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Abb. 4. Aerodynamische Beiwerte c., cw, car von Wellenreiter-Fliigeln in Abhéngigkeit vom Umlenkungs-
winkel 4; bei Ma, == 10,9.
Fliigel: (1) (2) (3) (4) (5) (6)
VOO ¢ A @

getragen. Wie man sieht, herrscht im gesamten positiven Anstellwinkelbereich,
ausgenommen bei sehr groBen Werten von 81, eine recht gute Ubereinstimmung
zwischen der Messung und der zweidimensionalen Keiltheorie. Bei negativen
Anstellwinkeln, d.h. bei « = 81 — 6 < 0, treten starke Abweichungen der
Messung von der Theorie auf. Der Grund hierfiir besteht darin, daB bei diesen
Anstellwinkeln die Oberseite des Fliigels einer Kompression ausgesetzt wird.
Wegen der konvexen Form der Oberseite wird der StoB gekriimmt, d. h. die
theoretische Annahme eines ebenen oder nur schwach gekriimmten Stofles
wird nicht mehr erfiillt. Fliigel @), dessen Oberseite nach Abb. 2 am stirksten
konvex geknickt ist, weist die groBten Abweichungen von der Theox‘.le auf,
wihrend Fliigel (6) mit der schwichsten Oberseitenknickung eine nicht S0
starke Abweichung von der Theorie zeigt. Es ist bemerkenswert, daB die
gemessenen Auftriebswerte bei positiven Ablenkungswinkeln nahezu un-
abhingig von der Fliigelgeometrie sind.

Ein Vergleich der experimentellen Widerstandsbeiwerte mit der Keiltheo_rie
zeigh bei positiven Ablenkungswinkeln, daf die Theorie 'etwas zu kle%ne
Widerstandsbeiwerte liefert. Diese geringen Abweichungen smo"! offensichtlich
auf Reibungseinfliisse zuriickzufiihren, die in der Theorie nicht enthalten
sind. Man erhilt eine einfache Néaherung fir den Reibungs“-/iderstand, der
dem reibungslos ermittelten Druckwiderstand zuzuschlagen ist, wenn man
den Reibungsbeiwert ¢; der lingsangestrémten ebenen Platte benutzt. Unter
der Annahme eines mittleren Reibungsbeiwertes ¢; = 0,0018, der fir Ma,, ~ 10
und Re a2 3+ 105 dem Plattendiagramm aus [15] entnommen wurde, ergibt
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sich ein Reibungswiderstandsbeiwert von etwa cpyy = 0,0041, wenn man
einen mittleren Wert von O/F = 2,3 fiir das Verhaltnis der benetzten Ober-
fliche zur GrundriBfliche aller Modelle zugrunde legt. Die benetzte Ober-
fliche O errechnet sich nach der folgenden Beziehung:

0 tan o4\2 tan ¢4 — tan 6\2
=~ = 7 A 4+ 2 e T
7 V1+< o ) V1+tan a+< 7 ) L (24

Durch Einbeziehung der Reibungseinfliisse zeigt sich bei kleinen Anstell-
winkeln eine bessere Ubereinstimmung zwischen Theorie und Messung. Bei
negativen Anstellwinkeln tritt wie schon beim Auftriebsbeiwert eine starke
Abweichung zwischen Theorie und Messung auf. Dieses gilt auch fiir die
gemessenen Nickmomentenbeiwerte ¢y, wie man Abb. 4 entnehmen kann.

Bei positiven Anstellwinkeln liegen die gemessenen cp-Werte geringfiigig
unter den theoretischen Werten. Da die Auftriebsbeiwerte jedoch eine gute Uber-
einstimmung zwischen Theorie und Messung aufweisen, kann daraus geschlos-
ien werden, dafl der Kraftangriffspunkt sich etwas zur Spitze hin verschoben

at.

Um den EinfluB der Machzahl und der Reynoldszahl zu untersuchen, sind in
Abb. 5 die aerodynamischen Beiwerte von Modell (i) im Machzahlbereich von
Ma, = 7,9 bis 15,5 iiber dem Anstellwinkel o aufgetragen. Wie schon in
Abb. 4 bei Ma,, = 10,9 festzustellen war, ist die mangelnde Ubereinstimmung
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der c4-, cw- und cy-Werte zwischen Theorie und Messung bei negativen
Anstellwinkeln im gesamten Machzahlbereich vorhanden. Bei positiven
Anstellwinkeln weisen die ¢ 4-Werte eine recht gute Ubereinstimmung zwischen
Theorie und Messung auf. Bei kleinen Anstellwinkeln liegen die Mefwerte
etwas oberhalb der theoretischen Kurve, bei groBen Anstellwinkeln etwas
unterhalb. Dieses zeigt sich besonders bei steigender Machzahl und abnehmen-
der Reynoldszahl. Ein #hnliches Verhalten der MeBwerte gegeniiber 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 aut Reibungseinfliisse zuriickzufiihren 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 Ma, = 7,9 mit einem cs-Wert von
0,0006 und zwischen Ma, = 10,9 und 15,5 mit einem cg-Wert von 0,0018
bestimmt. Wie man sieht, herrscht bei kleinen Anstellwinkeln bis zu einer
Machzahl Ma,, = 13,6 recht gute Ubereinstimmung zwischen Messung und
Keiltheorie mit Reibungskorrektur. Bei der Machzahl Ma,, = 15,5 liegen die
gemessenen cy-Werte allerdings noch betrachtlich iiber der theoretischen
Kurve.
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Abb. 6 zeigt den Verlauf der Druckpunktlage der Fliigel O, ®, & und & in
Abhangigkeit von der Machzahl und dem Anstellwinkel. Wie man sieht, wird
der theoretische Wert von xp/l = 2/3 = 0,667 der reibungslosen konischen
Stromung in keinem Fall erreicht. Die gemessenen Kraftangriffspunkte
schwanken zwischen zp/l = 0,6 und 0,63. Man kann daraus schlieflen, dafl
Reibungseffekte die Ausbildung einer konischen Stromung verhindern und in
Tiefenrichtung einen negativen Druckgradienten erzeugen. Abgesehen von
einigen Streuungen der MeBwerte bei kleinen negativen Anstellwinkeln
scheint keine Abhéngigkeit der Druckpunktlage von der Machzahl, dem
Anstellwinkel und der Fligelgeometrie vorzuliegen.

Ein wesentlicher Gesichtspunkt, Wellenreiter-Fliigel als Raumfluggleiter
vorzuschlagen, war die Erwartung hoher Gleitzahlen bei Hyperschallgeschwin-
digkeit. In Abb. 7 sind fiir Fligel @ experimentelle Gleitzahlen im Machzahlbe-
reich von Ma,, = 7,9 bis 15,5 in Abhéngigkeit vom Auftriebsbeiwert dargestellt.

[
00005
Qo018 Abb. 7. .
00042 Gleitzahlen e.a/ew von Fliigel
@ bei verschiedenen Machzah-
00081 len und Reynoldszahlen.

of 02 3 4 o0

Die. Streuung der MeBwerte bei kleinen c,-Werten im Bereich der maximalen
Gleitzahlen ist auf die MeBungenauigkeit bei Gun-Tunnel-Messungen zuriick-
zu‘fiihre?n. Nach der Keiltheorie sind im Hyperschallbereich die Gleitzahlen
mit Relbupgskorrektur unter der Annahme eines konstanten ¢;-Wertes nahezu
unabhéngig von der Machzahl. Da die in Abb. 7 gezeigten Gleitzahlen jedoch
starke Abweichungen bei verschiedenen Machzahlen aufweisen, wird vermutet,
dal ein EinfluB der unterschiedlichen Reynoldszahlen vorliegt. Die aus-
gezogenen Kurven stellen die reibungsbehaftete Keiltheorie fiir empirisch
el"mlttelte cs-Werte dar. Die empirischen ¢;-Werte sind erheblich groBer als
die der ' lingsangestromten Platte, was vermutlich auf dreidimensionale
Effekte in der Grenzschicht auf der Unter- und Oberseite von Wellenreiter-
Flugeln zqrﬁckzufﬁhren ist. Die maximalen Gleitzahlen mit etwa cafew =5
werden belo ¢ 4-Werten von etwa 0,05 bis 0,1 erzielt, d. h. bei Anstellwinkeln
von & = 1° bis 2,5°. Die wegen der starken Streuung gemittelten maximalen
Gleitzahlen aller untersuchten Modelle sind in Abb. 8 iiber der Machzah! und
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der entsprechenden Reynoldszahl aufgetragen. Ein Vergleich zwischen
Fliigel @) und (), die sich nur durch den Volumenparameter unterscheiden
(t = 0,08 und 0,1), zeigt, daB die maximalen Gleitzahlen des dickeren Fliigels (5
etwas kleiner als die des Fliigels (4) sind. Der EinfluB des Seitenverhaltnisses
auf die maximale Gleitzahl kann aus Abb. 8 durch Vergleich der MeBergebnisse
von Fliigel 4 (A = 1,2) und Fligel ® (A = 1,6) entnommen werden. Eine
VergroBerung des Seitenverhéiltnisses bewirkt eine Verminderung der maxi-
malen Gleitzahl. Weiterhin sieht man, dal allgemein mit abnehmender
Reynoldszahl eine Verschlechterung der Gleitzahlen auftritt, was schon in
Abb. 7 festgestellt wurde.

5.2. Ermittlung des StoBwinkels

Im vorangegangenen Abschnitt wurde gezeigt, daB Reibungseinfliisse einen
betrachtlichen KinfluB auf die Widerstandsbeiwerte und besonders auf dic
Gleitzahlen ausiiben. Man kann daraus schlieBen, daB auch die Stoform aut
der Unterseite des Fliigels von der Reibung beeinfluft wird. Bei Hyperschall-
geschwindigkeit ist der EinfluB der Grenzschicht mit besonderen Ver-
dringungseffekten verbunden. Die Grenzschichtdicke ist proportional zu
0,5 (2 — 1) Ma?/ ]/ﬁe_l , wobei Index 1 den Zustand hinter dem Stol3 chara?kteri-
siert. Mit wachsender Machzahl gewinnen Wechselwirkungseinflisse zwischen
der Grenzschicht und der &uBeren Strémung an Bedeutung. Man kann zwei
Gebiete verschieden starker Wechselwirkung unterscheiden, eines mit starker
Wechselwirkung in der Nihe der Vorderkanten und eines mit schwacher
Wechselwirkung weiter stromabwirts.

— Ma?/Re;1/2 legt fest, welche Art der
m Falle y > 1 liegt eine starke und im Fall
kung vor. Bei den durchgefihrten Unter-
ameter bei kleinen Anstellwinkeln
x =205 bei Ma,, = 15,5. Man hat

Der Wechselwirkungsparameter

Wechselwirkung auftreten wird. I
% <1 eine schwache Wechselwir
suchungen besaB der Wechselwirkungspar
Werte zwischen x = 0,2 bei Ma, = 7,9 und
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somit im oberen Machzahlbereich wegen der hohen y-Werte starke Reibungs-
einfliisse auf die Stofiform zu erwarten.

Die Fliigel ® und (5 waren so ausgelegt worden, daf sich bei den Machzahlen
Ma, = 7,9 und 10,9 und dem Anstellwinkel x = 0° ein nahezu ebener Stofl
in der Vorderkantenebene ausbildet. Stromungs-Aufnahmen zeigen jedoch,
daB der StoB nicht in der Vorderkantenebene liegt, sondern nach aullen
gedringt worden ist. So konnte z. B. in keinem Fall ein innenliegender StoB
beobachtet werden.
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Abb, 9. StoBwinkel von Fliigel (1) bei verschiedenen Machzahlen.
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Abb.9. zeigt fur den Fligel () die aus Stromungs-Aufnahmen ermittelten
Stolwinkel ¢ in Abhingigkeit vom Anstellwinkel « bei verschiedenen Mach-
zahlen und den zugehérigen Reynoldszahlen. Die ausgezogene Kurve stellt
den Verlauf des StoBwinkels nach der reibungslosen Keiltheorie dar. Man
sieht deqthch, dafl bei kleinen Reynoldszahlen und Anstellwinkeln grofBe
Unte.‘,-rsehlede zwischen Theorie und Messung auftreten. Die groBte Abweichung
betrigt etwa 4° bei der Machzahl Ma,, = 15,5 und & = 0°. Bei grofen Anstell-
wu;keln heg_en die Mefpunkte etwas unterhalb der theoretischen Kurve. Die
strichpunktierte Kurve zeigh im ¢, «-Diagramm die Lage der Vorderkanten-
ebene (oykx = 04 -+ «). Bei der Machzahl Ma, — 10,9, das ist nahezu die
Auslegungsmachzghl des Fliigels, liegt der StoB in einem ziemlich grofen
Anstellwinkelbereich in der Vorderkantenebene, wie man Abb. 9 entnehmen
kann. Unter Bezug auf die in Abb. 3 dargestellten StoBformen bei Abweichung

http://www.digibib.tu-bs.de/?docid=00046342



Digitale Bibliothek Braunschweig

Experimentelle Untersuchungen an Wellenreiter-Fliigeln im Hyperschallbereich 423

vom Auslegungszustand sieht man, daB im Falle Ma, > Ma, der StoB bei
kleinen Anstellwinkeln aus der Vorderkantenebene nach innen gedringt wird.
Bei Vergroflerung des Anstellwinkels bewegt sich der Sto8 jedoch wieder nach
aullen, bis er bei einem bestimmten «-Wert in der Vorderkantenebene liegt,
d. h. ein neuer Auslegungspunkt erreicht wird. Ein weiterer Auslegungspunkt
existiert im negativen Anstellwinkelbereich, d.h. bei Ma, > Mas gibt es
immer zwei bestimmte Anstellwinkel, bei denen der Auslegungszustand
erreicht wird. Wenn die Anstrom-Machzahl abgesenkt wird, beginnen diese
beiden Anstellwinkel sich einander zu nihern, bis sie sich schlieflich im Falle
von Ma,, = Ma, bei &« = 0° treffen. Im Falle Ma,, < Ma, tritt im gesamten
Anstellwinkelbereich kein Auslegungszustand auf. Diese theoretischen Aus-
sagen der reibungslosen Keiltheorie und der erweiterten Newtonschen Theorie
werden allerdings nur teilweise durch Messungen bestétigt.

Zur Verbesserung der reibungslosen Keiltheorie wurde eine stark vereinfachte
Grenzschichtrechnung herangezogen. Man erhilt den Verlauf der Verdrangungs-
dicke der Grenzschicht am Keil, wenn man die in [10] angegebene Beziehung
fir die Verdringungsdicke der ebenen Platte benutzt

(0,664 + 1,73 ﬂ”-) Ma 2, <

x — 1
x4+ 1

Csx )1/2

.. (25)

o*

To
und an Stelle der freien Anstromung den Zustand hinter dem schiefen Stol3
einsetzt. Die effektive Neigung der Korperkontur eines Keiles mit dem Keil-
winkel § infolge des Verdrangungseffektes der Grenzschicht ergibt sich somit
Zu:

do* 12— 1 _&_)M 2( Cs >1/2 26
5“‘:6+_d'x_:5+§x+ 1(0,664+ 1,73 o | Ma o= (26)

Als weitere Vereinfachung wird das in [11] beschriebene Vgrfahren von
Bertram benutzt, bei dem eine iiber die gesamte Lange des K<?1le§ konstante
mittlere Neigung der Verdrétngungsdicke angenommen wird, dl‘e sich aus der
lokalen Neigung in I/4-Punkt ergibt. Mit Hilfe eines Iterationsverfahrens
kann der ,,reibungsbehaftete’ StofSwinkel aus (Oetr)z/a und Ma, ns'wh QI. (1)
bestimmt werden. In der Nihe der Vorderkanten, wo nach Gl. (26) die Neigung
der Verdringungsdicke sehr grofi wird, gilt diese Theorie strenggenommen
nicht, da besonders bei kleinen Keilwinkeln starke Wechselw1rkung§e1nfl}1sse
auftreten. Trotzdem kann man Abb. 9 entnehmen, daB' selbst bei I.demen
Anstellwinkeln eine ziemlich gute Ubereinstimmur}g zw1schep Theorie unld
Messung vorliegt. Die theoretische Kurve ist gestr.lche"lt gezeichnet un'dlvgl1 t
fiir eine Wandtemperatur von 7' = 293 °K. Bei hpheren Anstellwin '\er}
treten kleine Abweichungen von der Theorie auf, da die Voraussetzung eines
ebenen StoBes nicht mehr erfiillt ist. .

Abb. 10 zeigt die gemessenen StoBwinkel der Fligel @, @, (5}7un(11 Eﬁhube-l; d(elzm
Umlenkungswinkel &1 bei verschiedenen Machzal}len im VUerg eic . mit der
reibungslosen und reibungsbehafteten Kellthe‘orle.. Die beiems ;1rryl.m11{1?g
zwischen Messung und reibungsbehafteter Thegrle bls_zu Umlenkungbumn1 : ecn
von 91 = 20° ist gut. Bei hoheren §1-Werten liegen die Mefpunkte allerdings
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etwas unterbalb der theoretischen Kurve, was offensichtlich auf die starlfe
Querkriimmung des StoBes zuriickzufithren ist. Man kann Abb. 10 weiterhin
entnehmen, daB trotz der wunterschiedlichen Geometrie der betrachteten
Fligel die experimentellen StoBwinkel nahezu auf einer gemeinsamen Kurve
liegen. Kleine Abweichungen von dieser Kurve treten nur bei Fliigel auf,
dessen Auslegungsmachzahl Maa — 6 betragt und dessen Eckenwinkel
(Abb. 2) aut der Unterseite den kleinsten Wert von allen untersuchten Fligeln
besitzt. Es wird deshalb vermutet, daB die Abweichungen anf Eckeneffekte
zuriickzufithren sind, da die Verdringungswirkung der Grenzschicht in der
Ecke immer etwas grofler als die der ebenen Platte ist.

5.3. Druckverteilungsmessungen

Aus den vorangegangenen Abschnitten kénnte entnommen werden, daf die
zweidimensionale Keiltheorie ausreicht, um das Stromungsfeld eines Wellen-
reiter-Fliigels in einem relativ groBen Anstellwinkel- und Machzahlbereich
hinreichend genau zu beschreiben. Obwohl diese Theorie eine relativ gute
Ubereinstimmung mit den gemessenen Auftriebs- und Nickmomenten-
beiwerten, dem StoBwinkel in der Symmetrieebene, sowie mit einigen Ein-
schrinkungen auch mit den Widerstandsbeiwerten aufweist, versagh sie
gelegentlich bei der Bestimmung der Druckverteilungen. Abb. 11 zeigt einige
typische Druckverteilungen am Fliigel 5) bei verschiedenen Anstellwinkeln
und Machzahlen in Abhéngigkeit von der dimensionslosen Querkoordinate
n = y/s (). Bei Anstellwinkeln bis zu o = 10° liegt noch eine recht gute
Ubereinstimmung zwischen der Keiltheorie und der Messung vor, bei grofieren
Anstellwinkeln sind jedoch schon betrachtliche Abweichungen von der Theorie
festzustellen. Man erkennt deutlich, daB im Bereich |CRQ|>1, wo nach
Abb. 3 ein unstetiger Druckanstieg in der Nihe der Symmetrieebene erfolgen
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Abb. 11. Druckverteilungen auf der Unterseite des Fliigels ® bei verschiedenen Mach- und Reynoldszahlen.

sollte, ein stetiger Druckanstieg in der Néhe der Vorderkanten auftritt.
Dieses ist besonders bei kleinen Reynoldszahlen festzustellen, so dafl die
Vermutung nahe liegt, daB die Druckverteilung an den Vorderkanten auf
Reibungseinfliisse zuriickzufiihren ist. Im Falle |CR2]>1 soll theoretisch
ein innenliegender Stof3 auftreten, d. h. der StoBabstand von der Unte?seite
des Fliigels ist erheblich kleiner als im Fall | C' Q2 | < 1. Wegen des geringen
StoBabstandes treten zwischen der Grenzschicht und dem StoB starke Wechsel-
wirkungseffekte auf, die offensichtlich eine Ablosung des StoBes von den
Vorderkanten und somit einen Druckanstieg bewirken. Im Fall |02 <1
koénnen Reibungseinfliisse infolge des grofien StoBabstandes keinen so starken
EinfluB auf die StoBform und Druckverteilung austiben.

Um den Reibungseinfluff im C-£2-Diagramm zu erfassen, wird in einer ersten
Néherung angenommen, daBl die reibungsbehaftete Stromung um einen
Wellenreiter-Fliigel squivalent der reibungslosen Stromung um einen Wellen-
reiter-Fliigel mit einem groBeren Keilwinkel ¢ ist. Die schemb'am Vergroflerung
des Keilwinkels, in Abb. 12 als drein dargestellt, ergibt sich aus der Ver-
dringungsdickenneigung der Grenzschicht im 1/4-Punkt. Unter dieser Voraus-
setzung kann der Ahnlichkeitsparameter C folgendermafen dargestellt
werden ;

Acosoa

. (27)

Creib -

n dem Winkel ¢. Unter der
umgeschrieben werden.

(28)

Der Parameter 2 ist nach Gl. (21) unabhingig vo
Annahme von (64 — 6) < 1 und § € 1 kann Gl (27)

Creip = Cr1 -+ const - Oreib

(C D)ren = (C Q)1 + const - L2 dreib -
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Strémung
~ (B Abb. 12. C-£-Diagramm mit Reibungseinfluf.
‘ZUC -08 -06 -04 02
Die Lage der Auslegungskurve, (C Q)reip = — 1, ist im reibungslosen Cc-Q-

Diagramm durch folgende Gleichung gegeben:
(0 .Q)rl = — 1 — const - Q . (Sreib . (29)

Dieses Ergebnis ist in Abb. 12 schematisch dargestellt. Man erkennt, daB die
Auslegungskurve infolge von Reibungseinfliissen bei einem konstanten Wert
von C mit zunehmenden & reip-Werten zu hoheren 2-Werten verschoben wird.
Dieses bedeutet, daf bei einer Reduktion gemessener Druckverteilungen auf
die Korrekturfunktion p* fiir eine bestimmte C-Q2-Kombination, die redu-
zierten experimentellen MeBpunkte nur dann auf einer gemeinsamen Kurve
liegen, wenn die Voraussetzung Oyein = const erfiillt ist. Fir den Fall C =
— 0,75 und Q = 1,23 wurde eine Reduktion von Druckmessungen durch-
gefithrt, deren Ergebnis in Abb. 13 dargestellt ist. Die Druckverteilung ¢y ()
des Fliigels (& bei Ma, = 10,9 und einem Anstellwinkel von a==15° zeigt
eine gute Ubereinstimmung mit der verbesserten Newtonschen Theorie, die
durch die ausgezogene Kurve dargestellt wird. Selbst nach der Reduktion auf
die Abweichungsfunktion p* bleibt die gute Ubereinstimmung bestehen,
wenn man beriicksichtigt, da8 kleine MeBfehler durch den aufrauhenden
Charakter der Reduktion verstirkt werden. Bei der Reduktion der Druck-
verteilung des Fhigels @) (Ma,, = 9,5; & = 7,5°) stellt man fest, daf grofie
Abweichungen zwischen Theorie und Messung auftreten, was besonders
deutlich im p*, -Diagramm hervortritt, obwohl es sich um die gleiche C, £-
Kombination wie bei der ersten Reduktion handelt.

Der gleiche Effekt tritt fir den Fall ¢ = — 0,56 und 2 = 1,79 auf (Aus-
legungszustand). Die reduzierten p*-Werte des Fliigels @ bei Ma,, = 12,2 und
o = 7,5° d. h. einer relativ hohen Machzahl und einer entsprechend niedrigen
Reynoldszahl, weisen besonders in der Nihe 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.

—— —— —-— Newtonsche Thcorie,
T — Keiltheorie,
erweiterte Newtonsche Theorie,

M Fliigel 1: Ma = 9,55; & = 7,5°,
0 Fligel 8: Ma = 10,9 ; & = 15°,
@ Fliigel 3: Ma = 7.9; ¢« = 2,5°
O Fligel 4: Ma = 12,2; « — 7,6%
A Fligel 5: Ma = 11,8; « = 5°,

suchten Fligeln bei der Machzahl Ma, = 7,9 (Re = 2,7 - 105) festgestellt
worden. Wie man Abb. 13 entnehmen kann, tritt in der Ndhe der Symmetrie-
ebene eine Druckerhéhung auf der Unterseite der Fligel auf, die nach der
reibungslosen Theorie fiir den Fall | C 2| < 1 nicht erklirt werden kann. Es
wird deshalb vermutet, daf3 diese Druckerhéhung auf einen Umschlag der
Grenzschicht von laminar in turbulent zuriickzufiihren ist, der zusétzlich
durch die Eckenwirkung unterstiitzt wird. Infolge der damit verbundenen
Vel‘gréﬁerung der Verdringungswirkung der Grenzschicht koénnen Kom-
Pressionswellen entstehen, die die Druckerhéhung in der Nihe der Symmetrie-

ebene bewirken.

Durch integration von Gl. (18) kann gezeigt werden, daB auch gemessene
Normalkraftbeiwerte in der gleichen Weise wie die Druckbeiwerte reduziert
werden kénnen. Fiir den Fall ¢ = — 0,6 wurde eine Reduktion durchgefiihrt,
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deren Ergebnis in Abb. 14 dargestellt ist. Man erkennt deutlich, dafl die
reduzierten Normalkraftbeiwerte eine starke Strewung aufweisen, was auf
Reibungseinfliisse unterschiedlicher Stérke zuriickzufiihren ist.
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