Fliigelprofile

Von HANSHEIRI THOMANN

1. Druckverteilung

Damit wir uns verstehen, mufl ich zuerst einige Kapitel der
Aerodynamik wieder aufpolieren. Was Druck ist, hat jeder
schon erfahren, der einige Meter tief getaucht ist. Von allen
Seiten werden auf den Korper Krifte ausgeiibt. Hétten wir
einen Barometer mitgefiihrt, so hitten wir gesehen, wie
dieser steigt, wenn wir tiefer tauchen. Der Druck ist unten
also groBer als oben. Die Krifte auf die tiefer liegenden
Teile unseres Korpers (iiberwiegend nach oben gerichtet)
sind also groBer als jene auf die oberen Teile (iiberwiegend
nach unten gerichtet), so dal uns alle Krifte zusammen
nach oben driicken. Die Tatsache, daB ein Korper gegen das
Gebiet mit tiefem Druck gedriickt wird, werden wir spéter
benotigen.

Weiter ist eine Tatsache wichtig, die von Bernoulli (bereits
vor der franzdsischen Revolution) entdeckt wurde. Dieser
Satz sagt aus, daB in einer bewegten Fliissigkeit der Druck
dort klein ist, wo die Geschwindigkeit grof ist.

(r+ 'g‘ ye = konst.,

p = Druck, ¢ = Luftdichte, V = Geschwindigkeit).

Als einfaches Beispiel betrachten wir einen Flugzeug-
hangar, der quer angeblasen wird (bei Sturm). Bei 4 (in
Fig. 1) ist die Geschwindigkeit klein und der Druck deshalb
groB. Offnet man dort
die Tiire, so wird der
Druck im Hangar stei-
gen. Oben am First (bei
B) ist die Geschwindig-
keit groB, der Druck also
tief, so daB die Ziegel
dort abgehoben werden.
War der Hangar aus
Blech, so wird das Ganze
auf einmal gehoben, was
den Auftrieb eindriick-
) lich demonstriert.

Bei einem Profil sind die Verhéltnisse ganz dhnlich. Das
Profil und die Geschwindigkeiten sind in Fig. 2 aufgezeichnet
(je linger die Pfeile, um so gréBer ist die Geschwindigkeit).
Wie sich die Geschwindigkeiten am Profilumfang verteilen,
148t sich nicht ohne weiteres sagen. Es gibt Verfahren, sie
fiir jedes beliebige Profil zu rechnen. Der Arbeitsaufwand
mit dem Rechenschieber betrigt leider etwa 20 Stunden.
Der Druckverlauf, der sich dann nach Bernoulli leicht
ergibt, ist ebenfalls in Fig. 2 gezeigt. Um diese Figur zu
verstehen, denken wir uns ein Barometer mit der Luft
entlang der Bahn 1 mitbewegt. Lesen wir an jedem Punkt
des Profils das Barometer ab und zeichnen den Druck an
dieser Stelle auf, so erhalten wir die «Druckverteilung» in
Fig. 2. Weit vor dem Profil zeigt das Barometer ungestorten
Druck (1 Atmosphére) an. Je ndher wir dem Staupunkt 4
kommen, um so kleiner wird die Geschwindigkeit und um
so gréBer der Druck (Barometer steigt). Um die Nase herum
steigt die Geschwindigkeit rasch, und der Druck sinkt ent-
sprechend, nidmlich unter eine Atmosphire (deshalb der
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Fig. 1 Beispiel fiir die Wirk\ing der Luftkrifte
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Name Saugseite fiir die Profiloberseite). Nach dem Druck-
minimum (bei D) steigt der Druck wieder langsam an und
ist am Endholm etwas groBer als der Atmosphérendruck.
Auf der Unterseite sind die Geschwindigkeiten klein, der
Druck deshalb groBl. Da der Druckunterschied zwischen
Ober- und Unterseite der Kraft auf einen Quadratzentimeter
des Fliigels entspricht, ist die schraffierte Fliche ein Mal3
fiir den Auftrieb, den das Profil liefert. In Fig. 2 habe ich

0,51 Druck an Unterseite (Bahn 2)
/A /WWW////W\
y o
c
2
o
] E S
El 3| 05 3
2 - © Druck an Oberseite
§ = (Bahn 1}
=
e & v c
' s 3 eEr o |E
- o
4y ° 0
154 D = ) )
5 > Qé E ist Lage der laminaren
§ - Ablésung (gerechnet)
g 2 f ist Gebiet von Umschlag
< E (beobachtet)
- =)
Y

Fig. 2 Druckverteilung am Profil Go 417

das Profil Go 417 aufgezeichnet und die Druckverteilung
dafiir gerechnet. Das Profil ist so angestellt, daB ¢, = 1,05
wird. Die Geschwindigkeit betrdgt ungefdhr 4 m/s (¢ - V2 =
1 kg/m?). 2

VergréBern wir den Anstellwinkel, so wird der « Umwegy,
den die Stromung auf der Saugseite machen muB, und damit
die Geschwindigkeit groBer, der Unterdruck tiefer, und wir
erhalten mehr Auftrieb. Leider legt die Grenzschicht sehr
bald ihr Veto dagegen ein.

2. Grenzschicht

Wir betrachten eine sehr diinne ebene Platte, die in der
Langsrichtung angestromt wird (Fig. 3). Wir denken uns
eine Luftsdule vor dieser Platte mit Rauch markiert. Die
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Fig. 3 Bildung der Grenzschicht

ganze Sdule bewegt sich mit der Geschwindigkeit V' gegen
die Platte (bei ¢ in Fig. 3). Wir denken uns weiter diese
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Luftsdule in Schichten aufgeteilt (Fig. 3, mit 1, 2 usw.
bezeichnet). Diese Schichten miiiten sehr diinn sein. Der
Deutlichkeit halber nehmen wir sie aber als dick an; etwas
Wesentliches geht dabei nicht verloren. Sobald nun diese
Sdule iiber die Vorderkante der Platte gleitet, wird Teilchen 1
bei der Beriihrung mit der Platte gebremst. Sein «SchuB»
(Impuls) wird durch die Reibung langsam aufgezehrt. Es
bewegt sich langsamer und kdme schlieBlich zum Stillstand,
wenn es nicht von Teilchen 2 iiberholt wiirde. So wird es
aber von diesem Teilchen mitgeschleppt. Gleichzeitig wird
natiirlich Teilchen 2 von Teilchen 1 gebremst, so daBl nun
auch dieses langsamer wird (in Fig. 3c). Allmdhlich werden
immer mehr Teilchen gebremst, so daB sich die Wirkung
der Reibung weiter und weiter von der Platte weg erstreckt.
Die gebremsten Luftteilchen bilden die sogenannte Grenz-
schicht. Diese umfaBt den schraffierten Bereich in Fig. 3.

Nach dem, was wir bis jetzt sahen, konnte man glauben,
das Teilchen 1 kdme, wie ein gebremstes Auto, einmal zum
Stillstand. Dies tritt aber nicht ein, da die Bremskraft zwi-
schen Platte und Teilchen 1 im Stillstand verschwindet.
(Dies ist eine Eigenart der Reibung in Fliissigkeiten, die
wir als Tatsache hinnehmen miissen!) Es bliebe dann nur
die Schleppkraft von Teilchen 2 iibrig, die unser stehendes
Teilchen wieder in Bewegung brichte.

Bisher haben wir den Einflufl des Druckes nicht beachtet,
da er in unserem Beispiel iiberall gleich war. Deshalb miissen
wir nochmals Teilchen 1 betrachten. Es bewege sich in Fig. 4
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Fig. 4 Krifte in der Grenzschicht

von links nach rechts. Wir nehmen an, daBl der Druck in
der Bewegungsrichtung steige, wie z. B. am hinteren Teil
der Profiloberseite in Fig. 2. Dann wirken neben den alten
Bekannten (Bremsung unten und Schleppkraft oben) noch
Druckkrifte (D; und Dz in Fig. 4). Wie wir am Beispiel des
Tauchers sahen, wirken sie liberwiegend vom hohen gegen
den tiefen Druck, in unserem Fall also auch bremsend. Sie
bremsen natiirlich um so mehr, je groBer der Druckunter-
schied zwischen Vorder- und Riickseite des Teilchens ist
(je steiler der Druckanstieg ist). Ist die bremsende Druckkraft
groB genug, so kommt das Teilchen allmihlich zum Still-
stand. Die Druckkraft verschwindet nun leider nicht (im
Gegensatz zur bremsenden Reibungskraft). Ist sie groBer
als die Schleppkraft, so setzt sie Teilchen 1 gegen die allge-
meine Strémungsrichtung in Bewegung, und die Strémung
16st ab.

Wir merken uns also, daB die Stromung abldst, wenn der
Druck in Bewegungsrichtung zu schnell zunimmt.

In Fig. 6¢c ist eine Stromung gezeichnet, die im Punkt A4
ablost. Blast man bei B Rauch in die Stromung, so wird er
nach vorn gegen A4 getragen.

In der Stromung, die wir bis jetzt betrachteten, bewegten
sich die Teilchen in geordneten Bahnen, jedes hinter seinem
Vorginger her. Diese Stromungsform nennt man laminar.
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Konnte man die Geschwindigkeit an irgend einem Punkt
nahe der Profiloberfliche sehr genau untersuchen, so wiirde
sich zeigen, daB sie in Wirklichkeit immer etwas schwankt.
Diese zufilligen Schwankungen rithren davon her, daB3 die
Luft, durch die das Modell fliegt, nie ganz ruhig ist. Sie
konnen groB sein und sich langsam #ndern (z. B. hervor-
gerufen durch Boen) oder klein sein und sich rasch dndern
(z. B. Ton einer Autohupe). Im allgemeinen werden diese
Storungen mit der Zeit kleiner und verschwinden schlieBlich.
Es gibt aber Fille, in denen passende Storungen, welche in
die Grenzschicht geraten, verstarkt werden. Sie werden dann
der Profiloberfliche entlanggeschwemmt und wachsen dabei
langsam. Haben sie eine gewisse GroBe erreicht, so zerfallen
sie plétzlich in ein unbeschreibliches Durcheinander und
fiillen damit das ganze Gebiet der Grenzschicht aus. Diesen
ungeordneten Zustand der Stromung nennt man turbulent.

Wodurch unterscheidet man die turbulente Grenzschicht
von' der laminaren? Durch die wirre Vermischung der
Stromung wirken die Teilchen bei turbulenter Strémung
wie verzahnt. Die Schleppkraft zwischen Teilchen 1 und
Teilchen 2 wird deshalb viel gréBer, so daB die turbulente
Grenzschicht einen viel steileren Druckanstieg ertrdgt, ohne
abzul6sen.

3. Reynoldszahl

Wir betrachten die Strémung um zwei Korper, die gleich,
aber verschieden groB sind (sie miissen z. B. auch den
gleichen Anstellwinkel haben). Wenn wir die Strémung um
den einen kennen (Lage von Ablosung und Umschlag,
Grenzschichtdicke, Krifte usw.), so konnen wir im allge-
meinen gar nichts iiber die Stromung um den anderen
aussagen! Es 14Bt sich aber zeigen, daf die Strémungen
vergleichbar sind, wenn eine bestimmte Grofle fiir den
kleinen und den groBen Korper gleich wird; diese Grofe
nennt man Reynoldszahl (Re). Exakt kann man also Wind-
kanalergebnisse, die an einem kleinen Modell gewonnen
wurden, nur dann auf das Flugzeug anwenden, wenn Re in
beiden Fillen gleich ist. Im allgemeinen &ndert sich der
Zustand der Strémung nur wenig, wenn man die Reynolds-
zahl dndert. Fir den Aerodynamiker ist dies eine grofle
Erleichterung, da er deshalb Messungen an einem kleinen
Modell ohne groBe Fehler auf ein Flugzeug iibertragen darf,
auch wenn die Reynoldszahlen nicht gleich sind.

Leider befinden wir uns mit unseren Modellen in einem
Bereich, in dem sich die Profileigenschaften sehr schnell
indern, wenn man Re dndert. Deshalb konnen wir die
Resultate von Windkanalmessungen, die bei gréBeren
Reynoldszahlen erhalten wurden, kaum verwenden Die
Formel fiir die Reynoldszahl lautet:

Re=U-¢
v
U ist dabei die Fluggeschwindigkeit,
¢t ist die Fliigeltiefe,
v hédngt nur vom Zustand der Luft ab, in der das Modell
fliegt; es heifit kinematische Zahigkeit.
Da sich der Zustand der Luft nicht stark dndert, konnen
wir obige Formel anndhern mit
Re=70-U-t
U in Metern pro Sekunde (4—6 fiir A 2-Modelle),
¢t in Millimetern (130—160). (Fortsetzung folgt)
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Fliigelprofile

'Von HANSHEIRI THOMANN

Dabei diirfen wir nicht vergessen, daB Re fiir das gleiche
Modell an einem kalten Wintermorgen mit hohem Barometer-
stand (— 10° C und 770 mm Hg) etwa 20 9 groBer ist als
an einem warmen Sommerabend mit tiefem Barometerstand
(4 25° C und 700 mm Hg). Das sagt uns noch nicht viel.
Wenn wir aber bedenken, daB dem eine Anderung in der
Fliigeltiefe von 150 mm auf 120 mm entspricht, so werden
wir nachdenklich. Also nicht vergessen beim Trimmen an
einem Sommerabend!

4. Moglichkeiten, um die Lage des Umschlagspunktes
zu beeinflussen

Da die turbulente Grenzschicht einen viel steileren Druck-
anstieg ertrigt als die laminare, ist es wichtig, daB wir den
Umschlag erzwmgen koénnen. Dazu haben wir zwei Moglich-
keiten.

4. 1. Die Druckverteilung am Profil hat einen wesentlichen
EinfluB auf den Umschlagspunkt. Sinkt der Druck . in
Stromungsrichtung, so ist es fiir uns beinahe unmdglich,
den Umschlag zu erzwingen. Auch wenn wir in der laminaren
Grenzschicht eine Storung erzeugen, so wird diese einfach
mitgeschwemmt, ohne daB sie wichst. Kommt diese Storung
dagegen ins Gebiet des Druckanstieges, so beginnt das, was
von ihr noch iibrig ist, schnell zu wachsen. Es entsteht dann
ein Wettlauf zwischen Umschlag und laminarer Ablosung.
Auch wenn die laminare Abldsung zuerst ist, haben wir das
Spiel noch lange nicht verloren, da sie selbst ein duBerst
kriftiges Mittel ist, um den Umschlag zu erzeugen und sich
eine turbulente Stromung bei giinstiger Profilform wieder
anlegt.

4. 2. Passende Storungen werden in der laminaren Stro-
mung vergroBert, bis sie den Umschlag herbeifiihren. Stellen
wir der Grenzschicht solche Stérungen zur Verfiigung, so
kann der Umschlag friiher eintreten. Als Nachteil nehmen
wir einen zusitzlichen Widerstand in Kauf. Wihrend dieser
Verlust (an Flugzeit) ziemlich konstant ist, ist der Gewinn,
den wir dadurch erzielen, sehr stark von der Reynoldszahl
abhingig. Bei groBen Re (groBe Geschwindigkeiten und
Fliigeltiefen) ist der Gewinn klein (und kann sogar zum
Verlust werden). Er hat ein Maximum im Gebiet, in dem
sich die A2-Modelle befinden. Sinkt die Reynoldszahl weiter
(unter Al- und Wakefieldmodelle), so sinkt der Gewinn
wieder, da nun groBe Gebiete mit laminarer Abldsung trotz
den Stromungen auftreten.

Uber den Gewinn an Flugzeit hinaus verbessern wir auch
die Stabilitit, da der maximal mogliche Auftricb etwas
wichst. Dies kann bei bdigem Wetter ein groBer Vorteil
sein. Leider ist es sehr schwer, eindeutige Versuche iiber
diesen Einflufl durchzufiihren.

Stérungen kdnnen wir auf mehrere Arten erzeugen.

a) Am besten bekannt ist der Stolperdraht, der auf der
Profiloberfliche sitzt (Fig. 5a). Unmittelbar hinter diesem
hat man ein Gebiet mit abgelGster laminarer Stromung.
Dieses kann nun den Umschlag erzwingen. Da es aber im
Gebiet mit fallendem Druck (in Stromungsrichtung) liegt,
ist dies sehr schwer, d. h. man braucht dicke Drihte (etwa
1 mm), um iiberhaupt etwas zu erreichen. Man kann den
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(Fortsetzung)

Stolperdraht nicht so legen, daB er im Normalflug unmittel-
bar hinter dem Druckminimum liegt (in 20 bis 40 9, der
Fliigeltiefe). VergroBert nidmlich eine Bée den Anstellwinkel,
so wandert das Druckminimum nach vorn, so daB der
Stolperdraht leicht ins Gebiet der laminaren Abldsung
gerit, wo er nichts mehr niitzt. Bei noch groBerem Anstell-
winkel kann er sogar die turbulente Grenzschicht zum
Ablssen bringen. Da dann die Stromung im ganzen Gebiet
hinter dem Stolperdraht gleichzeitig ablost, verliert das
Modell plstzlich viel Auftrieb, was die Stabilitét stark ver-
schlechtert.

e
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Fig. 5 Moglichkeiten, den Umschlagspunkt zu beeinflussen

In die gleiche Gruppe gehdren auch einspringende Ecken
in der Profiloberfliche (Fig. 5a), welche die gleichen Nach-
teile aufweisen.

b) Mehrere kleine Storungen im richtigen Abstand (3-8
mm) konnen giinstiger sein (Fig. 5b). Es ist aber miihsam,
jhre Lage, Abstand und Dicke in Flugversuchen festzustellen.
Geschickt angebracht, ergeben sie aber weniger Widerstand
als der Stolperdraht.

¢) Der vorgespannte Turbulenzdraht (Fig. Sc) wird viel-
fach nicht angewendet, weil er etwas komplizierter anzu-
bringen ist, und weil die Modelle auch ohne ihn fliegen!
Seine Wirkungsweise ist ganz anders als beim Stolperdraht.
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Es zeigt sich nédmlich, daB sich hinter ihm eine Doppelreihe.

regelméBiger Wirbel bildet, sobald sein Durchmesser groBer
als etwa 0,2 mm wird (bei einer Fluggeschwindigkeit von
4,5 m/s). Bei einem Drahtdurchmesser von 0,5 bis 0,8 mm
bilden diese Wirbel passende Stoérungen. Da die Wirbel
sehr langsam abklingen, werden sie von der Strémung
mitgetragen und an passender Stelle vergroBert. Sie erzwingen
den Umschlag also nicht zu friih, sondern stehen immer dort
zur Verfiigung, wo die Grenzschicht sie braucht. Der Ab-
stand zwischen Draht und Fliigelnase ist nicht kritisch;
8-12 mm ist ein brauchbarer Wert. Wichtig ist dagegen die
Hohenlage des Drahtes. Dieser soll so hoch liegen, daB die
Wirbel iiber die Profiloberseite geschwemmt werden. Dabei
hat die Form der Profilnase groBen EinfluB, so daB es schwer
ist, Zahlen anzugeben. Bei meinen Profilen liegt der Draht
s0,-daB er dic Fengente an der Untersejte beriihut. »

d) Da die Wirbel, die sich: hinter einem Draht bilden,
langsam abklingen, sollte der Draht so nahe wie moglich
beim Druckminimum liegen (Fig. 5d). Der Abstand von
der Profiloberfliche soll etwa 1 mm betragen, ‘damit sich
die Wirbel ausbilden konnen. Der Vorteil dieser Methode
ist, daB man diinnere Drihte anwenden kann (0,2 bis 0,4 mm),
was den zusitzlichen Widerstand herabsetzt. Man hat aber,
wie beim Stolperdraht (Fig. 5a), den Nachteil, daB der
Draht fiir jede Fluglage an einer anderen Stelle liegen sollte.

e) Dreidimensionale Storungen (Reihe von Kugeln,
Wirbelgeneratoren usw.) haben sich bei mir nicht bewihrt.
Sie miissen sehr groB sein (2 bis 3 mm), bis sie wirksam
werden (Fig. Se).

f) Dreiecke auf der Mofiloberfliiche haben dagegen eine
erstaunliche Wirkung (Fig. 5f). Sie sind im «Journal of
Aeronautical Sciences» vom Mirz 1957 kurz beschrieben.
Bei einem meiner Modelle habe ich gleichseitige Dreiecke
von 5 mm Seitenlinge angebrachttlhmm lag F mm
hinter der Eintrittskante. Obwohl sie nur 0,2 mm hoch sind,
haben sie den Umschlagspunkt um ca. 30 mm nach vorn
verschoben. Es treten dabei dhnliche Storungen auf wie
hinter einem Turbulenzdraht. Es ist ein Pfeifen, das haupt-
sachlich eine Frequenz enthilt. Wie beim Turbulenzdraht
klingen diese Stérungen sehr langsam ab. Man kann deshalb
diese Dreiecke weit vorn anbringen, so daB sie auch bei
groBen Anstellwinkeln vor dem Druckminimum liegen.
Entsprechende Dreiecke am Hohensteuer konnten den
Umschlag nicht herbeifiihren; auch blieb das Pfeifen aus.
Erst eine Verdickung auf 0,8 mm erzwang den Umschlag.

Da das Anbringen dieser Dreiecke sehr miihsam ist, ist es.

wichtig, eine Moglichkeit zu haben, wenige Dreiecke unter-
suchen zu konnen (vgl. Abschnitt 7).

5. Profile

Zuerst miissen wir uns dariiber klar sein, was wir brauchen.
Wir wissen alle, da der Gleitflug um so flacher wird, je
groBer der Auftrieb und je kleiner der Widerstand wird.
Ist das Verhiltnis von Auftrieb zu Widerstand fiir zwei
Modelle gleich, so haben sie den gleichen Gleitwinkel. Das
Modell mit dem gréBeren Auftrieb fliegt also auf der gleichen
Bahn. Da es aber langsamer fliegt, braucht es mehr Zeit,
bis es unten ist. Deshalb ist der Auftrieb fiir uns doppelt
wichtig; er gibt einen guten Gleitwinkel und gleichzeitig
eine kleine Geschwindigkeit. Wir stellen also folgende
Forderungen an ein Fliigelprofil :
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a) Das Profil soll viel Auftrieb ergeben. Der Auftrieb
wird nur von der Druckverteilung bestimmt. Wie wir in
Abschnitt 1 sahen, ist die schraffierte Fliche in Fig. 2 ein
MaB fiir den Auftrieb. Diese Fliche soll also so groB wie
moglich sein. Dadurch erhalten wir aber automatisch
irgendwo am Profil einen starken Druckanstieg. Ist die
Grenzschicht dort laminar, so 15st sie ab. Wenn €s uns
dagegen gelungen ist, den'Umschlag friiher zu erzwingen,
so iibersteht die turbulente Grenzschicht diesen Druckanstieg
weitgehend. Da ein groBes Gebiet mit abgeloster Stromung
den Auftrieb stark verkleinert, miissen wir es vermeiden.

b) Der Widerstand soll klein sein. Wir nehmen aber eine
kleine Widerstandserhthung in Kauf, wenn wir damit den
Auftrieb entsprechend vergroBern kénnen. Der Widerstand
wird durch die Reibungskrifte (Reibungswiderstand) und
durch die Druckkrifte (Druckwiderstand) erzeugt. Die
Reibungskrifte haben wir bereits im Abschnitt iiber die
Grenzschicht kennen gelernt. Sie treten an jedem umstromten
Kérper auf. Da sie in laminarer Grenzschicht kleiner sind
als in turbulenter, so ist der Reibungswiderstand bei lami-
narer Grenzschicht auch kleiner. Der Unterschied wird
aber mit sinkender Reynoldszahl kleiner, so daB fiir uns der
Unterschied nicht mehr so fiihlbar ist. Betrachten wir eine
ebene Platte, bei der die Grenzschicht von der Spitze weg
laminar bzw. turbulent ist: Fiir ein groBes Flugzeug (Re =
10000000) ist der Widerstand bei laminarer Grenzschicht dann
nur 15 9 des Widerstandes bei turbulenter Grenzschicht. Bei
Reynoldszahlen der Modelle (50 000) ist der Wert dagegen
69 %, was den verkleinerten EinfluB deutlich zeigt.

Die Druckkrifte ergeben uns den Auftrieb, aber auch
eine Kraft in der Bewegungsrichtung, den Druckwiderstand.
Interessant ist, daB dieser Druckwiderstand ohne Grenzschicht
und Abldsung ganz verschwindet! Solange die Grenzschicht
anliegt, ist er relativ klein. Lost sie dagegen ab (weil sie den
Druckanstieg nicht iiberwinden kann), so ist der Druck im
Gebiet mit Ablosung klein (weil er wegen der Grenzschicht-
ablosung nicht steigen konnte), und der Koérper wird nach
hinten gesaugt, was den groBen Druckwiderstand erklirt.

¢) Dariiber hinaus ist wesentlich, daB wir eine méglichst
groBe Reserve bis zum maximalen Auftrieb erreichen, damit
das Modell auf Béen unempfindlich wird.

d) Die Stelle, an welcher der Auftrieb am Profil angreift
wandert im allgemeinen nach vorn, wenn wir den Anstell-
winkel vergroBern. Es ist natiirlich angenehm, wenn diese
destabilisierende Wirkung klein ist. Sehr wichtig ist dies aber
bei Normalmodellen nicht, da wir diese Wirkung durch eine
Verschiebung des Schwerpunktes nach vorn und eine ent-
sprechende VergroBerung der Einstellwinkeldifferenz ausglei-
chen konnen. Die VergroBerung der Sinkgeschwindigkeit,
die wir dadurch in Kauf nehmen miissen, ist nicht wesentlich.

Endlich konnen wir zur Hauptfrage iibergehen. Wie
miissen wir unsere Profile formen, damit sie die Punkte a)
bis c) erfiillen ? Wie ich bereits erwihnte, ist es recht miihsam,
einen Zusammenhang zwischen Form und Geschwindigkeits-
verteilung zu erhalten. Dazu kommt, daB die Vorginge im
Gebiet des Umschlages und der turbulenten Ablésung noch
nicht ganz klar sind. Trotzdem kann man den ungefiihren
Verlauf und die Tendenzen angeben, was viel zum Ver-
stindnis hilft. Die Frage, wieviel Prozent Wolbung (also
ein Zahlenwert) fiir ein Profil am giinstigsten sind, kann
dagegen im Moment noch niemand rechnerisch beantworten.

(Fortsetzung folgt)
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5. 1. Einflu der Wolbung

Stellen wir ein sehr diinnes, symmetrisches Profil einige
Grade an, so erhalten wir eine Druckverteilung nach Fig. 6a.
Obwohl die schraffierte Fldche (Auftrieb) nicht besonders
groB ist, muB die Grenzschicht im Gebiet A einen starken
Druckanstieg iiberwinden. In Fig. 6b ist das gleiche Profil
noch etwas mehr angestellt. Die laminare Grenzschicht hat
wegen des starken Druckanstiegs bei 4 abgelost. Auf. der
Ablosung entsteht Turbulenz, welche den Druckanstieg

! | N turbulentes Wiederanliegen
|V
! X laminare Ablésung

iy 4 \

a A

b

A turbulente Ablésung

iberwindet und die Strémung wieder zum Anliegen bringt.
Die Druckverteilung wird nicht wesentlich gedndert; dagegen
haben wir eine sehr wirksame Art, den Umschlag zu er-
zwingen, kennen gelernt. Natiirlich ist es auch moglich, daf3
die laminare Abldsung ausbleibt, da die Grenzschicht vor
der Abldsungsstelle turbulent wird. Bei den kleinen Reynolds-
zahlen wird dies aber eher selten sein. Stellen wir das Profil
noch etwas mehr an, so versagt schlieBlich auch die turbu-
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lente Grenzschicht. Wir erhalten ein groBes Gebiet mit
abgeldster Stromung m1t wenig Auftrieb und viel Widerstand
als Folge.

Wegen des starken Druckanstiegs, der sich hinter der
Eintrittskante einstellt, 16st die Grenzschicht an der ebenen
Platte ab, bevor wir viel Auftrieb erzeugt haben. Obwohl der
Widerstand bei kleinen Anstellwinkeln sehr klein ist, ist
sie deshalb fiir Fliigelprofile ungeeignet.

Wolbt man die diinne Platte dagegen etwas (4-89 der
Fliigeltiefe), so wird die Druckverteilung sofort bedeutend
giinstiger, da sich der Druckanstieg nach hinten verschiebt
und weniger steil wird (die Druckverteilung wird vollstidn-
diger). Ubertreibt man (iiber 10 %), so gerit man in ein
Gebiet, in dem die Stromung gleichzeitig an zwei Stellen
ablost (4 und B in Fig. 7c). VergroBert man bei diesem
Profil den Anstellwinkel, so wichst das Gebiet mit abgeldster
Stromung bei A; verkleinert man ihn, so wichst dieses
Gebiet bei B, und das Profil hat also in jedem Fall viel
Widerstand.

In Fig. 7 sind diese drei Profiltypen aufgezeichnet. Alle
drei Profile sind so angestelit, daB sie den gleichen Auftrieb
ergeben.

Wie soll man die Wolbung iiber der Fliigeltiefe verteilen ?
Es zeigt sich, daBl dieser Punkt ziemlich wichtig ist. Was
folgt, sind meine eigenen Erfahrungen. Da ich in den nich-
sten Jahren hoffentlich dazulernen werde, sollen sie nicht
als endgiiltig aufgefat werden!

Fig. 8 Nasenpartie

a) Die Nasenpartie soll so steil wie moglich sein (Fig. 8).
Lost die Stromung auf der Unterseite im Normalflug ab,
so war es zuviel (f = 36° liegt auf der Grenze). Eine solche
Nasenform erlaubt es, den giinstigsten Auftrieb wesentlich
zu iiberschreiten, ohne daB die Strémung briisk abl6st, was
die Stabilitit eines Modelles bedeutend verbessert.
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Fig.9 EinfluB von Wandkriimmung auf die laminare Abldsung

b) Die Mittelpartie auf der Profiloberseite soll relativ
wenig gewolbt sein. Bei allen Fliigelprofilen, die ich bis jetzt
untersuchte, lag der Umschlagspunkt bei 25-509, der
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Fliigeltiefe. Haufig wurde er durch die laminare AblSsung
erzwungen. Ist die Oberfliche im Gebiet der laminaren
Ablosung stark gekriimmt, so 1duft man Gefahr, da3 auch
die turbulente Grenzschicht nicht mehr anliegt (Fig. 9).

Ich vermute, daB deshalb die ausgesprochenen Laminar-
profile bei unseren kleinen Reynoldszahlen schlecht sind.
Bei ihnen fillt ndmlich im Bestpunkt das Gebiet starken
Druckanstieges mit der laminaren Ablosung und der starken
Kriimmung zusammen.

¢) Die Austrittskante soll etwas heruntergezogen sein. Ich
finde keine Erklirung dafiir, habe es aber lernen miissen.
Ich hatte einen schlechten Fliigel lange untersucht, ohne zu
finden, warum er schlecht war. Ich ersetzte ihn durch einen
gleichen; dieser war noch schlechter. Dafiir merkte ich, daB
der Spannlack die Hinterkante stark hinaufgezogen hatte.
Ich baute einen dritten Fliigel, bei dem ich dies verhinderte.
Die Profile und die geflogenen Zeiten (Mittel aus 30 bis 40
Starten) habe ich in Fig. 10 aufgezeichnet. Natiirlich darf
man nicht iibertreiben, da sonst zuerst der Gleitflug «faul»
wird und spéter auch die Sinkgeschwindigkeit wieder wichst.

—-— Flugzeit = 140 sec
Flugzeit = 165 sec
——— Flugzeit = 185 sec

} mit 50 m Schnur

Fig. 10 EinfluB der Austrittskante

5. 2. Einfluf der Dicke

Betrachten wir wiederum ein symmetrisches Profil ohne
Anstellwinkel. Auch wenn es diinn ist, so ist die Geschwin-
digkeit an seiner dicksten Stelle etwas groBer als in der
ungestorten Stromung. Da die Geschwindigkeit dahinter
wieder abnimmt, steigt der Druck dort in Stromungs-
richtung. Je dicker man das Profil macht, um so gréBer
wird dieser Druckanstieg. Uberschreitet die Dicke 10—20 %
der Fliigeltiefe, so erhidlt man Ablosung, ohne Auftrieb
erzeugt zu haben. Stellt man ein solches Profil an oder wolbt
man seine Mittellinie, so wichst die Ablosung auf der
Oberseite, so daB man auch fiir wenig Auftrieb viel Wider-
stand erhdlt. Aus diesem Grund sollte man also das Profil
sehr diinn herstellen, da man dann den ganzen moglichen
Druckanstieg zur Auftriebserzeugung verwenden kann. Da-
gegen sprechen aber zwei Griinde:

a) Bei einem diinnen Profil wird die Nase notgedrungen
spitz. Solange das Profil mit dem Anstellwinkel fliegt, bei
welchem die Nase nicht umstrémt wird, macht dies nichts.
Wird dagegen der Anstellwinkel von einer Boe erhéht, so
bildet sich hinter der Nase eine «Saugspitze» (wie bei der
diinnen ebenen Platte in Fig. 6a), hinter der die Strdmung
bald ablost. Deshalb darf ein Profil, das gegen Béen unemp-
findlich sein soll, keine zu spitze Nase haben. Am giinstigsten
ist eine Nasenform, bei welcher der Nasenradius ry 0,5 bis
0,8 9, der Fliigeltiefe und der Winkel ¢ 60° bis 90° betrigt
(Fig. 8). Der Ubergang von dieser Nasenpartie in die rest-
liche Profilkontur soll so stetig wie mdglich verlaufen.

Spitze Nasen werden oft angewendet, um den Umschlag
zu erzwingen (auf der laminaren Abldsung, die sich meistens
hinter einer solchen Nase bildet). Wegen der ungiinstigen
Druckverteilung bei noch héheren Anstellwinkeln 18st die
turbulente Grenzschicht jedoch auch rasch ab, so daB diese
Profile auf Boen empfindlich sind. (Fortsetzung folgt)
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b) Die Steifigkeit eines Fliigels gegen Verdrehung ist
proportional zur Flidche F, die ein Profil enthélt (bei einem
bestimmten Gewicht des Fliigels). Diese soll méglichst gro3
sein, damit der Fliigel sich nicht verzieht und im Hochstart
tdreht. Besonders die leichten Fliigel sollen
eine moglichst grofBe Fliche F haben, was der
Forderung nach einem diinnen Profil widerspricht. Baut man
also ein Modell fiir ruhige Luft, so wird man einen diinnen
Fliigel (5—69%,) bauen, da man die Sinkgeschwindigkeit
dadurch etwas verbessert (vorausgesetzt, dal man die rich-
tige Profilwdlbung gewihlt hat). Fiir boiges Wetter darf
dagegen das Profil 6 % bis 8 9, dick sein, da dann die Sta-
bilitdt wesentlich ist.

Fig. 11

Wie dick darf man die Endleiste machen? ist eine Frage,
die immer wieder auftaucht. Hoerner verdffentlichte einen
Artikel (Journal of the Aeronautical Sciences, Oktober 1950),
auf Grund dessen man die Widerstandserhhung ausrechnen
kann. War die Strémung bei einem spitzen Endholm bereits
ein Stiick vor der Endkante abgel6st, so wird die Wider-
standserh6hung - wesentlich kleiner als die gerechnete.

Dagegen kann ein halbrunder Endholm ziemlichen EinfluB} -

auf den Auftrieb haben, wenn er von der Unterseite her
umstromt wird. Ich forme deshalb die Endholme nach
Fig. 12, nach dem Motto: «Niitzt’s niit, so schadt’s niit.»

Fig: 12 Endholm

scharf —

Um einen Anhaltspunkt zu bekommen, habe ich die
Flugzeitverschlechterungen fiir ein Modell mit 15 cm
Fliigeltiefe und einer Flugzeit von 180 s fiir verschiedene
Endholmdicken nach dem Artikel von Hoerner gerechnet.

(Fortsetzung)

Flugzeitverschlechterung s 0,1 0,6 3,0 7.4
Endholmdicke d 0,15

12,8
0,45 1,5 3,0 4,5

mm

1—1,5 mm diirfte also die obere Grenze sein, vorausgesetzt,
daB man mit dem stumpfen Endholm nicht gleichzeitig den
Auftrieb verbessert.

6. Eigene Profile

'Fiir ruhige Luft verwende ich F 4. Es sind damit Zeiten von

190-200 s moglich (bei einer Spannweite von 215-220 cm).
Da der hintere Teil dés Profils relativ dick ist, 148t sich der
Fliigel ziemlich gut bauen. Kopflastig getrimmt, ist das
Profil auch bei boigem Wetter brauchbar.

F 6 ist fiir etwas boigeres Wetter bestimmt. Die Flug-
leistungen sind nicht ganz so gut wie bei F 4. Die Stabilitit
ist dagegen etwas besser.

Bei stark boigem Wetter mit viel Thermik spielt die Sink-
geschwindigkeit nur noch eine kleine Rolle. Wichtig ist
dagegen, daB man sehr leichte Fliigel hat, die zudem sehr
steif sind. Dazu ist ein Fliigelprofil nétig, das einen hohen
Hauptholm erlaubt und viel Fliche enthdlt. Mit diesen
Uberlegungen habe ich Profil F.7 entworfen. Die «Beule»
auf der Unterseite beeinflut die Strémung dort nicht stark,
da die Grenzschicht immer noch bis zum Endholm laminar
ist. Die Flugzeiten liegen bei 160 s, wenn das Modell auf
«Sturm» getrimmt ist (bei einer Spannweite von 190 cm).
Obwohl man das Modell dann viel «fauler» trimmen kann,
werden die Zeiten nicht wesentlich besser. Ich vermute, daB
die Oberseite etwas zu stark gew6lbt ist. Dieses Profil hat
sich in der letzten Saison gut bewihrt, obwohl es sicher
noch wesentlich verbessert werden kann.

7. Untersuchungsmethoden

Wesentlich fiir eine Verbesserung ist, da wir die gemachten
Uberlegungen wirklich iiberpriifen kénnen. Dies ist gerade
auf unserem Gebiet besonders nétig, was der Bau der un-
zdhligen Windkanile auf der ganzen Welt zeigt. Ein brauch-
barer Windkanal wird aber fiir die meisten unter uns ein
Wunsch bleiben. Dagegen hat der Arzt ein Instrument, das
uns ausgezeichnete Dienste leisten kann: das Stethoskop.
Dies ist ganz einfach ein Schlauch, der auf einer Seite
gegabelt ist (der Preis fiir die ganze «Ausriistung» betrigt
15-20 Fr.). Steckt man diese Enden in die Ohren, so werden

Profilkoordinaten

Profil  x 0 1,25 2,5 518 10 15 30 40 50 60 70 80 90 100 N
vo ] 068 28 384 534 643 720 838 906 965 945 878 7,78 631 421 145 —2,00

i yvu '] 068 016 034 08 1,27 1,70 244 3,06 3,95 4,15 394 344 257 1,37 —0,15 —2,00 065
vo | 084 319 418 569 674 7,56 8,65 941 1007 10,13 9,67 885 7,65 602 392 1,23

re Yu 084 001 005 046 09 1,57 264 3,57 477 538 549 513 440 335 205 0,52 o5
yo |08 338 443 603 715 80t 9,16 998 10,67 1075 1026 939 811 - 639 4,15 1,30

7 Yu 089 025 070 149 19 205 1,63 09 028 084 198 300 35 329 237 089 063
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Druckschwankungen vom anderen, offenen Ende in unsere
Ohren iibertragen. Da unser Ohr ein wunderbar empfind-
liches Instrument ist, kénnen wir damit die Druckschwan-
kungen «horen», die in der turbulenten Grenzschicht auf-
treten.

\ Die Versuche fiihren wir wie folgt durch: An der Stelle
d

es Profils, die wir untersuchen méchten, befestigen wir ein
passendes Rohr mit der Miindung gegen die Stromung
(Fig. 13). Sehr gut haben sich Glasrohre (3 mm AuBen-
durchmesser) bewihrt, deren Spitze so ausgezogen wurde,
daB eine Offnung von 1 mm entsteht. Etwa 50 mm hinter
der Miindung befestigen wir den Gummischlauch. Wenn
wir diesen (am besten mit Tape) am Fliigel befestigen, so
miissen wir darauf achten, daB die Storung nicht so grof3
wird, daB sie die Stromung vor der Miindung beeinfluBt.
Den Gummischlauch befestigen wir weiter am Hochstart-
haken.” An seinem anderen Ende befestigen wir das Ste-
thoskop (Schlauchlinge 3-4 m, AuBendurchmesser 7 mm,
Innendurchmesser 4 mm), welches wir in die Ohren stecken.
Nun starten wir unser Modell an einem Abhang, dessen
Neigung etwa dem Gleitwinkel entspricht, und laufen neben-
her. Am Anfang héren wir kaum etwas Brauchbares, da der

Gummischlauch iiberall streift, was einen grofen Larm ver-

ursacht. Nach einiger Ubung gelingt es aber, diese Stérungen
auszuschalten, so daBl wir mit der Untersuchung beginnen
konnen. Im folgenden gebe ich eine Zusammenstellung,
woran man die einzelnen Stromungsformen erkennt.

a) Ist die Miindung in ungestorter, laminarer Strémung,
so hort man iiberhaupt nichts. Bldst man gegen die Miindung,
so kann man sich davon iiberzeugen, daB3 der Schlauch nicht
geknickt oder verstopft ist.

b) Hinter einem Turbulenzdraht hért man in laminarer
Grenzschicht ein regelmiBiges Pfeifen, das durch die Wirbel-
straBe erzeugt wird. Dadurch wird es uns leicht, den Tur-
bulenzdraht in der Hohe richtig zu placieren. Auf der
Profilunterseite sollen wir nichts héren, nahe der Oberseite
dagegen alles.

Konnen wir einen Klavierstimmer auftreiben (z. B. Hans
Schnabel), so konnen wir zudem leicht die Fluggeschwin-
digkeit des Modelles bestimmen, da die Frequenz des Tones
nur von dieser und der Drahtdicke abhingt, nach der Formel
V=n-d

0,190

n = Anzahl Schwingungen pro Sekunde,
d = Drahtdurchmesser in Metern,
V = Fluggeschwindigkeit in Metern pro Sekunde.

Wir miissen allerdings darauf achten, daB wir bei dieser
Messung den Draht in die ungestdrte Strémung setzen
(mindestens eine Fliigeltiefe vor dem Nasenholm), da wir
ja die Geschwindigkeit dort messen wollen.

¢) Liegt die Miindung in turbulenter Grenzschicht, so
horen wir ein Brausen, mit dem Donnern eines Diisen-
triebwerkes vergleichbar.

d) Eine laminare Abl6sung koénnen wir nicht direkt
erkennen. Es gibt aber zwei Punkte, die darauf deuten. Ist
sie groB, so kann es moglich sein, die Turbulenz zu héren,
die auf ihrer Oberseite entsteht, wihrend an der Profil-
oberseite, direkt darunter, noch nichts zu horen ist. AuBer-
dem hat es sich gezeigt (in einem Windkanal), daf der
Umschlag auf einer laminaren Ablosung in einem sehr
kleinen Bereich (1-4 mm) erfolgt, und daB die entstandene
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Turbulenz duBerst kriftig ist. Der gewohnliche Umschlag
ist dagegen ein stetiger Ubergang zwischen 100 % der Zeit
laminar (beim Beginn) und 100 % der Zeit turbulent (am
Ende), wobei Beginn und Ende des Umschlages hiufig
15-25 mm auseinander liegen.

e) Turbulente Ablosung kann angenommen werden, wenn
hinter turbulenter Stromung wieder Ruhe auftritt. Ist der
Bereich der turbulenten Ablésung klein, so ist es unméglich,
sie von turbulenter Stromung zu unterscheiden, obwohl das
Gebrause wesentlich schwicher ist.

Ferner kann untersucht werden:

f) Dicke der turbulenten Grenzschicht, da auBerhalb der
Grenzschicht wieder Ruhe herrscht.

g) EinfluB der verschiedenen Turbulenzerzeuger auf den
Umschlagspunkt.

h) Ob die Profilnase zu stark nach unten gezogen ist (die
Stromung an der Unterseite mufB bis zum Endholm laminar
sein).

i) Ob das Hohensteuer bei der vorhandenen Lage des
Schwerpunktes die richtige Wolbung hat. Auch hier soll die
Unterseite wiederum laminar sein. Ist sie turbulent, so ist
entweder die Wolbung zu groB3 oder der Schwerpunkt zu
weit vorn. Die Wolbung ist dann am besten, wenn die
Unterseite gerade nicht mehr turbulent ist. Dann hat man
keinen Leistungsverlust wegen der Ablosung an der Unter-
seite und die groBte Reserve bis zur Ablosung an der Ober-
seite. .

Mit Tape
befestigen

Festbinden

— Ohren =

Fig, 13 Untersuchung mit Stethoskop

Diese Untersuchungsmdglichkeit ist sehr wertvoll, da sie
uns einen Einblick in die Details der Stromung erlaubt, was
sehr viel zum Verstindnis beitrdgt. Wir diirfen aber nicht
vergessen, daB der Umschlag und die turbulente Grenz-
schicht von aufBerordentlich komplizierten Gesetzen be-
stimmt werden. Deshalb ist es hiufig unméglich, vorauszu-
sagen, wie sich die Anderung einer Kleinigkeit auf das
Ganze auswirkt (dies ist gerade das Faszinierende an unserem
Sport, da man deshalb zu keinem Ende kommt). Aus diesem
Grund kann diese Untersuchungsmethode aber nie den
Flugplatz ersetzen, da schlieBlich nur die Flugleistungen
maBgebend sind.
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Erfolgreiche Flugmodelle
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