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Einfluss der laminaren Lauflainge am Rumpf auf den Gesamtwiderstand
Frey, J.; Zhou, Y.; Pfifer, H.; TU Dresden, ILR

Kurzfassung

Die Auswirkung des laminar-turbulenten Umschlags am Rumpf auf den Gesamt-
widerstand eines Segelflugzeuges wurde sowohl theoretisch als auch experimentell
untersucht. Die theoretische Arbeit erfolgte an einem generischen Modell eines ein-
sitzigen Rumpfes, wahrend flr die experimentellen Windkanalmessungen die 1:1-
Attrappe eines doppelsitzigen Cockpits herangezogen wurde. Die ermittelten maxi-
malen Anderungen der effektiven Widerstandsflache liegen (ibereinstimmend im
Bereich von 0.01 bis 0.015 m?2.

1 Einfiihrung und Motivation

Bei der aerodynamischen Optimierung von Flugzeugen rickt zunehmend auch der Widerstand des
Rumpfes ins Blickfeld. Im Unterschied zu Fliigel und Steuerflachen hat er keine unmittelbare aerodyna-
mische Funktion, stellt aber insbesondere bei Verkehrs- und Transportflugzeugen einen erheblichen
Anteil der umspllten Oberflache dar und tragt entsprechend auch zum Widerstand bei. Das Fehlen der
aerodynamischen Funktion kann Malinahmen zur Widerstandsreduktion insofern erleichtern, als dass
keine zwingende Notwendigkeit zu starken und stark veranderlichen Druckgradienten fir eine
Auftriebserzeugung unter wechselnden Bedingungen besteht. Das erleichtert bspw. den Einsatz von
Riblets zur Verringerung der Wandreibung bei turbulenter Stromung erheblich.

Als jungstes Beispiel hierfur kann die Applikation von Aeroshark-Ribletfolie auf Boeing-Frachtflugzeuge

durch Lufthansa Technik gelten. Fir einen Boeing-777-Frachter rechnet man mit ca. 1% weniger Wider-
stand und damit Treibstoffverbrauch sowie Schadstoff-Emission, das entsprache 370t Kerosin bzw.
1170t CO2 im Flugzeugjahr [1].

Im Bereich der allgemeinen Luftfahrt, wo die Reynoldszahlen niedriger liegen, Idsst sich von einer
VergroRerung laminarer Lauflangen nicht nur am Fligel ein nennenswertes Einsparpotential erwarten.
Otto-Aviation [2] verspricht bei seinen Celera 500 bzw. 800 bis zu 60% weniger Widerstand gegeniiber
Wettbewerbern, woran eine passive Laminarhaltung der Rumpfgrenzschicht erheblichen Anteil haben
soll. Als interessantes Detail tragt hier die groRe Flughdhe zur Laminaritat bei: Durch die niedrige Dichte
steigt die kinematische Viskositdt um etwa eine GroRenordnung im Vergleich zum Meeresniveau.
Infolgedessen bewegen sich trotz groRerer Abmessungen und Fluggeschwindigkeit die Re-Zahlen in
gleicher GrélRenordnung wie beim im folgenden beschriebenen Segelflug. Zudem ahnelt die Kontur des
Vorderrumpfes der Celera, die sich zur Aufrechterhaltung negativer Druckgradienten tber einen grof3en
Langenanteil aufweitet, stark der typischer Segelflugzeugrimpfe.

Bei Segelflugzeugen hat der Rumpf von vornherein einen vergleichsweise kleinen Flachenanteil, steht

aber einem hochgradig widerstandsoptimierten Laminarfligel groRer Streckung gegenuber. Ein
verbreiteter Ansatz ist eine weitere Verkleinerung der umspilten Flache durch starke Einschnirung
hinter dem Cockpit und einen sehr schlanken Leitwerkstrager, was zum sog. Minimalrumpf flhrt.

¥ 90 km/h

Fig. 148: Position of boundary-layer transition line at several
airspeeds, based on Idaflieg measurements [222]

(a) one-piece canopy

(b)  sphit canopy

Abb. 1: Darstellung der Transtitions- Abb. 2: Akaflieg Hannover AFH-24 mit aufschiebbarem Rumpfbug
lage am Rumpf [3]
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Auch die laminare Lauflange am Rumpf ist ein Thema. Neben der Oberflachenqualitat spielen Position
und Beschaffenheit der Haubenspalte eine Rolle. Frihe Kunststoffsegelflugzeuge (DG-100, LS-1¢, SH
Cirrus 18m) wiesen eine geteilte Haube mit feststehendem Vorderteil auf, wodurch der vordere Spalt
weiter nach stromab wandert. Wie sich gezeigt hat, ist diese Lésung eher ungiinstig (Abb. 1). Wahrend
die Strémung einen weit vorn liegenden Haubenspalt noch laminar Uberwinden kann, wirkt ein weiter
stromab positionierter als Turbulator, weil die Grenzschicht schon gréReren Impulsverlust erlitten hat
und der niedrigere Druck eher zu einer zu einer Ausstromung durch den Haubenspalt fiihrt [3].

Ganzlich spaltlose Cockpits wurden bei Gary Sunderlands MOBA 2 [4] und der AFH-24 (Abb. 2) der
Akaflieg Hannover [5] verwirklicht. Bei beiden Flugzeugen lasst sich die vordere Rumpfschale als
Ganzes nach vorn schieben und gibt so den Einstieg frei. DG Flugzeugbau brachte die MandI-Absau-
gung heraus, eine Art semi-aktive Laminarhaltung mittels Absaugung durch den Haubenspalt. Ein Ejek-
tor sorgt flir einen leichten Unterdruck im abgedichteten Cockpit [6]. Heute verfiigen die meisten kom-
merziell angebotenen Segelflugzeuge Uber Absaugdffnungen, die den Druck im Vorderrumpf absenken
sollen.

Daten Uber das Leistungspotential laminarer Grenzschichten am Rumpf sind indessen kaum verfiigbar.
»1he Mandl-Air Extractor - How to achieve a dramatic increase in a glider's performance with a simple
measure” [6] stellt bereits die konkreteste Aussage zum Thema dar. Vor diesem Hintergrund erscheint
der Versuch sehr naheliegend, den Einfluss der laminaren Lauflange am Rumpf auf den Gesamtwider-
stand zu quantifizieren.

Der folgende Abschnitt 2 enthalt eine rechnerische Abschatzung der Auswirkung der Transitionslage
am Rumpf anhand der generischen Kontur eines einsitzigen Rumpfes, Abschnitte 3 und 4 die
Vorgehensweise und Ergebnisse der Windkanalmessungen am Rumpfvorderteil eines Doppelsitzers.
Im Abschnitt 5 erfolgen eine Zusammenfassung der Erkenntnisse und ein Vergleich der beiden Ansatze,
ferner wird ein Ausblick auf die mdgliche weitere Vorgehensweise gewagt.

2 Theoretische Abschatzung

Im ersten Schritt wurde ein moglichst simples Modell mit maximaler Aligemeinglltigkeit herangezogen:
Ein generischer rotationssymmetrischer Rumpf ohne Anbauteile in gerader Anstrémung. Die moglichst
gerade Anstromung ahnelt dem Zustand, der im Schnellflug, wenn der parasitare Widerstand dominant
wird, ohnehin anzustreben ist [3]. Die Grenzschichtrechnung erfolgte in XFOIL auf einer ebenen Kontur
mit vergleichbarer Druckverteilung, danach die Ruckrechnung von Reibungs- und Druckwiderstand auf
die urspriingliche runde Kontur (Abb. 3). Die Dicke des ebenen Profils entspricht Uber die gesamte
Lange dem halben Rumpfdurchmesser. Diese Festlegung wurde im Sinne einer ingenieurmafigen
Herangehensweise festlegt: Ein quer angestromter elliptischer Zylinder des Achsenverhaltnisses 1:2
weist das gleiche potentialtheoretische Druckminimum auf wie eine Kugel. Die Dickenverteilung der
Ausgangskontur ist an der eines typischen Einsitzerrumpfes orientiert, setzt sich aber aus zwei
analytisch beschreibbaren Funktionen zusammen. Die Rumpflange betragt L = 6.5 m, woraus bei
Fluggeschwindigkeiten von u = 90 bis 180 km/h ein Reynoldszahlbereich von Re = 10 - 10° bis 20 - 10°
folgt.

- L

Abb. 3: Rotationssymmetrisches Runmpfmodell mit Druckverteilung (links) und ebenes Vergleichsmodell mit
Wandreibungsbeiwerten (rechts)

Die Transitionslage wurde auf Positionen zwischen 10 und 40% der Rumpflange fixiert, was etwa
vorderem und hinterem Haubenspalt entspricht, hier aber fir den gesamten Rumpfumfang gilt. Da die
Umschlags-Re-Zahl dann maximal Rerguys = 8 - 10° betragt und die hinterste Position leicht jenseits
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der Saugspitze liegt, musste der kritische N-Faktor auf den etwas unrealistischen Wert ngg;;r = 15
gesetzt werden. Fir jede Re-Zahl wurde auch die Transition freigegeben, sodass sich bei Druckanstieg
noch kleine laminare Abldseblasen ausbilden konnten.

In Abwesenheit einer sinnvollen Bezugsflache zur Entdimensionalisierung erfolgt die Darstellung der
Resultate in Form effektiver Widerstandsflachen Scw. Der Reibungsanteil am Widerstand folgt aus der
Integration des Wandschubspannungsbeiwertes ct Giber die, auf x projizierte, abgewickelte Mantelflache
der Kontur, der Anteil fur den Druckwiderstand aus der Druckverteilung Uber die projizierte Stirnflache
stromauf (positiv) und stromab (negativ):

L

Scwy = fcfdA = an crr(x)dx
0

L dr
SCW’p = jgpdA = an Cpr(x)dr = ZHJ. CpT(x)adx
0

Fir diskrete Stutzstellen erfolgt eine Aufsummierung nach der Trapezregel:

n=2(cq; + Cr i+ n=2(cy; + Cpi i+
Scy = an' ( i - f,z+1)( i - L+1) (le _ xi) n an. ( p,i - p,z+1)( i - l+1)
=0 i=0

(g1 — 1)

Als zusatzliche Vergleichsbasis diente eine druckgradientenfreie Stromung mit Grenzschichtlésungen
nach Blasius im Laminaren und dem 1/7-Potenzansatz im Turbulenten [7]. Beim als plétzlich
angenommenen Umschlag Ubernimmt die turbulente Grenzschicht aus energetischen Griinden die
Impulsverlustdicke 8** vom Ende der laminaren Lauflange. Mit

Sypans = 0.664Rez %5, = 0.03606Rez %2 4ns

ergibt sich ein imaginarer Startpunkt fir die turbulente Strémung, von dem aus die Rechnung mit der
imaginaren Lauflange x* begonnen wird.

Die Aufsummierung der Wandschubspannung bzw. des Beiwertes ct
¢; = 0.664Re; *°
¢ = 0.05768Re;0?

auf der abgewickelten Rumpfkontur analog zum Reibungsanteil oben ergibt den Gesamtwiderstand. Die
Vergleichsrechnungen beschranken sich auf die niedrigste Re-Zahl.

Die Druckverteilungen liegen fur alle betrachteten Re-Zahlen und Umschlagslagen nahezu aufeinan-
der. Lediglich bei freigegebener Transition wirkt sich die unterschiedlich groRe Abldseblase leicht sicht-
bar aus. Auch das lokale Druckmaximum an der Einschnirung fallt bei sehr dinner turbulenter
Grenzschicht direkt nach dem Umschlag deutlicher aus (Abb. 4). Die Wandschubspannungsbeiwerte
sind erwartungsgemafl bei hdheren Re-Zahlen leicht niedriger. Sehr deutlich zeigt sich jedoch der
Unterschied zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht im Bereich des gréf3ten Rumpfumfangs
(und damit groRter wirksamer Flache). Entsprechend fiihrt eine VergréRerung der laminaren Lauflange
im Druckabfallgebiet zum Absinken sowohl des Reibungs- als auch des Druckwiderstandes, wobei sich
ersterer etwa eine GréRenordnung starker andert (Abb. 6). Auch auf der ebenen Platte dhnelt der
Verlauf der Wandreibung dem auf der gekrimmten Kontur sehr; lediglich im Bereich sehr starker
Druckgradienten im Staupunkt und an der Einschnirung treten deutliche Abweichungen auf, an letzterer
liegt aber ohnehin der Fligelanschluss (Abb. 5).

Wie bereits die Schubspannungsverlaufe nahelegen, wird der Effekt auf den Widerstandsbeiwert bzw.
die effektive Flache Scw mit steigender Re-Zahl etwas schwacher (Abb. 6). Beginnen sich bei freigege-
bener Transition laminare Ablésungen zu bilden, steigt der Druckwiderstand vergleichsweise stark an,
wegen ihrer Lage nahe an der dicksten Stelle wirken sich die Abléseblasen auf der runden Kontur
deutlich starker aus als auf der ebenen. Der Druckanteil Ubersteigt dann sogar den Wert bei der
vordersten Umschlagslage und vernichtet so den Gesamtwiderstandsgewinn der vorangegangenen 5
bis 15% laminarer Lauflange. Der Unterschied zur Rechnung mit der Plattengrenzschicht entspricht
etwa dem Druckwiderstand, was bedeutet, dass diese den Reibungsanteil recht gut wiedergibt.
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Druck- und Schubspannungsverteilung
— — — — Rumpfkontur ————— Re=10-106; x,=40%
Ebene Kontur Re=20-108; nkgit=15
Re=1010% nkgir=15 Re=20-108; x7,=10%
Re=10-106; x7=10% Re=20-108; x7,=40%
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Abb. 4: Vergleich der Druckverteilungen Schubspannungsverldufe bei Re=10-10° und Re=20-10° fiir Umschlag

bei 10 und 40% der Rumpfldnge sowie freigegebener Transition; beim Druck treten qualitative Unterschiede nur
in der Néhe der Einschniirung auf.

Wandschubspannungsverteilung

Re=10'106; nKR|-|—=15 — Platte; XTr=10%
Re=10-106; x;,=10% —— Platte; x7=40%
0,006 — Re=10-108; x1,=40%
0,004
o“_ -1
0,002 g
0 T T T T ~T T T T T T 1

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

x/L

Abb. 5: Vergleich der Schubspannungsveridufe bei Re=10-10° mit der Plattengrenzschicht; cr zeigt nur bei sehr
starken Druckgradienten im Staupunkt und an der Einschntirung deutliche Abweichungen.

Die aus dem jeweils maximalen Widerstandsgewinn und einer mit m = 500 kg angenommenen Abflug-
masse errechnete Differenz in der Sinkgeschwindigkeit nimmt den fiir parasitare Widerstande typischen
kubischen Verlauf (Abb. 6), nur unmerklich vom Re-Zahl-Einfluss verformt, und I&sst in Abhangigkeit
vom Fluggeschwindigkeitsbereich Interpretationen beziiglich der Signifikanz zu [8]: Wahrend eine um
Aw = =3 cm/s vergrofRerte Sinkgeschwindigkeit beim Thermikkreisen mit u = 90 km/h sicher kaum ins
Gewicht fiele, entsprachen Aw = —23 cm/s bei u = 180 km/h einer Verringerung der Gleitzahl je nach
Ausgangszustand von 32 auf 28 oder von 40 auf 34 (!).
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Widerstandsanderung
Re=10-106 O Re=17.5108
Druckwiderst. Re=20-106 Differenzsinken
<& Re=12.5106 Platte: 10-106 _
m=500kg
@® Re=15106

0,00 0,25 —
E -
=
© 0 0,2
(7))
< 4
-0,004 0,15

£

= J
-0,008 — = 0,14

<
-0,012 0,05

1 u/ km/h
100 120 140 160 180
-0,016 0 ettt
0,1 0,2 X, /L 0,3 0,4 25 30 35u/m/s4o 45 50
Abb. 6: Auswirkung der Transitionslage am Rumpf Abb. 7: Auswirkung der maximalen Widerstandsén-
auf die widerstandswirksame Fléche derung auf das Eigensinken

3 Windkanal-Messung, experimenteller Aufbau und Methodik

Im Februar 2023 ergab sich die Mdglichkeit einer Anndherung an die Realitat auf experimentellem
Wege. Der Vorderrumpf eines doppelsitzigen Segelflugzeuges wurde mit unterschiedlichen Transitions-
positionen im Windkanal der TU Dresden vermessen. Als Versuchsobjekt diente die Rumpfattrappe des
Prototypen D-B 11 ,Adebar“ der Akademischen Fliegergruppe der TU Dresden. Diese war zuvor schon
fur Messungen zum Einfluss eines starren oder einziehbaren Bugrades auf den Widerstand im
Windkanal gewesen [9] und entsprechend vorbereitet. Auf Grund dessen wurde das Modell wieder in
Ruckfluglage im Kanal installiert (Abb. 8). Es ist mit Fligelstummeln einschlielich kleiner Endscheiben
und mit Druckbohrungen in der Oberflache versehen. Fir den neuerlichen Einsatz erfolgte eine
grundliche Aufarbeitung der Oberflache, um zunachst eine mdglichst grolRe laminare Lauflange
sicherzustellen, die spater durch den Einsatz von Turbulatoren schrittweise verklrzt werden konnte.

Abb. 8: Rumpfattrappe der D-B 11 im Windkanal (Anstrémung von rechts)

Die Widerstandsbestimmung erfolgte tiber eine Gesamtdruckverlustmessung hinter der Einschnirung
an der Rumpfunterseite, die analog zur XFOIL-Rechnung als reprasentativ fur den Gesamtumfang an-
genommen wurde. Der kreisrunde Rumpfquerschnitt an der Messstelle erlaubt ein sehr unkompliziertes
Hochrechnen, auch auf beliebige Anteile des Rumpfumfangs. Zusatzliche Messungen zur Auswirkung
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der Hauptfahrwerksklappenspalte sowie seitlich im Nachlauf der Fliigelwurzeln gelten selbstverstand-
lich nur fir die betreffenden Sektoren. Der Gesamtdruck an der Messstelle ergab sich durch Mittelung
aus 5 Rohrchen eines tangential zur Oberflache ausgerichteten Pitot-Rechens, der in wandnormaler
Richtung Uber die Grenzschichtdicke verfahren werden konnte. Der o6rtliche Druck an der Messstelle
war zuvor in Abwesenheit des Gesamtdruckrechens bestimmt worden. ist das Modell mit Oberflachen-
bohrungen hinter der Einschniirung ausgestattet.

Erganzt wurden die Druckmessungen durch Infrarot-Thermographie (Abb. 10) und Hitzdrahtanemo-
metrie im vorderen Bereich.

Die Bestimmung des Widerstandes entspricht im Grundsatz dem Vorgehen bei der Auswertung der
Nachlaufdelle eines Fligelprofils mit der tber die Spannweite b konstanten Sehnenlange t:

Lotz 2%y
Cw = Z—J- ———\dz

Joo tb t U uoo
zZy

wobei q, = —uoo den dynamischen Druck der ungestorten Anstrdomung und z die Koordinatenrichtung
normal zu Spannwelte und Anstrémung darstellt, Gber zu bis zo wird die Nachlaufdelle vermessen.
Das Verhaltnis der lokalen Geschwindigkeit zu jener der ungestdrten Anstrémung u/u,, lasst sich durch
den dimensionslosen Gesamtdruck c,, g5 = pGES/qoo = uz/ugo ausdriicken:

Zo
2
=1 f (\/ Cp.ges — Cp,geS)dZ
zy

Kann wie im vorliegenden Fall nicht vorausgesetzt werden, dass an der Messstelle der 6rtliche Druck
bereits wieder den Wert der ungestérten Strémung erreicht hat, geht dieser Druck ebenfalls in die
Bestimmungsgleichung ein. Der Term, der fiir den Volumen- bzw. Massestrom steht, wird durch den
dynamischen Druck (pges — PLokar) an der Stelle bestimmt, wahrend der Impuls(-verlust) aus dem
Gesamtdruck (pges — Pwo) folgt:

C = zj ’pGES PLokaL ,pGEs P dz

Im Falle der Rumpfréhre ist das Integratlonsgeblet ein Kreisring um diese herum (Abb. 9). Der Radius

r an der Messstelle ergibt sich zu r =z + DO/Z aus dem Wandabstand z und dem Durchmesser der

Rumpfréhre Do. Aus einem gemessenen Umfang von 1203 mm folgt D, = 383 mm als effektiver Rumpf-
durchmesser.

Abb. 9: Kreisringférmiges Integrationsgebiet (blau schraffiert) um den Rumpf herum

Da die Fligelflache S als sinnvolle NormierungsgréRe am Messobjekt selbst nicht vorkommt, wird in
analoger Weise zur theoretischen Betrachtung die effektive Widerstandsflache Sc,, des Rumpfes
bestimmt:

Rq

Scy =2 f \/pGES — ProkaL 1— \/pGES — Poo rdr
Jowo Joo

R;

Wegen der Vermessung des Grenzschichtprofils in n diskreten Schritten und Differenzdruckmessung
gegen die Umgebung (p., = 0) folgt:
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n-1
Sew =m z [\/ Cpi — Cp,lokal(l Vi) T Cpit1 — Cp,lokal(l W Cp,i+1)] (ri2+1 - riz)
i=0

Durch Normierung auf die definierte Bezugsflache kénnen die Anderungen des Widerstandsbeiwertes
berechnet werden.

Die Einstellung des Schiebewinkels in der Messstrecke erfolgte anhand der Druckverteilung an der
vorderen Rumpfkontur: Wenn die auf beiden Seiten weitgehend deckungsgleich ist, steht das Modell
gerade. Der Anstellwinkel hingegen wurde mit Hilfe der Infrarot-Thermographie festgelegt. Um die
Transition auf der Unterseite moglichst weit stromab zu schieben, wurde der allmahlich erhéht, d.h., die
Rumpfnase abgesenkt. Etwa zwischen a = 6° und a = 10° stellte sich ein Optimum ein, deswegen
fanden die Messungen bei diesen beiden Anstellwinkeln statt. Darlber zeigten sich deutliche Asym-
metrien (Abb. 10).

Abb. 10: Infrarotaufnahmen des angestrémten Vorderrumpfes bei a=10°

Die Transitionsfixierung erfolgte durch Noppenband an vier verschiedenen Positionen zwischen 1250
und 2150 mm vor der Fligelnase an der Wurzel (Abb. 11). Eine exemplarische Hitzdrahtmessung
stromab des Turbulators zeigt dessen Wirkung auf die Grenzschichtstromung (Abb. 12). Besonders
eindrucksvoll ist diese im zeitlichen Verlauf des Geschwindigkeitssignals zu sehen. Die scheinbare
Zunahme des Turbulenzgrades in der laminaren Grenzschicht bei Wandannaherung ist Gberwiegend
auf vertikale Schwingungen der Sonde zurtickzufiihren, weswegen die Messung in sicherem Abstand
beendet wurde. Eine Extrapolation der Geschwindigkeitsprofile ergab einen Versatz von z, = 2.5 mm.

Abb. 11: Transitionspositionen am Vorderrumpf

CCBY-NC-SA 4.0 7


https://creativecommons.org/licenses/by-nc-sa/4.0

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2024

Hitzdrahtsignal bei z-zp=5mm
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Abb. 12: Hitzdrahtmessungen der Grenzschicht am Vorderrumpf im laminaren und turbulenten Zustand (links

wandnormale Profile, rechts zeitliche Verldufe)

4 Ergebnisse

Abb. 13 zeigt beispielhaft die Wirkung der Turbulatorposition auf das Gesamtdruckprofil in der Grenz-
schicht an der Messstelle. Es handelt sich hier um die starkste beobachtete Veranderung bei a = 6°
sowie u,, = 20 m/s. Die Grenzschichtdicke variiert zwischen ca. 130 mm fir die hinterste und 150 mm
fur die vorderste Position des Turbulators. Durch den Druckanstieg und die Verkleinerung des Umfangs
dickt die Grenzschicht an der Einschniirung enorm auf, was sie der messtechnischen Erfassung sehr

gut zuganglich macht.

150 —

100 —

Gesamtdruckprofile
am Hinterrumpf

XTR=-1250
XTR=-2150

z/ mm
1

Scyy=0.0513 m2

Scyy=0.0404 m2

0,2

0,4 0,6

Cp,ges

|
1

Abb. 13: Gesamtdruckprofile an der Messposition am Hinterrumpf

Der fUr die Bestimmung der effektive Widerstandsflachen herangezogene lokale Druckbeiwert an der
Messstelle lag bei c;, oxq = 0.045. Uber alle untersuchten Falle hinweg wurden effektive Widerstands-
flachen zwischen Scy, = 0.0336 und 0.053 m? bestimmt. Die Anderung derselben fiir « = 6° und 10° so-
wie die drei untersuchten Anstromgeschwindigkeiten u,, = 20, 25 und 30 m/s ist in Abb. 14 dargestellit.
Der Effekt ist deutlich starker fur den flacheren Anstellwinkel, der dem wie oben angedeutet relevanteren
Schnellflug ndherkommt. Das stltzt ferner die Annahme, dass eine ahnlich starke Wirkung dann auch
auf der Oberseite zu erwarten ware. Durch Verschieben der Transition von der hintersten zur vordersten
fixierten Position erhéht sich der Widerstand um maximal ASc,, = 0.01m?2.
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Fur den Fall « = 10° liegen auch Messungen ganz ohne Turbulator vor, aus denen in grober Naherung
auf die naturliche Transitionslage extrapoliert werden kann. Sowohl diese als auch die Wirkung auf den
Widerstand unterliegen einer sichtbaren Abhangigkeit von der Reynoldszahl.

Anderung der eff.
7 Widerstandsflachen
o~ a=6°, 20m/s
g 0+
= a=6°, 25m/s
§ . —————— 4=6° 30m/s
< a=10°, 20m/s
-0,004 4 a=10°, 25m/s
i a=10°, 30m/s
-0,008 —
-Oy012 T | T | T | 1
-2000 -1600 -1200
XTr / mm

Abb. 14: Widerstandsénderung lber Turbulatorposition

Wegen des vergleichsweise geringen abgedeckten Geschwindigkeitsbereichs und des typischen
Messrauschens ist eine Quantifizierung der Re-Zahl-Abhangigkeit jedoch nicht sinnvoll mdéglich. Zur

Extrapolation auf hohere Fluggeschwindigkeiten wird daher eine Abhangigkeit von cW~Re‘1/3
angenommen, wie sie fur Fllgelprofile mit hohem Laminaranteil in etwa giiltig ist.

Auf Basis dieser Re-Abhangigkeit und einer als fir u,, = 90 km/h guiltig angenommenen Widerstands-

wirkung von ASc,, = 0.01m? wurde die Anderung der Sinkgeschwindigkeiten abgeschéatzt. Die deutlich
anschaulichere Betrachtung der Gleitzahlen erfordert das Vorhandensein von Polaren als Ausgangs-
punkt. Da die D-B 11 ,Adebar” mit dem Trag- und Leitwerk des Schempp-Hirth Dou-Discus ausgerustet
werden soll, kann die Polare dieses Flugzeugs als Referenz herangezogen werden, die fur Abflugmas-
sen von m = 500 und 700 kg verflgbar sind (Abb. 15). Dabei wurde die hinterste vermessene Turbula-
torposition mit der Referenzpolaren gleichgesetzt und der Widerstandszuwachs durch Verschieben auf
die vorderste Position fiir die Berechnung der neuen Polaren addiert. Die Anderung der maximalen
Gleitzahl lage unter diesen Annahmen bei AEy ,x = 1.56 bzw. 1.59. Die groRte Gleitzahlanderung jedoch
trate mit (AE)y4x = 1.93 bzw. 1.85 bei etwas hoheren Fluggeschwindigkeiten u = 120 bis 130 km/h
auf, einem Bereich, der fir den Streckensegelflug von héherem Interesse ist.

Auswirkung auf Sinkgeschwindigkeit und Gleitzahl

m=500kg ———— m=500kg, Turbulator
0 - m=700kg ——— m=700kg, Turbulator
50
1 40 —
v
IS J
; L
5 30
. AEpmax=1.56..1.59
20 - MAX
3 i
T T T T T T T ! T T T T T T T !
80 120 160 200 80 120 160 200
u/km/h u/km/h

Abb. 15: Auswirkung der Turbulatoren auf Sinkgeschwindigkeitspolaren (links) und Gleitzahlen (rechts)

CCBY-NC-SA 4.0 9


https://creativecommons.org/licenses/by-nc-sa/4.0

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2024

Weiterhin erfolgten Messungen mit Fahrwerksklappenspalten, simuliert durch aufgeklebtes Zacken-
band, sowie im Nachlauf der Fliigelwurzel. Es scheint zunachst naheliegend, dass eine Grenzschicht,
die bereits eine gréRere turbulente Lauflange und damit hdheren Impulsverlust erlitten hat, durch weitere
Stérungen einen geringeren zusatzlichen Verlust erfahrt. Das hatte zur Folge, dass die Wirkung der
Transitionsposition im Nachlauf von Fahrwerksschacht und Fligelwurzel schwacher ausféllt. Die
Messungen zeigen aber, dass die Wirkung des Turbulators am Vorderrumpf auch an diesen Stellen
noch deutlich nachzuweisen ist und durch die Klappenspalte gar keine Abschwachung erfahrt. Im
Bereich der Flugelwurzel ist jedoch eine deutliche Abschwéachung der Wirkung zu erkennen, die in der
Nahe des an der Unterseite fir « = 10° bestimmten Verlaufes (Abb. 14) verharrt.

5 Zusammenfassung und Vergleich

In der Rumpfgrenzschicht steckt ein nicht auRer Acht zu lassendes Potential fir die Flugleistungsopti-
mierung. Es liegt mindestens im Bereich dessen von bisher untersuchten Details wie einziehbaren Bug-
radern [9, 10] oder Querruderzaunen und Ruderanlenkungen [11, 12, 13]. Bezogen auf den gesamten
Umfang liegt die Anderung der effektiven Widerstandsflache bei bis zu 0.01 m2. Da jedoch kaum ein
Fall zu finden sein dirfte, bei dem die Transition am gesamten Rumpfumfang bei 10% liegt und durch
eine einzige Mallnahme auf 40% verschoben werden kann, geht es eher um Detailoptimierung nach
dem Grundsatz: Welche Sektoren des Rumpfumfangs sind betroffen und wie sind sie zu beeinflussen.

Abb. 16 zeigt einen Vergleich der beiden vorgestellten Ansatze auf gleicher metrischer Basis, d.h., die
Verschiebung der Transition im Windkanal entspricht der auf L = 6.5 m normierten Position in der
XFOIL-Rechnung. Trotz der erheblichen Unterschiede im Modell korrespondieren die Ergebnisse
miteinander. Durch den gréReren Rumpfumfang treten beim Doppelsitzer stérkere absolute Anderun-
gen in der wirksamen Widerstandsflache auf. Wegen des insgesamt gréfReren Flugzeuges relativieren
sich die Unterschiede in der Auswirkung auf die Flugleistungen wieder. Beiden eigen ist jedoch die
Annahme, dass die in einem Schnitt gefundenen Ergebnisse am ganzen Umfang gelten mdgen.

0 —_
Vergleich zwischen
e Rechnung und Messung
XFOIL, 25 m/s
-0,004 | a=6° 25 m/s
o
1S
; -
[&]
)
<
-0,008 —
XTR / mm
-2000 -1600 -1200
-0,012 e i I . |
0,1 0,15 0,2 0,25 0,3
XTR/L

Abb. 16: Vergleich des Einflusses der Transitionslage am Rumpf auf den Widerstand zwischen XFOIL-Rechnung
und Windkanal-Experiment

Flugleistungsvermessungen zur Auswirkung elektrischer Heimkehrhilfen am Rumpfbug (Front Electric

Sustainer, FES) zeigen einen Unterschied von etwa einem Gleitzahlpunkt bei bestem Gleiten [14], was
zu den Ergebnissen der Windkanalmessungen passt (Abb. 15). Neben der Wirkung der beigeklappten
Propellerblatter ist beim FES davon auszugehen, dass die im Staupunkt einstromende Luft durch den
Spalt hinter dem Spinner wieder austritt und tatsachlich am gesamten Umfang fiir eine turbulente
Grenzschicht sorgt. Bezeichnenderweise sind manche Flugzeuge sowohl mit FES als auch einer Mandl-
Absaugung ausgestattet (Abb. 17).
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Abb. 17: LAK 17a (miniLAK) mit FES UND Mandl-Absaugung (stromab vom hinteren Haubenspalt) auf dem
Idaflieg-Sommertreffen 2018

Die enorme Aufdickung der Grenzschicht an der Einschniirung (Abb. 13) lasst eine deutliche Auswir-
kung der Verdrangungsdicke auf den Druckwiderstand annehmen. Der Anteil der Wandreibung an der
dinnen Rumpfréhre mit geringer Wandschubspannung ist hingegen eher klein. Das wirft die Frage auf,
ob es ein Optimum flr die Rumpfeinschnirung gibt, ab dem eine weitere Verjlingung der Rumpfréhre
keine Widerstandsverringerung mehr bringt, sondern das Gegenteil bewirkt. Das ware analog zur Wir-
kung einer laminaren Abldseblase, die sich in den XFOIL-Rechnungen (Abb. 7) zeigte.

In Bezug auf den konkreten D-B-11-Rumpf Iasst sich schlussfolgern, dass die natirliche Transition auf

einen Bereich folgt, in dem die Kontur etwas abflacht. Das Infrarotbild zeigt dort recht ausgedehnte
Flachen hoher Temperatur wegen sehr niedriger Wandschubspannung (Abb. 10). Die ist wiederum
Folge eines lokalen Druckanstiegs, der destabilisierend auf die Grenzschicht wirkt. Eine etwas
bauchigere Kontur in dem Bereich kénnte den Druckanstieg und damit die Transition weiter stromab
verschieben.

Als Ausblick ware eine Uberpriifung der Ergebnisse im Freiflug von hdchstem Interesse, wo eine ande-
re Anstrémturbulenz vorherrscht als im Windkanal und standige Anderungen des Anstrémwinkels mit
der Fluggeschwindigkeit auftreten. Die in der Rechnung und im Windkanal ermittelten Effekte sind stark
genug, dass sie mit den etablierten Mitteln der Flugleistungsvermessung zu erfassen sein sollten [9,
10].

Ferner ist vorstellbar, den sehr vereinfachten theoretischen Ansatz mit numerischen Methoden fortzu-
setzen. Diese wiirden es erlauben, analog zum Freiflug Fligel-Rumpf-Kombinationen in nicht rotations-
symmetrischen Zustanden erfassen.
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