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1. Einleitung

Die genaue Berechnung der Wider-
stédnde eines Segelfugzeuges erfordert
einen sehr grossen Rechenaufwand.
Deshalb war es sinnvoll, ein genaues
Rechenverfahren zu entwickeln und fir
einen elektronischen Rechenautoma-
ten zu programmieren. Damit erhalt
der Konstrukteur erstmalig die Gele-
genheit, den Einfluss einzelner Para-
meter auf die Flugleistungen-durch Va-
riation dieser Parameter in kiirzester
Zeit zu erfassen und diese Ergebnisse
zur Optimierung seiner Konstruktion
mit heranzuziehen.

H. Treiber hat bereits ein Verfahren
zur Widerstandsberechnung entwickelt
[1]. Dieses Verfahren hat allerdings ei-
nige Ungenauigkeiten und Vernachlas-
sigungen bei der Berechnung der Flii-
gel- und Hohenleitwerkswiderstande,
die zum Teil gemacht wurden, um den
Rechenaufwand nicht zu gross werden
zu lassen.

Bei dem hier beschriebenen Verfahren
wurde vom Treiberschen Verfahren
ausgegangen und alle Ungenauigkei-
ten und Vernachléassigungen eliminiert.
Ausserdem konnen Kreisflugpolaren
berechnet werden. Durch Eingabe von
Steuerzahlen kénnen Auftriebsvertei-
lungen und Kreisflugpolaren sowie die
Geradeausflugpolaren von einem dem
Rechner-angeschlossenen Plotter ge-
zeichnet werden. Durch Eingabe einer
anderen Steuerzahl kénnen Datenkar-
ten fir ein Rechenprogramm zur Be-
rechnung der Reiseflugleistung [2]
gestanzt werden.

2. Theoretische Grundlagen

Mit dem vorliegenden Rechenverfahren
kénnen die Flugleistungen lber den
ganzen Geschwindigkeitsbereich ge-
rechnet werden, also auch fiir den
Sturzflug. Dies ist besonders wichtig
fir die Flugleistungen bei ausgefahre-
nen Bremsklappen und Bremsschirm,
da hier der Sturzflug erreicht werden
kann, ohne dass die Festigkeitsgren-
zen des Flugzeuges iiberschritten wer-
den. Es kann also nicht mehr unter
der Annahme kleiner Bahnneigungs-
winkel gerechnet werden.

Deshalb wird mit folgenden Formeln
gerechnet:
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Da alle Widerstandsanteile bis auf den
induzierten Widerstand und die Wider-
stédnde von Bremsklappen und &hnli-
chem infolge Grenzschichteinfliissen
stark von der Re-Zahl abhangig sind,
wird zuerst folgender Wert berechnet:

Re/1=Vq - 2/o/v

Durch Multiplikation mit der jeweiligen
Lénge des zu berechnenden Flugzeug-
teiles erhalt man die Re-Zahl am ent-
sprechenden Teil.

Hierbei ergibt sich die Schwierigkeit,
dass der Staudruck q, wie oben ange-
zeigt, vom Widerstandsbeiwert abhéngt,
der ja erst berechnet werden soll. Hier
wére also eine literationsrechnung erfor-
derlich. Da der Staudruck aber nur iiber
die Re-Zahl in die Widerstandsberech-
nung eingeht, kann eine geringe Unge-
nauigkeit im Wert des Staudrucks in
Kauf genommen werden, ohne den zu
berechnenden Widerstandsbeiwert zu
beeinflussen. Es wird deshalb mit ei-
ner einfachen N&herung der zum er-
sten c,-Wert der Berechnung gehdérige
cw-Wert berechnet.

cw =0,05/F + (cyp + Cuk) +Ca2/mA

Hierbei ist ¢, der, auf die Fliigelfla-
che bezogene Widerstandsbeiwert von
Bremsklappen und Bremsschirm.

Bei den weiteren Rechengéangen wird
der c,-Wert des Fliigels jeweils um
0,05 erhéht. Es genligt jetzt, jeweils
den zuletzt berechneten C-Wert zur
Berechnung des Staudruckes zu be-
nutzen. In der Ergebnisliste wird der
so berechnete Staudruck und der mit
dem tatsachlichen c-Wert berechnete
Staudruck ausgedriickt. Der Unter-
schied ist minimal.

Die einzelnen Widerstandsanteile

1. Der Profilwiderstand des Fligels

Da der Fliigel die grosste Wider-
standsflédche darstellt, wird hier beson-
ders genau gerechnet. An 20 Fliigel-
schnitten langs der Halbspannweite

~ wird die Re-Zahl und der jeweilige

c,-Wert berechnet. Die c,-Werte langs
der Spannweite werden mit dem Nahe-
rungsverfahren zur Berechnung der
Auftriebsverteilung nach Schrenk be-
rechnet. Aus gemessenen Profilpolaren
muss dann zu der jeweiligen Re-Zahl
und dem c,-Wert das entsprechende
c-Profil herausgesucht werden. Bei
der Rechnung mittels Computer wiirde
dies einen erheblichen Eingabeauf-
wand bedeuten, da ein ganzes Feld
von c,-c,~-Polaren eingegeben wer-
den miisste.

Wenn man die Widerstandsbeiwerte
Uber der Re-Zahl mit dem Auftriebs-
beiwert als Parameter auftragt (Dia-
gramm 1), erkennt man, dass die Wi-
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derstandsbeiwerte bei Unterschreitung
einer bestimmten Re-Zahl stark
ansteigen. Die c¢-Re-Polaren sind fiir
alle c,-Werte &hnlich. Wenn man die
c,-Cy-Polare fiir eine Re-Zahl

einliest, kann man ausgehend da-

von die ¢,-Werte bei anderen Re-Zah-
len bestimmen, wenn man die c-Re-
Polaren in ausreichender Genauigkeit
zur Verfiigung hat. Im Programm wer-
den die c,,-Re-Polaren durch 4 Punkte
vorgegeben, durch die ein Naherungs-
polynom gelegt wird. Durch Eingabe
dieser wenigen Werte steht nun das
ganze c,-c,-Re-Feld in ausreichen-
der Genauigkeit zur Verfagung.

2. Der induzierte Widerstand des Fl(-
gels

Alle Flugelgrundrisse, die von dem el-
liptischen abweichen, haben einen
grésseren induzierten Widerstand als
der elliptische Grundriss. Dies kann
durch einen Erweiterungsfaktor k dar-
gestellt werden. In [1] sind diese Fak-
toren mit Hilfe der Traglinientheorie
berechnet worden, und fir die ver-
schiedenen Grundrisse und Schran-
kungsverlaufe in Diagrammen, siehe
unten, aufgetragen worden.

Der Wert k muss in Abhangigkeit vom
c, des Fligels eingelesen werden.
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3. Der Widerstand des Héhenleitwer-
kes

Hierzu muss zuerst der c,-Wert des
Hohenleitwerkes berechnet werden.
Wenn die Summe der Momente um
den Schwerpunkt gebildet wird, gilt
folgende Formel:

Can = (Cmo * T + Cppp * Xs)-
F/(ru - xs)/Fy
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Der induzierte Widerstand wird wie
beim Fligel berechnet. Allerdings wird
hier der Wert k als von ¢,z unabhén-
gig angenommen. Fir die Berechnung
des Profilwiderstands wird der
c4-Wert als konstant tiber die Hohen-
leitwerksspannweite angenommen. Die
Profilpolare wird genauso wie beim
Flugel eingegeben. Dies ist fiir Pendel-
ruder exakt. Bei Klappenrudern muss
noch bertcksichtigt werden, dass sich
der Profilwiderstand infolge des, zu
der Gleichgewichtslage gehdrigen,
Klappenausschlages erhdht. Diese Wi-
derstandserhéhung kann im Rechen-
programm nur durch entsprechende
Eingabe der Profilpolaren bertlicksich-
tigt werden.

4. Widerstand des Seitenleitwerkes
Hier braucht keine ganze Profilpolare
eingelesen werden, es geniigt der
cy-Wert fiir cy, = 0 und die Beriick-
sichtigung der Re-Zahlabhéangigkeit.

5. Widerstand des Rumpfes

Ueber die Widerstdnde von Rumpfkor-
pern gibt es leider fast keine Messun-
gen. Brauchbar sind nur die Messun-
gen, die in letzter Zeit im Stuttgarter
Laminarwindkanal durchgefiihrt wur-
den. Die Ergebnisse, die in [1] angege-
ben sind, wurden fest einprogram-
miert. Es erschien nicht sinnvoll, eine
Rumpfpolare einzulesen, da bisher nur
Messungen von zwei Rumpfkdrpern zur

Verfiigung stehen. Die Modelle ent-
sprachen Rimpfen mit eingestrakten
Hauben ohne Haubenspalten mit abge-
rundeten Spitzen. Die dickste Stelle,
die entscheidend fiir den Umschlag
von laminarer in turbulente Grenz-
schicht ist, liegt bei 25%0 der Rumpf-
lange. Das eine Modell war nach der
dicksten Stelle stark eingeschnirt, das
andere war nicht eingeschniirt. Durch
entsprechende Eingabe einer Steuer-
zahl kann die Polare fiir den einge-
schnirten Rumpf, die fiir den nicht
eingeschnurten Rumpf oder ein Mittel-
wert zur Rechnung herangezogen wer-
den. Wenn der Rumpf langer oder kiir-
zer als 4mal die Lange von Rumpfspit-
ze bis zur dicksten Stelle ist, wird dies
bertcksichtigt, indem fiir diesen Teil
der Widerstand der ebenen Platte mit
gleicher Oberflache hinzugezahit bzw.
abgezogen wird.

Wenn der Umschlag von laminarer
Grenzschicht infolge von Haubenspal-
ten oder ahnlichem verfriint eintritt
(normalerweise erfolgt der Umschlag
bei glatten und ungestdrten Rumpfkor-
pern 7% der Rumpflange hinter der
dicksten Stelle), muss die zuséatzlich
turbulent umspiilte Oberflache einge-
geben werden. Der Widerstand des
turbulent umspiilten Teiles ist ungefahr
um 50% hoher als bei laminarer
Grenzschicht. Die gemessenen Wider-
standsbeiwerte sind auf die Rumpf-
oberflache bezogen und von der Re-
Zahl und Rumpfanstellwinkel abhéngig
(siehe Diagramm).

Um den Rumpfanstellwinkel berechnen
zu konnen, miissen der Null-Anstell-
winkel des Fliigels und der Einstell-
winkel eingegeben werden. Wenn ein
Woélbklappenflugzeug nur durch Einga-
be der Hiillpolaren berechnet werden
soll, ergibt sich die Schwierigkeit,

dass sich der Null-Anstellwinkel bei
Woélbklappenausschlagen verandert.

Fir genaue Berechnungen sollte man
nicht mit der Hillpolare rechnen,
sondern fiir jede Wolbklappenstellung
eine getrennte Rechnung durchfiihren.

Der Interferenzwiderstand der Fligel-
Rumpf-Kombination kann, wenn er
nach geeigneten Unterlagen ermittelt
wurde, fiir jeden c,-Wert eingelesen
werden.

Berechnung der Kreisflugpolaren

Die Kreisflugpolaren, die die Sinkge-
schwindigkeit, die Kreisfluggeschwin-
digkeit und den Querneigungswinkel

@ Uiber dem Kurvenradius aufgetragen
zeigen, werden fiir jeden c,-Wert der
Geradeausflugleistungsberechnung be-
rechnet. Hierzu wird jeweils mit dem
cw-Wert der Geradeausflugpolaren ge-
rechnet. Das ist nicht ganz exakt, da
sich im Kurvenflug der Widerstand des
Héhenleitwerkes infolge des grosseren
Hdéhenruderausschlages erhéht. Zum
anderen erhoht sich aber auch die Re-
Zahl, da die Kreisfluggeschwindigkeit
grossere als die Geradeausflug-
geschwindigkeit bei gleichen c, ist.
Durch die Vergrosserung der Re-Zahl
verkleinert sich der Grenzschicht-
widerstand. Da sich beide Effekte teil-
weise kompensieren und eine genaue
Berechnung einen ungerechtfertigt ho-
hen Rechenaufwand erfordert, wurde
mit dieser Ndherung gerechnet.

Im Kurvenflug gelten folgende For-
meln:

z
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Dies wird in der Rechnung ndherungs- Z = Y =Asing »sing =
weise bericksichtigt, indem der Rumpf
seinen Anstellwinkel um ein Drittel G/F-2
des Betrages dndert, wie bei starrem g r-cap
Profil. Da die Aenderung des Wider- T et L
standes mit dem Anstellwinkel gering = _ V- cw B =]/3 G/F &
ist, ist diese Naherung ausreichend. cos@c, ° pcadcosdz W
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3. Vergleich der Rechnung mit Flug-
messungen )

Zur Vergleichsrechnung bot sich das
Serienflugzeug ASW 15 an, welches
repréasentativ fiir den heutigen Stand
des Segelflugzeugbaus ist. Von diesem
Flugzeug standen alle zur Rechnung
notwendigen Daten und vermessene
Profilpolaren zur Verfiigung. Ein Flug-
zeug dieses Typs wurde im Winter
1970/71 von der Akaflieg Braunschweig
nach dem Hoéhenstufenverfahren ver-
messen.

Die Rechnung wurde zunachst ohne
Fligel-Rumpfinterferenzwiderstand
durchgefiiht. Ebenso wurden Wider-
standserh6hungen durch Klappenspal-
te etc. nicht beriicksichtigt.

Da die so berechnete Polare im ge-
samten Bereich etwas besser war, als
die gemessene, wurde ein konstanter
Widerstand von ¢ = 0,19'107 hinzu-
gezahlt, der die zuvor vernachlassigten
Widerstandsanteile darstellt. Diese Po-

lare ist in Diagramm 2 dargestellt und
stimmt sehr gut mit der berechneten
tiberein.

Zusatzlich wurde noch eine Polare be-
rechnet und in Diagramm 2 aufgetra-
gen, bei der der Interferenzwiderstand
nach [1] beriicksichtigt wurde. Diese
Polare stimmt nicht mit der gemesse-
nen liberein. Die Angaben nach [1]
sind somit fir Segelflugzeuge mit ih-
ren grossen Fliigelstreckungen und re-
lativ kleinen Riimpfen nicht zu verwen-
den. Es erscheint deshalb ratsam, den
Interferenzwiderstand nicht derart zu
beriicksichtigen.

4. Einige Ergebnisse

Die Schwerpunktiage des Segelflug-
zeuges hat einen wesentlichen Ein-
fluss auf die Flugleistungen. Bei Profi-
len mit hohem c,,, wie zum Beispiel
ein ausgeschlagenes Woélbklappenpro-
fil und kurzem Leitwerkshebelarm
(D-365g = 10°) kann sich eine Ver-
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schlechterung der besten Gleitzahl um
5 Punkte bei vorderster Schwerpunkt-
lage gegentiber der hintersten erge-
ben. Bei starrem Profil und grossem
Leitwerkshebelarm, wie ihn die D-38
besitzt, betragt die Differenz nur 2
Punkte, bei kurzem Hebelarm 3 Punkte
(siehe Diagramm 3). Ebenfalls hat die
Flachenbelastung einen Einfluss auf
die c,-c-Polare, da sich die Re-Zah-
len andern. Bei der D-38 &ndert sich
die beste Gleitzahl um 1,3 Punkte bei
einer Aenderung der Flachenbelastung
um 6 kp/m? (siehe Diagramm 4). Samt-
liche in diesem Bericht angegebenen
Polaren wurden mit dem hier beschrie-
benen Verfahren berechnet.

Literaturangaben

1. H. Treibere: Die Berechnun%der Widerstands-
polaren von Segelflugzeugen (Diplomarbeit Lehr-
stuhl fiir Strdmungsmechanik TU Braunschweig)

2. G. Schapka: Einfluss der erwarteten Aufwind-
verhaltnisse auf die optimale Konstruktion eines
Segalllu?zeuges (unverdffentlichte Studienarbeit
Lehrstuhl fir Flugtechnik TH Darmstadt)




