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Einige Laminarprofile fiir Segelflugzeuge

von F. X:WoRTMANN, Institut fiir Aero- und Gasdynamik der TH Stuttgart

Vortrag am 9. OSTIV-Kongrep, Februar 1963, Junin ( Argentinien)

1. Einleitung

In einer vorhergehenden Untersuchung iiber den EinfluB der
Profilpolaren auf den Reiseflug [1] wurde gezeigt, daB fiir
Segelflugzeuge in erster Linie solche Profilpolaren in Frage
kommen, die eine ausgeprdgt breite Laminardelle besitzen.
Diese Einsicht ist weitgehend unabhingig von der Auslegung
des Flugzeuges, d. h. derartige Profilpolaren stellen nicht nur
fiir iibliche, sondern auch fiir solche Segelflugzeuge, die eine
besonders hohe Reisegeschwindigkeit erzielen sollen, die
giinstigste Losung dar. Die Entwicklung von Profilen fiir
Segelflugzeuge kann sich deshalb auf einen einzigen Polaren-
typ beschrinken. Wie dieser Polarentyp mit midBigem Wider-
stand, aber ausgepriigt breiter Laminardelle mit verschiede-
nen Profilformen praktisch realisiert werden kann, dariiber
soll im folgenden an Hand von MeBergebnissen aus dem
Laminarwindkanal des Instituts fiir Aero- und Gasdynamik
der T. H. Stuttgart! berichtet werden.
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. Abb.l Profilformen von vier Laminarprofilen unterschiedlicher Dicke. Die letzten drei

Ziffern geben die relative Dicke der Profile an, die beid
wurfsjahr

ersten bezeich das Ent-

2. Zum Entwurf von Profilen mit breiter Laminardeclle

In friilheren Arbeiten hat der Verfasser gezeigt [1] [3], da3
man den Widerstand von Laminarprofilen durch «konkave»
Geschwindigkeitsverteilungen im Bereich der turbulenten
Grenzschicht wesentlich vermindern kann, wenn man gleich-
zeitig die Lage des Umschlagspunktes mittels sogenannter
Instabilisierungsstrecken sorgfiltig steuert. Die Beachtung
gerade der letzteren Maoglichkeit ist bei den relativ kleinen
Reynoldsschen Zahlen des Segelflugs besonders wichtig.

Da bei Laminarprofilen der Widerstand im Bereich der
Laminardelle immer mit der Breite der Delle gekoppelt ist,
kann man auch auf die Méglichkeit einer Widerstandsver-

. minderung verzichten und statt dessen die Dellenbreite ver-

groBern. Selbstverstindlich wird man bei der Auswahl der
Geschwindigkeitsverteilung, d. h. bei der Entwurfsarbeit, dar-
auf achten. daB die effektiven Reynoldsschen Zahlen am
unteren Rand der Laminardelle etwa zwei- bis dreimal groBer
sind als am oberen Rand.’

Die Konzentration der Entwurfsarbeit auf eine moglichst
breite Laminardelle hat zwei natiirliche Konsequenzen: Es ist
kaum méglich, einen groBeren Maximalauftrieb als bei den
NACA-Laminarprofilen zu erreichen, und die mittlere Riick-

! Eine ausfiihrliche Beschreibung dieser Anlage wird in Kiirze publiziert

lage der Umschlagspunkte bleibt im allgemeinen vor der
Profilmitte.

Da es unzweckmiBig ist, einen Fliigel durchgehend mit
demselben Profil auszuriisten, sollte der Konstrukteur mog-
lichst einen Satz verschiedener Profile, etwa von 18 % bis 129
relativer Dicke, zur Auswahl haben. Die Polaren des Profil-
satzes sollten im Bereich der Laminardelle weitgehend gleich-
artig sein, damit sich der gesamte Fliigel aerodynamisch ein-
heitlich verhilt. Passen auch die Profilformen gut ineinander,
kann man aerodynamisch gleichwertige Zwischenformen
durch einfaches Interpolieren oder Straaken gewinnen.

Hinsichtlich der Momentenwerte kann man offensichtlich
Werte von Cm¢/4 ~ —0,1 in Kauf nehmen. Da die Profil-
eigenschaften des AuBenfliigels fiir das Verhalten beim Uber-
zichen von ausschlaggebender Bedeutung sind, sollte man fiir
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Abb.2 Polaren und c.(«) Kurven des Profils FX 61-184 bei konstanter Reynoldsscher
Zahl. Der Momentenveriauf ist nur fir Re = 2.0.10° gemessen worden
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Abb.3 Polaren und ca(«) Kurven des Profils FX 61-163 bei konstanter Reynoldsscher
Zahl. Der Momentenverlauf ist nur fiir Re = 2.0.10® gemessen worden
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Abb.4 Polaren und ca(a) Kurven des Profils FX 61-140 bei konstanter Reynoldsscher
Zahl. Der Momentenverlauf ist nur fiir Re = 1,5.10° gemessen worden
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Abb.5 Polaren und c.(u) Kurven des Profils FX 60-126 bei konstanter Reynoldsscher
Zahl. Der Momentenverlaut ist nur fir Re = 1,5.10° gemessen worden

diesen Fliigelteil verlangen. daB der Hochstauftrieb erst bei
groBeren Anstellwinkeln als im Innenfliigel erreicht wird und
dariiber hinaus ein gutartiges Verhalten besitzt.

3. MeBergebnisse von Profilen ohne Wolbungsklappen >

In diesem Abschnitt soll iiber Windkanalmessungen einer
Gruppe von vier Profilen berichtet werden. Die vier Profile,
deren Formen in Abb. 1 zum Teil ineinandergezeichnet sind.
kommen den oben aufgestellten Forderungen recht nahe. Das
dicke Profil hat 18,4 % relative Dicke und das diinne 12,6 %,.
In den Abb.2 bis 5 sind die Polaren und die ca(a)-Kurven fiir
konstante Reynoldssche Zahlen von 3,0.108 bis 1,0.108 bzw.
0,7.10% angegeben. Der nur wenig von der Reynoldsschen
Zahl abhiingige Verlauf der Momentenkurve ist nur fiir Re
= 1,5.10% bzw. 2.10% gemessen worden.

Die Art der Polarendarstellung bei konstanter Reynolds-
scher Zahl ist zwar der MeBtechnik angepalt, eignet sich
aber fiir einen iibersichtlichen Vergleich wenig. ZweckmiBiger
ist die sogenannte Flugpolare, die die Vielzahl der Polaren

2 Alle hier mitgeteilten MeBergebnisse verdanke ich Herrn Dipl.-Phys. D. Althaus, der
sie im Laminarwindkanal mit Hilfe der von ihm entwickelten automatischen Daten-
verarbeitungsanlage gewonnen hat. Die sehr prizisen Windkanalmodelle sind von Herrn
Scholz und Herrn Benzenhofer gebaut worden

mit konstanter Reynoldsscher Zahl durch eine einzige mit
variabler Reynoldsscher Zahl ersetzt. Die Zuordnung der
Reynoldsschen Zahl zum c,-Wert ist bei gegebener Fliigel-
tiefe t, Luftdichte p, kinematischer Zihigkeit v und Flichen-
belastung G/F einfach durch

gegeben.
Abb. 6 zeigt den Vergleich der Flugpolaren der vier Profile

-

fur l//i % = 20 m/s und t = 0,9 m. Man erkennt jetzt, dal}
p

die Profilgruppe praktisch gleichartige Polaren besitzt und im
gesamten cy-Bereich, der fiir den Leistungsflug von Interesse
ist, ungewdhnlich gut zusammenpaBt. Diese Eigenschaft
bleibt im wesentlichen selbst dann erhalten, wenn auch die
den Profilen zugeordnete Fliigeltiefe entsprechend der Fliigel-
zuspitzung variiert wird.

Das diinne Profil FX 60-126 der Gruppe ist vor allem im
Hinblick auf seine Verwendung im AuBenfliigel entworfen.
d.h. es sollte zusitzlich zur angestrebten Polarenform zwi-
schen Héchst- und Nullauftrieb eine gréfere Anstellwinkel-
spanne und mdglichst auch einen groBeren Hochstauftriet
als die anderen Profile besitzen. Bei noch groBeren Anstell-
winkeln sollte der ca-Wert nur langsam absinken.

Diese Forderungen lassen sich mit einem iblichen Lami-
narprofil, dessen Polare eine ausgeprigte Dellenform besitzt.
nicht erfiillen. Dank der geringen Profildicke gelingt es je-
doch, wenigstens die Polare den iibrigen Profilen anzupassen:
hinsichtlich der Profilform muB man allerdings auf einen von
den anderen etwas abweichenden Typ iibergehen (vgl. Abb. 1).

Vergleicht man die ca(a)-Kurven, so erkennt man, daB die
Anstellwinkelspanne zwischen Null- und Hochstauftrieb
beim Profil 60-126 etwa 3° groBer ist als bei den anderen
Profilen. Das Auftriebsverhalten in der Umgebung des
Héchstauftriebs wird mit absinkender Reyvnoldsscher Zahl zu-
nehmend gutartiger. Der Hochstauftrieb dieses Profils ist be:
allen Reynoldsschen Zahlen wesentlich hoher als bei irgenc
einem bekannten NACA-Profil. Die Koordinaten der Profiic
sind in der Tabelle zusammengestellt.

4. Vergleich mit NACA-Profilen

Ein unmittelbarer Vergleich der hier beschriebenen Profil-
gruppe mit NACA-Laminarprofilen ist schwierig. weil nur
wenige NACA-Profile bis herunter zu Re = 0,7.108 gemessen
worden sind. Eine Auswertung vorhandener Messungen [2]
ist in Abb.7 in Form einiger Flugpolaren zusammen mit
einem quer gestrichelten Band der Polaren der FX-Gruppe
wiedergegeben. Man erkennt, daB einige Profile. z. B. NACA
65415 und 64-612, in einem begrenzten Bereich einen ge-
ringeren Widerstand als die hier empfohlene Profilgruppe be-
sitzen,daB aber andererseits die Breite der Laminardelle dieser
Profilé nicht fiir Segelflugzeuge ausreicht. Selbst das Profil
NACA 63-615 besitzt bei etwa gleich groBem Widerstand
wie die FX-Gruppe eine wesentlich geringere Dellenbreite.
Der Vergleich soll nun nicht auf die Lage der Laminar-
delle zur ca-Achse abgestellt werden, weil sich diese Lage
durch eine WélbungsvergroBerung in gewissen Grenzen noch
verschieben lieBe; es sollen vielmehr nur die Breite der Delle
und die Widerstandswerte verglichen werden. Lediglich beim
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Abb.7 Vergleichder Flug-
polaren der FX-Gruppe
mit verschied NACA-

Profilen. Die Flugpolaren
der NACA-Profile sind
mit Hilfe der in [2] mitge-
teilten Daten gewonnen
worden
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Abb.8 Profilformen von zwei Laminarprofilen mit einfachen Wélbungsklappen. Der
Drehpunkt der Klappen liegt praktisch in der unteren Profilkontur

189, dicken Profil NACA 64-418 ist die Breite der Lami-

nardelle etwa ebenso groB wie in der FX-Gruppe.
Vergleicht man die etwa 18 % dicken Profile NACA 64-618,

63-618 und FX 62-184 etwas genauer, so findet man einen
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Abb.Y  Poluren und ci(u) Kurven und Momentenverlauf des Klappenprofils FX
62 K-I153 bei verschiedenen Klappenwinkeln und Revnoldsschen Zahlen. Positive
Winkel bezeichnen die nach unten ausgeschlagene Kluppe. Die Polaren tiir die groleren
Reynoldsschen Zahlen sind der Deutlichkeit halber teilweise nur im unteren Bereich
wiedergegeben
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Abb. 10 Polaren und cdu) Kurven und Momentenverlauf des Klappenprofils FX
62-K-131 bei verschiedenen Klappenwinkelin und Reynoldsschen Zahlen. Positive
Winkel bezeichnen die nach unten ausgeschlagene Klappe. Die Polaren fiir die groBeren
Reynoldsschen Zahien sind der Deutlichkeit halber nur im unteren Bereich wieder-
gegeben

etwa gleichartigen Verlauf der Polare fiir die beiden letzten
Profile, jedoch hat das FX-Profil durchweg einen etwa 1,5-10-:
geringeren Widerstand. Das Profil NACA 64418 hat da-
gegen im Bereich 0.9 < ¢, = 1,05 praktisch gleich groBe c,-
Werte wie das FX-Profil, das jedoch unterhalb und oberhalp
dieses ca-Bereiches iiberlegen ist.

Die Gruppe der FX-Profile erméglicht deshalb im Bereich
der Laminardelle nur geringfiigige Widerstandsverminde-
rungen, d.h. wesentliche Gleitzahlverbesserungen sind mit
dieser Profilierung nicht zu erreichen. Dagegen ist die FX-
Gruppe den Bedingungen einer méglichst groBen Reiseg:-
schwindigkeit durch gleichmiBige Begiinstigung des Schne: -
und Langsamfluges [1] nahezu optimal angepalit. Gleic: -
zeitig diirften sich mit dieser Profilgruppe auch gute Fluc-
eigenschaften erzielen lassen, da die diinnen Profile im AufBen-
fliigel gute Querruderwirksamkeit sichern und das Profil FX
60-126 eine geniigende Anstellwinkelreserve und einen hohen
Maximalauftrieb besitzt.

Fiir manche Anwendungen mag es giinstiger sein. die
Polaren insgesamt zu hoheren Auftriebswerten zu verschie-
ben. In der Tabelle sind deshalb zusitzlich noch die Koordina-
ten von drei weiteren Profilen 168, 147, 1261 angegeben. dic
den Profilen 163, 140, 126 entsprechen. aber etwas stiirker ge-
wolbt sind. Dadurch werden die Polaren der Profile 168. 147
1261 um ein Acy &~ 0,06, 0,12, bzw. 0.07 nach oben versche-
ben und der Betrag der Momentenwerte um Acm = 0.012.
0,024, bzw. 0,013 vergroBert.

5. Profile mit Wolbungsklappen

Im Gegensatz zu den Profilen mit grof3er Breite der Laminar-
delle kann man bei Profilen mit einfachen Wolbungsklappen
groBeren Wert auf eine Widerstandsverminderung legen und
versuchen. die wiinschenswerte Breite der Laminardelle durch
einen positiven und negativen Ausschlag der Klappen zu er-
zielen. Dies gelingt noch am ehesten mit Profilen mittlercr
Dicke.

Wihrend die Auftriebsverminderung durch Klappenau--
schlag nach oben meistens ohne weiteres moglich ist. ergebe:
sich bei der Auftriebssteigerung durch eine nach unten au-
schlagende Klappe fast immer Schwierigkeiten. Sie entstehe.
sowohl durch die starken Anderungen der Druckverteilunge.
in der Umgebung des Klappenknicks. als auch vor allem de--
halb, weil bei den hoheren cy-Werten die Reynoldsschen
Zahlen beim Segelflugzeug vergleichsweise klein sind.

Zur Erlduterung sei z.B. angenommen. die Wolbungs-
klappe sei etwa 10” nach unten ausgeschlagen. Liegt dann be:
einem bestimmten Anstellwinkel der Umschlag unmittelbar
vor dem Klappenknick, so kann die turbulente Grenzschicht
auf der Klappenoberseite den steilen Druckanstieg gerade
ohne Ablosung iiberwinden. Geht der Umschlag mit grofe-
rer Anstellung nach vorn, 16st sich die turbulente Grenz-
schicht von der Klappenoberseite ab, und es kommt zu einc:
betrichtlichen Widerstandszunahme ohne Auftriebssteicc-
rung. Wird umgekehrt der Anstellwinkel erniedrigt. so bleii:
die Grenzschicht bis zum Klappenknick und vor allem du-
tiber hinaus. d. h. nach der Ablosung. laminar. Die Stromun:
kann sich nun nicht mehr an die Klappenoberfliche aniegen.
und es entsteht, ganz dhnlich wie zuvor. ein Totwassergebict
mit betrichtlichem Widerstandszuwachs. Es leuchtet ein. da':
dieser Mechanismus den niitzlichen c,-Bereich mit kleinem
Widerstand umso mehr einengt. je grofler der Klappenwinkel
wird.
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Da die Lage des Umschlagspunktes relativ zum Klappen-
knick bei den niedrigen Reynoldsschen Zahlen so ausschlag-
gebend ist. muB man natiirlich auch die Klappentiefe auf den
Profilentwurf abstimmen. Zwei derartige Profile mit einer re-
Jativen Dicke von 15,3% und 13,1% sind in Abb.8 darge-
stellt. Die 20% bzw. 17% tiefen und abgedichteten Wal-
bungsklappen schwenken um eine in der Profilunterseite lie-
gende Achse. Die Koordinaten der beiden Profile enthilt
Tabelle 1.

Die MeBergebnisse beider Profile sind in Abb.9 und 10
mitgeteilt. Die einhiillende Polare kommt in beiden Fillen
der gewiinschten Polare nahe, und die Einzelpolaren behalten
auch noch fiir Klappenwinkel bis +10° eine brauchbare
Form. Allerdings muB man speziell beim 62-K~131 die recht
geringe Bauhohe der 179 tiefen Klappe in Kauf nehmen. Da
die Entwiirfe auf eine bestimmte Klappentiefe abgestellt sind,
kann man die gemessenen Werte auf andere Klappentiefen
nicht iibertragen. Der Vergleich der Hiillpolaren mit den Po-
laren der Profilgruppe ohne Klappen 148t erkennen, da man
mit einfachen Wolbungsklappen bei etwa gleicher Breite der
Laminardelle einen rund 20 bis 25 % kleineren Widerstand er-
zielen kann als ohne Klappen.

| Zusammenfassung

' Es werden MeBergebnisse von einer Gruppe von vier Lami-
; narprofilen verschiedener Dicke mitgeteilt, die bei gleich

1

groBem Widerstand eine breitere Laminardelle als bekannte
NACA-Profile erreichen. Die Profilgruppe ist hinsichtlich
ihrer aerodynamischen Eigenschaften den Erfordernissen des
Segelfluges nahezu optimal angepaBt. Die Polaren sind so auf-
einander abgestimmt, daB damit ein aerodynamisch einheit-
licher und gleichzeitig gutartiger Fliigel entworfen werden
kann. Zusitzlich werden noch Messungen an zwei Profilen
mit einfachen Wolbungsklappen mitgeteilt, die speziell fir
diesen Zweck entworfen sind und bei gleicher Polarenform
wie die erwihnte Profilgruppe einen rund 20-25 9 geringeren
Widerstand aufweisen.
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