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Vorwort

Liebe Leserin, lieber Leser,

auf diesem Wege möchte ich mich bei Ihnen für das Interesse an meinem Buch �Aerodynamik
des Fliegens� bedanken.

In diesem Dokument �nden Sie die Musterlösungen zu den Übungsaufgaben der einzelnen Kapi-
tel. In den Musterlösungen wird, wo immer möglich, direkt auf die zugrundeliegenden Gleichun-
gen bzw. Abbildungen aus dem Buch verwiesen. Zum einfacheren Au�nden der im jeweiligen
Aufgabenteil gesuchten Lösungen sind die zugehörigen Zahlenwerte hellblau unterlegt.

Das vorliegende Dokument wurde mit groÿer Sorgfalt erstellt. Dennoch können sich noch Fehler
eingeschlichen haben. Sollte Ihnen ein Fehler au�allen, so würde ich mich freuen, wenn Sie mir
diesen per E-Mail

markus.dietz@unibw.de

mitteilen. Gerne können Sie mich unter dieser E-Mail-Adresse auch für Fragen und Anregungen
zum Buch erreichen. Weitere Informationen zum Buch �nden Sie unter:

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

März 2024, Markus Dietz
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Kapitel 1

Übungsaufgabe 1.1

Aufgabenteil 1

Die Viskosität lässt sich mithilfe des Gesetzes von Sutherland berechnen (Gleichung 1.5). Unter
Verwendung der gegebenen Daten ergibt sich in der gegebenen Höhe:

η = η0 ·
T0 + C

T + C

(
T

T0

)3/2

= 18.27 · 10−6 Pa s · 291.15K + 120K

244K + 120K
·
(

244K

291.15K

)3/2

= 15.83 · 10−6 Pa s

Die erforderlichen Bezugswerte η0 und T0 sowie die Sutherland-Konstante C für Luft sind in
Kapitel 1.3 gegeben.

Gegenüber dem Wert η = 18.2 ·10−6 Pa s unter Standardbedingungen (siehe Kapitel 1.3 und 1.4)
hat sich die Viskosität in der gegebenen Höhe somit um ca. 13% reduziert.

Aufgabenteil 2

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

Kn =
λ

L
=

2 · 10−5m

14m
= 1.43 · 10−6

Trotz der groÿen Flughöhe handelt es sich nach Tabelle 1.1 weiterhin um eine Kontinuumsströ-
mung.
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Kapitel 2

Übungsaufgabe 2.1

Aufgabenteil 1

Der statische Auftrieb des Ballons entspricht dem Gewicht der verdrängten Luft. Zu dessen
Berechnung darf angenommen werden, dass die Luftdichte über die vertikale Ausdehnung der
Ballonhülle hinweg annähernd konstant ist. Mit Gleichung 2.17 ergibt sich:

FA = −GL = −ρL · g · VHülle

= −1.225 kg/m3 · 9.81m/s2 · 3500m3 = −42 060N

Zählt man Kräfte nach unten positiv (in positive g⃗-Richtung), so ergibt sich für den statischen
Auftrieb ein negativer Wert.

Aufgabenteil 2

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

Gges + FA = 0

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

GHülle +GKorb +GHeissluft + FA = 0

g ·mHülle + g ·mKorb + g ·mHeissluft + FA = 0

g ·mHülle + g ·mKorb + g · ρHeissluft · VHülle + FA = 0

Darin ergibt sich das Gewicht der heiÿen Luft in der Hülle aus dem Produkt aus Hüllenvolumen,
Dichte der heiÿen Luft und Erdbescheunigung.

Die Gleichung lässt sich nach der gesuchten Dichte der heiÿen Luft in der Hülle ρHeissluft au�ösen.
Der statische Auftrieb FA ist aus Aufgabenteil 1 bekannt:

6



ρHeissluft =
−FA − g ·mHülle − g ·mKorb

g · VHülle

=
42 060N− 9.81m/s2 · 130 kg − 9.81m/s2 · 400 kg

9.81m/s2 · 3500m3
= 1.074 kg/m3

Aufgabenteil 3

Gleichung A.1 lässt sich zur Berechnung der Temperatur nach T au�ösen:

T =
p

ρ ·R

Mit T = THeissluft , ρ = ρHeissluft und p = pL (d.h. Druck in der Hülle entspricht dem äuÿeren
Luftdruck pL) ergibt sich unter Verwendung von R = 287 J/(kgK) (siehe Kapitel 1.4) für die
Temperatur der Luft im Innern der Hülle:

THeissluft =
pL

ρHeissluft ·R
=

1013 hPa

1.074 kg/m3 · 287 J/(kgK)
= 328.8K = 55.6 ◦C

Übungsaufgabe 2.2

Aufgabenteil 1

Um die Masse des Traggases zu ermitteln, wird zunächst dessen Volumen bestimmt. Es ergibt
sich aus dem Hüllenvolumen abzüglich des Ballonettvolumens:

VTraggas = VHülle − VBallonett = 8450m3 − 2500m3 = 5950m3

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. TTraggas = TL, und das Traggas gegenüber der Umgebungsluft einen Überdruck von
∆p = 500Pa aufweist, also pTraggas = pL +∆p:

ρTraggas =
pTraggas

RTraggas · TTraggas
=

pL +∆p

RTraggas · TL

=
96 611Pa + 500Pa

2077 J/(kgK) · 285.6K
= 0.164 kg/m3

Damit beträgt die Masse des Traggases:
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mTraggas = ρTraggas · VTraggas = 0.164 kg/m3 · 5950m3 = 974.2 kg

Aufgabenteil 2

Der statische Auftrieb entspricht dem Gewicht der durch das Traggas verdrängten atmosphäri-
schen Luft:

FA = −GL = −ρL · g · VTraggas
= −1.179 kg/m3 · 9.81m/s2 · 5950m3 = −68 818N

Zählt man Kräfte nach unten positiv (in positive g⃗-Richtung), so ergibt sich für den statischen
Auftrieb ein negativer Wert.

Damit das Luftschi� in der Schwebe gehalten wird, muss die Summe aus Gesamtgewicht, Vertikal-
schub und statischem Auftrieb Null ergeben. Zum Gesamtgewicht trägt die Masse des Luftschi�s
zuzüglich der Masse des Traggases bei:

GLuftschiff +GTraggas + FA + FSchub = 0

g ·mLuftschiff + g ·mTraggas + FA + FSchub = 0

Aufgelöst nach dem gesuchten erforderlichen Schub ergibt sich:

FSchub = −FA − g ·mLuftschiff − g ·mTraggas

= 68 818N− 9.81m/s2 · 6500 kg − 9.81m/s2 · 974.2 kg = −4505N

Das Luftschi� muss somit einen Vertikalschub entsprechend der Gewichtskraft einer Masse von
m = |FSchub |/g = 459.2 kg aufbauen, um in der Schwebe zu bleiben. Dass sich ein negativer
Wert für den Schub ergibt, bestätigt gemäÿ Vorzeichenkonvention, dass dieser nach oben wirken
muss.

Aufgabenteil 3

Weil die Hülle des Luftschi�s dicht ist, ändert sich die Masse des Traggases beim Aufsteigen
nicht (geschlossenes System). Jedoch ändert sich die Dichte des Traggases, weil das Traggas zum
einen mit der kühleren Umgebungsluft im thermischen Gleichgewicht steht, und zum anderen,
weil sich auch der Druck des Traggases ändert: Das Traggas soll weiterhin einen Überdruck von
∆p = 500Pa gegenüber dem äuÿeren Umgebungsdruck aufweisen � dieser ist jedoch reduziert.
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Die Dichte des Traggases lässt sich aus der thermischen Zustandsgleichung A.1 ermitteln, wobei
TTraggas = TL und pTraggas = pL + ∆p gilt. Für pL und TL sind nun die angegebenen Werte in
der gegebenen Flughöhe einzusetzen:

ρTraggas,2000m =
pTraggas,2000m

RTraggas · TTraggas,2000m
=

pL,2000m +∆p

RTraggas · TL,2000m

=
75 626Pa + 500Pa

2077 J/(kgK) · 272.6K
= 0.134 kg/m3

Gegenüber Aufgabenteil 1 hat sich die Dichte des Traggases also verringert (bedingt durch ge-
genüber der relativen Temperaturänderung erhöhte relative Druckänderung). Die gegebene Trag-
gasmasse nimmt folglich ein höheres Volumen ein:

VTraggas,2000m =
mTraggas

ρTraggas,2000m
=

974.2 kg

0.134 kg/m3
= 7244.7m3

Der erhöhte Volumenbedarf des Traggases wird durch die Verringerung des Ballonettvolumens
ausgeglichen. Dessen Volumen beträgt nun:

VBallonnett ,2000m = VBallonnett − (VTraggas,2000m − VTraggas)

= 2500m3 −
(
7244.7m3 − 5950m3

)
= 1205.3m3

Aufgabenteil 4

Wie bereits in Aufgabenteil 2 entspricht der statische Auftrieb dem Gewicht der durch das
Traggas verdrängten atmosphärischen Luft. Durch den Aufstieg des Luftschi�s haben sich jedoch
sowohl das Traggasvolumen (Volumen der verdrängten atmosphärischen Luft) als auch die Dichte
der atmosphärischen Luft verändert. Die Luftdichte ist in der Aufgabenstellung gegeben, so dass
sich für den Auftrieb ergibt:

FA,2000m = −GL,2000m = −ρL,2000m · g · VTraggas,2000m
= −0.967 kg/m3 · 9.81m/s2 · 7244.7m3 = −68 699N

Gegenüber Aufgabenteil 2 hat sich der statische Auftrieb nur geringfügig reduziert.

Der erforderliche Vertikalschub berechnet sich analog zu Aufgabenteil 2, wobei Luftschi�- und
Traggasgewicht unverändert bleiben:
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FSchub,2000m = −FA,2000m − g ·mLuftschiff − g ·mTraggas

= 68 699N− 9.81m/s2 · 6500 kg − 9.81m/s2 · 974.2 kg = −4624N

Gegenüber Aufgabenteil 2 hat sich der erforderliche Schub somit infolge der gröÿeren Flughöhe
leicht erhöht.

Aufgabenteil 5

Wie die Berechnungen zeigen, nimmt das Traggas mit zunehmender Flughöhe ein gröÿeres Vo-
lumen ein. Dem Traggas wird dieses Volumen durch Verringerung des Ballonnettvolumens be-
reitgestellt. Die Flughöhe wird also dadurch begrenzt, dass ab einer gewissen Höhe das Ballonett
komplett entleert ist, und somit dem Traggas kein weiteres zusätzliches Volumen für dessen
Ausdehnung bereitgestellt werden kann.
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Kapitel 3

Übungsaufgabe 3.1

Zur Lösung der Aufgabe lässt sich das folgende quaderförmige Kontrollvolumen heranziehen:

Für die Änderung der Masse im Innern des Kontrollvolumens gilt in Analogie zu Gleichung
3.10:

dm

dt

∣∣∣∣
Innen

=
∂

∂t
(ρ dV ) =

∂ρ

∂t
· dx dy dz

Der ein- bzw. ausströmende Massenstrom über die Seiten�ächen berechnet sich in Analogie zu
Gleichung 3.11 zu:

dm

dt

∣∣∣∣
Fluss

=ρu dy dz −
(
ρu+

∂(ρu)

∂x
dx

)
dy dz+

ρv dx dz −
(
ρv +

∂(ρv)

∂y
dy

)
dx dz+

ρw dx dy −
(
ρw +

∂(ρw)

∂z
dz

)
dx dy+

=− ∂(ρu)

∂x
dx dy dz − ∂(ρv)

∂y
dx dy dz − ∂(ρw)

∂z
dx dy dz

Gleichsetzen von dm
dt

∣∣
Innen

mit dm
dt

∣∣
Fluss

liefert nach Kürzen mit dx dy dz
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∂ρ

∂t
+

(
∂(ρu)

∂x
+
∂(ρv)

∂y
+
∂(ρw)

∂z

)
= 0

und somit wie im zweidimensionalen Fall

∂ρ

∂t
+ div

(
ρ · V⃗

)
= 0.

Übungsaufgabe 3.2

Aufgabenteil 1

Die folgende Abbildung zeigt das gewählte Kontrollvolumen und das zur Lösung der Aufgabe ver-
wendete Koordinatensystem, dessen x-Achse nach rechts (in Strömungsrichtung) weist. Zusätzlich
sind am Einströmrand (links) und am Ausströmrand (rechts) die Normaleneinheitsvektoren der
Ein- und Austritts�ächen eingetragen. Diese weisen per De�nition vom Kontrollvolumen weg.

Der Trag�ügel übt auf die Strömung eine Körperkraft F⃗K aus, deren x-Komponente FK,x nach
links (entgegen der Anströmrichtung) weist. Die Gegenkraft, die Kraft des Fluids auf den Körper
F⃗F , weist eine Komponente FF,x nach rechts auf, die als Luftwiderstand auf den Trag�ügel
wirksam wird.

Aufgabenteil 2

Der einströmende Impulsstrom berechnet sich nach Gleichung 3.33 zu:

dI⃗

dt

∣∣∣∣∣
ein

=

�
Aein

ρ V⃗ein · (V⃗ein · n⃗ein) dA = ρ ·

Vein0
0

 ·


Vein0

0

 ·

−1

0

0


 ·Aein
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Von Interesse ist lediglich die Komponente in x-Richtung:

dIx
dt

∣∣∣∣
ein

= −ρ · V 2
ein ·Aein = −1.225 kg/m3 · (50m/s)2 · 0.36m2 = −1102.5N

Der ausströmende Impulsstrom berechnet sich analog, wobei nun zwei Teil�ächen zu berücksich-
tigen sind: Zum einen der Bereich auÿerhalb der Nachlaufdelle (Index a) und zum anderen der
Bereich innerhalb der Nachlaufdelle (Index i):

dI⃗

dt

∣∣∣∣∣
aus,a

=

�
Aaus,a

ρ V⃗aus,a · (V⃗aus,a · n⃗aus) dA = ρ ·

Vaus,a0

0

 ·


Vaus,a0

0

 ·

1

0

0


 ·Aaus,a

dIx
dt

∣∣∣∣
aus,a

= ρ · V 2
aus,a ·Aaus,a = 1.225 kg/m3 · (50m/s)2 · 0.6m · 0.58m = 1065.75N

dI⃗

dt

∣∣∣∣∣
aus,i

=

�
Aaus,i

ρ V⃗aus,i · (V⃗aus,i · n⃗aus) dA = ρ ·

Vaus,i0

0

 ·


Vaus,i0

0

 ·

1

0

0


 ·Aaus,i

dIx
dt

∣∣∣∣
aus,i

= ρ · V 2
aus,i ·Aaus,i = 1.225 kg/m3 · (47m/s)2 · 0.6m · 0.02m = 32.47N

Der Gesamt-Impulsstrom am Austritt beträgt somit:

dIx
dt

∣∣∣∣
aus

=
dIx
dt

∣∣∣∣
aus,a

+
dIx
dt

∣∣∣∣
aus,i

= 1065.75N + 32.47N = 1098.22N

Aufgabenteil 3

Die Druckkraft am Einströmrand berechnet sich nach Gleichung 3.33 zu:

F⃗p,ein = −
�

Aein

p n⃗ein dA = −pein ·Aein ·

−1

0

0


Relevant ist die x-Komponente:
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Fp,ein,x = pein ·Aein = 101 325Pa · 0.36m2 = 36 477N

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

F⃗p,aus,a = −
�

Aaus,a

p n⃗aus dA = −paus,a ·Aaus,a ·

1

0

0



Fp,aus,a,x = paus,a ·Aaus,a = 101 325Pa · 0.6m · 0.58m = −35 261.10N

F⃗p,aus,i = −
�

Aaus,i

p n⃗aus dA = −paus,i ·Aaus,i ·

1

0

0



Fp,aus,i ,x = paus,i ·Aaus,i = 101 310Pa · 0.6m · 0.02m = −1215.72N

Die Gesamt-Druckkraft am Austritt beträgt somit:

Fp,aus,x = Fp,aus,a,x + Fp,aus,i ,x = −35 261.10N− 1215.72N = −36 476.82N

Aufgabenteil 4

Zur Berechnung des Luftwiderstands wird zunächst die x-Komponente der Körperkraft FK,x

ermittelt. Der Impulssatz in x-Richtung lautet:

dIx
dt

∣∣∣∣
ein

+
dIx
dt

∣∣∣∣
aus

= Fp,ein,x + Fp,aus,x + FK,x

Damit gilt für die x-Komponente der Körperkraft:

FK,x =
dIx
dt

∣∣∣∣
ein

+
dIx
dt

∣∣∣∣
aus

− Fp,ein,x − Fp,aus,x

= −1102.5N + 1098.22N− 36 477N− (−36 476.82N) = −4.46N

Die Körperkraft wirkt auf das Fluid und ist � wie das negative Ergebnis bestätigt � entgegen der
Strömungsrichtung (= x-Richtung) nach links gerichtet.
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Der Luftwiderstand entspricht der Gegenkraft zur Körperkraft, somit der x-Komponente der
Kraft FF des Fluids auf den Körper:

W = FF,x = −FK,x = 4.46N
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Kapitel 4

Übungsaufgabe 4.1

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

V∞ = Ma∞ · a = 0.85 · 297m/s = 252.54m/s

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

q∞ =
ρ∞
2

· V 2
∞ =

0.38 kg/m3

2
· (252.54m/s)2 = 12 109Pa

Zur Berechnung des Auftriebsbeiwerts wird nach 4.29 der Auftrieb auf Staudruck und Flügel-
�äche bezogen. Im hier angenommenen stationären Horizontal�ug entspricht der Auftrieb dem
Gewicht des Flugzeugs, so dass sich ergibt:

cA =
A

q∞ · S
=

G

q∞ · S
=

m · g
q∞ · S

=
9.81m/s2 · 240 000 kg
12 109Pa · 354m2

= 0.549

Übungsaufgabe 4.2

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

A = −1.2 ·G = −1.2 ·m · g = −1.2 · 900 kg · 9.81m/s2 = −10 594.8N

Nun kann die Geschwindigkeit berechnet werden, ab der das Fahrzeug bei einem �Abtriebsbei-
wert� von cA = −2.4 diesen Abtrieb erreicht. Gleichung 4.29 wird zu diesem Zweck nach V∞
aufgelöst. Mit der in der Aufgabenstellung gegebenen Luftdichte folgt für die Geschwindigkeit:

V∞ =

√
2 ·A

cA · ρ∞ · S
=

√
−2 · 10 594.8N

−2.4 · 1.225 kg/m3 · 1.3m2
= 74.5m/s = 268.1 km/h

Mit dem gegebenen Widerstandsbeiwert und der errechneten Geschwindigkeit kann nun mittels
Gleichung 4.29 der Luftwiderstand berechnet werden:
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W = cW · q∞ · S = cW · ρ∞
2

· V 2
∞ · S

= 0.8 · 1.225 kg/m
3

2
· (74.5m/s)2 · 1.3m2 = 3531.6N

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

P =W · V∞ = 3531.6N · 74.5m/s = 262.96 kW
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Kapitel 5

Übungsaufgabe 5.1

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

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

Übungsaufgabe 5.2

Aufgabenteil 1

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

u(y) = c · y =
∂ϕ

∂x

Daraus folgt, dass ϕ folgende Form annehmen muss:

ϕ(x, y) = c · x · y + d
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d stellt eine Integrationskonstante dar. Zur Kontrolle lässt sich obige Gleichung nach x ableiten:
Es ergibt sich wie gefordert u(y) = c · y.

Als weitere Bedingung liegt vor:

v = 0 =
∂ϕ

∂y

Integration liefert

ϕ(x) = f(x) + d,

d.h. ϕ darf einzig eine beliebige Funktion von x sein � in diesem Fall ergibt sich beim Ableiten
nach y wie gewünscht Null.

Vergleicht man beide Bedingungen für die Potentialfunktion ϕ, so stellt man fest, dass diese
zu einem Widerspruch führen: ϕ kann nicht der Gleichung ϕ(x, y) = c · x · y + c gehorchen
und gleichzeitig nur eine Funktion von x sein. Folglich existiert für die Couette-Strömung kein
Geschwindigkeitspotential.

Aufgabenteil 2

Die Rotation lässt sich nach Gleichung 5.7 berechnen. Für die Wirbelstärke ergibt sich:

|Ω⃗| = 2ωz =
∂v

∂x
− ∂u

∂y
= 0− c ̸= 0

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

Übungsaufgabe 5.3

Zur Herleitung der Gleichung wird die Kutta-Joukowski-Formel für den Auftrieb 5.60 in die De-
�nitionsgleichung des Auftriebsbeiwerts 4.29 eingesetzt. Die Bezugs�äche S ist die Schnitt�äche
des Zylinders, die die Zylinderachse enthält: S = b·2R mit der Zylinderlänge b und dessen Radius
R.

ca =
A

q · S
=
b · ρ · V∞ · Γ
ρ
2 V

2
∞ · b · 2R

=
Γ

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

Für einen gegebenen Auftriebsbeiwert ca hängt die erforderliche Zirkulation wie folgt von Stau-
druck q bzw. Anströmgeschwindigkeit V∞ ab:

Γ = ca · V∞ ·R = ca ·R ·
√

2 · q
ρ
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Kapitel 6

Übungsaufgabe 6.1

Zunächst wird die Viskosität der Luft mit dem Gesetz von Sutherland berechnet (Gleichung 1.5).
Unter Verwendung der gegebenen Temperatur T = (273.15− 56.5)K = 216.65K ergibt sich:

η = η0 ·
T0 + C

T + C

(
T

T0

)3/2

= 18.27 · 10−6 Pa s · 291.15K + 120K

216.65K + 120K
·
(
216.65K

291.15K

)3/2

= 14.32 · 10−6 Pa s

Die erforderlichen Bezugswerte η0 und T0 sowie die Sutherland-Konstante C für Luft sind in
Kapitel 1.3 gegeben.

Nun lässt sich die Reynoldszahl der Strömung an der Flügelhinterkante mit Gleichung 4.34
bestimmen:

Re =
ρ · V∞ · L

η
=

0.364 kg/m3 · 251m/s · 10m
14.32 · 10−6 Pa s

= 64806489

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

δ =
0.37 · x
5
√
Rex

=
0.37 · 10m
5
√
64806489

= 0.101m

Die Formel ist gültig für die vollturbulente Grenzschicht (ohne laminare Laufstrecke) einer in-
kompressiblen ebenen Plattenströmung. Für ein kompressibel umströmtes Trag�ügelpro�l, das
zudem im transsonischen Geschwindigkeitsbereich operiert, kann dieses Ergebnis nur eine al-
lererste grobe Näherung darstellen. Das Ergebnis verdeutlicht jedoch, dass die Grenzschicht �
and damit Reibungse�ekte � auf einen räumlich eng begrenzten Bereich in Wandnähe beschränkt
bleiben, der selbst bei Verkehrs�ugzeugen im Gröÿenordnungsbereich von lediglich 10 cm liegt.

Übungsaufgabe 6.2

Zur Lösung der Aufgabe werden die Widerstände zweier Körper, Zeppelin und Kreisscheibe, nach
Gleichung 4.29 gleichgesetzt:
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WZeppelin = cW ,Zeppelin · ρ
2
· V 2

∞ · SZeppelin

= cW ,Kreisscheibe ·
ρ

2
· V 2

∞ · SKreisscheibe =WKreisscheibe

Daraus folgt, dass die sog. Widerstands�ächen cW · S in beiden Fällen gleich sein müssen. Es
kann dann nach der Bezugs�äche der Kreisscheibe aufgelöst werden:

SKreisscheibe = SZeppelin ·
cW ,Zeppelin

cW ,Kreisscheibe

Für die Bezugs�äche = Kreis�äche gilt jeweils S = (π/4) · d2, so dass sich ergibt:

dKreisscheibe = dZeppelin ·
√

cW ,Zeppelin

cW ,Kreisscheibe
= 30.5m ·

√
0.07

1.17
= 7.46m

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

Übungsaufgabe 7.1

Aufgabenteil 1

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

a∞ =
√
κ ·R · T∞ =

√
1.4 · 287 J/(kgK) · (273.15− 56.5)K = 295m/s

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

V∞ = Ma∞ · a∞ = 0.83 · 295m/s = 244.9m/s

Aufgabenteil 2

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

p∞ = ρ∞ ·R · T∞ = 0.364 kg/m3 · 287 J/(kgK) · 216.65K = 22 633Pa

Der Totaldruck der kompressiblen Strömung lässt sich nun aus Gleichung 7.29 bestimmen:

p0 = p∞ ·
(
1 +

κ− 1

2
Ma2

∞

) κ
κ−1

= 22 633Pa ·
(
1 + 0.2 · 0.832

)3.5
= 35 559Pa

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

pges = p∞ +
ρ∞
2
V 2
∞ = 22 633Pa +

0.364 kg/m3

2
· (244.9m/s)2 = 33 547Pa

Der Totaldruck übersteigt 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 De�nitionsgleichung 4.19:

cp =
p0 − p∞
ρ∞
2 · V 2

∞
=

2 · (35 559Pa− 22 633Pa)

0.364 kg/m3 · (244.9m/s)2
= 1.184

Dieses Ergebnis kann in Abhängigkeit der Anstömmachzahl (hier Ma∞ = 0.83) auch direkt mit
Gleichung 7.40 ermittelt werden. Gra�sch ist der Druckbeiwert im Staupunkt als Funktion der
Anströmmachzahl in Abbildung 7.7 aufgetragen.

Übungsaufgabe 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 p0 und Kesseltempe-
ratur T0 sind gegeben; ρ0 lässt sich vorab noch mithilfe der thermischen Zustandsgleichung A.1
ermitteln:

ρ0 =
p0

R · T0
=

1 · 106 Pa
287 J/(kgK) · 500K

= 6.969 kg/m3

Dann folgt aus den Gleichungen 7.41 bis 7.44:

T ∗ =
2

κ+ 1
· T0 =

2

2.4
· 500K = 416.7K

p∗ =

(
2

κ+ 1

) κ
κ−1

· p0 =
(

2

2.4

)3.5

· 1 · 106 Pa = 5.283 · 105 Pa

ρ∗ =

(
2

κ+ 1

) 1
κ−1

· ρ0 =
(

2

2.4

)2.5

· 6.969 kg/m3 = 4.418 kg/m3

a∗ =

√
2κR

κ+ 1
· T0 =

√
2.8 · 287 J/(kgK)

2.4
· 500K = 409.17m/s

Alternativ lässt sich a∗ aus der zuvor ermittelten kritischen Temperatur T ∗ ermitteln:

a∗ =
√
κRT ∗ =

√
1.4 · 287 J/(kgK) · 416.7K = 409.17m/s
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Im kritischen Zustand erreicht die Strömung genau Schallgeschwindigkeit, also Ma = 1. Damit
entspricht die absolute Strömungsgeschwindigkeit im kritischen Zustand de�nitionsgemäÿ der in
diesem Zustand vorliegenden Schallgeschwindigkeit:

V ∗ = Ma · a∗ = a∗ = 409.17m/s

Aufgabenteil 2

Weil der Druck von p = 3bar = 3 · 105 Pa den im vorangehenden Aufgabenteil berechneten
kritischen Druck unterschreitet, wird die Strömung auf Überschallgeschwindigkeit beschleunigt
worden sein. Der gesamte Vorgang kann wie in der Aufgabenstellung gefordert reversibel adiabat
(isentrop) ablaufen � lediglich der umgekehrte Vorgang, die Verzögerung einer Überschallströ-
mung zum Stillstand, wäre durch das Auftreten von Verdichtungsstöÿen nicht mehr isentrop.

Zur Berechnung dürfen somit die Isentropenbeziehungen (Gleichungen 7.28 bis 7.30) herangezo-
gen werden. Gleichung 7.29 lässt sich nach der Machzahl au�ösen:

Ma =

√√√√ 2

κ− 1
·

[(
p0
p

)κ−1
κ

− 1

]

=

√√√√5 ·

[(
1 · 106 Pa
3 · 105 Pa

) 0.4
1.4

− 1

]
= 1.433

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

T = T0 ·
(
1 +

κ− 1

2
·Ma2

)−1

= 500K ·
(
1 + 0.2 · 1.4332

)−1
= 354.47K

Die lokale Schallgeschwindigkeit beträgt gemäÿ Gleichung 7.16 folglich:

a =
√
κRT =

√
1.4 · 287 J/(kgK) · 354.47K = 377.39m/s

Damit liegt die folgende Strömungsgeschwindigkeit vor:

V = Ma · a = 1.433 · 377.39m/s = 540.72m/s
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Die Lavalzahl lässt sich nun berechnen, indem man die Strömungsgeschwindigkeit durch die
kritische Schallgeschwindigkeit teilt (Gleichung 7.45):

La =
V

a∗
=

540.72m/s

409.17m/s
= 1.322

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

Aufgabenteil 3

Nach Gleichung 7.47 beträgt die maximal erreichbare Lavalzahl Lamax = 2.449. Damit beträgt
die maximal erreichbare Strömungsgeschwindigkeit für T → 0 und Ma → ∞:

Vmax = Lamax · a∗ = 2.449 · 409.17m/s = 1002.25m/s

Alternativ lässt sich dieses Ergebnis aus Gleichung 7.25 ermitteln. Für T → 0 geht auch die
statische spezi�sche Enthalpie h gegen Null. Somit gilt:

Vmax =
√
2 · h0

Unter Ausnutzung der thermodynamischen Zusammenhänge h0 = cp · T0 (Gleichung A.3) und
cp =

κ
κ−1 ·R (Gleichung A.26) folgt:

Vmax =

√
2 · κ

κ− 1
·R · T0 =

√
2 · 3.5 · 287 J/(kgK) · 500K = 1002.25m/s
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Kapitel 8

Übungsaufgabe 8.1

Aufgabenteil 1

Die gesuchten Gröÿen bzw. Verhältnisse sind einzig von der Stromauf-Machzahl Ma1 abhängig
und lassen sich mithilfe der Gleichungen 8.11 bis 8.14 berechnen:

Ma2 =

√√√√1 + κ−1
κ+1 ·

(
Ma2

1 − 1
)

1 + 2κ
κ+1 ·

(
Ma2

1 − 1
) =

√
1 + 1

6 · (22 − 1)

1 + 7
6 · (22 − 1)

= 0.577

p2
p1

= 1 +
2κ

κ+ 1
·
(
Ma2

1 − 1
)
= 1 +

7

6
·
(
22 − 1

)
= 4.5

T2
T1

=

[
1 +

2κ

κ+ 1
·
(
Ma2

1 − 1
)]

· 2 + (κ− 1) ·Ma2
1

(κ+ 1) ·Ma2
1

=

[
1 +

7

6
·
(
22 − 1

)]
· 2 + 0.4 · 22

2.4 · 22
= 1.688

ρ2
ρ1

=
(κ+ 1) ·Ma2

1

2 + (κ− 1) ·Ma2
1

=
2.4 · 22

2 + 0.4 · 22
= 2.667

Aufgabenteil 2

Der Totaldruckverlust kann auf zwei Wege berechnet werden. Im ersten Fall wird der Totaldruck
vor und nach dem Stoÿ mithilfe der Isentropenbeziehung 7.29 berechnet und anschlieÿend das
Verhältnis gebildet:

p0,1 = p1 ·
(
1 +

κ− 1

2
·Ma2

1

) κ
κ−1

p0,2 = p2 ·
(
1 +

κ− 1

2
·Ma2

2

) κ
κ−1

= p1 ·
p2
p1

·
(
1 +

κ− 1

2
·Ma2

2

) κ
κ−1

Division der Gleichungen liefert:
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p0,2
p0,1

=
p2
p1

·
(
1 + κ−1

2 ·Ma2
2

) κ
κ−1(

1 + κ−1
2 ·Ma2

1

) κ
κ−1

= 4.5 ·
(
1 + 0.2 · 0.5772

)3.5
(1 + 0.2 · 22)3.5

= 0.721

Möglichkeit 2 besteht in der Verwendung der �fertigen� Formel nach Gleichung 8.17:

p0,2
p0,1

=

(
κ+1
2

)κ+1
κ−1 ·Ma

2κ
κ−1

1(
1 + κ−1

2 ·Ma2
1

) κ
κ−1 ·

(
κMa2

1 − κ−1
2

) 1
κ−1

=
1.26 · 27

(1 + 0.2 · 22)3.5 · (1.4 · 22 − 0.2)2.5
= 0.721

Der Totaldruckverlust über den senkrechten Stoÿ hinweg beträgt demzufolge (1−0.721) ·100% =
27.9%.

Aufgabenteil 3

Der Mach'sche Winkel berechnet sich nach Gleichung 7.23:

µ = arcsin
1

Ma1
= arcsin

1

2
= 30◦

Aufgabenteil 4

Zunächst lässt sich der maximale Umlenkwinkel für die Stromauf-Machzahl Ma1 = 2.0 aus dem
Stoÿwinkeldiagramm C.1 ablesen. Der maximale Umlenkwinkel beträgt in diesem Fall ϑmax =
23◦.

Der Umlenkwinkel der Strömung an der Vorderkante des Keils beträgt gemäÿ untenstehender
Skizze auf der Unterseite θ = α + β/2, wobei β für den Ö�nungswinkel des Keils steht. Der
Umlenkwinkel auf der Oberseite beträgt β/2−α. Wird dieser negativ (weil bei festem Ö�nungs-
winkel des Keils der Anstellwinkel erhöht wird), so tritt auf der Oberseite an der Vorderkante
kein Schrägstoÿ mehr auf, sondern eine Prandtl-Meyer-Expansion. Wie die Abbildung zeigt, ist
bei positiver Anstellung der Umlenkwinkel auf der Unterseite gröÿer, so dass diese den kritischen
Fall für das Ablösen des Stoÿes und das Ausbilden einer abgehobenen Kopfwelle darstellt.
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Der maximal zulässige Ö�nungswinkel lässt sich berechnen, indem der Zusammenhang θ =
α+ β/2 nach β aufgelöst wird. Es ergibt sich:

βmax = 2 · (θmax − α) = 23◦ − 5◦ = 36◦

Aufgabenteil 5

Der Totaldruckverlust über den Schrägstoÿ kann mit der Formel für den Totaldruckverlust des
senkrechten Stoÿes 8.17 berechnet werden, sofern für die Stromauf-Machzahl die Machzahl nor-
mal zur StoÿfrontMa1n eingesetzt wird. Diese berechnet sich aus dem Stoÿwinkel σ mit Gleichung
8.18:

Ma1n = Ma1 · sinσ

Der Stoÿwinkel σ für Ma1 = 2.0 und θ = θmax = 23◦ beträgt gemäÿ Stoÿwinkeldiagramm C.1
σ = 65◦. Somit beträgt die Machzahl senkrecht zur Stoÿfront:

Ma1n = Ma1 · sinσ = 2 · sin 65◦ = 1.813

Mit dieser Machzahl kann nun Gleichung 8.17 ausgewertet werden:

p0,2
p0,1

=

(
κ+1
2

)κ+1
κ−1 ·Ma

2κ
κ−1

1n(
1 + κ−1

2 ·Ma2
1n

) κ
κ−1 ·

(
κMa2

1n − κ−1
2

) 1
κ−1

=
1.26 · 1.8137

(1 + 0.2 · 1.8132)3.5 · (1.4 · 1.8132 − 0.2)2.5
= 0.807

Der Totaldruckverlust über den senkrechten Stoÿ hinweg beträgt demzufolge (1−0.807) ·100% =
19.3%.
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Übungsaufgabe 8.2

Aufgabenteil 1

Die folgende Skizze zeigt die Situation bei einem Anstellwinkel von α = 0◦:

Zur Berechnung des Wellenwiderstands sind die Drücke in den Bereichen 2 und 3 zu berechnen.
Diese sind � aufgrund der Symmetrie des Strömungsfelds bei α = 0 � auf der Ober- und der
Unterseite exakt gleich.

Soll der Widerstand mit der Stoÿ-Expansions-Theorie berechnet werden, so sind die Vorgänge
an konkaven Umlenkungen mithilfe der Schrägstoÿbeziehungen zu berechnen und die Vorgänge
an konvexen Ecken mithilfe der Prandtl-Meyer-Expansion.

An der Vorderkante liegt eine konkave Umlenkung in der Höhe des halben Ö�nungswinkels des
Doppelkeils vor. Dieser Umlenkwinkel berechnet sich aus den Angaben in der Aufgabenstellung zu
β/2 = arctan(d/t) = arctan(0.2m/2m) = 5.711◦. Mit diesem Umlenkwinkel ϑ12 = β/2 = 5.71◦

kann nun für die Stromauf-Machzahl Ma1 = 2.0 der Stoÿwinkel σ12 aus dem Stoÿpolarendia-
gramm C.1 ermittelt werden. Abzulesen ist ein Wert von σ12 ≈ 35◦. Um einen exakteren Wert
zu ermitteln, kann Gleichung 8.25 iterativ gelöst werden. Auf diese Weise ergibt sich ein Wert
von σ12 = 34.966◦.

Die Machzahl Ma1n senkrecht zur Stoÿfront beträgt:

Ma1n = Ma1 · sinσ12 = 2.0 · sin 34.966◦ = 1.146

Die Machzahl senkrecht zur Stoÿfront nach dem Stoÿ Ma2n berechnet sich aus Gleichung 8.11,
indem für Ma1 die Machzahl Ma1n senkrecht zur Stoÿfront eingesetzt wird:

Ma2n =

√√√√1 + κ−1
κ+1 ·

(
Ma2

1n − 1
)

1 + 2κ
κ+1 ·

(
Ma2

1n − 1
) =

√
1 + 1

6 · (1.1462 − 1)

1 + 7
6 · (1.1462 − 1)

= 0.878
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Die Machzahl Ma2 nach dem Stoÿ beträgt mit Gleichung 8.20 schlieÿlich:

Ma2 =
Ma2n

sin(σ12 − ϑ12)
=

0.878

sin 29.256◦
= 1.796

Das Druckverhältnis der statischen Drücke über den Stoÿ hinweg ergibt sich aus Gleichung 8.12
durch Einsetzen von Ma1n:

p2
p1

= 1 +
2κ

κ+ 1
·
(
Ma2

1n − 1
)
= 1 +

7

6
·
(
1.1462 − 1

)
= 1.366

Damit beträgt der Druck p2:

p2 =
p2
p1

· p1 = 1.366 · 101 325Pa = 138 416Pa

Jetzt wird die Zustandsänderung 2 → 3 an der nachfolgenden konvexen Ecke betrachtet. Die
Strömungsumlenkung über die Prandtl-Meyer-Expansion hinweg erfolgt hier isentrop. Der Um-
lenkwinkel der Strömung beträgt ϑ23 = β = 11.421◦.

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

ν(Ma2) =

√
κ+ 1

κ− 1
arctan

(√
κ− 1

κ+ 1
·
(
Ma2

2 − 1
))

− arctan

(√
Ma2

2 − 1

)
=
√
6 arctan

(√
1

6
· (1.7962 − 1)

)
− arctan

(√
1.7962 − 1

)
= 20.606◦

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

ν(Ma3) = ν(Ma2) + ϑ23 = 20.606◦ + 11.421◦ = 32.028◦

Die zugehörige Machzahl nach der konvexen Umlenkung Ma3 lässt sich aus Gleichung 8.40 ite-
rativ ermitteln und beträgt Ma3 = 2.211, d.h. es gilt ν(Ma3 = 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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p3
p2

=

(
1 + κ−1

2 ·Ma2
2

) κ
κ−1(

1 + κ−1
2 ·Ma2

3

) κ
κ−1

=

(
1 + 0.2 · 1.7962

)3.5
(1 + 0.2 · 2.2112)3.5

= 0.525

Somit ergibt sich für den Druck im Zustand 3:

p3 =
p3
p2

· p2
p1

· p1 = 0.525 · 1.366 · 101 325Pa = 72 604Pa

Zur Berechnung des Luftwiderstands müssen die in Strömungsrichtung wirkenden Kraftkompo-
nenten der auf die Flanken des Doppelkeils wirkenden Druckkräfte ausgewertet werden. Beträgt
die Länge der Flanke f , so wirkt auf diese eine Druckkraft von Fp = p·f ·b. Die in Strömungsrich-
tung wirkende Komponente ergibt sich dann betragsmäÿig zu Fp,W = Fp ·sin(β/2) = Fp ·(d/2)/f .
Somit gilt für den in Widerstandsrichtung wirkenden Kraftbetrag Fp,W = p · (d/2) · b, d.h. es ist
direkt die vertikale Projektion der Flanken�äche d/2 · b als wirksame Fläche anzusetzen, wobei
p2 �bremsend� und p3 �anschiebend� wirkt. Die resultierende Widerstandskraft beträgt somit:

W = 2 · p2 ·
d

2
· b− 2 · p3 ·

d

2
· b = (p2 − p3) · d · b

= (138 416Pa− 72 604Pa) · 0.2m · 1m = 13 162N

Schlieÿlich lässt sich noch der Wellenwiderstandsbeiwert berechnen. Einsetzen von Gleichung
7.49 in Gleichung 4.29 liefert:

cw =
W

q∞ · S
=

W
κ·p∞
2 ·Ma2

∞ · t · b
=

13 162N
1.4·101 325Pa

2 · 22 · 2m · 1m
= 0.0232

Aufgabenteil 2

Zur Berechnung mit der linearisierten Theorie ist zu ermitteln, in welche Richtung die Strö-
mung im jeweiligen Bereich resultierend gegenüber der Anströmrichtung umgelenkt wird. Zu
diesem Zweck sind in Gleichung 8.50 bzw. 8.51 positive Winkeldrehungen ϑ einzusetzen, wenn
die Strömung resultierend aus sich heraus gedreht wird, und negative Winkeldrehungen, wenn
die Strömung in sich hinein gedreht wird. Für den Bereich 2 liegt somit eine Winkeldrehung
ϑ2 = −β/2 = −5.711◦ vor, und für den Bereich 3 eine Winkeldrehung ϑ3 = β/2 = 5.711◦.

Damit berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck p2 wie folgt:

p2 = p1 − q∞ · 2 tanµ · ϑ2 = p1 − p1 · κ · Ma2
1√

Ma2
1 − 1

· ϑ2

Dabei wurde für den Staudruck q Gleichung 7.49 eingesetzt. Für p2 ergibt sich:
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p2 = 101 325Pa ·
(
1− 1.4 · 22√

22 − 1
· (−0.0997)

)
= 133 976Pa

Dabei ist zu beachten, dass der resultierende Umlenkwinkel ϑ im Bogenmaÿ einzusetzen ist.

Die Berechnung von p3 erfolgt auf gleiche Art und Weise, wobei nun der positive Umlenkwinkel
ϑ3 gegenüber der Anströmrichtung einzusetzen ist:

p3 = p1 ·

1− κ · Ma2
1√

Ma2
1 − 1

· ϑ3


= 101 325Pa ·

(
1− 1.4 · 22√

22 − 1
· 0.0997

)
= 68 674Pa

Luftwiderstand und Widerstandsbeiwert berechnen sich analog zu Aufgabenteil 1:

W = (p2 − p3) · d · b
= (133 976Pa− 68 674Pa) · 0.2m · 1m = 13 061N

cw =
13 061N

1.4·101 325Pa
2 · 22 · 2m · 1m

= 0.0230

Widerstand und Widerstandsbeiwert nach der linearisierten Theorie sind somit geringfügig ge-
ringer als nach der Stoÿ-Expansions-Theorie. Für den betrachteten Fall beträgt die Abweichung
lediglich ca. −0.77%.

Aufgabenteil 3

Wird das Pro�l um 2◦ angestellt, so stellt sich qualitativ das folgende Strömungsbild ein:
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Im Gegensatz zum anstellwinkelfreien Fall unterscheiden sich nun die Druckverhältnisse auf der
Ober- und der Unterseite, weswegen Auftrieb entsteht. Im Nachlauf bildet sich eine Entropie-
trenn�äche aus.

Die Berechnung der Drücke erfolgt nun getrennt für Ober- und Unterseite, wobei das Vorgehen
aus Aufgabenteil 1 übernommen werden kann. Zunächst wird die Oberseite betrachtet.

Der Umlenkwinkel an der Vorderkante beträgt auf der Oberseite ϑ12o = β/2 + α = 5.711◦ −
2◦ = 3.711◦. Aus dem Stoÿwinkeldriagramm C.1 bzw. iterativ aus Gleichung 8.25 ergibt sich für
Ma1 = 2.0 ein Stoÿwinkel von σ12o = 33.132◦.

Die Machzahl Ma1on senkrecht zur Stoÿfront beträgt:

Ma1on = Ma1 · sinσ12o = 2.0 · sin 33.132◦ = 1.093

Die Machzahl senkrecht zur Stoÿfront nach dem Stoÿ Ma2on beträgt:

Ma2on =

√√√√1 + κ−1
κ+1 ·

(
Ma2

1on − 1
)

1 + 2κ
κ+1 ·

(
Ma2

1on − 1
) =

√
1 + 1

6 · (1.0932 − 1)

1 + 7
6 · (1.0932 − 1)

= 0.917

Die Machzahl Ma2o nach dem Stoÿ beträgt:

Ma2o =
Ma2on

sin(σ12o − ϑ12o)
=

0.878

sin 29.256◦
= 1.867

Für das Druckverhältnis der statischen Drücke über den Stoÿ hinweg ergibt sich:

p2o
p1

= 1 +
2κ

κ+ 1
·
(
Ma2

1on − 1
)
= 1 +

7

6
·
(
1.0932 − 1

)
= 1.227
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Damit beträgt der Druck p2o:

p2o =
p2o
p1

· p1 = 1.227 · 101 325Pa = 124 371Pa

Der Umlenkwinkel der Prandtl-Meyer-Expansion beträgt ϑ2o3o = β = 11.421◦.

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 2o (vor der Umlenkung) beträgt:

ν(Ma2o) =

√
κ+ 1

κ− 1
arctan

(√
κ− 1

κ+ 1
·
(
Ma2

2o − 1
))

− arctan

(√
Ma2

2o − 1

)
=
√
6 arctan

(√
1

6
· (1.8672 − 1)

)
− arctan

(√
1.8672 − 1

)
= 22.649◦

Der Wert der Prandtl-Meyer-Funktion im Bereich 3o (nach der Umlenkung) beträgt:

ν(Ma3o) = ν(Ma2o) + ϑ2o3o = 22.649◦ + 11.421◦ = 34.070◦

Die zugehörige Machzahl nach der konvexen Umlenkung Ma3o beträgt Ma3o = 2.292, d.h. es gilt
ν(Ma3o = 2.292) = 34.070◦.

Der Druck im Bereich 3o berechnet sich zu:

p3o
p2o

=

(
1 + κ−1

2 ·Ma2
2o

) κ
κ−1(

1 + κ−1
2 ·Ma2

3o

) κ
κ−1

=

(
1 + 0.2 · 1.8672

)3.5
(1 + 0.2 · 2.2922)3.5

= 0.516

Somit ergibt sich für den Druck im Zustand 3o:

p3o =
p3o
p2o

· p2o
p1

· p1 = 0.516 · 1.227 · 101 325Pa = 64 193Pa

Die Berechnung der Unterseite erfolgt sinngemäÿ. Hier beträgt der Umlenkwinkel an der Vorder-
kante ϑ12u = β/2 + α = 5.711◦ + 2◦ = 7.711◦. Aus dem Stoÿwinkeldriagramm C.1 bzw. iterativ
aus Gleichung 8.25 ergibt sich für Ma1 = 2.0 ein Stoÿwinkel von σ12u = 36.918◦.

Die Machzahl Ma1un senkrecht zur Stoÿfront beträgt:
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Ma1un = Ma1 · sinσ12u = 2.0 · sin 36.918◦ = 1.201

Die Machzahl senkrecht zur Stoÿfront nach dem Stoÿ Ma2un beträgt:

Ma2un =

√√√√1 + κ−1
κ+1 ·

(
Ma2

1un − 1
)

1 + 2κ
κ+1 ·

(
Ma2

1un − 1
) =

√
1 + 1

6 · (1.2012 − 1)

1 + 7
6 · (1.2012 − 1)

= 0.841

Die Machzahl Ma2u nach dem Stoÿ beträgt:

Ma2u =
Ma2un

sin(σ12u − ϑ12u)
=

0.841

sin 29.201◦
= 1.724

Für das Druckverhältnis der statischen Drücke über den Stoÿ hinweg ergibt sich:

p2u
p1

= 1 +
2κ

κ+ 1
·
(
Ma2

1un − 1
)
= 1 +

7

6
·
(
1.2012 − 1

)
= 1.517

Damit beträgt der Druck p2u:

p2u =
p2u
p1

· p1 = 1.517 · 101 325Pa = 153 720Pa

Der Umlenkwinkel der Prandtl-Meyer-Expansion beträgt � wie auf der Oberseite � ϑ2u3u = β =
11.421◦.

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

ν(Ma2u) =

√
κ+ 1

κ− 1
arctan

(√
κ− 1

κ+ 1
·
(
Ma2

2u − 1
))

− arctan

(√
Ma2

2u − 1

)
=
√
6 arctan

(√
1

6
· (1.7242 − 1)

)
− arctan

(√
1.7242 − 1

)
= 18.514◦

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

ν(Ma3u) = ν(Ma2u) + ϑ2u3u = 18.514◦ + 11.421◦ = 29.935◦
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Die zugehörige Machzahl nach der konvexen Umlenkung Ma3u beträgt Ma3u = 2.131, d.h. es
gilt ν(Ma3u = 2.131) = 29.935◦.

Der Druck im Bereich 3u berechnet sich zu:

p3u
p2u

=

(
1 + κ−1

2 ·Ma2
2u

) κ
κ−1(

1 + κ−1
2 ·Ma2

3u

) κ
κ−1

=

(
1 + 0.2 · 1.7242

)3.5
(1 + 0.2 · 2.1312)3.5

= 0.533

Somit ergibt sich für den Druck im Zustand 3u:

p3u =
p3u
p2u

· p2u
p1

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

Zur Berechnung von Auftrieb und Wellenwiderstand bietet es sich an, zunächst die Kräfte Ft

in Sehnenrichtung und Fn normal zu Sehne zu ermitteln. Zu diesem Zweck wird der wirkende
Druck mit der auf die jeweilige Richtung projizierten Fläche multipliziert, siehe hierzu auch die
Erklärungen in Aufgabenteil 1.

Die Kraft in Richtung der Sehne � nach hinten positiv � beträgt somit:

Ft = p2o ·
d

2
· b+ p2u · d

2
· b− p3o ·

d

2
· b− p3u · d

2
· b

= (124 317Pa + 153 720Pa− 64 193Pa− 81 935Pa) · 0.1m · 1m = 13 196N

Die Kraft senkrecht zur Sehne � nach oben positiv � beträgt:

Fn = −p2o ·
t

2
· b+ p2u · t

2
· b− p3o ·

t

2
· b+ p3u · t

2
· b

= (−124 317Pa + 153 720Pa− 64 193Pa + 81 935Pa) · 1m · 1m = 47 091N

Auftrieb und Widerstand ergeben sich nun durch Auswertung der Kraftkomponenten von Ft und
Fn in Richtung der Anströmung (Widerstand) und senkrecht zur Anströmung (Auftrieb):

W = Ft · cosα+ Fn · sinα = 13 196N · cos 2◦ + 47 091N · sin 2◦ = 14 832N

A = −Ft · sinα+ Fn · cosα = −13 196N · sin 2◦ + 47 091N · cos 2◦ = 46 602N

Auftriebs- und Widerstandsbeiwert berechnen sich analog zu Aufgabenteil 1 wie folgt:
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cw =
W

q∞ · S
=

W
κ·p∞
2 ·Ma2

∞ · t · b
=

14 832N
1.4·101 325Pa

2 · 22 · 2m · 1m
= 0.0261

ca =
A

q∞ · S
=

A
κ·p∞
2 ·Ma2

∞ · t · b
=

46 602N
1.4·101 325Pa

2 · 22 · 2m · 1m
= 0.0821

Die Gleitzahl des Pro�ls E = A/W = ca/cw beträgt:

E =
A

W
=
ca
cw

=
0.0821

0.0261
= 3.142

Abschlieÿend ist noch nach dem auftriebsbedingten Wellenwiderstand und dessen Anteil am
Gesamtwiderstand gefragt. Der auftriebsabhängige WellenwiderstandWA ergibt sich, indem man
vom oben berechneten Wellenwiderstand W den Wellenwiderstand im auftriebsfreien Fall W0

nach Aufgabenteil 1 abzieht:

WA =W −W0 = 14 832N− 13 162N = 1670N

Dieser macht demzufolge (1670N/14 832N) · 100% = 11.26% des Gesamt-Wellenwiderstands
aus.

Aufgabenteil 4

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

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

Im Bereich 2o liegt eine Winkeldrehung ϑ2o = −β/2 + α = −5.711◦ + 2◦ = −3.711◦ vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck p2o wie folgt:

p2o = p1 − q∞ · 2 tanµ · ϑ2o = p1 − p1 · κ · Ma2
1√

Ma2
1 − 1

· ϑ2o

= 101 325Pa ·
(
1− 1.4 · 22√

22 − 1
· (−0.0648)

)
= 122 537Pa
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Im Bereich 3o liegt eine Winkeldrehung ϑ3o = +β/2 + α = 5.711◦ + 2◦ = 7.711◦ vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck p3o wie folgt:

p3o = p1 − q∞ · 2 tanµ · ϑ3o = p1 − p1 · κ · Ma2
1√

Ma2
1 − 1

· ϑ3o

= 101 325Pa ·
(
1− 1.4 · 22√

22 − 1
· 0.1346

)
= 57 246Pa

Im Bereich 2u liegt eine Winkeldrehung ϑ2u = −β/2− α = −5.711◦ − 2◦ = −7.711◦ vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck p2u wie folgt:

p2u = p1 − q∞ · 2 tanµ · ϑ2u = p1 − p1 · κ · Ma2
1√

Ma2
1 − 1

· ϑ2u

= 101 325Pa ·
(
1− 1.4 · 22√

22 − 1
· (−0.1346)

)
= 145 404Pa

Im Bereich 3u liegt eine Winkeldrehung ϑ2u = +β/2 − α = 5.711◦ − 2◦ = 3.711◦ vor. Damit
berechnet sich nach Gleichung 8.50 bzw. 8.51 der Druck p2u wie folgt:

p3u = p1 − q∞ · 2 tanµ · ϑ3u = p1 − p1 · κ · Ma2
1√

Ma2
1 − 1

· ϑ3u

= 101 325Pa ·
(
1− 1.4 · 22√

22 − 1
· 0.0648

)
= 80 113Pa

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

Ft = p2o ·
d

2
· b+ p2u · d

2
· b− p3o ·

d

2
· b− p3u · d

2
· b

= (122 537Pa + 145 404Pa− 57 246Pa− 80 113Pa) · 0.1m · 1m = 13 058N

Fn = −p2o ·
t

2
· b+ p2u · t

2
· b− p3o ·

t

2
· b+ p3u · t

2
· b

= (−122 537Pa + 145 404Pa− 57 246Pa + 80 113Pa) · 1m · 1m = 45 733N

Wellenwiderstand und Auftrieb ergeben sich dadurch zu:
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W = Ft · cosα+ Fn · sinα = 13 058N · cos 2◦ + 45 733N · sin 2◦ = 14 646N

A = −Ft · sinα+ Fn · cosα = −13 058N · sin 2◦ + 45 733N · cos 2◦ = 45 250N

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

cw =
W

q∞ · S
=

W
κ·p∞
2 ·Ma2

∞ · t · b
=

14 646N
1.4·101 325Pa

2 · 22 · 2m · 1m
= 0.0258

ca =
A

q∞ · S
=

A
κ·p∞
2 ·Ma2

∞ · t · b
=

45 250N
1.4·101 325Pa

2 · 22 · 2m · 1m
= 0.0798

E =
A

W
=
ca
cw

=
0.0798

0.0258
= 3.089

Zum Abschluss dieser Aufgabe sei darauf hingewiesen, dass die Ergebnisse nach der linearen
Theorie direkt auf Basis der in Kapitel 12.4 vorgestellten Überschall-Pro�ltheorie berechnet
werden können. Gemäÿ dieser Theorie berechnet sich der Auftriebsbeiwert nach Gleichung 12.22
zu:

ca =
4√

Ma2
∞ − 1

· α =
4√

22 − 1
· 0.0349 = 0.0806

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

cw,A =

√
Ma2

∞ − 1

4
· c2a =

√
22 − 1

4
· 0.08062 = 0.00281

Für den Nullwiderstandsbeiwert (Wellenwiderstandsbeiwert im auftriebsfreien Fall) gilt nach
Tabelle 12.1 für das Doppelkeilpro�l mit einer Dickenrücklage von xd = 50% und einer relativen
Dicke von δ = 10%:

cw0 =
0.12√

Ma2
∞ − 1

· 1

0.5 · (1− 0.5)
= 0.02309

Für den Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert cw ergibt sich damit nach der Überschall-Pro�ltheorie:
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cw = cw,A + cw0 = 0.00281 + 0.02309 = 0.0259

Die geringen Abweichungen zu den aus der linearen Überschalltheorie ermittelten Werten für
ca und cw sind dadurch bedingt, dass in der Überschall-Pro�ltheorie zusätzliche Näherungen für
kleine Winkel angewandt werden (z.B. in Gleichung 12.14 für den Umlenkwinkel und in Gleichung
12.21 für die Integration des Auftriebsbeiwerts aus ∆cp). Wie der Vergleich zeigt, bleiben die
Abweichungen für geringe Pro�ldicken und niedrige Anstellwinkel jedoch klein.

Übungsaufgabe 8.3

Zur Lösung 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 Begrenzungs�ächen des Kontrollvolumens mit
den Flächen A1 = l1 · b, A2 = l2 · b, ..., A6 = l6 · b.

Aufgabenteil 1

Betrachtet wird die Massenerhaltung (Kontinuitätsgleichung). Im Innern des Kontrollvolumens
wird weder Masse erzeugt noch vernichtet, zudem ist das Strömungsproblem stationär. Damit
müssen sich die Massenströme über die Berandung aufheben. Über die Kanten 2, 3, 5 und 6 tritt
kein Massenstrom, da diese Kanten parallel zu den Stromlinien ausgerichtet sind. Damit muss
gelten:

ρ1 · u1 ·A1 = ρ2 · u2 ·A4

ρ1 · u1 · l1 b = ρ2 · u2 · l4 b
ρ1 · u1 = ρ2 · u2

Die letzte Umformung ergibt sich aus der Tatsache, dass die Länge l1 der Kante 1 der Länge l4
der Kante 4 entspricht. Die Kontinuitätsgleichung nimmt damit die gleiche Form an wie für den
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senkrechten Stoÿ, wenn die Normalgeschwindigkeiten u anstelle der absoluten Geschwindigkeits-
beträge eingesetzt werden (vgl. Gleichung 8.7).

Als Nächstes wird der Impulssatz tangential zur Stoÿfront aufgestellt. Die Kanten 2, 3, 5 und 6
entfallen auch hier gänzlich, weil über diese kein Massenstrom tritt. Nach Gleichung 3.30 gilt für
die Fläche A1:

�
A1

ρV⃗ ·
(
V⃗ · n⃗

)
dA = −ρ1 ·A1 · u1 ·

(
u1
v1

)

Für die Fläche A4 gilt:

�
A4

ρV⃗ ·
(
V⃗ · n⃗

)
dA = ρ2 ·A4 · u2 ·

(
u2
v2

)

Auswertung des Impulssatzes in Tangentialrichtung liefert:

−ρ1 ·A1 · u1 · v1 + ρ2 ·A4 · u2 · v2 = Fp,t

Fp,t stellt die auf das Kontrollvolumen in Tangentialrichtung resultierend einwirkende Druckkraft
dar. Für deren Berechnung entfallen die Kanten 1 und 4, da diese in Tangentialrichtung ausge-
richtet sind. Weiterhin gilt, dass auf den Kanten bzw. Flächen 2 und 6 sowie 3 und 5 jeweils
identische Drücke wirken (p2 = p6, p3 = p5), so dass sich diese aufheben. Die resultierend in
Tangentialrichtung wirkende Druckkraft Fp,t ist damit Null. Nutzt man weiter aus, dass gemäÿ
der Kontinuitätsgleichung ρ1 · u1 = ρ2 · u2 gilt, und die Flächen A1 und A4 gleich groÿ sind, so
folgt:

ρ1 ·A1 · u1 · v1 = ρ2 ·A4 · u2 · v2
ρ1 · u1 · v1 = ρ2 · u2 · v2

v1 = v2

Damit ist gezeigt, dass sich die Tangentialgeschwindigkeit über den Stoÿ hinweg nicht ändert.

Aufgabenteil 2

Dass die Kontinuitätsgleichung bei Verwendung der Normalgeschwindigkeiten die gleiche Form
annimmt wie für den senkrechten Stoÿ, wurde bereits in Aufgabenteil 1 gezeigt. Zusätzlich ist
dies noch für die Impuls- und die Energiegleichung aufzuzeigen.

Zu diesem Zweck wird der Impulssatz normal zur Stoÿfront ausgewertet. Auf Basis der aus
Aufgabenteil 1 bekannten Gleichungen gilt in Normalrichtung:
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−ρ1 ·A1 · u21 + ρ2 ·A4 · u22 = Fp,n

Darin ist Fp,n 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 Druckkräfte gegenseitig aufheben.
Somit lautet der Impulssatz in Normalenrichtung:

−ρ1 ·A1 · u21 + ρ2 ·A4 · u22 = +p1 ·A1 − p2 ·A4

Mit A1 = A4 folgt schlieÿlich:

ρ1 · u21 + p1 = ρ2 · u22 + p2

Der Impulssatz nimmt damit ebenfalls die gleiche Form an wie jener für den senkrechten Stoÿ
(Gleichung 8.2), wenn statt der Absolut-Geschwindigkeitsbeträge die Geschwindigkeitskompo-
nenten u normal zur Stoÿfront eingesetzt werden.

Schlieÿlich ist noch die Energiegleichung der adiabaten Strömung nach Gleichung A.7 anzusetzen.
Über den Stoÿ hinweg gilt:

h1 +
V 2
1

2
= h2 +

V 2
2

2

Reibungsfreiheit ist hierfür nicht Voraussetzung (diese ist über den Stoÿ hinweg auch nicht ge-
geben), lediglich Adiabasie der Strömung. Mit V 2 = u2 + v2 lässt sich schreiben:

h1 +
u21 + v21

2
= h2 +

u22 + v22
2

Mit v1 = v2 (siehe Aufgabenteil 1) folgt:

h1 +
u21
2

= h2 +
u22
2

Auch der Energiesatz nimmt somit die gleiche Form an wie jener für den senkrechten Stoÿ (Glei-
chung A.7), wenn statt der Absolut-Geschwindigkeitsbeträge die Geschwindigkeitskomponenten
u normal zur Stoÿfront eingesetzt werden.

Weil sowohl Kontinuitätsgleichung, als auch Impuls- und Energiegleichung weiterhin gelten, wenn
statt der absoluten Strömungsgeschwindigkeiten jene senkrecht zur Stoÿfront eingesetzt werden,
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kann geschlussfolgert werden, dass sämtliche abgeleiteten Stoÿbeziehungen des senkrechten Sto-
ÿes (Gleichungen 8.11 bis 8.14, Gleichung 8.17) am Schrägstoÿ ebenefalls weiterhin gelten, wenn
Geschwindigkeiten bzw. Machzahlen senkrecht zur Stoÿfront eingesetzt werden.
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Kapitel 10

Übungsaufgabe 10.1

Aufgabenteil 1

Die Viskosität von Luft bei der angegebenen Temperatur von T = 293.15K beträgt nach dem
Gesetz von Sutherland (Gleichung 1.5):

η = η0 ·
T0 + C

T + C

(
T

T0

)3/2

= 18.27 · 10−6 Pa s · 291.15K + 120K

293.15K + 120K
·
(
293.15K

291.15K

)3/2

= 18.37 · 10−6 Pa s

Die erforderlichen Bezugswerte η0 und T0 sowie die Sutherland-Konstante C für Luft sind in
Kapitel 1.3 gegeben.

Für die Reynoldszahl gilt nach Gleichung 4.34

Re =
ρ · V∞ · L

η
,

wobei als Bezugslänge L die Pro�ltiefe t = 0.3m zu verwenden ist. Aufgelöst nach V∞ ergibt
sich:

V∞ =
Re · η
ρ · t

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

ρ =
p∞

R · T∞
=

95 000Pa

287 J/(kgK) · 293.15K
= 1.129 kg/m3

Für die geforderte Reynoldszahl von Re = 1 · 106 ergibt sich damit eine Anströmgeschwindigkeit
von:

V∞ =
Re · η
ρ · t

=
1 · 106 · 18.37 · 10−6 Pa s

1.129 kg/m3 · 0.3m
= 54.2m/s
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Aufgabenteil 2

Aus Abbildung 10.18 liest man für Re = 1 · 106 näherungsweise die folgenden Werte ab:

� ca(Re = 1 · 106, α = 10◦) ≈ 1.3

� cw(Re = 1 · 106, ca = 1.3) ≈ 0.016

Auftrieb und Widerstand lassen sich damit unter Verwendung von Gleichung 10.2 und 10.3
ermitteln:

A =
ρ

2
V 2
∞ · t · b · ca =

1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · 0.3m · 0.6m · 1.3 = 388.48N

W =
ρ

2
V 2
∞ · t · b · cw =

1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · 0.3m · 0.6m · 0.016 = 4.78N

Das Nickmoment um die Drehachse lässt sich direkt aus dem angegebenen Nullmomentenbeiwert
cm0 berechnen, weil die Drehachse im t/4-Punkt liegt. Aus Gleichung 10.4 ergibt sich:

M =
ρ

2
V 2
∞ · t2 · b · cm0

=
1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · (0.3m)2 · 0.6m · (−0.05) = −4.48Nm
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Aufgabenteil 3

Die Druckpunktlage berechnet sich mit Gleichung 10.22 zu:

xD = xN − t · cm0

ca
= 0.25 · 0.3m− 0.3m · −0.05

1.3
= 0.0865m

xD
t

=
xN
t

− cm0

ca
= 0.25− −0.05

1.3
= 28.8%

Aufgabenteil 4

Aus Abbildung 10.18 rechts lässt sich für Re = 1 · 106 der Punkt des besten Gleitens durch
Anlegen der Tangente an die zugehörige Widerstandspolare ermitteln. Aus der Abbildung links
kann dann für den ermittelten Auftriebsbeiwert der zugehörige Anstellwinkel abgelesen werden.
Man liest die folgenden Werte ab:

� ca ≈ 0.77

� cw ≈ 0.0075

� α ≈ 5◦

Damit erreicht das Pro�l im Punkt des besten Gleitens eine Gleitzahl von

Emax =

(
ca
cw

)
max

=
0.77

0.0075
≈ 103

47



und könnte somit hypothetisch aus einer Ausgangshöhe von 1m eine Flugstrecke (horizontal)
von 103m im Gleit�ug zurücklegen.

Aufgabenteil 5

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

A =
ρ

2
V 2
∞ · t · b · ca =

1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · 0.3m · 0.6m · 0.77 = 230.10N

W =
ρ

2
V 2
∞ · t · b · cw =

1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · 0.3m · 0.6m · 0.0075 = 2.24N

M =
ρ

2
V 2
∞ · t2 · b · cm0

=
1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · (0.3m)2 · 0.6m · (−0.05) = −4.48Nm

Während sich Auftrieb und Widerstand verringert haben, bleibt das Nickmoment unverändert,
da der Momentenbeiwert cm0 um den Neutralpunkt (Nullmomentenbeiwert) unabhängig vom
Anstellwinkel ist.

Für die Druckpunktlage ergibt sich nun nach Gleichung 10.22:

xD = xN − t · cm0

ca
= 0.25 · 0.3m− 0.3m · −0.05

0.77
= 0.0945m

xD
t

=
xN
t

− cm0

ca
= 0.25− −0.05

0.77
= 31.5%

Dies bestätigt, dass der Druckpunkt bei gewölbten Pro�len mit abnehmendem Auftriebsbeiwert
= abnehmendem Anstellwinkel nach hinten wandert.

Aufgabenteil 6

Aus Abbildung 10.18 lassen sich für Re = 1 · 106 der maximale Auftriebsbeiwert ca,max und der
zugehörige Widerstandsbeiwert cw(ca,max ) ablesen:
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� ca,max (Re = 1 · 106) ≈ 1.55

� cw(ca,max ) ≈ 0.04

� αmax ≈ 16◦

Auftrieb und Widerstand werden analog zu Aufgabenteil 2 berechnet:

A =
ρ

2
V 2
∞ · t · b · ca =

1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · 0.3m · 0.6m · 1.55 = 463.19N

W =
ρ

2
V 2
∞ · t · b · cw =

1.129 kg/m3

2
· (54.2m/s)2 · 0.3m · 0.6m · 0.04 = 11.95N

Die resultierende Luftkraft R beträgt somit:

R =
√
A2 +W 2 =

√
(463.19N)2 + (11.95N)2 = 463.35N

Hinweis: Da die Lilienthalpolare nur bis cw = 0.04 dargestellt ist, ist ein weiterer cw-Anstieg
bei quasi unverändertem Auftriebsbeiwert nicht auszuschlieÿen. Dennoch wird im Punkt des
Maximalauftriebs die resultierende Luftkraft R im Wesentlichen noch dem Auftrieb entsprechen,
weil eine starke Widerstandszunahme erst mit Überschreiten des Maximalauftriebs (ausgeprägte
Strömungsablösung) auftritt.
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Kapitel 11

Übungsaufgabe 11.1

Aufgabenteil 1

Der Auftriebsgradient bei inkompressibler Strömung beträgt für dünne Pro�le caα,ik = 2π. Bei
einem Anstellwinkel von 3◦ (0.05236 rad) ergibt sich somit ein Auftriebsbeiwert von:

ca,ik = caα,ik · α = 2π · 0.05236 = 0.329

Im Staupunkt liegt bei inkompressibler Strömung de�nitionsgemäÿ (Gleichung 4.21) ein Druck-
beiwert von cp,SP,ik = 1 vor.

Aufgabenteil 2

Nach der Prandtl-Glauert-Regel berechnet sich der Auftriebsbeiwert gemäÿ Gleichung 11.22 zu:

ca =
ca,ik√

1−Ma2
∞

=
0.329√
1− 0.42

= 0.359

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

cp,min =
cp,min,ik√
1−Ma2

∞

=
−1√

1− 0.42
= −1.091

Der Druckbeiwert im Staupunkt darf nicht mit der Prandtl-Glauert-Regel berechnet werden,
weil die Störgeschwindigkeit û = −V∞ im Staupunkt nicht mehr klein gegenüber V∞ ist. Der
Druckbeiwert im Staupunkt kann mithilfe von Gleichung 7.40 berechnet werden. Es ergibt sich:

cp,SP =

(
1 + κ−1

2 ·Ma2
∞
) κ

κ−1 − 1
κ
2 Ma2

∞
=

(
1 + 0.2 · 0.42

)3.5 − 1

0.7 · 0.42
= 1.041

Aufgabenteil 3

Die lokale Strömungsmachzahl bei gegebenem Druckbeiwert lässt sich mithilfe von Gleichung
11.25 ermitteln, welche auf der Isentropenbeziehung basiert. Aufgelöst nach der lokalen Machzahl
Ma ergibt sich:
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Ma =

√√√√√ 2

κ− 1
·

(1 + κ− 1

2
·Ma2

∞

)
·
(
cp · κ ·Ma2

∞
2

+ 1

)−κ−1
κ

− 1


Mit cp = cp,min = −1.091 und Ma∞ = 0.4 ergibt sich:

Ma =

√√√√ 2

0.4
·

[
(1 + 0.2 · 0.42) ·

(
−1.09 · 1.4 · 0.42

2
+ 1

)− 2
7

− 1

]
= 0.596

Aufgabenteil 4

Die kritische AnströmmachzahlMakrit wird erreicht, wenn der kritische Druckbeiwert cp,krit nach
Gleichung 11.26

cp,krit =
2

κMa2
∞

·

(1 + κ−1
2 ·Ma2

∞
1 + κ−1

2

) κ
κ−1

− 1


den Wert des minimalen Druckbeiwerts am Pro�l unter Berücksichtigung der Prandtl-Glauert-
Korrektur (Gleichung 11.28)

cp,min =
cp,min,ik√
1−Ma2

∞

erreicht. Iterativ lässt sich auf diese Weise eine Anströmmachzahl von Ma∞ = Makrit = 0.606
ermitteln, denn es ergibt sich:

cp,krit(Ma∞ = 0.606) =
2

1.4 · 0.6062
·

(1 + 0.2 · 0.6062

1 + κ−1
2

) κ
κ−1

− 1

 = −1.260

cp,min =
−1.0√

1− 0.6062
= −1.257

Somit gilt für Ma∞ = Makrit = 0.606

cp,krit = cp,min

und die Pro�lumströmung 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 bestätigt die in den Aufgabenteilen 3 und 4 ermittelten Er-
gebnisse.

Aufgabenteil 6

Die Schallgeschwindigkeit bei der angegebenen Temperatur von T∞ = −54.3 ◦C = 218.85K
beträgt nach Gleichung 7.16:

a∞ =
√
κ ·R · T∞ =

√
1.4 · 287 J/(kgK) · 218.85K = 296.5m/s

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

V∞ = Makrit · a∞ = 0.606 · 296.5m/s = 179.6m/s
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Kapitel 12

Übungsaufgabe 12.1

Aufgabenteil 1

Der erforderliche Auftriebsbeiwert lässt sich mit der De�nitionsgleichung 10.2 ermitteln:

ca =
A/b

q∞ · t

Der Staudruck lässt sich nach Gleichung 4.16 oder 7.49 berechnen. Zur Berechnung nach Glei-
chung 4.16 ist vorab die Strömungsgeschwindigkeit aus der angegebenen Machzahl und der über
die Temperatur zu ermittelnde Schallgeschwindigkeit zu bestimmen. Für Gleichung 7.49 ist der
statische Druck der Anströmung aus der thermischen Zustandsgleichung zu ermitteln. Beide
Vorgehensweisen führen zum gleichen Ergebnis. Die zweite Vorgehensweise liefert:

p∞ = ρ∞ ·R · T∞ = 0.38 kg/m3 · 287 J/(kgK) · 218.8K = 23 862Pa

q∞ =
κ p∞
2

·Ma2
∞ =

1.4 · 23 862Pa
2

· 22 = 66 815Pa

Mit einem Auftrieb pro Einheitsspannweite A/b = 10 000N/m ergibt sich so ein Auftriebsbeiwert
von:

ca =
A/b

q∞ · t
=

10 000N/m

66 815Pa · 1m
= 0.150

Aufgabenteil 2

Der Auftriebsgradient im Überschall berechnet sich nach Gleichung 12.23:

caα =
4√

Ma2
∞ − 1

=
4√

22 − 1
= 2.309

Mit ca = caα · α ergibt sich ein Anstellwinkel von:

α =
ca
caα

=
0.150

2.309
= 0.065 = 3.71◦
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Aufgabenteil 3

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

cw,A =
1

4
·
√
Ma2

∞ − 1 · c2a =
1

4
·
√
22 − 1 · 0.1502 = 0.00970

Der volumenbedingte Wellenwiderstandsbeiwert des Doppelkeilpro�ls lässt sich mithilfe von Ta-
belle 12.1 bestimmen. Die relative Dicke δ = d/t beträgt 5% und die Dickenrücklage xd beträgt
50%. Somit ergibt sich gemäÿ Tabelle:

cw0 =
δ2√

Ma2
∞ − 1

· 1

xd · (1− xd)
=

0.052√
22 − 1

· 1

0.5 · (1− 0.5)
= 0.00577

Aufgrund verschwindender Wölbung entfällt der wölbungsabhängige Anteil des Wellenwider-
stands, so dass der folgende Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert cw resultiert:

cw = cw,A + cw0 = 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 = cw · q∞ · t = 0.01547 · 66 815Pa · 1m = 1034N/m

Aufgabenteil 5

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

E =
A/b

W/b
=
ca
cw

=
0.150

0.01547
= 9.67

Aufgabenteil 6

Nun sollen sämtliche Berechnungen für Ma∞ = 3 durchgeführt werden. Weil der Rechenweg
komplett identisch ist, werden nachfolgend nur die Formeln und das jeweilige Ergebnis präsen-
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tiert:

q∞ =
κ p∞
2

·Ma2
∞ =

1.4 · 23 862Pa
2

· 32 = 150 333Pa

ca =
A/b

q∞ · t
=

10 000N/m

150 333Pa · 1m
= 0.067

caα =
4√

Ma2
∞ − 1

=
4√

32 − 1
= 1.414

α =
ca
caα

=
0.067

1.414
= 0.047 = 2.69◦

cw,A =
1

4
·
√
Ma2

∞ − 1 · c2a =
1

4
·
√
32 − 1 · 0.0672 = 0.00313

cw0 =
δ2√

Ma2
∞ − 1

· 1

xd · (1− xd)
=

0.052√
32 − 1

· 1

0.5 · (1− 0.5)
= 0.00354

cw = cw,A + cw0 = 0.00313 + 0.00354 = 0.00666

W/b = cw · q∞ · t = 0.00666 · 150 333Pa · 1m = 1002N/m

E =
A/b

W/b
=
ca
cw

=
0.067

0.00666
= 9.98

Erwähnenswert ist, dass sich die Gleitzahl von Ma∞ = 2 zu Ma∞ = 3 leicht erhöht hat. Wie
Abbildung 12.8 zeigt, ist die Gleitzahl im Punkt des besten Gleitens unabhängig von der Mach-
zahl. Welche Gleitzahl tatsächlich erreicht wird, hängt vom Betriebspunkt ab. Nach Gleichung
12.39 liegt der Anstellwinkel im Punkt des besten Gleitens bei α =

√
f =

√
δ2 = δ (vgl. auch

Tabelle 12.1), und somit im vorliegenden Fall bei α = 0.05 = 2.865◦. Für Ma∞ = 2 wird die-
ser Anstellwinkel überschritten; für Ma∞ = 3 wird der Anstellwinkel nur leicht unterschritten,
so dass das Pro�l annähernd seine beste Gleitzahl von Emax = 1/

√
4 · δ2 = 1/

√
4 · 0.052 = 10

erreicht (Gleichung 12.38).
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Übungsaufgabe 12.2

Aufgabenteil 1

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

Aufgabenteil 2

Weil der Auftriebsbeiwert im Überschall nur vom Anstellwinkel der Pro�lsehne abhängt, Wöl-
bung also keinen Ein�uss auf die Auftriebserzeugung ausübt, ist der erforderliche Anstellwinkel
des gewölbten Pro�ls relativ zu dessen Sehne gleich groÿ wie in Aufgabenteil 2 von Aufgabe
12.1.

Aufgabenteil 3

Der Beiwert des auftriebsabhängigen Wellenwiderstands ändert sich gegenüber dem ungewölbten
Pro�l nicht, d.h. das Ergebnis für cw,A aus Aufgabenteil 3 von Aufgabe 12.1 gilt weiter.

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

cw,V = 0.0057

Der nun zusätzlich auftretende wölbungsbedingte Anteil berechnet sich nach Gleichung 12.35,
zweiter Summand:

cw,W =
4√

Ma2
∞ − 1

·
� 1

0

(
dys
dx

)2

dx

Die Form der Skelettlinie ist durch ys = 4 · x · (1− x) · f = 4x f − 4x2 f vorgegeben, wobei die
Wölbung f = 3% betragen soll. Ableiten der Skelettlinienform, d.h. Ermitteln der Skelettlinien-
steigung, liefert:

dys
dx

= 4 f − 8x f

Es ist somit das Integral
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� 1

0
(4 f − 8x f)2 dx

zu lösen. Man erhält:

� 1

0
(4 f − 8x f)2 dx =

� 1

0
16 f2 ·

(
1− 4x+ 4x2

)
dx

= 16 f2 ·
[
x− 2x2 +

4

3
x3
]1
0

=
16

3
f2

Somit ergibt sich ein Wellenwiderstandsbeiwert infolge Wölbung von:

cw,W =
4√

Ma2
∞ − 1

· 16
3
f2 =

4√
22 − 1

· 16
3

· 0.032 = 0.01109

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

cw = cw,A + cw0 = 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 = cw · q∞ · t = 0.02656 · 66 815Pa · 1m = 1774N/m

Aufgabenteil 5

Die Gleitzahl (Gleichung 10.28) beträgt jetzt:

E =
A/b

W/b
=
ca
cw

=
0.150

0.02656
= 5.64

Im Vergleich zu Aufgabe 12.1 hat sich die Gleitzahl somit infolge Wölbung deutlich verschlechtert.
Weil Wölbung im Überschall keinen Ein�uss auf den Auftrieb hat, sondern lediglich widerstand-
serhöhend wirkt, sollte bei Überschallpro�len keine Wölbung vorgesehen werden.
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Kapitel 13

Übungsaufgabe 13.1

Aufgabenteil 1

Die Vorderkantenpfeilung berechnet sich nach Gleichung 13.5 für konstanten Pfeilungswinkel
zu:

φ = arctan
∆x

∆y
= arctan

18m

29.9m
= 31.65◦

Die Zuspitzung beträgt nach Gleichung 13.2:

λ =
ta
ti

=
2.8m

12.5m
= 0.224

Aufgabenteil 2

Die Flügel�äche setzt sich pro Flügelhälfte aus drei Trapez�ächen zusammen. Die Fläche jedes
Trapezes ergibt sich aus dem Produkt aus spannweitiger Ausdehnung und mittlerer Tiefe des
Segments:

S

2
= (ya − yi)1 · tm,1 + (ya − yi)2 · tm,2 + (ya − yi)3 · tm,2

=(ya − yi)1 ·
(ta + ti)1

2
+ (ya − yi)2 ·

(ta + ti)2
2

+ (ya − yi)3 ·
(ta + ti)3

2

=8m · (7.5m + 12.5m)

2
+ 11.3m · (4.3m + 7.5m)

2
+

(29.2m− 8m− 11.3m) · (2.8m + 4.3m)

2
= 12.5m = 181.815m2

Damit beträgt die gesamte Flügel�äche:

S = 2 · S
2
= 2 · 181.815m2 = 363.63m2

Aufgabenteil 3

Die Streckung berechnet sich gemäÿ Gleichung 13.4:
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Λ =
b2

S
=

(2s)2

S
=

(2 · 29.2m)2

363.63m2
= 9.38

Aufgabenteil 4

Zunächst müssen die Bezugs�ügeltiefen der einzelnen Trapeze i = 1 . . . 3 ermittelt werden. Dies
erfolgt unter Verwendung von Tabelle 13.1 mit der Formel:

tµ,i =
2

3
· ti,i ·

1 + λi + λ2i
1 + λi

Die Zuspitzungen der einzelnen Segmente betragen:

λ1 =
ta,1
ti,1

=
7.5m

12.5m
= 0.6

λ2 =
ta,2
ti,2

=
4.3m

7.5m
= 0.573

λ3 =
ta,3
ti,3

=
2.8m

4.3m
= 0.651

Damit erhält man die folgenden Bezugs�ügeltiefen für jedes Segment:

tµ,1 =
2

3
· ti,1 ·

1 + λ1 + λ21
1 + λ1

=
2

3
· 12.5m · 1 + 0.6 + 0.62

1 + 0.6
= 10.21m

tµ,2 =
2

3
· ti,2 ·

1 + λ2 + λ22
1 + λ2

=
2

3
· 7.5m · 1 + 0.573 + 0.5732

1 + 0.573
= 6.04m

tµ,3 =
2

3
· ti,3 ·

1 + λ3 + λ23
1 + λ3

=
2

3
· 4.3m · 1 + 0.651 + 0.6512

1 + 0.651
= 3.60m

Die resultierende Bezugs�ügeltiefe lässt sich nun als �ächengewichtetes Mittel auf Basis von
Gleichung 13.23 bestimmen:

tµ =
1

S
· (tµ,1 · S1 + tµ,2 · S2 + tµ,3 · S3)

Die Flügel�ächen der einzelnen Trapeze sind bereits in Aufgabenteil 2 berechnet worden und
betragen:
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S1 = 2 · (ya − yi)1 ·
(ta + ti)1

2
= 2 · 8m · (7.5m + 12.5m)

2
= 160m2

S2 = 2 · (ya − yi)2 ·
(ta + ti)2

2
= 2 · 11.3m · (4.3m + 7.5m)

2
= 133.34m2

S3 = 2 · (ya − yi)3 ·
(ta + ti)3

2

= 2 · (29.2m− 8m− 11.3m) · (2.8m + 4.3m)

2
= 70.29m2

Die Bezugs�ügeltiefe (Mean Aerodynamic Chord, MAC ) beträgt somit:

tµ =
1

S
· (tµ,1 · S1 + tµ,2 · S2 + tµ,3 · S3)

=
1

363.63m2
·
(
10.21m · 160m2 + 6.04m · 133.34m2 + 3.60m · 70.29m2

)
= 7.40m

Aufgabenteil 5

Um den geometrischen Neutralpunkt zu ermitteln, sind zunächst die geometrischen Neutralpunk-
te der einzelnen beitragenden �ktiven Einfachtrapez�ügel in einem gemeinsamen Koordinaten-
system zu berechnen. Das verwendete globale Koordinatensystem ist aus der Abbildung in der
Aufgabenstellung ersichtlich; sein Ursprung liegt in der Flügelvorderkante in der Symmetrieebene
(entsprechend dem vordersten Punkt des Trag�ügels).

Die Position des lokalen Trapez�ügel-Neutralpunkts berechnet sich nach Tabelle 13.1 zu:

xN25,l

ti
=

1

4
+

Λ

12
· (1 + 2λ) tanφ

xN25,l ist dabei noch auf ein lokales Koordinatensystem bezogen, dessen Ursprung am vorders-
ten Punkt des betrachteten �ktiven Einfachtrapez�ügels liegt. Λ ist die Streckung des lokalen
Trapez�ügels und φ dessen Pfeilung der t/4-Linie.

Zur Bestimmung des Neutralpunkt sind also zunächst die Streckungen der �ktiven Einfachtra-
pez�ügel und deren t/4-Linien-Pfeilungen zu ermitteln. Diese berechnen sich wie folgt:

Λ1 =
(2 · (ya − yi)1)

2

S1
=

(2 · 8m)2

160m2
= 1.60
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Λ2 =
(2 · (ya − yi)2)

2

S2
=

(2 · 11.3m)2

133.34m2
= 3.83

Λ3 =
(2 · (ya − yi)3)

2

S3
=

(2 · (29.8m− 8m− 11.3m))2

70.29m2
= 5.58

tanφ1 =
∆xLE,1 + 0.25 · ta,1 − 0.25 · ti,1

(ya − yi)1

=
8m · tan 31.65◦ + 0.25 · 7.5m− 0.25 · 12.5m

8m
= 0.460

tanφ2 =
∆xLE,2 + 0.25 · ta,2 − 0.25 · ti,2

(ya − yi)2

=
11.3m · tan 31.65◦ + 0.25 · 4.3m− 0.25 · 7.5m

11.3m
= 0.546

tanφ3 =
∆xLE,3 + 0.25 · ta,3 − 0.25 · ti,3

(ya − yi)3

=
(29.2m− 8m− 11.3m) · tan 31.65◦ + 0.25 · 2.8m− 0.25 · 4.3m

29.2m− 8m− 11.3m
= 0.579

Mithilfe dieser Zwischenergebnisse ergeben sich die folgenden lokalen Neutralpunktlagen für jeden
�ktiven Einfachtrapez�ügel:

xN25,l,1 = ti,1 ·
(
1

4
+

Λ1

12
· (1 + 2λ1) tanφ1

)
= 12.5m ·

(
1

4
+

1.60

12
· (1 + 2 · 0.6) · 0.460

)
= 4.81m

xN25,l,2 = ti,2 ·
(
1

4
+

Λ2

12
· (1 + 2λ2) tanφ2

)
= 7.5m ·

(
1

4
+

3.83

12
· (1 + 2 · 0.573) · 0.546

)
= 4.68m

xN25,l,3 = ti,3 ·
(
1

4
+

Λ3

12
· (1 + 2λ3) tanφ3

)
= 4.3m ·

(
1

4
+

5.58

12
· (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 xN25,l wird bislang gegenüber dem
vordersten Punkt des �ktiven Einfachtrapez�ügels angegeben. Bezogen auf den vordersten Punkt
des Gesamt�ügels ergibt sich somit:

xN25,1 = xN25,l,1 = 4.81m

xN25,2 = xN25,l,2 + ya,1 · tanϕ = 4.68m + 8m · tan 31.65◦ = 9.61m

xN25,3 = xN25,l,3 + ya,2 · tanϕ = 3.74m + (8m + 11.3m) · tan 31.65◦ = 15.63m

Die Lage des geometrischen Neutralpunkts des Gesamt�ügels lässt sich nun als �ächengewichtetes
Mittel nach Gleichung 13.23 berechnen:

xN25 =
1

S
· (xN25,1 · S1 + xN25,2 · S2 + xN25,3 · S3)

=
1

363.63m2
·
(
4.81m · 160m2 + 9.61m · 133.34m2 + 15.63m · 70.29m2

)
= 8.66m

Aufgabenteil 6

Die Vorgehensweise zur Berechnung des spannweitigen Auftriebsschwerpunkts ist prinzipiell ana-
log zu jener der Neutralpunktberechnung. Zunächst werden die Angri�spunkte der Auftriebskraft
für jedes Trapezsegment (jeden �ktiven Einfachtrapez�ügel) im lokalen Koordinatensystem be-
rechnet, wobei der Usprung yl = 0 in der lokalen Flügelwurzel liegt.

Mit Tabelle 13.1 ergibt sich für die y-Koordinaten der lokalen Kraftangri�spunkte:

yS,l,1 = s1 ·
1

3
· 1 + 2λ1
1 + λ1

= 8m · 1
3
· 1 + 2 · 0.6

1 + 0.6
= 3.67m

yS,l,2 = s2 ·
1

3
· 1 + 2λ2
1 + λ2

= 11.3m · 1
3
· 1 + 2 · 0.573

1 + 0.573
= 5.14m

yS,l,3 = s3 ·
1

3
· 1 + 2λ3
1 + λ3

= (29.2m− 8m− 11.3m) · 1
3
· 1 + 2 · 0.651

1 + 0.651
= 4.60m
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Umgerechnet auf das globale Koordinatensystem (Ursprung y = 0 in der Flügelwurzel des Ge-
samt�ügels) erhält man:

yS,1 = yS,l,1 = 3.67m

yS,2 = yS,l,2 + s1 = 3.67m + 8m = 13.14m

yS,3 = yS,l,3 + s1 + s2 = 3.67m + 8m+ 11.3m = 23.90m

Die Lage des spannweitigen Kraftangri�spunkts am Gesamt�ügel lässt sich nun als �ächenge-
wichtetes Mittel nach Gleichung 13.23 berechnen:

yS =
1

S
· (yS,1 · S1 + yS,2 · S2 + yS,3 · S3)

=
1

363.63m2
·
(
3.67m · 160m2 + 13.14m · 133.34m2 + 23.90m · 70.29m2

)
= 11.05m
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Kapitel 14

Übungsaufgabe 14.1

Aufgabenteil 1

Nach Abbildung 14.2 beträgt der k-Faktor für einen Rechteck�ügel der Streckung Λ = 8 in etwa
k∗ = 1.075, siehe Abbildung unten. Der Beiwert des induzierten Widerstands beträgt somit nach
Gleichung 14.42:

cW,i = k∗ ·
c2A
πΛ

= 1.075 · 0.5
2

π · 8
= 0.011

Aufgabenteil 2

Die Lilienthalpolare in Abbildung 10.12 ist für die geforderte Reynoldszahl von Re = 5 · 106
gültig. Für ca = 0.5 liest man näherungsweise ab:

cw(ca = 0.5) ≈ 0.005
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Gemäÿ der in der Aufgabenstellung angegebenen vereinfachenden Näherung darf angenommen
werden, dass der integrale Pro�lwiderstandsbeiwert cW,Profil des Trag�ügels dem Pro�lwider-
standsbeiwert für ca = 0.5 entspricht:

cW,Profil = cw = 0.005

Aufgabenteil 3

Der Gesamtwiderstandsbeiwert des Trag�ügels beträgt nach Gleichung 14.6:

cW = cW,Profil + cW,i = 0.005 + 0.011 = 0.016

Damit beträgt der Anteil des induzierten Widerstands am Gesamtwiderstand:

cW,i

cW
=

0.011

0.016
= 68.75%

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

E =
cA
cW

=
0.5

0.016
= 31.9
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Aufgabenteil 4

Nach der einfachen Traglinientheorie berechnet sich der Auftriebsgradient gemäÿ Gleichung 14.40
zu:

cAα =
2πΛ

Λ + 2
=

2π · 8
8 + 2

= 5.03

Damit beträgt der Anstellwinkel des Trag�ügels gegenüber seiner Nullauftriebsrichtung:

α =
cA
cAα

=
0.5

5.03
= 0.0994 = 5.70◦

Die Formel für den Auftriebsgradienten nach der erweiterten Traglinientheorie (Gleichung 14.50)
ist in guter Näherung auch für den Rechtecktrag�ügel gültig. Es ergibt sich:

cAα =
2πΛ√

Λ2 + 4 + 2
=

2π · 8√
82 + 4 + 2

= 4.91

Damit beträgt der Anstellwinkel des Trag�ügels nach der erweiterten Traglinientheorie:

α =
cA
cAα

=
0.5

4.91
= 0.1019 = 5.84◦

Aufgabenteil 5

Die Berechnung für cA = 1.0 erfolgt identisch zu den vorangehenden Aufgabenteilen. Aus Abbil-
dung 10.12 liest man für cA = 1.0 den folgenden Wert ab:
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cw(ca = 1.0) ≈ 0.008

Es ergeben sich die folgenden Zahlenwerte:

cW,i = k∗ ·
c2A
πΛ

= 1.075 · 12

π · 8
= 0.043

cW,Profil = cw = 0.008

cW = cW,Profil + cW,i = 0.008 + 0.043 = 0.051

Infolge des höheren Auftriebsbeiwerts hat sich der Anteil des induzierten Widerstands erhöht:

cW,i

cW
=

0.043

0.051
= 84.2%

Die Gleitzahl beträgt nun:

E =
cA
cW

=
1.0

0.051
= 19.7

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

α =
cA
cAα

=
1.0

5.03
= 0.1989 = 11.40◦

Erweiterte Traglinientheorie:

α =
cA
cAα

=
1.0

4.91
= 0.2038 = 11.68◦

Übungsaufgabe 14.2

Aufgabenteil 1

Wird die Streckung des Rechteck�ügels auf Λ = 16 erhöht, so ergibt sich nach Abbildung 14.2
ein k-Faktor von k∗ = 1.13.

Damit ergibt sich der folgende Beiwert des induzierten Widerstands:

cW,i = k∗ ·
c2A
πΛ

= 1.13 · 12

π · 16
= 0.022

Es gilt weiterhin cW,Profil = 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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E =
cA
cW

=
1.0

0.030
= 32.81

Im Vergleich zu Aufgabenteil 5 von Aufgabe 14.1 ist die Gleitzahl durch die Streckungserhö-
hung merklich angestiegen. Sofern die Flügel�äche des Trag�ügels unverändert bleibt, erreicht
der Trag�ügel bei festem cA und unveränderter Anströmgeschwindigkeit weiterhin den gleichen
Auftrieb, erreicht in diesem Betriebspunkt allerdings die deutlich verbesserte Gleitzahl.

Wird die Streckung Λ auf Λ∗ = 2 · Λ verdoppelt, so erhöht sich die Spannweite des Trag�ügels
(bei fester Flügel�äche) nach Gleichung 13.4

b∗ =
√
Λ∗ · S =

√
2Λ · S =

√
2 ·

√
Λ · S =

√
2 · b

um den Faktor
√
2. Demzufolge ändert sich die mittlere Flügeltiefe des Flügels (Gleichung 13.3)

um den Faktor

t∗m =
S

b∗
=

S√
2 · b

=
1√
2
· tm.

Aufgabenteil 2

Für den zugespitzten Flügel mit Λ = 16 und λ = 0.6 (k∗ = 1.05) ergibt sich der folgende Beiwert
des induzierten Widerstands:

cW,i = k∗ ·
c2A
πΛ

= 1.05 · 12

π · 16
= 0.021

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

cW = cW,Profil + cW,i = 0.008 + 0.021 = 0.029

E =
cA
cW

=
1.0

0.029
= 34.62

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

Die relative Änderung der Flügeltiefe an der Flügelwurzel gegenüber der Flügeltiefe des streck-
ungs- und �ächengleichen Rechteck�ügels lässt sich mithilfe der Formel aus Tabelle 13.1 und
unter Ausnutzung von tm = S/b = S/

√
Λ · S =

√
S/Λ = const. berechnen:
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tm
ti

=
1 + λ

2
→ ti = tm · 2

1 + λ
= tm · 2

1 + 0.6
= 1.25 · tm

Die Flügeltiefe an der Flügelwurzel erhöht sich somit gegenüber der mittleren Flügeltiefe (ent-
spricht der konstanten Flügeltiefe des rechteckigen Ausgangs�ügels) um 25%.

Für die Flügeltiefe an der Flügelspitze gilt:

ta = λ · ti = tm · 2 · λ
1 + λ

= tm · 2 · 0.6
1 + λ

= 0.75 · tm

Die Flügeltiefe an der Flügelspitze reduziert sich somit auf 75% der mittleren Flügeltiefe (ent-
spricht der konstanten Flügeltiefe des rechteckigen Ausgangs�ügels).
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Kapitel 15

Übungsaufgabe 15.1

Aufgabenteil 1

Zur Berechnung der Reise�ug-Machzahl muss zunächst die Schallgeschwindigkeit in der angege-
benen Höhe berechnet werden. Diese berechnet sich nach Gleichung 7.16 zu:

a∞ =
√
κRT =

√
1.4 · 287 J/(kgK) · (273.15− 50.4)K = 299.2m/s

Die Reise�ugmachzahl beträgt nach Gleichung 4.33:

Ma∞ =
V∞
a∞

=
900
3.6 m/s

299.2m/s
= 0.836

Aufgabenteil 2

Um am unendlichen Pfeil�ügel die Drag-Divergence-Machzahl nicht zu überschreiten, muss diese
der Normalkomponente der Anströmmachzahl auf die Flügelvorderkante Ma∞,n entsprechen.
Mit Ma∞,n = Ma∞ · cosφ gilt:

Ma∞,n = Ma∞ · cosφ = MaDD → cosφ =
MaDD

Ma∞

φ = arccos

(
MaDD

Ma∞

)
= arccos

(
0.76

0.836

)
= 24.57◦

Aufgabenteil 3

Der tatsächliche Pfeilungswinkel muss gröÿer gewählt werden, weil es sich um einen Pfeil�ügel
endlicher Streckung handelt, siehe hierzu die Erläuterungen in Kapitel 15.2.7.

Aufgabenteil 4

Für Trag�ügel nicht zu geringer Streckung gilt die in Gleichung 15.65 angegebene Näherungsbe-
ziehung, die sich im vorliegenden Fall wie folgt schreiben lässt:
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Ma∞ =
MaDD√
cosφ

Daraus folgt:

φ = arccos

[(
MaDD

Ma∞

)2
]
= arccos

[(
0.76

0.836

)2
]
= 34.19◦

Der tatsächliche Pfeilungswinkel der Boeing 747 ist noch etwas höher, um ausreichenden Sicher-
heitsabstand zur High-Speed-Bu�et-Grenze zu wahren, siehe Kapitel 21.4.2.
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Kapitel 16

Übungsaufgabe 16.1

Aufgabenteil 1

Die Flügelstreckung berechnet sich nach Gleichung 13.4 zu:

Λ =
b2

S
=

(6.7m)2

18.2m2
= 2.47

Aufgabenteil 2

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

a∞ =
√
κRT =

√
1.4 · 287 J/(kgK) · (273.15− 56.3)K = 295.2m/s

Die Fluggeschwindigkeit berechnet sich aus der De�nition der Machzahl nach Gleichung 4.33:

V∞ = a∞ ·Ma∞ = 295.2m/s · 2.2 = 649.4m/s = 2337.8 km/h

Der Staudruck beträgt nach seiner De�nitionsgleichung 4.19:

q∞ =
ρ∞
2

· V 2
∞ =

0.365 kg/m3

2
· (649.4m/s)2 = 76 962Pa

Es ist zu betonen, dass der Staudruck bei Überschallströmung eine reine Rechen- bzw. Bezugs-
gröÿe darstellt. Der Staudruck entspricht insbesondere nicht mehr dem dynamischen Druck der
Strömung, der durch Aufstauen der Strömung bis zum Stillstand (Staupunkt) hinzugewonnen
wird. Dies ist bereits in der kompressiblen Unterschallströmung der Fall � in der Überschall-
strömung kommt noch hinzu, dass die Strömung einen Verdichtungsstoÿ (Totaldruckverlust)
durchlaufen muss, um sie bis zum Stillstand zu verzögern.

Aufgabenteil 3

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

cA =
A

q∞ · S
=

m · g
q∞ · S

=
9000 kg · 9.81m/s2

76 962Pa · 18.2m2
= 0.063
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Aufgabenteil 4

Der Auftriebsgradient des Trag�ügels berechnet sich nach Gleichung 16.29:

cAα =
4√

Ma2
∞ − 1

·

1− 1

2Λ ·
√

Ma2
∞ − 1



Für den Parameter Λ ·
√
Ma2

∞ − 1 ergibt sich der Wert

Λ ·
√
Ma2

∞ − 1 = 2.47 ·
√

2.22 − 1 = 4.83

und damit für den Auftriebsgradienten:

cAα =
4√

Ma2
∞ − 1

·

1− 1

2Λ ·
√
Ma2

∞ − 1


=

4√
2.22 − 1

·
(
1− 1

2 · 4.83

)
= 1.830

Der Anstellwinkel beträgt somit:

α =
cA
cAα

=
0.063

1.830
= 0.0344 = 1.97◦

Aufgabenteil 5

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

k∗ =
π

4
· Λ ·

√
Ma2

∞ − 1

1− 1

2Λ·
√

Ma2
∞−1

=
π

4
· 2.47 ·

√
2.22 − 1

1− 1
2·4.83

= 4.234
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Der Beiwert des auftriebsabhängigen Wellenwiderstands ergibt sich dann nach Gleichung 14.42
(in Analogie zur Unterschallströmung) zu:

cW,A = k∗ ·
c2A
πΛ

= 4.234 · 0.0632

π · 2.47
= 0.00217

Aufgabenteil 6

Für das Parabelpro�l mit einer Dickenrücklage von xd = 0.5 und einer relativen Dicke von
δ = 0.03 ergibt sich nach Tabelle 12.1 der folgende volumenbedingte Wellenwiderstandsbeiwert:

cw0 =
δ2√

Ma2
∞ − 1

· 1

3x2d · (1− xd)2

=
0.032√
2.22 − 1

· 1

3 · 0.52 · (1− 0.5)2
= 0.00245

Gemäÿ Aufgabenstellung ist dieser Wert für den endlichen Trag�ügel gültig, d.h. es gilt cW0 =
cw0 = 0.00245.

Aufgabenteil 7

Der Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert des Trag�ügels ist die Summe aus auftriebsabhängigem
und volumenbedingtem Wellenwiderstand:

cW = cW,A + cW0 = 0.00217 + 0.00245 = 0.00462
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Somit beträgt die Gleitzahl des Trag�ügels nach Gleichung 10.38 bzw. 20.58:

E =
cA
cW

=
0.063

0.00462
= 13.64

Die Gleitzahl des Gesamt�ugzeugs liegt aufgrund des zusätzlichen Luftwiderstands von Rumpf
und Leitwerken deutlich unterhalb dieses Werts. Typische Gleitzahlen von Kamp�ugzeugen in
diesem Machzahlbereich liegen im Bereich von E ≈ 6 bis E ≈ 7.

Übungsaufgabe 16.2

Aufgabenteil 1

Für den Delta�ügel (Dreiecks�ügel) liegt ein direkter Zusammenhang zwischen Vorderkanten-
pfeilung und Streckung vor. Dieser ist durch Gleichung 14.56 gegeben:

tanφLE =
4

Λ
→ Λ =

4

tanφLE
=

4

tan 60◦
= 2.31

Aufgabenteil 2

Der Übergang von der Unter- zur Überschallvorderkante tritt auf, wenn der Winkel γ = 90◦−φLE

den Mach'schen Winkel µ = arcsin(1/Ma∞) (Gleichung 7.23) überschreitet, d.h.

γ = 90◦ − φLE = arcsin
1

Ma∞

stellt gerade den Grenzfall dar. FürMa∞ = 2.2 beträgt der Mach'scheWinkel µ = arcsin(1/2.2) =
27.04◦. Der Winkel γ beträgt 90◦ − 60◦ = 30◦. Wegen γ > µ liegt eine Überschallvorderkante
vor.

Die aerodynamische Schlankheit beträgt nach Gleichung 16.9:

m =
tan γ

tanµ
=

tan 30◦

tan 27.04◦
= 1.131

Für Werte m > 1 liegt eine Überschallvorderkante vor.
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Aufgabenteil 3

Der Auftriebsgradient des Delta�ügels mit Überschallvorderkante entspricht nach Gleichung
16.37 jenem des ebenen Problems:

cAα =
4√

Ma2 − 1
= 2.041

Weil der Delta�ügel die gleiche Flügel�äche haben soll wie der Trag�ügel in Aufgabe 16.1, bleibt
der Auftriebsbeiwert im betrachteten Flugzustand unverändert. Der Anstellwinkel beträgt so-
mit:

α =
cA
cAα

=
0.063

2.041
= 0.0309 = 1.77◦

Aufgabenteil 4

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

cW,A =
c2A
4

·
√
Ma2

∞ − 1 =
0.0632

4
·
√
2.22 − 1 = 0.00195

Aufgabenteil 5

Wie in Aufgabe 16.1, Aufgabenteil 6, gilt weiterhin:

cW0 = cw0 = 0.00245

Der Gesamt-Wellenwiderstandsbeiwert des Trag�ügels ist die Summe aus auftriebsabhängigem
und volumenbedingtem Wellenwiderstand:

cW = cW,A + cW0 = 0.00195 + 0.00245 = 0.00440

Somit beträgt die Gleitzahl des Trag�ügels nach Gleichung 10.38 bzw. 20.58:

E =
cA
cW

=
0.063

0.00440
= 14.34

Gegenüber dem Rechteck�ügel aus Aufgabe 16.1, Aufgabenteil 7, hat sich die Gleitzahl (unter
Voraussetzung der Annahme cW0 = cw0) somit geringfügig verbessert.
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Aufgabenteil 6

Der Übergang zur Unterschallkante erfolgt bei γ = 90◦ − φLE = µ = 27.04◦ (siehe Aufgabenteil
2). Der zugehörige Pfeilungswinkel beträgt somit:

φLE = 90◦ − arcsin
1

Ma∞
= 90◦ − arcsin

1

2.2
= 90◦ − 27.04◦ = 62.96◦

Soll bei Ma∞ = 2.2 eine aerodynamische Schlankheit von m = 0.7 erreicht werden, so beträgt γ
nach Gleichung 16.9:

γ = arctan (m · tanµ)

= arctan

[
m · tan

(
arcsin

1

Ma∞

)]
= arctan

[
0.7 · tan

(
arcsin

1

2.2

)]
= 19.66◦

Die erforderliche Vorderkantenpfeilung beträgt somit φLE = 90◦ − γ = 90◦ − 19.66◦ = 70.34◦ .
Nach Gleichung 14.56 hätte der entsprechende Delta�ügel eine Streckung von:

Λ =
4

tanφLE
=

4

tan 70.34◦
= 1.43
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Kapitel 18

Übungsaufgabe 18.1

Aufgabenteil 1

Die QNH-Einstellung lässt sich mit Gleichung 18.26 berechnen. Es ist pF = 960 hPa und zelev =
zF = 1331 ft. Der QNH-Druck beträgt:

QNH = 1013.25 hPa ·
[( pF

1013.25 hPa

)0.1903
+ zF · 0.0065K/m

288.15K

]5.2549
= 1013.25 hPa ·

[(
960 hPa

1013.25 hPa

)0.1903

+ 1331 ft · 0.3048 ft/m · 0.0065K/m
288.15K

]5.2549
= 1007.6 hPa

Nach erfolgter Höhenmessereinstellung zeigt der Höhenmesser die Flugplatzhöhe (elevation des
Flugplatzes 1331 ft) an. Um dies zu erreichen, wird der Druck QNH = 1007.6 hPa auf Meeres-
höhe zugrunde gelegt.

Aufgabenteil 2

Zunächst muss der Druck in 2962m Höhe, also auf Höhe des Zugspitzgipfels, berechnet werden.
Es wird angenommen, dass sowohl am Start�ugplatz Mühldorf am Inn und an der Zugspitze die
gleiche atmosphärische Schichtung vorliegt.

Die Temperatur auf Meereshöhe lässt sich aus der Auÿentemperatur am Flugplatz und der Flug-
platzhöhe mit Gleichung 18.14 berechnen:

T0 = T (zF )− a · zF
= (273.15 + 30)K + 6.5 · 10−3K/m · 1331 ft · 0.3048 ft/m = 305.79K

Der Druck auf Meereshöhe beträgt somit nach Gleichung 18.16:

p0 = p(zF ) ·
[
T (zF )

T0

] g
R·a

= 960 hPa ·
[
303.15K

305.79K

] 9.81m/s2

287 J/(kg K)·6.5·10−3 K/m

= 1004.70 hPa
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Es handelt sich hierbei um den wahren auf Meereshöhe reduzierten Druck unter Berücksichti-
gung des Temperaturein�usses. Dieser stimmt nicht mit QNH überein, weil für die Ermittlung
von QNH die Abweichung der lokalen Auÿentemperatur (hier: am Flugplatz) von der nach Stan-
dardatmosphäre in der entsprechenden Höhe zu erwartenden Temperatur (hier: auf Flugplatz-
höhe) nicht berücksichtigt wird.

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

T (zZ) = T0 + a · zZ
= 305.79K− 6.5 · 10−3K/m · 2962m = 286.53K

Für den Druck gilt nach Gleichung 18.16 bzw. 18.17:

p(zZ) = p0 ·
[
T (zZ)

T0

]− g
R·a

= 1004.70 hPa ·
[
286.53K

305.79K

] 9.81m/s2

287 J/(kg K)·6.5·10−3 K/m

= 713.88 hPa

Die vom Höhenmesser angezeigte Höhe entspricht nun der zugehörigen Druckhöhe nach Stan-
dardatmosphäre (Gleichung 18.23) abzüglich der Höhe, in der nach ISA der Druck QNH erreicht
wird, siehe Abbildung 18.15.

Die Druckhöhe auf Höhe des Zugspitzgipfels beträgt nach Gleichung 18.23:

zp,Z =
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
p(zZ)

1013.25 hPa

)0.1903
]

=
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
713.88 hPa

1013.25 hPa

)0.1903
]
= 2858.10m

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

zp,QNH =
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
QNH

1013.25 hPa

)0.1903
]

=
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
1007.6 hPa

1013.25 hPa

)0.1903
]
= 47.41m

Der Höhenmesser zeigt somit die folgende Höhe an:
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zZ,altimeter = zp,Z − zp,QNH = 2858.10m− 47.41m = 2810.70m

Es wird also eine geringere Höhe angezeigt als die tatsächliche Höhe des Zugspitzgipfels.

Aufgabenteil 3

Die Vorgehensweise ist identisch zu Aufgabenteil 2, lediglich die Auÿentemperatur am Flugplatz
hat sich verändert. Diese hat jedoch keinen Ein�uss auf den QNH-Wert, d.h. der QNH-Wert aus
Aufgabenteil 1 gilt weiterhin.

Für Temperatur und Druck auf Meereshöhe ergeben sich jetzt die folgenden Werte:

T0 = T (zF )− a · zF
= (273.15− 5)K + 6.5 · 10−3K/m · 1331 ft · 0.3048 ft/m = 270.79K

p0 = p(zF ) ·
[
T (zF )

T0

] g
R·a

= 960 hPa ·
[
268.15K

270.79K

]− 9.81m/s2

287 J/(kg K)·6.5·10−3 K/m

= 1010.66 hPa

Temperatur und Druck auf Höhe des Zugspitzgipfels betragen:

T (zZ) = T0 + a · zZ
= 270.79K− 6.5 · 10−3K/m · 2962m = 251.53K

p(zZ) = p0 ·
[
T (zZ)

T0

]− g
R·a

= 1010.66 hPa ·
[
251.53K

270.79K

] 9.81m/s2

287 J/(kg K)·6.5·10−3 K/m

= 685.94 hPa

Die Druckhöhe auf Höhe des Zugspitzgipfels beträgt nach Gleichung 18.23:
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zp,Z =
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
p(zZ)

1013.25 hPa

)0.1903
]

=
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
685.94 hPa

1013.25 hPa

)0.1903
]
= 3172.01m

Die Druckhöhe, auf der der QNH-Druck erreicht wird, bleibt gegenüber Aufgabenteil 2 unverän-
dert. Der Höhenmesser zeigt somit die folgende Höhe an:

zZ,altimeter = zp,Z − zp,QNH = 3172.01m− 47.41m = 3124.61m

Die nun angezeigte Höhe überschreitet die tatsächliche Höhe der Zugspitze und liegt insbesondere
auch höher als jene bei sommerlichen Auÿentemperaturen, siehe Aufgabenteil 2. Dies bestätigt
die Fliegerweisheit: �Im Winter sind die Berge höher.� Verlässt sich der Pilot auf die Höhenmes-
seranzeige (z.B. indem er der Ansicht ist, er könne bei einer angezeigten Höhe von 3000m den
Zugspitzgipfel über�iegen), so besteht die Gefahr der Kollision mit dem Berg.

Die tatsächliche Höhe des Zugspitzgipfels wird vom Höhenmesser lediglich dann korrekt ange-
zeigt, wenn die Auÿentemperatur bei QNH-Einstellung (hier: am Flugplatz) jener Temperatur
entspricht, die gemäÿ Standardatmosphäre in dieser Höhe (hier: Flugplatzhöhe) zu erwarten ist.
Auch in diesem Fall wird die Höhe allerdings nur dann korrekt wiedergegeben, wenn die at-
mosphärische Schichtung zwischen Flugplatz und Ziel (hier: Zugspitze) unverändert bleibt. Im
nächsten Aufgabenteil ist dies aufgrund des Ein�ugs in ein Tiefdruckgebiet nicht mehr der Fall.

Aufgabenteil 4

Die auf Meereshöhe reduzierte Temperatur T0 soll wie in Aufgabenteil 3 weiterhin T0 = 270.79K
betragen, sowohl am Ort des Flugplatzes als auch an der Zugspitze. Der auf Meereshöhe redu-
zierte Druck soll nun jedoch p0 = 1000 hPa betragen.

Damit beträgt die Temperatur am Zugspitzgipfel weiterhin T (zZ) = 251.53K. Der Druck am
Zugspitzgipfel beträgt nach Gleichung 18.16 bzw. 18.17 nun:

p(zZ) = p0 ·
[
T (zZ)

T0

]− g
R·a

= 1000 hPa ·
[
251.53K

270.79K

] 9.81m/s2

287 J/(kg K)·6.5·10−3 K/m

= 678.70 hPa

Die Druckhöhe auf Höhe des Zugspitzgipfels beträgt nach Gleichung 18.23:
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zp,Z =
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
p(zZ)

1013.25 hPa

)0.1903
]

=
288.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
678.70 hPa

1013.25 hPa

)0.1903
]
= 3254.97m

Die Druckhöhe, auf der der QNH-Druck erreicht wird, bleibt erneut unverändert. Damit zeigt
der Höhenmesser auf Höhe des Zugspitzgipfels � bei unveränderter QNH-Einstellung des Höhen-
messers (unveränderte atmosphärische Bedingungen am Flugplatz) � die folgende Höhe an:

zZ,altimeter = zp,Z − zp,QNH = 3254.97m− 47.41m = 3207.56m

Damit zeigt der Höhenmesser eine gegenüber Aufgabenteil 3 erhöhte Höhe an. D.h. beim Ein�ug
in das Tiefdruckgebiet darf der Pilot eine vergröÿerte angezeigte Höhe am Höhenmesser (hier:
3208m) nicht unterschreiten, um den Berg sicher zu über�iegen. Wird dies missachtet, besteht
Kollisionsgefahr mit dem Berg. Dies bestätigt die Fliegerweisheit: �Hoch nach tief geht schief.�

Übungsaufgabe 18.2

Aufgabenteil 1

FL 330 entspricht dem Flug auf einer Druckhöhe von zp = 33 000 ft. Der Druck auf dieser
Flug�äche lässt sich mit Gleichung 18.17 unter Verwendung der in Kapitel 18.4.3 gegebenen
ISA-Bezugswerte berechnen:

p(zp = 33 000 ft) = p0 ·
[
T0 + a · (z − z0)

T0

]− g
R·a

= 1013.25 hPa ·
[
288.15K− 0.0065K/m · 33 000 ft · 0.3048m/ft

288.15K

]5.2586
= 26 207Pa

Unter Verwendung dieses Drucks lässt sich nun die tatsächliche Flughöhe ebenfalls aus Gleichung
18.17 berechnen, indem die angegebenen MSL-Bezugswerte eingesetzt werden. Au�ösen nach der
Höhe z liefert mit z0 = 0m:

z = −TMSL

a
·

[
1−

(
p(zp = 33 000 ft)

pMSL

)−R·a
g

]

=
273.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
26 207Pa

1008 hPa

)0.1903
]
= 9502.7m

83



Aufgabenteil 2

Bei Standardatmosphäre entspricht FL 350 dem Flug in einer Höhe von z2 = zp,2 = 35 000 ft. FL
330 entspricht dem Flug in einer Höhe von z1 = zp,1 = 33 000 ft. Somit entspricht der vertikale
Abstand der Flugzeuge in der Standardatmosphäre ∆zp = zp,2 − zp,1 = 2000 ft = 609.6m .

Der tatsächliche vertikale Abstand der Flugzeuge in der gegebenen Atmosphäre ist jedoch ein
anderer. Der statische Druck auf der Flug�äche von Flugzeug 2 beträgt (Vorgehensweise siehe
Aufgabenteil 1):

p(zp = 35 000 ft) = p0 ·
[
T0 + a · (z − z0)

T0

]− g
R·a

= 1013.25 hPa ·
[
288.15K− 0.0065K/m · 35 000 ft · 0.3048m/ft

288.15K

]5.2586
= 23 849Pa

Die tatsächliche Flughöhe des Flugzeugs 2 beträgt somit (Vorgehensweise siehe Aufgabenteil
1):

z2 = −TMSL

a
·

[
1−

(
p(zp = 35 000 ft)

pMSL

)−R·a
g

]

=
273.15K

0.0065K/m
·

[
1−

(
23 849Pa

1008 hPa

)0.1903
]
= 10 081.1m

Somit beträgt der wahre vertikale Abstand der Flugzeuge mit z1 = 9502.7m aus Aufgabenteil
1:

∆z = z2 − z1 = 10 081.1m− 9502.7m = 578.4m

Aufgabenteil 3

Die Auÿentemperatur auf FL 330 beträgt nach ISA (Gleichung 18.14 mit T0 = 288.15K und
z0 = 0m):

TISA(zp = 33 000 ft) = T0 + a · (z − z0)

= 288.15K− 0.0065K/m · 33 000 ft · 0.3048m/ft

= 222.77K = −50.38 ◦C
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Die tatsächliche Auÿentemperatur unter Zugrundelegung der gegebenen MSL-Bezugswerte be-
trägt:

T (z = 9502.7m) = TMSL + a · (z − z0)

= 273.15K− 0.0065K/m · 9502.7m = 211.38K = −61.77 ◦C

Aufgabenteil 4

Die Dichtehöhe berechnet sich aus Gleichung 18.28 zu:

zρ =
288.15K

0.0065K/m
·

1−( p
1013.25 hPa

T
288.15K

)0.2350


=
288.15K

0.0065K/m
·

1−( 26 207Pa
1013.25 hPa
211.38K
288.15K

)0.2350
 = 9632.3m = 31 602 ft

Für den Druck p und die Temperatur T werden dabei die atmosphärischen Werte eingesetzt, die
in der Höhe vorliegen, in der sich das Flugzeug bewegt: p = p(zp = 33 000 ft) = 26 207Pa und
T = 211.38K. Weil die Auÿentemperatur kleiner ist als die nach ISA auf der entsprechenden
Druckhöhe zu erwartende Temperatur (siehe Aufgabenteil 3), ist die Dichtehöhe geringer als
die Druckhöhe: In Standardatmosphäre müsste weniger weit aufgestiegen werden, um die am
Flugzeug vorliegende Luftdichte zu erreichen.

Aufgabenteil 5

Die wahre Eigengeschwindigkeit 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 Auÿentemperatur nach Gleichung 7.16:

a =
√
κ ·R · T =

√
1.4 · 287 J/(kgK) · 211.38K = 291.4m/s

Somit beträgt die wahre Eigengeschwindigkeit des Flugzeugs:

VTAS = a ·Ma∞ = 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
q∞ = ρ∞/2 · V 2

∞ generiert wie jener, dem das Flugzeug tatsächlich ausgesetzt ist.

Zunächst wird die Luftdichte ρ am Ort des Flugzeugs berechnet:

ρ =
p

R · T
=

26 207Pa

287 J/(kgK) · 211.38K
= 0.432 kg/m3

Die EAS berechnet sich nach Gleichung 18.41:

VEAS = VTAS ·
√

ρ

ρMSL
= 241.9m/s ·

√
0.432 kg/m3

1.225 kg/m3
= 143.6m/s

Die CAS ist im kompressiblen Fall von der EAS verschieden (Kompressibilitätskorrektur). Der
Zusammenhang ist über Gleichung 18.48 gegeben. Für die CAS ergibt sich

VCAS = VEAS ·
√
5

Ma∞
· 1√

δ
·

√(
δ ·
(
0.2 ·Ma2

∞ + 1
) 7

2 − δ + 1
) 2

7 − 1

= 143.6m/s ·
√
5

0.83
· 1√

0.2586
·
√(

0.2586 · (0.2 · 0.832 + 1)
7
2 − 0.2586 + 1

) 2
7 − 1

= 152.5m/s

mit dem Druckverhältnis δ nach Gleichung 18.47:

δ =
p

pMSL
=

26 207Pa

101 325Pa
= 0.2586

86



Kapitel 19

Übungsaufgabe 19.1

Aufgabenteil 1

Das Höhenleitwerk stellt einen Einfachtrapez�ügel dar, dessen geometrische Neutralpunktlage
nach Tabelle 13.1 zu

xN25,t,l = ti,t ·
(
1

4
+

Λt

12
· (1 + 2λt) tanφt

)

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

St = (ti,t + ta,t)/2 · bt = (5.6m + 2.5m) · 9.8m = 79.4m2

Λt =
b2t
St

=
(2 · 9.8m)2

79.4m2
= 4.84

λt =
ta,t
ti,t

=
2.5m

5.6m
= 0.45

tanφt =
∆xLE,t + 0.25 · ta,t − 0.25 · ti,t

st
=

5.8m + 0.25 · 2.5m− 0.25 · 5.6m
9.8m

= 0.513

Somit ergibt sich für die lokale Neutralpunktlage des Höhenleitwerks:

xN25,t,l = ti,t ·
(
1

4
+

Λt

12
· (1 + 2λt) tanφt

)
= 5.6m ·

(
1

4
+

4.84

12
· (1 + 2 · 0.45) · 0.513

)
= 3.59m

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

xN25,t = xN25,t,l + xLE,i,t = 3.59m + 32.5m = 36.09m
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Aufgabenteil 2

Das dimensionslose Leitwerksvolumen berechnet sich nach Gleichung 19.16 zu:

Vt =
xN,w − xN,t

tµ,w
· St
S

Dabei ist zu beachten, dass die x-Koordinaten im körperfesten 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: xN25,w = 8.66m, tµ,w = 7.40m, S =
363.63m2. Für das dimensionslose Leitwerksvolumen ergibt sich nach Anpassung der positiven
x-Richtung (nach hinten) und unter Verwendung der ermittelten geometrischen Neutralpunkte:

Vt = −
xN25,w − xN25,t

tµ,w
· St
S

= −8.66m− 36.09m

7.40m
· 79.4m2

363.63m2
= 0.809

Aufgabenteil 3

Zunächst werden die Pfeilungswinkel der t/2-Linie zwischen Flügelwurzel und Flügelspitze be-
rechnet. Für den Trag�ügel ergibt sich nach Abbildung 13.5:

tanφt/2,w =
ta,w
2 +∆xLE,w − ti,w

2

sw
=

2.8m
2 + 18m− 12.5m

2

29.2m
= 0.4503

Für das Höhenleitwerk ergibt sich gemäÿ Abbildung:

tanφt/2,t =
ta,t
2 +∆xLE,t − ti,t

2

st
=

2.5m
2 + 5.8m− 5.6m

2

9.8m
= 0.4337

Die Flügelstreckung des Trag�ügels ist aus Aufgabe 13.1, Aufgabenteil 3, bekannt und beträgt
Λw = 9.38. Die Flügelstreckung des Höhenleitwerks wurde bereits in Aufgabenteil 1 zu Λt = 4.84
ermittelt. Mithilfe dieser Werte und der in der Aufgabenstellung angegebenen Gleichung ergeben
sich die folgenden Auftriebsgradienten für Trag�ügel und Höhenleitwerk:
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cAα,w =
2πΛw√

Λ2
w · (1−Ma2

∞) ·
(
1 +

tan2 φt/2,w

1−Ma2
∞

)
+ 4 + 2

=
2π · 9.38√

9.382 · (1− 0.832) ·
(
1 + 0.45032

1−0.832

)
+ 4 + 2

= 6.54

cAα,t =
2πΛt√

Λ2
t · (1−Ma2

∞) ·
(
1 +

tan2 φt/2,t

1−Ma2
∞

)
+ 4 + 2

=
2π · 4.84√

4.842 · (1− 0.832) ·
(
1 + 0.43372

1−0.832

)
+ 4 + 2

= 5.10

Der Auftriebsgradient der Trag�ügel-Leitwerks-Kombination berechnet sich nach Gleichung 19.12
zu:

cAα = cAα,w +

(
1− ∂αdw

∂α

)
· qt
q
· St
S

· cAα,t

= 6.54 + (1− 0.0) · 0.8 · 79.4m2

363.63m2
· 5.10 = 7.43

Aufgabenteil 4

Der Neutralpunkt der Trag�ügel-Leitwerks-Kombination berechnet sich nach Gleichung 19.24

xN = xN,w − tµ,w ·
(
1− ∂αdw

∂α

)
·
cAα,t

cAα
· V ∗

t ,

wobei erneut zu berücksichtigen ist, dass die x-Achse im �ugzeugfesten Koordinatensystem nach
vorn weist. Da gemäÿ Aufgabenstellung die x-Achse nach hinten weist, muss der zweite Summand
addiert werden, und es ergibt sich:

xN = xN25,w + tµ,w ·
(
1− ∂αdw

∂α

)
·
cAα,t

cAα
· qt
q
· Vt

= 8.66m + 7.40m · (1− 0.0) · 5.10
7.43

· 0.8 · 0.809 = 11.95m
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Aufgabenteil 5

Für ein Stabilitätsmaÿ von 8% liegt der Schwerpunkt 8% der Bezugs�ügeltiefe vor dem Neutral-
punkt, siehe Gleichung 19.28. Im angegebenen Koordinatensystem gilt somit:

xCG = xN − SM · tµ,w = 11.95m− 0.08 · 7.40m = 11.36m

Aufgabenteil 6

Für die Ermittlung des Stabilitätsmaÿes bei Ma∞ = 0.4 müssen die Berechnungsschritte aus
den Aufgabenteilen 4 und 5 wiederholt werden. Es ergeben sich die nachfolgenden Werte für die
Auftriebsgradienten:

cAα,w =
2πΛw√

Λ2
w · (1−Ma2

∞) ·
(
1 +

tan2 φt/2,w

1−Ma2
∞

)
+ 4 + 2

=
2π · 9.38√

9.382 · (1− 0.42) ·
(
1 + 0.45032

1−0.42

)
+ 4 + 2

= 5.00

cAα,t =
2πΛt√

Λ2
t · (1−Ma2

∞) ·
(
1 +

tan2 φt/2,t

1−Ma2
∞

)
+ 4 + 2

=
2π · 4.84√

4.842 · (1− 0.42) ·
(
1 + 0.43372

1−0.42

)
+ 4 + 2

= 4.17

cAα = cAα,w +

(
1− ∂αdw

∂α

)
· qt
q
· St
S

· cAα,t

= 5.00 + (1− 0.0) · 0.8 · 79.4m2

363.63m2
· 4.17 = 5.73

Somit ergibt sich die folgende veränderte Neutralpunktlage:

xN = xN25,w + tµ,w ·
(
1− ∂αdw

∂α

)
·
cAα,t

cAα
· qt
q
· Vt

= 8.66m + 7.40m · (1− 0.0) · 4.17
5.73

· 0.8 · 0.809 = 12.15m
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Der Neutralpunkt hat sich somit nach hinten verschoben, wodurch sich bei unveränderter Schwer-
punktlage das Stabilitätsmaÿ erhöht. Das Stabilitätsmaÿ beträgt nun nach Gleichung 19.28 unter
Berücksichtigung des angegebenen Koordinatensystems (x nach hinten positiv):

SM =
xN − xCG

tµ,w
=

12.15m− 11.36m

7.40m
= 0.106 = 10.6%
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Kapitel 20

Übungsaufgabe 20.1

Aufgabenteil 1

Zur Bestimmung des Oswald-Faktors wird zunächst die Flügelstreckung des Discus ermittelt.
Diese beträgt nach Gleichung 13.4:

Λ =
b2

S
=

(15m)2

10.6m2
= 21.2

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

e =
1

π · k · Λ
=

1

π · 0.016 · 21.2
= 0.937

cA, cW und E im Punkt des besten Gleitens lassen sich direkt aus der angegebenen Polaren und
Gleichung 20.9 ermitteln:

cA =

√
cW0

k
=

√
0.01

0.016
= 0.791

cW = 2 · cW0 = 2 · 0.01 = 0.020

E =

(
cA
cW

)
max

=
1√

4 · k · cW0
=

1√
4 · 0.016 · 0.01

= 39.53

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

cA =

√
3 · cW0

k
=

√
3 · 0.01
0.016

= 1.369

cW = 4 · cW0 = 4 · 0.01 = 0.040

E =

(
c
3/2
A

cW

)
max

=
1

4
·
(

3

k · 3
√
cW0

)3/4

=
1

4
·
(

3

0.016 · 3
√
0.01

)3/4

= 34.23
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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 zulässige Näherung darstellt.

Zunächst wird der nicht aufballastierte Discus betrachtet.

Die Fluggeschwindigkeit beträgt:

V =

√
2 cos (arctan(cW /cA))

cA ρ
· G
S

=

√
2 cos (arctan(0.020/0.791))

0.791 · 1.225 kg/m3
· 9.81 kgm/s

2 · 330 kg
10.6m2

= 25.11m/s

Die Sinkgeschwindigkeit berechnet sich mit Gleichung 20.67 und 20.58 zu:

ROD = V · sin γ = V · sin
(
− arctan

cW
cA

)
≈ −V · cW

cA
= −25.11m/s · 0.020

0.791
= −0.635m/s

Die aus einer Ausgangshöhe von 1000m zurückgelegte Strecke beträgt nach Gleichung 20.60 und
20.59:

∆s =
∆h

tan γ
= − ∆h

cW /cA
= −E ·∆h = −39.53 · (−1000m) = 39 528m

Zur Berechnung der Flugdauer wird die Höhendi�erenz durch die Sinkgeschwindigkeit geteilt:

∆t =
∆h

ROD
=

−1000m

−0.635m/s
= 1574.7 s

Die Berechnung für den aufballastierten Discus erfolgt analog, und es ergeben sich die folgenden
Werte:
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V =

√
2 cos (arctan(cW /cA))

cA ρ
· G
S

=

√
2 cos (arctan(0.020/0.791))

0.791 · 1.225 kg/m3
· 9.81 kgm/s

2 · 525 kg
10.6m2

= 31.67m/s

ROD = V · sin γ = V · sin
(
− arctan

cW
cA

)
≈ −V · cW

cA
= −31.67m/s · 0.020

0.791
= −0.801m/s

∆s =
∆h

tan γ
= − ∆h

cW /cA
= −E ·∆h = −39.53 · (−1000m) = 39 528m

∆t =
∆h

ROD
=

−1000m

−0.801m/s
= 1248.5 s

Durch das höhere Gewicht des Discus erhöhen sich dessen Fluggeschwindigkeit und Sinkrate im
Punkt des besten Gleitens. Die Flugdauer für einen Höhenverlust von 1000m reduziert sich dem-
zufolge. Die zurückgelegte Strecke aus einer gegebenen Ausgangshöhe bleibt jedoch unverändert,
weil diese nur von der aerodynamischen Güte (Gleitzahl) des Discus abhängt.

Aufgabenteil 3

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

Für den nicht aufballastierten Discus ergeben sich die folgenden Werte:

V =

√
2 cos (arctan(cW /cA))

cA ρ
· G
S

=

√
2 cos (arctan(0.040/1.369))

1.369 · 1.225 kg/m3
· 9.81 kgm/s

2 · 300 kg
10.6m2

= 19.08m/s

ROD = V · sin γ = V · sin
(
− arctan

cW
cA

)
≈ −V · cW

cA
= −19.08m/s · 0.040

1.369
= −0.557m/s
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∆s =
∆h

tan γ
= − ∆h

cW /cA
= −E ·∆h = −34.23 · (−1000m) = 34 233m

∆t =
∆h

ROD
=

−1000m

−0.557m/s
= 1795.1 s

Für den aufballastierten Discus ergeben sich die folgenden Werte:

V =

√
2 cos (arctan(cW /cA))

cA ρ
· G
S

=

√
2 cos (arctan(0.040/1.369))

1.369 · 1.225 kg/m3
· 9.81m/s

2 · 525 kg
10.6m2

= 24.06m/s

ROD = V · sin γ = V · sin
(
− arctan

cW
cA

)
≈ −V · cW

cA
= −24.06m/s · 0.040

1.369
= −0.703m/s

∆s =
∆h

tan γ
= − ∆h

cW /cA
= −E ·∆h = −34.23 · (−1000m) = 34 233m

∆t =
∆h

ROD
=

−1000m

−0.703m/s
= 1423.2 s

Zusammenfassend lässt sich feststellen:

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

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

� Die Gleitzahlen sind unabhängig vom Flugzeuggewicht.

� Fluggeschwindigkeit und Sinkgeschwindigkeit gehen mit abnehmendem Flugzeuggewicht
zurück.
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Aufgabenteil 4

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

VV = vw + ROD = 2m/s− 0.557m/s = 1.443m/s

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

∆t =
∆h

VV
=

500m

1.443m/s
= 346.5 s

Aufgabenteil 5

Der Auftriebsgradient des Trag�ügels beträgt nach der einfachen Prandtl'schen Traglinientheorie
nach Gleichung 14.40

cAα =
2πΛ

Λ + 2
=

2π · 21.2
21.2 + 2

= 5.74

mit der Streckung Λ = 21.2 aus Aufgabenteil 1.

Somit beträgt der Anstellwinkel relativ zur Nullauftriebsrichtung:

α =
cA
cAα

=
1.369

5.74
= 0.238 = 13.66◦

Die übrigen Gröÿen lassen sich unter Zuhilfenahme von Abbildung 18.6 ermitteln:

Für den Winkel γA = θ − α zwischen der xO- und der xA-Achse (Gleichung 18.4 mit αw = 0)
gilt mit Gleichung 20.58

γA = − arctan
cW
cA

= − arctan
0.040

1.369
= −1.67◦,

d.h. das Segel�ug weist einen aerodynamischen Bahnneigungswinkel von −1.67◦ gegenüber der
umgebenden Luftmasse auf. Somit ergibt sich die folgende Nicklage der körperfesten Bezugsachse
(Nullauftriebsrichtung des Trag�ügels) gegenüber der Horizontalen:
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θ = γA + α = −1.67◦ + 13.66◦ = 11.99◦

Der Bahnneigungswinkel berechnet sich aus dem Verhältnis zwischen kinematischer Vertikal-
und Horizontalgeschwindigkeit, wobei letztere der aerodynamischen Horizontalgeschwindigkeit
V · cos γA entspricht (rein vertikales Windfeld):

γ = arctan
VV
VH

= arctan
VV

V · cos γA
= arctan

1.443m/s

19.08m/s · cos(−1.67◦)
= 4.33◦

Damit beträgt der Wind-Anstellwinkel nach Gleichung 18.4:

αw = θ − γ − α = 11.99◦ − 4.33◦ − 13.66◦ = −6.00◦

Die Winkelverhältnisse des sich einstellenden Flugzustands sind in untenstehender Abbildung
näherungsweise dargestellt.

Übungsaufgabe 20.2

Aufgabenteil 1

Die Fluggeschwindigkeit des besten Steigens berechnet sich nach Gleichung 20.53:

VROCmax =

√√√√√√ T
G · G

S

3 ρ cW0

1 +

√√√√1 +
3(

cA
cW

)2
max

·
(
T
G

)2


Zur Berechnung benötigt werden Schub-Gewichts-Verhältnis und Flächenbelastung. Das Schub-
Gewichts-Verhältnis beträgt unter Standardbedingungen auf Meereshöhe:

T

G
=
TA,MSL

m0 · g
=

20 kN

7200 kg · 9.81m/s2
= 0.283
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Für die Flächenbelastung wird ebenfalls die Startmasse zugrundegelegt. Es ergibt sich:

G

S
=
m0 · g
S

=
7200 kg · 9.81m/s2

22.4m2
= 3153N/m2

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

(
cA
cW

)
max

=
1√

4 · k · cW0
=

1√
4 · 0.05 · 0.02

= 15.81

Unter Verwendung der MSL-Standarddichte von ρ = 1.225 kg/m3 ergibt sich für die Flugge-
schwindigkeit des besten Steigens:

V =

√√√√√√ T
G · G

S

3 ρ cW0

1 +

√√√√1 +
3(

cA
cW

)2
max

·
(
T
G

)2


=

√√√√ 0.283 · 3153N/m2

3 · 1.225 kg/m3 · 0.02

(
1 +

√
1 +

3

15.812 · 0.2832

)
= 158.7m/s = 571.2 km/h

Die zugehörige maximale Steigrate berechnet sich nach Gleichung 20.46:

ROC =V ·

[
T

G
− ρ

2
· V 2 cW0

(
G

S

)−1

− G

S
· 2 k

ρ · V 2

]

=158.7m/s ·
[
0.283− 1.225 kg/m3

2
· (158.7m/s)2 · 0.02 ·

(
3153N/m2

)−1
]
−

158.7m/s ·
[
3153N/m2 · 2 · 0.05

1.225 kg/m3 · (158.7m/s)2

]
= 27.8m/s

Aufgabenteil 2

Zunächst werden Temperatur und Luftdichte auf FL 330 (zp = 33 000 ft = 10 058.4m) nach
Gleichung 18.14 bzw. Gleichung 18.18 ermittelt. Die MSL-Bezugswerte sind in Kapitel 18.4.3
gegeben. Für die Lufttemperatur ergibt sich:

T = TMSL + a · z = 288.15K− 0.0065K/m · 10 058.4m = 222.77K = −50.38 ◦C
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Die Luftdichte berechnet sich zu:

ρ = ρMSL ·
[

T

TMSL

]− g
R·a−1

= 1.225 kg/m3 ·
[
222.77K

288.15K

] 9.81m/s2

287 J/(kg K)·6.5·10−3 K/m
−1

= 0.409 kg/m3

Der verfügbare Triebwerksschub auf FL 330 kann nun auf Basis von Gleichung 20.20 abgeschätzt
werden:

TA = TA,MSL · ρ

ρMSL
= 20 kN · 0.409 kg/m

3

1.225 kg/m3
= 6685N

Legt man erneut die Startmasse m0 zugrunde, so beträgt das Schub-Gewichts-Verhältnis nun:

T

G
=

TA
m0 · g

=
6685N

7200 kg · 9.81m/s2
= 0.095

Flächenbelastung und maximale Gleitzahl bleiben gegenüber Aufgabenteil 1 unverändert. Es
ergeben sich damit die folgenden Werte für die Geschwindigkeit des besten Steigens und die
beste Steigrate auf FL 330:

V =

√√√√√√ T
G · G

S

3 ρ cW0

1 +

√√√√1 +
3(

cA
cW

)2
max

·
(
T
G

)2


=

√√√√ 0.095 · 3153N/m2

3 · 0.409 kg/m3 · 0.02

(
1 +

√
1 +

3

15.812 · 0.0952

)
= 175.3m/s = 631.1 km/h

ROC =V ·

[
T

G
− ρ

2
· V 2 cW0

(
G

S

)−1

− G

S
· 2 k

ρ · V 2

]

=175.3m/s ·
[
0.095− 0.409 kg/m3

2
· (175.3m/s)2 · 0.02 ·

(
3153N/m2

)−1
]
−

175.3m/s ·
[
3153N/m2 · 2 · 0.05

0.409 kg/m3 · (175.3m/s)2

]
= 5.2m/s

Die Flugmachzahl stellt das Verhältnis aus Fluggeschwindigkeit und Schallgeschwindigkeit in
der freien Anströmung dar. Die Schallgeschwindigkeit berechnet sich aus der Temperatur nach
Gleichung 7.16:
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a =
√
κ ·R · T

√
1.4 · 287 J/(kgK) · 222.77K = 299.2m/s

Damit ergibt sich eine Flugmachzahl von:

Ma =
V

a
=

175.3m/s

299.2m/s
= 0.586

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

VEAS = VTAS ·
√

ρ

ρMSL
= 175.3m/s ·

√
0.409 kg/m3

1.225 kg/m3
= 101.3m/s

Aufgabenteil 3

Die maximale Reichweite des Strahl�ugzeugs berechnet sich nach Gleichung 20.86:

Rmax =
1

g · cf,j
·

√
2G

ρS
·
(√

cA
cW

)
max

· ln
(

G0

G0 −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:

(
c
1/2
A

cW

)
max

=
3

4

(
1

3 k · c3W0

)1/4

=
3

4

(
1

3 · 0.05 · 0.023

)1/4

= 22.66

Die weiteren Gröÿen sind gegeben bzw. wurden bereits berechnet. Für das Flugzeuggewicht ist
G = G0 einzusetzen. Es ergibt sich eine Reichweite von:

R =
1

g · cf,j
·

√
2G

ρS
·
(√

cA
cW

)
max

· ln
(

G0

G0 −Gf

)

=
1

9.81m/s2 · 4 · 10−5 kg/(N s)
·

√
2 · 9.81m/s2 · 7200 kg
0.409 kg/m3 · 22.4m2

· 22.66

· ln
(

9.81m/s2 · 7200 kg
9.81m/s2 · (7200 kg − 2000 kg)

)
= 2332 282m = 2332 km
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Aufgabenteil 4

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

V =

√
2G

cA · ρ · S
=

√
2

ρ

√
3 k

cW0

G

S

=

√
2

0.409 kg/m3
·
√

3 · 0.05
0.02

· 9.81m/s
2 · 7200 kg

22.4m2
= 205.4m/s = 739.4 km/h

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

Ma =
V

a
=

205.4m/s

299.2m/s
= 0.686

Aufgabenteil 5

Am Ende des Reichweiten�ugs beträgt die Masse der Hawker m1 = m0 − mf = 5200 kg. Für
diese Masse muss bei festgehaltenem Auftriebsbeiwert und fester Fluggeschwindigkeit weiter die
Auftriebsgleichung 20.22 erfüllt sein, woraus sich die (verringerte) Luftdichte berechnen lässt:

ρ =
2 ·m1 · g
cA · V 2 · S

=
2 · 5200 kg · 9.81m/s2

0.365 · (205.4m/s)2 · 22.4m2
= 0.296 kg/m3

Darin ist der Auftriebsbeiwert nach Gleichung 20.15 cA =
√
cW0/(3k) =

√
0.02/(0.15) =

0.365.

Die zugehörige Flughöhe entspricht der Dichtehöhe nach Standardatmosphäre. Weil die be-
rechnete Dichte die Dichte der Standardatmosphäre in 11 km Höhe (Tropopause) unterschrei-
tet (0.296 kg/m3 < 0.364 kg/m3, siehe Kapitel 18.4.3), �iegt die Hawker nun in der unteren
Stratosphäre. Die Flughöhe wird somit nach Gleichung 18.21 berechnet:

z = z11 km − R · T11 km
g

· ln
(

ρ

ρ11 km

)

Unter Verwendung der in Kapitel 18.4.3 gegebenen Bezugswerte �iegt das Flugzeug nun in einer
Höhe von:

zρ = 11 000m− 287 J/(kgK) · 216.65K
9.81m/s2

· ln
(
0.296 kg/m3

0.364 kg/m3

)
= 12 317m = 40 410 ft
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In Standardatmosphäre ISA+0 entspricht die Dichtehöhe zρ der Druckhöhe zp. Somit �iegt die
Hawker am Ende des Reichweiten�ugs auf FL 404 .

Obwohl sich die wahre Eigengeschwindigkeit des Flugzeugs nicht verändert hat, �iegt das Flug-
zeug nun mit einer veränderten Machzahl. Ursache ist die in der vergröÿerten Höhe reduzierte
Schallgeschwindigkeit. Weil die Temperatur in der unteren Stratosphäre konstant T = 216.65K
beträgt, beträgt die Schallgeschwindigkeit in FL 404:

a =
√
κ ·R · T

√
1.4 · 287 J/(kgK) · 216.65K = 295.0m/s

Damit ergibt sich eine Flugmachzahl von:

Ma =
V

a
=

205.4m/s

295.0m/s
= 0.696

Aufgabenteil 6

Beim Flug auf konstanter Flughöhe FL 330 reduziert sich die Reichweite gegenüber dem bislang
betrachteten Fall. Die so erreichbare Reichweite lässt sich nach Gleichung 20.90 berechnen und
beträgt unter Verwendung der bereits berechneten Werte:

R =
2

g · cf,j

√
2

ρS
·
√
cA
cW

(√
G0 −

√
G0 −Gf

)
=

2

9.81m/s2 · 4 · 10−5 kg/(N s)

√
2

0.409 kg/m3 · 22.4m2
· 22.6 ·(√

9.81m/s2 · 7200 kg −
√

9.81m/s2 · 5200 kg
)
= 2152 424m = 2152 km

Aufgabenteil 7

Für das Strahl�ugzeug reduziert sich die Reichweite mit sinkender Flughöhe, wie dieser Aufga-
benteil bestätigt.

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

T = TMSL + a · z = 288.15K− 0.0065K/m · 1828.8m = 276.26K = 3.11 ◦C

ρ = ρMSL ·
[

T

TMSL

]− g
R·a−1

= 1.225 kg/m3 ·
[
276.26K

288.15K

] 9.81m/s2

287 J/(kg K)·6.5·10−3 K/m
−1

= 1.024 kg/m3
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Die Reichweite berechnet sich analog zu Aufgabenteil 3. Es ergibt sich eine Reichweite von:

R =
1

g · cf,j
·

√
2G

ρS
·
(√

cA
cW

)
max

· ln
(

G0

G0 −Gf

)

=
1

9.81m/s2 · 4 · 10−5 kg/(N s)
·

√
2 · 9.81m/s2 · 7200 kg
1.024 kg/m3 · 22.4m2

· 22.66

· ln
(

9.81m/s2 · 7200 kg
9.81m/s2 · (7200 kg − 2000 kg)

)
= 1474 912m = 1475 km

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

Aufgabenteil 8

Die Flügelstreckung der Hawker beträgt nach Gleichung 13.4:

Λ =
b2

S
=

(13.26m)2

22.4m2
= 7.85

Dieser Trag�ügel operiert bei einer Anströmmachzahl von Ma = 0.686. Der inkompressibel
umströmte Vergleichs�ügel weist somit nach Gleichung 15.10 eine Streckung von

λik = Λ ·
√
1−Ma2 = 7.85 ·

√
1− 0.6862 = 5.71

auf. Damit ergibt sich nach der einfachen Prandtl'schen Traglinientheorie (Gleichung 14.40) der
folgende Auftriebsgradient des Vergleichs�ügels bei inkompressibler Strömung:

cAα,ik =
2πΛik

Λik + 2
=

2π · 5.71
5.71 + 2

= 4.65

Dieser Auftriebsgradient muss nun noch nach Gleichung 15.19 auf den kompressibel umströmten
Trag�ügel umgerechnet werden:

cAα =
cAα,ik√
1−Ma2

=
4.65√

1− 0.6862
= 6.40

Alternativ kann für den inkompressibel umströmten Vergleichs�ügel die erweiterte Traglinien-
theorie zur Berechnung des Auftriebsgradienten herangezogen werden. Die Vorgehensweise ist
analog, und die einzelnen Schritte resultieren schlieÿlich in Gleichung 15.23, wonach sich ein
Auftriebsgradient von
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cAα =
2πΛ√

Λ2 (1−Ma2) + 4 + 2
=

2π · 7.85√
7.852 (1− 0.6862) + 4 + 2

= 6.13

ergibt.

Somit beträgt der Anstellwinkel gegenüber der Nullauftriebsrichtung des Trag�ügels nach der
einfachen Traglinientheorie:

α =
cA
cAα

=
0.365

6.40
= 0.057 = 3.27◦

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

α =
cA
cAα

=
0.365

6.13
= 0.060 = 3.41◦
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Kapitel 21

Übungsaufgabe 21.1

Aufgabenteil 1

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

cA =

√
cW0

k
=

√
0.02

0.05
= 0.632

Dieser Auftriebsbeiwert ist auch er�iegbar, da er kleiner als der angegebene maximale Auftriebs-
beiwert cA,max = 1.5 des Flugzeugs ist.

Aufgabenteil 2

Gleichung 21.23 nach V 2 aufgelöst liefert:

V 2 =
2 · nz ·G
cA · ρ · S

Eingesetzt in Gleichung 21.25 ergibt sich:

nz =

√
ρ

2k (G/S)
· 2 · nz ·G
cA · ρ · S

·
[(

T

G

)
max

− ρ

2
· 2 · nz ·G
cA · ρ · S

· cW0

G/S

]

=

√
nz
k · cA

·
[(

T

G

)
max

− nz · cW0

cA

]

Durch Quadrieren ergibt sich die Gleichung:

n2z + n2z ·
cW0

k · c2A
− nz ·

1

k · cA
·
(
T

G

)
max

= 0

Weiter umgeformt ergibt sich:

nz ·
[
nz ·

(
1 +

cW0

k · c2A

)
− 1

k · cA
·
(
T

G

)
max

]
= 0
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Die Lösung nz = 0 ist physikalisch bedeutungslos, so dass sich die relevante Lösung durch
Nullsetzen der eckigen Klammer ergibt. Somit resultiert die folgende Bestimmungsgleichung für
nz:

nz =

1
k·cA ·

(
T
G

)
max

1 + cW0

k·c2A

cW0 und k sind aus der gegebenen Polaren bekannt, cA wurde bereits berechnet. Benötigt wird
noch das Schub-Gewichts-Verhältnis:

(
T

G

)
max

=
TA
m · g

=
TA,MSL · ρ

ρMSL

m · g

=
20 kN

·
0.493 kg/m3

1.225 kg/m3
6000 kg · 9.81m/s2 = 0.137

Der verfügbare Schub in der angegebenen Dichtehöhe wurde dabei mithilfe von Gleichung 20.20
berechnet.

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

nz =

1
k·cA ·

(
T
G

)
max

1 + cW0

k·c2A

=
1

0.05·0.632 · 0.137
1 + 0.02

0.05·0.6322
= 2.16

Dieser Lastfaktor liegt noch unterhalb des maximal zulässigen positiven Lastfaktors von nz,lim =
2.5, kann also ge�ogen werden.

Aufgabenteil 3

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

V =

√
2 · nz ·G
cA · ρ · S

=

√
2 · 2.16 · 9.81m/s2 · 6000 kg
0.632 · 0.493 kg/m3 · 22.4m2

= 190.9m/s
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Aufgabenteil 4

Der Kurvenradius berechnet sich nach Gleichung 21.19:

R =
V 2

g
√
n2z − 1

=
(190.9m/s)2

9.81m/s2 ·
√
2.162 − 1

= 1937.8m

Die Gierrate berechnet sich nach Gleichung 21.21:

ψ̇ =
g
√
n2z − 1

V
=

9.81m/s2 ·
√
2.162 − 1

190.9m/s
= 0.0985 s−1 = 5.64 ◦/s

Für eine Umkehrkurve von ∆ψ = 180◦ wird somit die folgende Zeit benötigt:

∆t =
∆ψ

ψ̇
=

π

0.0985 s−1
= 31.9 s

Aufgabenteil 5

Die Überziehgeschwindigkeit im stationären Horizontal�ug berechnet sich nach Gleichung 20.24:

VS =

√
2 ·G

cA,max · ρ · S
=

√
2 · 9.81m/s2 · 6000 kg

1.5 · 0.493 kg/m3 · 22.4m2
= 84.3m/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 nächste Aufgabenteil zeigt, kann mit einer reduzierten Flug-
geschwindigkeit (gegenüber der in Aufgabenteil 3 berechneten Fluggeschwindigkeit des höchsten
Lastfaktors nz,max ) ein geringerer Kurvenradius erreicht werden.
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Aufgabenteil 7

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

nz,max =

[ ρ
2V

2

k (G/S)
·
{(

T

G

)
max

− ρ

2
V 2 cW0

G/S

}]1/2

Der maximale auftriebslimitierte Lastfaktor wird nach Gleichung 21.27 berechnet:

nz,max =
ρ

2
V 2 cA,max

G/S

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

R =
V 2

g
√
n2z − 1

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

Unter Verwendung dieser Vorgehensweise und der angegebenen Daten sowie cA,max = 1.5 (Auf-
triebslimitierung) und cA = 0.632 (Schublimitierung) lassen sich die folgenden Werte ermitteln
(siehe Tabelle auf der folgenden Seite):
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V [m/s] nz,max (Auftrieb) nz,max (Schub) nz,max (e�ektiv) R [m]

55 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 1510.4
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-
trägt R = 949.6m . Der Lastfaktor beträgt nz = 1.55. Dieser Punkt stellt den Übergang vom
auftriebs- zum schublimitierten Kurven�ug dar. Gegenüber dem Kurven�ug mit maximalem
schublimitierten Lastfaktor (siehe Aufgabenteil 4) hat sich der Kurvenradius in etwa halbiert.

Trägt man die er�iegbaren Lastfaktoren über 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 Identi�kation des minimalen Kurvenra-
dius braucht die Berechnung nicht über die in Aufgabenteil 3 berechnete Geschwindigkeit des
höchsten Lastfaktors hinaus fortgesetzt werden: Für höhere 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 nz
zwangsläu�g ansteigen).
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Aufgabenteil 8

Die Gierrate berechnet sich nach Gleichung 21.21 zu:

ψ̇ =
g
√
n2z − 1

V
=

9.81m/s2 ·
√
1.5492 − 1

105m/s
= 0.1106 s−1 = 6.34 ◦/s

Für eine Umkehrkurve von ∆ψ = 180◦ wird nun die folgende Zeit benötigt:

∆t =
∆ψ

ψ̇
=

π

0.1106 s−1
= 28.4 s

Übungsaufgabe 21.2

Aufgabenteil 1

Die Manövergeschwindigkeit berechnet sich nach Gleichung 21.31 mit der Bedingung nz =
nz,lim = 2.5:

VA =

√
2 · nz,lim ·m · g
cA,max · ρMSL · S

=

√
2 · 2.5 · 7000 kg · 9.81m/s2
1.5 · 1.225 kg/m3 · 22.4m2

= 91.3m/s

Es handelt sich die Equivalent Airspeed (EAS).

Auf FL 280 (zp = 28 000 ft = 8534.4m) beträgt die Dichte nach ISA ρ = 0.493 kg/m3 (siehe
Angabe in Aufgabe 21.1). Die wahre Eigengeschwindigkeit (TAS) berechnet sich nach Gleichung
18.41 zu:

VTAS = VEAS ·
√
ρMSL

ρ
= 91.3m/s ·

√
1.225 kg/m3

0.493 kg/m3
= 144.0m/s

Aufgabenteil 2

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

1. Ermittlung der Höhe in Metern durch zp [m] = FL · 1000 ft · 0.3048m/ft.

2. Berechnung der Temperatur nach ISA mithilfe von Gleichung 18.14 (Tropsphäre) bzw.
T = 216.65K = const. (untere Stratosphäre) unter Verwendung der Bezugsdaten aus
Kapitel 18.4.3.
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3. Berechnung der Dichte nach Gleichung 18.18 (Troposphäre) bzw. 18.21 (untere Stratosphä-
re) unter Verwendung der Bezugsdaten aus Kapitel 18.4.3.

4. Berechnung der wahren Eigengeschwindigkeit der Low-Speed Bu�et-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 Bu�et-Grenze aus der ange-
gebenen maximalen Flugmachzahl mittels Vmax Ma = MaMO · a.

Es ergeben sich die nachfolgenden Werte:

FL zp [m] T [K] ρ [kg/m3] VS [m/s] a [m/s] Vmax Ma [m/s] Vmax q [m/s]

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 2438.4 272.30 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 68.3 327.1 245.4 177.3
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 71.7 323.5 242.6 186.1
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 8229.6 234.66 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 94.5 303.1 227.4 245.3
310 9448.8 226.73 0.441 96.2 301.8 226.4 249.9
320 9753.6 224.75 0.425 98.0 300.5 225.4 254.6
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FL zp [m] T [K] ρ [kg/m3] VS [m/s] a [m/s] Vmax Ma [m/s] Vmax q [m/s]

330 10058.4 222.77 0.409 99.9 299.2 224.4 259.5
340 10363.2 220.79 0.394 101.8 297.8 223.4 264.4
350 10668.0 218.81 0.379 103.8 296.5 222.4 269.6
360 10972.8 216.83 0.365 105.8 295.2 221.4 274.8
370 11277.6 216.65 0.349 108.2 295.0 221.3 280.9
380 11582.4 216.65 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 14630.4 216.65 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
530 16154.4 216.65 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
550 16764.0 216.65 0.147 166.7 295.0 221.3 433.0
560 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
580 17678.4 216.65 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 0.105 197.3 295.0 221.3 512.4
630 19202.4 216.65 0.100 202.1 295.0 221.3 524.8
640 19507.2 216.65 0.095 207.0 295.0 221.3 537.6
650 19812.0 216.65 0.091 212.1 295.0 221.3 550.7
660 20116.8 216.65 0.087 217.2 295.0 221.3 564.1
670 20421.6 216.65 0.083 222.5 295.0 221.3 577.8
680 20726.4 216.65 0.079 227.9 295.0 221.3 591.9
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 VS mit Vmax Ma lässt sich die Co�n Corner ermitteln. Diese liegt auf
FL 660 bei einer wahren Eigengeschwindigkeit von V = 221.3m/s . Der zulässige Geschwin-

digkeitsbereich auf FL 450 beträgt VS = 131.1m/s < V < Vmax Ma = 221.3m/s . Im folgenden
Diagramm sind Low-Speed- und High-Speed Bu�et-Grenze (sowie die Staudruckgrenze, siehe Auf-
gabenteil 3) gra�sch über der Höhe aufgetragen.
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Aufgabenteil 3

Die Forderung nach konstantem Staudruck entspricht der De�nition der Equivalent Airspeed
(EAS), welche durch die maximale Fluggeschwindigkeit auf Meeresniveau gegeben ist. Die durch
die Staudruckgrenze gegebene maximale wahre Eigengeschwindigkeit (TAS) für eine gegebene
Höhe lässt sich nach Gleichung 18.41 mit VEAS = VMOMSL

berechnen:

VTAS = VEAS ·
√
ρMSL

ρ
= VMOMSL

·
√
ρMSL

ρ
= Vmax q

Die entsprechenden Zahlenwerte sind in der Tabelle aus Aufgabenteil 2 bereits eingetragen (rech-
te Spalte). Durch Vergleich von Vmax q mit Vmax Ma lässt sich die Höhe ermitteln, in der die
Staudruck- in die Schüttelgrenze übergeht. Diese liegt auf FL 270 bei einer wahren Eigenge-
schwindigkeit von V ≈ 230m/s.
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Kapitel 24

Übungsaufgabe 24.1

Die Überziehgeschwindigkeit bei maximalem Landegewicht soll 10% unter der in Tabelle 24.1
angegebenen Landegeschwindigkeit liegen und somit VS = 0.9 · VL = 0.9 · 72m/s = 64.8m/s
betragen.

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

cA,max =
2 ·m · g
ρ · V 2

L · S
=

2 · 186 000 kg · 9.81m/s2

1.225 kg/m3 · (64.8m/s)2 · 372m2
= 1.907

Dieser Auftriebsbeiwert soll nun gemäÿ Aufgabenstellung jenem des Trag�ügels entsprechen, so
dass Gleichung 24.1 angewendet werden kann:

cA,max = ca,max ,cl ·
Scl
S

+ ca,max ,fl ·
Sfl
S

Mit Scl/S = 1− Sfl/S lässt sich schreiben:

cA,max = ca,max ,cl ·
(
1−

Sfl
S

)
+ ca,max ,fl ·

Sfl
S

Aufgelöst nach dem gesuchten Flächenanteil des mit Hochauftriebshilfen auszustattenden Flü-
gelbereichs ergibt sich:

Sfl
S

=
cA,max − ca,max ,cl

ca,max ,fl − ca,max ,cl
=

1.907− 1.2

2.5− 1.2
= 0.544

Es ist also 54.4% der Flügel�äche mit Hochauftriebshilfen auszustatten.
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