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Vorwort

Liebe Leserin, lieber Leser,

auf diesem Wege mochte ich mich bei IThnen fiir das Interesse an meinem Buch ,Aerodynamik
des Fliegens bedanken.

In diesem Dokument finden Sie die Musterlssungen zu den Ubungsaufgaben der einzelnen Kapi-
tel. In den Musterlosungen wird, wo immer moglich, direkt auf die zugrundeliegenden Gleichun-
gen bzw. Abbildungen aus dem Buch verwiesen. Zum einfacheren Auffinden der im jeweiligen
Aufgabenteil gesuchten Losungen sind die zugehorigen Zahlenwerte hellblau unterlegt.

Das vorliegende Dokument wurde mit grofer Sorgfalt erstellt. Dennoch kénnen sich noch Fehler

eingeschlichen haben. Sollte Thnen ein Fehler auffallen, so wiirde ich mich freuen, wenn Sie mir
diesen per E-Mail

markus.dietzQunibw.de

mitteilen. Gerne kénnen Sie mich unter dieser E-Mail-Adresse auch fiir Fragen und Anregungen
zum Buch erreichen. Weitere Informationen zum Buch finden Sie unter:

www.unibw.de/aero/aerodynamik-des-fliegens

Mérz 2024, Markus Dietz


mailto:markus.dietz@unibw.de
www.unibw.de/aero/aerodynamik-des-fliegens

Kapitel 1

Ubungsaufgabe 1.1
Aufgabenteil 1

Die Viskositit ldsst sich mithilfe des Gesetzes von Sutherland berechnen (Gleichung 1.5). Unter
Verwendung der gegebenen Daten ergibt sich in der gegebenen Héhe:

'5+0<T>W2

77:770'T+C ?0

1897106 Pas 291.15 K+ 120K ( 244K

3/2
= 15.83-107°P
244K + 120K 291J5I{> as

Die erforderlichen Bezugswerte ng und Ty sowie die Sutherland-Konstante C fiir Luft sind in
Kapitel 1.3 gegeben.

Gegeniiber dem Wert 1 = 18.2-107% Pas unter Standardbedingungen (siehe Kapitel 1.3 und 1.4)
hat sich die Viskositét in der gegebenen Hohe somit um ca. 13% reduziert.

Aufgabenteil 2

Die Knudsenzahl berechnet sich unter Verwendung von Gleichung 1.1 und der gegebenen Werte
Zu:

A 2-107°
Kn:——im

— = 1.43.1076
L 14m S0l

Trotz der groken Flughdhe handelt es sich nach Tabelle 1.1 weiterhin um eine Kontinuumsstro-
mung.



Kapitel 2

Ubungsaufgabe 2.1
Aufgabenteil 1

Der statische Auftrieb des Ballons entspricht dem Gewicht der verdringten Luft. Zu dessen
Berechnung darf angenommen werden, dass die Luftdichte iiber die vertikale Ausdehnung der
Ballonhiille hinweg ann&hernd konstant ist. Mit Gleichung 2.17 ergibt sich:

Fa=-GL=—pr 9 VHiie
= —1.225kg/m> - 9.81m/s? - 3500 m>® = —42060 N

Zahlt man Kréfte nach unten positiv (in positive g-Richtung), so ergibt sich fiir den statischen
Auftrieb ein negativer Wert.

Aufgabenteil 2

Damit der Ballon weder steigt noch sinkt, muss seine Gewichtskraft dem statischen Auftrieb
entsprechen. Nach der gewédhlten Vorzeichenkonvention bedeutet dies:

Gyes +F4 =0

Das Gesamtgewicht setzt sich zusammen aus dem Gewicht der Hiille, des Korbs und der in der
Hiille enthaltenen heifsen Luft:

Grile + Gkorb + G Heisstuft + Fa =0

9 MHGe T 9 MKord + 9 MHeisstuft + Fa =0
9 MEle + 9 MKorh + g * PHeissluft * VAille + Fa =0

Darin ergibt sich das Gewicht der heifen Luft in der Hiille aus dem Produkt aus Hiillenvolumen,
Dichte der heifen Luft und Erdbescheunigung.

Die Gleichung l4sst sich nach der gesuchten Dichte der heifsen Luft in der Hiille ppejsos auflosen.
Der statische Auftrieb Fy ist aus Aufgabenteil 1 bekannt:



—Fa—g-mpyiue — g MKorb

9 Ve
~ 42060N — 9.81m/s? - 130kg — 9.81m/s? - 400 kg
B 9.81m/s? - 3500 m3

PHeissluft =

= 1.074kg/m?

Aufgabenteil 3

Gleichung A.1 lisst sich zur Berechnung der Temperatur nach T auflésen:

Mit T' = THeisstuft: P = PHeissiuft Und p = pr, (d.h. Druck in der Hiille entspricht dem &uferen
Luftdruck pr) ergibt sich unter Verwendung von R = 287J/(kgK) (siehe Kapitel 1.4) fiir die
Temperatur der Luft im Innern der Hiille:

pL 1013 hPa

= = 3288K =55.6°C
PHeissluft R 1.074 kg/m3 - 287 J/(kg K)

THeissluft =

Ubungsaufgabe 2.2
Aufgabenteil 1

Um die Masse des Traggases zu ermitteln, wird zundchst dessen Volumen bestimmt. Es ergibt
sich aus dem Hiillenvolumen abziiglich des Ballonettvolumens:

Viraggas = Virite — VBationett = 8450 m? — 2500 m® = 5950 m*

Die Dichte des Traggases kann mithilfe der thermischen Zustandsgleichung A.1 berechnet werden.
Dazu wird ausgenutzt, dass das Traggas im thermischen Gleichgewicht mit der Umgebungsluft
steht, d.h. T'7vag9as = 11, und das Traggas gegeniiber der Umgebungsluft einen Uberdruck von
Ap = 500 Pa aufweist, also prragges = 1 + Ap:

o _ P Traggas _ pL + Ap
reggas Rnggas : T’T‘raggas Rnggas ’ TL
96611 P 500 P
Ao 0 164kg/m?

~ 2077J/(kgK) - 285.6K

Damit betrégt die Masse des Traggases:



M Traggas = PTraggas * VTraggas = 0.164kg/m? - 5950 m® = 974.2kg

Aufgabenteil 2

Der statische Auftrieb entspricht dem Gewicht der durch das Traggas verdréngten atmosphéri-
schen Luft:

Fr=-Gp=—-pr-g- Vnggas
= —1.179kg/m> - 9.81m/s? - 5950 m® = —68 818 N

Zahlt man Kréfte nach unten positiv (in positive g-Richtung), so ergibt sich fiir den statischen
Auftrieb ein negativer Wert.

Damit das Luftschiff in der Schwebe gehalten wird, muss die Summe aus Gesamtgewicht, Vertikal-
schub und statischem Auftrieb Null ergeben. Zum Gesamtgewicht trégt die Masse des Luftschiffs
zuziiglich der Masse des Traggases bei:

G Luftschift + G Traggas + Fa + Fschup = 0
9" MLuftschiff + 9 MTraggas + Fa + Fschup =0

Aufgeldst nach dem gesuchten erforderlichen Schub ergibt sich:

FSchub =—Fs— g - M Luftschiff — 9 * ™M Traggas
— 68818N — 9.81m/s? - 6500kg — 9.81m/s? - 974.2kg = —4505N

Das Luftschiff muss somit einen Vertikalschub entsprechend der Gewichtskraft einer Masse von
m = |Fschup|/9 = 459.2kg aufbauen, um in der Schwebe zu bleiben. Dass sich ein negativer
Wert fiir den Schub ergibt, bestitigt gemafs Vorzeichenkonvention, dass dieser nach oben wirken
muss.

Aufgabenteil 3

Weil die Hiille des Luftschiffs dicht ist, d&ndert sich die Masse des Traggases beim Aufsteigen
nicht (geschlossenes System). Jedoch dndert sich die Dichte des Traggases, weil das Traggas zum
einen mit der kiihleren Umgebungsluft im thermischen Gleichgewicht steht, und zum anderen,
weil sich auch der Druck des Traggases dndert: Das Traggas soll weiterhin einen Uberdruck von
Ap = 500 Pa gegeniiber dem duferen Umgebungsdruck aufweisen — dieser ist jedoch reduziert.



Die Dichte des Traggases lésst sich aus der thermischen Zustandsgleichung A.1 ermitteln, wobei
TTraggas = 11 und prraggas = pr + Ap gilt. Fiir pr, und 717, sind nun die angegebenen Werte in
der gegebenen Flughohe einzusetzen:

o 2000m = P Traggas,2000m _ PrL,2000m + Ap
rag9as, mn Rnggas : Tnggas,QOOOm Rnggas ’ TL’2000m
75626 P 500 P
atolra 134k /m?

T 20777/ (kgK) - 272.6K

Gegeniiber Aufgabenteil 1 hat sich die Dichte des Traggases also verringert (bedingt durch ge-
geniiber der relativen Temperaturdnderung erhdhte relative Druckiinderung). Die gegebene Trag-
gasmasse nimmt folglich ein héheres Volumen ein:

M Traggas _ 974.2 kg
P Traggas,2000m 0.134 kg/m3

VnggaS,QUOOm = = 7244.7 m3

Der erhhte Volumenbedarf des Traggases wird durch die Verringerung des Ballonettvolumens
ausgeglichen. Dessen Volumen betrigt nun:

VBallonnett,QOOOm = VBallonnett - (Vnggas,QOO()m - VTraggas)

=2500m® — (7244.7m® — 5950 m®) = 1205.3m’

Aufgabenteil 4

Wie bereits in Aufgabenteil 2 entspricht der statische Auftrieb dem Gewicht der durch das
Traggas verdringten atmosphérischen Luft. Durch den Aufstieg des Luftschiffs haben sich jedoch
sowohl das Traggasvolumen (Volumen der verdringten atmosphérischen Luft) als auch die Dichte
der atmosphérischen Luft verdndert. Die Luftdichte ist in der Aufgabenstellung gegeben, so dass
sich fiir den Auftrieb ergibt:

Fa2000m = —G1,2000m = —PL,2000m * 9 * VTraggas,2000m
= —0.967kg/m> - 9.81m/s? - 7244.7m> = —68 699 N
Gegeniiber Aufgabenteil 2 hat sich der statische Auftrieb nur geringfiigig reduziert.

Der erforderliche Vertikalschub berechnet sich analog zu Aufgabenteil 2, wobei Luftschiff- und
Traggasgewicht unverdndert bleiben:



FSchub,Q()OOm = _FA,2000m — 9 - MLuyftschiff — 9 * M Traggas
— 68699N — 9.81m/s? - 6500kg — 9.81m/s? - 974.2kg = —4624N

Gegeniiber Aufgabenteil 2 hat sich der erforderliche Schub somit infolge der groferen Flughdhe
leicht erhoht.

Aufgabenteil 5

Wie die Berechnungen zeigen, nimmt das Traggas mit zunehmender Flughohe ein gréferes Vo-
lumen ein. Dem Traggas wird dieses Volumen durch Verringerung des Ballonnettvolumens be-
reitgestellt. Die Flughohe wird also dadurch begrenzt, dass ab einer gewissen Hohe das Ballonett
komplett entleert ist, und somit dem Traggas kein weiteres zusitzliches Volumen fiir dessen
Ausdehnung bereitgestellt werden kann.

10



Kapitel 3

Ubungsaufgabe 3.1

Zur Losung der Aufgabe ldsst sich das folgende quaderférmige Kontrollvolumen heranziehen:

ow
w+ — dz
0z
ov
z v+ —dy
A 0 - = 8y
/1 _— /
el /
! / U+ — d(E
U L oz
/ I /
Yy dz / P - @‘/'%;;/’
dx
» T

Fiir die Anderung der Masse im Innern des Kontrollvolumens gilt in Analogie zu Gleichung
3.10:

dm 0

dt =g (V) =

at ~drdydz

Innen

Der ein- bzw. ausstromende Massenstrom iiber die Seitenflichen berechnet sich in Analogie zu
Gleichung 3.11 zu:

d
am =pudydz — > dy dz+
dt Fluss

pvdxdz — < > dx dz+

pw dx dy — < ) dzx dy+

_ 9(pu) 3( v) ~ 9(pw)
= dzx dy dz dr dydz drdyd
o dy 0z W
Gleichsetzen von ij—’? Tnmen T } Fluss 1efert nach Kiirzen mit dz dy dz

11



9 | <8(pU) L 9pv) 8(pw)> _0

ot ox oy T os

und somit wie im zweldimensionalen Fall

%%—div(p-ﬁ)z().

Ubungsaufgabe 3.2

Aufgabenteil 1

Die folgende Abbildung zeigt das gewahlte Kontrollvolumen und das zur Lésung der Aufgabe ver-
wendete Koordinatensystem, dessen x-Achse nach rechts (in Strémungsrichtung) weist. Zusétzlich
sind am Einstromrand (links) und am Ausstromrand (rechts) die Normaleneinheitsvektoren der
Ein- und Austrittsflichen eingetragen. Diese weisen per Definition vom Kontrollvolumen weg.

Der Tragfliigel iibt auf die Stromung eine Korperkraft Fy aus, deren x-Komponente Fg , nach
links (entgegen der Anstromrichtung) weist. Die Gegenkraft, die Kraft des Fluids auf den Korper
Fp, weist eine Komponente Fr, nach rechts auf, die als Luftwiderstand auf den Tragfliigel

wirksam wird.

—ﬁein—>i ii y E-ﬁaus—> V=250 m/s
— 0.6 m n —=, p=101325Pa
V=50m/s " ; - .
— ™ n el
p=101325Pa —| Frae 2 Fra \— V =47m/s
E— —— 0.02m |\ p=101310Pa
— p = 1.225kg/m? — 50m/s
— Tiefe der Messstrecke: 0.6 m T~ p=101325Pa
oV .. I :

Aufgabenteil 2

Der einstromende Impulsstrom berechnet sich nach Gleichung 3.33 zu:

g Vein Vez’n —1
dI ~ -
N = // p Vein - (Vem : ﬁein) dA=p- 0 . 0 . 0
dt ; Aem
ein 0 0 0

12



Von Interesse ist lediglich die Komponente in x-Richtung:

dl.
ditm = P VeQm - Acin = —1.225 kg/m3 - (50 m/s)2 -0.36m* = —~1102.5N
ein

Der ausstromende Impulsstrom berechnet sich analog, wobei nun zwei Teilflichen zu beriicksich-
tigen sind: Zum einen der Bereich auferhalb der Nachlaufdelle (Index a) und zum anderen der
Bereich innerhalb der Nachlaufdelle (Index ):

R Vaus,a Vaus,a 1
di L
- = Pvaus a " (Vaus a’ naus) dA = P 0 : 0 -0 : Aaus a
dt A(Lus a ’ 7 ’
aus,a ’ 0 0 0
dl, _ 2 _ 3 2 _
o =0 Vaus.a - Aaus,a = 1.225kg/m” - (50m/s)” - 0.6 m - 0.58 m = 1065.75 N
= Vaus,i Vaus,i
di L
7 = // pVaus 7" (Vaus i naus) dA = P 0 : 0 <10 : Aaus i
dt ; Aaus 1 , 7 7
aus,i , 0 0 0
dIf 2 3 2
it =0 Vaus,i * Aaus,i = 1.225kg/m” - (47m/s)” - 0.6m - 0.02m = 32.47N

Der Gesamt-Impulsstrom am Austritt betrigt somit:

d,
dt

d,
dt

_dL
o dt

aus

= 1065.75 N + 32.47N = 1098.22 N

aus,t

aus,a

Aufgabenteil 3

Die Druckkraft am Einstrémrand berechnet sich nach Gleichung 3.33 zu:

-1

Fp,ein = - // PTiein A = —Dein - Acin - 0
Ae'm
0

Relevant ist die x-Komponente:

13



Fp einz = Dein * Aein = 101325Pa - 0.36 m* = 36477 N

Wie bereits in Aufgabenteil 2 miissen am Austrittsrand wieder beide Teilbereiche separat be-
trachtet werden:

1

Fp,aus,a = - // pﬁaus dA = —Paus,a * Aaus,a 10
AGUS a

’ 0

Fyaus.ae = Paus.a - Aaus.a = 101325Pa - 0.6m - 0.58 m = —35261.10N

—

Fp,aus,i = - // pﬁaus dA = —Paus,i * Aaus,i .
Auus,i

[en}

Fyoausie = Paus,i - Aaus,i = 101310Pa-0.6m - 0.02m = —1215.72N

Die Gesamt-Druckkraft am Austritt betrdgt somit:

Fyausie = Fpaus.am + Fpausiz = —35261.10N — 1215.72N = —36476.82N

Aufgabenteil 4

Zur Berechnung des Luftwiderstands wird zunéchst die x-Komponente der Korperkraft F .
ermittelt. Der Impulssatz in x-Richtung lautet:

d,
dt

dl,

E = Fp,ein,x + F ,QUS, T + FK,x

aus

ein

Damit gilt fiir die x-Komponente der Korperkraft:

dl dlI.
FK,x = 7; 7; s - Fp,ein,x - Fp,aus,x

= —1102.5N + 1098.22N — 36 477N — (—36476.82N) = —4.46 N

ein

Die Korperkraft wirkt auf das Fluid und ist — wie das negative Ergebnis bestétigt — entgegen der
Stromungsrichtung (= x-Richtung) nach links gerichtet.

14



Der Luftwiderstand entspricht der Gegenkraft zur Koérperkraft, somit der x-Komponente der
Kraft Fr des Fluids auf den Kérper:

W =Fp;=—-Fk,= 446N

15



Kapitel 4

Ubungsaufgabe 4.1

Zur Berechnung des Auftriebsbeiwerts ist der Staudruck der Anstromung erforderlich. Um diesen
zu berechnen, muss zunéchst die Stromungsgeschwindigkeit (Fluggeschwindigkeit) ermittelt wer-
den. Diese kann mit Gleichung 4.33 aus der Machzahl und der Schallgeschwindigkeit berechnet
werden:

Voo = Mas - a = 0.85-297m/s = 252.54m/s

Nun kann der Staudruck nach Gleichung 4.16 unter Verwendung der angegebenen Luftdichte
berechnet werden:

0.38kg/m?

5 -(252.54m/s)* = 12109 Pa

Zur Berechnung des Auftriebsbeiwerts wird nach 4.29 der Auftrieb auf Staudruck und Fliigel-
flache bezogen. Im hier angenommenen stationéren Horizontalflug entspricht der Auftrieb dem
Gewicht des Flugzeugs, so dass sich ergibt:

A G  m-g  9.8lm/s?240000kg

= = = = = 0.549
oo 'S (oo S Qoo-S 12109 Pa - 354 m2

CA

Ubungsaufgabe 4.2

Zunichst ist zu berechnen, welchen Abtrieb das Fahrzeug aerodynamisch erzeugen muss. Geméaf
Vorgabe muss dieser das 1.2-fache seines Eigengewichts betragen:

A=-12-G=-12-m-g=-12-900kg-9.81m/s? = —10594.8 N

Nun kann die Geschwindigkeit berechnet werden, ab der das Fahrzeug bei einem ,Abtriebsbei-
wert* von cq = —2.4 diesen Abtrieb erreicht. Gleichung 4.29 wird zu diesem Zweck nach V,
aufgelost. Mit der in der Aufgabenstellung gegebenen Luftdichte folgt fiir die Geschwindigkeit:

2-A —2.10594.8 N
\/CA “Poo S \/—2.4 -1.225kg/m3 - 1.3 m? 74.5m/s = 268.1km/

Mit dem gegebenen Widerstandsbeiwert und der errechneten Geschwindigkeit kann nun mittels
Gleichung 4.29 der Luftwiderstand berechnet werden:

16



1.225kg/m?

5 (745m/s)* - 1.3m? = 3531.6N

=0.8

Die aerodynamische Vortriebsleistung (diese enthélt nicht den Rollwiderstand der Rdder am
Boden) ergibt sich physikalisch aus dem Produkt aus Luftwiderstand und Geschwindigkeit:

P=W. -V, =3531.6N-74.5m/s = 262.96 kW

17



Kapitel 5

Ubungsaufgabe 5.1

Im Experiment ist zu beobachten, dass der Pfeil auf dem Flaschenkorken — trotz kreisférmiger
bzw. spiralférmiger Bahn des Korkens um den Abfluss — immer in die gleiche Richtung zeigt,
wie in der untenstehenden Abbildung links dargestellt. Das zunéchst als naheliegend vermutete
Verhalten, dass der Korken relativ zur Kreisbahn immer in dieselbe Richtung zeigt (Abbildung
rechts) wird nicht beobachtet.

Beobachtetes Verhalten Nicht beobachtetes Verhalten

Das Experiment zeigt, dass die Stromung drehungsfrei ist. Ursache ist, dass die Stromung zu-
mindest in ausreichend grokem Abstand zum Beckenrand bzw. -boden quasi reibungsfrei ist.
Drehungsfreiheit der Strémung ist Voraussetzung fiir das Vorhandensein eines Geschwindigkeits-
potentials und damit fiir die Potentialtheorie.

Ubungsaufgabe 5.2
Aufgabenteil 1

Zur Herleitung einer Potentialfunktion werden die Gleichungen 5.19 herangezogen. Es gilt:

9
U(y)Zc-y=£

Daraus folgt, dass ¢ folgende Form annehmen muss:

p(z,y) =c-z-y+d

18



d stellt eine Integrationskonstante dar. Zur Kontrolle ldsst sich obige Gleichung nach x ableiten:
Es ergibt sich wie gefordert u(y) = ¢ - y.

Als weitere Bedingung liegt vor:

Integration liefert

d.h. ¢ darf einzig eine beliebige Funktion von x sein — in diesem Fall ergibt sich beim Ableiten
nach y wie gewiinscht Null.

Vergleicht man beide Bedingungen fiir die Potentialfunktion ¢, so stellt man fest, dass diese
zu einem Widerspruch fithren: ¢ kann nicht der Gleichung ¢(z,y) = ¢ - x - y + ¢ gehorchen
und gleichzeitig nur eine Funktion von z sein. Folglich existiert fiir die Couette-Strémung kein
Geschwindigkeitspotential.

Aufgabenteil 2

Die Rotation lisst sich nach Gleichung 5.7 berechnen. Fiir die Wirbelstérke ergibt sich:

= ov  Ou

Die Wirbelstarke ist ungleich Null, so dass keine Potentialfunktion existiert. Physikalische Ur-
sache ist die in der Couette-Stromung vorhandene Reibung, siehe Kapitel 1.3. Die Couette-
Stromung ist drehungsbehaftet und kann nicht mit der Potentialtheorie beschrieben werden.

Ubungsaufgabe 5.3

Zur Herleitung der Gleichung wird die Kutta-Joukowski-Formel fiir den Auftrieb 5.60 in die De-
finitionsgleichung des Auftriebsbeiwerts 4.29 eingesetzt. Die Bezugsflache S ist die Schnittfliche

des Zylinders, die die Zylinderachse enthélt: S = b-2R mit der Zylinderldnge b und dessen Radius
R.

19



Man erkennt, dass die Luftdichte p in der Gleichung nicht mehr enthalten ist, weil sowohl Auftrieb
(bei gegebener Zirkulation) als auch Staudruck proportional zur Luftdichte sind.

Fiir einen gegebenen Auftriebsbeiwert ¢, hingt die erforderliche Zirkulation wie folgt von Stau-
druck g bzw. Anstromgeschwindigkeit Vo, ab:

20



Kapitel 6

Ubungsaufgabe 6.1

Zunachst wird die Viskositédt der Luft mit dem Gesetz von Sutherland berechnet (Gleichung 1.5).
Unter Verwendung der gegebenen Temperatur 7' = (273.15 — 56.5) K = 216.65 K ergibt sich:

TO+C<T>3/2
n="o e

" T+C \Tp

=18.27-10"%Pas-

291.15K + 120K <216.65K

3/2
: =14.32-107°P
216.65K + 120K 291.15K> @

Die erforderlichen Bezugswerte ng und 7y sowie die Sutherland-Konstante C' fiir Luft sind in
Kapitel 1.3 gegeben.

Nun lésst sich die Reynoldszahl der Strémung an der Fliigelhinterkante mit Gleichung 4.34
bestimmen:

_p-Vee-L 0.364kg/m*-251m/s-10m

R .
¢ 1 14.32 - 10-6 Pas

= 64806489

Die Grenzschichtdicke ldsst sich unter Verwendung der ermittelten Reynoldszahl mit Gleichung
6.23 berechnen:

37 - 371
_037 :c_037 Om—O.lOlm

5= = — —
vRe, /64806489

Die Formel ist giiltig fiir die vollturbulente Grenzschicht (ohne laminare Laufstrecke) einer in-
kompressiblen ebenen Plattenstrémung. Fiir ein kompressibel umstromtes Tragfliigelprofil, das
zudem im transsonischen Geschwindigkeitsbereich operiert, kann dieses Ergebnis nur eine al-
lererste grobe Naherung darstellen. Das Ergebnis verdeutlicht jedoch, dass die Grenzschicht —
and damit Reibungseffekte — auf einen rdumlich eng begrenzten Bereich in Wandnéhe beschrankt
bleiben, der selbst bei Verkehrsflugzeugen im Gréfenordnungsbereich von lediglich 10 cm liegt.

Ubungsaufgabe 6.2

Zur Losung der Aufgabe werden die Widerstinde zweier Korper, Zeppelin und Kreisscheibe, nach
Gleichung 4.29 gleichgesetzt:
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N

2
WZeppelin = CW,Zeppelin * : Voo ' SZeppelin

2
= CW ,Kreisscheibe * . Voo . SKreisscheibe = WKreisscheibe

VRIS

Daraus folgt, dass die sog. Widerstandsflichen cy - S in beiden Féllen gleich sein miissen. Es
kann dann nach der Bezugsflache der Kreisscheibe aufgelést werden:

. CW ,Zeppelin
SKreisscheibe = SZeppelin e
CW ,Kreisscheibe

Fiir die Bezugsfliche = Kreisfliche gilt jeweils S = (7/4) - d?, so dass sich ergibt:

CW,Zeppelin 0.07
dKreisscheibe = dZeppelin ’ ————— =30.5m- —— = 7.46m
CW ,Kreisscheibe 1.17

Der Luftwiderstand des Zeppelins entspricht somit jenem einer senkrecht angestromten Kreis-
scheibe von lediglich 7.46 m Durchmesser.
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Kapitel 7

Ubungsaufgabe 7.1
Aufgabenteil 1

Die Schallgeschwindigkeit ist rein temperaturabhingig und kann mithilfe von Gleichung 7.16
ermittelt werden:

oo = VK- R-Too = +/1.4-287J/(kgK) - (273.15 — 56.5) K = 295m/s

Die Fluggeschwindigkeit berechnet sich aus der gegebenen Anstrémmachzahl (Flugmachzahl)
und der ermittelten Schallgeschwindigkeit (Gleichung 4.33):

Vie = Mg - aoe = 0.83-295m/s = 244.9m/s

Aufgabenteil 2

Zur Berechnung des Totaldrucks muss zunéchst der statische Druck der Anstrémung mithilfe der
thermischen Zustandsgleichung A.1 ermittelt werden:

Poo = poo - R+ To = 0.364kg/m? - 287J/(kg K) - 216.65 K = 22633 Pa

Der Totaldruck der kompressiblen Strémung ldsst sich nun aus Gleichung 7.29 bestimmen:

L .
Po = poo - (1 + KT Mago) —22633Pa- (1+0.2-0.83%)"" = 35559 Pa

Zum Vergleich der inkompressible Gesamtdruck nach der Bernoulli-Gleichung 4.16:

0.364 kg/m3

Pges = Poo + %’" V2 = 22633 Pa + . (244.9m/s)® = 33547 Pa

Der Totaldruck iibersteigt den Bernoulli-Gesamtdruck somit um ca. 6%, siehe hierzu auch Glei-
chung 7.39.
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Aufgabenteil 3

Der Druckbeiwert im Staupunkt berechnet sich nach dessen Definitionsgleichung 4.19:

_ Po—Po _ 2:(35559Pa —22633Pa) _ o,
P B2 V2 0.364kg/m? - 2
5 Vo : g/m3 - (244.9m/s)

Dieses Ergebnis kann in Abhéngigkeit der Anstommachzahl (hier Mao, = 0.83) auch direkt mit
Gleichung 7.40 ermittelt werden. Grafisch ist der Druckbeiwert im Staupunkt als Funktion der
Anstrémmachzahl in Abbildung 7.7 aufgetragen.

Ubungsaufgabe 7.2
Aufgabenteil 1

Kritischer Druck, kritische Temperatur, kritische Dichte und kritische Schallgeschwindigkeit las-
sen sich direkt mit den Gleichungen 7.41 bis 7.44 berechnen. Kesseldruck py und Kesseltempe-
ratur Ty sind gegeben; py lasst sich vorab noch mithilfe der thermischen Zustandsgleichung A.1
ermitteln:

Po 1-10°Pa 3
= = = 6.969 k
M= R Ty~ 2873/(kgK) - 500K g/m
Dann folgt aus den Gleichungen 7.41 bis 7.44:
"= 2 . Ty= 2 500K = 416.7K
T k+1 0 24 o

* = 2\ _ (2 . 1-10°Pa = 5.283-10°P
P =\s¥1 Po=154 &= e a

S (T e 2‘56969k/3—4418k/3
F=\kr1 P =\24 FOURE/m = [RAISRE

W/Q”R _\/28 287‘]/ ke %) 500K = 409.17m/s

Alternativ lasst sich a* aus der zuvor ermittelten kritischen Temperatur 7™ ermitteln:

a* =VKRT* = \/1.4-287J/(kgK) - 416.7K = 409.17m/s
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Im kritischen Zustand erreicht die Stromung genau Schallgeschwindigkeit, also Ma = 1. Damit
entspricht die absolute Stromungsgeschwindigkeit im kritischen Zustand definitionsgeméf der in
diesem Zustand vorliegenden Schallgeschwindigkeit:

V*=Ma-a" =a" = 409.17m/s

Aufgabenteil 2

Weil der Druck von p = 3bar = 3 - 10° Pa den im vorangehenden Aufgabenteil berechneten
kritischen Druck unterschreitet, wird die Stromung auf Uberschallgeschwindigkeit beschleunigt
worden sein. Der gesamte Vorgang kann wie in der Aufgabenstellung gefordert reversibel adiabat
(isentrop) ablaufen — lediglich der umgekehrte Vorgang, die Verzogerung einer Uberschallstrd-
mung zum Stillstand, wire durch das Auftreten von Verdichtungsstéfen nicht mehr isentrop.

Zur Berechnung diirfen somit die Isentropenbeziehungen (Gleichungen 7.28 bis 7.30) herangezo-
gen werden. Gleichung 7.29 lasst sich nach der Machzahl aufldsen:

k=1
Ma = 2 -[(po)N —1]
k—1 P

0.4

1-106Pa\ 11
=5 | (=——=2) -1 = 14
) [(3-105Pa> ] 53

Mit dieser ermittelten Machzahl lasst sich nun die statische Temperatur unter Verwendung von
Gleichung 7.28 berechnen:

1 -1
r -Ma2)
2

— 500K - (1+0.2-1.433%) " = 354.47K

Die lokale Schallgeschwindigkeit betrigt geméfs Gleichung 7.16 folglich:

a=VKRT = /1.4-287]/(kgK) - 354.47K = 377.39m/s

Damit liegt die folgende Stromungsgeschwindigkeit vor:

V =Ma-a=1433-377.39m/s = 540.72m/s
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Die Lavalzahl ldsst sich nun berechnen, indem man die Stromungsgeschwindigkeit durch die
kritische Schallgeschwindigkeit teilt (Gleichung 7.45):

Ia— V. 540.72 m/s _ 1399
a*  409.17m/s

Zum gleichen Ergebnis gelangt man durch direkte Anwendung von Gleichung 7.46 mit Ma =
1.433.

Aufgabenteil 3

Nach Gleichung 7.47 betrigt die maximal erreichbare Lavalzahl La,q; = 2.449. Damit betragt
die maximal erreichbare Stréomungsgeschwindigkeit fiir 7' — 0 und Ma — oo:

Vinaz = Lamag - ¢ = 2.449 - 409.17m/s = 1002.25m/s

Alternativ lésst sich dieses Ergebnis aus Gleichung 7.25 ermitteln. Fiir 77 — 0 geht auch die
statische spezifische Enthalpie h gegen Null. Somit gilt:

Vmam = 2 hO

Unter Ausnutzung der thermodynamischen Zusammenhénge hg = ¢, - Ty (Gleichung A.3) und
cp = 5 - R (Gleichung A.26) folgt:

Vinaz = \/2- - f CRTy = V/2-35-287J/(kgK) - 500K = 1002.25 m /s
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Kapitel 8

Ubungsaufgabe 8.1

Aufgabenteil 1

Die gesuchten Grofen bzw. Verhéltnisse sind einzig von der Stromauf-Machzahl Ma, abhingig
und lassen sich mithilfe der Gleichungen 8.11 bis 8.14 berechnen:

“Vir i@

1+ 54 (Ma] —1) _ it g@2-1 0577
1+ 25 . (Ma} —1) ’

P2 _q14 2n -(Ma%—l):1+%-(22—1): 4.5

T, 2k 5 2+ (k—1)- Ma?
=1+ (Ma3 -1
T [ et (Ma )} (k+ 1) - Ma?
7 2+0.4- 22
=[14=-(22-1)|- =1
[+6 ( )] 2.4 - 22 088
. 2 . 2
p2 _ (k+1)  Maj 24-20 oI

P 2+ (k—1)-Ma2 2+04-22

Aufgabenteil 2

Der Totaldruckverlust kann auf zwei Wege berechnet werden. Im ersten Fall wird der Totaldruck
vor und nach dem Stof mithilfe der Isentropenbeziehung 7.29 berechnet und anschliefend das

Verhiltnis gebildet:

K

k=1 k=1
Po,1 = P1 - <1+ 5 'Ma%>

K

k—1 k=1 Kk—1 k=1
p072:p2-<1+ 5 -Ma%) :pl-p2-<1—|— 5 -Ma%)

Division der Gleichungen liefert:
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e % 3.5
po2 _pr (14 %5 - Maj) 45 (1+02-0577%)77 _ 0o

Po1 D1 (1 + %1 . Ma%)ﬁ (1+0.2- 22)3.5

Méglichkeit 2 besteht in der Verwendung der ,fertigen“ Formel nach Gleichung 8.17:

s _ (=)™ baa
Po,1 (1+%—1.Ma%)ﬁ.(,iMa%_nT—1)ﬁ
1.26. 927

(140.2-22)%.(1.4-22 —0.2)*°

Der Totaldruckverlust iiber den senkrechten Stofs hinweg betragt demzufolge (1 —0.721)-100% =
27.9%.

Aufgabenteil 3

Der Mach’sche Winkel berechnet sich nach Gleichung 7.23:

1
[ = arcsin = arcsin§ = 30°

al

Aufgabenteil 4

Zunéchst lasst sich der maximale Umlenkwinkel fiir die Stromauf-Machzahl Ma; = 2.0 aus dem
Stofwinkeldiagramm C.1 ablesen. Der maximale Umlenkwinkel betrigt in diesem Fall ¥, =
23°.

Der Umlenkwinkel der Strémung an der Vorderkante des Keils betrdgt gemaft untenstehender
Skizze auf der Unterseite § = o + (3/2, wobei 3 fiir den Offnungswinkel des Keils steht. Der
Umlenkwinkel auf der Oberseite betriigt 3/2 — . Wird dieser negativ (weil bei festem Offnungs-
winkel des Keils der Anstellwinkel erhoht wird), so tritt auf der Oberseite an der Vorderkante
kein Schrigstof mehr auf, sondern eine Prandtl-Meyer-Expansion. Wie die Abbildung zeigt, ist
bei positiver Anstellung der Umlenkwinkel auf der Unterseite grofer, so dass diese den kritischen
Fall fiir das Ablésen des Stofles und das Ausbilden einer abgehobenen Kopfwelle darstellt.
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Der maximal zulissige Offnungswinkel ldsst sich berechnen, indem der Zusammenhang 6 =
a+ /2 nach (3 aufgelost wird. Es ergibt sich:

Bmaz =2+ (Omas — @) = 23° —5° = 36°

Aufgabenteil 5

Der Totaldruckverlust {iber den Schréigstof kann mit der Formel fiir den Totaldruckverlust des
senkrechten Stofses 8.17 berechnet werden, sofern fiir die Stromauf-Machzahl die Machzahl nor-
mal zur Stoffront May,, eingesetzt wird. Diese berechnet sich aus dem Stofswinkel o mit Gleichung
8.18:

May,, = Maq - sino

Der Stofswinkel o fiir May = 2.0 und 6 = 0,4, = 23° betrigt geméls Stofswinkeldiagramm C.1
0 = 65°. Somit betrigt die Machzahl senkrecht zur Stofifront:

Ma1, = Maq -sino = 2 -sin65° = 1.813

Mit dieser Machzahl kann nun Gleichung 8.17 ausgewertet werden:

1) 55 25

Po2 _ (%57) " - Mag,

Pot (1 + % Ala%n)ﬁ (’{ Ma, — %)ﬁ
1.26.1.8137

= ‘ = 0.807
(140.2-1.8132)*°. (1.4 -1.8132 — 0.2)*°

Der Totaldruckverlust iiber den senkrechten Stof hinweg betriagt demzufolge (1—0.807)-100% =
19.3%.
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Ubungsaufgabe 8.2
Aufgabenteil 1

Die folgende Skizze zeigt die Situation bei einem Anstellwinkel von o = 0°:

Zur Berechnung des Wellenwiderstands sind die Driicke in den Bereichen 2 und 3 zu berechnen.
Diese sind — aufgrund der Symmetrie des Stromungsfelds bei @ = 0 — auf der Ober- und der
Unterseite exakt gleich.

Soll der Widerstand mit der Stof-Expansions-Theorie berechnet werden, so sind die Vorginge
an konkaven Umlenkungen mithilfe der Schrigstofibeziehungen zu berechnen und die Vorgéinge
an konvexen Ecken mithilfe der Prandtl-Meyer-Expansion.

An der Vorderkante liegt eine konkave Umlenkung in der Hohe des halben Offnungswinkels des
Doppelkeils vor. Dieser Umlenkwinkel berechnet sich aus den Angaben in der Aufgabenstellung zu
B/2 = arctan(d/t) = arctan(0.2m/2m) = 5.711°. Mit diesem Umlenkwinkel ¢y = /2 = 5.71°
kann nun fiir die Stromauf-Machzahl Ma; = 2.0 der Stokwinkel 019 aus dem Stofipolarendia-
gramm C.1 ermittelt werden. Abzulesen ist ein Wert von 019 =~ 35°. Um einen exakteren Wert
zu ermitteln, kann Gleichung 8.25 iterativ gelost werden. Auf diese Weise ergibt sich ein Wert
von o1z = 34.966°.

Die Machzahl May, senkrecht zur Stofifront betrigt:

May, = Maq -sinojs = 2.0 - sin 34.966° = 1.146

Die Machzahl senkrecht zur Stofsfront nach dem Stofs Mao, berechnet sich aus Gleichung 8.11,
indem fiir May die Machzahl May, senkrecht zur Stoffront eingesetzt wird:

1+ 521 (Ma?, — 1) \/1+é-(1.1462—1)20878

Mas, = =
TN 2 (Mdf, - 1) 1+1.-(1.146% — 1)
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Die Machzahl May nach dem Stof betrdgt mit Gleichung 8.20 schliefslich:

Mas, 0878

= = 1.796
sin(o12 — t2)  sin29.256°

MCLQ =

Das Druckverhéltnis der statischen Driicke iiber den Stof hinweg ergibt sich aus Gleichung 8.12
durch Einsetzen von Maq,,:

P 2K 7
p%:HKH-(Ma%n—l):1+6~(1.1462—1):1.366

Damit betrigt der Druck po:

po = b2 -p1 = 1.366 - 101 325 Pa = 138416 Pa
b1

Jetzt wird die Zustandsdnderung 2 — 3 an der nachfolgenden konvexen Ecke betrachtet. Die
Stromungsumlenkung iiber die Prandtl-Meyer-Expansion hinweg erfolgt hier isentrop. Der Um-
lenkwinkel der Stromung betragt ¥J93 = § = 11.421°.

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 2 (vor der Umlenkung) betrigt nach Gleichung
8.40:

1 —1
v(Mag) = :—_F T arctan <\/z i (Ma3 — 1))
— arctan (\/Ma% — 1>

1
=v/6 arctan <\/6 - (1.796% — 1))

_ arctan <\/1.7962 — 1) — 20.606°

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 3 (nach der Umlenkung) betrégt nach Glei-
chung 8.41:

v(Mas) = v(Mag) + 993 = 20.606° + 11.421° = 32.028°

Die zugehorige Machzahl nach der konvexen Umlenkung Mas ldsst sich aus Gleichung 8.40 ite-
rativ ermitteln und betragt Mas = 2.211, d.h. es gilt v(Maz = 2.211) = 32.028°.

Der Druck im Bereich 3 kann nun ermittelt werden, indem zwischen den Machzahlen der Bereiche
2 und 3 die Isentropenbeziehung nach Gleichung 7.32 ausgewertet wird:
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ps (14555 Ma)®T  (140.2-1.796%)*°

23 _ : -~ = S35 = 0.525
P2 (14551 Ma3)=T (1+0.2-2.211%)
Somit ergibt sich fiir den Druck im Zustand 3:
p3 P2
p3 = —-—-p; = 0.525-1.366 - 101 325 Pa = 72604 Pa
b2 1

Zur Berechnung des Luftwiderstands miissen die in Stromungsrichtung wirkenden Kraftkompo-
nenten der auf die Flanken des Doppelkeils wirkenden Druckkrifte ausgewertet werden. Betragt
die Lénge der Flanke f, so wirkt auf diese eine Druckkraft von Fj, = p- f-b. Die in Strémungsrich-
tung wirkende Komponente ergibt sich dann betragsméhig zu F, w = F),-sin(8/2) = F,-(d/2)/f.
Somit gilt fiir den in Widerstandsrichtung wirkenden Kraftbetrag F, w = p- (d/2) - b, d.h. es ist
direkt die vertikale Projektion der Flankenfliche d/2 - b als wirksame Flidche anzusetzen, wobei
p2 bremsend” und ps ,anschiebend wirkt. Die resultierende Widerstandskraft betrigt somit:

d d
WZQ'pz'i'b—Q'p:sE'b:(P2—p3)'d'b

= (138416 Pa — 72604 Pa) - 0.2m-1m = 13162N

Schlieflich lasst sich noch der Wellenwiderstandsbeiwert berechnen. Einsetzen von Gleichung
7.49 in Gleichung 4.29 liefert:

w w 13162N
= = - = 0.0232
-t-b 1.4-1012525Pa‘22_2m_1m

Aufgabenteil 2

Zur Berechnung mit der linearisierten Theorie ist zu ermitteln, in welche Richtung die Stré-
mung im jeweiligen Bereich resultierend gegeniiber der Anstromrichtung umgelenkt wird. Zu
diesem Zweck sind in Gleichung 8.50 bzw. 8.51 positive Winkeldrehungen ¢ einzusetzen, wenn
die Stromung resultierend aus sich heraus gedreht wird, und negative Winkeldrehungen, wenn
die Stromung in sich hinein gedreht wird. Fiir den Bereich 2 liegt somit eine Winkeldrehung
Y9 = —f/2 = —5.711° vor, und fiir den Bereich 3 eine Winkeldrehung ¢35 = /2 = 5.711°.

Damit berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck ps wie folgt:

Ma?
P2=D1— Qoo 2tanp Vg =p1 —p1 - K- ———
\/ Ma? — 1

Dabei wurde fiir den Staudruck g Gleichung 7.49 eingesetzt. Fiir po ergibt sich:

Iy
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2

=101325Pa- |1 -14  ——
P2 < 51

. (—0.0997)) = 133976 Pa

Dabei ist zu beachten, dass der resultierende Umlenkwinkel ¥ im Bogenmaf einzusetzen ist.

Die Berechnung von ps erfolgt auf gleiche Art und Weise, wobei nun der positive Umlenkwinkel
¥3 gegeniiber der Anstrémrichtung einzusetzen ist:

Ma?
pr=p1-[1-K —=
\/ Ma? — 1

=101325Pa - <1 —-14.

-3

2

——-0.0997 )| = 68674 Pa
V22 -1 )

Luftwiderstand und Widerstandsbeiwert berechnen sich analog zu Aufgabenteil 1:

W:(pg—pg)'d'b
= (133976 Pa — 68674 Pa)-0.2m-1m = 13061 N

13061 N
o = 0.0230
¢ L41013%5Pa 92 9y . 1

Widerstand und Widerstandsbeiwert nach der linearisierten Theorie sind somit geringfiigig ge-
ringer als nach der Stofl-FExpansions-Theorie. Fiir den betrachteten Fall betrigt die Abweichung
lediglich ca. —0.77%.

Aufgabenteil 3

Wird das Profil um 2° angestellt, so stellt sich qualitativ das folgende Stromungsbild ein:
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Im Gegensatz zum anstellwinkelfreien Fall unterscheiden sich nun die Druckverhiltnisse auf der
Ober- und der Unterseite, weswegen Auftrieb entsteht. Im Nachlauf bildet sich eine Entropie-
trennfliche aus.

Die Berechnung der Driicke erfolgt nun getrennt fiir Ober- und Unterseite, wobei das Vorgehen
aus Aufgabenteil 1 iibernommen werden kann. Zunéchst wird die Oberseite betrachtet.

Der Umlenkwinkel an der Vorderkante betrégt auf der Oberseite ¥12, = /2 + a = 5.711° —
2° = 3.711°. Aus dem Stofwinkeldriagramm C.1 bzw. iterativ aus Gleichung 8.25 ergibt sich fiir
Maq = 2.0 ein StoBwinkel von o719, = 33.132°.

Die Machzahl Ma1,, senkrecht zur Stofifront betréigt:

Maion = Maq - sinojs, = 2.0 - sin 33.132° = 1.093

Die Machzahl senkrecht zur Stofsfront nach dem Stof Mas,, betrigt:

=0.917

1+ 521 (Mad,, — 1) \/1+é-(1.0932 —1)

Ma = =
TN 1+ 25 (Mad,, — 1) 1+ Z-(1.0932 — 1)

Kk+1

Die Machzahl Mas, nach dem Stofs betrigt:

Mason 0.878
Mas, = = — 1.867
920 = Sin(o120 — 120)  5in 29.256°

Fiir das Druckverhéltnis der statischen Driicke {iber den Stof hinweg ergibt sich:

P 2K 7
ﬁ:1+li+1-(Ma%m—l):1—1—6-(1.0932—1):1.227
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Damit betrégt der Druck pa,:

P2 = 222 p1 = 1.227-101325 Pa = 124371 Pa
p

1

Der Umlenkwinkel der Prandtl-Meyer-Expansion betrigt 99,3, = § = 11.421°.

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 20 (vor der Umlenkung) betrégt:

k+1 k—1
v(Masg,) =4/ ——— arctan <\/K e (Ma3, — 1)>
— arctan (\/M(L%O - 1)

=V/6 arctan (\/é - (1.867% — 1))

— arctan (\/ 1.8672 — 1) = 22.649°

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 30 (nach der Umlenkung) betragt:

v(Mas,) = v(Mage) + V2030 = 22.649° + 11.421° = 34.070°

Die zugehorige Machzahl nach der konvexen Umlenkung Mas, betrégt Mas, = 2.292, d.h. es gilt
v(Mas, = 2.292) = 34.070°.

Der Druck im Bereich 30 berechnet sich zu:

sl Ma3,)*T (1402186727 0516
£ 35
L. Ma2,)= 1 (1+40.2-2.2922)

Somit ergibt sich fiir den Druck im Zustand 3o:

Pio P20\ (.516-1.227 - 101325 Pa = 64193 Pa
1

Die Berechnung der Unterseite erfolgt sinngeméf. Hier betrigt der Umlenkwinkel an der Vorder-
kante Y19, = /2 + a = 5.711° + 2° = 7.711°. Aus dem Stofwinkeldriagramm C.1 bzw. iterativ
aus Gleichung 8.25 ergibt sich fiir Ma; = 2.0 ein Stofswinkel von o190, = 36.918°.

Die Machzahl Mai,, senkrecht zur Stokfront betrigt:
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Mayyn = May - sinoyg, = 2.0 - sin 36.918° = 1.201

Die Machzahl senkrecht zur Stofsfront nach dem Stok Mas,, betrigt:

-1 2
|t (Mat, -1 14§ (120121
2un = 2K 2 - 7 2 -

Die Machzahl Mas, nach dem Stof betrigt:

Masun 0.841
Masy, — - = 1.724
Y2 (0120 — V124) | sin29.201°

Fir das Druckverhiltnis der statischen Driicke {iber den Stof hinweg ergibt sich:

D 2K 7
ﬁ:HRH-(Ma%un—1):1+6-(1.2012—1)=1.517

Damit betrégt der Druck pa,:

Pou = P2 p = 1.517 - 101 325 Pa = 153720 Pa
p1

Der Umlenkwinkel der Prandtl-Meyer-Expansion betrigt — wie auf der Oberseite — ¥o,3, = 5 =
11.421°.

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 2u (vor der Umlenkung) betrégt:

K+1 k—1
v(Masgy) =1/ —— arctan (\/5 e (Ma3, — 1))
— arctan (\/Ma%u - 1)

=v/6 arctan (\/é - (1.7242 — 1))

_ arctan (\/1.7242 — 1) — 18.514°

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 3u (nach der Umlenkung) betrégt:

v(Masy) = v(Mag,) + 9243, = 18.514° + 11.421° = 29.935°
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Die zugehorige Machzahl nach der konvexen Umlenkung Mas, betrdgt Mas, = 2.131, d.h. es
gilt v(Masz,, = 2.131) = 29.935°.

Der Druck im Bereich 3u berechnet sich zu:

+ 551 Ma3,) "7 (1402 1.724%)%° 0,533
+ 551 Ma,)"T (1402 2.1312)%°

Somit ergibt sich fiir den Druck im Zustand 3u:

P3u  P2u
P3u =" —""
P2u D1

-p1 = 0.533 - 1.517 - 101 325 Pa = 81 935 Pa

Zur Berechnung von Auftrieb und Wellenwiderstand bietet es sich an, zunichst die Kréfte Fy
in Sehnenrichtung und F, normal zu Sehne zu ermitteln. Zu diesem Zweck wird der wirkende
Druck mit der auf die jeweilige Richtung projizierten Fliche multipliziert, siehe hierzu auch die
Erkldrungen in Aufgabenteil 1.

Die Kraft in Richtung der Sehne — nach hinten positiv — betrigt somit:

d d d d
F p— . — . m . — . pR— O . — . J— u « — .
t=P20"5 b+ po > b—ps3 > b—ps3 5 b

= (124317Pa + 153720 Pa — 64193 Pa — 81935Pa) - 0.1m - 1m = 13196 N

Die Kraft senkrecht zur Sehne — nach oben positiv — betrigt:

t t t t
Fn:_p20‘5'b+p2u'§’b_p30'§‘b+p3u‘§'b

= (—124317Pa+ 153720 Pa — 64193 Pa+ 81935Pa) - Im - 1m = 47091 N

Auftrieb und Widerstand ergeben sich nun durch Auswertung der Kraftkomponenten von F; und
F,, in Richtung der Anstrémung (Widerstand) und senkrecht zur Anstromung (Auftrieb):

W =F, -cosa+ F, -sinaa=13196N - cos2° + 47091 N -sin2° = 14832N

A=—F, -sina+ F,-cosa = —13196N - sin2° + 47091 N - cos 2° = 46 602N

Auftriebs- und Widerstandsbeiwert berechnen sich analog zu Aufgabenteil 1 wie folgt:
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w W 14832N
ZQOOS: %Magotb: %222m1m: 0.0261

A A 46602 N
‘o goo * S Fh=. Ma?, -t-b 71'4'1012325% +22.2m-1m

Die Gleitzahl des Profils E = A/W = ¢q/cy, betrigt:

Abschliefsend ist noch nach dem auftriebsbedingten Wellenwiderstand und dessen Anteil am
Gesamtwiderstand gefragt. Der auftriebsabhingige Wellenwiderstand W4 ergibt sich, indem man
vom oben berechneten Wellenwiderstand W den Wellenwiderstand im auftriebsfreien Fall W
nach Aufgabenteil 1 abzieht:

Wa=W —Wy=14832N - 13162N = 1670N

Dieser macht demzufolge (1670N/14832N) - 100% = 11.26% des Gesamt-Wellenwiderstands
aus.

Aufgabenteil 4

Zur Berechnung mit der linearisierten Theorie ist erneut zu ermitteln, in welche Richtung die
Stromung im jeweiligen Bereich resultierend gegentiber der Anstromrichtung umgelenkt wird.
Dabei ist zwischen Ober- und Unterseite zu unterscheiden.

In Gleichung 8.50 bzw. 8.51 sind positive Winkeldrehungen 1 einzusetzen, wenn die Strémung
resultierend aus sich heraus gedreht wird, und negative Winkeldrehungen, wenn die Strémung
in sich hinein gedreht wird. Der resultierende Umlenkwinkel 9 ist jeweils im Bogenmak einzuset-
zen.

Im Bereich 20 liegt eine Winkeldrehung 99, = —3/2 + o = —5.711° + 2° = —3.711° vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck ps, wie folgt:

Ma?

P20 =P1 — Qoo - 2 tan -2 =p1 —p1 - K- —F——x=
\/ Ma? —1

2
=101325Pa- (1 —-14 - ——— - (—0.0648) | =122537Pa
(114 G (oom)

. 1920
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Im Bereich 3o liegt eine Winkeldrehung ¥3, = +5/2 + o = 5.711° 4+ 2° = 7.711° vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck ps3, wie folgt:

Ma?
\/ Ma? —1

: 0.1346> = 57246 Pa

P30 =P1 — Qoo - 2 tan - 93, =p1 —p1 - K- U3

2

=101325Pa- (1 —-14  ——
( V22 —1

Im Bereich 2u liegt eine Winkeldrehung ¥9, = —3/2 — a = —5.711° — 2° = —7.711° vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck pq, wie folgt:

Ma?
\/Ma? —1
2

2
=101325Pa- (1 —-14- —— - (—0.1346) | = 145404 Pa
< V22 -1 ( ))

p2u:pl_qoo'2tanlu,'192u:p1—p1./.€. "192u

Im Bereich 3u liegt eine Winkeldrehung ¥9, = +3/2 — a = 5.711° — 2° = 3.711° vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck pq, wie folgt:

Ma?
\/ Ma? — 1

. 0.0648) =80113 Pa

p3u:pl_QOo'Qtan,U,-ﬁgu:pl—pl-,{- '19311

2

=101325Pa - (1 —-14  ———
< V22 —1

Unter Verwendung dieser Driicke lassen sich nun Auftrieb und Wellenwiderstand wie in Aufga-
benteil 3 ermitteln. Zunéchst werden wieder Tangential- und Normalkraft bestimmt:

d d d d
Fy=poy-~-b w = b—D3o = b—p3y-—-b
t = D2 7 + p2 5 3 5 3 5

= (122537Pa + 145404 Pa — 57246 Pa — 80113 Pa) - 0.1m - 1m = 13058 N

t t t t
Fn=—p2o-5 bt pau-5 0P 5 b psu- 50

= (—122537Pa + 145404 Pa — 57246 Pa+ 80113Pa) - 1m - 1m = 45733 N

Wellenwiderstand und Auftrieb ergeben sich dadurch zu:
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W =F;-cosa+ F,, -sina = 13058 N - cos2° + 45733 N -sin2° = 14646 N

A= —F,-sina+ F,-cosaa = —13058 N - sin2° + 45733 N - cos 2° = 45250N

Gegeniiber Aufgabenteil 3 haben sich damit sowohl Widerstand als auch Auftrieb geringfiigig re-
duziert. Fiir Widerstandsbeiwert, Auftriebsbeiwert und Gleitzahl ergeben sich nun die folgenden
Werte:

w w 14646 N
Cy = = = = 0.0258
RN Bl . Ma2, -t b 71‘4'1012325% -22.2m-1m
A A 45250 N
Cq = = = = 0.0798
“ oS D Mg2 .t-p  LEIO0L3BPa 92 9y

A ca 0.0798
W ¢, 0.0258

Zum Abschluss dieser Aufgabe sei darauf hingewiesen, dass die Ergebnisse nach der linearen
Theorie direkt auf Basis der in Kapitel 12.4 vorgestellten Uberschall-Profiltheorie berechnet
werden konnen. Geméf dieser Theorie berechnet sich der Auftriebsbeiwert nach Gleichung 12.22
VAV

-0.0349 = 0.0806

4 4
Cazi-azi
2 _
\/ Ma2, —1 v2r—1

Der Beiwert des auftriebsbedingten Wellenwiderstands berechnet sich nach Gleichung 12.35 zu:

Ma> —1 Vo2 ]
CoA = + ¢ =~ - 0.0806% = 0.00281

Fiir den Nullwiderstandsbeiwert (Wellenwiderstandsbeiwert im auftriebsfreien Fall) gilt nach
Tabelle 12.1 fiir das Doppelkeilprofil mit einer Dickenriicklage von x4 = 50% und einer relativen
Dicke von § = 10%:

0.1 ! 0.02309
C = . == .
wo Va2 1 05-(1-05)
o0

Fiir den Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert c,, ergibt sich damit nach der Uberschall-Profiltheorie:
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Cw = Cw,A + o = 0.00281 + 0.02309 = 0.0259

Die geringen Abweichungen zu den aus der linearen Uberschalltheorie ermittelten Werten fiir
cq und ¢, sind dadurch bedingt, dass in der Uberschall-Profiltheorie zus#tzliche Niherungen fiir
kleine Winkel angewandt werden (z.B. in Gleichung 12.14 fiir den Umlenkwinkel und in Gleichung
12.21 fiir die Integration des Auftriebsbeiwerts aus Acp). Wie der Vergleich zeigt, bleiben die
Abweichungen fiir geringe Profildicken und niedrige Anstellwinkel jedoch klein.

Ubungsaufgabe 8.3

Zur Losung wird das in der Skizze dargestellte Kontrollvolumen mit den Kanten 1 bis 6 betrach-
tet. Extrudiert man das ebene Problem senkrecht zur Zeichenebene in die Tiefe (Einheitstiefe
b = 1), so handelt es sich bei den Kanten um die Begrenzungsflichen des Kontrollvolumens mit
den Flachen Al = ll . b, A2 = 12 . b, ceny AG = lﬁ - b.

!

U1 V2

Aufgabenteil 1

Betrachtet wird die Massenerhaltung (Kontinuitétsgleichung). Im Innern des Kontrollvolumens
wird weder Masse erzeugt noch vernichtet, zudem ist das Stromungsproblem stationdr. Damit
miissen sich die Massenstrome iiber die Berandung aufheben. Uber die Kanten 2, 3, 5 und 6 tritt
kein Massenstrom, da diese Kanten parallel zu den Stromlinien ausgerichtet sind. Damit muss
gelten:

p1-uy - Ar = po-uz- Ay
p1-ur-lib=py-uz-lyb

P1-UL = P2 U2

Die letzte Umformung ergibt sich aus der Tatsache, dass die Linge I; der Kante 1 der Linge I4
der Kante 4 entspricht. Die Kontinuitétsgleichung nimmt damit die gleiche Form an wie fiir den
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senkrechten Stof, wenn die Normalgeschwindigkeiten u anstelle der absoluten Geschwindigkeits-
betréige eingesetzt werden (vgl. Gleichung 8.7).

Als Néchstes wird der Impulssatz tangential zur Stofsfront aufgestellt. Die Kanten 2, 3, 5 und 6
entfallen auch hier génzlich, weil iiber diese kein Massenstrom tritt. Nach Gleichung 3.30 gilt fiir
die Flache Aq:

Fir die Fliache Ay gilt:

Vi Y4 " f— . . . u2
/[44pV-<V-n) dA = py - Ay - us (Uz)

Auswertung des Impulssatzes in Tangentialrichtung liefert:

—p1-Ap-ur v+ p2- Ay ugcve = Fyy

F, + stellt die auf das Kontrollvolumen in Tangentialrichtung resultierend einwirkende Druckkraft
dar. Fiir deren Berechnung entfallen die Kanten 1 und 4, da diese in Tangentialrichtung ausge-
richtet sind. Weiterhin gilt, dass auf den Kanten bzw. Flichen 2 und 6 sowie 3 und 5 jeweils
identische Driicke wirken (pa = pg, p3 = ps), so dass sich diese aufheben. Die resultierend in
Tangentialrichtung wirkende Druckkraft F),; ist damit Null. Nutzt man weiter aus, dass gemif
der Kontinuitétsgleichung py - u1 = p2 - ug gilt, und die Flachen A; und A4 gleich groft sind, so
folgt:

p1- A1 -up vy = py- Ag-ug - v2
P1 ULV = P20 U2 - V2

V1 = V3

Damit ist gezeigt, dass sich die Tangentialgeschwindigkeit iiber den Stof hinweg nicht dndert.

Aufgabenteil 2

Dass die Kontinuitédtsgleichung bei Verwendung der Normalgeschwindigkeiten die gleiche Form
annimmt wie fiir den senkrechten Stof, wurde bereits in Aufgabenteil 1 gezeigt. Zusatzlich ist
dies noch fiir die Impuls- und die Energiegleichung aufzuzeigen.

Zu diesem Zweck wird der Impulssatz normal zur Stofsfront ausgewertet. Auf Basis der aus
Aufgabenteil 1 bekannten Gleichungen gilt in Normalrichtung:
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—p1-A1-U%+p2-A4'U§=Fp,n

Darin ist F}, ,, die resultierende auf das Kontrollvolumen in Normalenrichtung einwirkende Druck-
kraft. Zu deren Berechnung sind lediglich die Kanten 1 und 4 relevant, weil sich erneut die auf den
Kanten 2 und 6 sowie 3 und 5 in Normalenrichtung wirkenden Druckkrafte gegenseitig autheben.
Somit lautet der Impulssatz in Normalenrichtung:

—p1- Ay ul+po-Agcul=+pr- Ay —pa Ay

Mit A; = Ay folgt schlieflich:

p1-ut+p1 = po-ud+p2

Der Impulssatz nimmt damit ebenfalls die gleiche Form an wie jener fiir den senkrechten Stof
(Gleichung 8.2), wenn statt der Absolut-Geschwindigkeitsbetrige die Geschwindigkeitskompo-
nenten u normal zur Stoffront eingesetzt werden.

Schlieflich ist noch die Energiegleichung der adiabaten Stromung nach Gleichung A.7 anzusetzen.
Uber den Stof hinweg gilt:

VP 153
h1+7—h2+7

Reibungsfreiheit ist hierfiir nicht Voraussetzung (diese ist {iber den Stof hinweg auch nicht ge-
geben), lediglich Adiabasie der Stromung. Mit V2 = u? 4 v? l4sst sich schreiben:

u%—kv% :h2+u%+v%
2

hy +
Mit v = v (siehe Aufgabenteil 1) folgt:

2
Y2

2
U
hi+ 2 =h
1+ 5 2 + 5
Auch der Energiesatz nimmt somit die gleiche Form an wie jener fiir den senkrechten Stofs (Glei-
chung A.7), wenn statt der Absolut-Geschwindigkeitsbetrige die Geschwindigkeitskomponenten
uw normal zur Stoftfront eingesetzt werden.

Weil sowohl Kontinuitdtsgleichung, als auch Impuls- und Energiegleichung weiterhin gelten, wenn
statt der absoluten Stromungsgeschwindigkeiten jene senkrecht zur Stoffront eingesetzt werden,
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kann geschlussfolgert werden, dass sdmtliche abgeleiteten Stofbeziehungen des senkrechten Sto-
fses (Gleichungen 8.11 bis 8.14, Gleichung 8.17) am Schragstofs ebenefalls weiterhin gelten, wenn
Geschwindigkeiten bzw. Machzahlen senkrecht zur Stoffront eingesetzt werden.
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Kapitel 10

Ubungsaufgabe 10.1
Aufgabenteil 1

Die Viskositat von Luft bei der angegebenen Temperatur von T' = 293.15 K betrigt nach dem
Gesetz von Sutherland (Gleichung 1.5):

M= e\

—18.27-10"% Pas 291.15 K + 120K (293.15K

3/2
. : =18.37-107%P
203.15K + 120K 291.15K) 8371077 Pas

Die erforderlichen Bezugswerte ng und Ty sowie die Sutherland-Konstante C fiir Luft sind in
Kapitel 1.3 gegeben.

Fiir die Reynoldszahl gilt nach Gleichung 4.34

Vo - L
Re=£1"'2
n

wobei als Bezugslinge L die Profiltiefe ¢ = 0.3 m zu verwenden ist. Aufgelést nach Vo, ergibt
sich:

Zur Berechnung ist noch die Luftdichte p erforderlich. Diese ergibt sich aus der thermischen
Zustandsgleichung A.1 zu:

P 95000 Pa
" R-Tyn 287J/(kgK)-293.15K

p = 1.129kg/m>

Fiir die geforderte Reynoldszahl von Re = 1-10 ergibt sich damit eine Anstrémgeschwindigkeit
von:

Re-n 1-10°-18.37-107%Pas

V. = =
o opet 1.129kg/m3 - 0.3 m

= 54.2m/s
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Aufgabenteil 2

Aus Abbildung 10.18 liest man fiir Re =1 -

2.0 2.0
Ca | Ca
1.5 4 15
J // .
A R S
1.0 // — 1.0
0.5 /// 0.5
i
20 | —10 /} 10 i, 20
=i
c 0.5 ~0.5
N4
—— Re=1-10°
e Lot — .- Re=1.10°"] -1.5
—+ Re=5-10"
ool —2.0

o co(Re=1-10%a=10°) ~ 1.3

e cy(Re=1-10%¢c, = 1.3) = 0.016

Auftrieb und Widerstand lassen sich damit

ermitteln:
A:gvgo.t.
W:gvfo.t.

1.129 kg /m3
boc, — L129ke/m
2
1.129kg/m3
boc, — L129ke/m”

10% niherungsweise die folgenden Werte ab:

7 - P _ —
Lz I RET e i
/,’/ - '\.'
Z4 .
/’_,.» s ‘/'
/tk, A
Z \
\\ 0.01 0.03 0.

NACA 2412

-(54.2m/s)* - 0.3m-0.6m - 1.3 = 388.48N

-(54.2m/s)? - 0.3m - 0.6m - 0.016 = 4.78N

unter Verwendung von Gleichung 10.2 und 10.3

Das Nickmoment um die Drehachse lasst sich direkt aus dem angegebenen Nullmomentenbeiwert

¢mo berechnen, weil die Drehachse im t/4-Punkt liegt. Aus Gleichung 10.4 ergibt sich:

M=LV2 by

_ 1.129kg/m?

2
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Aufgabenteil 3

Die Druckpunktlage berechnet sich mit Gleichung 10.22 zu:

ep =y —t- ™ —025.03m—03m- -2 — 0.0865m
Ca 1.3
ID _ IN _ Emo :025_ﬁ_ 28.8%
t Cq

Aufgabenteil 4

Aus Abbildung 10.18 rechts lisst sich fiir Re = 1 - 10% der Punkt des besten Gleitens durch
Anlegen der Tangente an die zugehdrige Widerstandspolare ermitteln. Aus der Abbildung links
kann dann fiir den ermittelten Auftriebsbeiwert der zugehorige Anstellwinkel abgelesen werden.
Man liest die folgenden Werte ab:

2.0 2.0
Cq //_ Ca _—
1.5 4 1.5 b e
P -
//A ///// i = T
1.0 gz 1.0 ik T T
YA T L) N — 7 7 e N
0.5 0.5 4 Limli
5 T O
/7 / lk TN 7
-2 10 /’} 10 i, 20 \\8.31 0027003, 0p4
.- e //. ~ -

N S d—— 5108 ~1.0 <

NP Re=5-10 \\ S S T
—— Re=1-10°

- Lot —.- Re=1-10°" ~1.5

— - Re=5-10% NA:CA 2412
: : : —-2.0 : :

e ¢, ~ 0.77
e ¢, ~ 0.0075
e v~ 5°

Damit erreicht das Profil im Punkt des besten Gleitens eine Gleitzahl von

Ca 0.77
Emaz =\ =—=1
(cw ) =005~ 108
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und konnte somit hypothetisch aus einer Ausgangshohe von 1m eine Flugstrecke (horizontal)
von 103 m im Gleitflug zuriicklegen.

Aufgabenteil 5

Auftrieb, Widerstand, Nickmoment und Druckpunktlage werden analog zu den Aufgabenteilen
2 und 3 berechnet:

1.129 kg /m3 _

A gVO% b = 2g/  (54.2m/s)2-0.3m - 0.6 m - 0.77 = 230.10N
1.129 kg /m3 _

w gVQ o Zg/ : (54.2111/8)2 -0.3m-0.6m-0.0075 = 2.24N

M

gV;-tQ-b.cmo

_ 1.129kg/m?

-(54.2m/s)%- (0.3m)?-0.6m - (—0.05) = —4.48 Nm
2

Wihrend sich Auftrieb und Widerstand verringert haben, bleibt das Nickmoment unverindert,

da der Momentenbeiwert c¢,,0 um den Neutralpunkt (Nullmomentenbeiwert) unabhéngig vom
Anstellwinkel ist.

Fiir die Druckpunktlage ergibt sich nun nach Gleichung 10.22:

Cmo —0.05

rp=xN —t- =0.25-03m—0.3m- ——— = 0.0945m
b =N Ca 0.77
D TN  Cmo —0.05
t t Ca 0.77 %

Dies bestétigt, dass der Druckpunkt bei gewdlbten Profilen mit abnehmendem Auftriebsbeiwert
= abnehmendem Anstellwinkel nach hinten wandert.

Aufgabenteil 6

Aus Abbildung 10.18 lassen sich fiir Re = 1-10% der maximale Auftriebsbeiwert Ca,maz und der
zugehorige Widerstandsbeiwert ¢, (Cq,maz) ablesen:
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2.0 2.0

é, // Co _——
1.5 Yz i 5 e
Y / - )
/' i /"// SO SRR L
LO[ g - 1.0 /A e S e S G
/ AR
0.5 . 0.5 . PR [.= N
Ry // v PR I & s
. e - . e
// 0 fo: 20 \ ] .
—20 | —10 //7 10 i, 20 \ 0.01 00277 003 4, 0.4
~=i_ Js \ L~
T 0.5 —0.5 _— =
/7 N —-— . ]
\ \ ~
\ A : o

‘\/ 10_R€=5106 —-1.0 \ \-\s_______
— — Re=1-10°

e LB — s Re=1-10°" -15
— -+ Re=5-10* NACA 2412
20l - DY) S N—

® Comaz(Re =1-10°) ~ 1.55
e cy(Camaz) =~ 0.04

& Opar ~ 16°

Auftrieb und Widerstand werden analog zu Aufgabenteil 2 berechnet:

1.129kg/m?

A= gvoi-t-b-ca - Qg/m - (54.2m/s)® - 0.3m - 0.6 m - 1.55 = 463.19N
1.129 kg/m?

W= gvoi-t-b-cw - 2g/m - (54.2m/s)% - 0.3m - 0.6m - 0.04 = 11.95N

Die resultierende Luftkraft R betrigt somit:

R=\A24+W? = \/(463.19 N)? 4 (11.95N)% = 463.35N

Hinweis: Da die Lilienthalpolare nur bis ¢,, = 0.04 dargestellt ist, ist ein weiterer c,-Anstieg
bei quasi unverdndertem Auftriebsbeiwert nicht auszuschlieken. Dennoch wird im Punkt des
Maximalauftriebs die resultierende Luftkraft R im Wesentlichen noch dem Auftrieb entsprechen,
weil eine starke Widerstandszunahme erst mit Uberschreiten des Maximalauftriebs (ausgeprigte
Stromungsablésung) auftritt.
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Kapitel 11

Ubungsaufgabe 11.1
Aufgabenteil 1

Der Auftriebsgradient bei inkompressibler Strémung betrégt fiir diinne Profile cqq i1 = 27. Bei
einem Anstellwinkel von 3° (0.05236 rad) ergibt sich somit ein Auftriebsbeiwert von:

Ca,ik = Caa,ik + @ = 2m - 0.05236 = 0.329

Im Staupunkt liegt bei inkompressibler Stromung definitionsgeméf (Gleichung 4.21) ein Druck-
beiwert von ¢, gpix =1 vor.

Aufgabenteil 2
Nach der Prandtl-Glauert-Regel berechnet sich der Auftriebsbeiwert geméf Gleichung 11.22 zu:

Cavik 0.329

= = 0.359
\/1 _ Mae: Y1-042

Cq —

Der Druckbeiwert im Punkt des Druckminimums berechnet sich nach der Prandtl-Glauert-Regel
(Gleichung 11.21) zu:

Cp,min,ik o -1 ~1.091

Cp,min = = =
/]-_Mago \/1—0.42

Der Druckbeiwert im Staupunkt darf nicht mit der Prandtl-Glauert-Regel berechnet werden,
weil die Storgeschwindigkeit & = —V im Staupunkt nicht mehr klein gegeniiber V. ist. Der
Druckbeiwert im Staupunkt kann mithilfe von Gleichung 7.40 berechnet werden. Es ergibt sich:

K

14550 Ma2)" T -1 (1+402-042)>° 1
Cp,SP = Y = T oiZ = 1.041
gMaoo U

Aufgabenteil 3

Die lokale Stromungsmachzahl bei gegebenem Druckbeiwert lasst sich mithilfe von Gleichung
11.25 ermitteln, welche auf der Isentropenbeziehung basiert. Aufgeldst nach der lokalen Machzahl
Ma ergibt sich:
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—1

2 -1 -k - Ma? E
Ma — . <1+n2 .Mago>.(waoo+1> .

Mit ¢, = ¢p,min = —1.091 und Mas, = 0.4 ergibt sich:

BN

2
0.4

Ma =

~1.09-1.4-0.42 -
(1+0.2-0.42)-( 09 0 +1>

— 1| = 0.596
2 ]

Aufgabenteil 4

Die kritische Anstrommachzahl May,;; wird erreicht, wenn der kritische Druckbeiwert ¢, xr+ nach
Gleichung 11.26

2 L5 Mas \ ™
C it — . —
p,krit HMa2 1 + 1151

oo

den Wert des minimalen Druckbeiwerts am Profil unter Beriicksichtigung der Prandtl-Glauert-
Korrektur (Gleichung 11.28)

Cp,min,ik

Cp,min = 5
\/1— MaZ,

erreicht. Iterativ lasst sich auf diese Weise eine Anstréommachzahl von Mas, = May, = 0.606
ermitteln, denn es ergibt sich:

2 14+0.2-0.6062\ "
Cpotrit(Maose = 0.606) = R < et ) 1| = -1.260
4-0. =
1.0
Cpomin = —————— = —1.257

V1 —0.6062

Somit gilt fliir Mas, = May = 0.606

Cp,krit = Cp,min

und die Profilumstromung erreicht erstmals lokal in einem einzigen Punkt (im Punkt des Druck-
minimums) Schallgeschwindigkeit Ma = 1.
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Aufgabenteil 5

Der Vergleich mit Abbildung 11.4 bestétigt die in den Aufgabenteilen 3 und 4 ermittelten Fr-
gebnisse.

Aufgabenteil 6

Die Schallgeschwindigkeit bei der angegebenen Temperatur von To, = —54.3°C = 218.85K
betrégt nach Gleichung 7.16:

oo = VK- R-Too = /1.4-287J/(kgK) - 218.85 K = 296.5m/s

Die Fluggeschwindigkeit berechnet sich aus der ermittelten kritischen Anstréommachzahl (= Flug-
machzahl) und der ermittelten Schallgeschwindigkeit nach Gleichung 4.33:

Voo = Majyit - oo = 0.606 - 296.5m/s = 179.6 m/s
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Kapitel 12

Ubungsaufgabe 12.1
Aufgabenteil 1

Der erforderliche Auftriebsbeiwert l&sst sich mit der Definitionsgleichung 10.2 ermitteln:

s
Goo t

Der Staudruck lasst sich nach Gleichung 4.16 oder 7.49 berechnen. Zur Berechnung nach Glei-

chung 4.16 ist vorab die Stromungsgeschwindigkeit aus der angegebenen Machzahl und der iiber

die Temperatur zu ermittelnde Schallgeschwindigkeit zu bestimmen. Fiir Gleichung 7.49 ist der

statische Druck der Anstromung aus der thermischen Zustandsgleichung zu ermitteln. Beide

Vorgehensweisen filhren zum gleichen Ergebnis. Die zweite Vorgehensweise liefert:

Poo = Poo - R+ Tso = 0.38kg/m?> - 287J/(kgK) - 218.8 K = 23862 Pa

K Poo
2

1.4-23862Pa

5 22 — 66815 Pa

2 _
- Mar, =

oo =

Mit einem Auftrieb pro Einheitsspannweite A/b = 10000 N/m ergibt sich so ein Auftriebsbeiwert
von:

A/b- 10000N/m

_ — = 0.150
Goo -t 66815Pa-1m

Ca

Aufgabenteil 2

Der Auftriebsgradient im Uberschall berechnet sich nach Gleichung 12.23:

4 4 2.309
Caa = = = .
2 _
\/Mago -1 V22 -1
Mit ¢4 = Cqq - « ergibt sich ein Anstellwinkel von:
Ca 0.150 o
= —=——=0.066= 3.71
T e 2309
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Aufgabenteil 3

Der Beiwert des auftriebsabhingigen Wellenwiderstands berechnet sich nach Gleichung 12.35
Zu:

1
—1.3 = 1 V22 —1-0.150% = 0.00970

Der volumenbedingte Wellenwiderstandsbeiwert des Doppelkeilprofils ldsst sich mithilfe von Ta-
belle 12.1 bestimmen. Die relative Dicke § = d/t betrégt 5% und die Dickenriicklage =4 betragt
50%. Somit ergibt sich geméf Tabelle:

52 1 052 1
Cy0 = : = 0.05 . = 0.00577
MaQ _1 xTqd - (1 — xd) 22 _1 0.5- (1 — 05)

Aufgrund verschwindender Wélbung entféllt der wolbungsabhingige Anteil des Wellenwider-
stands, so dass der folgende Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert c,, resultiert:

Cw = Cw,A + o = 0.00970 + 0.00577 = 0.01547

Aufgabenteil 4

Der Wellenwiderstand pro Einheitstiefe berechnet sich mit Gleichung 10.3 und dem ermittelten
Staudruck zu:

W/b=cy - goo-t=0.01547-66815Pa-1m = 1034 N/m

Aufgabenteil 5

Die Gleitzahl (Gleichung 10.28) stellt das Verhéltnis aus Auftrieb und Widerstand dar. Sie be-
tragt im vorliegenden Fall:

A ¢ 0150

- W/b ¢, 0.01547

Aufgabenteil 6

Nun sollen sdmtliche Berechnungen fiir Mao, = 3 durchgefithrt werden. Weil der Rechenweg
komplett identisch ist, werden nachfolgend nur die Formeln und das jeweilige Ergebnis prasen-
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tiert:

oo = RZ‘” - Ma?, = % .32 = 150333 Pa
Ca = qi/-b i 151)03220P§/-Tm =
Caa = \/M;go - = NCZE =1.414
a= c%‘; - % — 0.047 = 2.69°

1 1
Cwa =7\ MaZ, —1-cf=7-/32—1-0.067" = 0.00313

52 1 0.052 1

Cu0 = : = : — 0.00354
O T g ta (l-xq) V31 05-(1-05)
o0

Cw = Cw,A + Cywo = 0.00313 + 0.00354 = 0.00666

W/b = cy - qoo - t = 0.00666 - 150333 Pa - 1m = 1002 N/m

A . .
_Ab o 0067 oo
W/b ¢,  0.00666

Erwdhnenswert ist, dass sich die Gleitzahl von May = 2 zu Mas, = 3 leicht erhéht hat. Wie
Abbildung 12.8 zeigt, ist die Gleitzahl im Punkt des besten Gleitens unabhingig von der Mach-
zahl. Welche Gleitzahl tatsdchlich erreicht wird, hingt vom Betriebspunkt ab. Nach Gleichung
12.39 liegt der Anstellwinkel im Punkt des besten Gleitens bei o = /f = V62 = § (vgl. auch
Tabelle 12.1), und somit im vorliegenden Fall bei a = 0.05 = 2.865°. Fiir Mas = 2 wird die-
ser Anstellwinkel iiberschritten; fiir Mao, = 3 wird der Anstellwinkel nur leicht unterschritten,
so dass das Profil anndhernd seine beste Gleitzahl von E,,4, = 1/V4-62 = 1/v4-0.052 = 10

erreicht (Gleichung 12.38).
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Ubungsaufgabe 12.2
Aufgabenteil 1

Zur Erzeugung des gewlinschten Auftriebs ist derselbe Auftriebsbeiwert erforderlich wie in Auf-
gabenteil 1 von Aufgabe 12.1.

Aufgabenteil 2

Weil der Auftriebsbeiwert im Uberschall nur vom Anstellwinkel der Profilsehne abhingt, Wol-
bung also keinen Einfluss auf die Auftriebserzeugung ausiibt, ist der erforderliche Anstellwinkel

des gewGlbten Profils relativ zu dessen Sehne gleich grof wie in Aufgabenteil 2 von Aufgabe
12.1.

Aufgabenteil 3

Der Beiwert des auftriebsabhingigen Wellenwiderstands dndert sich gegeniiber dem ungewdlbten
Profil nicht, d.h. das Ergebnis fiir ¢,, 4 aus Aufgabenteil 3 von Aufgabe 12.1 gilt weiter.

Der Nullwiderstandsbeiwert setzt sich nun jedoch aus dem Beiwert des volumenbedingten Wellen-
widerstands und einem zusétzlichen wolbungsbedingten Anteil zusammen. Der in Aufgabenteil
3 von Aufgabe 12.1 berechnete Nullwiderstandsbeiwert entspricht nun lediglich dem volumenbe-
dingten Wellenwiderstandsbeiwert:

oy = 0.0057

Der nun zusétzlich auftretende wolbungsbedingte Anteil berechnet sich nach Gleichung 12.35,
zweiter Summand:

dys>2 "

4 1
CwW_'/ (
’ d
\/ Ma2, —1 J0 \ 4T

Die Form der Skelettlinie ist durch ys =4-2-(1 —2)- f = 4x f — 422 f vorgegeben, wobei die
Waolbung f = 3% betragen soll. Ableiten der Skelettlinienform, d.h. Ermitteln der Skelettlinien-
steigung, liefert:

Ws _4f_8uf
dx

Es ist somit das Integral
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/1(4f—8:cf)2dx
0

zu l6sen. Man erhélt:

1 1
/ (4f—8xf)2d1::/ 16 f*- (1 -4z +42%) do
0 0

4 1" 16
=16 f%. [az—2x2—|—m3} = f2
3 1y 3
Somit ergibt sich ein Wellenwiderstandsbeiwert infolge Wolbung von:
4 16 4 16 9
= - — f* = ———-—=-0.03" = 0.01109
Cw,W Ma2 3 / V22 -1 3
a5, — 1

Der Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert ist nun die Summe aus auftriebsbedingtem, volumenbe-
dingtem und wolbungsbedingtem Anteil:

Cw = Cw,A + Cwo = Cw,A + Cw,V + Cw,W
= 0.00970 + 0.00577 + 0.01109 = 0.02656

Aufgabenteil 4

Der Wellenwiderstand pro Einheitstiefe berechnet sich analog zu Aufgabenteil 4 von Aufgabe
12.1 zu:

W/b = cy - goo -t =0.02656 - 66 815Pa-1m = 1774N/m

Aufgabenteil 5

Die Gleitzahl (Gleichung 10.28) betrégt jetzt:

A ¢ 0150

~ W/b cp 0.02656

Im Vergleich zu Aufgabe 12.1 hat sich die Gleitzahl somit infolge Wolbung deutlich verschlechtert.
Weil Woélbung im Uberschall keinen Einfluss auf den Auftrieb hat, sondern lediglich widerstand-
serhbhend wirkt, sollte bei Uberschallprofilen keine Wélbung vorgesehen werden.
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Kapitel 13

Ubungsaufgabe 13.1
Aufgabenteil 1

Die Vorderkantenpfeilung berechnet sich nach Gleichung 13.5 fiir konstanten Pfeilungswinkel
VAV

A 8
© = arctan A—:; = arctan 29.912111 = 31.65°
Die Zuspitzung betrigt nach Gleichung 13.2:
ta 2.8m
A= 2 = = 0.224
i 12.5m

Aufgabenteil 2

Die Fliigelfliche setzt sich pro Fliigelhélfte aus drei Trapezflichen zusammen. Die Fliche jedes
Trapezes ergibt sich aus dem Produkt aus spannweitiger Ausdehnung und mittlerer Tiefe des
Segments:

g = Yo —Yi)1 tm1 + (Yo — ¥i)2 “tm2 + (Yo — ¥i)3 - tm2
:(y“_yi)l'wﬂya_y")?'Wﬂya—w)a-w
=8m- (7.5m+212.5m) +11.3m- W+

(29.2m —8m — 11.3m) - (28111——;—43111) =12.5m = 181.815m?

Damit betréigt die gesamte Fligelflache:

S=2.2=2.181.815m? = 363.63m?

NIR!

Aufgabenteil 3

Die Streckung berechnet sich geméfs Gleichung 13.4:
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b2 (25)2  (2-29.2m)?
A = — = = = .
S S 363.63 m? 938

Aufgabenteil 4

Zunichst miissen die Bezugsfliigeltiefen der einzelnen Trapeze ¢ = 1...3 ermittelt werden. Dies
erfolgt unter Verwendung von Tabelle 13.1 mit der Formel:

L2 L+ N+ A2
e 14N

Die Zuspitzungen der einzelnen Segmente betragen:

ta 1 7.5m
A= 2L = —
"T 1 125m 0
ta.o 4.3m
Ao = —"==——=0.573
2 ti2 7.5m
ta.3 2.8m
A3 = 2= —— =0.651
5= 4 d3m 0O

Damit erhilt man die folgenden Bezugsfliigeltiefen fiir jedes Segment:

2 L+ XM +M 2 1+ 0.6 4+ 0.62
P e LA R D) ) R R 1 S
wl = gl TN 3 M 06 m
2 L+ X+ 2 1+ 0.573 + 0.5732
g = 2ty 2T 2 g — 6.04
w2 = g2 TN 3 oM 1+ 0573 o
2 1+X3+2A3 2 14 0.651 4 0.6512
T A B ST B — 3.60
AL W 3w 1+ 0.651 o

Die resultierende Bezugsfliigeltiefe ldsst sich nun als flichengewichtetes Mittel auf Basis von
Gleichung 13.23 bestimmen:

. (tu,l ST+ tu2 - Se+tu3- S3)

W =

ty =

Die Fligelflichen der einzelnen Trapeze sind bereits in Aufgabenteil 2 berechnet worden und

betragen:
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. 12.
_g.gp. (O AI2Em) s

— 2 (Yo — i)y - 2L
S1 (Ya — Yi1 5 5

a 7 4. .
So =2 (Yo — yi)2 - @4‘275)2 =2.11.3m - (3m—;—75m) — 133.34 m?2
tg + t;
Sy = 21—y L1
2. 4.
9. (292m—8m— 11.3m) . ZEMEAIW) )00 2

2

Die Bezugsfliigeltiefe (Mean Aerodynamic Chord, MAC) betragt somit:

1
1
= 38 (10.21 m-160m?2 + 6.04m - 133.34m? + 3.60m - 70.29 m2) 7 40m

Aufgabenteil 5

Um den geometrischen Neutralpunkt zu ermitteln, sind zunéchst die geometrischen Neutralpunk-
te der einzelnen beitragenden fiktiven Einfachtrapezfliigel in einem gemeinsamen Koordinaten-
system zu berechnen. Das verwendete globale Koordinatensystem ist aus der Abbildung in der
Aufgabenstellung ersichtlich; sein Ursprung liegt in der Fliigelvorderkante in der Symmetrieebene
(entsprechend dem vordersten Punkt des Tragfliigels).

Die Position des lokalen Trapezfliigel-Neutralpunkts berechnet sich nach Tabelle 13.1 zu:

.%'N25l 1 A
Sl 2 (142
: 4+12 (1+2)\) tangp

TNy, ist dabei noch auf ein lokales Koordinatensystem bezogen, dessen Ursprung am vorders-
ten Punkt des betrachteten fiktiven Einfachtrapezfliigels liegt. A ist die Streckung des lokalen
Trapezfliigels und ¢ dessen Pfeilung der ¢/4-Linie.

Zur Bestimmung des Neutralpunkt sind also zunéchst die Streckungen der fiktiven Einfachtra-
pezfliigel und deren t/4-Linien-Pfeilungen zu ermitteln. Diese berechnen sich wie folgt:

2 (ya—wi)1)°  (2-8m)?
! S, 160 m2 60
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2 (y, — v 2 2. (29. — —11. 2
Ny 2o —w)a)” | (2-(298m —Sm—113m)°
Ss 70.29 m?

Arppy+0.25-t,1 —0.25-t;

tan p; =
(Ya — Yi1
-t 1.65° 25 - 7. —0.25-12.
:8m an31.65° 4+ 0.25-7.5m — 0.25 5111:0'460
8m
Azrpo+0.25 1,9 —0.25- 19
tan pg =
(Ya — Yi)2
11. -t 1.65° .25 - 4. —0.25-7.
_ 11.3m-an31.65° +0.25-43m —025-75m _
11.3m

Arppz+0.25-t,3 —0.25-t; 3

(Ya — ¥i)3

~ (29.2m—8m —11.3m) - tan31.65° + 0.25 - 2.8m — 0.25 - 4.3m 0.579
N 202m —8m — 11.3m o

tan 3 =

Mithilfe dieser Zwischenergebnisse ergeben sich die folgenden lokalen Neutralpunktlagen fiir jeden
fiktiven Einfachtrapezfliigel:

1A
TNog i1 = ti1 - <4 + E : (1 + 2)\1) tancm)

1 1.60
=125m- (4 + = (1+2~O.6)-0.460> =48lm

1 Ao
TNoys,1,2 = lij2 - (4 + Ih (1+2X\2) tan ¢2>

1 3.83
=75m- <4 + 5y (1+2-0.573) -O.546> = 4.68m

1 As

TNys,1,3 = 13 <4 + o (1+2X\3) tan g03>

1 .
=43m- <4 + % -(1+2-0.651) - 0.579> =3.74m
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Bevor Gleichung 13.23 angewendet werden kann, muss die Neutralpunktlage noch auf das globale
Koordinatensystem umgerechnet werden. Die x-Koordinate xy,;; wird bislang gegeniiber dem
vordersten Punkt des fiktiven Einfachtrapezfliigels angegeben. Bezogen auf den vordersten Punkt
des Gesamtfliigels ergibt sich somit:

TNps, 1 = TNys 1,1 = 4.81m
TNys,2 = TNps 1,2 + Ya,1 - tan ¢ = 4.68m + 8m - tan31.65° = 9.61m

TNys.3 = TNps 1,3 + Ya,2 - tan ¢ = 3.74m + (8 m + 11.3m) - tan 31.65° = 15.63m

Die Lage des geometrischen Neutralpunkts des Gesamtfliigels I4sst sich nun als flichengewichtetes
Mittel nach Gleichung 13.23 berechnen:

1
TNas = g ° (TNas,1° 81+ TNys 2 - 2 + TNys 3 53)
1

= 3363z (4-8Lm- 160 m? +9.61m - 133.34m? + 15.63m - 70.29m?) = 8.66m
. m

Aufgabenteil 6

Die Vorgehensweise zur Berechnung des spannweitigen Auftriebsschwerpunkts ist prinzipiell ana-
log zu jener der Neutralpunktberechnung. Zunéchst werden die Angriffspunkte der Auftriebskraft
fiir jedes Trapezsegment (jeden fiktiven Einfachtrapezfliigel) im lokalen Koordinatensystem be-
rechnet, wobei der Usprung y; = 0 in der lokalen Fliigelwurzel liegt.

Mit Tabelle 13.1 ergibt sich fiir die y-Koordinaten der lokalen Kraftangriffspunkte:

1 142\ 1 1+2-0.6
— .. =8m:-—- - ——— = 3.67
Ysi = s1c g T = 8 g e "
1 1+2X 1 1+2-0.573

— . — . =113m-—--———— =514
yS,lQ 52 3 1 +)\2 m 3 1 +0573 m

1 1+42)3 1 1+2-0.651

—gn. . =(292m—-8m—11.3m) - - ————— =4.60
Ys.1,3 53 3 1+)\3 ( m m m) 3 14 0.651 m
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Umgerechnet auf das globale Koordinatensystem (Ursprung y = 0 in der Fliigelwurzel des Ge-

samtfliigels) erhilt man:

Ys1 = ys1 = 3.67m
Ys2 = Ysi2+ 51 =3.67Tm+8m=13.14m

Ys,3 = Y513+ 81 +s2=367Tm+8m+ 11.3m = 23.90m

Die Lage des spannweitigen Kraftangriffspunkts am Gesamtfliigel lisst sich nun als flichenge-

wichtetes Mittel nach Gleichung 13.23 berechnen:

1
Ys = g ’ (yS,l =51+ ys2 - S2 +ys3 - S3)
1
= 3363m2 (3.67m - 160m? + 13.14m - 133.34m* + 23.90m - 70.29m*) = 11.05m
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Kapitel 14

Ubungsaufgabe 14.1
Aufgabenteil 1

Nach Abbildung 14.2 betragt der k-Faktor fiir einen Rechteckfliigel der Streckung A = 8 in etwa
k* = 1.075, siehe Abbildung unten. Der Beiwert des induzierten Widerstands betrégt somit nach
Gleichung 14.42:

1.4

1.3

Lt — CW,i /

CW,i,ell

1.2

1.1

1.0

0 10 20 A 30 40 50
2 2
c 0.5
=k A =1.075- —— = 0.011
Wi A T8

Aufgabenteil 2

Die Lilienthalpolare in Abbildung 10.12 ist fiir die geforderte Reynoldszahl von Re = 5 - 10°
giiltig. Fiir ¢, = 0.5 liest man ndherungsweise ab:

cw(cq = 0.5) =~ 0.005
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Ca = NACA 2412
P _ . 6
, P ;Re =5 10;

0k
0.00\ 001 0015 002 0025 003

. .

Gemik der in der Aufgabenstellung angegebenen vereinfachenden Niherung darf angenommen
werden, dass der integrale Profilwiderstandsbeiwert cyy prom des Tragfliigels dem Profilwider-
standsbeiwert fiir ¢, = 0.5 entspricht:

CW, Profil = Cw = 0.005

Aufgabenteil 3

Der Gesamtwiderstandsbeiwert des Tragfliigels betrdgt nach Gleichung 14.6:

cw = cw,profil + cw,i = 0.005 +0.011 = 0.016
Damit betrédgt der Anteil des induzierten Widerstands am Gesamtwiderstand:

cwi  0.011
6875
cw  0.016 %

Die Gleitzahl stellt das Verhéltnis aus Auftrieb und Widerstand dar (Gleichung 10.38 bzw.
20.58):

CcA 0.5
F=—=——= 319
Cw 0.016
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Aufgabenteil 4

Nach der einfachen Traglinientheorie berechnet sich der Auftriebsgradient geméf Gleichung 14.40
Zu:

2 A 2 - 8
CAa= 375 T 350 03

Damit betrdgt der Anstellwinkel des Tragfliigels gegeniiber seiner Nullauftriebsrichtung:

cA 0.5 o
T i 5.03

Die Formel fiir den Auftriebsgradienten nach der erweiterten Traglinientheorie (Gleichung 14.50)
ist in guter Ndherung auch fiir den Rechtecktragfliigel giiltig. Es ergibt sich:

2mA 2 - 8
C == = —
AT AN rd+2 VR rd+2

4.91

Damit betrigt der Anstellwinkel des Tragfliigels nach der erweiterten Traglinientheorie:

0.5
—— =0.1019 = 5.84°
caa 491

Q
I
I

Aufgabenteil 5

Die Berechnung fiir c4 = 1.0 erfolgt identisch zu den vorangehenden Aufgabenteilen. Aus Abbil-
dung 10.12 liest man fiir ¢4 = 1.0 den folgenden Wert ab:
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Ca / ENACA 2412
, i
, P ;Re =5 10

Cw

0p \
0.(0‘& 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03

cw(ca = 1.0) = 0.008
Es ergeben sich die folgenden Zahlenwerte:
& 2

1
cwi = k" 2= 1075 —— = 0.043

A -

CW,Profil = Cw = 0.008

CW = CW,Profil T CW,i = 0.008 + 0.043 = 0.051

Infolge des hoheren Auftriebsbeiwerts hat sich der Anteil des induzierten Widerstands erhoht:

cew,i  0.043
- =—— = 84.2
cw  0.051 it
Die Gleitzahl betrigt nun:
cA 1.0
F=—=—°+=197
cw  0.051

Die Auftriebsgradienten nach der einfachen und erweiterten Traglinientheorie bleiben unverén-
dert. Es ergeben sich nun die folgenden Anstellwinkel:
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Einfache Traglinientheorie:

CA 1.0
= = _—— =0.1989 = 11.40°
T caa 503
Erweiterte Traglinientheorie:
1.0
a=-A = 2= = 02038 = 11.68°
CAa 91

Ubungsaufgabe 14.2
Aufgabenteil 1

Wird die Streckung des Rechteckfliigels auf A = 16 erhdht, so ergibt sich nach Abbildung 14.2
ein k-Faktor von £* = 1.13.

1.4
1.3
= W _— ]
CW,i,ell
1.2
/
1.1
1.0
0 10 20 30 40 50

Damit ergibt sich der folgende Beiwert des induzierten Widerstands:

2 12
cwi =k A =113, o= 0.022

TA -

Es gilt weiterhin cy, prof = cw(ca = 1.0) = 0.008, so dass sich die folgenden Werte ergeben:

cw = cw,profil + cw,i = 0.008 + 0.022 = 0.030
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cA 1.0
— =—— = 32.81
cww  0.030

E =

Im Vergleich zu Aufgabenteil 5 von Aufgabe 14.1 ist die Gleitzahl durch die Streckungserhd-
hung merklich angestiegen. Sofern die Fliigelfliche des Tragfliigels unverdndert bleibt, erreicht
der Tragfliigel bei festem c4 und unverdnderter Anstrémgeschwindigkeit weiterhin den gleichen
Auftrieb, erreicht in diesem Betriebspunkt allerdings die deutlich verbesserte Gleitzahl.

Wird die Streckung A auf A* = 2 - A verdoppelt, so erhoht sich die Spannweite des Tragfliigels
(bei fester Fliigelfliche) nach Gleichung 13.4

b*=vVA*-S=vV2A-S=vV2-VA-S= V2b

um den Faktor v/2. Demzufolge dndert sich die mittlere Fliigeltiefe des Fliigels (Gleichung 13.3)
um den Faktor

Aufgabenteil 2

Fiir den zugespitzten Fliigel mit A = 16 und A = 0.6 (k* = 1.05) ergibt sich der folgende Beiwert
des induzierten Widerstands:

2

CQ
ewi =k - =4 =1.05-

=0.021
TA 716

Es gilt weiterhin e, profii = cw(ca = 1.0) = 0.008, so dass sich die folgenden Werte ergeben:
CW = CW,Profii + CW,i = 0.008 + 0.021 = 0.029

cA 1.0
— = —— = 34.62
cw  0.029

E =

Durch das Zuspitzen hat sich die Gleitzahl somit um (34.62/32.81) — 1 = 5.5% verbessert.

Die relative Anderung der Fliigeltiefe an der Fliigelwurzel gegeniiber der Fliigeltiefe des streck-
ungs- und flachengleichen Rechteckfliigels ldsst sich mithilfe der Formel aus Tabelle 13.1 und
unter Ausnutzung von t,,, = S/b=S/vVA-S = /S/A = const. berechnen:
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tm 14X . ‘ 2 2
ti 2 1+ 1+0.6

Die Fliigeltiefe an der Fliigelwurzel erhoht sich somit gegeniiber der mittleren Fliigeltiefe (ent-
spricht der konstanten Fliigeltiefe des rechteckigen Ausgangsfliigels) um 25%.

Fiir die Fliigeltiefe an der Fliigelspitze gilt:

2. 2-0.6
to=Ati=tm - ——=tym - —— = 0.75-¢
a (2 m 1+)\ m 1+/\ m

Die Fliigeltiefe an der Fliigelspitze reduziert sich somit auf 75% der mittleren Fliigeltiefe (ent-
spricht der konstanten Fligeltiefe des rechteckigen Ausgangsfliigels).
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Kapitel 15

Ubungsaufgabe 15.1
Aufgabenteil 1

Zur Berechnung der Reiseflug-Machzahl muss zunéchst die Schallgeschwindigkeit in der angege-
benen Hohe berechnet werden. Diese berechnet sich nach Gleichung 7.16 zu:

oo = VERT = \/1.4-287J/(kgK) - (273.15 — 50.4) K = 299.2m/s

Die Reiseflugmachzahl betragt nach Gleichung 4.33:

V. 900 1 /s
Go0 = o T 299.amys 930

Aufgabenteil 2

Um am unendlichen Pfeilfliigel die Drag-Divergence-Machzahl nicht zu iiberschreiten, muss diese
der Normalkomponente der Anstrommachzahl auf die Fliigelvorderkante Mao , entsprechen.
Mit Maoo, = Ma - cos ¢ gilt:

Mawy, = Mas - cosp = Mapp — cos p =

Mapp 0.76 g
— = —_— - 24.
(p = arccos ( Ma ) arccos (0.836) Y

Aufgabenteil 3

Der tatsichliche Pfeilungswinkel muss grofer gewidhlt werden, weil es sich um einen Pfeilfliigel
endlicher Streckung handelt, siehe hierzu die Erlauterungen in Kapitel 15.2.7.

Aufgabenteil 4

Fiir Tragfliigel nicht zu geringer Streckung gilt die in Gleichung 15.65 angegebene Niherungsbe-
ziehung, die sich im vorliegenden Fall wie folgt schreiben l&sst:
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Daraus folgt:

M 2 0.76 >
(p = arccos [( Jaﬁf) ] = arccos [(0836) ] = 34.19°

Der tatsachliche Pfeilungswinkel der Boeing 747 ist noch etwas hoher, um ausreichenden Sicher-
heitsabstand zur High-Speed-Buffet-Grenze zu wahren, siche Kapitel 21.4.2.
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Kapitel 16

Ubungsaufgabe 16.1
Aufgabenteil 1

Die Fliigelstreckung berechnet sich nach Gleichung 13.4 zu:

Ao v _ (6.7m)?

= 24
S 18.2m? 7

Aufgabenteil 2

Zur Berechnung der Fluggeschwindigkeit muss zunédchst die Schallgeschwindigkeit in der ange-
gebenen Hohe berechnet werden. Diese berechnet sich nach Gleichung 7.16 zu:

oo = VERT = \/1.4-287J/(kgK) - (273.15 — 56.3) K = 295.2m/s

Die Fluggeschwindigkeit berechnet sich aus der Definition der Machzahl nach Gleichung 4.33:
Voo = oo * Maoo =295.2m/s-2.2 = 649.4m/s = 2337.8 km /h
Der Staudruck betrégt nach seiner Definitionsgleichung 4.19:

0.365 kg /m3
2

P
oo = V2 =

5 - (649.4m/s)* = 76962 Pa

Es ist zu betonen, dass der Staudruck bei Uberschallstrémung eine reine Rechen- bzw. Bezugs-
grofe darstellt. Der Staudruck entspricht insbesondere nicht mehr dem dynamischen Druck der
Stromung, der durch Aufstauen der Stromung bis zum Stillstand (Staupunkt) hinzugewonnen
wird. Dies ist bereits in der kompressiblen Unterschallstrémung der Fall — in der Uberschall-
stromung kommt noch hinzu, dass die Stromung einen Verdichtungsstof (Totaldruckverlust)
durchlaufen muss, um sie bis zum Stillstand zu verzdgern.

Aufgabenteil 3

Der Auftrieb muss dem Gewicht des Flugzeugs entsprechen. Somit gilt nach Gleichung 14.11:

A m-g  9000kg-9.81 m/s?
CcA = = =

= = = 0.063
oo 'S Qoo+ S  T6962Pa-18.2m?
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Aufgabenteil 4

Der Auftriebsgradient des Tragfliigels berechnet sich nach Gleichung 16.29:

4 1
CAlag = —F——="|1— -
2
MaZ, —1 2N -/ MaZ, —1

Fiir den Parameter A - \/Ma? — 1 ergibt sich der Wert

A-y/Ma?, —1=247-1/2.22 — 1 =4.83

und damit fiir den Auftriebsgradienten:

4 1
CAqg =—F——="|1— -
2
MaZ, —1 2N -/ MaZ, —1

4 1
= . (1- =1.
V222 — 1 ( 2. 4.83) 830

Der Anstellwinkel betragt somit:

ca  0.063 .
A T 0.0344 = 1.97
caa  1.830

Aufgabenteil 5

Der k-Faktor 1dsst sich aus Abbildung 16.15 ablesen oder aus Gleichung 16.33 berechnen:

Ma? —1
* 7T [e’¢)
kX = 1 A - - -
2A-y/ Ma2,—1
V222 — 1
=2 our. Y2T T 4o
4 1= 5383
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Der Beiwert des auftriebsabhingigen Wellenwiderstands ergibt sich dann nach Gleichung 14.42
(in Analogie zur Unterschallstrémung) zu:

0.0632
T 247

2
cwa =k A — 4034, — 0.00217
’ A

Aufgabenteil 6

Fir das Parabelprofil mit einer Dickenriicklage von x4 = 0.5 und einer relativen Dicke von
0 = 0.03 ergibt sich nach Tabelle 12.1 der folgende volumenbedingte Wellenwiderstandsbeiwert:

52 1
Cwo = :
3 2, 1— 2
Ma?, —1 °%d (1 - zq)
0.032 1

= 0.00245

V222 -1 3-052-(1—0.5)2

Geméf Aufgabenstellung ist dieser Wert fiir den endlichen Tragfliigel giiltig, d.h. es gilt cyo =
cwo = 0.00245.

Aufgabenteil 7

Der Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert des Tragfliigels ist die Summe aus auftriebsabhéngigem
und volumenbedingtem Wellenwiderstand:

cw = cw,A + cwo = 0.00217 4 0.00245 = 0.00462
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Somit betrdgt die Gleitzahl des Tragfliigels nach Gleichung 10.38 bzw. 20.58:

cA 0.063
EF=—= = 13.64
cw  0.00462

Die Gleitzahl des Gesamtflugzeugs liegt aufgrund des zusétzlichen Luftwiderstands von Rumpf
und Leitwerken deutlich unterhalb dieses Werts. Typische Gleitzahlen von Kampflugzeugen in
diesem Machzahlbereich liegen im Bereich von E'~ 6 bis E ~ 7.

Ubungsaufgabe 16.2
Aufgabenteil 1

Fiir den Deltafliigel (Dreiecksfliigel) liegt ein direkter Zusammenhang zwischen Vorderkanten-
pfeilung und Streckung vor. Dieser ist durch Gleichung 14.56 gegeben:

B 4 - 4
~ tanprp  tan60°

4
— A
A —

tanppp =

Aufgabenteil 2

Der Ubergang von der Unter- zur Uberschallvorderkante tritt auf, wenn der Winkel v = 90°— ¢
den Mach’schen Winkel p = arcsin(1/Mas,) (Gleichung 7.23) iiberschreitet, d.h.

1

Goo

v =90° — ¢ = arcsin

stellt gerade den Grenzfall dar. Fiir Mas, = 2.2 betrégt der Mach’sche Winkel 4 = arcsin(1/2.2) =
27.04°. Der Winkel 7 betrigt 90° — 60° = 30°. Wegen v > p liegt eine Uberschallvorderkante
VOr.

Die aerodynamische Schlankheit betrdgt nach Gleichung 16.9:

tan ~y tan 30°
m — _

= = = 1.131
tanp  tan27.04°

Fiir Werte m > 1 liegt eine Uberschallvorderkante vor.

76



Aufgabenteil 3

Der Auftriebsgradient des Deltafliigels mit Uberschallvorderkante entspricht nach Gleichung
16.37 jenem des ebenen Problems:

4
CAa = == = 2.041
Ma” —1

Weil der Deltafliigel die gleiche Fliigelfliche haben soll wie der Tragfliigel in Aufgabe 16.1, bleibt
der Auftriebsbeiwert im betrachteten Flugzustand unverdndert. Der Anstellwinkel betrigt so-
mit:

CA 0.063
= = = . == 1- °©
« e 2,041 0.0309 77

Aufgabenteil 4

Der Beiwert des auftriebsbedingten Wellenwiderstands berechnet sich mit Gleichung 16.40 zu:

2 2
0.063
cwa=A [/ Ma2 —1= V/2.22 1= 0.00195

4 4

Aufgabenteil 5

Wie in Aufgabe 16.1, Aufgabenteil 6, gilt weiterhin:

cwo = Cwo = 0.00245

Der Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert des Tragfliigels ist die Summe aus auftriebsabhéngigem
und volumenbedingtem Wellenwiderstand:

cw = cw,A + cwo = 0.00195 + 0.00245 = 0.00440

Somit betragt die Gleitzahl des Tragfliigels nach Gleichung 10.38 bzw. 20.58:

p_ca_ 0063

= = 14.34
cw  0.00440

Gegeniiber dem Rechteckfliigel aus Aufgabe 16.1, Aufgabenteil 7, hat sich die Gleitzahl (unter
Voraussetzung der Annahme cyg = ¢y0) somit geringfiigig verbessert.
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Aufgabenteil 6

Der Ubergang zur Unterschallkante erfolgt bei v = 90° — ¢ = pu = 27.04° (siehe Aufgabenteil
2). Der zugehorige Pfeilungswinkel betrigt somit:

1
vre = 90° — arcsin = 90° — arcsin 55 = 90° — 27.04° = 62.96°

[£2e%)

Soll bei Mas, = 2.2 eine aerodynamische Schlankheit von m = 0.7 erreicht werden, so betragt ~
nach Gleichung 16.9:

~ = arctan (m - tan )

. 1 1 o
= arctan [m - tan (arcsm i ﬂ = arctan [0.7 - tan <arcsm 22)] = 19.66

Aoo

Die erforderliche Vorderkantenpfeilung betriagt somit o = 90° — v = 90° — 19.66° = 70.34° .
Nach Gleichung 14.56 hitte der entsprechende Deltafliigel eine Streckung von:

4 4
A= = = 1.43
tanprrp  tan70.34°
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Kapitel 18

Ubungsaufgabe 18.1
Aufgabenteil 1

Die QNH-Einstellung lisst sich mit Gleichung 18.26 berechnen. Es ist pr = 960 hPa und 2, =
zr = 1331 ft. Der QNH-Druck betrégt:

DE 0.1903 0.0065 K /m°-2%*
NH =1013.251Pa - | (-0 ) " TORIK
@ 013.25hFa [ 1013.25 hPa o T2s8 15K
5.2549
960 hPa. 0.1903 0.0065 K/m
— 1013.25 hPa - [(101325}1%> + 1331 ft - 0.3048 ft /m - 988 15K

= 1007.6 hPa

Nach erfolgter Hohenmessereinstellung zeigt der Hohenmesser die Flugplatzhohe (elevation des
Flugplatzes 1331 ft) an. Um dies zu erreichen, wird der Druck QN H = 1007.6 hPa auf Meeres-
hohe zugrunde gelegt.

Aufgabenteil 2

Zunichst muss der Druck in 2962 m Hohe, also auf Hohe des Zugspitzgipfels, berechnet werden.
Es wird angenommen, dass sowohl am Startflugplatz Miihldorf am Inn und an der Zugspitze die
gleiche atmosphérische Schichtung vorliegt.

Die Temperatur auf Meereshohe lésst sich aus der Aufsentemperatur am Flugplatz und der Flug-
platzhéhe mit Gleichung 18.14 berechnen:

To=T(zr) —a-zp
= (273.15 4 30) K + 6.5 - 103 K/m - 1331 ft - 0.3048 ft /m = 305.79 K

Der Druck auf Meereshéhe betrdgt somit nach Gleichung 18.16:

T(zp)] 7
— . ZF “
m=p(er) |7
30315 K 9.81m/s2
. 287 J/(kg K)-6.5-10—3 K/m
=960hPa . | ——— = 1004.70 hP
¢ [305.791{] 2
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Es handelt sich hierbei um den wahren auf Meereshdhe reduzierten Druck unter Beriicksichti-
gung des Temperatureinflusses. Dieser stimmt nicht mit QNH {iberein, weil fiir die Ermittlung
von QNH die Abweichung der lokalen Aufentemperatur (hier: am Flugplatz) von der nach Stan-
dardatmosphére in der entsprechenden Hohe zu erwartenden Temperatur (hier: auf Flugplatz-
hohe) nicht berticksichtigt wird.

Nun lassen sich Temperatur und Druck auf Hohe des Zugspitzgipfels berechnen. Nach Gleichung
18.14 gilt fiir die Temperatur:

T(zz)=To+a-z2z
=305.79K — 6.5 - 103 K/m - 2962m = 286.53 K

Fiir den Druck gilt nach Gleichung 18.16 bzw. 18.17:

T(27)] *
o 27 -a
p(2z) = po [ T ]
286 53K 9481n)/s2 -
. 287 J/(kg K)-6.5-10—3 K/m
= 1004.70 hPa - |———" = — 713.88hP
004.70 hPa [305.791{] 713.88 hPa

Die vom Hohenmesser angezeigte Hohe entspricht nun der zugehorigen Druckhdhe nach Stan-
dardatmosphére (Gleichung 18.23) abziiglich der Hohe, in der nach ISA der Druck QNH erreicht
wird, siehe Abbildung 18.15.

Die Druckhéhe auf Hohe des Zugspitzgipfels betrigt nach Gleichung 18.23:

L 28SI5K | plzz) "%
»Z 7 0.0065 K /m 1013.25 hPa
0.1903
_ 288I5K | ( 713.88hPa 8581w
0.0065 K/m 1013.25 hPa

Der QNH-Druck wird nach Gleichung 18.23 in der folgenden Druckhohe erreicht:

_ 28K | QNH "%
QN = 0065 K /m 1013.25hPa
0.1903
_ 28815K [ (1007.6hPa dim
0.0065 K /m 1013.25hPa

Der Hohenmesser zeigt somit die folgende Héhe an:
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27 altimeter = Zp,Z — Zp,QNH = 2858.10m — 47.41m = 2810.70 m

Es wird also eine geringere Hohe angezeigt als die tatsdchliche Hohe des Zugspitzgipfels.

Aufgabenteil 3

Die Vorgehensweise ist identisch zu Aufgabenteil 2, lediglich die Aufsentemperatur am Flugplatz
hat sich verdndert. Diese hat jedoch keinen Einfluss auf den QNH-Wert, d.h. der QNH-Wert aus
Aufgabenteil 1 gilt weiterhin.

Fir Temperatur und Druck auf Meereshéhe ergeben sich jetzt die folgenden Werte:

To=T(zp) —a-zp
= (273.15 — 5)K + 6.5- 1073 K/m - 1331 £t - 0.3048 ft/m = 270.79K

T(zp)] %
— (e
po = p(2r) [ T }
268 15K o 9.81m/s2 .
. 287J/(kgK)-6.5:107° K/m
= hPa- | ———— = 1010.66 hP
960 hPa [270.791(] 010.66 hPa

Temperatur und Druck auf Hohe des Zugspitzgipfels betragen:

T(zz)=To+a-zz
=270.79K — 6.5 - 1073 K/m - 2962m = 251.53 K

T(zz)] %
J— ZZ “
p(2z) = po [ T ]
951 53K 9.81m/s2
. 287J/(kg K)-6.5-10—3 K/m
= 1010.66 hPa - | ——— = .94 hP
010.66 hPa [270.79K] 685.9 a

Die Druckhohe auf Hohe des Zugspitzgipfels betrigt nach Gleichung 18.23:
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L 2BISK | plzz)  \"M%
»Z 7 0.0065 K /m 1013.25 hPa
0.1903
_ _28815K | (685.94hPa alaoim
0.0065 K/m 1013.25 hPa

Die Druckhéhe, auf der der QNH-Druck erreicht wird, bleibt gegeniiber Aufgabenteil 2 unverén-
dert. Der Hohenmesser zeigt somit die folgende Hohe an:

27, altimeter = Zp,Z — Zp,oNH = 3172.01m — 47.41m = 3124.61m

Die nun angezeigte Hohe iiberschreitet die tatséchliche Hohe der Zugspitze und liegt insbesondere
auch hoher als jene bei sommerlichen Aufentemperaturen, siche Aufgabenteil 2. Dies bestétigt
die Fliegerweisheit: ,Im Winter sind die Berge hoher. Verlésst sich der Pilot auf die Hohenmes-
seranzeige (z.B. indem er der Ansicht ist, er konne bei einer angezeigten Héhe von 3000 m den
Zugspitzgipfel iiberfliegen), so besteht die Gefahr der Kollision mit dem Berg.

Die tatsdchliche Hohe des Zugspitzgipfels wird vom Héhenmesser lediglich dann korrekt ange-
zeigt, wenn die Aukentemperatur bei QNH-Einstellung (hier: am Flugplatz) jener Temperatur
entspricht, die geméf Standardatmosphére in dieser Hohe (hier: Flugplatzhohe) zu erwarten ist.
Auch in diesem Fall wird die Hohe allerdings nur dann korrekt wiedergegeben, wenn die at-
mosphérische Schichtung zwischen Flugplatz und Ziel (hier: Zugspitze) unveréndert bleibt. Im
néchsten Aufgabenteil ist dies aufgrund des Einflugs in ein Tiefdruckgebiet nicht mehr der Fall.

Aufgabenteil 4

Die auf Meereshohe reduzierte Temperatur Ty soll wie in Aufgabenteil 3 weiterhin Ty = 270.79 K
betragen, sowohl am Ort des Flugplatzes als auch an der Zugspitze. Der auf Meereshthe redu-
zierte Druck soll nun jedoch py = 1000 hPa betragen.

Damit betragt die Temperatur am Zugspitzgipfel weiterhin T'(zz) = 251.53 K. Der Druck am
Zugspitzgipfel betrigt nach Gleichung 18.16 bzw. 18.17 nun:

T(z7)] %
z7 a
p(2z) = po [ T ]
251 53K 9.81 m/s2 .
. 287J/(kgK)-6.5:107° K/m
=1000hPa: | ——— = .70hP
000 hPa [270.791(] 678.70 hPa

Die Druckhohe auf Hohe des Zugspitzgipfels betragt nach Gleichung 18.23:
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288.15K | plzz) "%
Z e ——— — [ S A
7%= 0.0065 K /m 1013.25 hPa
0.1903
_ 215K [ (678.70hPa ayrioTm
0.0065 K /m 1013.25 hPa

Die Druckhohe, auf der der QNH-Druck erreicht wird, bleibt erneut unverindert. Damit zeigt
der Hohenmesser auf Hohe des Zugspitzgipfels — bei unverdnderter QNH-Einstellung des Héhen-
messers (unveranderte atmosphérische Bedingungen am Flugplatz) — die folgende Hohe an:

27 altimeter = Zp,Z — Zp,QNH = 3254.97Tm — 47.41 m = 3207.56 m

Damit zeigt der Hohenmesser eine gegeniiber Aufgabenteil 3 erhéhte Hohe an. D.h. beim Einflug
in das Tiefdruckgebiet darf der Pilot eine vergroferte angezeigte Hohe am Hohenmesser (hier:
3208 m) nicht unterschreiten, um den Berg sicher zu iiberfliegen. Wird dies missachtet, besteht
Kollisionsgefahr mit dem Berg. Dies bestétigt die Fliegerweisheit: ,Hoch nach tief geht schief.”

Ubungsaufgabe 18.2
Aufgabenteil 1

FL 330 entspricht dem Flug auf einer Druckhéhe von z, = 33000 ft. Der Druck auf dieser
Flugflache lasst sich mit Gleichung 18.17 unter Verwendung der in Kapitel 18.4.3 gegebenen
ISA-Bezugswerte berechnen:

—_9
To+a-(z—2)| Fe
Ty

p(zp = 33000 ft) = pg - [

288.15 K — 0.0065 K /m - 33000 ft - 0.3048 m/ft] >
288.15K

= 1013.25hPa - [
= 26207 Pa
Unter Verwendung dieses Drucks ldsst sich nun die tatséchliche Flughdhe ebenfalls aus Gleichung

18.17 berechnen, indem die angegebenen MSL-Bezugswerte eingesetzt werden. Auflésen nach der
Héhe z liefert mit zg = Om:

~ Tust 1— <P(2’p = 330001t) ) o
a PMSL
0.1903
_ 25K [ (26207Pa M
0.0065 K /m 1008 hPa
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Aufgabenteil 2

Bei Standardatmosphére entspricht FL 350 dem Flug in einer H6he von 2o = 2,2 = 35000 ft. FL
330 entspricht dem Flug in einer Hoéhe von z1 = z,1 = 33000 ft. Somit entspricht der vertikale
Abstand der Flugzeuge in der Standardatmosphéire Az, = 2,2 — 2,1 = 2000t = 609.6 m .

Der tatséchliche vertikale Abstand der Flugzeuge in der gegebenen Atmosphére ist jedoch ein
anderer. Der statische Druck auf der Flugflache von Flugzeug 2 betrigt (Vorgehensweise siehe
Aufgabenteil 1):

g

T . — " Rea

p(zp = 350001t) = pp - [ ot (z Zo)}
T

288.15 K — 0.0065 K /m - 35000 ft - 0.3048 m/ft ] **>%

288.16K

= 1013.25hPa - [

= 23849 Pa

Die tatsdchliche Flughthe des Flugzeugs 2 betrigt somit (Vorgehensweise siehe Aufgabenteil
1):

o Tus [, <p(2p — 35 000ft)>‘Rg'“
? a PmsL
273.15K 2 0-1903
_ 235K 4, (23849Pa —10081.1m
0.0065 K /m 1008 hPa

Somit betrigt der wahre vertikale Abstand der Flugzeuge mit z; = 9502.7m aus Aufgabenteil
1:

Az =29 — 2z =10081.1m — 9502.7m = 578.4m

Aufgabenteil 3
Die Aufentemperatur auf FL 330 betrigt nach ISA (Gleichung 18.14 mit Ty = 288.15K und

zZ0 = Om):

T[SA(Zp = 33000 ft) = T() +a- (Z — Zo)
= 288.15 K — 0.0065 K/m - 33 000 ft - 0.3048 m /ft
= 222.77TK = —50.38°C
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Die tatsdchliche Aufentemperatur unter Zugrundelegung der gegebenen MSL-Bezugswerte be-

tragt:

T(z=9502.7m) = Tysr. +a- (2 — zp)
=273.15K — 0.0065 K/m - 9502.7m = 211.38 K = —61.77°C

Aufgabenteil 4

Die Dichtehohe berechnet sich aus Gleichung 18.28 zu:

Zp

_ 28815K
~0.0065K/m

_ 288I5K |
~ 0.0065K/m

1013.25hPa

__T
288.15 K

26 207 Pa

1013.25 hPa

211.38K
288.16 K

) 0.2350]

) 0.23507]

= 9632.3m = 31602 ft

Fiir den Druck p und die Temperatur T" werden dabei die atmosphérischen Werte eingesetzt, die
in der Hohe vorliegen, in der sich das Flugzeug bewegt: p = p(z, = 33000 ft) = 26 207 Pa und
T = 211.38 K. Weil die Aufentemperatur kleiner ist als die nach ISA auf der entsprechenden
Druckhdhe zu erwartende Temperatur (siche Aufgabenteil 3), ist die Dichtehthe geringer als
die Druckhodhe: In Standardatmosphire miisste weniger weit aufgestiegen werden, um die am
Flugzeug vorliegende Luftdichte zu erreichen.

Aufgabenteil 5

Die wahre Figengeschwindigkeit berechnet sich aus der angegebenen Flugmachzahl und der
Schallgeschwindigkeit, die am Ort des Flugzeugs vorliegt. Letztere berechnet sich aus der am
Ort des Flugzeug vorliegenden Aufsentemperatur nach Gleichung 7.16:

a=vVk-R-T=1+/14-287J/(kgK)-211.38K = 291.4m/s

Somit betrigt die wahre Eigengeschwindigkeit des Flugzeugs:

Vias =a- Masx =291.4m/s-0.83 = 241.9m/s = 870.8 km/h
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Aufgabenteil 6

Die EAS ist jene Geschwindigkeit, die unter MSL-Standardbedingungen den gleichen Staudruck
Joo = Poo/2 - V2 generiert wie jener, dem das Flugzeug tatsiichlich ausgesetzt ist.

Zunachst wird die Luftdichte p am Ort des Flugzeugs berechnet:

D 26 207 Pa

— = = 0.432kg/m3
R-T  287J/(kgK) 211.38K g/m

P

Die EAS berechnet sich nach Gleichung 18.41:

p 0.432kg/m3
= Vs -+ / = 241. A Toerr s = 143
VEas TAS orrSE 9m/s 1,225 ke /m? 3.6m/s

Die CAS ist im kompressiblen Fall von der EAS verschieden (Kompressibilitdtskorrektur). Der
Zusammenhang ist {iber Gleichung 18.48 gegeben. Fiir die CAS ergibt sich

NG| 7 2
- C V2 (6 (0.2 Ma2 +1)7 6 1) 1
Veoas = Vias Maw V3 ( (0 aZ, +1) +
NG 1 \/ 7 ?
— 1436m/s. Y. <0.2586- 0.2-0.832 4+ 1) — 0.2586 + 1) 1
/5 083 oonse ( )
= 152.5m/s

mit dem Druckverhéltnis § nach Gleichung 18.47:

5 p _ 26207Pa

= = = 0.2586
PMSL 101 325 Pa
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Kapitel 19

Ubungsaufgabe 19.1
Aufgabenteil 1

Das Hohenleitwerk stellt einen Einfachtrapezfliigel dar, dessen geometrische Neutralpunktlage
nach Tabelle 13.1 zu

1 Ay

TNos b1 = it - <4 + 1 (1+2)\) tan @t)

berechnet werden kann. Die Neutralpunktlage bezieht sich dabei auf ein lokales Koordinatensys-
tem, dessen Ursprung im vordersten Punkt des Fliigels in der Symmetrieebene liegt. Fliigelfldche,
Streckung, Zuspitzung und Pfeilung der t/4-Linie des Héhenleitwerks betragen:

S = (tig +tar)/2 by = (5.6m +2.5m)-9.8m = 79.4m?

b (2-98m)?

A = =—— =484
LA 79.4m?2
tat 2.5m
M=—"=——=04
t tl,t 5.6m 0-45

Az +0.25 t5: —0.25- ;4 58m +0.25-25m —0.25-5.6m
tan o = 2 2 == 08 =0.513
St .om

Somit ergibt sich fiir die lokale Neutralpunktlage des Hohenleitwerks:

1 A
TNgs, b0 = tigt - <4 + T; < (142X\) tan (Pt>

1 4.84
—=5.6m- <4 + 5 (142-045) -o.513> = 3.59m

Als globale Neutralpunktlage des Hohenleitwerks ergibt sich im in Abbildung 19.23 angegebenen
Koordinatensystem:

TNos,t = TNos,tl T TLEt = 3.59m + 32.5m = 36.09m
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Aufgabenteil 2

Das dimensionslose Leitwerksvolumen berechnet sich nach Gleichung 19.16 zu:

TNw— & S

V;} _ N,w Nt Ot

t)u"w S
Dabei ist zu beachten, dass die x-Koordinaten im kérperfesten System des Flugzeugs mit nach

vorn weisender x-Achse anzugeben sind, wohingegen in dieser Aufgabe die x-Achse nach hinten
weist.

Aus Aufgabe 13.1 sind die folgenden Daten bekannt: xp,; ., = 8.66m, t,,, = 7.40m, S =

363.63m?. Fiir das dimensionslose Leitwerksvolumen ergibt sich nach Anpassung der positiven
x-Richtung (nach hinten) und unter Verwendung der ermittelten geometrischen Neutralpunkte:

_mst,’w - mN25,t St

V, = — Nesw T TNasit | Ot
¢ tw S
_ 2
__866m-36.09m 794m> oo
7.40m 363.63 m2

Aufgabenteil 3

Zunéchst werden die Pfeilungswinkel der ¢/2-Linie zwischen Fliigelwurzel und Fliigelspitze be-
rechnet. Fiir den Tragfliigel ergibt sich nach Abbildung 13.5:

ta,w

tiw 2.8m 12.5m
—I—A.I‘LE7 — = 2 4+ 18m —
tan . = — = S0 = 04503
w .

Fiir das Hohenleitwerk ergibt sich gemél Abbildung:

lat it 2.5m 5.6m
f’JrAxLE’t* . 2928 +5.8m — 22°
tan @y, = = . E= e = 04337

Die Fliigelstreckung des Tragfliigels ist aus Aufgabe 13.1, Aufgabenteil 3, bekannt und betrigt
A, = 9.38. Die Fliigelstreckung des Hohenleitwerks wurde bereits in Aufgabenteil 1 zu Ay = 4.84
ermittelt. Mithilfe dieser Werte und der in der Aufgabenstellung angegebenen Gleichung ergeben
sich die folgenden Auftriebsgradienten fiir Tragfliigel und Hohenleitwerk:

88



21 Ay

CAaw =
o A2 1 M 2 tan? Pt/2,w
v (1= Mag) - (1+ 2 ) +4+2

27 - 9.38
0.332 - (1 - 0.832) - (1+ 205 ) 4 449
27TAt
CAat = 5
\/Af-(l—Mago)~ <1+%) +4+2
o - 4.84
= t = 5.10

\/4.842 +(1-0.832) - (1 + f-_“g?ggi) +4+42

Der Auftriebsgradient der Tragfliigel-Leitwerks-Kombination berechnet sich nach Gleichung 19.12
ZUu:

C = —|— 1 — 6adw . % . & .c
Aa Aa,w o q g Aat
79.4m?

=6.54+ (1—0.0)-0.8 .5.10 = 7.43

' 363.63m2

Aufgabenteil 4

Der Neutralpunkt der Tragfliigel-Leitwerks-Kombination berechnet sich nach Gleichung 19.24

O gy CAa,t %
. . ‘/;f ,

IN =X —tyw- | 1—
N N,w W < da CAn
wobei erneut zu beriicksichtigen ist, dass die x-Achse im flugzeugfesten Koordinatensystem nach
vorn weist. Da gemifs Aufgabenstellung die x-Achse nach hinten weist, muss der zweite Summand
addiert werden, und es ergibt sich:

0adw CAo,t  qt
= wttuw: 1— LAt Ty
TN = TNos,w T ty, ( Doy > CAa  q t
5.10
=8.66m+ 7.40m- (1 —0.0) - 13 0.8-0.809 = 11.95m
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Aufgabenteil 5

Fiir ein Stabilitatsmal von 8% liegt der Schwerpunkt 8% der Bezugsfliigeltiefe vor dem Neutral-
punkt, siehe Gleichung 19.28. Im angegebenen Koordinatensystem gilt somit:

recqg=aN —SM -t,, =11.95m — 0.08 - 7.40m = 11.36 m

Aufgabenteil 6

Fir die Ermittlung des Stabilitdtsmafes bei Mas = 0.4 miissen die Berechnungsschritte aus
den Aufgabenteilen 4 und 5 wiederholt werden. Es ergeben sich die nachfolgenden Werte fiir die
Auftriebsgradienten:

21 Ay,
CAa,w = 5
\/A (1— Md2)- (1+%) +4+2
27 - 9.38
T =5.00
\/9 382 (1-0.42) - (1 - q-f%?ji) +4+2
2T At
CAa,t = 2
\/Ag-u—Mago) . (1+%) +4+42
21 - 4.84
= 48 =417
\/4.842 ((1-0.42) - (14 0455 442
foJe S,
CAa = CAa,w T (1 — aé”) . % . gt “CAat
79.4m?
Somit ergibt sich die folgende verénderte Neutralpunktlage:
IN =T ot 176adw  CAat Gt
N Nas,w W Do CAa t
4.17
=8.66m+ 7.40m- (1 —0.0) - R -0.8-0.809 = 12.15m
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Der Neutralpunkt hat sich somit nach hinten verschoben, wodurch sich bei unveriinderter Schwer-
punktlage das Stabilitdtsmak erhdht. Das Stabilitdtsmal betrigt nun nach Gleichung 19.28 unter
Berticksichtigung des angegebenen Koordinatensystems (x nach hinten positiv):

N —xcg _ 12.15m —11.36 m

SM
tyw 7.40m

= 0.106 = 10.6%
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Kapitel 20

Ubungsaufgabe 20.1
Aufgabenteil 1

Zur Bestimmung des Oswald-Faktors wird zunéchst die Fliigelstreckung des Discus ermittelt.
Diese betréagt nach Gleichung 13.4:

Ao b (15m)?
S 10.6m?

=21.2

Der Oswald-Faktor ist ein Formeffizienzfaktor, der den auftriebsabhéngigen Widerstand des ge-
samten Flugzeugs in Relation zum induzierten Widerstand eines unverwundenen Ellipsenfliigels
gleicher Streckung setzt. Er berechnet sich nach Gleichung 20.5 und unter Verwendung des an-
gegebenen k-Faktors der Polaren & = 0.016 zu:

1 1

S SR A 70016212 0997

e

c4, ey und E im Punkt des besten Gleitens lassen sich direkt aus der angegebenen Polaren und

Gleichung 20.9 ermitteln:
CWo 0.01
ATV 0.016 ~ "

ew =2 cewo=2-0.01 = 0.020

E= (CA> = ! = ! — 39.53
W) maw V4 E-cwo  V4-0.016-0.01

Die entsprechenden Werte im Punkt des geringsten Sinkens berechnen sich aus Gleichung 20.12:

3. ewo \/3 .0.01
A \/ k 0.016 369

ew =4-cewo=4-0.01= 0.040

3/2 3/4 3/4
B[ :1.< 3 ) :1.<33 ) — 3423
cw ) 4 \k-Jewo 4 \0.016 - v/0.01
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Die Gleitzahl im Punkt des geringsten Sinkens ist somit um (34.2 — 39.5)/39.5 = —13.4%
geringer als im Punkt des besten Gleitens.

Aufgabenteil 2

Die Fluggeschwindigkeit berechnet sich nach Gleichung 20.64, wobei Gleichung 20.65 aufgrund
der geringen Gleitwinkel eine zulédssige Ndherung darstellt.

Zunachst wird der nicht aufballastierte Discus betrachtet.

Die Fluggeschwindigkeit betragt:

\/2 cos (arctan(cy /ca)) G
V= -
CAp S

B \/2 cos (arctan(0.020/0.791)) 981 kgm/s?-330kg _ o1y

0.791 - 1.225kg/m3 10.6 m?

Die Sinkgeschwindigkeit berechnet sich mit Gleichung 20.67 und 20.58 zu:

ROD =V -siny =V -sin (— arctan CW)

CA
ew 0.020
~ V- W o 9511m/s- = —0.635
ca m/s- G aor m/s

Die aus einer Ausgangshohe von 1000 m zuriickgelegte Strecke betragt nach Gleichung 20.60 und
20.59:

Ah Ah

As = = —
tan vy cew/ca

=—F-Ah=-39.53-(—1000m) = 39528 m

Zur Berechnung der Flugdauer wird die Hohendifferenz durch die Sinkgeschwindigkeit geteilt:

AR —1000m
" ROD ~ —0.635m/s

At = 15874.7s

Die Berechnung fiir den aufballastierten Discus erfolgt analog, und es ergeben sich die folgenden
Werte:
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CAP S

V= \/2 cos (arctan(cw /ca)) G

. 791 .81 2. k
_ 2 cos (arctan(0.020/0.791)) 9.8 kgm/s? - 525kg — 31.67m/s
0.791-1.225 kg/m3 10.6 m?
ROD =V -siny =V -sin (— arctan CW)
caA
cw 0.020
~- V- WY 3167m/s- = —0.801
ca m/s 5701 m/s
Ah Ah
As = == =—F-Ah=-39.53-(—1000m) = 39528 m
tan vy cw/ca
Ap— B Z1000m ey

"~ ROD ~ —0.801m/s

Durch das héhere Gewicht des Discus erhéhen sich dessen Fluggeschwindigkeit und Sinkrate im
Punkt des besten Gleitens. Die Flugdauer fiir einen Hohenverlust von 1000 m reduziert sich dem-
zufolge. Die zuriickgelegte Strecke aus einer gegebenen Ausgangshdhe bleibt jedoch unveréndert,
weil diese nur von der aerodynamischen Giite (Gleitzahl) des Discus abhéngt.

Aufgabenteil 3

In diesem Aufgabenteil werden dieselben Berechnungen wie im Aufgabenteil 2 durchgefiihrt, wo-
bei jetzt der Flugzustand des geringsten Sinkens betrachtet wird. Auftriebs- und Widerstands-
beiwert im Punkt des geringsten Sinkens sind aus Aufgabenteil 1 bekannt.

Fiir den nicht aufballastierten Discus ergeben sich die folgenden Werte:

CAp S

V= \/2 cos (arctan(cw /ca)) G

2 tan(0.040/1.369 9.81k 2.300k
_ cos (arctan( / ) gm/s ¢ _ Kol m/s
1.369 - 1.225 kg /m3 10.6 m?2
ROD =V -siny =V -sin <— arctan CW)
cA
Cw 0.040
~-V.—=-19.08 . = —0.557
ca m/s {360 m/s
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Ah Ah

As = = —
tan vy cw/ca

= —E-Ah=-3423-(—1000m) = 34233m

Ah —1000m

t == =
A ROD  —0.557Tm/s

= 1795.1s

Fiir den aufballastierten Discus ergeben sich die folgenden Werte:

\/2 cos (arctan(cy /ca)) G
V= =
CA P S

2.
_ [2cos (arctan(0.040/1.369)) 9.81m/s®-525kg — 24.06m/s
1.369 - 1.225 kg /m? 10.6 m?2
ROD =V -siny =V -sin (— arctan CW)
cA
cw 0.040
~-V.—=-24.06 -—— = —0.
» m/s 1369 0.703m/s
Ah Ah
As = = — =—F-Ah=-34.23-(—1000m) = 34233 m
tan-y CW/CA
Ap— Ah o Z1000m gy

T ROD ~ —0.703m/s
Zusammenfassend lasst sich feststellen:

e Die Gleitzahlen im Punkt des geringsten Sinkens sind geringer als im Punkt des besten
Gleitens.

e Die Fluggeschwindigkeiten und Sinkgeschwindigkeiten im Punkt des geringsten Sinkens
sind geringer als im Punkt des besten Gleitens.

e Die Gleitzahlen sind unabhéngig vom Flugzeuggewicht.

o Fluggeschwindigkeit und Sinkgeschwindigkeit gehen mit abnehmendem Flugzeuggewicht
zuriick.
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Aufgabenteil 4

Betrachtet wird der Flugzustand des geringsten Sinkens aus Aufgabenteil 3. Fiir den nicht auf-
ballastierten Discus betrégt die Sinkrate in diesem Fall nach Aufgabenteil 3 ROD = —0.557 m/s.
Diese Sinkgeschwindigkeit liegt relativ zur umgebenden Luftmasse vor. Diese steigt nun allerdings
innerhalb des Thermikschlauchs selbst mit v,, = 2m/s auf. Somit ergibt sich eine resultierende
(kinematische) Vertikalgeschwindigkeit V3, von:

W =wvy + ROD =2m/s — 0.557Tm/s = 1.443m/s

Die erforderliche Zeit, um 500 m/s zu steigen, betragt somit:

Aufgabenteil 5

Der Auftriebsgradient des Tragfliigels betréigt nach der einfachen Prandtl’schen Traglinientheorie
nach Gleichung 14.40

B 2 A B 27 - 21.2
COA+2 21242

CAx

mit der Streckung A = 21.2 aus Aufgabenteil 1.

Somit betrigt der Anstellwinkel relativ zur Nullauftriebsrichtung:

ca 1.369 ]
= A 2P 1938 = 13.66
T caa B4

Die iibrigen Grofen lassen sich unter Zuhilfenahme von Abbildung 18.6 ermitteln:

Fiir den Winkel v4 = 6 — a zwischen der zp- und der x4-Achse (Gleichung 18.4 mit a,, = 0)
gilt mit Gleichung 20.58

cw . o
= —arctan — = — arct = —1.67
YA arctan - arctan 1369 ,

d.h. das Segelflug weist einen aerodynamischen Bahnneigungswinkel von —1.67° gegeniiber der
umgebenden Luftmasse auf. Somit ergibt sich die folgende Nicklage der korperfesten Bezugsachse
(Nullauftriebsrichtung des Tragfliigels) gegeniiber der Horizontalen:
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0=v4+a=-1.67°+13.66° = 11.99°

Der Bahnneigungswinkel berechnet sich aus dem Verhéltnis zwischen kinematischer Vertikal-
und Horizontalgeschwindigkeit, wobei letztere der aerodynamischen Horizontalgeschwindigkeit
V' - cosy4 entspricht (rein vertikales Windfeld):

%% %% 1.443m/s
v = arctan — = arctan —— = arctan

= 4.33°
Vi V - cosvya 19.08 m/s - cos(—1.67°)

Damit betrdgt der Wind-Anstellwinkel nach Gleichung 18.4:

oy =0 —~v—a=11.99° — 4.33° — 13.66° = —6.00°

Die Winkelverhiltnisse des sich einstellenden Flugzustands sind in untenstehender Abbildung
néherungsweise dargestellt.

Ubungsaufgabe 20.2
Aufgabenteil 1

Die Fluggeschwindigkeit des besten Steigens berechnet sich nach Gleichung 20.53:

T G 3
VROCma = | 22— [1+ |1+ ;
3pcwo ciA) . (2)2
cw max G

Zur Berechnung benotigt werden Schub-Gewichts-Verhdltnis und Flichenbelastung. Das Schub-
Gewichts-Verhéltnis betrigt unter Standardbedingungen auf Meereshohe:

T _ TA,msL _ 20 kN

= = = 0.283
G mo-g T200kg-9.81m/s?
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Fiir die Flichenbelastung wird ebenfalls die Startmasse zugrundegelegt. Es ergibt sich:

mo-g  7200kg-9.81m/s?
S 22.4 m?2

= 3153 N/m?

nlQ

Die maximale Gleitzahl berechnet sich unter Verwendung der gegebenen Polaren direkt nach
Gleichung 20.9 zu:

CA 1 1
W) mar VA k-cwo  V/4-0.05-0.02

Unter Verwendung der MSL-Standarddichte von p = 1.225kg/m? ergibt sich fiir die Flugge-
schwindigkeit des besten Steigens:

T . G 3
V= |- S [14+ |1+ 5
3pcwo ciA) .(2)2
cw G
maxr

| 0.283-3153N/m? 1+\/1+ 3
~\| 3-1.225kg/m3 - 0.02 15.812 - 0.2832

= 158.7m/s = 571.2km/h

Die zugehorige maximale Steigrate berechnet sich nach Gleichung 20.46:

—1
ROC=V.|L_P.y20,, <G) G 2k

G 2 S) S p-v2
1.225kg/m?
2

1

=158.7m/s - [0.283— -(158.7m/s)? - 0.02 - (3153N/m?) " | —

2-0.05
1.225kg/m3 - (158.7m/s)

158.7m/s - [3153N/m2- 2] = 27.8m/s

Aufgabenteil 2

Zunéchst werden Temperatur und Luftdichte auf FL 330 (2, = 33000ft = 10058.4m) nach
Gleichung 18.14 bzw. Gleichung 18.18 ermittelt. Die MSL-Bezugswerte sind in Kapitel 18.4.3
gegeben. Fiir die Lufttemperatur ergibt sich:

T =Tysr+a-z=28815K—0.0065K/m-10058.4m = 222.77K = —50.38°C
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Die Luftdichte berechnet sich zu:

9.81 m/s2

222 77K | 2873/(kgK)6.510-3 K/m -1
288.15 K

= 0.409kg/m?

=1.225kg/m? - [
Thsr, e/

P:PMSL’[

Der verfiigbare Triebwerksschub auf FL 330 kann nun auf Basis von Gleichung 20.20 abgeschétzt
werden:

3
— 90kN - 0.409kg/m

p
———— =6685N
PMSL 1.225 kg /m3

Ta =T msL -
Legt man erneut die Startmasse mg zugrunde, so betrigt das Schub-Gewichts-Verhéaltnis nun:

Ta 6685 N
mo-g  7200kg-9.81m/s2

=0.095

QI

Flachenbelastung und maximale Gleitzahl bleiben gegentiber Aufgabenteil 1 unverdndert. Es
ergeben sich damit die folgenden Werte fiir die Geschwindigkeit des besten Steigens und die
beste Steigrate auf FL 330:

Tr. G 3
V= |51+ |1+ 5
3pcwo LA) .(2)2
cw max G

~ | 0.095-3153N/m? 1+\/1+ 3
~\| 3:0.409kg/m3 - 0.02 15.812 - 0.0952

= 175.3m/s = 631.1km/h

T p 2. (€ TG 2k

G 2 Wo\'s S p- V2

0.409 kg /m3
2

ROC =V -

1

=175.3m/s - [0.095— - (175.3m/s)? - 0.02 - (3153N/m?) " | —

2-0.05
0.409 kg/m?3 - (175.3 m/s)?

175.3m/s - [3153N/m2~ ] = 52m/s

Die Flugmachzahl stellt das Verhiltnis aus Fluggeschwindigkeit und Schallgeschwindigkeit in
der freien Anstrémung dar. Die Schallgeschwindigkeit berechnet sich aus der Temperatur nach
Gleichung 7.16:

99



a=vVk-R-T\/14-287J/(kgK) - 222.77K = 299.2m/s

Damit ergibt sich eine Flugmachzahl von:

V. 175.3m/s

Ma = — = 0.586

Die Equivalent Airspeed (EAS) ist jene Fluggeschwindigkeit, die unter MSL-Standardbeding-
ungen den gleichen inkompressiblen Staudruck erzeugt wie jenen, dem das Flugzeug tatsdchlich
ausgesetzt ist. Sie berechnet sich aus der wahren Eigengeschwindigkeit (TAS) nach Gleichung
18.41:

g 0.409 kg/m?
Vias = Vias - | —— = 175.3m/s - | e B0 1,
PAS TS s /5995 kg /md 101

Aufgabenteil 3

Die maximale Reichweite des Strahlflugzeugs berechnet sich nach Gleichung 20.86:

Rz = LI QG(\/Q> .ID(GO)
9g-Cfj P S W/ maz Go — Gf

Der Ausdruck \/ca/cw wird im Punkt (3) der Polaren nach Kapitel 20.2.3 maximal. Er berechnet
sich nach Gleichung 20.15 zu:

1/2 1/4 1/4
3 1 3 1
‘A == (3> = (3> = 22.66
cw 4\3k - cyq 4 \3-0.05-0.02
max

Die weiteren Grofen sind gegeben bzw. wurden bereits berechnet. Fiir das Flugzeuggewicht ist
G = Gy einzusetzen. Es ergibt sich eine Reichweite von:

R= L 2G<\/Cj) .1H<GO>
9-Cfg pS W/ maz GO_Gf

1 f .9.81m/s2 - 7200 kg

- 22.66

T 981m/s2-4-105kg/(Ns) \/ 0.409kg/m? - 22.4m?

| 9.81m/s? - 7200 kg
9.81m/s? - (7200 kg — 2000 kg)

) =2332282m = 2332km
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Aufgabenteil 4

Die Fluggeschwindigkeit zur in Aufgabenteil 3 berechneten Reichweite wird aus Gleichung 20.87

berechnet:
2G 2 3kG
CA- P cap S p 5
3-0.05 9.81m/s?- 7200kg
= 205.4 = 4km/h
\/0.409kg/m3 m 22.4 m? 05.4m/s = 739.4km/

Die Flugmachzahl wird mithilfe der bereits in Aufgabenteil 2 ermittelten Schallgeschwindigkeit
bestimmt und betrigt:

V. 205.4m/s
Ma =+ =222 686
‘T W T 299.2m/s

Aufgabenteil 5

Am Ende des Reichweitenflugs betrigt die Masse der Hawker m; = mgo — my = 5200kg. Fiir
diese Masse muss bei festgehaltenem Auftriebsbeiwert und fester Fluggeschwindigkeit weiter die
Auftriebsgleichung 20.22 erfiillt sein, woraus sich die (verringerte) Luftdichte berechnen ldsst:

2-mq-g 2-5200kg - 9.81 m/s? 3
P = VIS 0365 (2054m/sZ 20.4mz  O-296ke/m

Darin ist der Auftriebsbeiwert nach Gleichung 20.15 ¢4 = /ewo/(3k) = /0.02/(0.15) =
0.365.

Die zugehérige FlughShe entspricht der Dichtehdhe nach Standardatmosphére. Weil die be-
rechnete Dichte die Dichte der Standardatmosphére in 11km Hohe (Tropopause) unterschrei-
tet (0.296kg/m? < 0.364kg/m?, siche Kapitel 18.4.3), fliegt die Hawker nun in der unteren
Stratosphére. Die Flughthe wird somit nach Gleichung 18.21 berechnet:

B R-Ti1xm ( p )
Z = Z11km — -In
g P11km

Unter Verwendung der in Kapitel 18.4.3 gegebenen Bezugswerte fliegt das Flugzeug nun in einer
Hohe von:

287J/(kgK) - 216.65 K 0.296 kg /m?
2y = 11000m — 287/ (keK) 1 < 8/m

Z2D S8 ) 19317m = 40410
9.81m/s2 0.364kg/m3) o
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In Standardatmosphére ISA+0 entspricht die Dichtehéhe z, der Druckhdhe z,. Somit fliegt die
Hawker am Ende des Reichweitenflugs auf FL 404 .

Obwohl sich die wahre Eigengeschwindigkeit des Flugzeugs nicht verdndert hat, fliegt das Flug-
zeug nun mit einer verdnderten Machzahl. Ursache ist die in der vergroferten Hohe reduzierte
Schallgeschwindigkeit. Weil die Temperatur in der unteren Stratosphére konstant 7" = 216.65 K
betragt, betrigt die Schallgeschwindigkeit in FL 404:

a=Vrk-R-T\/14-287J/(kgK)-216.65K = 295.0m/s

Damit ergibt sich eine Flugmachzahl von:

V. 205.4m/s
Mo =~ = 2225 696
T e T 295.0m/s

Aufgabenteil 6

Beim Flug auf konstanter Flughthe FL 330 reduziert sich die Reichweite gegeniiber dem bislang
betrachteten Fall. Die so erreichbare Reichweite lésst sich nach Gleichung 20.90 berechnen und
betrigt unter Verwendung der bereits berechneten Werte:

S gecry cw

2 2
_ -22.6-
9.81m/s?-4-10"°kg/(Ns) \/0.409 kg/m?3 - 22.4 m?

(\/9.81 m/s? - 7200 kg — 1/9.81m/s? - 5200 kg) —=2152424m = 2152km

Aufgabenteil 7

Fiir das Strahlflugzeug reduziert sich die Reichweite mit sinkender Flughthe, wie dieser Aufga-
benteil bestatigt.

Zunéchst sind Temperatur und Dichte auf FL 60 (2, = 6000 ft = 1828.8 m)zu berechnen. Diese
betragen nach Gleichung 18.14 bzw. 18.18 mit den MSL-Bezugswerten aus Kapitel 18.4.3:

T =Tys, +a-z=288.15K — 0.0065 K/m - 1828.8 m = 276.26 K = 3.11°C

9.81m/s2

276.26 K | 2877/(kg K)-6.510-3 K/m -1
288.15 K

-9 1
T R-a
p = PMSL - [ ] = 1.225kg/m? - [
TvsL

= 1.024kg/m>
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Die Reichweite berechnet sich analog zu Aufgabenteil 3. Es ergibt sich eine Reichweite von:

rR—_ Lt . [2G. (\/07‘> .1H<GO>
9-Cfg pS W/ maz Go — Gf

B 1 2-9.81m/s? - 7200 kg

~ 9.81m/s?-4-10"°kg/(Ns) 1.024kg/m3 - 22.4 m?
n 9.81m/s? - 7200 kg

9.81m/s? - (7200 kg — 2000 kg)

- 22.66

) =1474912m = 1475km

Gegeniiber dem Reichweitenflug, der auf FL 330 beginnt, hat sich die Reichweite somit um 875 km
reduziert. Dies entspricht einer Reichweitenreduktion von 36.8%.

Aufgabenteil 8

Die Fliigelstreckung der Hawker betriagt nach Gleichung 13.4:

Dieser Tragfliigel operiert bei einer Anstrémmachzahl von Ma = 0.686. Der inkompressibel
umstromte Vergleichsfliigel weist somit nach Gleichung 15.10 eine Streckung von

it =A-V1—Ma>=7.85-11—10.6862=5.71

auf. Damit ergibt sich nach der einfachen Prandtl’schen Traglinientheorie (Gleichung 14.40) der
folgende Auftriebsgradient des Vergleichsfliigels bei inkompressibler Strémung:

2w Ajp, 2w -5.71

- - — 4.65
Chavik = A= 0 = 571+ 2

Dieser Auftriebsgradient muss nun noch nach Gleichung 15.19 auf den kompressibel umstrémten
Tragfliigel umgerechnet werden:

. CAa,ik . 4.65 .
V1— Ma2  V1—0.6862

CAa

Alternativ kann fiir den inkompressibel umstromten Vergleichsfliigel die erweiterte Traglinien-
theorie zur Berechnung des Auftriebsgradienten herangezogen werden. Die Vorgehensweise ist
analog, und die einzelnen Schritte resultieren schlieklich in Gleichung 15.23, wonach sich ein
Auftriebsgradient von
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2mA 2m - 7.85

Ao = —6.13
\/Az(l—Ma2)+4+2 V/7.85% (1 — 0.6862) + 4 + 2

C

ergibt.

Somit betrigt der Anstellwinkel gegeniiber der Nullauftriebsrichtung des Tragfliigels nach der
einfachen Traglinientheorie:

ca 0.365
T e 640

Aufgrund des verringerten Auftriebsgradienten ergibt sich unter Verwendung der erweiterten
Traglinientheorie ein etwas hoherer Anstellwinkel von:

ca  0.365 .
= A =222 0,060 = 3.41
o= =S = 0.060

104



Kapitel 21

Ubungsaufgabe 21.1
Aufgabenteil 1

Nach Kapitel 21.2 wird das maximale Lastvielfache im Kurvenflug im Punkt des besten Gleitens
erreicht, also bei einem Auftriebsbeiwert von

CWo 0.02
A=\ = Voo 003

Dieser Auftriebsbeiwert ist auch erfliegbar, da er kleiner als der angegebene maximale Auftriebs-
beiwert ca mqaz = 1.5 des Flugzeugs ist.

Aufgabenteil 2
Gleichung 21.23 nach V? aufgelost liefert:

V2_2'nz-G

CA'p‘S

Eingesetzt in Gleichung 21.25 ergibt sich:

B ) .2~nz~G_ T _B'Q-TLZ-G'CWO
"=\ 2%(G/S) ca-p-S I\G),.. 2 cap S GJS

_ n. (T Nz Cwo

\k-ca G ) oz cA

Durch Quadrieren ergibt sich die Gleichung:

Weiter umgeformt ergibt sich:

CWo 1 T
. L1 — = =0

105




Die Lésung n, = 0 ist physikalisch bedeutungslos, so dass sich die relevante Losung durch
Nullsetzen der eckigen Klammer ergibt. Somit resultiert die folgende Bestimmungsgleichung fiir
ny:

cwo und k sind aus der gegebenen Polaren bekannt, c4 wurde bereits berechnet. Benétigt wird
noch das Schub-Gewichts-Verhéltnis:

G m-g m-g
~ 20kN 0.493kg/m?
B 1.225 kg /m?

<T> - Ta Tamst- ;i
maxr

6000 kg - 9.81m/s* = 0.137

Der verfiigbare Schub in der angegebenen Dichteh6he wurde dabei mithilfe von Gleichung 20.20
berechnet.

Das maximal mogliche Lastvielfache kann nun berechnet werden. Als maximaler Lastfaktor ergibt
sich im Punkt des besten Gleitens (c4 = 0.632):

0.02
1+ 0.05-0.6322

Dieser Lastfaktor liegt noch unterhalb des maximal zuléssigen positiven Lastfaktors von n, j;, =
2.5, kann also geflogen werden.

Aufgabenteil 3

Die Fluggeschwindigkeit berechnet sich aus der Auftriebsgleichung 21.23. Nach der Geschwin-
digkeit aufgeltst ergibt sich:

2.n, G 2.2.16-9.81m/s? - 6000 kg
V= - — 190.9
\/cA RPS \/0.632 -0.493kg/m?® - 22.4m? m/s
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Aufgabenteil 4

Der Kurvenradius berechnet sich nach Gleichung 21.19:

2 1 . 2
R—_ V" _ (190-9m/s) — 1937.8m
gyv/n2—1 9.8lm/s?-v2.16%2 -1

Die Gierrate berechnet sich nach Gleichung 21.21:

. gynZ—1  98lm/s? V2162 -1

= 0.0985s ' = 5.64°
v Vv 190.9m/s > /s

Fiir eine Umkehrkurve von A = 180° wird somit die folgende Zeit bendtigt:

Aufgabenteil 5

Die Uberziehgeschwindigkeit im stationsiren Horizontalflug berechnet sich nach Gleichung 20.24:

2-G 2-9.81m/s? - 6000 kg
Vo= | —F = ~ 813
° \/CA,maa: p- S \/1.5 -0.493 kg/m3 - 22.4m? m/s

Aufgabenteil 6

Nein, denn zwar nimmt mit sinkender Fluggeschwindigkeit der schublimitierte maximale Lastfak-
tor nach Gleichung 21.25 ab, gleichzeitig nimmt jedoch nach Gleichung 21.19 der Kurvenradius
mit der Geschwindigkeit ab. Wie der nichste Aufgabenteil zeigt, kann mit einer reduzierten Flug-
geschwindigkeit (gegeniiber der in Aufgabenteil 3 berechneten Fluggeschwindigkeit des hochsten
Lastfaktors n, ;mq.) ein geringerer Kurvenradius erreicht werden.
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Aufgabenteil 7

Fiir eine gegebene Geschwindigkeit V' wird der maximale schublimitierte Lastfaktor nach Glei-
chung 21.25 berechnet;:

1/2
=mea = \a7s) \\@). T3 @ajs

Der maximale auftriebslimitierte Lastfaktor wird nach Gleichung 21.27 berechnet:

CA

Der zur jeweiligen Geschwindigkeit zugehorige minimale Kurvenradius wird mithilfe von Glei-
chung 21.19

berechnet, indem der kleinere der beiden n,-Werte (schub- oder auftriebslimitiert) eingesetzt
wird.

Unter Verwendung dieser Vorgehensweise und der angegebenen Daten sowie ¢ mqz = 1.5 (Auf-

triebslimitierung) und c4 = 0.632 (Schublimitierung) lassen sich die folgenden Werte ermitteln
(siehe Tabelle auf der folgenden Seite):
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’ V [m/s] ‘ Nz maz (Auftrieb) ‘ Nz maz (Schub) ‘ Nz maz (effektiv) ‘ R [m]
59 0.426 0.862 0.426 n/a
60 0.507 0.937 0.507 n/a
65 0.595 1.011 0.595 n/a
70 0.689 1.083 0.689 n/a
75 0.792 1.154 0.792 n/a
80 0.901 1.224 0.901 n/a
85 1.017 1.292 1.017 4018.6
90 1.14 1.359 1.14 1509.8
95 1.27 1.424 1.27 1175.3
100 1.407 1.488 1.407 1029.7
105 1.551 1.549 1.549 949.6
110 1.703 1.609 1.609 978.5
115 1.861 1.667 1.667 1011.2
120 2.026 1.722 1.722 1047.3
125 2.199 1.775 1.775 1086.4
130 2.378 1.825 1.825 1128.5
135 2.565 1.873 1.873 1173.4
140 2.758 1.917 1.917 1221.3
145 2.959 1.959 1.959 1272.2
150 3.166 1.998 1.998 1326.3
155 3.381 2.033 2.033 1383.8
160 3.602 2.064 2.064 1445.1
165 3.831 2.092 2.092 15104
170 4.067 2.115 2.115 1580.4
175 4.309 2.134 2.134 1655.5
180 4.559 2.149 2.149 1736.5
185 4.816 2.158 2.158 1824.2
190 5.08 2.162 2.162 1919.7
195 5.351 2.16 2.16 2024.4
200 5.629 2.152 2.152 2140
205 5.913 2.137 2.137 2268.8
210 6.205 2.114 2.114 2413.7
215 6.504 2.083 2.083 2579
220 6.811 2.042 2.042 2770.3
225 7.124 1.992 1.992 2996
230 7.444 1.929 1.929 3268.7
235 7.771 1.853 1.853 3608.9
240 8.105 1.761 1.761 4052.4
245 8.446 1.648 1.648 4668.9
250 8.795 1.512 1.512 5620.3
255 9.15 1.341 1.341 7413.7
260 9.512 1.122 1.122 13569
265 9.882 0.811 0.811 n/a
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Der minimale Kurvenradius wird bei einer Geschwindigkeit von V' = 105m/s erreicht und be-
trigt R = 949.6m . Der Lastfaktor betriigt n, = 1.55. Dieser Punkt stellt den Ubergang vom
auftriebs- zum schublimitierten Kurvenflug dar. Gegeniiber dem Kurvenflug mit maximalem
schublimitierten Lastfaktor (siehe Aufgabenteil 4) hat sich der Kurvenradius in etwa halbiert.

Triagt man die erfliegbaren Lastfaktoren iiber der Fluggeschwindigkeit auf, so ergibt sich das
obere der folgenden Diagramme. Das untere Diagramm zeigt den Kurvenradius, der sich aus
dem jeweiligen begrenzenden Lastvielfachen ergibt. Zur Identifikation des minimalen Kurvenra-
dius braucht die Berechnung nicht iiber die in Aufgabenteil 3 berechnete Geschwindigkeit des
hochsten Lastfaktors hinaus fortgesetzt werden: Fiir hohere Geschwindigkeiten verringert sich
der Lastfaktor wieder, wodurch nach Gleichung 21.19 kein geringerer Kurvenradius mehr er-
reicht werden kann (R muss bei steigender Geschwindigkeit V' und gleichzeitig sinkendem n,
zwangslaufig ansteigen).

3.0 /
2.5

auftriebslimitiert # schublimitiert
2.0 =
nz Vs \

1.5 1

1.0 // n, = 1.0 (Geradeausflug) \\

0.5 =

0
0 50 100 150 200 250 300
V [m/s]

6000
5000 [ /
4000 :

fibm 3000 \ /

2000 [ %
1000 ...........
0
0 50 100 150 200 250 300

V [m/s]
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Aufgabenteil 8

Die Gierrate berechnet sich nach Gleichung 21.21 zu:

. gyn?—1  98lm/s?-V1.5492 —1

= 0.1106s" ' = 6.34°
¥ v 105 m/s ° /s

Fiir eine Umkehrkurve von At = 180° wird nun die folgende Zeit bendtigt:

Ubungsaufgabe 21.2
Aufgabenteil 1

Die Manovergeschwindigkeit berechnet sich nach Gleichung 21.31 mit der Bedingung n, =
Ny lim = 2.5:

Ve — 2 Melim-M-g 2-2.5-7000kg-9.81m/s2: 01.3m/s
A CAmaz - pMSL - S 1.5-1.225kg/m? - 22.4m? '

Es handelt sich die Equivalent Airspeed (EAS).

Auf FL 280 (2, = 28000 ft = 8534.4m) betriigt die Dichte nach ISA p = 0.493kg/m?3 (siehe
Angabe in Aufgabe 21.1). Die wahre Eigengeschwindigkeit (TAS) berechnet sich nach Gleichung
18.41 zu:

PMSL 1.225kg /m3
=V, . =91. | = 144.
Vras = Veas -/ P 91.3m/s ”0.493kg/m5 Om/s

Aufgabenteil 2

Die Berechnung fiir ein vorgegebenes Flight Level erfolgt in den folgenden Schritten:

1. Ermittlung der Hohe in Metern durch z, [m] = FL- 1000 ft - 0.3048 m/ft.
2. Berechnung der Temperatur nach ISA mithilfe von Gleichung 18.14 (Tropsphére) bzw.

T = 216.65K = const. (untere Stratosphire) unter Verwendung der Bezugsdaten aus
Kapitel 18.4.3.
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3. Berechnung der Dichte nach Gleichung 18.18 (Troposphére) bzw. 18.21 (untere Stratosphé-
re) unter Verwendung der Bezugsdaten aus Kapitel 18.4.3.

4. Berechnung der wahren Eigengeschwindigkeit der Low-Speed Buffet-Grenze unter Verwen-
dung der Auftriebsgleichung 20.24.

5. Berechnung der Schallgeschwindigkeit a aus der Temperatur nach Gleichung 7.16.

6. Berechnung der wahren Eigengeschwindigkeit der High-Speed Buffet-Grenze aus der ange-
gebenen maximalen Flugmachzahl mittels Viu: o = Mapyo - a.

Es ergeben sich die nachfolgenden Werte:

FL | zm] | TK] [plke/m’]] Vsm/s]| a[m/s] | Vinassta [m/5]] Vinas ¢ [m/3]
0 0.0 288.15 1.225 57.8 340.3 255.2 150.0
10 304.8 286.17 1.190 58.6 339.1 254.3 152.2
20 609.6 284.19 1.155 59.5 337.9 253.4 154.5
30 914.4 282.21 1.121 60.4 336.7 252.6 156.8
40 1219.2 280.23 1.088 61.3 335.6 251.7 159.2
50 1524.0 278.24 1.055 62.2 334.4 250.8 161.6
60 1828.8 276.26 1.024 63.2 333.2 249.9 164.1
70 2133.6 274.28 0.993 64.2 332.0 249.0 166.6
80 24384 272.30 0.963 65.2 330.8 248.1 169.2
90 2743.2 270.32 0.933 66.2 329.6 247.2 171.9
100 3048.0 268.34 0.904 67.2 328.4 246.3 174.6
110 3352.8 266.36 0.876 68.3 327.1 2454 177.3
120 3657.6 264.38 0.849 69.4 325.9 244 4 180.2
130 3962 .4 262.39 0.822 70.5 324.7 243.5 183.1
140 4267.2 260.41 0.796 1.7 323.5 242.6 186.1
150 4572.0 258.43 0.771 72.8 322.2 241.7 189.1
160 4876.8 256.45 0.746 74.0 321.0 240.8 192.2
170 5181.6 254.47 0.722 75.3 319.8 239.8 195.5
180 5486.4 252.49 0.698 76.5 318.5 238.9 198.7
190 5791.2 250.51 0.675 77.8 317.3 237.9 202.1
200 6096.0 248.53 0.652 79.2 316.0 237.0 205.5
210 6400.8 246.54 0.631 80.5 314.7 236.1 209.1
220 6705.6 244.56 0.609 81.9 313.5 235.1 212.7
230 7010.4 242.58 0.589 83.3 312.2 234.2 216.4
240 7315.2 240.60 0.568 84.8 310.9 233.2 220.2
250 7620.0 238.62 0.549 86.3 309.6 232.2 224.1
260 7924.8 236.64 0.530 87.9 308.4 231.3 228.1
270 §229.6 234.66 0.511 89.4 307.1 230.3 232.3
280 8534.4 232.68 0.493 91.1 305.8 229.3 236.5
290 8839.2 230.70 0.475 92.7 304.5 228.3 240.8
300 9144.0 228.71 0.458 94.5 303.1 2274 245.3
310 9448.8 226.73 0.441 96.2 301.8 226.4 249.9
320 9753.6 224.75 0.425 98.0 300.5 2254 254.6
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FL | z[m] | TK] [plke/m’]] Vsm/s]| a[m/s] | Vinao sta [m/5]] Vinas ¢ [m/9]

330 10058.4 | 222.77 0.409 99.9 299.2 224 .4 259.5
340 10363.2 | 220.79 0.394 101.8 297.8 2234 264.4
350 10668.0 | 218.81 0.379 103.8 296.5 2224 269.6
360 10972.8 | 216.83 0.365 105.8 295.2 2214 274.8
370 112776 | 216.65 0.349 108.2 295.0 221.3 280.9
380 115824 | 216.65 0.333 110.8 295.0 221.3 287.7
390 11887.2 | 216.65 0.317 113.5 295.0 221.3 294.7
400 12192.0 | 216.65 0.302 116.3 295.0 221.3 301.9
410 12496.8 | 216.65 0.288 119.1 295.0 221.3 309.2
420 12801.6 | 216.65 0.275 122.0 295.0 221.3 316.8
430 13106.4 | 216.65 0.262 125.0 295.0 221.3 324.5
440 13411.2 | 216.65 0.250 128.0 295.0 221.3 332.4
450 13716.0 | 216.65 0.238 131.1 295.0 221.3 340.5
460 14020.8 | 216.65 0.227 134.3 295.0 221.3 348.7
470 14325.6 | 216.65 0.216 137.6 295.0 221.3 357.2
480 146304 | 216.65 0.206 140.9 295.0 221.3 365.9
490 14935.2 | 216.65 0.196 144.3 295.0 221.3 374.8
500 15240.0 | 216.65 0.187 147.9 295.0 221.3 383.9
510 15544.8 | 216.65 0.178 151.5 295.0 221.3 393.3
520 15849.6 | 216.65 0.170 155.1 295.0 221.3 402.9
930 161544 | 216.65 0.162 158.9 295.0 221.3 412.7
540 16459.2 | 216.65 0.154 162.8 295.0 221.3 422.7
950 16764.0 | 216.65 0.147 166.7 295.0 221.3 433.0
960 17068.8 | 216.65 0.140 170.8 295.0 221.3 443.5
570 17373.6 | 216.65 0.134 175.0 295.0 221.3 454.3
080 176784 | 216.65 0.127 179.2 295.0 221.3 465.4
590 17983.2 | 216.65 0.121 183.6 295.0 221.3 476.7
600 18288.0 | 216.65 0.116 188.0 295.0 221.3 488.3
610 18592.8 | 216.65 0.110 192.6 295.0 221.3 500.2
620 18897.6 | 216.65 0.105 197.3 295.0 221.3 012.4
630 192024 | 216.65 0.100 202.1 295.0 221.3 524.8
640 19507.2 | 216.65 0.095 207.0 295.0 221.3 237.6
650 19812.0 | 216.65 0.091 212.1 295.0 221.3 550.7
660 20116.8 | 216.65 0.087 217.2 295.0 221.3 064.1
670 20421.6 | 216.65 0.083 222.5 295.0 221.3 577.8
680 20726.4 | 216.65 0.079 2279 295.0 221.3 591.9
690 21031.2 | 216.65 0.075 233.5 295.0 221.3 606.3
700 21336.0 | 216.65 0.071 239.2 295.0 221.3 621.0

Durch Vergleich von Vg mit Ve, pme l8sst sich die Coffin Corner ermitteln. Diese liegt auf
FL 660 bei einer wahren Eigengeschwindigkeit von V' = 221.3m/s . Der zuléssige Geschwin-

digkeitsbereich auf FL 450 betrdgt Vg = 131.1m/s <V < Vipae o = 221.3m/s . Im folgenden

Diagramm sind Low-Speed- und High-Speed Buffet-Grenze (sowie die Staudruckgrenze, sieche Auf-
gabenteil 3) grafisch {iber der Hohe aufgetragen.
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Aufgabenteil 3

Die Forderung nach konstantem Staudruck entspricht der Definition der Equivalent Airspeed
(EAS), welche durch die maximale Fluggeschwindigkeit auf Meeresniveau gegeben ist. Die durch
die Staudruckgrenze gegebene maximale wahre Eigengeschwindigkeit (TAS) fiir eine gegebene
Hohe lésst sich nach Gleichung 18.41 mit Vgas = Vio,,s, berechnen:

PMSL
P

PMSL

Vras = VEeas - = VMO yss = Vinaz ¢

Die entsprechenden Zahlenwerte sind in der Tabelle aus Aufgabenteil 2 bereits eingetragen (rech-
te Spalte). Durch Vergleich von Vieq ¢ mit Viep e 18sst sich die Hohe ermitteln, in der die
Staudruck- in die Schiittelgrenze iibergeht. Diese liegt auf FL 270 bei einer wahren Eigenge-
schwindigkeit von V' ~ 230 m/s.
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Kapitel 24

Ubungsaufgabe 24.1

Die Uberziehgeschwindigkeit bei maximalem Landegewicht soll 10% unter der in Tabelle 24.1
angegebenen Landegeschwindigkeit liegen und somit Vg = 0.9 -V, = 0.9 - 72m/s = 64.8m/s
betragen.

Somit lésst sich aus der Auftriebsgleichung der erforderliche Auftriebsbeiwert des Flugzeugs
berechnen:

2-m-g 2186000 kg - 9.81 m/s?

= = 1.
p-VZ-S 1.225kg/m?- (64.8m/s)? - 372m? 907

CAmax =

Dieser Auftriebsbeiwert soll nun geméaf Aufgabenstellung jenem des Tragfliigels entsprechen, so
dass Gleichung 24.1 angewendet werden kann:

_ Set Sy
CA,mazx = Ca,maz,cl * S + Ca,maz,fl * ?

Mit S¢/S =1— Sp/S lasst sich schreiben:

Sh

Sp
7ﬁ‘§

CA,mazx = Ca,maz,cl * (1 - S> + Ca,maz

Aufgelost nach dem gesuchten Fldchenanteil des mit Hochauftriebshilfen auszustattenden Flii-
gelbereichs ergibt sich:

Sj — CA,maz — Ca,maz,cl _ 1.907 — 1.2 — 0544
S Ca,maz,fl — Ca,maz,cl 2.5—-1.2

Es ist also 54.4% der Fliigelfliche mit Hochauftriebshilfen auszustatten.
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