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Die Kurve I 0 Q I = 1 (Bereich II) stellt somit den Auslegungszustand dar, 
d. h. der Stoß liegt in der Vorderkantenebene und der Druck auf der Unter
seite des Flügels muß somit konstant sein. Im Bereich I wird der Stoß gegen
über dem Auslegungszustand weiter nach innen abgelenkt. In der Nähe der 
Symmetrieebene treten dann zwei Sekundärstöße auf, die eine sprungartige 
Druckerhöhung bewirken. Im Bereich III wird der Stoß weiter nach außen 
abgelenkt, bleibt aber an den Vorderkanten noch anliege.nd. �D�a�d�~�c�h� stellt 
sich in Nähe der Vorderkanten ein konstanter Druck em, der beim Fort
schreiten zur Symmetrieebene kontinuierlich abgesenkt wird. Im Bereich IV 
wird der Stoß so weit nach außen abgelenkt, daß eine Ablösung von den 
Vorderkanten auftritt. Der Druck steigt dann nach außen stetig an. 

4. Versuchsanordnung 

Die Untersuchungen wurden in der Hyperschallversuchsanlage (Gun-Tunnel) 
der Deutschen Forschungsanstalt für Luft- und Raumfahrt, Braunschweig, 
im Machzahlbereich von Maoo = 7,9 bis 15,5 durchgeführt. Eine ausführliche 
Beschreibung dieser Anlage ist in [9] gegeben worden. Der Ruhedruck betrug 
150 at bei Ruhetemperaturen zwischen 700 °K und 1500 °K. Die entsprechen
den Reynoldszahlen in der Meßstrecke bezogen auf die Modellänge l lagen 
zwischen Re = 2,7 . 106 bei Maoo = 7,9 und Re = 1,4' 10- bei Maoo = 15,5. 
Der Kanal ist mit einer konischen axisymmetrischen Düse ausgestattet. Die 
mittlere Testzeit beträgt etwa 35 ms. Die Geometrie der sechs untersuchten 
Modelle G) bis ® ist in Abb. 2 dargestellt. Die Modelle besitzen eine einheit
liche Länge von l = 90 mm, um zu gewährleisten, daß sie sich auch bei hohen 
Anstellwinkeln im gesunden Teil der Meßkammerströmung befinden. 

Die Auslegungs-Machzahlen der untersuchten Flügel liegen zwischen MaA = 6 
und 10, das Seitenverhältnis zwischen A = 0,8 und 1,6 und der Volumen
parameter zwischen i = 0,0675 und 0,1. Diese Auslegungszustände sind im 
O-Q-Diagramm (Abb. 3) eingetragen. Sie liegen definitionsgemäß nach GI. (23) 
auf der Kurve 0 Q = - 1. Modell G) wurde aus Stahl hergestellt, während 
die Modelle (]:I bis @ aus Aluminium angefertigt wurden. Dreikomponenten
Kraft-Messungen wurden mit Hilfe von zwei Dehnungsmeßstreifen-Waagen 
in einem AnsteUwinkelbereich von 0( = - 20° bis 20° durchgeführt. Die 
Drücke wurden mit Dehnungsmeßstreifen-Druckgebern der Fa. Statham in 
einem Schnitt mit dem Abstand xM/l = 0,834 von der Modellspitze gemessen. 
Durch photographische Aufnahmen mit einem Differential-Interferometer 
wurde der Stoßwinkel (J (Abb. 1) in der Symmetrieebene der Modelle bestimmt. 

5. Ergebnisse der Messungen 
5.1. Kraftmessungen 

Die nachstehend mitgeteilten Ergebnisse sind der unfangreichen Arbeit [12] 
un? [13] entnommen. Abb. 4 zeigt für alle sechs Modelle die aerodynamischen 
BeIwerte CA, Cw und CM in Abhängigkeit von dem zweidimensionalen" 
�A�b�l�e�n�k�u�n�g�~�w�i�n�k�e�l� b1 = b + 0( bei einer Machzahl von �M�~�o�o� = 10,9. Dabei ist 
der theoretIsche Wert nach der Keiltheorie GI. (3), (4), (7) bis (12) mit ein-
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getragen. Wie man sieht, herrscht im gesamten positiven Anstellwinkelbereich, 
ausgenommen bei sehr großen Werten von 15 1, eine recht gute Übereinstimmung 
zwischen der Messung und der zweidimensionalen Keiltheorie. Bei negativen 
Anstellwinkeln, d. h. bei IX = 15 1 - 15 < 0, treten starke Abweichungen der 
Messung von der Theorie auf. Der Grund hierfür besteht darin, daß bei diesen 
Anstellwinkeln die Oberseite des Flügels einer Kompression ausgesetzt wird. 
Wegen der konvexen Form der Oberseite wird der Stoß gekrümmt, d. h. die 
theoretische Annahme eines ebenen oder nur schwach gekrümmten Stoßes 
wird nicht mehr erfüllt. Flügel @, dessen Oberseite nach Abb. 2 am stärksten 
konvex geknickt ist, weist die größten Abweichungen von der Theorie auf, 
während Flügel ® mit der schwächsten Oberseitenknickung eine nicht so 
starke Abweichung von der Theorie zeigt. Es ist bemerkenswert, daß die 
gemessenen Auftriebswerte bei positiven Ablenkungswinkeln nahezu un
abhängig von der Flügelgeometrie sind. 
Ein Vergleich der experimentellen Widerstandsbeiwerte mit der Keiltheorie 
zeigt bei positiven Ablenkungswinkeln, daß die Theorie etwas zu kleine 
Widerstandsbeiwerte liefert. Diese geringen Abweichungen sind offensichtlich 
auf Reibungseinflüsse zurückzuführen, die in der Theorie nicht enthalten 
sind. Man erhält eine einfache Näherung für den Reibungswiderstand, der 
dem reibungslos ermittelten Druckwiderstand zuzuschlagen ist, wenn man 
den Reibungsbeiwert Cf der längsangeströmten ebenen Platte benutzt. Unter 
der Annahme eines mittleren Reibungsbeiwertes Cf = 0,0018, der für Ma", R::!.1O 
und Re R::! 3 . 105 dem Plattendiagramm aus [15] entnommen wurde, ergibt 
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sich ein Reibungswiderstandsbeiwert von etwa cw/ = 0,0041, wenn man 
einen mittleren Wert von 0IF = 2,3 für das Verhältnis der benetzten Ober
fläche zur Grundrißfläche aller Modelle zugrunde legt. Die benetzte Ober
fläche 0 errechnet sich nach der folgenden Beziehung: 

o _ V (tan (jA)2 + V 2 ~ (tan (JA - tan 0)2 
F - 1 + slt 1 + tan u + s/l (24) 

Durch Einbeziehung der Reibungseinflüsse zeigt sich bei kleinen Anstell
winkeln eine bessere Übereinstimmung zwischen Theorie und Messung. Bei 
negativen Anstellwinkeln tritt wie schon beim Auftriebsbeiwert eine starke 
Abweichung zwischen Theorie und Messung auf. Dieses gilt auch für die 
gemessenen Nickmomentenbeiwerte CM, wie man Abb. 4 entnehmen kann. 
Bei positiven Anstellwinkeln liegen die gemessenen C M-Werte geringfügig 
unter den theoretischen Werten. Da die Auftriebsbeiwerte jedoch eine gute Über
einstimmung zwischen Theorie und Messung aufweisen, kann daraus geschlos
sen werden, daß der Kraftangriffspunkt sich etwas zur Spitze hin verschoben 
hat. 

Um den Einfluß der Machzahl und der Reynoldszahl zu untersuchen, sind in 
Abb. 5 die aerodynamischen Beiwerte von Modell CD im Machzahlbereich von 
Maoo = 7,9 bis 15,5 über dem Anstellwinkel IX aufgetragen. \<Vie schon in 
Abb.4 bei Ma", = 10,9 festzustellen war, ist die mangelnde Übereinstimmung 
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Abb.5. 
Aerodvnamische Beiwerte CA, 
Cw, c,; von Flügel (1) bei ver
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der CA-, Cw- und c"iVI-Werte zwischen Theorie und Messung bei negativen 
Anstellwinkeln im gesamten Machzahlbereich vorhanden. Bei positiven 
Anstellwinkeln weisen die CA-Werte eine recht gute Dbereinstimmung zwischen 
Theorie und Messung auf. Bei kleinen Anstellwinkeln liegen die Meßwerte 
etwas oberhalb der theoretischen Kurve, bei großen Anstellwinkeln etwas 
unterhalb. Dieses zeigt sich besonders bei steigender Machzahl und abnehmen
der Reynoldszahl. Ein ähnliches Verhalten der Meßwerte gegenüber der 
Theorie weist auch der Nickmomentenverlauf auf. Ein Vergleich der ge
messenen Widerstandsbeiwerte mit der reibungslosen Keiltheorie zeigt be
sonders bei hohen Machzahlen und kleinen Reynoldszahlen starke Abweichun
gen, was offensichtlich auf Reibungseinflüsse zurückzuführen ist. Unter der 
Annahme eines im gesamten Anstellwinkelbereich konstanten Reibungs
widerstandsanteils, der dem reibungslosen Druckwiderstand zugeschlagen 
wird, ergibt sich ein Gesamtwiderstand, der in Abb. 5 gestrichelt dargestellt 
ist. Der Reibungswiderstand wurde bei Maoo = 7,9 mit einem Cf-Wert von 
0,0006 und zwischen Maoo = 10,9 und 15,5 mit einem Cf-Wert von 0,0018 
bestimmt. Wie man sieht, herrscht bei kleinen Anstellwinkeln bis zu einer 
Machzahl Maoo = 13,6 recht gute Dbereinstimmung zwischen Messung und 
Keiltheorie mit Reibungskorrektur. Bei der Machzahl Maoo = 15,5 liegen die 
gemessenen cw-Werte allerdings noch beträchtlich über der theoretischen 
Kurve. 

04 
, -20 0 

100 20 0 

RnsteLlwinkel f)( 

Abb. 6. Druckpunktlage an Wellenreiter-Flügeln in Abhängigkeit von dem Anstellwinkel und der Machzahl. 
- - - - reibungslose konische Strönlllng, 
\l Ma~ ~ 7,9 
6. ~ 10,9 o ~ 13,6 
o ~ 15,5 
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Abb.6 zeigt den Verlauf der Druckpunktlage der .Flügel (i~, @, (5) ~nd (6;.in 
Abhängigkeit von der Machzahl und dem Anstellwmke~. WIe man SIeht: WIrd 
der theoretische Wert von xD/l = 2/3 = 0,667 der reIbungslosen kOnIschen 
Strömung in keinem Fall erreicht. Die gemessenen Kraftan~iffspunkte 
schwanken zwischen xD/l = 0,6 und 0,63. Man kann daraus schließen, daß 
Reibungseffekte die Ausbildung einer konischen Strömung verhindern und in 
Tiefenrichtung einen negativen Druckgradienten erzeugen. Abgesehen von 
einigen Streuungen der Meßwerte bei kleinen negativen Anstellwinkeln 
scheint keine Abhängigkeit der Druckpunktlage von der Machzahl, dem 
Anstellwinkel und der Flügelgeometrie vorzuliegen. 

Ein wesentlicher Gesichtspunkt, Wellenreiter-Flügel als Raumfluggleiter 
vorzuschlagen, war die Erwartung hoher Gleitzahlen bei Hyperschallgeschwin
digkeit. In Abb. 7 sind für Flügel ® experimentelle Gleit,zahlen im Machzahlbe
reich von MaC<) = 7,9 bis 15,5 in Abhängigkeit vom Auftriebsbeiwert dargestellt. 

6 r--------,--------,---------,--------, 

Mooo Re·10-6 Cf ,. 7,9 2,7 0.0006 
... 10.9 0.56 0,0018 
• 13,6 0.21 0.0042 
• 15,5 0.11, 0,0081 

0.1 0.2 0,3 CA 0,4 

Abb.7. 
Gleitzahlen cAlcw von Flügel 
CD bei verschiedenen Machzah
len und Reynoldszahlen. 

Die Streuung der Meßwerte bei kleinen CA-Werten im Bereich der maximalen 
GIeitzahlen ist auf die Meßungenauigkeit bei Gun-Tunnel-Messungen zurück
zuführen. Nach der Keiltheorie sind im Hyperschallbereich die Gleitzahlen 
mit Reibungskorrektur unter der Annahme eines konstanten Cf-Wertes nahezu 
unabhängig von der Machzahl. Da die in Abb. 7 gezeigten Gleitzahlen jedoch 
starke Abweichungen bei verschiedenen Machzahlen aufweisen, wird vermutet, 
daß ein Einfluß der unterschiedlichen Reynoldszahlen vorliegt. Die aus
gezogenen Kurven stellen die reibungsbehaftete Keiltheorie für empirisch 
ermittelte Cf-Werte dar. Die empirischen Cf-Werte sind erheblich größer als 
die der längsangeströmten Platte, was vermutlich auf dreidimensionale 
Effekte in der Grenzschicht auf der Unter- und Oberseite von Wellenreiter
Flügeln zurückzuführen ist. Die maximalen Gleitzahlen mit etwa CA/CW = 5 
werden bei CA-Werten von etwa 0,05 bis 0,1 erzielt, d. h. bei Anstellwinkeln 
vo~ (X = 1 ° bis 2,5°. Die wegen der starken Streuung gemittelten maximalen 
GleJt,zahlen aller untersuchten Modelle sind in Abb. 8 über der Machzahl und 
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Abb.8. 
Maximale Gleitzahl der unter
suchten Modelle bei verschie
denen Machzahlen und Rey
noldszahlen. 
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de: entsprechenden Reynoldszahl aufgetragen. Ein Vergleich zwischen 
Flugel 8i und @, die sich nur durch den Volumenparameter unterscheiden 
(1' = 0,08 und 0,1), zeigt, daß die maximalen Gleitzahlen des dickeren Flügels CI: 
etwas kleiner als die des Flügels ~, sind. Der Einfluß des Seitenverhältnisses 
auf die maximale Gleitzahl kann aus Abb. 8 durch Vergleich der Meßergebnisse 
von Flügel 8) (A = 1,2) und Flügel ® (A = 1,6) entnommen werden. Eine 
Vergrößerung des Seitenverhältnisses bewirkt eine Verminderung der maxi
malen Gleitzahl. Weiterhin sieht man, daß allgemein mit abnehmender 
Reynoldszahl eine Verschlechterung der Gleitzahlen auftritt, was schon in 
Abb. 7 festgestellt wurde. 

5.2. Ermittlung des Stoßwinkels 

Im vorangegangenen Abschnitt wurde gezeigt, daß Reibungseinflüsse einen 
beträchtlichen Einfluß auf die Widerstandsbeiwerte und besonders auf die 
Gleitzahlen ausüben. Man kann daraus schließen, daß auch die Stoßform auf 
der Unterseite des Flügels von der Reibung beeinflußt wird. Bei Hyperschall
geschwindigkeit ist der Einfluß der Grenzschicht mit besonderen Ver
drängungseffekten verbunden. Die Grenzschichtdicke ist proportional zu 

0;5 (x -.1) Ma:/VRel, wobei Index 1 den Zustand hi~ter de~ St~ß char~kteri
sIert. MIt wachsender Machzahl gewinnen WechselwIrkungsemflusse zWIschen 
der Grenzschicht und der äußeren Strömung an Bedeutung. Man kann zwei 
Gebiete verschieden starker Wechselwirkung unterscheiden, eines mit starker 
Wechselwirkung in der Nähe der Vorderkanten und eines mit schwacher 
Wechselwirkung weiter stromabwärts. 

Der Wechselwirkungsparameter X = Ma~/Rell/2. legt .fest, welche ~rt der 
Wechselwirkung auftreten wird. Im Falle X ~ 1 hegt eme starke und 1m Fall 
X ~ 1 eine schwache Wechselwirkung vor. Bei den durchgeführten Unter
suchungen besaß der Wechselwirkungsparameter bei kleinen Anstellwinkeln 
Werte zwischen X = 0,2 bei Ma", = 7,9 und X = 2,5 bei Ma", = 15,5. Man hat 
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somit im oberen Machzahlbereich wegen der hohen x-Werte starke Reibungs
einflüsse auf die Stoßform zu erwarten. 
Die Flügel ® und ® waren so ausgelegt worden, da~ si?h bei den Machzahlen 
MadJ = 7,9 und 10,9 und dem Anstellwinkel iX = 0 em nahezu .eben~r Stoß 
in der Vorderkantenebene ausbildet. Strömungs-Aufnahmen zelgen Jedoch, 
daß der Stoß nicht in der Vorderkantenebene liegt,. s~ndern. nach außen 
gedrängt worden ist. So konnte z. B. in keinem Fall em mnenhegender Stoß 
beobachtet werden. 

32° 
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f1Eloo= 7,9 

Re =2,7 '10 6 
24° 

Re =5,5,10 5 

16° - ~'tp ~ 
.!:: 
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Anstell winkel 
Abh. 9. Stoßwinkel von Flügel (1) bei verschiedenen Machzahlen. 

- . - . - . - anliegender Stoß, 
-- -- -- Keiltheorie mit Reibung, 
---- reibungslose Keiltheoric. 

10° 150 a 20° 

Abb. 9 zeigt für den Flügel CD die aus Strömungs-Aufnahmen ermittelten 
St.oßwinkel a in Abhängigkeit vom Anstellwinkel iX bei verschiedenen Mach
zahlen und den zugehörigen Reynoldszahlen. Die ausgezogene Kurve stellt 
den Verlauf des Stoßwinkels nach der reibungslosen Keiltheorie dar. Man 
sieht deutlich, daß bei kleinen Reynoldszahlen und Anstellwinkeln große 
Unterschiede zwischen Theorie und Messung auftreten. Die größte Abweichung 
beträgt etwa 4

0 

bei der Machzahl Maoo = 15,5 und iX = 0 0
• Bei großen Anstel~

winkeln liegen die Meßpunkte etwas unterhalb der theoretischen Kurve. DIe 
strichpunktierte Kurve zeigt im a, iX-Diagramm die Lage der Vorderkanten
ebene (aVK = aA + iX). Bei der Machzahl Maoo = 10,9, das ist nahezu die 
Auslegungsmachzahl des Flügels, liegt der Stoß in einem ziemlich großen 
Anstellwinkelbereich in der Vorderkantenebene, wie man Abb. 9 entnehmen 
kann. Unter Bezug auf die in Abb. 3 dargestellten Stoßformen bei Abweichung 
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vom Auslegungszustand sieht man, daß im Falle Ma", > MaA der Stoß bei 
kleinen Anstellwinkeln aus der Vorderkantenebene nach innen gedrängt wird. 
Bei Vergrößerung des Anstellwinkels bewegt sich der Stoß jedoch wieder nach 
außen, bis er bei einem bestimmten a-Wert in der Vorderkantenebene lieo-t 

• b , 

d. h. eIll neuer Auslegungspunkt erreicht wird. Ein weiterer Auslegungspunkt 
existiert im negativen Anstellwinkelbereich, d. h. bei Maoo > MaA gibt es 
immer zwei bestimmte Anstellwinkel, bei denen der Auslegungszustand 
erreicht wird. Wenn die Anström-Machzahl abgesenkt wird, beginnen diese 
beiden Anstellwinkel sich einander zu nähern, bis sie sich schließlich im Falle 
von Ma", = MaA bei a = 0° treffen. Im Falle Maoo < MaA tritt im gesamten 
Anstellwinkelbereich kein Auslegungszustand auf. Diese theoretischen Aus
sagen der reibungslosen Keiltheorie und der erweiterten Newtonsehen Theorie 
werden allerdings nur teilweise durch Messungen bestätigt. 
Zur Verbesserung der reibungslosen Keiltheorie wurde eine stark vereinfachte 
Grenzschichtrechnung herangezogen. Man erhält den Verlauf der Verdrängungs
dicke der Grenzschicht am Keil, wenn man die in [lOJ angegebene Beziehung 
für die Verdrängungsdicke der ebenen Platte benutzt 

U - 1 ( T w) 2 ( Os X ) 1/2 
0* = U + 1 0,664 + 1,73 To Ma oo U",jv", ' (25) 

und an Stelle der freien Anströmung den Zustand hinter dem schiefen Stoß 
einsetzt. Die effektive Neigung der Körperkontur eines Keiles mit dem Keil
winkel 0 infolge des Verdrängungseffektes der Grenzschicht ergibt sich somit 
zu: 

do* 1U-1( T w ) 2( Os )1/2 
Oeff = 0 + - = 0 + --- 0,664 + 1,73 -T Ma l -R dx 2 ~ + 1 0 e1x 

(26) 

Als weitere Vereinfachung wird das in [11J beschriebene V.erfahren von 
Bertram benutzt, bei dem eine über die gesamte Länge des KeIles konstante 
mittlere Neigung der Verdrängungsdicke angenommen wird, die sich aus der 
lokalen Neigung in lj4 .. Punkt ergibt. Mit Hilfe eines Iterationsverfahrens 
kann der "reibungsbehaftete" Stoßwinkel aus (Oeff)z!4 und Maoo n~ch <?I. (1) 
bestimmt werden. In der Nähe der Vorderkanten, wo nach GI. (26) dIe NeIgung 
der Verdrängungsdicke sehr groß wird, gilt diese Theorie s~renggcn?m~en 
nicht, da besonders bei kleinen Keilwinkeln starke WechselwIrkungsemflusse 
auftreten. Trotzdem kann man Abb.9 entnehmen, daß selbst bei kleinen 
Anstellwinkeln eine ziemlich gute übereinstimmung zwische? Theorie uI?d 
Messung vorliegt. Die theoretische Kurve ist gestr~ch~~t gezClchnet u~d .gIlt 
für eine Wandtemperatur von T w = 293 °K. BCl hoheren Anstellwml~eln 
treten kleine Abweichungen von der Theorie auf, da die Voraussetzung emes 
ebenen Stoßes nicht mehr erfüllt ist. 

Abb 1 .. S ß . kId FI" I I:j". (5' und iß über dem . 0 ZClgt dIe gemessenen to wm e er uge ~'< > . 
Umlenkungswinkel 01 bei verschiedenen ~achza~len I~ vergle~ch .mIt der 
reibungslosen und reibungsbehafteten KCllthe?ne: DIe überemst"lI~m~ng 
zwischen Messung und reibungsbehafteter Theone bIS zu Umlenkung,,\un~eln 
von 01 = 20° ist gut. Bei höheren Ol-Werten liegen die Meßpunkte aIIcrchngs 
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Abb.10. 
Stoßwinkel der Flügel (1). (2), (5) 
und (6) in Abhängigkeit vom Um
lenkungswinkel bei verschiedenen 
Machzahlen. 

Flügel (1) \1 
Flügel (2) 0 
Flügel (5) 6 
Flügel (6). 

reibungslose Keil
theorie, 

reibungsbehaftete 
Keiltheorie. 

etwas unterhalb der theoretischen Kurve, was offensichtlich auf die starke 
Querkrümmung des Stoßes zurückzuführen ist. Man kann Abb. 10 weiterhin 
entnehmen, daß trotz der unterschiedlichen Geometrie der betrachteten 
Flügel die experimentellen Stoßwinkel nahezu auf einer gemeinsamen Kurve 
liegen. Kleine Abweichungen von dieser Kurve treten nur bei Flügel ~; auf, 
dessen Auslegungsmachzahl MaA = 6 beträgt und dessen Eckenwinkel Y 
(Abb. 2) auf der Unterseite den kleinsten Wert von allen untersuchten Flügeln 
besitzt. Es wird deshalb vermutet, daß die Abweichungen auf Eckeneffekte 
zurückzuführen sind, da die Verdrängungswirkung der Grenzschicht in der 
Ecke immer etwas größer als die der ebenen Platte ist. 

5.3. Druckverteilungsmessungen 

Aus den vorangegangenen Abschnitten könnte entnommen werden, daß die 
zweidimensionale Keiltheorie ausreicht, um das Strömungsfeld eines Wellen
reiter-Flügels in einem relativ großen Anstellwinkel- und Machzahlbereich 
hinreichend genau zu beschreiben. Obwohl diese Theorie eine relativ gute 
Übereinstimmung mit den gemessenen Auf triebs- und Nickmomenten
beiwerten, dem Stoßwinkel in der Symmetrieebene, sowie mit einigen Ein
schränkungen auch mit den Widerstandsbeiwerten aufweist, versagt sie 
gelegentlich bei der Bestimmung der Druckverteilungen. Abb. 11 zeigt einige 
typische Druckverteilungen am Flügel ® bei verschiedenen Anstellwinkeln 
und Machzahlen in Abhängigkeit von der dimensionslosen Querkoordinate 
17 = yjs (x). Bei Anstellwinkeln bis zu IX = 10° liegt noch eine recht gute 
Übereinstimmung zwischen der Keiltheorie und der Messung vor, bei größeren 
Anstellwinkeln sind jedoch schon beträchtliche Abweichungen von der Theorie 
festzustellen. Man erkennt deutlich, daß im Bereich I C Q I > 1, wo nach 
Abb.3 ein unstetiger Druckanstieg in der Nähe der Symmetrieebene erfolgen 
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Abb. 11. Druckvertcilllngen auf der Unterseite des Flügels ® bei verschiedenen Mach- und Reynoldszahlen. 

sollte, ein stetiger Druckanstieg in der Nähe der Vorderkanten auftritt. 
Dieses ist besonders bei kleinen Reynoldszahlen festzustellen, so daß die 
Vermutung nahe liegt, daß die Druckverteilung an den Vorderkanten auf 
~ei~ungseinflüsse zurückzuführen ist. Im Falle I 0 Q I > 1 soll theoretisch 
em mnenliegender Stoß auftreten, d. h. der Stoßabstand von der Unterseite 
des Flügels ist erheblich kleiner als im Fall 10 Q I < 1. Wegen des geringen 
Stoßabstandes treten zwischen der Grenzschicht und dem Stoß starke Wechsel
wirkungseffekte auf, die offensichtlich eine Ablösung des Stoßes von den 
Vorderkanten und somit einen Druckanstieg bewirken. Im Fall I 0 Q I < 1 
k~nnen Reibungseinflüsse infolge des großen Stoßabstandes keinen so starken 
Emfluß auf die Stoßform und Druckverteilung ausüben. 
Um den Reibungseinfluß im O-Q-Diagramm zu erfassen, wird in einer ersten 
Näherung angenommen, daß die reibungsbehaftete Strömung um einen 
~ellenreiter-Flügel äquivalent der reibungslosen Strömung um einen Wellen
reIter-Flügel mit einem größeren Keilwinkel 0 ist. Die scheinbare Vergrößerung 
des Keilwinkels, in Abb. 12 als Oreib dargestellt, ergibt sich aus der Ver
drängungsdickenneigung der Grenzschicht im lJ4-Punkt. Unter dieser Voraus
setzung kann der Ähnlichkeitsparameter 0 folgendermaßen dargestellt 
werden: 

Oreib = 
4 tan ((jA - (0 + Oreib)) 

A COS (jA 

(27) 

Der Parameter Q ist nach GI. (21) unabhängig von dem Winkel O. Unter der 
Annahme von ((jA _ 0) ~ 1 und 0 ~ 1 kann GI. (27) umgeschrieben werden. 

Oreib = Cr! + const . Oreib (28) 

(0 Q)reib = (C Q)rl + const . Q . Oreib . 
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Abb.12. C-Q-Diagramm mit Reibungseinfluß. 
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Die Lage der Auslegungskurve, (0 Qlreib = - 1, ist im reibungslosen O-Q
Diagramm durch folgende Gleichung gegeben: 

(0 Q)rl = - 1 - const . Q . Oreib . (29) 

Dieses Ergebnis ist in Abb. 12 schematisch dargestellt. Man erkennt, daß die 
Auslegungskurve infolge von Reibungseinflüssen bei einem konstanten ~ ert 
von 0 mit zunehmenden Oreib-Werten zu höheren Q-Werten verschoben WIrd. 
Dieses bedeutet, daß bei einer Reduktion gemessener Druckverteilungen auf 
die Korrekturfunktion p* für eine bestimmte O-Q-Kombination, die redu
zierten experimentellen Meßpunkte nur dann auf einer gemeinsamen Kurve 
liegen, wenn die Voraussetzung Oreib = const erfüllt ist. Für den Fall 0 = 
- 0,75 und Q = 1,23 wurde eine Reduktion von Druckmessungen durch
geführt, deren Ergebnis in Abb. 13 dargestellt ist. Die Druckverteilung cp (rJ) 
des Flügels (3) bei Maoo = 10,9 und einem Anstellwinkel von (X=15° zeigt 
eine gute übereinstimmung mit der verbesserten Newtonsehen Theorie, die 
durch die ausgezogene Kurve dargestellt wird. Selbst nach der Reduktion auf 
die Abweichungsfunktion p* bleibt die gute übereinstimmung bestehen, 
wenn man berücksichtigt, daß kleine Meßfehler durch den aufrauhenden 
Charakter der Reduktion verstärkt werden. Bei der Reduktion der Druck
verteilung des Flügels CD (Maoo = 9,5; (X = 7,5°) stellt man fest, daß gr'oße 
Abweichungen zwischen Theorie und Messung auftreten, was besonders 
deutlich im p*, rJ-Diagramm hervortritt, obwohl es sich um die gleiche 0, Q
Kombination wie bei der ersten Reduktion handelt. 

Der gleiche Effekt tritt für den Fall 0 = - 0,56 und Q = 1,79 auf (Aus
legungszustand). Die reduzierten p*-Werte des Flügels c±; bei Maoo = 12,2 und 
(X = 7,5°, d. h. einer relativ hohen Machzahl und einer entsprechend niedrigen 
Reynoldszahl, weisen besonders in der Nähe der Vorderkanten starke Ab
weichungen von dem theoretischen Wert p* = - 1 auf. Ein weiterer Rei
bungseffekt, auf den bisher noch nicht eingegangen wurde, ist bei allen unter-
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Abb. 13. Reduktion gemessener Druckverteilungen. 
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suchten Flügeln bei der Machzahl Maco = 7,9 (Re = 2,7 . 1(6) festgestellt 
worden. Wie man Abb. 13 entnehmen kann, tritt in der Nähe der Symmetrie
e~ene eine Druckerhöhung auf der Unterseite der Flügel auf, die nach der 
re.Ibungslosen Theorie für den Fall I G Q I < 1 nicht erklärt werden kann. Et: 
WIrd deshalb vermutet, daß diese Druckerhöhung auf einen Umschlag der 
Grenzschicht von laminar in turbulent zurückzuführen ist, der zusätzlich 
durch die Eckenwirkung unterstützt wird. Infolge der damit verbundenen 
Verg~ößerung der Verdrängungswirkung der Grenzschicht können Kom
pressIonswellen entstehen, die die Druckerhöhung in der Nähe der Symmetrie
ebene bewirken. 

Durch Integration von GI. (18) kann gezeigt werden, daß auch gemessene 
Normalkraftbeiwerte in der gleichen Weise wie die Druckbeiwerte reduziert 
werden können. Für den Fall G = - 0,6 wurde eine Reduktion durchgeführt, 
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Abb. 14. Reduktion von Xormalkrä!ten. 

Flügel (1). 
(3). 
(4) • 
(5) ... 

deren Ergebnis in Abb. 14 dargestellt ist. Man erkennt deutlich, daß die 
reduzierten Normalkraftbeiwerte eine starke Streuung aufweisen, was auf 
Reibungseinflüsse unterschiedlicher Stärke zurückzuführen ist. 
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