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Transsonikbereich, Superkritische Profile, Fliigel und Gitter

Verfahren fir die Entwurfsaerodynamik moderner Transportflugzeuge

bersicht

Es wird ein Uberblick iber ?ine theoretische Methode zur Berech-
nung stoB-freier transsonischer Str&mungen gegeben, welche prak-
tische Anwendung in der Entwurfsaerodynamik moderner Flugzeuge
und Turbomaschinen findet. Die "Methode der elliptischen Fort-
stellt durch ihr
einfaches Konzept eine Grundlage fiir eine Reihe von operationel-

setzung" oder "Methode des fiktiven Gases"

len Auslegungsverfahren fiir superkritische Profile und Fliigel
dar. Die Bedeutung stoB-freier umstrdmter Konfigurationen fiir
die Erzielung hoher aerodynamischer Wirkungsgrade wird an Hand
von Entwurfsbeispielen erl&dutert. Auf die Anwendung superkriti-

scher Strdmung bei neuen Konzepten der Aerodynamik wird hinge-
wiesen.

Transonic Flow, Supercritical Airfoils, Wings and Cascades

Summary

This report reviews a theoretical concept to obtain shock-free

transonic flows with practical application in design aerodynamics
of modern aircraft and turbomachinery. The "method of elliptic

continuation" or "method of fictitious gas" with its simple basic
jdea represents a starting point for a number of operational com-
putational procedures to obtain supercritical airfoils and wings.
Design examples illustrate the value of shock-free configurations
for increasing aerodynamic efficiency. The application of super-

critical flow in new aerodynamic concepts is mentioned.
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BEZEICHNUNGEN
a Schallgeschwindigkeit
A Schallgeschwindigkeit, dimensionslos mit kritischer

Geschwindigkeit

Ca Auftriebsbeiwert

Cy Widerstandsbeiwert

D Dichte, dimensionslos mit kritischer Dichte

F Stromdichte, dimensionslos mit kritischer Stromdichte
K Kanonischer Koeffizient

M Machzahl

P Parameter des fiktiven Gases

q Geschwindigkeitsbetrag

Geschwindigkeitsbetrag, dimensionslos mit kritischer

Geschwindigkeit

U,V,W Geschwindigkeitskomponenten, dimensionslos mit kri-

tischer Geschwindigkeit
s,n,b natiirliche Koordinaten

X,yY,2 kartesische Koordinaten

o Anstellwinkel

¢ Geschwindigkeitspotential

] Stromfunktion

p Dichte

Y Verhdltnis der spezifischen W&rmen
v Prandtl-Meyer Winkel

N Strémungswinkel

Indices:

* bei kritischen Bedingungen

©,1,2 1in der An- bzw. Abstrdmung

() Entwicklung bei schallnahen Bedingungen

1. Einleitung

Die Forderung nach erh&hter Wirtschaftlichkeit beim Betrieb mo-
derner Transportflugzeuge hat deren Operationsbereich in hohere
Unterschall-Machzahlen verschoben. Bei strahlgetriebenen Flug-

zeugen ist sowohl der Antriebs- als auch der Gesamtwirkungsgrad

proportional zur Flugmachzahl.

Erhdhte Machzahl bringt allerdings ein Auftreten transsonischer
Effekte in der Umstrdmung, wodurch Teile der Wirtschaftlichkeits-
erhsdhung wieder verlorengehen. Dies ist auf die Entstehung von
StoBwellen zuriickzufiihren, welche sich im allgemeinen bei der
Rekompression lokaler Uberschallgebiete am Flugzeug bilden. Die-
se Gebiete mit lokaler Uberschallgeschwindigkeit entstehen, wenn
die Flugmachzahl einen kritischen Wert iiberschreitet, welcher
von der Form und dem Gewicht des Flugzeugs abhdngig ist. Wahrend
die StoBwelle selbst Verluste erzeugt, beeinfluft sie auch die
Reibungsschicht an der Oberfldche der Fliigel in ungiinstiger Wei-

se, wodurch Strémungsabl&sung unvermeidlich zu erhdhten Verlusten

fihrt.

Aerodynamische Profile und Fliigel, bei welchen diese ungiinstigen
Effekte durch eine spezielle Formgebung zu hoheren Machzahlen
geschoben werden k&nnen, sind unter dem Namen superkritische
profile und Fliigel bekannt geworden. Ebenso ermdglicht super-
kritische Profilierung bei Leit- und raufschaufeln in Turbo-
maschinen eine Senkung der Verluste. Superkritische Konfigura-
tionen nennt man daher nicht nur beliebige Flugzeugkomponenten
bei {iberkritischer Flugmachzahl, sondern speziell jene, welche
ihre Wirtschaftlichkeit bei dieser Geschwindigkeit behalten.

Damit erhebt sich die wichtige Frage der Aerodynamik im Transso-
nikbereich, ob und wie man in systematischer Weise Profilformen
entwerfen kann, welche bei vorgegebenen Betriebsbedingungen Ver-

dichtungsstoBwellen vermeiden.

Ringleb [1] hat analytische L&sungen der Gleichungen filir rei-
bungsfreie Gasstrdmung gefunden, welche ein Gebiet lokaler Uber-

schallgeschwindigkeit stoB-~frei in eine Unterschallstr&mung ein-



betten. Man hat aus diesen L&sungen jedoch nicht erkannt, daB
auch Profilstrémungen von praktischem Wert gefunden werden k&nn-
ten, vielmehr stellten mathematische Uberlegungen deren Bedeutung
in Frage, indem Zweifel an der Existenz und Stabilitdt stoB-frei-
er Strdmungen geduBert wurden. Auch wurde der Transsonik-Bereich
eher als Durchgangsphase zum Uberschallflugzustand angesehen. In-
zwischen wissen wir, daB Zeitersparnis durch Uberschallgeschwin-
digkeit bis jetzt noch nicht den erhShten Treibstoffverbrauch
wettmacht. Auch wurden durch den Uberschall-Ldrm Beschrédnkungen
bei den Flugrouten notwendig, wodurch insgesamt trotz des techni-
schen Erfolges dem Uberschallflugzeug bis jetzt der kommerzielle
Erfolg versagt blieb. Dramatisch gestiegene Treibstoffpreise
stellen inzwischen einen wesentlichen Anteil der Betriebskosten
bei Transportflugzeugen. Das hat dazu gefiihrt, daB sich eine Reihe
von Konzepten und Technologien in Entwicklung befindet, womit der
Treibstoffverbrauch gesenkt werden kann, mit realistischen Aus-
sichten eine Halbierung in etwa zehn Jahren zu erreichen. Eines
dieser Konzepte ist die Technologie superkritischer Konfigura-

tionen, sie ist Gegenstand dieser Arbeit.

Der gewaltige Fortschritt bei der Entwicklung sowohl numerischer
Algeorithmen als auch schnellerer Rechenanlagen mit grdBeren
Speicherkapazitdten hat groBe Erfolge bei der L&sung partieller
Differentialgleichungen ermé&glicht, welche aerodynamischen Vor-
gédngen zugrunde liegen oder diese anndhern. Der Computer wurde
deshalb zu einem wesentlichen Hilfsmittel beim Entwurf moderner
Flugzeuge, auch wenn die Berechnung von Strémungen gegenwdrtig

komplexe Vorgdnge nur ndherungsweise beschreibt.

Die bahnbrechenden Experimente von Pearcey [2] und Whitcomb und
Clark [3] haben die praktische Bedeutung superkritischer Profil-
strémungen gezeigt. Pionierarbeit auf dem Gebiet transsonischer
Strémungen wurden, lange vor der Anwendung des GroBrechners, von
Oswatitsch [4] geleistet. An einfachen Beispielen wurden Phé&no-
mene schallnaher Strémungen auf ihre gasdynamischen Ursachen zu-
riickgefiihrt. In anschaulicher Darstellung hat Zierep [5] analy-
tische Modelle fiir diese Phdnomene entwickelt. Diese Arbeiten
bilden, mit Guderleys Hodographentheorie [6], eine wesentliche

Grundlage der hier entwickelten Methoden.

Wenn superkritische Profil- und Fliigelstrdmungen keine Verdich-
tungsst&Be aufweisen, vermeiden sie offensichtlich eine Reihe von
Effekten, welche sich auf die Wirtschaftlichkeit negativ aus-
wirken. Im allgemeinen wird jedoch ein optimaler Wirkungsgrad
bei Machzahlen erreicht, welche geringfiligig iber jener liegen,
bei welcher die StrSmung stoB-frei verl&duft. Der Grund hierfiir
besteht darin, daB der Wirkungsgrad linear mit der Machzahler-
hdhung wichst; die Widerstandserhdhung, welcher der Wirkungsgrad
umgekehrt proportional ist, jedoch mit h&herer Ordnung propor-
tional der Machzahlerhdhung widchst. Optimale Betriebsbedingungen
werden daher erst beim Auftreten schwacher StoBwellen erreicht.
Man kann deshalb berechtigt annehmen, daB die Konstruktion stoB-
freier Strémungen nicht notwendig fiir die Entwicklung wirtschaft-
licher superkritischer Konfigurationen ist. Allerdings wird
durch die relativ einfache M&glichkeit, stoB8-freie Strdmungen zu
konstruieren, ein wichtiges Hilfsmittel zur Entwicklung wirt-

schaftlicher Fligel geschaffen.

Die bisher erfolgreiche praktische Anwendung stofi-freier Profile
bei speziellen superkritischen Betriebsbedingungen und die M&g-
lichkeit in systematischer Weise stoB-freie Komponenten fiir Flug-
zeuge und Turbomaschinen zu konstruieren erlaubt den SchluB, daB
solche Konfigurationen von wesentlicher Bedeutung fiir die Ent-
wurfsaerodynamik sind. Gegenstand dieser Arbeit ist die Beschrei-
bung von Methoden stoB-freie Strdmungen zu erhalten; dabei wird
das einfachste Konzept ausfiihrlich beschrieben, weil es mit ver-

schiedenen numerischen Verfahren realisiert werden kann.

Zunidchst sei der Leser auf Phinomene transsonischer Strdmung hin-
gewiesen, welche an Fliigeln und ihrer zweidimensionalen Verein-
fachung, an Profilen, auftreten. Bei der Erstellung geeigneter Mo-
delle fiir die Strdmung leistet die Potentialtheorie in Verbindung
mit der Verdridngungswirkung von Grenzschichten viel, sie erlaubt
die Formulierung von Problemen in der Hodographenebene. Daraus
folgt die anschauliche Methode zur Konstruktion stoB8-freier Stro-
mung, welche unter den Namen "Elliptische Fortsetzung" oder "Fik-
tives Gas" bekannt wurde. Es folgen einige Bemerkungen iiber die
Anwendung stoB-freier Fliligel und den aerodynamischen Wirkungsgrad.

AbschlieBend werden M&glichkeiten zur Weiterentwicklung der Be-



rechnungsmethoden diskutiert und die Anwendung der Resultate in
neuen Konzepten der Entwurfsaerodynamik vorgeschlagen. Auch auf
die Anwendung im Bereich transsonischer Gitterstrdmungen fiir

Turbotriebwerke wird hingewiesen.

Die fritheren Resultate theoretischer, experimenteller und numeri-
scher Methoden wurden innerhalb der vergangenen Dekade in eini-
gen Ubersichten behandelt [7,8,9]. Systematische rechnergestiitz-
te Optimierungsverfahren werden gegenwdrtig entwickelt (10],

sie sind allerdings erst der Beginn einer Entwicklung, bei wel-
cher Rechnung und Experiment, gekoppelt geniitzt, zu optimalen

Formen fiihren wird.

2. FLUG IM TRANSSONIKBEREICH

Beim Reiseflug hat der Passagier moderner Linienflugzeuge die
Gelegenheit, das transsonische Phédnomen des VerdichtungsstoBes
auf der Fligeloberfldche zu beobachten, wenn die Sonnenstrahlen
in geeignetem Winkel einfallen: die von der StoBwelle hervorge-
rufenen Dichteunterschiede in der Luft erzeugen eine Schatten-
linie am Fliigel. Im Bild 1 ist solch eine Schattenlinie sicht-
bar, sie weist hier eine Verzweigung auf, welche durch das Zu-
sammenlaufen zweier St&B8e (Pfeile) vom Flugzeugrumpf her ent-
steht.

Ein Fligel oder eine Fliigelsektion mit gewdlbtem Profil erzeugt
in freier Anstrdmung eine Zirkulationsstrdmung, welche den Auf-
trieb liefert. Wenn die Anstrdmgeschwindigkeit in Unterschallbe-
reich geniigend hoch, das heiBt superkritisch ist, dann bildet
sich an der Fligeloberseite ein lokales Gebiet mit Uberschallge-

schwindigkeit aus. Beim Verlassen dieses Gebietes wird die Stro-

mung in der Regel durch eine StoBwelle verz8gert. Stdrke, Aus-
dehnung und Position des StoBes am Fliigel sind von der Flugmach-
zahl, von der Zirkulation und von der Fliigelform abhingig. Auf
der Fliigeloberfl&che bildet sich eine Reibungsschicht, welche im

Bild 1 Schattenlinien von Verdichtungsst®Ben am Fliigel. Bereich der StoBwelle eine Aufdickung erfdhrt, ja sogar abl®sen

10 L
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Bild 2 Wechselwirkung zwischen VerdichtungsstoB, Grenz-
schicht und Nachlauf.

kann. Aber selbst wenn diese Grenzschicht hier nicht ablést,
wird sie an der Hinterkante durch den StoB eher abl&sen. Die
Wechselwirkung an der Hinterkante zwischen Reibungsstrémung und
duBerer, praktisch reibungsfreier Strémung reduziert die Zirku-
lationsstrdmung ganz wesentlich, weil die aufgedickte Grenz-
schicht und der Nachlauf eine effektiv entwdlbte Profilform er-
zeugen. Der Kreislauf globaler Wechselwirkung konvergiert zu
einer durch VerdichtungsstoB8 und Reibungseffekte negativ beein-

fluBten Auftriebsstrdmung, siehe dazu Bild 2.

StoBwellen erzeugen Entropie und damit Widerstand, welcher als
Wellenwiderstand bezeichnet wird. Dieser ist relativ schwach
wegen der Abhdngigkeit vom Drucksprung mit der 3. Potenz bei
schwachen St&B8en. Auch hat der Wellenwiderstand keinen negativen
EinfluB auf den Auftrieb. Es sind daher die Auswirkungen auf die

Wechselwirkungen mit der Reibungsstrdmung, welche den wesentli-
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chen stdrenden EinfluB von VerdichtungsstoBen ausmachen. Somit
ist es ein Ziel des Entwurfs superkritischer Profile und FPliigel,
Formen zu entwickeln, welche nur sehr schwache StoBwellen er-
zeugen und somit deren negative Effekte auf Auftrieb und Wider-
stand in Grenzen halten. Natiirlich miissen die Methoden fiir super-
kritischen Entwurf auch den Erfahrungsschatz herk&mmlicher Unter-
schallaerodynamik enthalten, wie etwa die Auswahl glinstigster
Druckverteilungen am Profil, um die Grenzschicht bis an die Hin-

terkante giinstig zu beeinflussen.

3. MATHEMATISCHE GRUNDLAGEN

3.1 Modellgleichungen kompressibler Strdémung

Praktisch interessierende transsonische Strdmungen haben hohe
Reynoldszahlen, wodurch die Reibungsstrémung auf Grenzschichten
und Nachlauf beschrinkt ist. AuBerhalb der Grenzschichten ist
die reibungsfreie Strdmung als korrekte erste N&herung des Stro-
mungsfeldes anzusehen. Die ihr zugrunde liegenden Beziehungen
sind die Eulerschen Bewegungsgleichungen: Erhaltung von Masse,
Impuls und Energie. Die hier interessierenden Strdmungen sind
drehungsfrei, sie werden es daher auBerhalb der Reibungsschicht
bleiben, wenn sie frei sind von StoBwellen. Die von StoBwellen
produzierte Wirbelstdrke ist proportional der Entropieproduktion
und somit von der dritten Potenz des Drucksprungs abhidngig. Fiir
stoB-freie und mit nur schwachen St&Ben behaftete Strémungen ist
somit die drehungsfreie N&herung fiir den reibungsbehafteten An-

teil gerechtfertigt.

Das Geschwindigkeitsfeld einer drehungsfreien Strémung ist durch
den Gradienten eines Potentials bestimmt, dieses erfiillt im we-
sentlichen die Erhaltung von Impuls und Energie; es bleibt somit
als einzige Gleichung zur Beschreibung der Strémung die Erhal-

tung der Masse, die Kontinuit&tsgleichung

(1) div(pgrade) = 0

13



mit der Dichte p, welche Uber die Bernoullische Gleichung be-
kanntlich eine Funktion der Geschwindigkeit ist.

Einige der gasdynamischen Relationen und die daraus und aus (1)
folgenden partiellen Differentialgleichungen seien im folgenden
zusammengestellt, da sie die Grundlage fiir eine Reihe von spiter
beschreibenen Verfahren bilden. Dabei erweist sich, besonders
flir die Anwendung in dieser Arbeit, die Einfihrung dimensions-
loser GroBen als vorteilhaft: Geschwindigkeitsbetrag g, Kompo-
nenten u, v, w sowie die lokale Schallgeschwindigkeit a werden
durch die kritische Geschwindigkeit a, dimensionslos gemacht,
die Dichte p durch die Dichte bei kritischem Stroémungszustand.
Flir die bekannten gasdynamischen Zusammenh&nge unter diesen
Gr&Ben gilt dann:

Q2 = (gradtb)2 = U2 +V2 +w2 = qz/af ’
(2) D =ph* = [yr1)/2- (=1)/2 - @1/ 0D
2% = a%/a% = -po/(dp/aQ) =

(y+1)/2 = (y=1)/2 - Q% ;

mit dem Verhdltnis der spezifischen Wdrmen y. Weiter werden die

lokale Stromdichte und lokale Machzahl ben&tigt,

F

1]
O
©

(3)
M

1
| &)
~
»

Alle hier aufgefiihrten GréBen sind Funktionen des Geschwindig-
keitsbetrages und somit des Potentialgradienten. Die Kontinui-

tdtsbeziehung (1), fir rdumliche Strdmung in konservativer Form
(4) (Do) + (Do), + (Do), =0
oder, unter Benutzung der Relationen (2) in quasilinearer Form
2 2 2 2 2 2
5 - - -
(5) (¢x A )¢xx +(¢y A )¢yy + (o, -A")o,
* 20,00, +20,0,0,, +20.0, 0, =0

y'z'yz
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stellt somit die Grundgleichung fiir drehungs- und stoB-freie
oder mit nur schwachen St&Ben behaftete Strdmungen dar. St&Be
werden in Potentialstrdmungen durch Diskontinuit&dtsflédchen mit
Geschwindigkeitssprung gendhert, wobei die Beziehungen (2) er-
halten bleiben. Numerisch wird daflir i.a. Gleichung (4) vorge-
zogen. GroBes Interesse an einer genaueren Berechnung stoB8-be-
hafteter Strémungen, besonders solcher mit starken St&B8en und
Entropieproduktion, hat die Entwicklung von Verfahren zur L&-
sung der Eulerschen Gleichungen vorangetrieben. Fiir schwache
Abweichungen vom stoB8-freien Auslegungszustand einer Konfigura-
tion sind jedoch die Differentialgleichungen (4) oder (5) vo&llig
ausreichend, zu l&sen ist aber das Problem der numerischen Ex-

fassung von StoB-Diskontinuitdten.

Transsonische Phinomene sind gekennzeichnet von einer Wechsel-
wirkung zwischen den Unterschall- und liberschallbereichen der
Strémung. Die Verdr&dngungswirkung des Stromfadens ist umgekehrt
proportional der stromdichte F, welche als Funktion der Geschwin—
digkeit Q beim kritischen Wert 1 ein Maximum erreicht. Dichte D
und Stromdichte F sind in Bild 3 als Funktionen der Geschwindig-
keit entsprechend (2), (3) dargestellt. Zum Verstdndnis trans-
sonischer Phinomene kann man sich auf den Bereich Q ~1 und schwa-
che Abweichungen von der Parallelstrdmung beschrédnken, was zu

lokaler Entwicklung der gasdynamischen Relationen fihrt:

U = (U-1) ~ (Q-1) = 0,

J=v « 1 - 3,
(6) W=w < 1 = 9,

- - =2

5= 1-O-(y=-1)/2 - 0T

F oo 1-(y-1)/2 « 0°.

Setzt man diese Gr®dBen in (5) ein, so folgt daraus die verein-

fachte Differentialgleichung
(7) ¢

welche als Grundgleichung der sog. "schallnahen" Theorie [11]

15



D=e/¢’

O
N

! Q=q/a" —

Bild 3 D}chtg und Stromdichte als Funktion der Geschwin-
digkeit. Mit dem kritischen Zustand dimensionslos
gemachte GrdBen. Schallnahe Entwicklung D, F.

zur Beherrschung der mathematischen Schwierigkeiten wesentlich
beigetragen hat, was bei der numerischen L&sung der Gleichungen
(4), (5) genutzt werden konnte.

Beschrdnkt man sich auf ebene, zweidimensionale Strdmung in der

(x,y)-Ebene, dann kann das Potential ¢, welches die Drehungsfrei-
heit

(8) U -v. =0

implizit enthdlt, auch durch eine Stromfunktion Y ersetzt werden,
welche mit dem Potential durch

Uy = ~Db,

b, = Do

(9)

verbunden ist. Fiir ¥ ist die Kontinuit&dtsbedingung implizit er-
fiillt, eine (4) entsprechende Differentialgleichung erhdlt man

durch Einsetzen in (8):
(10) (ll)x/D)X +(le/D)y =0

oder in quasilinearer Form

2_ .22 2 _ .22 _
SIS S AN UM S L L
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Der Gradient einer L®sung y(x,y) ist identisch mit der Strom-
dichte

(12) F = grady .

Mit der Stromfunktion k&énnen, zumindest prinzipiell, auch Stro-
mungen mit starken Verdichtungsst&Ben beschrieben werden, wenn
auf der rechten Seite von (10) anstatt Null eine der Entropie-
produktion im Sto8 entsprechende Drehungsverteilung beriicksich-

tigt wird.

Ebene Strdmung erlaubt eine Umformung der angegebenen Relationen,
welche zu linearen Differentialgleichungen fiihrt. Damit wurden
besonders analytische Modelle fir transsonische Phdnomene gewon-
nen, welche in der transformierten Arbeitsebene oft sehr klaren
Einblick in die physikalische Qualit#t einer Strémung mit ge-
mischten Unter- und Uberschallgeschwindigkeiten geben. Es gibt
mehrere Mdglichkeiten, solche Arbeitsebenen (Hodographen) zu bil-
den, ihre Koordinaten sind Funktionen der Geschwindigkeitskompo-
nenten. Eine spezielle Transformation sei hier ausgewdhlt, weil
sie den Ubergang von der Theorie konformer Abbildung fiir ellip-
tische (Unterschall-) Felder zur Charakteristikenmethode fiir hy-
perbolische (berschall-) Bereiche darstellt. Die beide Gebiete
abdeckende spezielle Hodographenebene ist unter dem Namen
“Rheographf bekannt geworden. Sie ist definiert durch eine Funk-

tion der lokalen Geschwindigkeit Q oder Machzahl M
Q .

(13) v=f/|1-M7|§Q9,
1

als Chaplygin-Variable oder Prandtl-Meyer-Winkel bekannt, und

den lokalen Strémungswinkel

(14) $ = arctg(Vv/U).

Fiir Potential ¢ und Stromfunktion Y erhidlt man ein System von

zwel linearen Differentialgleichungen
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6, = tK(v)y,

v
(15)

by K(v)y,
mit dem Koeffizienten K, welcher ebenfalls eine Funktion des Ge-
schwindigkeitsbetrages und somit der Variablen v ist:

(16) k = /]1-M2[/p .

Im Unterschallbereich v <0 ist das System (15) elliptisch (nega-
tives Vorzeichen in der ersten der beiden Gleichungen) und ver-
wandt mit den Cauchy-Riemannschen Gleichungen, es bildet in
dieser Form die Grundgleichungen sowohl guasikonformer Abbildung
als auch elektrostatischer Potentialverteilungen in einem ebenen
Leiter (Rheoelektrische Analogie, davon der Name Reograph fiir
diese spezielle Hodographenebene) .

Im Uberschallbereich v >0 ist das System (15) hyperbolisch (posi-
tives Vorzeichen), die Arbeitsebene stellt eine gedrehte Charak-
teristikenebene dar, mit

¥+v

(17)

=1 ? | v
.8 % 12 M
8 1 12 Q

Bild 4 Str§mungselement mit beschleunigtem Schalldurchgang.
Abbildung in die Rheographenebene.
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kann (15) auf die charakteristische Form

(@/a¢) _, = 1/K

(18)
-1/K

(@y/do) .,
gebracht werden.

Im Bild 4 ist die Abbildung eines Strdmungselements mit Schall-
durchgang in die Rheographenebene dargestellt. Man erkennt darin
die von der Schallinie ausgehenden Charakteristiken im Uber-
schallbereich, in der physikalischen Ebene Neilsche Parabeln,

im Rheographen unter 45° geneigte Geraden. Die L&sungen ¢,y (v, %)
im elliptischen (v<0) und hyperbolischen (v>0) Bereich haben an
der Schallinie (v=0) gemeinsame Werte ¢*,y* (0,%). Eine Defini-
tion dieser Werte entspricht somit der Vorwegnahme der Wechsel-
wirkung zwischen Unter- und UYberschallgebiet, was fiir die im -

folgenden beschriebene Vorgangsweise von zentraler Bedeutung ist.

Zum AbschluB dieser Aufstellung einiger bekannter und fiir die
Erliuterung transsonischer Entwurfsverfahren zweckmdBiger Grund-
gleichungen sei noch eine schallnahe Form der Grundgleichung im
Hodographen angegeben, sie vereint die Vorteile linearer Glei-
chungen mit der Konzentration auf die bei schallnaher Entwick-
lung hervorgehobenen Phinomene. Man nennt die Differentialglei-

chung
(19) TG —ﬁOgv =0,

auch Tricomis Gleichung, eine L&sung fir das Potential 0 (T, V)
in der schallnahen Hodographenebene (U,V) gibt in inverser Form

die Koordinaten x(ﬁ,V), y(ﬁ,§) der Strdmungsebene an,

ig0 Y = o5 .

Einige einfache, fiir die Erl3uterung des im folgenden ausfithrli-
cher dargestellten Entwurfsverfahrens sehr anschauliche analyti-
sche Beispiele sind L&sungen der Tricomi-Gleichung (19). Auch die
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ersten stoBfreien Profilstrémungen wurden durch lUberlagerung ge-

eigneter Partikulérl&sungen im Hodographen gefunden.

3.2 Die Strukturen superkritischer Strémung

Ein Vergleich der Strukturen transsonischer Strdmungen mit und
ohne VerdichtungsstoB sollte Einblick in die ben&tigte Vorgangs-
weise geben, um Verdichtungsst&Be durch theoretische und spéater
konstruktive MaBnahmen zu vermeiden, also stoB-freie Strdmungen
systematisch zu entwickeln . Messung und Beobachtung bei Wind-
kanalversuchen sind die Grundlage fiir die Skizze (Bild 2) und
Erkldrung der globalen Wechselwirkung einer realen Profilstrd-
mung. Hier interessiert nun vor allem die Struktur der &duBeren
Strémung ohne Reibung, die Gestalt von Schallinie und StoBwelle.
Bild 5 zeigt Schlieren- und Interferenzaufnahmen von Verdich-
tungsstdBen an Profilen. Diese geben zusammen mit Druckmessungen
und Grenzschichtrechnungen eine hinreichende Grundlage filir eine
Analyse der AuBenfeldstruktur, einschlieBlich der fiir die rei-
bungsfreie Strdmung wirksamen Randbedingung. Letztere kann bei

bekannter Druck- bzw. Geschwindigkeitsverteilung und Strdémungs-

winkelverteilung in den Hodographen lbertragen werden.

Bild 5 Schlierenaufnahme eines Profils im Windkanal mit
StoBwelle, DruckmeB-Sonde (Stanewsky). Interfero-
metrische Aufnahme eines Profils mit StoBwelle,

Linien gleicher Dichte (Spaid u. Bachalo).
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Hier sei ein im Windkanal getestetes Profil ausgewdhlt, um
dessen Umstrdmung zu modellieren, indem sie im Rheographen re-
konstruiert wird (Bild 6). Es steht die Profilgeometrie und die
Grenzschichtverdréngungsdicke an der Saugseite zur verfigung.
Daraus folgt die fiir die reibungsfreie Stroémung wirksame Beran-
dung, hier wird die Strdmungswinkelverteilung ®(x) benttigt. Aus
Druckmessungen an der Oberfldche, aber auch direkten Sondenmes-
sungen (Bild 5a) im Feld folgt die Geschwindigkeitsverteilung an
dieser Berandung und aus ihr die Rheographenabszisse v(x). Mit
v(x) und $(x) kann im Rheographen die Konturabbildung eingetragen
werden. Die Abbildung des gesamten Uberschallfeldes liegt nun
zwischen $-Achse und dieser Berandﬁng. Eine iterative Berechnung-
dieses Feldes mit einem Charakteristikenverfahren erlaubt die

Auffindung der (nicht aus den Messungen erhaltenen) Schallinie
bis in den Bereich, wo die Charakteristiken durch Uberfaltung
eine mehrdeutige L&sung ergeben. Diese Yberfaltung ist aber ge-
rade das mathematische Modell eines im Stromungsfeld sich for-
mierenden VerdichtungsstoBes. Bei Kenntnis des StoB-FuBpunktes
am Profil und des Strdmungsfeldes vor dem StoB - hier aus dem

Charakteristikenverfahren - , und nach dem StoB
kann die StoBkurve

- hier aus
Sondenmessungen des Unterschallgebietes -
rekonstruiert werden und ihre Lage, Form und Hohe im Feld mit

der optischen Beobachtung verglichen werden. Im Bild 6 sind das
Netz der Charakteristiken und einige filir die Konstruktion wesent-
liche Punkte in der Strdmungsebene und im Rheographen eingetra-
gen. Die Abbildung der StoBkurve zerfillt in einen "Vor-StoB-
Ast" im Uberschallbereich (Kurve PQ'G'F') und in einen "Nach-
StoB-Ast" (PQ"G"F"), welcher bis auf das kurze Stiick PQ" im Un-
terschallbereich liegt. Die Abbildung der Berandung, durch den
VerdichtungsstoB in F aufgetrennt, kann nun durch die beiden
Zste der StoBabbildung geschlossen werden. Dabei tritt im Unter-—
schallbereich eine Schlinge in der Gesamtkurve Kontur plus StoB
auf, welche auf eine Mehrdeutigkeit der Abbildung im Rheographen
schlieBen 1&Bt. Tats&dchlich beobachtet man (Bild 5b) in der Ge-
schwindigkeitsverteilung hinter stdfen einen Sattelpunkt, der in
der Hodographendarstellung als Verzweigungspunkt R erscheint und
die Verbindung zu einem zweiten Riemannschen Blatt herstellt,

in welchem ein kleiner Bereich des Strdmungsfeldes (begrenzt

durch die punktierte Linie) abgebildet ist.
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Bild 6 Rekonstruktion eines lokalen Uberschallgebiets
mit StoB aus dem Experiment.
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Bild 7 Entwurf einer stoB-freien Profilstr&mung, experi-
mentelle Uberpriifung.
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Zusammenfassend sei nochmals auf die ausgezeichneten Punkte des
VerdichtungsstoBes hingewiesen. Der StoB formiert sich im Uber-
schallfeld durch zusammenlaufende Charakteristiken (Vefdichtungs—
wellen) im Punkt P. Sehr nahe diesem Punkt fihrt er von Uber-
schall- auf Schallgeschwindigkeit, (Punkt Q), hier endet die
Schallinie. Der VerdichtungsstoB ist senkrecht zur lokalen An-
strémung im Punkte G, die Strdmung erfihrt keine Ablenkung, so-
mit ist die $-Ordinate der Punkte G', G" im Rheographen gleich.
Im FuBpunkt F modelliert ein schiefer StoB mit Winkelablenkung
(%F“ >§F.) die Grenzschichtaufdickung. Die dort gemessenen Ober-
fléchendriicke sind allerdings durch die Grenzschicht zwischen
Uber- und Unterschallwerten ausgleichend verschmiert, wie man
aus den MeBpunkten sieht. Am AuBenrand der Grenzschicht wird
h&ufig eine Nachexpansion beobachtet, die auch in diesem Mo-
dell enthalten ist. Bei reibungsfreier Strdmung um eine gekr imm-
te Wandkontur fallen die Punkte G und F zusammen, die Nachexpan-
sion ist dann durch die bekannte logarithmische Singularitit
nach Oswatitsch und Zierep [12] beschrieben. Eine ausfiihrlichere
Analyse von StoB-Kurven-Modellen in Strdmung mit und ohne Rei-

bung findet sich in [13].

Vorliegendes Beispiel wurde aus einem Experiment nachkonstruiert.
Genau umgekehrt wurde beim folgenden Beispiel, Bild 7, vorgegan-
gen: Mit einer der im folgenden erliuterten Methoden wurde eine
stoB-freie Profilstr8mung konstruiert, ein Profilmodell herge-
stellt und im Windkanal untersucht. Im Bilde sind die theoretisch
berechnete und die im Experiment [14] gefundene Druckverteilung
einander gegeniibergestellt. Wieder sind das Profil mit seinem
Uberschallfeld und die Abbildung des letzteren in den Rheographen
dargestellt. Man erkennt die wesentlich einfachere Struktur der
Strémung, ein Rekompressionspunkt B der Schallinie auf der Kontur
ersetzt die komplizierten Einzelheiten der Punkte P, Q, G, F und R.

Ein Vergleich der Charakteristikenfelder der beiden Str&mungen
mit und ohne StoB zeigt, daB vor allem das Zusammenlaufen der
Charakteristiken (Punkt P) in der Strdmungsebene vermieden werden
muB, um StoBfreiheit zu garantieren. Dies erfordert eine sehr
sorgfédltige Abstimmung der Schallinienform und der Verteilung

des Strdmungswinkels auf ihr. Jede kleine Anderung des iuBeren
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DETAIL B:

Bild 8 StoB-freie Strémung als Grenzfall einer Stréwung
mit StoB, Abbildung in den Rheographen. Detail im
Bereich B: StoBwelle PF.
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Strémungsfeldes oder der Profiloberfldche wird das Gleichgewicht
stoB-freier Rekompression stdren, und die Stdrungen werden -
zwischen Schallinie und Profilkontur hin und her reflektiert -
stromabwarts zum Zusammenlaufen der Machwellen in einem Punkt P
filhren. Die Dynamik der Rankine-Hugoniot-StoB8beziehungen, oder
im Rahmen der Potentialtheorie ihrer isentropen N&dherung, er-

zwingt dann die Ubrigen Einzelheiten der Strdmung.

Man kénnte eine stoB-freie Strdmung als Grenzfall einer stoBbe-
hafteten Strdmung definieren, bei welcher die Ausdehnung PF der
StoBwelle verschwindend klein und die StoBstédrke verschwindend
schwach ist (Bild 8). Dieser theoretische Grenzfall hat ein Ge-
genstilick in der abgel&sten Kopfwelle vor einem Profil in Uber-
schallanstrdmung, wenn sich die Anstr&mmachzahl dem Wert Eins
ndhert: Asymptotisch w&chst der Kopfwellenabstand [15], und es
vermindert sich gleichzeitig die StoBstdrke, so daB der Schall-
anstrdmzustand ohne Kopfwelle als Grenzfall in der L&sung mit
Kopfwelle enthalten ist. Dies wurde in [16] gezeigt, eine ent-
sprechende Untersuchung des asymptotischen Verhaltens des Rekom-
pressionsstoBes beim Abweichen vom stoB-freien Zustand ist noch
ausstehend und wdre von Interesse flir Aussagen iilber die Stabili-

tdt stoB-freier Strdmungen.

Hier wurde vereinfacht gezeigt, wie sorgfdltig die Profilgeome-
trie und das &duBere StrSmungsfeld aufeinander abgestimmt sein
miissen, um stoB-freie Strdmungen zu ermdglichen. In ihren klassi-
schen Theorien hat Morawetz [17] gezeigt, daB diese mathematisch
voneinander isoliert sind. Dieses Resultat hat zu der irrigen
Auffassung gefiihrt, daB stofi-freie Strdmung nicht von praktischem
Interesse sei, weil jede kleine Stdrung gleichsam explosionsartig
zu einem starken StoB fihren kdnne. Es war der Verdienst sorgfdl-
tiger experimenteller Untersuchungen, gezeigt zu haben, daB be-
stimmte stoB-freie Strdmungen relativ unempfindlich sind gegen-
iiber Stdrungen, indem die unvermeidlich entstehenden St&Be nur
schwach sind. Daraus hat man die Erkenntnis gewonnén, daB die
Theorie stoB-freier Strdmung fir eine systematische Entwicklung
von Profilen und Fliigeln mit gesteigertem aerodynamischen Wir-

kungsgrad geniitzt werden kann.
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3.3 1Integration lokaler Uberschallfelder

Die vorstehenden analytischen Modellierungen von lokalen Uber-
schallgebieten mit und ohne StoB8 wurden mit Hilfe des Charakte-
ristikenverfahrens durchgefiihrt. Dieses ist bekannt und in ver-
schiedensten praktischen Versionen zur L&sung von hyperbolischen
Gleichungssystemen eingefiihrt. Hier wird darauf eingegangen, um
seine Anwendung bei Fortschrittsrichtung quer zur lokalen Strd-
mungsrichtung zu zeigen, wdhrend man bei hyperbolischen Problemen

dblicherweise in Strémungsrichtung fortschreitet.

Das charakteristische System (18) fiir’ Potential und Stromfunktion
legt die Neigung der Expansions- und Kompressionscharakteristiken
in der ¢,y-Ebene fest, sie ist iliber K eine Funktion der lokalen
Geschwindigkeit. Definiert man eine geeignete Anfangsverteilung
¢* ,y* lings der Kurve AB im Uberschallbereich des Rheographen,
dann liegt iiber (18) die ¢,Y-Verteilung im gesamten Fortsetzungs-
gebiet ABC fest, (Bild 9a,b). Numerisch 18st man diese Aufgabe
durch Diskretisierung des Gebietes in ein Charakteristikennetz,
wobei im infinitesimalen Dreieck 123 bei in den Punkten 1 und 2

gegebenem ¢ und Y die Beziehung fiir ¢3,w3 gilt:

- 1
(21) - -t
Uy = (Vg Kyg tly cKyz +0q =6y /(K3 v K30,

wobei K13, K23 zwischen 1 und 3 bzw. 2 und 3 gemittelte Neigungs-
koeffizienten K nach (16) bedeuten. Damit stellt (21) die Formel
fiir die Integration der L&sung im gesamten Fortsetzungsgebiet
dar. Durch die Mittelung wird bei diesem Differenzenverfahren
Genauigkeit zweiter Ordnung erhalten, die lineare Beziehung er-
laubt eine HuBerst schnelle L&sung dieses Anfangswertproblems.
Wihlt man als Anfangskurve eine Strecke AB auf der Ordinate v =0,

dann entspricht die Vorgabe

27



einer Strémungswinkel-Verteilung lé&ngs vorgegebener Schallinie,
1{9 ’4 von welcher aus mit der angegebenen "S&gezahn-Methode" das ge-
i 9" samte Feld ABC integriert werden kann. Allerdings wird es nur
bis zum Auffinden der L&sungskurve y(v,¥$) =¢A =wB =0 bendtigt,
diese stellt die Abbildung der Berandung dar (Bild 9c¢). Zhnlich
kann das Feld berechnet werden, wenn die Anfangskurve sich aus
einer Expansions—Machwelle EQ und einer StoBwellen-Vorderseite
QF zusammensetzt, (Bild 9d4). Die Bezeichnungen dieser Punkte
korrespondieren mit den in den Bildern 6 und 7 gezeigten Bei-
spielen. Die Koordinaten der Strémunggebene x,y folgen bekannt-

lich iiber die durch (13) und (2) festgelegten Beziehungen Q(v),

D(v) aus

a b dx
(23)

(cos® » dé - sins + dU/D)/Q

(sing * d¢ ¥cos% -dW/D)/Q.

dy

Das an Hand des erliduterten Beispiels einer stoBbehafteten
Jl q’ ‘ s(, Strémung erwidhnte Zusammenlaufen von vVerdichtungswellen ist aus
dem Vorstehenden daher bestimmt allein durch die Vorgabe der
Schallinie, diese wiederum ist vom umgebenden Unterschallfeld

abhingig. Daraus folgt, daB sich die Formation eines Verdich-

tungsstoBes nicht durch eine lokale Eigenschaft an der Berandung,
sondern durch deren Gesamtwirkung auf das strémungsfeld ergibt,

B

welche bei realen Profilstrémungen die komplexen Wechselwirkun-

gen umfaft, wie sie in Bild 2 skizziert wurden.

c
Die erliuterte Transformation in Hodographenvariable und das
damit gebildete Charakteristikenverfahren gelten fiir zweidimen-
sionale Stromungen. Im folgenden wird gezeigt, wie das Prinzip
dgf Integration von lokalen tiberschallfeldern quer zur Strémungs-—
richtung auch auf réumliche Felder anzuwenden ist. Dazu ist eine
Bild 9 Charakteristikenverfahren im Rheographen: genauere Definition der "geitartigen" Integrationsrichtung fir
a) SggiggskggYe AB mit ¢, y-Verteilung, Fortsetzungs- hyperbolische Probleme ndtig.
Y IRSIETICitnalen Bty gy cer nfanashurve aue.
c) BgSFimmung der Lézsigcznliiﬁg ¥ =0 (Konturstrom- In zweidimensionaler Uberschallstrdmung sind die Strémungsrich-
) éigliiéangskurve bestont ‘ . . tung und jene senkrecht dazu mathematisch zeitartig und daher
aus einer Charakteristik geeignet als Fortschrittsrichtung bei der Integration. Verein-

EQ und einer StoBfront QF.
facht kann dieses Problem an der ebenen Wellengleichung
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(24) ¢xx—¢yy =0

erldutert werden: hier ist klar, daB die beiden Richtungen x und

Y gleichwertig zeitartig sind. In rdumlicher Stromung ist dies
nicht der Fall, wie aus der Wellengleichung

(25) o =0, =0, =0

ersichtlich ist. Hier ist nur x zeitartig. Allerdings kann das

Koordinatensystem - x sei hier identisch mit der lokalen Stro-

mungsrichtung s - um die x-Achse gedreht werden,
mit dem Normalen-
siehe Bild 10.

bis z und y
(n) und Binormalenvektor (b) zusammenfallen,

Im neuen Koordinatensystem S,b,n wird die Wellen-

gleichung zu
(26) ¢
wo die rechte Seite R keine zweiten Ableitungen enthdlt

durch s und n gebildeten Schmiegeebene w zur Stromlinie i
Strdmung lokal eben und daher sind s ung n wieder zeitart

In der
st die

ige

Bild 10 Schmiegeebene an der Stromlinie im Raum.:
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Richtungen. Allerdings erfordert eine Nutzung dieser lokalen
Zweidimensionalitdt der Strdmung entsprechend der Lésung eine
laufende Korrektur der Fortschrittsrichtung. In ebener Strémung
ist der Fortschritt entlang des Normalenvektors automatisch ga-
rantiert, im Raume bedeutet eine ndherungsweise feste Vorgabe
dieser Richtung, etwa in z-Richtung, die LOsung eines mathema-
tisch unsachgemdB8 gestellten Problems, was bei der numerischen
Berechnung beachtet werden muB. Der Normalenvektor n weist in
die Richtung des maximalen Geschwindigkeigsgradienten, somit
liegt bei einer analytisch gegebenen Anfangsfl&dche, mit darauf
vorgeschriebener Stromungsvektorverteilung, die Integrations-
richtungsverteilung fest, wenn man die Grundgleichung (1) auf
der Anfangsfldche entwickelt. Daraus folgen die partiellen Ab-
leitungen der Geschwindigkeits—-Komponenten, womit auch, fort-
schreitend in der gew&dhlten Integrationsrichtung, die Verteilung
auf einer Nachbarfldche erhalten wird. Dabei ist in konsequenter
Anwendung der Vorgangsweise beim "S&dgezahn"-Charakteristikenver-
fahren die Nachbarfldche durch Vorgabe einer Geschwindigkeits-
differenz AQ zu definieren. Bei gegebener Schallisotache Q =1
als Anfangsfldche erh&lt man dann als L&sung eine Schar von Iso-
tachenfldchen Q =const > 1, &hnlich wie die Schalen einer Zwiebel,
("onion peel procedure”), siehe dazu die Skizze Bild 11a. BAm
eindimensionalen Modell ist dabei, im Bilde rechts, die anzu-
wendende numerische "leap-frog-marching technique" erlé&utert,
welche Genauigkeit zweiter Ordnung ergibt. In nur wenigen (3 - 5)
Iterationsschritten wird die Nachbarisotache erhalten. Dabei ist
ein Riicklauf der Integrationsrichtung bei der L&sung moglich: die
Isotachenfldchen iUberschneiden sich dann, was dem Zusammenlaufen
und Uberfalten der Charakteristiken bei ebener Strémung ent-
spricht. Der Geschwindigkeitsgradient dn/dQ verschwindet hier,
was aber die Fortfilhrung des Verfahrens nicht beeintré&dchtigt.
Die hier beschriebene Vorgangsweise wurde zuerst filir schallnahe
Strémungen angegeben [18]. Sie kann als eine Art r&dumliches Ho-
dographenverfahren angesehen werden, weil die unabh&dngige Vari-
able der Geschwindigkeitsbetrag ist. Sie hat den Nachteil, da8
sich filir die L&sungsflédchen Q =const Stiitzpunkte auf a priori
nicht bekannten r&dumlichen Koordinaten ergeben. Es wdre aber
wiinschenswert, in einem raumfesten Rechennetz als Ergebnis die

Geschwindigkeitsverteilung zu erhalten, wie dies in Bild 11b

31



/

4
Q =Q, \?
Q=Q,+ 4Q
X
y

ANIAN

L\ NN

2/

Z=2, (x;}')

Z=Z, - AZ

)

NN

'

Bild 11 Integration r&umlicher Uberschallfelder.

Oben: Isotachenfldchenverfahren mit Leap-frog-
marching in Richtung steigenden Geschwin-
digkeitsbetrages.

Unten: Netzfldchenverfahren mit Leap~frog-marching

in vorgegebener Richtung.

skizziert ist. Dabei wird dann die das Problem mathematisch sach-
gemiB stellende Richtung n ignoriert. Dieses vVerfahren bricht bei
Erreichen einer tUberfaltung wegen dQ/dz +» zusammen und es wird
durch die numerische Instabilitdt besonders-dann zu Fehlern fiih-
ren, wenn die gewdhlte Integrationsrichtung stark von der Rich-

tung des Normalenvektors abweicht, siehe dazu [19].

In Erginzung zu dieser Erl&duterung des riumlichen Integrations-
verfahrens sei daran erinnert, daB auch die zweidimensionalen
Charakteristiken symmetrische Schnittlinien rdumlicher Mach-
Konoide sind, wenn man eine ebene Strémung als speziellen rdum-
lichen Fall betrachtet, etwa beim ungepfeilten Rechteckfliigel
unbegrenzter Spannweite. In Bild 12 wurde versucht, die Mach-
Konoide einzutragen, wenn eine stoB-freie Profilstrdmung, etwa
nach Bild 7, als Fliigel in die dritte Dimension fortgesetzt wird.
Stdrungen breiten sich bei HYberschallstrdmungen stromabwdrts
langs charakteristischer Fl&chen aus; fiir einen Punkt auf diesem
Fliigel bedeutet dies aber, daB er Stdrungen von in der dritten

Dimension noch sehr weitab liegenden Quellen erhdlt. Dies ist

Ebene stoB-freie Profilstrémung mit rdumlichen
Charakteristiken (Mach-Konoiden).

Bild 12

33



"0

Bild 13 Charakteristiken auf der Fligeloberflédche bei
ebeper Strémung im Kanal (links), und beim
schiebenden Fliigel (rechts).

von Bedeutung fiir Windkanalversuche an Profilen, welche ja immer
als Fliigelmodell ausgefiihrt sein miissen: zu geringer Abstand der
seitlichen Begrenzungen kann wegen der Wandgrenzschicht die
Zweidimensionalitédt der Strdmung zerstdren. Das gilt nicht nur
fiir transsonische Strdmungen, bei diesen ist durch Reflexion der
Stdrungen an den Kanalwinden aber ein verstdrkender Effekt wirk-
sam.Im Bild 13 sind die Charakteristiken auf der Fligeloberfléche
dargestellt. Man erkennt, daB8 es fiir eine zweidimensionale Pro-
filstrémung charakteristische Kenngr&Ben in der dritten Dimension
gibt, etwa den Mindestabstand der Begrenzungswinde, wenn gefordert
wird, daB jene CharakKteristik, welche auf der Fliigeloberflé&che
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und einer Begrenzungswand gerade von der Schallexpansion (Punkt
A) ausgeht, die Schallrekompression (B) noch vor Reflexion an

der Gegenwand erreicht.

Im selben Bild sind auch die entsprechenden Verhidltnisse beim
unendlich gestreckten gepfeilten Fliigel skizziert: Pfeilung und
am Fliigel auftretende maximale lokale Machzahl bestimmen das
Auftreten von Asymptoten der Charakteristiken auf der Fliigelober-
fliche. Fiir ein Flugzeug mit gepfeilten Fliigeln endlicher Strek-
kung bedeutet dies, daB die Qualitit der Strdmung am Fliigel bis
zur Spitze hin von den Verhiltnissen an der Fliigelwurzel beein-
fluBt wird. Umgekehrt gilt fir den vorwirts gepfeilten Fliigel,
daB alle Stdrungen zum Rekompressionsgebiet an der Fliigelwurzel
hinlaufen, womit bei der Auslegung in der Praxis Verdichtungs=

std8e in diesem Bereich schwer zu vermeiden sein dlirften.

Dieser Exkurs in die Topologie lokaler rdumlicher Yberschallfel-
der soll zeigen, daB zu einer genauen Berechnung mit dem Ziel,
stoB-freie Strémung und die damit vertrigliche Oberfléchenform
zu entwerfen, eine riumliche Erweiterung des ebenen Charakteri-
stikenverfahrens bendtigt wird. Einzelne der folgenden zitierten,
darauf griindenden praktischen Verfahren beniitzen zumeist Ndherun-
gen, welche von der ebenen Strdmung nicht zu stark abweichen, wie
dies fiir Fliigel schwacher Pfeilung und groBer Streckung zutrifft,
[20].

4. ENTWUGRFSVERFAHREN FUR STOB-FREIE PROFILE UND FLUGEL

Mit steigender Bedeutung des superkritischen Fliigels fir die
Wirtschaftlichkeit von Verkehrsflugzeugen ist auch die Nachfrage
nach systematischen verfahren zur Konstruktion von Strémungen
mit verringerten StoBverlusten gestiegen. StoB-freie Strémungen
stellen dazu einen dem angestrebten Auslequngszustand nahe be-
nachbarten Betriebszustand dar, von dem auf die Verhdltnisse
optimalen Betriebs geschlossen werden kann. Unter Benutzung der
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M&glichkeiten moderner GroBrechenanlagen wurden daher Entwurfs-
verfahren fir stoB-freie Fliigelprofile entwickelt. Profile sind
zur Beschreibung der Fliigelsektionen wesentliche Bausteine des
Entwurfs. Die StoBfreiheit der zweidimensionalen Profilstrdmung
kann im allgemeinen am Fliigel nicht aufrechterhalten werden,
weil der dreidimensionale Charakter der Strémung das empfindli-
che Gleichgewicht der StoBfreiheit stdrt, die auftretenden StoB8-
wellen werden aber viel schwicher sein, als auf Fliigeln mit kon-

ventionellen Sektionen.

Der Entwurfsingenieur hat aus diesen Griinden praktische Erfahrung
gesammelt, wie sich superkritische Profile am besten bei der Aus-
legung superkritischer Fliigel verwenden lassen. Trotz dieser Be-
deutung der Profiltheorie fiir den Fliigelentwurf besteht natiirlich
ein Bedarf nach systematischen Verfahren flir dreidimensionale

stoB-freie Stromungen.

Systematische rechnergestiitzte Verfahren sind seit etwa 10 Jah-
ren verfiigbar. Eine kurze Beschreibung der wichtigsten Methoden
wird im folgenden gegeben, frilhere Arbeiten fuBen - mangels
Verfiigbarkeit tiber schnelle Rechenanlagen - auf analytischen
Methoden und haben eher zum Aufbau des physikalischen Verstdnd-

nisses beigetragen als daB sie praktische Bedeutung erlangt h&t-
ten,

4.1 Hodographenverfahren und inverse Entwurfsmethoden

fiir Profile

Beim "Symposium Transsonicum II" 1975 gab Boerstoel [21] einen
tberblick iiber die wenigen Hodographenverfahren, welche zu die-
ser: Zeit verfiligbar waren. Hier seien sie deshalb nur kurz er-
wihnt. Partikulirldsungen der Hodographengleichungen wurden zu-
nichst iberlagert, Nieuwlands [ 7] Profilfamilien wurden auf
diese Weise konstruiert. Die Struktur von Hodographenabbildungen
tragender Profilstrdmungen ist bestimmt von Verzweigungspunkten
Riemannscher Blitter, Singularitdten und anderen wohldefinier-

ten, aber komplizierten Einzelheiten der abgebildeten Strémung.

36

Aus diesem Grunde sind Hodographenverfahren keine sehr erwiinsch-
ten Hilfsmittel der Entwurfspraxis geworden. Allerdings waren

sie fiir etwa eine Dekade die einzigen systema;ischen Methoden,
und Experimente bestdtigen die praktische Bedeutung der durch

sie gefundenen Profilformen. Boerstoel und Huizing [22] ent-
wickelten Nieuwlands Methode weiter; eine im Rechner des NLR,
der niederldndischen Luftfahrtforschungsanstalt, gespeicherte
groBe Anzahl von Partikulidrlésungen wird durch numerisch bestimm-
te Koeffizienten gezielt iiberlagert, um spezielle Profileigen-
schaften zu erhalten. Die Arbeiten konzentrieren sich auf den
Entwurf sehr dicker Profile, es wurden Grenzen maximaler Anstrom-
Machzahl, Dicke und des Auftriebsbeiwertes angegeben, fiir welche.

noch stoB-freie Strdmung gefunden werden konnte.

Garabedian und Korn entwickelten eine weitere Hodographenme-
thode, welche auf einem anderen Konzept beruht. Sie erweiterten
die Hodographengleichungen in der charakteristischen Form (4) in
den komplexen Bereich. Auf diese Weise kann der elliptische Teil
des Strémungsfeldes durch ein hyperbolisches Gleichungssystem
geldst werden, die numerische Auswertung dieser Gleichungen ist
relativ schnell. Allerdings muB der interessierende Realteil der
komplexen Ldsung in einem vierdimensionalen Raum durch Verwen-
dung konjugierter Koordinaten und des schwartzschen Spiegelungs-—
prinzips gefunden werden. Numerische Programme wurden in Bauer
et al. [23] angegeben. Die erste Version dieser Methode war zu
kompliziert, um vom Anwender als praktisches Entwurfswerkzeug
akzeptiert zu werden. Die Auswahl komplexer Anfangswerte erfor-
derte beachtliche mathematische und weniger physikalische Intui-
tion. Die ersten Resultate waren profile mit diinnen, scharfen
Hinterkanten in reibungsfreier Strémung, spidter erlaubten offene
Hinterkanten die Subtraktion von Grenzschichtverdringungen, eine
verfeinerte Gestaltung des Kriimmungsverlaufs nahe der Hinter-
kante [24] erlaubte die Vermeidung von Abldsung in diesem Be-
reich durch giinstige Druckverteilung. SchlieBlich wurde die Me-
thode weitgehend automatisiert, gewlinschte Druckverteilungen kon-
nen nun in bestimmten Grenzen vorgegeben werden. Damit ist in-
verser Profilentwurf mdglich, es wird nur mehr Erfahrung des An-

wenders mit glinstigen Druckverteilungen vorausgesetzt.
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Die Struktur einer Reihe transsonischer Phinomene wurde von
Sobieczky [25] im Rheographen untersucht. Einfache analytische
Modelle filir lokale und asymptotische Strdmungselemente wurden
angegeben. Bei der Konstruktion von speziellen Beispielen wurde
dabei eine Vorgangsweise entwickelt, welche sich als grundlegend
auch fiir die im folgenden ausfiihrlicher behandelten direkten Me-
thoden erwies. Es handelt sich um ein der analytischen Fortset-
zung entsprechendes Verfahren zur L&sung transsonischer Randwert-
probleme. Dies sei hier an Hand eines einfachen analytischen Bei-
spiels illustriert. Das Beispiel ist L&sung der Tricomigleichung
(19, 20) und stellt die schallnahe Entwicklung der Ringlebschen
Eckenstrdmung dar. Die L®sung ist fiir das schallnahe Potential ¢
und seine Ableitungen, die Koordinaten der Strdmungsebene gege-
ben. Bevor sie hier angegeben wird, sei die Tricomigleichung (19)

durch einen Parameter f erweitert
(27) 055 ~£ U 9oo5 = 0,

worin zundchst mit £ =1 die Gleichung unver#ndert bleibt. Die
lineare Gleichung ist wegen des unterschiedlichen Vorzeichens in
U entweder von elliptischem (U <0) oder hyperbolischem (U >0)
Typ. Mit einer Schaltfunktion

£ = £(0):
(28) £ = 1(0<0)
f = -1(0>0)

ereicht man, daB die Gleichung im Unterschallbereich U< 0 unver-
&ndert bleibt, im Bereich U >0 aber nun auch von elliptischem
Typ ist, womit sie natiirlich nicht mehr die reale tiberschall-
strémung beschreibt. Die L&sung enth#lt 3 freie Parameter Cq
C2 r C3+ die Schaltfunktion £ ist hier in sie einbezogen:

_ e 15 52,73 ~o52, 1.3
(29) ¢ = C1UV+C2 3 V (V4+£U07) +C3(J(V +6fU ),
woraus mit (20) die Koordinaten der Strémungsebene x, y folgen.
In Bild 14a ist die "reale" L&sung fiir £ =1 skizziert. Man er-
kennt die Schallinie U =0, deren Form in Parameterdarstellung
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x* (V) = c1\7+c3\72 ,

(30) - <2
Y* (V) C,v

"

bei geeignet gewidhlten Konstanten eine geneigte Parabel ist und
die Schaltfunktion f nicht enth#lt. Deshalb wird auch der ellip-
tische Teil E fiir die in Bild 14b dargestellte L&sung unverdn-
dert bleiben, wenn hier die teilweise "fiktive" Ldsung mit £
entsprechend (28) eingesetzt wird. Wegen gleicher Schallinien
(29) nur zusammen mit U3 auftritt, ist auch diese
des Sprungs in £, an der Schallinie kontinuierlich

und weil £ in

Losung, trotz i .
und glatt. In beiden Bildern ist der aus der V -Verteilung fol-

gende Verlauf von Stromlinien skizziert: Man sieht, daB diese

im realen Uberschallbereich H flacher verlaufen als im elliptisch
fortgesetzten Bereich Eg. Angedeutet sind hier, unterhalb einer
gewdhlten Kontur-Berandung, die bei diesen Ldsungen auftretenden
singuldren Stellen: in H eine tiberfaltung, welche dem Zusamm?n—
laufen von HUberschallcharakteristiken entspricht, und in Ef ein
Verzweigungsschnitt als Verbindung zu einem zweiten Riemannschen
Blatt. Oberhalb dieser singul&dren Schnitte ist der Verlauf der
Stromlinien glatt und stellt die schallnahe Modellierung eines
stoB-freien lokalen Uberschallgebietes dar, welches eingebettet

ist in die umgebende Unterschallstrémung.

i & it lokalem Uber-
Bild 14 Analytische schallnahe Losung'ml?
- schallgebiet H (links) oder fiktivem lokalem
Unterschallgebiet Ef (rechts). Ber;ndungss?rom—
linien schlieBen Singularit&ten, (in den Bildern

unten), aus.
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Wozu kann nun die analytische Fortsetzung einer derartigen L&-
sung verwendet werden? Die Antwort liegt in der von Sobieczky
entwickelten Entwurfsmethode fiir stoBfreie Strémungen, welche

die analytische Fortsetzung im Hodographen dazu benutzt, zuerst

rein elliptische Randwertprobleme zu ldsen, um damit den Unter-
schallbereich eines Beispiels zu erhalten und eine sinnvolle
Schallinie im Strémungsfeld zu schaffen. AnschlieBend wird in
einer zweiten Stufe, ausgehend von der Strdmungswinkelverteilung
auf der gegebenen Schallinie, das reale Uberschallfeld inte-
griert, wobei das im vorigen Kapitel ndher beschriebene Charak-

teristikenverfahren beniitzt wird.

Zur L&sung des elliptischen Randwertproblems schlégt Sobieczky
[26] die Nutzung der bereits erwihnten Analogie der Strémungs-
Differentialgleichungen (16) im Unterschallbereich des Rheogra-
phen vor. Auf dieser Grundlage wurde ein Analogrechner konzi-
piert [27] und als einfache Netzwerkanlage mit Datenauswertung
gebaut (Bild 15). Darauf wird hier nicht niher eingegangen, weil
inzwischen durch die Mdglichkeiten digitaler Rechenanlagen die
Analogie zu unwirtschaftlich ist. Einige stoB-freie Profile wur-
den jedoch damit entworfen, so auch das in Bild 3 dargestellte
und im Windkanal {iberpriifte Beispiel [15]. Wenn auch die Analo-

gie-Methode kein fiir die Anwendungen praktisches Werkzeug ist,

so konnte doch mit der physikalischen Ahalogie zu einfachen elek-

trostatischen Randwertproblemen die Intuition fur die Natur
transsonischer Strémungen entwickelt werden. Die rheoelektrische
Analogie war ein klassisches Hilfsmittel fir potentialtheoreti-
sche Probleme vor der Zeit numerischer Auswertung am Computer.
Der Zusammenhang zwischen dieser Analogie, anderen Hodographen-
verfahren und den neueren direkten numerischen Methoden wird von

Sobieczky [28] beschrieben.

Mit der Entwicklung digitaler Algorithmen ergaben sich mehrere
M&glichkeiten, die Analogiestrdmung durch numerische L8sungen zu
ersetzen: so hat Eberle [29] ein Panelverfahren und Hassan et al.
[30] einen schnellen Poisson-Ldser verwendet. Letztere Methode
erlaubt inversen Profilentwurf #hnlich Garabedians Verfahren

mit spezifizierter Druckverteilung.
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Weitere Methoden wurden entwickelt. Carlson [31] gibt die Profil-
form an der Vorderkante und am restlichen Profil die Druckver-
teilung vor, welche auch einen VerdichtungsstoB aufweisen kann.
Manche inverse Methoden schreiben stoB-freie Druckverteilung am
Profil vor, die resultierende Strémung kann aber StdBe im Feld
aufweisen, diese Profile haben dann eine konkave Kontur im Uber-
schallbereich. Obwohl die Nachteile der StoB-Grenzschicht-Inter-

ferenz hier entfallen, kann der StoB im Feld stark sein und auf

Bild 15 Analog-Rechenanlage zur Auswertung der rheoglek—q
trischen Analogie zur transsonischen Potential-
strdmung.
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diese Weise erheblichen Wellenwiderstand erzeugen. Es ist anzu-
nehmen, daB diese Profilstrdmungen bei vom Auslegungszustand ab-
weichenden Anstrombedingungen pl&tzlich sehr starke StéB8e auf
der Kontur aufweisen, #&hnlich wie man dies einst bei stoB-freien
Stromungen allgemein befilirchtet hat. Inverse Methoden mit der
M8glichkeit derartige Profile zu entwerfen, sind von Volpe und
Melnik [32] und Garabedian und McFadden [33] angegeben worden,
letztere Methode kann auch auf Fliigel mit St®Ben angewendet wer-
den. Ein weiteres inverses Verfahren von Tranen [34] wurde von
Henne ([35] auf den Fliigelentwurf zu einem effizienten Werkzeug

flir industrielle Anwendungen erweitert.

4.2 Methode des fiktiven Gases

Zur Illustration von Sobieczkys Methode elliptischer Fortset-
zung im Hodographen wurde die analytische schallnahe L&sung (29)
angegeben: die dabei auftretende Schaltfunktion £ ist dort von
der Geschwindigkeit abh&ngig, ihre Bedeutung liegt in der Ver-
einfachung des elliptischen Randwertproblems. Man muB sich mit
dieser abstrakt-mathematischen Deutung der Schaltfunktion jedoch
nicht begniigen. Eine physikalische Deutung wird ermdglicht, wenn
f auch in die schallnahen Beziehungen (6) und die Differential-
gleichung (7) eingefiihrt wird, so daB diese Systeme mit der durch

f erweiterten Tricomi-Gleichung konsistent bleiben:

Bf = 1-0- (Y—1)/2-I_J2+(‘l—f) (Y+1)/2-f12
(31)

ff = 1 -f . (y+1)/2 G
und
(32) N N

Fir £ =1 geht (31,32) in (6,7) liber, fir f=-1 wird das nicht~
lineare System (32) elliptisch, wenn Ex >0, also in jenem Be-
reich, welcher bei f =1 Uberschallstrdmung modelliert. Hier ist
nun fiir die zwei~ oder dreidimensionale Strdmungs-Differential-
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Bild 16 Modifikation der Dichte-Geschwindigkeitsrelation
durch im iiberkritischen Bereich fiktive gasdyna-
mische Eigenschaften. Entsprechendes fiur die
Stromdichte-Geschwindigkeitsrelation. Einpara-
metriges (p) fiktives Gas innerhalb inkompres-
sibler und kritischer Grenzen.

Gleichung derselbe Effekt erreicht wie oben bei den Hodographen-—
gleichungen, wenn nur f abhingig von $x als Schaltfunktion ver-

wendet wird.

Es kann nun von schallnahen Variablen auf die vollen Gleichungen
(1) - (5) oder (10} - (12) {ibergegangen werden: Andert man die
Dichte - Geschwindigkeitsbeziehung D(Q) beim Durchschreiten der
Schallgeschwindigkeit Q = 1, dann kann der Typenwechsel unter-
driickt werden und ein elliptisches Randwertproblem als erste
Stufe zur Konstruktion einer speziellen transsonischen Strémung
formuliert werden. Wiederum kann mit der Bezeichnung "Methode
der elliptischen Fortsetzung" der mathematische Gehalt hervorge-
hoben werden, fiir den Praktiker brauchbarer erscheint aber die
physikalische Deutung als fiktive iiberkritische Strémung, welche
die gednderten Eigenschaften besitzt. Dies wird anschaulich in
Bild 16, wo entsprechend Bild 3 Dichte und Stromdichte mit fik-
tivem iiberkritischen Verlauf eingetragen sind. Im schattierten
Gebiet sind beliebige Fortsetzungen von D{(Q) denkbar, mit der

Einschrénkung
(33) dF/dQ = d(DQ)/dQ 2 O
d.h., daB die Stromdichte monoton verl&uft. Die Eigenschaften

dieses fiktiven Gases k&nnen mit Parametern gesteuert werden,
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wesentlich erscheint aber hierfiir zun&dchst, wie die Abweichung
vom isentropen Verlauf am Schalldurchgang erfolgt. Das kann mit

dem einparametrigen Modell
(34)  D.(Q) = (1+(e=1)/p)F

studiert werden, welches mit p =1 den Grenzfall enthdlt, daB das
gesamte iberkritische Gebiet sich parabolisch wie am Schalldurch-

gang verhdlt. Dem entspricht £ =0 bei den schallnahen Beziehungen.

Fir p <1 erhilt man elliptische Gleichungen, mit dem Grenzfall

p+0, einem inkompressiblen Verlauf D =1.

Die diesem Modell entsprechende fiktive Schallgeschwindigkeit

(35)  A2(Q) = Q- (1+(Q-1)/P)

ist flr p <1 stets grdBer als die Geschwindigkeit Q, somit ist
dann die fiktive Strdmung eine "iberkritische Unterschallstr&-

mung”.

Dichte oder Schallgeschwindigkeit k&nnen nun in die Differential-
gleichungen (4) oder (5) eingesetzt werden, mit Umschaltung auf
fiktiven Verlauf bei Schalldurchgang, welcher durch grad¢ =1 ge-
geben ist. Hier werden nun numerische Ldsungsverfahren angewandt,
wobei die L&sung dieser nichtlinearen, elliptischen konservativen
(4) oder gquasilinearen (5) Gleichung ohne Typenwechsel im allge-
meinen viel einfacher ist als die reale elliptisch-hyperbolische
Gleichung. Dies hat seinen Grund zundchst darin, daB keine Ver-
dichtungsst&Be auftreten (wegen Monotonie der Stromdichte - Ge-
schwindigkeitsbeziehung, siehe Bild 16), aber auch durch die Ver-
wendung zentraler Differenzen im gesamten Feld zur L&sung des
rein elliptischen Problems ohne Umschaltung auf hyperbolische

Stromaufwdrtsdifferenzen.

In Verbindung mit der Integration des ebenen oder rdumlichen lo-
kalen Uberschallfeldes, welches von der Schall-Isotachenfldche
grad¢ =Q = 1 begrenzt wird, kénnen auf diese Weise stoB-freie
transsonische Strdmungen konstruiert werden. Flihrt diese Inte-

gration auf Singularit#dten zusammenlaufender Isotachen, dann ist
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StoBfreiheit bei der gewidhlten elliptischen Ausgangsberandung
in Verbindung mit dem gewdhlten fiktiven Gasmodell und der An-
strém-Machzahl nicht m&glich. Senkung von Machzahl, Anstellwin-
kel und Dicke der Ausgangsform fiihrt dann zum Ziel, indem das
resultierende tiberschallfeld geringere Ausdehnung an der Saug-

seite des Profils oder Fliigels annimmt.

Dieses neue Verfahren ist fiir den praktischen Entwurf wesentlich
attraktiver als die Hodographenmethoden; seit der ersten Be-
schreibung von Sobieczky et al. [36] sind eine Reihe von Arbeiten
erschienen, welche auf dieser Idee beruhen und unter Beniitzung
neuer numerischer Algorithmen eine Reihe effizienter Rechenpro-
gramme fiir die Entwurfspraxis ergaben [37 - 41]. Der EinfluB der
Natur des fiktiven Gases, reprédsentiert durch seinen Parameter p
in der Dichte - Geschwindigkeitsbeziehung Df(Q,p), wird in [36]
untersucht. Fiir stark belastete Fliigel erscheint ein Wert von p
nale 1 (parabolische Grenze) vorteilhaft, wihrend bei p+0 (in-
kompressibles fiktives Gas) flachere Uberschallgebiete entstehen,
welche fiir Fliigel mit geringem Auftrieb gilinstig zu sein scheinen.
Eine griindliche Untersuchung mdglicher Erweiterungen des Gas-

modells steht noch aus.

4.3 Anwendungen auf Profile und Fligel

An dieser Stelle seien zwei Verfahren ausgewdhlt, um die Anwen-
dungen auf den Entwurf stoB-freier Profile und Fliigel zu erl&du-
tern. Das in Bild 14 skizzierte analytische Beispiel (29) gibt
AufschluB iiber die Anderungen der Ausgangskontur im Uberschall-
bereich: es ist stets eine Abflachung festzustellen, welche man
sich mit dem erhdhten Platzbedarf der realen Strmung gegeniiber
der fiktiven Ausgangsstrodmung (Df >D) erkliren kann. Wdhlt man
ein bereits vorhandenes Profil, etwa aus der NACA-Systematik,
zur Modifikation fiir einen speziellen Auslegungszustand (M_,a),
dann wird das resultierende Profil durch seine Abflachung einen
Dickenverlust aufweisen. Es ist aber nicht die geringere Profil-

dicke, welche StoBfreiheit ermdglicht, sondern der lokale Kriim-
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Bild 17
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Modifikation eines Profils flir stoB-freie Stro-
mung (I): Isotachen im Strdmungsfeld des Ausgangs-
profils mit StoB. Druckverteilung des Ausgangs-
profils und des stoB-frei modifizierten Profils.
Grenzschichtverdridngung bei beiden Profilstr&-
mungen. M_=0.75, cg5 =0.6, Re =40 Mill.
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Bild 18
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Modifikation eines Profils fir stoB-freie Styé-
mung (II): Isotachen mit fiktivem lokalgm Gebiet
innerhalb der Schallinie. Charakteristikennetz
der das fiktive Gebiet ersetzenden realen lber-
schallstrémung. Oberflichenmodifikation: Aus-
gangsaufdickung (a), verbleibende_Aufd;ckung
nach Entwurfsrechnung (b), Vergleich mit Grenz-
schichtverdringung (c).
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mungsverlauf an der modifizierten Kontur. Bei geeigneter Aufdik-
kung des gesamten Profils vor der Entwurfsrechnung kann dieser

Dickenverlust daher kompensiert werden.

Das in den Bildern 17 und 18 ausfilhrlicher dargestellte Beispiel
wurde mit dem von Nebeck et al. [38] entwickelten Computer-Pro-
gramm berechnet, es ist eine Weilterentwicklung der von Melnik

et al. [42] angegebenen Kopplung von &duBerer Potentialstrdmung
mit Grenzschichtverfahren einschlieBlich Interferenzberechnung
an StoB und Hinterkante. Es liegt hier mit der Erweiterung auf
stoB-freien Entwurf ein &duBerst leistungsfdhiges Verfahren vor.
Es wurde ein von der Industrie fir die Machzahl M_=0.73 und den
Auftriebsbeiwert cs =0.53 ausgelegtes Profil (VFW Va-2) gewédhlt,
um ein stoB-freies Profil fiir die erh&hte Machzahl M_=0.75 und
bei cy =0.6, flr eine realistische Flug-Reynoldszahl von Re =

= 40 Mill., zu ergeben. Zundchst wurde das Ausgangsprofil bei
den neuen Betriebsbedingungen nachgerechnet: im Bild 17 sind die
Isotachen des Strdmungsfeldes eingetragen, man erkennt den Ver-
dichtungsstoB im Feld, er manifestiert sich in einem steilen
Druckanstieqg und einer Aufdickung der Grenzschicht. In den Dia-
grammen dieses Bildes wurde das Resultat der stoB-freien Druck-
verteilung und der Grenzschicht-Verdrédngungsverlauf zum Ver-
gleich vorweggenommen, die Stufen des Entwurfsprozesses sind in
Bild 18 illustriert:

Es wird zundchst eine "Beule" an der Oberseite des Ausgangspro-
fils aufgeschlagen, sie erstreckt sich hier von der Nase bis zu
85% der Profiltiefe. Fir das aufgedickte Profil wurde dann die
Unstrdmung mit im lberkritischen Bereich fiktiven Gas (p =0.9)
berechnet, die Isotachen des Strdmungsfeldes sind im Bild oben
dargestellt. Der StoB ist verschwunden, die hervorgehobene
Schallinie ist stetig gekrimmt, was fir die GleichmiBigkeit der
nachfolgend mittels Charakteristikenverfahren berechneten tber-
schallstrdmung von Bedeutung ist. Das resultierende Netz der
Machlinien hat seine Spitzen an der Schallinie. Die Abflachung
nimmt nun wieder einenTeil der anfénglichen Aufdickung weg, die-
se wurde so gewdhlt, daB das neue Profil an keiner Stelle diinner
als das Ausgangsprofil wurde. Die Form hat somit zwei fiir trans-

sonische Profile typische Buckel. Wdhrend jener im Nasenbereich
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wegen der zur Nase hin stark zunehmenden Kriimmung meist zu kei-
nem ausgeprédgten Krimmungsmaximum fihrt, entsteht ein solches .
jedenfalls im flachen Verlauf des hinteren Schalldurchgangs. Die
Realisierung stoB-freier Strémung im Experiment wird wesentlich
von einer méglichst genauen Erfiillung dieses delikaten Krimmungs-
verlaufs der Kontur abhdngen. Die resultierenden Formédnderungen
sind von der GrdBenordnung der Grenzschichtverdréngungsdicke,

diese wurde im Diagramm der Formdnderungen zum Vergleich einge-

tragen.

An Stelle der Aufdickung kann vor der Entwurfsrechnung jede an-
dere lokale Modifikation vorgenommen werden, so daB der stoB-
freie Entwurf mit beliebigen weiteren aerodynamischen Verbesse-
rungen gekoppelt werden kann. So kann auch ein Profil, welches
bereits wiinschenswerte aerodynamische Eigenschaften besitzt,
durch nur geringfiigige Modifikation im Bereich des Uberscha}l—
gebietes stoB-frei gemacht werden. Dies gilt noch fir relativ
hohe Anstrém-Machzahlen und Auftriebsbeiwerte, bevor die Grenzen

physikalisch méglicher stoB-freier Strémung erreicht werden.

Das Konzept des fiktiven Gases erlaubt nicht nur den Ersatz
zweidimensionaler Hodographenverfahren durch direkte Methoden

fiir Profile, sondern auch die Konstruktion rdumlicher Fliigelstr&-
mungen. Allerdings besteht die Schwierigkeit bei dreidimensiona-
len Strdmungen, wie bereits erwiahnt, daB die Fortschrittsrichtung
bei der Integration in der lokalen Schmiegeebene liegen muB. Un-
ter der Voraussetzung, daB die Fliigelstreckung nicht zu klein
und die Pfeilung nur miBig ist, haben sich Stationen konstanter
épannweite als brauchbare N&herung zur Schmiegeebene erwiese?.
Bei der Auswahl geeigneter Nachrechenverfahren fiir Flliigelstro-
mungen im Transsonikbereich bietet sich die von A. Jameson und
D. Caughey geschaffene Serie von "pLO"-Programmen an, welche auf
Jamesons Differenzenalgorithmen aufbaut. Das Profilverfahren
FLO6 ist Grundlage fiir das vorstehend angegebene Verfahren filir
sweidimensionale Stromungen, dabei wurden finite Differenzen
zur Ldsung der konservativen oder der quasilinearen Potential-
gleichung verwendet. Letztere wird fiir rdumliche Fligelstrémung
durch das Programm FLO22 geldst, es ist ein sehr robustes,

schnelles Verfahren, allerdings auf Kosten der Genauigkeit beim
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Auftreten von Verdichtungsst&Ben. Fiir den Entwurf von stof-freien
Strémungen ist es daher eine sehr wirtschaftliche Methode. Es
wurde mit H.-W. Stocks dreidimensionalem Grenzschichtverfahren
gekoppelt, erfaBt daher iterativ die auftriebs-mindernden Ver-
dringungseffekte der riumlichen Reibungsschicht. Erweiterung auf
fiktives Gas mit nachfolgender Integration des lokalen Uber-
schallgebietes vervollstdndigt das Programm zum Entwurf stoB-

freier Fliigel.

Ein Resultat ist in Bild 19 dargestellt: auf dem Fliigel sind
Isobaren an der Saugseite vor und nach der Entwurfsmodifikation
dargestellt. Der VerdichtungsstoB wurde zum Verschwinden ge-
bracht, an zwei Stationen in Spannweitenrichtung wurde der Druck-
beiwert verglichen. Die Fliigelschnitte zeigen in vergrdBertem

MaBstab das AusmaB der Konturmodifikation.

Ein anderes Potentialverfahren (FLO27) 1l&st die konservative
Potentialgleichung. Es wurde von N.J. Yu [37] in gleicher Weise
zu einem Entwurfsverfahren erweitert, welches beim Flugzeugher-
steller Boeing offenbar [43] bereits bei Projektstudien fiir die
Transportflugzeuge der neuen Generation angewendet wurde. Die
nichste Stufe wire die Einbeziehung des Rumpfes in den Fliigel-
entwurf. Die im superkritischen Geschwindigkeitsbereich liegende
Rumpf-Seitenwand miiBte, ebenso wie die Fliigeloberseite, syste-
matisch neu konturiert werden. In der Praxis versucht man gegen-
wdrtig, durch Ubergangsformen zwischen Rumpf und Fliigel (Fairing,
Fillets) die Interferenz an der hohlkantigen Fliigelwurzel giin-

stig zu beeinflussen.

4.4 Anwendungen auf transsonische Gitterstrdmungen

Die Wirtschaftlichkeit strahlgetriebener Transportflugzeuge ist
nicht nur von der Aerodynamik der &duBeren Umstrdmung abhédngig,
einen wesentlichen Anteil stellt die Leistungsfdhigkeit des
Triebwerks, dessen Wirtschaftlichkeit durch das Verh&ltnis von
Schub zu Gewicht gekbnnzeichnet ist. Auch bei der Durchstr&mung
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von Rotoren und Statoren ist die Verringerung von StoBverlusten
ein Entwurfsziel,und die Methoden zur Auslegung von Flugzeug-
komponenten finden Anwendung beim Entwurf von Kanalberandungen
und der Beschaufelung der einzelnen Kompressoren- und Turbinen-
stufen. Allerdings kdnnen Konzepte, welche fiir die Auslegung bei
ungestdrter, freier Anstrdmung eines Flugzeugs entwickelt wurden,
nur unter stark vereinfachenden Annahmen auf die Strdmung in der
Turbomaschine {libertragen werden. Instationdre und viskose Effekte
haben hier sehr starken EinfluB auf die Qualit&dt der Strdmung.
Dennoch haben Verfahren auf der Grundlage kompressibler Poten-

tialstrémungen als Entwurfswerkzeug zu einigen Neuentwicklungen

L3 L3
e,
* b

Bild 20 Entwurf eines superkritischen Kompressoren-
gitters (links). Nachrechnung im Auslegungs-
zustand (rechts).

My =0.73, Aa =26°, Re =1.2 Mill.
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transsonischer Kompressoren und Turbinen beigetragen, welche

sich durch beachtliche Leistungssteigerung auszeichnen.

Tm Rahmen der notwendigen Vereinfachungen kdnnen fiir die zwei-
dimensionale Schaufeldurchstrdmung, die Gitterstrdmung, die
Grundlagen der stoB-freien Profil-Auslegung angewandt werden.
Die oben beschriebenen Verfahren von Garabedian [23,24 ] sind
auch zum Entwurf von stoB-freien Kompressorengittern geeignet.
Ein weiteres inverses Verfahren wurde von E. Schmidt [44] angege-
ben. Die hier ausfiihrlicher beschriebene direkte Methode unter
Verwendung des fiktiven Gases und des Charakteristikenverfahrens
wurde auf ein numerisches Nachrechenverfahren fiir Kompressoren-
gitter von Dulikravich angewendet [45]. Niederdrenk [46] kombi-
niert dieses Verfahren mit einem Grenzschichtverfahren und der
Methode von Bohning und Zierep [47] zur Erfassung von StoB-Grenz-
schicht-Interferenz. In Bild 20 sind die Resultate der Entwurfs-
rechnung mit jenen der nachfolgenden Nachrechnung im Auslegungs-
zustand verglichen. Die stoB-freie Rekompression wird gut besta-
tigt, das angegebene Beispiel besitzt einen Kriimmungsverlauf,
welcher auf der Saugseite bei etwa 85% der Schaufeltiefe ein
Minimum aufweist, zur Hinterkante hin nimmt die Kriimmung wieder
zu. Damit wird ein Teil der Profilbelastung, welche zur gefor-
derten Strdmungsumlenkung n&tig ist, vom Unterschallbereich nahe
der Hinterkante i{ibernommen. Dadurch erhdlt man fir den Uber-
schallbereich relativ niedrige lokale Machzahlen und einen an-
schlieBenden Druckanstieg, welcher zu m8glichst geringer Grenz-
schichtaufdickung fﬁh;t. Hier wird deutlich, daB StoBfreiheit
sich besonders vorteilhaft als Zusatz zu verfeinerter Unter-

schall-Aerodynamik auswirkt.

P.P. Beauchamp [ 48 ] hat die Methode des fiktiven Gases auf die
Auslegung rotierender Strémungen erweitert. Damit wurden bei der
NASA Schaufelgitter entworfen und auch experimentell getestet.
Es wurden hervorragende Leistungsverbesserungen erreicht: die
Gesamtdruckverluste konnten im Auslegungszustand gegeniiber der
Ausgangskonfiguration von 7% auf 3.5% gesenkt werden. Die mit ei-
ner Kombination von Potentialstrémung und Grenzschichtverfahren
gewonnenen Resultate wurden auch mit einem neuen bei NASA-Lewis

entwickelten Berechnungsverfahren filir die Navier-Stokesschen
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Gleichungen nachgerechnet: die Ubereinstimmung der Druckvertei-
lung von stoB-freier Entwurfsrechnung, Navier-Stokes-Nachrech-
nung und Experiment ist beeindruckend .

Dieser kurze Einblick in neuere Arbeiten zur Aerodynamik von
Kompressorengittern soll hier nur andeuten, daB die Entwurfs-
ziele dort ein Gegenstiick zur Problematik der Auslequng von su-
perkritischen Fligelprofilen darstellen. Wéhrend es sich bei
Fligeln bekanntlich um Strukturen beachtlicher Abmessung handelt,
ist die Beschaufelung einzelner Triebwerksstufen oft nur wenige
Zentimeter lang. Vergleicht man die bei den dargestellten Ent-
wurfsmgthoden auftretenden Formmodifikationen, dann mag man be-
zweifeln, daB jene bei den kleinen Abmessungen von Beschaufe-~
lungen von praktischer Bedeutung sind. Die erhdhten Anforderun-
gen an die Wirtschaftlichkeit haben Experimente mit Entwurfsbei-
spielen jedoch zundchst geférdert und, nach Erkenntnis der tat-
sdchlich damit erreichbaren Einsparungen, zu einer durch den
Konkurrenzdruck der verschiedenen Hersteller beschleunigten An-
wendung bei Triebwerken der neuen Generation gefilhrt. Sowohl das
Triebwerk als auch der Fliigel stellen somit den Hauptanteil der
aerodynamisch erreichbaren Verbesserungen des Gesamtwirkungs-

grades eines Flugzeugs.
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Bild 21 Profilpolaren und Widerstandsanstieg des Profils
(Bild 17, 18) vor, (A), und nach, (B), der stoB-freien
Entwurfsrechnung.
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5. BEWERTUNG VON ENTWURFSBEISPIELEN

5.1 Aerodynamischer Wirkungsgrad superkritischer

Profile und Fliigel

Der aerodynamische Wirkungsgrad ist bekanntlich das Produkt aus
der Gleitzahl CA/CW mit der Flug-Machzahl M_. Superkritische
Profilentwiirfe weisen im Bereich der Auslegung h&here Gleitzah-
len auf als konventionelle Profile. Dies gilt auch flir stoB-freie
Modifikationen gegebener: bereits relativ fortschrittlicher Pro-
file oder Fliigel. Ein Vergleich der Profilpolaren zu dem oben
ausfiihrlicher dargestellten Entwurfsbeispiel fiir die Machzahl
M_=0.75 und den Auftrieb Cp =0.6 zeigt Bild 21, links: die
Gleitzahl ist hier nicht nur fiir den Auslegungszustand, sondern
auch bei anderem Auftrieb bei festgehaltener Machzahl h&her.
Ebenso ist der Widerstansanstieg bei gleichem Auftriebsbeiwert
um etwa 0.01 zu h8herer Machzahl hin verschoben. Dieser Ver-
schiebung entspricht daher eine Verbesserung des Wirkungsgrades.
Bei stof-freier Strémung besteht der aerodynamische Widerstand
nur aus dem Reibungs- und dem induzierten Anteil, ebenso wie bei
subkritischen Bedingungen. Daher ist der aerodynamische Wirkungs-
grad im Bereich praktisch stoB-freier Str&mung durch die lineare
Abhingigkeit vom Auftriebsbeiwert und der Flug-Machzahl bestimmt.
StoB-freie Betriebsbedingungen sind somit nicht jene des maxi-
malen Wirkungsgrades; wie frither erl&dutert, ist dieser vom An-
wachsen des Widerstandes bei auftretenden StoB-Wellen bestimmt.
Ein weiteres Beispiel des praktischen Profilentwurfs ist in

Bild 22 dargestellt. Dieses Profil und der Fliigel des folgenden
Bildes wurden von Redeke£ und Schmidt [49] entworfen. Der stof-
freie Auslegungszustand filir dieses Profil ist durch M_ =0.73 und
CA =0.6 festgelegt. Wie das Bild zeigt, wurde dieser sowohl
durch Nachrechnung als auch im Experiment gut bestdtigt. Die
Muschelkurven konstanten Wirkungsgrades sind iber Machzahl und
Auftriebsbeiwert aufgetragen. Optimaler Wirkungsgrad herrscht
bei etwa CA =0.7, dort ist bereits eine schwache StoBwelle in
der Druckverteilung am Profil sichtbar. Dieses Beispiel illu-
striert, daB stoB-freie Entwiirfe geeignet sind, optimale Bedin-
gungen gezielt bei etwas erh&hter Machzahl und/oder erhdhtem

Auftriebsbeiwert zu erreichen.
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Beim praktischen Entwurf gepfeilter Tragfliligel werden die Metho-
den des Profilentwurfs zur Definition der Fliigelsektionen be-
nutzt. Obwohl StoBfreiheit am Fliigel dadurch im allgemeinen nicht
erreicht wird, erhdlt man dennoch gute Wirkungsgrade fir den
Fliigel, wenn optimierte aerodynamische Profile zur Beschreibung
der Fliigelschnitte ausgewdhlt werden. Hier wird das oben gezeig-
te Profil flir den Entwurf eines superkritischen Fliigels filir ein

Transportflugzeug der Airbus-Klasse verwendet, dessen experimen-
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Bild 22 Aerodynamischer Wirkungsgrad eines superkritischen
Profils. Druckverteilungen im Bereich der Ausle-
gungsbedingungen.

DFVLR-R4 Profil, Re =6 Mill.
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tell ermittelter Wirkungsgrad in Bild 23 dargestellt ist. Durch
superkritische Profilierung kann die Pfeilung gegeniiber konven-
tionellen Fliigeln reduziert werden, die Fliigel sind dicker und
ermdglichen hthere Spannweite. Hier wird die starke Verkniipfung
aerodynamischer Leistungsverbesserungen mit den Erfordernissen
der Festigkeit, des Strukturentwurfs, deutlich. Eine tibersicht
iiber die Bedeutung des superkritischen Fliigels im Gesamtentwurf

von Transportflugzeugen gibt Lynch [50].
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Bild 23 Aerodynamischer Wirkungsgrad eines superkritischen
Fliigels. Isobaren und StoB bei Auslegungsbedingungen.

DFVLR-F4 Fliigel, Re =1.9 Mill.
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5.2 Nachrechnung und experimentelle Yberpriifung

von superkritischen Konfigurationen

VerldBliche numerische Methoden zur Berechnung der Strémung um
vorgegebene Profile und Fliigel werden bendtigt, um die Qualitit
der Entwurfsbeispiele vor allem im "Off-Design"-Bereich zur un-
tersuchen. Die urspriinglichen Nachrechenversionen von Jamesons
numerischen Methoden, welche den Entwurfsverfahren mit fiktivem
Gas zugrunde liegen, sind - mit Grenzschichtverfahren gekoppelt -
dazu teilweise gut geeignet. Bei den Profilpolaren (Bild 21)
wurden iterativ Reibungs- und Interferenzeinfliisse beriicksich-
tigt. Zur Nachrechnung einer Umstrdmung von Fliigel und Rumpf
steht das Programm FLO30 zur Verfiigung, ein Finite-Volumenver-—
fahren, welches in seiner vektorisierten Fassung am Rechner
CRAY 1S nur 2 Minuten CPU-Zeit bndtigt.

Der in verschiedenen Windkandlen getestete Fliigelentwurf (Bild 23)
ist auch ein Testbeispiel fir die verfiigbaren Nachrechenverfahren,
vor allem die Erfassung der auftretenden VerdichtungsstdBe [51 ].
Im Bild 24 wurde eine reibungsfreie Nachrechnung mit FLO 30
durchgefiihrt, wobei die Reibungseffekte durch mit Grenzschicht-
verfahren abgeschdtzte Verdrdngungsdicken, besonders im Bereich
der Fligelhinterkante, simuliert wurden. Daraus ist zu sehen,
daB der VerdichtungsstoB recht gut wiedergegeben wird. Dies wird
jedenfalls nicht erreicht mit einer Reihe zum Teil dlterer Nach-
rechenverfahren, deren Ergebnisse in [51 ] den Experimenten ge-
geniibergestellt werden und welche bei dem fixierten Anstellwin-
kel des Experiments - aber ohne Beriicksichtigung der Reibungs-
einfliisse - angewendet wurden. Dabei spielt beim gewdhlten An-
strdmzustand offensichtlich die Tatsache, ob der Verdichtungs-
stoB im Rahmen der Potentialtheorie isentrop gendhert wurde,
oder durch Losung der Eulergleichungen den exakten Rankine-
Hugoniot-Beziehungen folgt, eine den Reibungseinfliissen unterzu-

ordnende Rolle.

Wehrend bei der Nachrechnung im Off-Design-Bereich die Erfassung
von Verdichtungsst&Ben ihrer Stdrke und Lage nach das Hauptprob-
lem darstellt, gibt auch eine Bestitigung des stoB-freien Zu-

standes im Auslegungspunkt zusdtzliche Sicherheit und ist daher
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Bild 24 Vergleich von Ergebnissen einer Nachrechnung mit
der Bandbreite experimenteller Resultate aus drei
Windkan&dlen. Druckverteilung an 4 Fliigelschnitten,
Isobaren an der Oberseite mit StoB (links) und an
der Unterseite des Fliigels (rechts).

DFVLR-F4 Fligel, M, = 0.75, €y ~0.6.
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erwiinscht. Bei der Entwurfsrechnung des elliptischen Feldes mit
fiktivem Gas werden zentrale Differenzen verwendet, damit wird
eine Genauigkeit zweiter Ordnung erreicht. Die nachfolgende Inte-
gration der Uberschallfeldes mit dem Charakteristikenverfahren
erfolgt mit derselben Genauigkeit, das entworfene Strdmungsfeld
ist somit ziemlich pr&zise bestimmt. In dreidimensionaler Strd-
mung ist die fiir das tiberschallfeld angewandte "Leap-frog-march-
ing"- Prozedur ebenfalls lokal in zweiter Ordnung genau, aller-
dings ist die globale Genauigkeit des integrierten Feldes nicht
bestimmt, wenn durch die Vereinfachungen vorgegebener Marsch-
richtung ein mathematisch unsachgem&dB8 gestelltes Problem geldst
wird. Kleine Knderungen in der Oberflidchenkriimmung haben starke
Auswirkungen auf die Druckverteilung. Dies gilt besonders fiir die
auf tberschallgeschwindigkeit beschleunigte Strdmung nahe der
Profilnase oder Fliigelvorderkante. Bild 25 zeigt typische Rechen-
netze, welche bé& Entwurf und Nachrechnung eines Profils verwen-
det werden. Man sieht, daB durch das Charakteristikenverfahren
die Oberfldche innerhalb des tberschallgebietes nahe dem be-
schleunigten Schalldurchgang in sehr dicht liegenden Punkten de-
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Bild 25 Vergleich der Rechennetze fir Entwurf (Charakte-
ristiken, oben) und Nachrechnung (unten).
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finiert ist; wenn die Nachrechnung der Strémung Ausdehnung und
Qualitit dieses Uberschallgebietes erfassen und bestdtigen soll,
dann muB das der Kontur angepaBte Rechennetz in diesem Bereich
vergleichbare Dichte besitzen, um den lokalen Kriimmungsverlauf
zu erfassen. AuBerdem sind Nachrechenverfahren im allgemeinen

im Bereich der Uberschallstrdmung nur von erster Ordnung genau.
Man kann die Nachrechnung stoB-freier Entwurfsbeispiele daher in
der Regel nicht als "Verifikation" bezeichnen. SchlieBlich er-
gibt die Modellierung von Grenzschicht und Nachlauf ein weiteres
Problem, wenn die Resultate von Entwurf und Nachrechnung mitein-
ander verglichen werden sollen: die Berechnung der reibungsbe-
hafteten Strdmung und ihrer Wechselwirkung mit der AuBenstrdmung

muB bei den verwendeten Verfahren gleichwertig sein.

Ernstere Probleme bestehen bei der experimentellen Uberpriifung
superkritischer Konfigurationen im allgemeinen und der Realisie-
rung stoB-freier Strémung im besonderen. Zwei praktische Exrfor-
dernisse sind der Grund fiir diese Schwierigkeiten. Sie sind all-
gemein bekannt, weil sie zum groBen Teil die Hauptprobleme
transsonischer Windkanaltechnologie bilden. Die ersté Schwierig-
keit ist eine den Verh#ltnissen am Fliigel gerecht werdende Dar-
stellung der Reibungseffekte. Sie erfordert gleiche, (hohe) Rey-
noldszahlen fiir das Modell und die projektierte Ausfilhrung. Die-
se werden entweder durch ein groBes Modell, durch hohen Druck im
Windkanal, durch tiefe Temperatur oder durch eine Kombination
dieser Erfordernisse erreicht. Die in den USA bereits fertigge-
stellte Anlage NTF, und der geplante Europé&ische Transsonische
Windkanal (ETW) sollen den Forderungen nach hoher Reynoldszahl
bei den Modellversuchen gerecht werden. Eine weitere Schwierig-
keit besteht darin, daB die Berandung des Windkanals eine Simu-
lation des Fernfeldes bei der Umstrdmung der Konfiguration im
Freiflug erlauben muB. Dies erfordert entweder groBe Kanalquer-—
schnitte im Vergleich mit der ModellgrdBe und strémungsdurchléds-
sige Kanalwinde, oder aber die Kanalwidnde gleichen sich adaptiv
der Strdmung an, um eine Stromflidche des Fernfeldes geeignet zu
simulieren. Diese Technologie adaptiver Windkandle verzeichnet
bereits wesentliche Erfolge, womit auch fiir die Anwendungen auf
verl&dBliche Experimente mit superkritischen Konfigurationen we-

sentliche Fortschritte zu erwarten sind.

61



6. KONZEPTE UND VERFAHREN FUR FLUGZEUGE NEUER TECHNOLOGIE

Die Technologie des Flugzeugbaus hat sich stets als duBerst be-
fruchtend fiir die Entwicklung anderer Bereiche der Technik er-
wiesen: beim Flugzeug wurden stets neue Ideen, Bauweisen, Mate-
rialien und Vorrichtungen zuerst angewandt, bevor sie Eingang
fanden in viele Gebiete traditionellerer Technologien. Die be-
achtliche Verfeinerung der Aerodynamik hat pionierhaft die Ent-
wicklung einer Reihe neuer Methoden vorangetrieben, ein Vorgang,
welcher durch das bereits Erreichte sich beschleunigt fortsetzt.
Die Verteuerung von Flugtreibstoffen trdgt dazu besonders bei,
die Anwendungen superkritischer Technologie sind fiur den Flug-
zeugbau heute ein wesentlicher Baustein. Mit Hilfe immer schnel-
lerer Rechenanlagen konnen aerodynamische Berechnungsverfahren
fiir die Optimierung der Strukturen verwendet werden, wobei Aus-
legungsziele und technische Beschrénkungen beachtet werden. Wirt-
schaftlichkeitsiiberlegungen erfordern aber auch Untersuchungen
iiber einen méglichen Wegfall bisher praktisch uniiberwindbarer
Beschrdnkungen. Dazu gehdren die Beeinflussung des Reibungswi-
derstandes durch Laminarhaltung der Strdmung ebenso wie die tech-
nische Realisierung variabler Fliigelformen zur optimalen aerody-
namischen Anpassung an den Flugzustand. Diese Konzepte seien
hier in Verbindung gebracht mit den vorstehend erl&uterten Ent-

wurfsmethoden fiir superkritische Konfigurationen.

6.1 Adaptive Fliigelsektionen

Bei milit&rischen Anwendungen wird fiir Fluggerdt, welches sowohl
im Unterschall, als auch im Uberschall optimal einsatzf&hig sein
soll, die Pfeilung der Fliigel durch Schwenken um vertikale Achsen
an der Fliigelwurzel ver#indert. Diese konstruktiv &uBerst kompli-
zierte Einrichtung variabler Fliigelgeometrie hat bisher keine in
die Realitdt umgesetzten zivilen Anwendungen gefunden. Zum Be-
reich variabler Geometrie kann man aber auch schwache Oberflid-
chenmodifikationen an der Saugseite des Fligeéls zdhlen, welche

durch elastische oder pneumatische Bauteile, effektiv aber auch
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durch gezieltes Absaugen und Ausblasen realisiert werden kdnnen.
Damit k&énnen die aerodynamischen Eigenschaften im superkriti-
schen Bereich gezielt beeinfluBt werden, etwa so, daB die effek-
tive Kontur fiir leicht unterschiedliche Flug-Machzahlen bei kon-
stantem Auftrieb stets zu optimalem aerodynamischen Wirkungsgrad
und somit zum wirtschaftlichsten Flugbetrieb fihrt. Diese Form
von aktiver Regelung (active control) ist schematisch in Bild 26
dargestellt: Ein Sensor miBt den Druck an ausgewdhlten Stellen
der Fliigeloberfl&che, womit ein Mikrocomputer einen Servomotor
zur effektiven Konturdeformation steuert. Mit Hilfe der vorste-
hend beschriebenen Entwurfs- und Nachrechenverfahren kann der
Mikrocomputer vorprogrammiert werden, da die Druckverteilung an
den gewdhlten Oberflichenpunkten bei gegebenen Anstrémbedingun-
gen in beherrschbarer Abhdngigkeit von einer gesteuerten Form-
variation steht. Diese von Scobieczky und Seebass [52] angegebene
Idee war naheliegend, wenn man die geringfiligigen Formunterschie-
de bei fiir benachbarte Anstrdmzustidnde ausgelegten stoB-freien
Profilen betrachtet. Erste experimentelle Resultate fiir eine
Profilreihe, welche auch durch variable Bauteile an einem einzi-
gen Modell dargestellt werden kann, werden von Redeker et al.

[ 531 beschrieben.

&

Bild 26 Schematische Darstellung der Realisierung adaptiver
Profile: Analyse der Strémung (F), Mikrocomputer (M),
Servomotor (S) zur mechanischen Konturmodifikation.
Wirkungsgrad-Einhiillende fiir adaptive Profilierung
bei verschiedenen Anstr&mmachzahlen und konstantem
Auftrieb.
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6.2 Transsonische Laminarfliigel

Ein ganz wesentlicher Teil des Fliigelwiderstandes ist auf die
Reibung zuriickzuflhren. Dabei ist der Widerstand eines Korpers
in turbulenter Umstrdmung erheblich grdBer als beil Erhaltung ei-
ner laminaren Grenzschicht. Letztere kann allerdings auf Fligeln
realistischer Abmessungen und bei den interessierenden Geschwin-
digkeiten, somit bei hohen Reynoldszahlen nur bei spiegelglatter
Fliigeloberfldche erhalten werden. Eine gewisse Stabilisierung
der laminaren Grenzschicht wird unter dieser Voraussetzung an
Fliigeln mit fallendem Druckverlauf, somit in lokal beschleunig-
ter Strdmung, erhalten. Fiir Unterschallstrdmungen hat diese For-
derung zur Entwicklung der Laminarprofile gefihrt, welche etwa

mit der Reihe NACA-6 vorliegen.

Weiter kann zur Aufrechterhaltung laminarer Stromung die Grenz-
schicht abgesaugt werden. Diese wegen des hohen Aufwandes léngere
Zeit nicht weiter verfolgte M6glichkeit wird aus den bekannten
Griinden erhdhter Energiekosten wieder mit neuem Interesse ver-—
folgt, jetzt allerdings in Verbindung mit superkritischer Profi-
lierung. Diese von Pfenninger [54] vorgeschlagene Kombination hat
bereits einige Experimentalprofile hervorgebracht, welche sich
durch einen kleineren Nasenradius und iiber einen groBen Teil der
Profiltiefe fallenden Druck auszeichnen, siehe Bild 27. Anschlie-
Bende stoB-freie oder durch einen nur sehr schwachen StoB‘gekenn-
zeichnete Rekompression auf der Saugseite macht hier lokales Ab-
saugen erforderlich, da der Druckgradient zur Hinterkante hin
dann sehr steil positiv ist. Ebenso wird auf der Unterseite
durch nach hinten geschobene Dickenverteilung das Druckminimum
verlagert, unmittelbar dahinter mu8 abgesaugt werden, wenn im
konkaven Bereich der Unterseite die Grenzschicht so weit wie
méglich stabil erhalten werden soll. Optimaler Wirkungsgrad

fillt bei dieser Art von Profilen wegen der abgestimmten Absau-
gung nahezu mit dem Auslegungspunkt zusammen. Der gewaltigen Re-
duktion des Widerstands um bis 2zu 60% steht allerdings der sehr

enge Auslegungsbereich gegeniiber.

Die Anwendung dieser Technologie erhdlt bei Fliigeln m&Biger Pfei-

lung praktische Bedeutung; hier treten verschiedene Arten von In-
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Bild 27 Test-Beispiele fiir Komponenten neuer Technologie:
Superkritisches Laminarprofil (a). Analytisch de-
finierter Testfliigel fiir die Entwicklung neuer
Berechnungsverfahren und die Windkanal-Halbmodell-
technik (b). Fliigel-Rumpf-Kombination mit voll-
integriertem Wurzelbereich (c).
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stabilitidten der riumlichen Grenzschicht auf, welche durch den

Typ der Druckverteilung effektiv beeinfluBt werden k&nnen.

6.3 Testbeispiele fiir Theorie und Experiment

Saubere Experimente mit derartigen Fliigelstrdmungen werden be-
nétigt, um neue Berechnungsmethoden fir die Reibungseinfliisse
entwickeln zu k&nnen. Die Beherrschung der reibungsfreien AuBen-
strémung mit StdBen kontrollierter Stérke sind dabei - nicht zu-
letzt durch die hier beschriebenen Methoden - sicherlich der ein-
fachste Teil, obwohl gerade fiir die Gestaltung des Fliigelwurzel-

bereichs in stoB-freier Strdmung noch viel getan werden kann [55],

ITm Bild 27 ist neben dem transsonischen Laminarprofil ein ana-
lytisch definierter Pfeilfliigel mit ausgeprdgtem Ubergang an der
Fliigelwurzel fir experimentelle und numerische Untersuchungen
dargestellt. Davon sollte sowohl die Halbmodelltechnik bei klei-
nen Windkandlen Vorteile ziehen als auch ein Testfall fir die
Entwicklung von verbesserten numerischen Verfahren fiir Potential~
strémungen, Eulergleichungen und Navier-Stokes-Gleichungen ge-
schaffen werden. Ganz wesentlich ist bei den Experimenten, daB
auf die {iblichen Kanalkorrekturen verzichtet wird, die schwer

zu quantifizierende Durchl&ssigkeit der Kanalwénde geschlossen
wird und die Kanalwand-Driicke im gesamten Bereich hinreichend
dicht gemessen werden. Auf die Einbeziehung eines Rumpfs wird
zunichst verzichtet, lediglich eine Platte mit Wand-Grenzschicht-

absaugung davor soll ein Modell des Wurzelbereichs schaffen.

Gleichzeéitig wird im Hinblick auf die praktischen Anwendungen
die Beherrschung komplizierter r&umlicher Geometrien vorangetrie-
ben. Fliigel-Rumpf-Konfigurationen stellen dabei nur einen Teil
des vollstdndigen Flugzeugs dar, allerdings einen fir die Ausle-
gung sehr wesentlichen Teil. Im Bilde 27 ist schlieBlich eine
mittels des von Sobieczky [56] entwickelten Geometriegenerators
definierte Fliigel-Rumpf-Kombination dargestellt, womit eine fir
die Berilicksichtigung gegenwdrtiger und mancher zukinftiger Er-
kenntnisse der Entwurfsaerodynamik geeignete flexible Formdefi-

nition vorliegt.
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7. ZUSAMMENFASSUNG

In der vorliegenden Arbeit wurde versucht, eine neue Methode zur
Auslegung transsonischer profile und Fliigel zu erldutern. Neben
einem Uberblick i{iber verschiedene inverse und direkte Methoden
wurden die Grundlagen der "Methode Elliptischer Fortsetzung",
oder auch "Methode des Fiktiven Gases", angegeben. Mit diesen
verfahren stehen der Entwurfsaerodynamik im Transsonikbereich
effiziente Werkzeuge fiir die Auslegung von Komponenten fiir Flug-
zeuge und Turbomaschinen zur Verfiigung. Analytische Modellstro-
mungen und die physikalische Analogie nfiktiver" Gase fordern
sowohl die Intuition des Entwurfsingenieurs als auch erlauben
sie die Modifikation bewdhrter numerischer Algorithmen zur An-

wendung fiir Entwurfsrechnungen.

Eine Reihe von Entwurfsbeispielen erliutern die Anwendungsmbg-
lichkeiten. Fiir zweidimensionale Strémungen sind die Verfahren
exakt, die fiir den praktischen Fliigelentwurf wichtige Vorarbeit
der Profilauslegung kann somit heute verldBlich und schnell wei-
testgehend ohne Windkanalversuche durchgefiihrt werden. Innerhalb
der Beschrinkungen der Genauigkeit numerischer Algorithmen k&n-
nen auch stoB-freie superkritische Fliigel ausgelegt werden. Wie
hier an Hand einfacher tberlegungen gezeigt wird, erfordert die
Struktur riumlicher tberschallgebiete jedoch eine sorgfidltige
Einbeziehung aller Querschnittseinfliisse, besonders vom Rumpf
und bei Auslegung des Fliigelwurzelbereichs. Mit der Weiterent-
wicklung der Verfahren zur Nachrechnung auch komplexerer Konfigu-
rationen wird auch der Anwendungsbereich des beschriebenen Ent-
wurfskonzepts erweitert, dieses erlaubt die Gestaltung der Geo-
metrie mit der Genauigkeit der vorhandenen vVerfahren zur Nach-
rechnung der Strdmung. Die systematische Auslegung voll inte-
grierter Fliigel-Rumpf-Kombinationen mit gutem aerodynamischen
Wirkungsgrad scheint heute bereits mdglich. Diese Fortschritte
k&nnen in Verbindung mit anderen neuen Technologien, wie etwa
der Laminarhaltung und aktiven Regelung der Strdmung und unter
Verwendung neuer Verbundwerkstoffe den Wirkungsgrad von Trans-—

portflugzeugen vor dem Ende dieses Jahrhunderts verdoppeln.
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