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UBERSICHT

Das Ziel der Arbeit bestand in der Entwicklung eines
Computerprogramms, mit dessen Hilfe die Geschwindig-
keitspolare von Segelflugmodellen unter Einbeziehung von
im Windkanal ermittelter Profilparameter berechnet
werden kann. Diesbezugliche Messungen von Prof. M.
Selig, Universitiy of lllinois at Urbana-Champaign, sind im
Internet zuganglich und wurden in die Profilbibliothek
einbezogen. Aus der Geschwindigkeitspolare lassen sich
die Werte minimales Sinken und maximales Gleiten
ablesen, die fur bestimmte Wettbewerbsklassen im
Fernlenksegelflug interessant sind.

EINLEITUNG

Im Modellflugclub Rossendorf e.V. beschaftigt man sich
ausschlieRlich mit dem Fernlenkmodellflug (RC-Flug). Die
Jugendgruppe zahlt reichlich 30 Mitglieder, und einige von
ihnen nehmen inzwischen an Wettbewerben in den Lei-
stungsklassen des Deutschen Aeroclub (DAeC) teil. Sehr
beliebt ist die Klasse F3J, bei der es darauf ankommt, ein
Segelflugmodell aus einer Ausklinkhdhe von ca 120
Metern 10 Minuten lang - im Finale sogar Uber die Zeit von
12 Minuten - in der Luft zu halten.

Wie spater noch gezeigt wird, ist die daraus resultierende
Sinkgeschwindigkeit von 0.20m/s jedoch kaum realisier-
bar. Fir den Entwurf eines Leistungsmodells dieser Klas-
se mul deshalb das Augenmerk auf3er auf das minimale
Sinken auch auf ein gutes Gleiten gelegt werden, da es im
Anschluf® an den Seilhochstart fast immer nétig ist, den
Platz groRraumig nach Aufwindgebieten abzusuchen, und
dies mit mdglichst wenig Héhenverlust bei groer
Fluggeschwindigkeit.

Damit eine rechnerische Untersuchung des Problems
praxisnah verlauft, ist es wichtig, auf Windkanalmes-
sungen von Profilen zuriickzugreifen, die im Reynolds-
zahlenbereich des Modellflugs durchgefiihrt wurden. Erste
diesbeziigliche MeRergebnisse wurden von VOLKERS [1]
und ALTHAUS [2] veroffentlicht; in jingster Zeit publizierte
M. SELIG Messungen an tber 100 Flugelprofilen im Rey-
noldszahlenbereich des Modellflugs und veréffentlichte
diese im Internet [3] bis [6].

1 FLUGPHYSIKALISCHE GRUNDLAGEN

1.1 Krafte und Geschwindigkeiten beim
Flugzeug

In dem folgenden Bild sind die bei einem Flugzeug

wirkenden Krafte und auftretende Geschwindigkeiten
dargestellt:
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BILD 1: Krafte und Geschwindigkeiten im unbeschleunig-
ten Gleitflug. Das Modell wird als Punktmasse
betrachtet, die im Schwerpunkt angeordnet ist.

Das in Bild 1 dargestellte Flugzeug befindet sich im unbe-
schleunigten Gleitflug, d.h. alle Krafte sind im Gleich-
gewicht. Die 2 Hauptkrafte Gewichtskraft Fg, und die ihr
entgegenwirkende Resultierende Fg lassen sich in Teil-
krafte zerlegen. Die resultierende Kraft Fg setzt sich aus
der Auftriebskraft F5 und der Widerstandskraft F,, zusam-
men, die Gewichtskraft Fg aus der Vortriebskraft Fy, ver-
ursacht durch die Bewegung auf einer geneigten Flugbahn
(Gleitwinkel y>0) und eine senkrecht zur Flugbahn
wirkende Kraft F= Fg*cosy. Bedeutsam fiir die Berechnung
der Geschwindigkeiten sind dabei die Formeln fiir die
Auftriebs- und Widerstandskraft:

(1) FA:§*V2*Cu*A

) FW:§*V2*CW*A

wobei

p Luftdichte (bei Normbedingungen p=1,27 kg/m?)
Fg Gewichtskraft in N, Fe=m*g

A Fliigelflache in m?

Ca Auftriebsbeiwert

Cw Widerstandsbeiwert

Daraus ergeben sich die Eigengeschwindigkeit des



Modells zu

Fe 2 1
(3) V= — k__k________
A p e +en?

und die Sinkgeschwindigkeit zu

(ca® + cn?)

1.2 Auftriebsbeiwert ¢, und Widerstands-
beiwert c,,

Der Auftriebsbeiwert und der Widerstandsbeiwert sind
MaRzahlen fiir den von der Tragflache erzeugten Auftrieb
und Widerstand. Sie lassen sich sowohl durch Anwen-
dung rechnerischer Methoden als auch durch Messung im
Windkanal gewinnen. Im letztgenannten Fall werden die
Krafte Auftrieb F, und Widerstand Fyy in Abhangigkeit vom
Anstellwinkel o an einem Tragflligelstlick gemessen und
die Beiwerte ¢, und c,, aus den Gleichungen GI(1), (2)
ermittelt. Ein Beispiel fur den graphischen Verlauf solcher
Mef¥funktionen zeigen die Bilder 2 und 3. Durch Auslesen
der Werte von ¢, und c,, fiir jeweils einen Anstellwinkelwert
und Neuordnung als Diagramm c, Uber c,,, nun mit dem
Anstellwinkel o als Variable, erhalt man das
Polarendiagramm nach Bild 4.
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BILD 4: Polare eines Fllgelprofils, konstruiert aus den
Diagrammen nach Bild 2 und 3.

1.3 Berechnung einer Geschwindigkeitspolare

Mit der Geschwindigkeitspolare wird der Verlauf der
Sinkgeschwindigkeit Uiber der Eigengeschwindigkeit eines
antriebslosen Flugzeuges/Flugmodells beschrieben; die
Werte gelten wieder fiir den unbeschleunigten Gleitflug.
Aus der Polare lassen sich die GroRen kleinstes Sinken
vymin und bestes Gleiten Emax ablesen. Wie einfiihrend
erwahnt, sind diese z.B. fiir ein Modell interessant,
welches in einer Wettbewerbsklasse Thermikfliegen
(Klasse F3J) eingesetzt werden soll.

Zur Ermittlung der Geschwindigkeitspolare ist es notig,
Eigen- und Sinkgeschwindigkeit nach GI(3) und (4) in
Abhangigkeit von Auftriebs- und Widerstandsbeiwerten zu
berechnen. Dazu werden die c,- ¢,, - Werte der Profil-
polare von Bild 4 schrittweise ausgelesen und unter
Berlicksichtigung weiterer Widerstandsanteile (induzierter,
schadlicher Widerstand) in die genannten Beziehungen
eingesetzt. Dabei gilt fir den induzierten Widerstand

ca?
(5) Cwi = *(1+ kor)
T*A
wobei:
A Flugelstreckung ( A= Spannweite?/Fligelflache)

kor Korrekturfaktor fiir Rechteckfligel (z.B.
kor=0.093 fur A=11, [7])

und der schadliche Widerstand aus

72
© ey
wobei: A Flugelflache



Entsprechende den in Absatz 1 aufgefihrten Formeln
werden der Auftriebsbeiwert und der ermittelte
Widerstandsbeiwert zur Berechnung der Eigen-
geschwindigkeit v und der Sinkgeschwindigkeit vg;
verwendet.

Der endgiiltige Algorithmus hat folgende Form:

ca:=0
Marke 1: Cwp = Cwp(c,)

2
a

T*A

*(1+kor)

Cwi =

72

O = Yn0317 *10°

Cw = Cwp + Cwi + Cws

FG*2* 1
V=, " T
A P \/Ca2+sz

4 p

(Cuz + Cw2)3

Ca < Ca max
ja: ca:=ca +oca
springe Marke 1
nein: Geschwindigkeitspolare ausgeben

Ein Beispiel flr den Verlauf einer so ermittelten
Geschwindigkeitspolare ist in Bild 5 zu sehen.
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BILD 5: Nach dem vorstehenden Algorithmus berechnete
Geschwindigkeitspolare

Die Werte kleinstes Sinken und bestes Gleiten sind in Bild
5 als ks und bg dargestellt, wobei sich das beste Gleiten
genau aus der Tangente verlaufend durch den Koordi-

natenursprung an die Geschwindigkeitspolare ergibt.

1.4 Die Bedeutung der Reynoldszahl

Die Reynoldszahl ist ein Begriff aus dem Bereich der
Strdmungslehre. Sie setzt sich wie folgt zusammen:

[, ¥v*

@) Re=0 VP
n

wobei:
Iy Lange des umstrémten Kérpers
v Geschwindigkeit des stromenden
p Dichte des strémenden Mediums
n Viskositat des stromenden Mediums

In der Luftfahrt ist das stromenden Medium immer Luft, so
daR sich der Zusammenhang bei pLuft =1,29 kg/m?® und
nLuft=18,2 10-6Pa*s wie folgt vereinfachen lakt:

(8) Re= [, *v*70

(I'in mm, v in m/s)

Bild 6 zeigt in einer Ubersicht, bei welchen Geschwindig-
keiten und Reynoldszahlen sich verschiedene Flugzeuge
und Modelle bewegen [8]. Man sieht, dafl der Reynolds-
zahlenbereich fiir Flugmodelle (4*10* < Re < 4*10°) min-
destens 2 Groflenordnungen unter dem von Verkehrsflug-
zeugen (107 <Re< 4*108) liegt. Besonders im Bereich der
Segelflugmodelle bei Reynoldszahlen Re < 10° stellen sich
besondere Umstéande ein, die das Berechnen der Ge-
schwindigkeitspolare wie in Punkt 1.3 beschrieben, nicht
erlauben. Dazu bedarf es eines anderen Verfahrens, das
nachfolgend erlautert wird.
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BILD 6: Geschwindigkeiten und Reynoldszahlen



verschiedener Fluggerate.

2 BERECHNUNG DER
GESCHWINDIGKEITSPOLARE BEI
SEGELFLUGMODELLEN

Genauer als in Bild 4 gezeigt, kann eine Profilpolare im
Reynoldszahlenbereich Re < 200000 nicht mehr durch
einen einzigen Verlauf dargestellt werden. Vielmehr ha-
ben die erwahnten Messungen ergeben, dal} die Wider-
standsbeiwerte mit abnehmender Reynoldszahl zu immer
gréfReren Werten tendieren, Bild 7. Dies hangt mit der
Besonderheit des Strémungsumschlags von laminarer in
turbulente Grenzschicht in diesem Re-Zahlenbereich
zusammen. Damit ist es aber andererseits erforderlich,
das vorstehende Berechnungsverfahren zu erweitern und
statt der bisherigen Einzelpolare ein Polarenfeld in die
Rechnung einzubeziehen.

Fur jeden Auftriebsbeiwert c, ist nun - ausgehend von
einem Anfangswert fir den Widerstandsbeiwert c,p(Re1) -
die Geschwindigkeit zu berechnen und nachzupriifen, ob
diese unter den vorgegebenen Geometriedaten des
Fligels auch die angenommene Re-Zahl trifft. Falls nein,
mul der Widerstand von einer um einen kleinen Betrag
erhohten Reynoldszahl ausgelesen und der Berechnungs-
vorgang wiederholt werden; der richtige Wert fiir c,p(Re)
wird also durch Iteration gefunden.
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BILD 7: Polarenfeld eines Profils bei Reynoldszahlen im
Bereich des Modellflugs Re < 400000

Dabei ergibt sich der folgende Algorithmus fiir die
Berechnung der Geschwindigkeitspolare:

ca:=0

Marke 1:Re:=Re[n] wobei Re[n] kleinstes

vorhandenes Re

Ca2 * k
cwi=——*(1+kor
gy ( )

Marke 2: cwp = cwp(Re; ca)

ca? (14 k
Cwi = + kor
Yy ( )
12
T 4N31T*10°

Cw = Cwp + Cwi + Cws

Fe 2 1
S i Sl
A P ca® + cw?
Re resuttieraa = v* 1 *70
Re resuttierena # Re

ja: Re:=Re+5Re
springe Marke 2

2
nein: Vi = Fe,2, o
A P (C02 + Cw2)3
Ca < Ca max
ja: Ca=CatoC,
springe Marke
nein: Geschwindigkeitspolare ausgeben

Fir den lterationsvorgang ist es nétig, bei dem jeweiligen
Auftriebsbeiwert eine Naherungsfunktion durch die
verschiedenen Widerstandsbeiwerte c,p(Re) zu legen. Bild
8 zeigt das Ergebnis einer solchen Naherung fir 5
verschiedene Auftriebsbeiwerte c,. Als beste Naherung
hat sich eine Funktion vom Typ cy(Re) = a*Re® erwiesen.
Da weiterhin die Mef3punkte der Profilpolaren flr die
einzelnen Reynoldszahlen nicht exakt auf dem jeweils
angenommenen Auftriebsbeiwert c, liegen, mufte auch
durch diese eine Naherungsfunktion gelegt werden.
Hierfir war ein Polynom 4ten Grades am besten geeignet.

0.056

0.0a8 : H 0.90
[ ]

0.039 \

cw| 0.031 &\

0.023

0.014

0.006

-0.003
40000

103333 166667 230000 293333

%

Re

356667 420000

BILD 8: Naherungsfunktionen durch die verschiedenen
Widerstandsbeiwerte entsprechend den dazuge-
hérigen Reynoldszahlen , c, = param.



Das Ergebnis dieses erweiterten Algorithmus zeigt Bild 9;
hier ist zusatzlich zu den Mef3polaren die sogenannte
dynamische Profilpolare eingezeichnet, wie sie sich aus
der Rechnung fiir ein Beispielmodell ergibt. Es ist gut zu
sehen, dafl} zu héheren Auftriebsbeiwerten hin, bei denen
die Fluggeschwindigkeit abnimmt, die Kurve zu kleineren
Re-Zahlen, d.h. im Gebiet des groReren Widerstandes
verlauft.
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BILD 9: Polaren eines Tragflligelprofils bei Re < 0.4*10°.
Die dick dargestellte Linie stellt die iterativ gefun-
dene dynamische Profilpolare dar.

Bei dem oben aufgeflihrten Algorithmus ist zu beachten,
daf er nur fir eine rechteckige Fliigelform Gultigkeit hat.
Bei trapezférmiger Fliigelgeometrie kommt der Einflul der
sich verandernden Profillange auf die Reynoldszahl hinzu
und es wird nétig, den Fllgel entlang der Spannweite in
Teilbereiche zu untergliedern und mit einem mittleren
Widerstandswert zu rechnen. Die Erweiterung des
Programms auf diese Geometrie ist vorgesehen.

3 MOGLICHKEITEN DES PROGRAMMS

Als Datengrundlage flr dieses Programm dienen
Windkanalmessungen an Modellflugprofilen, die von Prof.
M. Selig an der Universitat lllinois at Urbana Champaign
seit 1989 durchgefiihrt werden. Insgesamt wurden auf
diese Weise bisher mehr als 100 Modelsegelflugprofile
vermessen, die allesamt in die Profilbibliothek des
Programms integriert wurden. Dabei handelt es sich neben
etwas alteren auch um die neusten Entwicklungen auf
dem Gebiet der Modellsegelflugprofile. Die
MeRergebnisse sind entweder aus den bisher
verdffentlichen Buchbanden oder direkt aus dem Internet
zu beziehen.

Das Programm gestattet als Modellparameter die Eingabe
der Werte fir die Spannweite, die Fliigelstreckung oder
die Flugelflache und die auf die Fliigelflache bezogene
Modellmasse. Dies sind die wichtigsten Parameter eines
Modellflugzeuges, die bei feststehendem Fligelprofil

hauptsachlich fiir die Flugeigenschaften verantwortlich
sind.

3.1 Berechnung der Geschwindigkeitspolare;
Ausgabe der Werte kleinstes Sinken und besten
Gleiten

Wie schon vielfach beschrieben, ist es moglich, zu jedem
der Uber 100 Flugelprofile die dazugehérige Geschwindig-
keitspolare einschlief3lich der relevanten Werte bestes
Gleiten und kleinstes Sinken ausgeben zu lassen.
Dadurch ist es mdglich, sich schon vor dem Bau eines
neuen Flugmodells Gber dessen spatere Flugeigenschaf-
ten und -leistungen zu informieren, und - falls man mit
diesen nicht einverstanden ist - méglicherweise auf ein
anderes Fligelprofil umzusteigen. Dadurch lalt sich viel
Zeit und Arger, aber auch Geld sparen.

3.2 Vergleich verschiedener Fliigelprofile
untereinander

Das Hauptziel des Programms bestand darin, verschiede-
ne Fligelprofile miteinander vergleichen zu kénnen mit der
Absicht, fiir einen geplanten Modellentwurf das
geeignetste Flugelprofil zu finden. Dazu lassen sich zum
optischen Vergleich mehrere Fligelprofile gleichzeitig
darstellen, es kann aber auch unter allen zur Verfligung
stehenden Fliigelprofilen das mit den besten Werten fir
Gleiten und Sinken herausgefiltert werden. In Bild 11 ist
der Vergleich zweier Flugelprofile, einem weniger und
einem besser geeigneten, zu sehen.
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BILD 10 Vergleich der Geschwindigkeitspolaren zweier
Modelle mit unterschiedlichen Tragflligelprofilen
(obere Kurve: SD8020, untere Kurve:SD7037)

3.3 Optimierung der Modellparameter

Neben dem Fllgelprofil sind weitere Modellparameter fiir
die Flugeigenschaften des Segelflugmodells ausschlag-
gebend. Aus diesem Grunde wurde das Programm um
eine Funktion erweitert, die die Optimierung der Modell-
parameter gestattet. Von besonderer Bedeutung sind
dabei die Fligelstreckung (Spannweite konstant, Flache
wird verandert) und Flachenbelastung (Modellmasse be-
zogen auf Flugelflache). Diese Parameter werden inner-



halb vom Nutzer festgelegter Grenzen variiert und das
beste Gleiten E ermittelt. Als Ergebnis erhalt man eine
Graphik, in der E Uber der Streckung Lambda bei ver-
schiedenen Flachenbelastungen dargestellt ist, Bild 12.
Dabei fallt auf, dal} es nicht nur ein, sondern zwei Best-
werte flr E gibt, wenngleich jenes bei hohen Streckungs-
werten gelegene von geringer praktischer Bedeutung ist.
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BILD 11: oberes Diagramm: Bestes Gleiten E, dargestellt
Uber Streckung Lambda bei 2 verschiedenen
Flachenbelastungen (obere Kurve: F=4 kg/m?;
untere Kurve: F=3 kg/m?)
unteres Diagramm: Sinkgeschwindigkeit vg;

Es besteht dartiberhinaus die Mdglichkeit, die Flachen-
belastung nicht als konstanten Wert in die Rechnung ein-
flieRen zu lassen, sondern in Abhangigkeit von der Strek-
kung und somit der Flligelflache zu berechnen. Fiir den
Zusammenhang von Fliigelflache und Abflugmasse bil-
den Erfahrungswerte Uber eine breites Spektrum bereits
realisierter Modelle die Grundlage.

4 AUSBLICK

Mit der Verwendung windkanalvermessener Profildaten
bietet das Programm bereits eine gute Annéherung an die
physikalischen Gegebenheiten des Modellflugs. Unklar ist,
welchen Einflul} auf die Profildaten die im Flugmodell- bau
Ublichen unterschiedlichen Bauweisen fir den Trag- fligel
haben; eine weitere Unsicherheit besteht in den Werte-
Annahmen fir die restlichen WiderstandsgréRen
induzierter Widerstand c,; und schédlicher Widerstand c,.
Kunftig geplante Messungen am fliegenden Modell sollen
hier helfen, Antworten auf diese Fragen zu finden in der
Hoffnung, dal diese dann zur Qualifizierung des
Programms herangezogen werden kénnen.

Eine weitere Verbesserungsmdglichkleit besteht in der
Berechnung nichtrechteckiger Fliigelformen, da die
meisten Segelflugmodelle mit trapezformigen Tragflachen
ausgestattet sind.

Nichtsdestotrotz wurde mit dem beschriebenen Rechen-
programm das angestrebten Ziel: durch Messung ermit-
telte Profildaten fiir einen geplanten Modellentwurf zu
bewerten, erreicht.
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