—i_ECL_CDO_}_CL (91)
E C, C, C, mde '
Dazu wird nach C, abgeleitet und zu Null gesetzt.
1) ey,
=——204 =0 (9.2)

dc, C?  mde
Umgestellt nach C,, erhilt man:

C;

Cpy = e

(9.3)

Ein Vergleich mit Gleichung 5.2 zeigt, bei maximaler Gleitzahl ist der Widerstand bei Null-
auftrieb gleich dem induzierten Widerstand. Somit kann der Gesamtwiderstand bei maximaler
Gleitzahl durch Gleichung 9.4 berechnet werden.

C, =2C,, +AC,, (9.4)

Ein typisches Verkehrsflugzeug mit £, =18 und einer Streckung von 4 =8 hat damit fol-
genden Widerstand:
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Nach Young 2001 ist

=_ , 9.5
max 2 CDO ( )
daraus folgt:
1 mde 1 7-8-085
=— =— — =0,0165. 9.6
P4 4 18 -0

max

Unter der Annahme, dass das Flugzeug mit M ,, fliegt und somit per Definition (siche Ab-
schnitt 4.2) einen Wellenwiderstand von C,, =0,002 hat, ergibt sich ein Gesamtwiderstand

von

C, =2C,, +AC,, =2-0,0165+0,002 = 0,035 . (9.7)

Der Wellenwiderstandsanteil daran betrdgt folglich nur 5,7 %.

Dazu nun noch ein Beispiel mit Zahlen aus der Praxis. Nach Bottger 2004 hat ein 4330/4340
im Reiseflug folgende Daten:

M, =085 E._ =186 C, ~0,47

Aus dem Diagramm auf Seite 22 lassen sich die einzelnen Widerstandswerte ablesen.

Cp, =130cts C,, =110cts Cpy =15cts

Damit ergibt sich ein Gesamtwiderstand von C, =255cts, wobei der Wellenwiderstand

5,9 % ausmacht.

Ein weiteres Beispiel liefert Roskam 1997 fiir den Learjet 25. Fir ein M, =0,75 und
C, =0,336 wird der Gesamtwiderstand mit C, = 0,0338 angegeben. Der Wellenwiderstand
(Compressibility drag) hat mit AC,, =0,0028 einen Anteil von 8,28 %.

Es zeigt sich also, dass der Anteil des Wellenwiderstands wirklich relativ gering ausfillt. Ver-
standlicherweise, da man den Gesamtwiderstand so niedrig wie moglich halten will.
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9.1 Berechnung nach Raymer

Raymer 1992 bietet eine Methode, den Wellenwiderstand militérischer (Kampf-)Flugzeuge
im transsonischen Bereich zu berechnen. Dazu ist eine Formel fiir den Wellenwiderstand bei

einer Machzahl M >1,2 gegeben. Daraus, und mit einigen Faustregeln, ldsst sich auch der
Wellenwiderstand bei M, <M <M =12 berechnen. Laut Raymer 1992 kann diese Me-
thode sogar fiir die Abschitzung des Wellenwiderstands bei zivilen Passagiermaschinen ge-
nutzt werden.

Um zu einem Ergebnis zu gelangen muss zunichst der Wellenwiderstand bei M =1,2 be-

rechnet werden.

D 0,77 y 2
Y =E,,|1-0386(M —1,2)"" |- e I [ A 9.8)
1/2pv 100 2 1,
E,, ist das Verhdltnis zwischen dem Wellenwiderstand eines Sears-Haack-

Koérpers und dem vorliegenden Widerstand.

Bei einem perfekten Sears-Haack-Korper ist E,,, =1.

Ein Flugzeug mit einer sehr guten Querschnittsflichenverteilung und sehr
glatten Oberflidchen kann einen Wert von E,,, = 1,2 erreichen.

E,, =1,4-2,0 fiir ein Uberschallkampfflugzeug oder ein Uberschallver-

kehrsflugzeug.
Ein Flugzeug mit schlechter Querschnittsflichenverteilung hat einen Wert

von £, =2,0-3,0.

(3 ist der Pfeilwinkel der Fliigelvorderkante (in Grad).

A, ist die maximale Querschnittsflache des Flugzeugs abziiglich aller Einlass-
offnungen.

[ ist die Flugzeugldnge abziiglich aller Abschnitte mit konstantem Querschnitt

Der Wellenwiderstandsbeiwert ergibt sich durch eine Division mit der Fliigelfliche. Dieser
Wert wird in einem Diagramm iiber der Machzahl aufgetragen (siehe Bild 9.1, Punkt A).
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Bild 9.1 Wellenwiderstandsanstieg (Raymer 1992)

Bei M =1,05 (Punkt B) ist der Widerstand etwa genauso hoch wie bei M =1,2. Der Wel-
lenwiderstand bei M =1,0 (Punkt C) ist nur noch ca. halb so gro3 wie der bei Punkt A. Punkt
D zeigt den Wellenwiderstand bei M ,,, der per Definition 0,002 betrégt. Die kritische Mach-

zahl (Punkt E) liegt in etwa 0,08 unter der Machzahl des Widerstandsanstiegs. Mit Hilfe die-
ser Punkte kann der Verlauf des Wellenwiderstands in diesem Bereich gezeichnet werden.
Dazu soll eine Gerade zwischen die Punkte B und C gelegt werden, bis fast hinunter zur hori-
zontalen Achse. Zwischen D und C soll eine Kurve gezeichnet werden, welche sich tangential
an die Gerade anschmiegt. Die Punkte E und D konnen durch einen Kreisbogen verbunden
werden. Fiir weitere Punkte jenseits von A kann Gleichung 9.8 benutzt werden. Zuletzt muss
noch die Verbindung zwischen B und A gezeichnet werden. Nun kann der Wellenwiderstand
bei jeder gewiinschten Machzahl aus der Kurve abgelesen werden.

Diese Vorgehensweise mochte ich nun noch anhand einer Beispielrechnung demonstrieren.

Fiir die Ermittlung der Werte fiir 4, , /, und ¢,, habe ich eine Dreiseitenansicht eines Air-

bus A330-300 genutzt. In der Draufsicht kann man die Lingenanteile mit konstantem Quer-
schnitt gut erkennen und von der von Airbus angegebenen Gesamtlinge von 63,96 m abzie-

hen. /. ergibt sich damit zu 49 m. Auch der Pfeilwinkel der Fliigelvorderkante lésst sich

ausmessen und betrigt ca. 31,5 °. Fiir die maximale Querschnittsfliche habe ich einen Schnitt
(in der Draufsicht) durch das Flugzeug an der Fliigelhinterkante im Bereich des Fliigel-
Rumpf-Ubergangs definiert. Projiziert ergibt sich in der Frontansicht die Querschnittsfliche.
Davon habe ich zundchst die Rumpfquerschnittsfliche mit dem Rumpfdurchmesser von 5,64
m berechnet. Auf Millimeterpapier iibertragen habe ich dann die Restfliache, bestehend aus ei-
nem Teil des Fliigels, der Bellyfairing und der Flaptrackfairing ausgezéhlt. Aus dem Verhélt-
nis der bekannten Rumpfquerschnittsfliche zur "gezdhlten" Fliche kann ein maBstibliches
Verhiltnis gebildet werden und so die unbekannte Restflache ausgerechnet werden. Die Ge-
samtquerschnittsfliche an dem von mir gewéhlten Schnitt, ergibt sich daraus zu
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D
A, =6084m”. Mit Gleichung 9.8 kann dann —% bei M =1,2 berechnet werden. Dabei
q

wird der mittlere Teil der Gleichung zu Null und es bleibt lediglich

2 2
D A
O = By | S :2,0-9—”(60’84J = 4359 9.9)

q 2\ 1, 2\ 49

iibrig. Geteilt durch die Fliigelreferenzfliche von 361,63 m? ergibt sich ein C o von 0,1205.

Alle anderen Werte (B bis E) ergeben sich nach dem oben beschriebenen Verfahren und sind
in der Tabelle 9.1 dargestellt.

Tabelle 9.1 Berechnung des Wellenwiderstandverlaufs

Punkt Machzahl Cdw Anmerkung

A 1,20 0,1205 -

B 1,05 0,1205 wie A

C 1,00 0,0603 0,5*A

D 0,85 0,0020 nach Abschnitt 4.2
E 0,77 0 nach Abschnitt 4.2
- 1,30 0,1136 -

- 1,40 0,1103 -

Die beiden Punkte jenseits von M =1,2 habe ich noch zur Veranschaulichung hinzugefiigt. In

Bild 9.2 werden die Ergebnisse dargestellt (vergleiche auch Bild 9.1).

0,1400

0,1200

*

0,1000 -

0,0800
Cdw

0,0600 - ¢
0,0400

0,0200 -

<

0,0000
0,00 0,50 1,00 1,50

Bild 9.2  Wellenwiderstandsanstieg nach Beispielrechnung
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Die Methode nach Raymer 1992 ist sehr einfach und der Wellenwiderstand kann recht
schnell angegeben werden, wenn die maximale Querschnittsfliche bekannt ist. Der Autor
selbst beschreibt seine Technik als "crude", was soviel bedeutet, wie simpel, roh oder grob.
Dem kann ich nur zustimmen, denn mit der Methode ldsst sich nur Abschitzen. Eine genaue
Berechnung ist leider nicht moglich, wobei dies auch nicht das Ziel des Autors ist.

Je nachdem wo zuerst lokale Ubergeschwindigkeiten und damit verbunden VerdichtungsstoRe
entstehen, kann der Wellenwiderstand nicht nur vom Fliigel, sondern auch vom Rumpf beein-
flusst werden (siehe Abschnitt 6.3). Nach Raymer 1992 (und Abschnitt 6.3) kann auch eine
Abschétzung des Rumpfwellenwiderstands vorgenommen werden. Wenn die Verdichtungs-
stoe zunidchst am Rumpf auftreten, sollte die Abschitzung des Wellenwiderstands durch die
Abschétzung des Wellenwiderstands am Rumpf stattfinden.
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9.2 Berechnung nach Howe

Howe 2000 gibt einen vollig anderen Weg vor, den Widerstand eines Flugzeugs zu ermitteln.
Dabei kann allerdings nur der Gesamtwiderstand berechnet werden und nicht der Anteil des
Wellenwiderstands separat bestimmt werden. Unterschieden wird bei der Berechnung des
Widerstandes in zwei Félle: a) Unterschallflugzeug mit einer Streckung 4 > 5

b) Uberschallflugzeug mit einer Streckung 4 < 4,5

a) Der Gesamtwiderstand des Flugzeugs setzt sich aus dem Nullauftriebswiderstand und dem
Induzierten Widerstand zusammen (siehe Gleichung 9.10).

Cp=Cp + CD,i (9.10)

Mit GI. 9.11 kann der Nullauftriebswiderstand bestimmt werden.

20
C. =000 1= 2L | 1- 020 +0.12 M(COS(/)I/“)l/z R,T,S™" 9.11)
DO 2 RW ’ ” (Af—t/C‘) wtf .
Dabeiist A4, ein Profilfaktor, abhéingig vom Profildesign. Altere Profile haben einen Wert

von 0,75 und moderne Profile erreichen einen Wert von 0,93.

¢, der Anteil der Fliigeltiefe mit laminarer Stromung
R, das Verhiltnis der gesamten Flugzeugoberfliche zur Fliigelfliche S . Typi-

sche Werte kdnnen der Tabelle A.1 im Anhang A entnommen werden.

ein Stromlinienfaktor, welcher das Flugzeug mit einem idealen, stromlinien-

formigen Flugzeug vergleicht. Typische Werte finden sich in Tabelle A.2,
Anhang A.

7 ein Korrekturfaktor fiir die Fliigeldicke, der wie folgt berechnet wird:

- (RW _2) 2 1 ’
7= [T + R 1+ 0,526(0 /0,25) 9.12)

Der Parameter S™*' ist eine relativ unempfindliche Funktion von S, die hier benutzt wird, da
die Fliigelfliche im friihen Entwurfsstadium noch unbekannt ist, bzw. sich noch &dndern kann.
Typische Werte finden sich in Diagramm A.1 im Anhang A.

Der Induzierte Widerstand berechnet sich nach Gleichung 9.13.
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¢ | ronam)] (0.142+ F(2)4001/c)"") 01BN, +1) ¢ e
’ 74 (cos Pya )2 (4+4)°

Dabei ist N, die Anzahl der Triebwerke oberhalb der Fliigeloberseite. Die Funktion der Zu-
spitzung hat folgende Gleichung:

£(2)=0,005{1+1,5(1-0,6)*} (9.14)
In den meisten Féllen kann jedoch ein Wert von 0,0062 angenommen werden.

Die Gleichung 9.13 gilt nur bis zur kritischen Machzahl, sie kann aber trotzdem mit ausrei-
chender Genauigkeit fiir Flugzeuge mit 4 < 4,5 bis zu einer Geschwindigkeit von M < 0,95

verwendet werden.

b) Bei einem Uberschallflugzeug setzt sich der Nullauftriebswiderstand wie folgt zusammen:

Cpo =0,005(1-0,2M JtR, T, S +Cp, (9.15)

C,, ist der Wellenwiderstand aufgrund des Flugzeugvolumens und dessen Verteilung. Um

diesen Wert berechnen zu konnen, ist folgende, vereinfachte Formel gegeben:

1 { 9,4K +12(KF Jm(i]l/z(t/_c]][l+0’034(3_M)3’5] (9.16)

Cor =R way(se) 2 a ) (7)) Logs

K, =1,0 beieineridealen Querschnittsflichenverteilung
=1,1 fiir einen genau geformten Deltafliigler ohne Heckleitwerk oder ein
Flugzeug mit variabler Pfeilung
= 1,25 fiir ein Flugzeug mit guter Querschnittsflichenverteilung, z.B. ein
Uberschallverkehrsflugzeug
=1,7 bis 2,0 fiir ein Kampfflugzeug mit Aullenlasten
=3,0 fiir ein Kampfflugzeug mit schlechter Querschnittsflichenverteilung
K, =1,0 beiidealer Querschnittsflichenverteilung

= 0,87 fiir ein typisches Kampfflugzeug mit K, =1,9

=1,7 fiir einen Rumpf mit zylindrischem Mittelteil, mehr als halb so lang
wie der gesamte Rumpfund K, =1,25

=3,0 fiir ein typisches Unterschallpassagierflugzeug
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[ ist die effektive Rumpflange
d  ist der effektive, maximale Rumpfdurchmesser:

d=113B*H-4,)" (9.17)

B* st die durchschnittliche Rumpfbreite, allerdings nicht grofer als das
0,2fache der Fliigelspannweite
(bei einem kreisformigen Querschnitt ist B*=0,785d = H )

H  Rumpthéhe

A, Flache des Triebwerkseinlass

Da die Fliigelfliche S im frithen Entwurf noch nicht vorliegt, kann man der Tabelle A.3 im
Anhang A typische Werte fiir (S/ [ 2) entnehmen.

Fiir den induzierten Widerstand bei Uberschall gilt Gleichung 9.18

C,, = {O’Az“ T K, (M - 1)”2}@ 9.18)

K, ist hier 0,20 fiir einen schlanken, nicht gew6lbten Fliigel und betrégt 0,175 bei einem Flii-

gel mit gekriimmter Vorderkante oder bei ausgefahrenen Vorfliigeln.

Die Berechnung des Widerstandes beim transsonischen Flug (0,95 <M <1,2) ist sehr
schwierig. Howe 2000 schlédgt daher folgendes vor:

a)  Nullauftriebswiderstand:
1)  fir M =0,95 Berechnung mit Gleichung 9.11

i1) fiir M 21,00 Berechnung mit Gleichung 9.15
i)  fiir 0,95 <M <1,00 soll eine angemessene Kurve zwischen die Werte von 1)

und ii) gelegt werden

b)  Der induzierte Widerstand soll bis zu M =1,2 mit Gleichung 9.13 berechnet wer-
den. Fir M =1,25 kann Gleichung 9.18 angewandt werden.
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Anhand eines Beispiels soll die oben beschriebene Methode noch einmal vorgefiihrt werden.
Der Gesamtwiderstand setzt sich nach Gleichung 9.10 zusammen. Mit Gleichung 9.11 wird

der Nullauftriebswiderstand berechnet. Dazu muss aber zuniichst der Faktor 7 nach Glei-
chung 9.12 berechnet werden. Nach Tabelle A.1 ist R, =5,5 und die relative Profildicke ist

t/c =0,11 (wie A330). Daraus folgt

7=1,193.

Die iibrigen Parameter werden festgelegt zu:

A4,=093
¢, =0,05 nach Bottger 1993
T, =11 aus Tabelle A.2

S =057 aus Tabelle A.3 (Fliigelfliche 4330 betrigt 361,69 m?)
Py =29,7°  A330

Bei einer Auslegungsmachzahl von M = 0,85 ergibt sich ein C,,, von 181 cts.

Fiir die Berechnung des induzierten Widerstands muss erst Gleichung 9.14 berechnet werden.
Mit einer Zuspitzung von A =0,235 (4330) ergibt sich die Funktion der Zuspitzung zu

£(1)=5,9991875-107. Die Streckung des 4330 betriigt 4A=9,3 und C, = 0,47 (nach Bott-

ger 2004). Der induzierte Widerstand betrdagt somit 96 cts. Daraus folgt mit Gleichung 9.10
ein Gesamtwiderstand von 277 cts. Nach Howe 2000 ist bei M < 0,95 der Wellenwiderstand

bereits im Gesamtwiderstand enthalten. Wenn man nun nach Abschnitt 9 einen Wellenwider-
standsanteil von ca. 6 % ansetzt, betrdgt der Wellenwiderstand in diesem Fall 16,6 cts.

Die hier vorgestellte Methode nach Howe 2000 ist recht einfach und man kommt schnell zu
einem Ergebnis. Allerdings gelten die Gleichungen nur bei bestimmten Randbedingungen und
der Wellenwiderstand kann nicht ermittelt werden, lediglich der Gesamtwiderstand. Auch
werden nicht alle bendtigten Variablen hinreichend erldutert und fiir ¢, fehlen Quellenanga-

ben oder Berechnungsvorschliage. Fiir den frithen Flugzeugentwurf ist es recht praktisch mit
diesen wenigen Formeln einen Widerstand zu berechnen aber die Gleichungen sind nicht
nachvollziehbar und enthalten viele "Pfuschfaktoren", bzw. Erfahrungswerte. Positiv ist je-
doch, dass der Widerstand des gesamten Flugzeugs berechnet wird und nicht nur ein Teil, z.B.
der des Fliigels.
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9.3 Berechnung nach Shevell

Die Methode nach Shevell 1980 ermdglicht die Abschéitzung des Wellenwiderstands fiir Pas-
sagierflugzeuge mit konventionellen Profilen (z.B. DC-9) oder mit moderneren superkriti-
schen Profilen und basiert hauptsdchlich auf Messdaten aus Windkanalversuchen, sowie aus
Flugversuchen. Als Eingangsdaten werden C,, ¢,,, t/c und der Fligel- bzw. der Profiltyp

(konventionell / superkritisch) benétigt. Vorausgesetzt wird, dass zuerst am Fliigel kritische
Stromungen entstehen (sieche Abschnitt 6.3).

Fiir die Abschitzung des Widerstandanstiegs wird zundchst M .., die Machzahl bei der an

dem Punkt auf der Profiloberseite dessen Tangente parallel zur Zustromung liegt (crest) die
lokale Geschwindigkeit M =1 ist, berechnet. M_ = M .. liegt vor, wenn Gleichung 9.19 er-

fullt ist.

M?2 cos® ¢ K K+ 1) 2,64(¢/c) . ( K+ 1) 2,64(t/c)0,34C, )}

1-M2cos’p|\ 2 cos @ 2 cos’ @

, Micos'p (zc+1j 1,32(t/c) |
1-MZ2cos’ |\ 2 cos

2
M2 cos? ¢[1+(K+1j (0,68cL)+(x+1](o,34c1] ]_1 L .19

2 ) cos’o 2 Ncos’o

Da die Gleichung nicht nach M _ aufgeldst werden kann, muss sie iterativ gelost werden. ¢
ist dabei der Pfeilwinkel der Profilscheitelpunkte (crests). Falls diese Punkte und somit auch
der Winkel nicht bekannt sind, kann stattdessen auch der Pfeilwinkel der 25%-Linie verwen-
det werden. Der Isentropenexponent ist k¥ =1,4 .

In Bild 9.3 ist der Widerstandsanstieg geteilt durch cos’ ¢, iiber dem Verhiltnis M /M ..

aufgetragen und gilt fiir konventionelle Profile. Hiermit kann der Wellenwiderstand bei einer
bestimmten Flugmachzahl bestimmt werden oder der Verlauf {iber einen Machzahlbereich.
Die Messdaten haben gezeigt, dass die Kurve des Widerstandsanstiegs bei superkritischen
Profilen um 0,06 zu hoheren Machzahlen verschoben ist. Fiir die Ermittlung des Wellenwi-
derstandsbeiwertes muss zu M .. 0,06 addiert werden.
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Bild 9.3 Inkrementeller Wellenwiderstandsanstieg (Shevell 1980)

Mit den Daten eines Airbus A330 habe ich auch mit dieser Methode eine Beispielrechnung
durchgefiihrt.

C, =047

@y =29,7°

t/c=0,11

M_ =085

Um fiir Gleichung 9.19 ein Ergebnis zu erhalten, habe ich den Excel-Solver verwendet. Dieser
16st die in Excel eingegebene Gleichung. Dies ist sehr praktisch, allerdings dauert es schon ei-
ne gewisse Zeit um zunéchst die Formel richtig zu programmieren. Alternativ konnte man
auch die Gleichung von Hand berechnen und sich an den richtigen Wert herantasten. Das
wiirde aber wohl noch viel langer dauern, da die Gleichung recht lang ist. Als Ergebnis gibt
der Solver bei den oben angegebenen Parametern M .. mit 0,76663186 an. Damit wird
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M 0,85

oo

M, M, +0,06

=1029. (9.20)

Aus Bild 9.3 kann damit AC,. / cos’ @y, =0,00215 abgelesen werden. Multipliziert mit

cos’ @y, ergibt sich ein Wellenwiderstandsbeiwert von 0,00141.

9.4 ESDU Methode

Nach der Methode von ESDU 1995 kann die Verteilung des Wellenwiderstands entlang der
Fliigelspannweite eines endlichen Fliigels bestimmt werden. Durch eine Integration kann dar-
aus der gesamte Wellenwiderstand des Fliigels berechnet werden.

Die Berechnung des Wellenwiderstands an einer bestimmten Spannweitenposition erfolgt mit-
tels Gleichung 9.21.

0,243 -cos*
_0243-cos’ g,

Cp (1) M_cosg, )F,(M,,,) (9.21)

K

Um diese Gleichung 16sen zu kdnnen, miissen zundchst einige Faktoren bestimmt werden:

K die mittlere Kriimmung der Fliigeloberfliche muss relativ aufwendig durch
mehrere Gleichungen und Kurvendiskussion ermittelt werden

o, der Pfeilwinkel des Verdichtungssto3es kann durch die Lage des StoBes an

verschiedenen Spannweitenstationen, bestimmt anhand der Druckmessung,
zeichnerisch ermittelt werden (s. Anhang B.3). Die Genauigkeit ist aller-
dings eher gering, da der VerdichtungsstoB3 nicht entlang einer geraden Linie
entlang der Spannweite verlduft, sondern leicht gekriimmt ist. Zudem ist die
Ermittlung der StoBposition, an jeder einzelnen Station mittels Druckbei-
wertinterpretation, nicht sonderlich exakt.

M, die lokale Machzahl im rechten Winkel zum Sto8 wird durch eine Glei-

chung bestimmt (s. Anhang B.2)

F,F, diese Funktionen konnen mittels Gleichungen oder aus Diagrammen be-
stimmt werden (s. Anhang B.2 und B.4)
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Um den gesamten Wellenwiderstand des Fliigels zu berechnen, muss dessen Verteilung ent-
lang der Spannweite integriert werden.

Con = [ <We,, (man 9.22)
(e

Da die Druckverteilung auf der Fliigeloberseite aus praktischen und zeitlichen Griinden meist
nur an einigen Stationen gemessen oder berechnet wird, kann der Wellenwiderstand auch nur
an diesen Stationen berechnet werden. Um dennoch einen Gesamtwellenwiderstand berechnen
zu konnen, kann die Integrationsgleichung 9.22 durch die Trapezregel angenédhert werden.

Cpy = 1{0(7-7‘) =)o 1,431, e, )+ <) —n)c,, )}

c = c c

(9.23)
Weitere Erklarungen zur Formel und deren Gebrauch finden sich im Anhang B.2.
Als Alternative dazu kann aber auch zundchst der Wellenwiderstand bei einer zweidimensio-

nalen Profilumstromung ohne Pfeilwinkeleinfluss errechnet werden. Dabei gibt es zwei Me-
thoden. Die Methode erster Ordnung benutzt Gleichung 9.24.

0,243 {(1 +0,2M )T (M, -1 (2-M,,) ©24)

C =
(Con g M M,,[1+02Mm2,)

oo

K

w

Die mittlere Oberflachenkriimmung ist hierbei durch die lokale Oberflichenkriimmung kurz
vor dem Verdichtungssto3 x, ersetzt. M, , ist die lokale Machzahl vor dem Stof3. Diese Me-

thode wurde jedoch wegen der teilweise schlechten Genauigkeit mit Messdaten angepasst. Die
so verbesserte Methode nutzt Gleichung 9.25.

0,243
K

Cou F(M_)F,(M,,) (9.25)

Fiir die Umrechnung auf eine dreidimensionale Stromung wird dann der Pfeilwinkel des Ver-
dichtungsstoBes herangezogen. Die Genauigkeit dieser Methode zur Ermittlung des Wellen-
widerstands eines Fliigels wurde in aufwendigen Untersuchungen iiberpriift. Die errechneten
Werte wurden mit Daten aus Windkanalversuchen verglichen. Dazu musste allerdings zu-
nichst der Wellenwiderstand des Modells berechnet werden, da die Windkanalversuche nur
einen Gesamtwiderstand liefern. Der Vergleich zeigte, dass die Berechnungen generell um 10
Prozent {iber dem wirklichen Wert liegen.
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Um die Rechenmethoden nachzuvollziehen, habe ich versucht die Oberflachenkriimmung fiir
Gleichung 9.21 bzw. 9.25 und 9.24 zu berechnen. Dazu habe ich einen Profilschnitt eines
A330 vergroBert. Daraus habe ich dann Profilkoordinaten gemessen und in einer Excel-

Tabelle zusammengestellt (Bild 9.4). Die Berechnung von x muss die Steigung der Koordi-
naten liber die erste Ableitung berechnet werden (siche Bild 9.5).

gt Zint T i (9.26)

X — X

Kk ist dann die Steigung einer Geraden zwischen einem Punkt x und der Position des Ver-
dichtungsstofies x, . Fiir die Berechnung von x wiederum muss der Druckbeiwert vor dem

Stof3 bekannt sein, z.B. aus einer gemessenen Druckverteilung oder aus CFD-Berechnungen.
Da mir solche Daten aber nicht vorliegen, kann an dieser Stelle nicht fortgefahren werden.

Bei der Berechnung von «,, stofit man leider auch an eine Grenze. k', ist die Steigung der

zweiten Ableitung an dem Punkt x, .

Z«": Zi+1 _Zi—l (927)

X —Xin

Wie man jedoch in Bild 9.5 erkennen kann, verstéirkt sich die Ungenauigkeit bei der Ermitt-
lung der Profilkoordinaten bei jeder Ableitung. Um mit der zweiten Ableitung eine stetige
Funktion zu erhalten, miisste man die urspriinglichen Koordinaten anpassen.

Profiloberseite

0,070
0,060 - /_/—/

0,050

0,040 / N
0,030 1
0,020 1

0,010 -

0,000 ‘ ‘ ‘ ‘
0,000 0,200 0,400 0,600 0,800 1,000

Bild 9.4 Profilkoordinaten
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1. Ableitung
1,200
1,000 -
0,800 - \
0,600 \

Z' 0,400
0,200 \_/\,\
0,000 ‘ ‘ ‘
-0,200 | T —

-0,400
0,000 0,200 0,400 0,600 0,800 1,000

X

Bild 9.5 1. Ableitung der Profilkoordinaten

V

2. Ableitung
3,000
2,000
1,000 -
Z" 0,000 ﬂ [\ (\ /\ /\
\VI VA

VIV AANML A
V V

-1,000 {
-2,000 H J
-3,000

0,000 0,200 0,400 0,600 0,800 1,000
X

Bild 9.6 2. Ableitung der Profilkoordinaten

Bei der weiteren Berechnung wird jedoch A, , benétigt. Dieser Wert ist so wie auch der

Druckbeiwert leider nicht ohne weiteres verfiigbar. Somit kann auch hier nicht weiter gerech-
net werden.

Bei der Methode nach ESDU 1995 handelt es sich um eine wissenschaftliche Untersuchung
zur Berechnung des Wellenwiderstands. Mit dem vorgestellten Modell ist eine Berechnung
mit akzeptablen Ergebnissen moglich. Es wird jedoch lediglich der Wellenwiderstand des
Fliigels berechnet und nicht wie fiir den Flugzeugentwurf im Studium benétigt, der gesamte
Wellenwiderstand eines Flugzeugs. Auch ist diese Methode nicht geeignet um "mal eben" ei-
nen Wert zu berechnen. Die Methode ist sehr (zeit-)aufwendig, man bendtigt ausgepragte ana-
lytische Fahigkeiten, viele Messdaten und aufwendige Untersuchungsmethoden um zu einem
Ergebnis zu gelangen.

Auch wenn diese Methode fiir den universitdren Flugzeugentwurf nicht zu gebrauchen ist, ist
sie im Anhang B auszugsweise beigefligt um Interessierten einen tieferen Einblick zu gewéh-

ren.
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9.5 Airbus Methode

In dem nachfolgenden Text wird keine vollstindige Berechnungsmethode gegeben. Jeder
Flugzeughersteller hat im Laufe der Jahre eigene Rechenmodelle entwickelt, nach denen sich
z.B. der Wellenwiderstand eines neuen Flugzeugs ermitteln ldsst. Da diese Methoden jedoch
meist der Geheimhaltung unterliegen und die Hersteller sie nicht verdffentlichen, kann hier
nur ein kleiner Einblick in die Widerstandsanalyse im Hause Airbus gegeben werden.

Einige Informationen dazu enthilt Bottger 1993 und Bottger 2004. Aus ersterem geht zu-
néchst hervor, dass auch bei Airbus M ., per Definition die Machzahl ist, bei der ein Anstieg

des Widerstandsbeiwertes um AC, = 0,002 vorliegt. M ,, wird im Folgenden mit M 20 be-

zeichnet.

Die beiden Bilder 9.7 und 9.8 zeigen, dhnlich wie in den Abschnitten 7.1 und 7.2, den Ein-
fluss der Fliigeldicke und der Fliigelpfeilung auf die Machzahl des Widerstandsanstiegs M 20 .

d M20

+0.02

d M20
+0.03

+0.01

+0.02

|

+0.01 | /V ' !

T 1
26 27 28 29/30 31 32 33 34 35

ph25(°]
-0.01

8 9 10 11 12

d/lm
Aussenfluegel -
(%1 0.0t

Bild 9.7 Einfluss geanderter Flligeldicke Bild 9.8 Einfluss geanderter Pfeilung
(Bottger 1993) (Bottger 1993)
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Bild 9.9 zeigt noch die Abhingigkeit der Machzahl des Widerstandsanstiegs eines 4330 vom
Auftriebsbeiwert.

M20

0.86

\ P 452/453

A330(MESSUNG)

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 CA

Bild 9.9 Machzahl des Widerstandsanstiegs (Bottger 1993)

Die letzten beiden Bilder, 9.10 und 9.11 zeigen den Wellenwiderstand (hier auch Machwider-
stand genannt) der 4300 / A310 in Abhéngigkeit von der Flugmachzahl, dargestellt als
M —M?20 . Bild 9.10 geht dabei auf den Machwiderstand fiir Machzahlen unter M 20 ein. Bei
M?20, also M —M?20 =0 betragt der Machwiderstandsbeiwert wie definiert 0,002. Bild 9.11
hingegen zeigt den Machwiderstand fiir Machzahlen tiber M 20. Als neuer Aspekt wird hier-
bei noch der Einfluss des Auftriebsbeiwertes berticksichtigt.
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fuer Machzahlen unter M20

CWmach
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0.0015
//// 0.001
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Bild 9.10  Machwiderstand fir Machzahlen unter M20 (Bottger 1993)
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CWmach .
fuer Machzahlen ueber M20
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Bild 9.11 Machwiderstand fiir verschiedene Auftriebsbeiwerte und Machzahlen Gber M20
(Bottger 1993)
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Bei einem neuen Flugzeugentwurf setzt Airbus als Wellenwiderstand den Wert eines existie-
renden, dhnlichen Flugzeugs als Zielwert fest (s. Seite 20 in Bottger 2004). Der Entwurf wird
darauf ausgerichtet (Auslegungsgeschwindigkeit, Auftriebsbeiwert etc.).

Eine konkrete Methode zur Berechnung des Wellenwiderstandes ist somit hier nicht gegeben,
dennoch kann man die Daten sicherlich gut nutzen. Da keine eigenen Werte errechnet werden
konnen, kann man ja wie oben erwédhnt auf bekannte Daten dhnlicher Flugzeuge zuriickgrei-
fen. In diesem Fall konnte man fiir ein Flugzeug mit dhnlichem superkritischen Profil eines
A330 aus Bild 9.9 zunéchst ein M ,,,, ablesen. Weichen die Pfeilung und die relative Profildi-

cke (am Kink) des auszulegenden Flugzeugs von den Daten des 4330 ab, so kann M, mit

Bild 9.7 und 9.8 angepasst werden. Mit der Differenz der projektierten Flugmachzahl und
M ,,, kann dann aus Bild 9.10 oder 9.11 ein Wellenwiderstandsbeiwert abgeleitet werden. Fiir
einen Entwurf oder auch Nachentwurf eines modernen GroBraumflugzeugs scheint mir dies
ein legitimes Verfahren fiir eine erste Abschitzung des Wellenwiderstandes zu sein. Fiir die
Auslegung eines Privatjets kann auf die Daten in Bild 9.12 zuriickgegriffen werden.

0.0150
S = 232 fi?
DL’UI

C, = 04

0.0100
[,L =03
/ c, =02
0.0050

7 ko

0.60 0.65 0.70 0.75 0.80 0.85
»  Mach Number

Bild 9.12 Wellenwiderstand eines Learjet 25 (Roskam 1997)
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9.6 Berechnung bei reiner Uberschallstromung

Bei einer reinen Uberschallstromung wird die Berechnung des Wellenwiderstands aufgrund
des stabilen Stromungscharakters wieder einfacher. Es sollte jedoch angemerkt werden, dass
sich der Wellenwiderstand im transsonischen Bereich von dem im Uberschallgebiet unter-
scheidet. Wahrend sich die Ursache fiir den Wellenwiderstand im ersten Fall in den Verdich-
tungsstoBen findet, so spielt beim Uberschallflug nur der Auftrieb und die Dicke des Profils,
also das Volumen des Korpers, eine Rolle. Dabei ist der Auftrieb wiederum nur von dem An-
stellwinkel des Korpers abhéngig. Dies gilt fiir jedes Profil.

C, = (9.21)

Der (Wellen-)Widerstand berechnet sich dann nach der linearen Theorie (Houghton 2003)
allgemein nach Gl. 9.22.

2
c, =+ 40 +k,(£j kB (9.22)
M* -1 ¢

Dabei ist 4 die Wolbung des Profils und £,,k, sind geometrische Konstanten.

Fiir ein schlankes Doppelkeilprofil zeigt sich, dass der Wellenwiderstand nur durch den An-
stellwinkel (Auftrieb) und die relative Dicke beeinflusst wird.

c, =L{a2 +(5j } (9.23)
M?* -1 c

Eine ebene Platte ohne Anstellwinkel hat folglich keinen Wellenwiderstand.
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10 Rechenmethode fir den Flugzeugentwurf

In DATCOM 1978 findet sich eine Methode zur Berechnung des Wellenwiderstands von
Fliigeln. Fiir Profile kann der Wellenwiderstand bereits recht genau bestimmt werden. Bei ei-
nem Fliigel steht dem die Vielzahl der Parameter und dessen schwer vorhersagbares Zusam-
menspiel im Wege. So kdnnen zwei Fliigel mit der gleichen Form (Fliche, Pfeilung und Di-
cke) unterschiedliche Widerstinde aufweisen. Diese Methode sollte deshalb auch nur zur ers-
ten Abschitzung des Wellenwiderstandes genutzt werden. Da es sich aber um eine recht ein-
fache und tiberschaubare Art der Widerstandsberechnung handelt, die beiden wichtigsten Pa-
rameter relative Dicke und Pfeilung berticksichtigt, soll sie hier als Rechenmethode fiir den
Flugzeugentwurf vorgestellt werden. Alle Daten und Formeln stammen aus DATCOM 1978
und wurden fiir diesen Abschnitt autbereitet. Die nachfolgende Methode zur Abschitzung des
Wellenwiderstands im Flugzeugentwurf kann nur bei konventionellen trapezférmigen Fliigeln
mit runder Vorderkante angewendet werden.

Um den Wellenwiderstand berechnen zu konnen und den Verlauf in einem Diagramm zeich-

nen zu konnen, miissen die Werte

relative Profildicke

t

¢

A Streckung

¢y, Pfeilung der 25%-Linie

bekannt sein.

Die Fliigelpfeilung wird zunichst noch nicht berticksichtigt und es werden die Widerstands-
werte eines ungepfeilten Fliigels berechnet. Mit den Formeln 10.1 und 10.2 werden die Ein-
gangswerte fiir das Diagramm in Bild 10.1 ermittelt.

N

A(—J (10.1)
c

M2 -1

W (10.2)

Einige Werte fiir (¢/ c)l/ *und (¢/ c)s/ * sind zur schnelleren Berechnung in der folgenden Auflis-

tung angegeben.
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t/c (¢/c)"” (¢/c)”
0,12 0,493 0,0293
0,11 0,479 0,0254
0,10 0,464 0,0217
0,09 0,448 0,0181
0,08 0,431 0,0148
0,07 0,412 0,0118
0,06 0,392 0,0092
0,05 0,368 0,0068
0,04 0,342 0,00468
0,03 0,311 0,00292
0,02 0,271 0,00147
C
Aus Bild 10.1 kénnen die Werte fiir /D)";B abgelesen werden.
t/c
4 A (t/c) 1/3
C
b, // // | —T
(/)5 / B
2 /
- W/
/ / / N —
1 0.5
— Ref:  Rand RM 604
—] NACA TR 1253
0+ -T t : ¥
1.2 8 4 0 4 8 1.2
SUBSONIC —=——— vViM2-1| SUPERSONIC
(t/c)”3
Bild 10.1  Wellenwiderstand gerader Fligel (DATCOM 1978)
Mit Gleichung 10.3 wird dann C,,, berechnet.
C
Cppy =—22_(t/c)” (10.3)
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Um diese Werte in die Daten des gepfeilten Fliigels umzurechnen wird Gleichung 10.4 ver-
wendet.

Cpy  =Cp,y(cosn)™’ (10.4)

Q=n

Jetzt konnen die Wellenwiderstandswerte Cp,,  tiber der Machzahl aufgetragen werden. Der

Widerstand des Fliigels, bei der im Entwurf gewahlten Reiseflugmachzahl, kann nun aus dem
Diagramm abgelesen werden. Sollte der Widerstand unangemessen hoch sein, so kann eine
andere Flugmachzahl mit dem entsprechenden Widerstand aus dem Diagramm gewé&hlt wer-
den. Steht die Entwurfsmachzahl allerdings schon unabanderlich fest, so muss nicht die kom-
plette Widerstandskurve berechnet werden, sondern der Widerstand bei der Machzahl kann
direkt tiber die Formeln ausgerechnet werden.

Die Methode wird nun an einem Beispiel vorgefiihrt. Die Parameter des Beispielfliigels wur-
den in Anlehnung an den 4330-300 gewéhlt zu:

4=93 s =29,7° Loon
C

1/3 5/3
Damit ergibt sich (% ~0479  und (5j —0,0254.
C C

N7
A(—j =9,3-0,479 = 4,4547
C

M2 -1
(t/c)”

Tabelle (z.B. mit Excel) anzulegen, in diesem Fall Tabelle 10.1.

Fir die Berechnung der Werte fiir » Cpy und Cp, empfiehlt es sich, eine kleine
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Tabelle 10.1 Beispiel zur Berechnung des Wellenwiderstands
mit Daten des Airbus A330-300
‘MZ - 1‘ Cow
G W G O
0,750 1,38 0,20 0,00508 0,00098
0,800 1,25 0,40 0,01016 0,00197
0,825 1,18 0,60 0,01524 0,00295
0,850 1,10 1,20 0,03048 0,00590
0,875 1,01 1,90 0,04826 0,00934
0,900 0,91 2,65 0,06731 0,01302
0,925 0,79 3,20 0,08128 0,01572
0,950 0,65 3,55 0,09017 0,01744
0,975 0,46 3,65 0,09271 0,01794
1,000 0,00 3,70 0,09398 0,01818
1,050 0,67 3,65 0,09271 0,01794
1,100 0,96 3,60 0,09144 0,01769

In Bild 10.2 sind diese Werte in einem Diagramm aufgetragen. So wird der Einfluss der Pfei-
lung deutlich erkennbar und der maximale Widerstand, sowie die Machzahl des Widerstands-
anstiegs (je nach Definition) konnen abgelesen werden. Der Wellenwiderstand eines 4330-
300 betrigt somit bei der Entwurfsmachzahl von M, = 0,85 59 cts.

CDw liber M
— — gerader Flugel gepfeilter Fllgel
0,10000
0,09000 | — T T -
0,08000 pa
0,07000 YA
0,06000 /
CDw 0,05000 /
0,04000 /
0,03000 - //
0,02000
0,01000 — ’_"//'
0,00000 ‘ ‘ ‘ : :
0,700 0,750 0,800 0,850 0,900 0,950 1,000 1,050 1,100 1,150
M
Bild 10.2 Darstellung des Wellenwiderstands Uber der Machzahl
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11 Zusammenfassung

Die Ergebnisse der verschiedenen Berechnungsmethoden werden hier nun noch einmal zu-

sammengetragen und kommentiert.

Tabelle 11.1  Zusammenfassung der Ergebnisse
Methode Cdw [cts] Bemerkung

Raymer 20 Der Wert nach Raymer ist nicht wirklich berechnet worden, sondern
stammt aus Abschnitt 4.2. Da angenommen wird, dass sich das
Beispielflugzeug mit Mdd bewegt und dieser Wert als Punkt zur
Konstruktion der Verlaufskurve benétigt wird, kann nur auf einen
angenommenen Wert zuriickgegriffen werden.

Howe 16,6 Howe liefert, im Vergleich zum Sollwert von ca. 15 cts, ein gutes Er-
gebnis. Allerdings wurde hier eigentlich nur der Gesamtwiderstand
berechnet und der Anteil des Wellenwiderstands durch Uberlegun-
gen aus Abschnitt 9 abgeschatzt. Das Ergebnis wird also je nach
gewahlter Prozentzahl unterschiedlich ausfallen.

Shevell 14,1 Shevell liefert auch ein sehr gutes Ergbnis, liegt allerdings leicht un-
terhalb des zu erwartenden Wertes und ist recht zeitaufwendig.

ESDU - Hier konnte kein Wert berechnet werden.

Airbus - Wurde hier nicht berechnet, sollte nur fur eine erste Abschatzung
dienen.

Uberschall - Eine Berechnung macht in diesem Fall keinen Sinn.

DATCOM 59 Dieses Ergebnis ist nicht so genau, ist aber, im Rahmen des gerin-

gen Anteils des Wellenwiderstands am Gesamtwiderstand, als Er-
gebnis vertretbar. Der Vorteil dieser Methode liegt in der einfachen
Anwendbarkeit und der schnellen Ergebnisfindung.
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12 Schlussbemerkung

Wie sich gezeigt hat, ist es durchaus moglich den Wellenwiderstand hinreichend genau abzu-
schitzen. Die hierbei gefundenen Methoden sind fast alle aus der Not heraus den Wellenwi-
derstand mit bisherigen Mitteln nicht berechnen zu konnen entwickelt worden. Sie basieren
daher héufig auf Messdaten und Erfahrungswerten, bzw. sie sind auf existierende Werte ange-
passt worden. Fiir den Geschwindigkeitsbereich oberhalb der kritischen Machzahl bis hin zur
Machzahl des Widerstandsanstiegs ist eine exakte Bestimmung des Widerstandsanstiegs nicht
so wichtig. Da hier noch ein relativ geringer Anstieg stattfindet, kann ein Erfahrungswert he-
rangezogen werden. Mit zunehmender Machzahl steigt der Widerstand jedoch rapide an. Falls
beabsichtigt wird in diesem Bereich zu fliegen, gewinnt eine mdglichst genaue Abschétzung
des Wellenwiderstandes an Bedeutung. Dabei ist es in der Designphase nicht nur wichtig den
Widerstand vorhersagen zu konnen, sondern vielmehr auch die Quellen zukennen um so Ver-
besserungen wihrend des Entwurfes einbringen zu kénnen.
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A.1 Diagramm und Tabellen
0.9 T T T T T T
Very light aircraft
0s = Small G.A. aircraft 4
§ 01 <— Trainers
. «—— Executive 3
& Military combat Very large aircraft
0.6 o
0.5 L— Airliners —_— S
T{ Short haul Long haul
0 1 :)0 2‘00 3‘00 lf‘OO 50‘0 6‘00 ;OO 800
Wing area S
Diagramm A.1  Typische Werte fir S°' (nach Howe 2000)

Tabelle A1 Benetzte Flugzeugflache im Verhaltnis zur Flligelflache (nach Howe 2000)
TYPE OF AIRCRAFT Rw
Sailplane 3,0
Tailless types (delta) 25-3,0
Single-engine propeller type: X

i) Normal 3,75-4,0

ii) Agricultural 4,0-4,5
Small twin-engine propeller type: X

i) Low wing loading 4,0

i) High wing loading 5,0
Bombers, jets 4,25
Jet trainers 4,5
Interceptors, strike aircraft, clean* 40-5,0
Strike aircraft with external stores, up to 6,0
Airliners, executive jets, freighters 55
Turboprop airliners 5,5

*The higher value is when the weapons are carried internally, although an integrated

wing-fuselage configuration tends to have a lower value.
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Tabelle A.2 Stromlinienfaktor (nach Howe 2000)

TYPICAL AIRCRAFT T;

Very streamlined aircraft with negligible slipstream effects 1,0

Jet airliners, executive jets 1,1-1,2
Turboprop airliners 1,4
Combat aircraft, jet trainers, clean 1,2
Strike aircraft, trainers with external stores up to 1,85
Large freighters 1,2-13
General aviation aircraft with retractable landing gear 1,5
General aviation aircraft with fixed landing gear 20-25
Agricultural types 2,5

* Higher value applies when there are large fuselage fairways for langing gear stowage.

Tabelle A.3 Typische Werte flr (S/Iz) bei Uberschallflugzeugen (nach Howe 2000)

TYPE OF AIRCRAFT ASPECT RATIO RANGE (SIF)
Combat (stealth an canard) 2,0-2,5 0,2

Combat (conventional tail) 3,0-4,0 0,14
Combat (tailless delta) 2,0 0,15
Combat (swing wing) 25-3,5 0,10

Airliner <2,0 <0,10
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Anhang B — ESDU 87003 (Ausziige)

B.1

Einleitung und Symbole

50 87003

A METHOD OF DETERMINING THE WAVE DRAG AND ITS SPANWISE DISTRIBUTION ON A FINITE WING
IN TRANSONIC FLOW

INTRODUCTION

The occurrence on an aircraft of shock wave drag (plus any associated increase in viscous
drag) leads to a rapid increase in drag with increasing stream Mach number that imposes a
constraint on the subsonic performance of military strike aircraft and on the economic
cruise Mach number of civil aircraft.

Throughout the aircraft design phase it is important to be able not only to estimate the
wave drag of an aircraft wing but also to identify its source so that design refinements
may be introduced if necessary.

This Memorandum presents a simple method, requiring a knowledge of quantities only on the
wing surface, that may be used to estimate the spanwise distribution of wave drag and
through integration in the spanwise direction, total wave drag on a finite wing.

The method may be applied either to experimental data or to data generated by procedures
in computational transonic aerodynamicsl.

Appendix A introduces a computer program (ESDUpac A8703 disk in the Transonic Aerodynamics Software Volume) and provides
associated examples of input formats. The program may be used to estimate wave drag either for a wing or for an aerofoil.

[The Memorandum supersedes T.D. Memo No. 83022 which gave an earlier version of the present method, now referred to as being of
“first order” and described in Section 4.2.1. The computer program in Appendix A provides output from the “improved” method and,
optionally, from the “first order” method.]

NOTATION

(In using this Item the drag coefficients must be made non—dimensional in a consistent
manner. )

A gross wing aspect ratio (= 2s/¢c)

CDB drag coefficient due to fuselage alone

CDF drag coefficient due to skin friction

CDP pressure drag coefficient

CDT total drag coefficient

CDTV drag coefficient due to trailing vortices

ACpry Cpry ~ (Cp2/ma)

CDV drag coefficient due to streamwise momentum deficit in viscous layers emanating

from wing

CDV(n) local value of C., at spanwise station 7
CDW wave drag coefficient
CDw(n) local wave drag coefficient at spanwise station n
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G1:G5:63

1ift coefficient of wing or wing—body combination

pressure coefficient

pressure coefficient at shock upstream location on aerofoil or wing surface
mean chord (= reference area/(2s))

local streamwise chord at spanwise station 7

function of M_ (see Equation (20a))

functions defined in Equations (2) and (3)

function of M, (see Equation (20a))

functions defined in Equations (7) to (9)

total head

step integer in iteration method in Section 3.1

local Mach number

local Mach number of flow on wing surface normal to local isobars

local Mach number of flow at shock upstream location on aerofoil surface
local Mach number normal to shock at shock upstream location on wing surface

free-stream Mach number

number of spanwise locations at which chordwise surface pressures are available
between wing root and wing tip (see Figure 5)

function defined by Equation (6)

distance, non-dimensionalised by aerofoil chord, measured from and normal to
aerofoil surface

see Equation (30) and Sketch 4.2.1
value of n at point in flow field where Mln has fallen to unity
revised value of ng (see Equation (29) and Sketch 4.2.1)

function of X defined by Equation (5)

h

Reynolds number based on mean chord

gross wing semi-span

free-stream velocity
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387003

Suffices

2d
3d

local velocity
streamwise distance measured from an arbitrary datum

chordwise distance, measured from local leading edge, non—-dimensionalised by
local streamwise chord

value of x at shock position
value of x defined by Equation (10) and/or Sketch 3.1.1
spanwise distance measured from an arbitrary datum

coordinate, mnon-dimensionalised by local streamwise chord, measured from and
normal to local chord

slope of streamwise section (= dz/dx)
second derivative of streamwise section (= 32z/dx2)

ratio of specific heat capacities for air

distance along shock in two-dimensional flow, non-dimensionalised by aerofoil
chord

spanwise distance measured from body centre line, non-dimensionalised by gross
semi-span (see Figure 5)

non—-dimensional spanwise location of body side (= no)

wing surface curvature at the foot of the shock in streamwise plane, non-dimensionalised by local streamwise chord
mean curvature of section between x = % and x = X (see Equation (12))

sweep angle (positive when swept back)

free—stream density

denotes i'th point in list of data ordinates
denotes j'th spanwise location

denotes component normal to shock wave

pertaining to shock wave

denotes wing trailing edge (Equation (15) and Figure 1 only)
denotes wing leading edge (except in Equation (17))
denotes conditions immediately upstream of shock
denotes conditions immediately downstream of shock
denotes two—dimensional flow

denotes three—dimensional flow

denotes conditions at upstream infinity
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B.2 Die Methode

87003

3.

THE METHOD

The wave drag coefficient at a local spanwise station, n, of a finite wing is given by

.24 4
0.243 cos ASh

Cukn) = ———;——Fl(Mm cos A IF,(M; 9, L
where
1+ O.ZMi cos? Ash 3
Fl(Mmcos Ash) = ¥ cos L i (2)
@ sh
- beg -
_ (MLnsh L2 MLnsh)
FZ(MLnsh) = . (3)
+ 0.
MLnsh(l 0 2MLnsh)

and k is the mean surface curvature of a streamwise section between x = X and x = xsh(see
Section 3.1 (a)). The total wave drag coefficient of the wing is then given by

_ (1 c(n)
Cow = -[”b = Cpy(mldn . (4)

Equation (1) may, be applied to an aerofoil simply by putting cos Ash=1 in Equatioms (1),

(2) and (3), whilst M is, of course, replaced by M

Lnsh Lsh®

Enumeration of the Equations
(a) Mean surface curvature x

The value of k is obtained from the values of X 4o ASh and MLnsh and from the ordinates of
the local section, as follows.

(1) Calculate successively:
- o= = 2
. 0.45{ 1 exp[ 2%, (L+x, + _g_ x sh)]} (5)
L Prat (= I/MLnsh) 6
2 %2 a8 7
6, = [M 0 -M2-1] D)
0-5
- 2 =
GZ [MLnsh 1] (8)
2NG |G
172
Gy = . 9)
2
(I +0.2M2 )G, +Gy)
Thus Gy is a function of Xch and MLnsh’ shown in carpet form in Figure 2.
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(i1) Solve the following equation to obtaim x:

z'(x) = z'(xsh) + G3(MLnsh' xsh) cos Ash . (10)

z'(x)

z’(xsh)

Sketch 3.1.1
Variation of aerofoil surface slope with chordwise distance

This may be done either graphically (see Sketch 3.1.1) or by linear interpolation. For the latter procedure, at a given flow condition, the
expression, z'(X,,) + G3(Myu» Xu) €OS A, is constant and equal to C,, say. At this same flow condition, Equation (10) becomes

Z(®=C.. (1

By considering the gradients of the given points on an aerofoil or spanwise station of a wing, X can then be found by linear interpolation
with the gradient at X, '(X).

Note that when calculating mean surface curvature in part (i),

Z'(x) = Z'(Xs) = G3(Myngn Xn) €08 Ay
= a constant for a given flow condition.

It is necessary to calculate the slope, z'(x) whilst in the first order method it is necessary to calculate the second derivative, z”(x), of the
section ordinates at an arbitrary value of x. Provided that a table of ordinates (x;, ) is available at closely and smoothly spaced intervals

in x, this can be done with adequate accuracy in the following way.

First, calculate the slopes zi’ (= z'(xi)), at the points x = X, by the central
difference formula

z,
P 50 S ) (12)

This page Amendment B
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and the corresponding values of z"(xi) from

T = T
* i+l T *i-1

Then the values of z'(x) and z"(x) at intermediate points can be found 't

interpolation.
(iii) Calculate mean surface curvaturet
1Y) — '
B z'(x) z (xsh)
< T x, -% '
sh
(b) Shock sweep, Ash

An obvious way to determine shock sweep is to plot shock location on a scale d
the wing planform and simply measure the slope of the shock location curve. Howe
curve is often very shallow with widely spaced points and it is not easy to mec
slope reliably or to have confidence in the consistency of measurements.

An alternative approach is to plot x vs 1, for which any convenient scales may

sh
determine the slope (dxsh/dn) of this curve and apply necessary corrections. A pc
a wing is depicted in Figure 1. It is required to know tan ASh = dX/dY and it may

be shown that

c(n) dxSh
= —— - + .
tan Ash = @ (1 xsh)tan A0 X ptan AT
(c) Local Mach number normal to the shock, ML
nsh

The local Mach number of the flow normal to the shock at the shock upstream loc
given by ’

1 + 0.2M2 cos? A
© sh

MLnsh = & -1 &
(1 + 0.7M2c_ )2/7
« psh

which assumes that vy, the ratio of specific heat capacities for air, is 1.4 and
surface flow direction just upstream of the shock is the same as it would b
infinite yawed wing having the same sweep angle as the local value of As .
allowing the rapid enumeration of Equation (16) is provided by Figure 1 of Refe:
whilst Figure 2 of this same reference allows a rapid estimate to be made of the
coefficient corresponding to local sonic velocity, which'may be an aid in identif:
existence of shock waves.

(d) The functions Fl and F2

Charts that provide for the rapid enumeration of Equations (2) and (3) are g
Figures 3 and 4.

1 The first-order method of Section 4.2.1 makes use, instead, of k,, the wing surface curvature at the shock location. Equation (13) is used to eva
linear interpolation if the shock location is not at an ordinate position, x;.
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(e) Wave drag coefficient, CDW
It is probable, in both experimental data and data generated by computational methods,
that values of surface pressure will be available at a relatively small number of spanwise
stations. 1In this circumstance it is recommended that the integral in Equation (4) should
be approximated by the trapezium rule which yields:

1 c(no)
Cow T 2 —— (n71g) Cpylng)
N cln,)
+ g il i —L-c ”
j=§ (n3+1 nj—l) z Dw(”J)
Ny,
N+1
—-—E——--(nN+l = ) Cou (nge1? , (17)

where g = Ny is the non-dimensional spanwise location of the body side,

Nys My (etc.) are the first, second (etc.) spanwise locations at which surface pressures
are measured, and Mg+l 1, is the wing tip location.

The derivation of this equation and the notation used is illustrated in Figure 5.

It may be the case that chordwise pressure distributions (particularly in experimental
data) are not available either at the wing root (i.e. body side) or wing tip. In this
circumstance it is recommended that CDw(no) should be taken equal to CDw(nl) and that

) should be taken equal to C (nN).

CowlMys1 DW

B.3 Beispiel

EXAMPLES

This Section illustrates the steps required to carry out the procedure described in the
preceding Section and presents some results, taking as examples two wing—body
combinations, the first typical of a long range transport aircraft and the second of a

subsonic combat aircraft.

In addition to calculating the wave drag and its spanwise distribution, these examples
illustrate the verification process outlined in Section 5.3, in which "measured" values of

CDW are derived from experiment using Equation (42).

Wing-Body I

The wind-tunnel data used here were obtained at a Reynolds number (Re_) of 6 x 106, with
c

transition fixed at 5 per cent local chord on both wing surfaces and close to the nose of
the body. The wing is of gross aspect ratio 8.0 and has a trailing—edge crank; the
leading-edge sweep is 28.3° and the trailing-edge sweep is 14.1° over the outer panel, see
Sketch 7.1.1.

The various stages of the calculation procedure are first presented in detail for a Mach
number of 0.78, and in addition the overall results for a higher Mach number, 0.82, are

given later.
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Pressure plotting
stations (N = 7)

\3-5°

7

Crank

A

Sketch 7.1.1 Wing-Body I: Wing planform showing locations of pressure plotting stations

Gross semi-span

7.1.1 Calculation of wave drag coefficient

18

The wing has 7 pressure plotting stations, as shown in Sketch 7.l1.1. Pressure
distributions at alternate stations are shown in Sketch 7.1.2. This shows the upper
surface pressure distributions at these four stations, for four values of 1lift coefficient
from 0.32 to 0.66. The lines marked MLn are values of local Mach number normal to the
swept wing generators (lines of constant x), which in this case is a reasonable
approximation to local Mach number normal to the isobars. At the lowest lift coefficient
the flow is only just supercritical in the swept wing sense, so there will be no wave drag
and the adverse pressure gradients that the boundary layer has to negotiate are relatively
mild. At the wing root (station (1)), as lift coefficient is increased, a somewhat wavy
pressure distribution develops, ending in a weak shock. The second "hump" in this
distribution has been attributed to an inaccuracy in the manufacture of the fuselage and
is not an intended feature of the root design. The "hump" does not appear at the second
pressure plotting station (not shown here) and so it is concluded that the associated
shock is weak and of very small spanwise extent; consequently its contribution to wave
drag is negligible. At station (3) in Sketch 7.1.2, near the trailing-edge crank, as the
supersonic region grows the pressure recovery downstream of the leading edge is achieved
at least in part through an isentropic compression, and it is only at the highest
incidence that a well-defined shock wave can be identified. At station (5) on the other
hand - which is typical of the outer wing panel - the pressure distribution has near—zero
gradient ahead of the shock and it is easy to identify the strength and position of the
shock wave as it grows with increasing lift coefficient. Finally, near the tip there are
clear signs of shock induced separation developing as CL increases from 0.55 to 0.66; the
shock has moved forward, there are unmistakable signs of a separation bubble at its foot,
and the trailing-edge pressure has started to diverge.

From Sketch 7.1.2 the shock positions have been determined and plotted in the form Xy, VS
n in Sketch 7.1.3 and on the planform in Sketch 7.l.4. From the latter it can be
appreciated that the shock sweep lies close to the wing generators and the shock shows the
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expected rearward movement as the incidence 1increases, except towards the tip where it

starts to move forward as separation develops. The shock sweep lies in the range 18° to
25° — the lower values occurring towards the wing tip at the higher 1lift coefficients as
the shock moves forward and unsweeps due to the effects of separation. The upstream Mach
number components normal to the shock are readily determined over the outer wing panel

from Equation (16) and M is plotted against m in Sketch 7.1.5.

Lnsh
Key Station (7)
-1-5 b
Symbol C Min
. 5 1-4
O.
X O- R
a [o )0
-0
\Q\&\,\
IjO
N
N
Station (5)
-1-5
-1-0
c X .
4 P ool Station (3)
TR x‘g
—0'5% =N 10
N
o] 0-5 X ® 1-0
-0 — \‘*
% 12 \
Pania R4 X
X N Mia
I L +
7/ T~
-0'5 o + LN S"_\ 1-0
~+
C, +\+\ Station (1)
0:5 X + 1:0
[¢]
e
-
0-5

Sketch 7.1.2 Wing-Body I: Upper surface pressures
M_ = 0.78
Reg = 6 x 108 19
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Sketch 7.1.3 Shock location

At C =066 the forward movement of the shock is associgted
with g separation bubble being present downstream of the shock (shaded area)

Sketch 7.1.4 Shock positions on the wing planform

The spanwise distributions of local wave drag coefficient determined from Equation (1) for

the three higher lift coefficients are shown in Sketch 7.l.6.

At CL

= 0.42, even though a

clear shock wave is present on the outer wing its wave drag contribution is negligible.

At CL

= 0.55 there is appreciable wave drag on the outer wing but practically none on the

inner wing; whilst at CL = 0.66 - where the flow is already separated near the tip - there
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Sketch 7.1.5 Shock upstream local Mach numbers normal to the shock
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Sketch 7.1.6 Local wave drag coefficient: CDw(n)
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is a high wave drag contribution from the outer wing panel but still very much less from
the inner wing. Sketch 7.1.7 shows the local drag coefficients multiplied by c(n)/E to
get normalised local contributions* to the overall wave drag. Although the local wave
drag coefficients were increasing steadily towards the tip, because of the wing taper the
biggest contribution to the overall wave drag comes from the middle of the semi-span.
Integrating the curves in Sketch 7.1.7 yields the total wave drag coefficients plotted
against CL in Sketch 7.1.8. The cases examined here in detail are identified and several
other results are also shown. At the Mach number in question, Mm = 0.78, the wave drag is

negligible below C, = 0.4, but increases steadily to a value of about 60 "counts" at

CL = 0.66, near the separation boundary.
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