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ABSTRAKT

Während die rechnerischen Verfahren zur Bestimmung der instationären
aerodynamischen Beiwerte,die för Stabilitäts- und Flatteruntersuchungen
von Bedeutung sind, in der letzten Zeit einen för die lineare Theorie vom
numerischen Standpunkt befriedigendenStatus erreicht haben, fehlen immer
noch umfassende Aussagen öber die tTbereinstimmung gemessener und
berechneter instationäser Luftkräfte.

Das NLR führte deswegen im Auftrag (les Entwicklungsring Söd
unfangreiche Druckverteilungsmessungenan einem harmonisch erregten
Pfeilflögelmit und ohne aussenliegenden Gondeln im niedrigen Unterschall-
bereich (lurch. Vermessen wurden Starrkörperformen (Schlagen, Rollen,
Nicken, Klappen- und Ruderdrehung) auch bei relativ hohen reduzierten
Frequenzen.

Einige dieser experimentellen Ergebnisse werden theoretischen Werten, die
mit Hilfe einer Kernfunktionsmethode erhalten wurden, gegenübergestellt.

EINLEITUNG

Die Berechnung der instationären Beiwerte von Tragflügeln mittlerer
und kleiner Streckung für Hatterrechnungen im Unterschall ist ein
äusserst komplexes Problem. Es hat erst in den letzten Jahren für die
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linearen Theorien vom numerischen Standpunkt einen befriedigenden
Status erreicht [6] bis [11]. Nicht eindeutiggeklärt ist dagegen noch, oh die
Theorie die tatsächlichen Verhältnisse, wie sie im Freiflug oder beim
Windkanalversuch auftreten, richtig wiedergibt. Während für den Flügel
endlicher Streckung einige Messungen der Gesamtluftkräfte (Auftrieb,
Nick- und Rollmoment) vorhanden sind, vgl. z.B. Refs. [12] bis [16], die
lediglich pauschale Aussagen ermöglichen, sind Gegenüberstellungen von
theoretisch und durch Alessung ennittelt en Druckverteilungen, kaum
bekannt [171. Dies gilt sowohl im Bereich niedriger als auch hoher redu-
zierter Frequenzen. Da die Kenntnis der örtlichen Verteilung des Druck-
sprungs öber den Tragfifigel für die Ermittlung der generalisierten Kräfte,
die in die Flat ternalyse eingehen, not wendig ist, sind Aussagen über die
Göte der theoretisch ermittelten Werte von grosser Bedeutung. Eine
umfangreiche Zusammenstellung der Berichte, die Messungen inst al ionfirer
Luftkräfte behandeln, wurde von H. Hall gegeben [18].

Am NEB wurde von H. Bergh ein Messverfahren entwickelt, das es
erlaubt, die Druckdifferenz zwischen Ober- und Unterseite eines Trag-
flögels an einer grossen Anzahl von Messstellen abzutasten [3]. Dabei
werden auf dem Flügel Druckbohrungen vorgesehen, von denen aus
Schläuche zu den elektrischen Aufnehmeni, die sich ausserhalb des Modells
befinden, föhren. Um durch die Leitungen keine Verfälschung der Phasen-
verschiebung der Drücke zu bekommen, werden diese gleichlang gewählt.
An einer Messstelle wird zusätzlich noch eine direkte Druckmessung
vorgenommen, zu der sämtliche öbrigen gemessenen Drücke in Beziehung
gesetzt werden. Die Aufnehmer haben die Eigenschaft, dass sie lediglich
diejenigen instationären Drücke angeben, die mit der Erregung frequenz-
gleich sind. Alle benachbarten Frequenzen werden herausgefiltert. Mit
Hilfe dieser Methode wurden von H. Bergh und P. Cazemier im Auftrag
des Ent wicklungsrings Stid, Mönchen, die instationären Dröcke an einem
Pfeilflügel kleiner Streckung gemessen [1,2]. Das Messverfahren fand bei
diesen Versuchen erstmals Anwendung auf einen Flügel endlicher Spann-
weite. Die don erhaltenen Ergebnisse werden hier mit Werten, die mit der
Kernfunktionsmethode [6] errechnet wurden, verglichen. Der vorliegende
Bericht stellt eine auszugsweise Wiedergabe der in Refs. [4] und [5] nieder-
gelegt en Ergebnisse dar.

DER WINDKANALVERSUCH

Der Windkanalversuch wurde von H. Bergh und P. Cazemier [1,21 an
einem Tragflügelmodell durchgeföhrt, Bild 1. Dieses besteht aus einem
gepfeilt en Hugel, an dessen Enden je zwei übereinanderliegende Trieb-
werksattrappen angebracht sind. Die Untersuchungen wurden an einem
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Hfigelhalbmodell, das von der Kanalwand in den Kanal hineinragte,

durchgeführt. Die halbe Spannweite bet rug etwa 1 m.
Die Erregung erfolgt über Erregerstäbe, die an den in Bild I skizzierten

St elicit angebracht waren. Alit dieser Anordnung konnten harmonische
Schlag-, Nick- und Rollschwingungen erzeugt werden. Ausserdem war
die Erregung des Querruders und der Klappen möglich, so dass siimtliche
interessierenden Starrkörperformen untersucht werden konnt en.

Die unterste verwendete Erregerfrequenz betrug r = 5.8 [Hz], die
höchste der Starrkörperformen lag bei 23.2 [Hz]  und die der Klappen-
freiheitsgrade bei 34.8  [Hz]. Der Staudruck bewegte sich zwischen q = 16
[tom IVS] und 278 [nun WS]. Fitr die niedrigsie auftretende Reynolds'sche
Zahl, die auf die innere Flügeltiefe bezogen wird, ergab sich der Wert.

Schnitt A-A Rumpfattrappe
Kanalwand

Angriffspunkte

der Erreger

IiiId I. Skizze 1.11111 Windkanahnodell und der Lage der Nlesspunkte.
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TABELLE 1

Meßstelle X

	

1 0.010

	

2 0.040

	

3 0.100

	

4 0.200

	

5 0.350

	

6 0.500

0.600

	

8 0.700

	

9 0.750

	

10 0.800

	

11 0.820

	

12 0.850

	

13 0.900

	

14 0.950

	

15 1.000

Re 1.3 X 106. Bei den höheren reduzierten Frequenzen musste mit
kleinerem Staudruck gefahren werden, da die Erregerkräfte nicht gross
genug waren, um hohe Frequenzen bei nicht zu kleinen Amplituden zu
erzeugen.

An der Tragfläche wurde unmittelbar die Druckdifferenz zwischen
Ober- und ,Unterseite in sechs verschiedenen Schnitten gemessen, die aus
Bild 1 zu ersehen sind. In Flügeltiefe waren je fünfzehn Messstellen
vorgesehen, deren Lage in nachstehender Tabelle 1 angegeben ist.

Um einen besseren fiberblick tiber die auftretenden Luftkräfte und den
Einfluss der Triebwerksgondel zu erhalten, wurde unser Messprogramm
einmal fib- den Flügel mit aussenliegender Gondel und zum anderen auch
noch far den Flügel allein, also mit abgenommener Gondel, durchgezogen.

FLUTGEL OHNE GONDEL

Die Tragfläche mit abgenommener Gondel, Bild 2b, stellt einen Pfeil-
fIngel kleiner Streckung dar. Sie beträgt, A = 1.45. Der Winkel der Vorder-
kante ist um rund 39° nach rückwärts gepfeilt, derjenige der Hinterkante
um 19°. Das Zuspit zungsverhältnis beträgt 0.71.

Die Messschnit le liegen hier in 4.967 , 26.967,, 48.96;; , 68.76:;, 88.3(;; und
99.3% der Halbspannweite. Um einen grossen Bereich der reduzierten
Frequenz k = cosIV zu erfassen, wurde von  I; = 0.67 hi Schritten von
0.67 his k = 3.34 erregt.*

*Bezielit man die reduzierte Frequenz nk li t auf die Ilalbspannweite, sonder auf die
innere Flügeltiefe i , dann betragt, der unterste Wert V' -----col,/V = 1.08 rind der
höchste kt = 5.4.
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FLÜGEL MIT AUSSENLIEGENDER GONDEL

Um den Einfluss des Rumpfes in erster Näherung mit zu erfassen, wurde
ein Teil von ihm als Attrappe ausgebildet, Bild 1. Der Rumpf fiihrte
jedoch keine Schwingungen aus, sondern war starr mit der Kanalwand
verbunden. Wegen der veränderten Halbspannweite, die von FlUgelmitte
bis zur Gondelaussenseite reicht, liegen die Messschnitte bei anderen
Werten als beim Flügel ohne Gondel, nämlich bei 10.6%, 27%, 41.9%,
56.7%, 71.5% und 79.9%. Ähnlich ändern sich auch die reduzierten
Frequenzen. Die niedrigste, die gemessen wurde, liegt bei k = 0.886, die
höchste bei k = 3.54, die Schrittweite betrug 0.886.

Das Messprogramm beschränkte sich nicht allein auf den stationären
Anstellwinkel astat = 0°; die instationären Druckverteilungen wurden
vielmehr zum Teil auch noch far «scat= 5° und astat = 100 ermittelt.

Es ist noch zu erwähnen, dass die äussere Form der Triebwerksgondeln
geometrisch ähnlich nachgebildet war, während der Innenströmung
lediglich durch eine Bohrung Rechnung getragen wurde. Urn den Einfluss
der Durchflussmenge zu ermitteln, war eine Vorrichtung vorgesehen, mit
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Bild 2. Die der Theorie zugrundegelegten Grundrissformen smvie die
Lage der StUtzpunkte.



300 FOURTH CONGRESS — AERONAUTICAL SCIENCES

deren Hilfe es möglich war, den Durchfluss zu regeln. So konnten nicht
IMF Messungen ohne und mit vollem Durchsatz, sondern auch mit abge-
stuftem gefahren werden.

DAS THEORETISCHE BERECHNUNGSVERFAHREN

In Ref. [6] wurde ein Rechenverfahren mitgeteilt, mit dessen Hilfe die
instationfiren Beiwerte fUr den vorliegenden Vergleich mit den Alesswerten
bestimmt wurden. Es stellt eine Lösung der bekannten Ktissner'schen
Int egralgleichung

e
xwtfs f.rh(y)

Aep(x', y'  )K(k(x — x'),

k(y — y')) dx'dy' (1)

dar [19], die den Zusammenhang zwischen den Amplituden des Druck-
sprungs und der Anstellwinkelverteilung a(x,y) der tragenden
Fluiche angibt. *Ahnliche Methoden, die sich im wesentlichen durch Ver-
wendung verschiedener Approximations- und Quadraturformeln unter-
scheiden, tindet man u.a. in [8] bis [11]. Bedeutet z„(.t ,y;t) = 2„(. r ,

die Auslenkung der Skelettfläche des Fltigels, dann ergibt sich daraus die
Amplitudenfunktion des Anstellwinkels in der linearisierten Form zu

32„
a(x, y) = — ik —s

ax
(2)

Weiterhin bedeuten S die Halbspannweite des Flügels, :17 und  xh  seine
Vorder- bzw. Hinterkante und k  = ws/V  die reduzierte Frequenz. Ftir
die kernfunktion wurde die Form verwendet, die C. E. Watkins, H. L.
Runyan un(I I). S. Woolston in 1201 angeben, vgl. hierzu auch [21]. Das
Verfahren lehnt sich an die im Stationtiren atigen Alethoden von E.
Truckenbrodt [221 und H. Mull hopp [23] an.

I I ierbei wird fUr die Druckverteilung folgende Approximat ion verwendet :

—  c7,(.r
,, ar(y)

X T,(1  — 2X) +  T r+, (1 —  2X) (3)
— E 


1 — X7r 0

8ir —s

mit

—
l(y)

und/(y) =  xh(y) — xr(y) (4)
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Die T,(1 — 2X) stellen Tschebytschetl-Polynome dar. Alan kann
zeigen, dass die  ar(y)  in einer einfachen Relation zu den Auftriebs- und
Momentenbeiwerten stehen. So sind

c(y) =  ao(y)

und

) a(y)
c„,(y) —

o 	
(4X„, — 1)

4 4

Ft:1r die Momente r-ter Ordnung kommt jeweils nur ein neuer Koeffizient
.a,(y) hinzu, die restlichen liefern keinen Beitrag.
Weiterhin wird angenommen, dass sich die Koeffizienten  ar(y)  durch eine
Reihe folgender Form näherungsweise darstellen lassen:

771

a r(y) = E A, sin AzY (6)
p=1

Die Koeffizienten A, ergeben sich, wie Multhopp gezeigt hat, aus den
Besserschen Formeln zu

2 wir 

— E ar(y„) sin

/// -1- 1 „=,m + 1 (7)

Dabei sind

y =  s  cos 15'
mt-

y„ =  s COS 

nt + 1

FUhrt man die Beziehungen 01. (3) und (6) in 01. (I) ein, dann lässt sich
die lntegralgleichung in ein lineares Gleichungssystem für die Koeffizienten
a. (y  ilberftihren :

R m 3
a(x,, y,.)  = E E ar (y „) E = 1, 2, . . . m) (8)

r=0 n=

Die bq., sind universelle Quadrat urkonstant en, die f,„„„,, berechnen sich
aus der Kernfunktion. Die Anstellwinkelbedingung wird in enter Anzahl
diskreter Punkte  „,  y ,,)

Dieses Verfahren wurde für die Ermit t lung der theoretischen Luftkräfte
verwendet , die zum Vergleich mit dem Versuch herangezogen wurden. Die
kinematische Strömungsbedingung wurde in acht Schnitten längs Halb-
spannweite, die sich aus = S cos vir/16 mit (p = 1, 2, . . . , 8) ergeben,

(5)
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für je drei Aufpunkte (x„, y,), für deren Lage die Anordnung nach
Beziehung

P(
y) — xv<y) 1 ar(p + 1))— (1 —cos/(y) 2 7

mit (p = 0, 1, 2) gewählt wurde, erf611t.Die Aufpunkte sind in Bild 2 :
den Flügel gezeichnet.

Sind die ar(y )„ einmal bekannt, dann lassen sich auch die generalisiertc
Kräfte durch eine einfache Summenformel berechnen. Sie ist in [6], Gl. (77
angegeben.

Ftir die Amplituden des AuftriebsbeiwertescA, des Nickmomentenbc
wertes cm (schwanzlastig positiv) sowiedes Rollmomentenbeiwertes ein
Flügelhälfte cL gelten nachstehende Beziehungen:

A 

CA = CA' + kA" qF

cm = cm' + icm" —   (1(
qFli

2L 

cL = icL" —

qFs
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Bild 3. Die instationaren experimentellen und theoretischen Druckverteilungen für

einen Schlagschwingungen ausfiihrenden Pfeilflügel bei k = 2.
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A, M , und  L  bedeuten die Amplituden der Auftriebskraft, des Nickund
Rollmoments,  q  ist der Staudruck der ungestörten Strömung und  F die
Flügelfläche. Einfache Quadraturformeln für die Berechnung dieser

Grössen findet man in Ref. [22].

FLÜGEL OHNE GONDEL

Einige Ergebnisse der Rechnungen und Messungen sind in den Bildern
3 bis 14 zusammengestellt. Für die Schlagschwingung sind die Verteilungen
Acp(x, y) der Druckdifferenz zwischen Ober- und Unterseite für drei
Schnitte, die in 4.9%, 48.9% und 88.3% der Spannweite liegen, in Bild 4
und 5 aufgetragen. Das erste Diagramm bezieht sich auf die reduzierte
Frequenz  k =  2, das zweite für  k =  2.67. Die Übereinstimmung mit der

dreidimensionalen Theorie fällt für  k =  2—und auch fur alle gemessenen
Frequenzen  k <  2, die in diesem Bericht aus Platzgründen nicht gezeigt
werden können—ausgezeichnet aus. Diese Aussage gilt sowohl für den

Druck in der Nähe der Flügelmitte, als auch in der Nähe des Flügelendes.
Für  k =  2.67 (Bild 4) treten beim Imaginärteil grosse Abweichungen auf,
während der Realteil noch gut vorausgesagt werden kann. Dieses Verhalten
ist auch in Bild 5 zu sehen, in dem die Integralwerte, nämlich der Auf-
triebs-, Nickmomenten- und Rollmomenten-beiwert des gesamten Flügels
aufgezeichnet sind.

o
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Bild 4. Die instationären experimentellen und theoretischen Druckverteilungen
für einen Schlagschwingungen ausfarenden Pfeifflügel bei k = 2.67.
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Die Abweichungen traten bei diesen Messungen immer dann auf, wenn
die absoluten Erregerfrequenzen—nicht aber notwendigerweise die redu-
zierten Frequenzen—hoch lagen. Für  k = 2.67 bzw. k = 3.33 wurde mit
23.2 [Hz] bei Staudrücken von 100 [mm WS] bzw. 64 [mm W S] erregt,
während far k = 0.667, k = 1.33 und k = 2 nur die Frequenzen 5.8 [Hz]
und 11.6 [Hz] verwendet wurden. Eine ähnliche Aussage gilt auch far die
Ergebnisse, die für die Rollschwingung, Bild 7 und 8, erhalten wurden.

Bei der Kippschwingung dagegen wurde auch ftir k = 2.67 und k = 3.33
nur mit 11.6 [Hz] bei einemStaudruck von 25 [mm W S] bzw. 16 [mm WS]
erregt. Wie aus den Bildern 8 bis 10 zu ersehen ist, fällt auch far die
höchsten reduzierten Frequenzen die Übereinstimmung sehr gut aus. Es
ist nun zum augenblicklichen Zeitpunkt noch nicht geklärt, ob die Ab-
weichungen zwischen Theorie und Experiment in den genannten Fallen
auf Ungenauigkeiten oder fehlerhaftes Arbeiten der Messapparatur bei der
Erregerfrequenz 23.2 [Hz] beruhen, oder aber ob es sich um einen tat-
sächlichen strömungsmechanischen Effekt handelt. Da die niedrigste
Eigenfrequenz des (sehr steifen) Modells wesentlich höher als die grösste
Erregerfrequenz lag, scheidet ein Resonanzeffekt als wesentliche Fehler-

O

10
CA

fo -

Theorie

Versuch

z0=s

Re
Im

Re
Im

5
A A C,

0

-10 -5
O

0 1 2 3 4 0 1 2 3 4
k k

Bild. 5. Die instationiiren experimentellen und theoretischen Auftriebs-, Nickmomen-
ten- und Rollmomentenbeiwerte far einen Schlagschwingungen ausführenden Pfeilflügel
(Nickmomentenbezugsache XM = 0).
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quelle aus. Möglich ist jedoch, dass im Windkanal durch Reflexionen
Resonanzerscheinungen auftraten, die das Ergebnis verfälschten.

In Bild 8, in dem die Druckverteilungen an drei Schnitten für die
Kippschwingung bei k = 1.33 aufgezeichnet sind, sind für einen Mess-
punkt jeweils zwei Versuchswerte eingetragen. Sie stellen die Begren-
zungen des Streubereichs der Messpunkte dar, der durch mehrmalige
Wiederholung der Messung bei den Frequenzen 5.8 [Hz] bzw. 11.6  [Hz]
und den zugehörigen Staudrücken 100 [mm  WS] bzw. 25 [mm WS] für die
konstante reduzierte Frequenz k = 1.33 zustande kam. Daraus kann man
erkennen, dass die Messvorrichtung hier sehr zuverlässig arbeitete. Auch
sieht man, dass der Einfluss der Reynoldszahl und der Erregerfrequenz in
diesem Fall nicht von Bedeutung ist.

Ein weiterer Vergleich wurde för den Klappenfreiheitsgrad durchge-
führt, Bild 11. Die dreidimensionale Theorie, für die in der vorliegenden
Untersuchung in Tiefenrichtung die Abwindbedingung nur in drei Punkten
erfüllt wurde, weist beträchtliche Unterschiede zur Messung auf. Dies ist
nich verwunderlich, da drei Aufpunkte för die Darstellung der Klappen-
schwingung unzureichend sind.

Theorie Re
Im

Versuch  Re C)
Im A

zo=(x-4895s)eiw'

x
4

CA
o

o

-4

Kippachse

\ A

2

0 0

/0  0/
0

0

1 2 3 4 0 1 2 3 k 4

Bild 10. Die instationären experimentellen und theoretischen Auftriebs-, Nickmomen-
ten- und Rollmomentenbeiwerte für einen Nickchwingungen ausführenden Pfeilflügel
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Dagegen liefert die zweidimensionale Theorie Druckverteilungen, die
ihrer Form nach den experimentellen Werten entspricht. Bei den hohen
Frequenzen ist die rbereinstimmung besser als bei den niedrigen. Da
sich die Klappe im Flngelinnenteil befindet und der betrachtete Mess-
schnitt ausserdem etwa in ihrer Mitte liegt, haben dreidimensionale
Effekt e in diesem Fall keine dominierende Rolle.

Im Hinblick auf eine zuverlässige dreidimensionale Tragflächentheorie
für den Fingel mit Klappen ergibt sich daraus folgende Schlussfolgerung:
Die erste Möglichkeit ist die, dass man zu einer wesentlich höheren
Anzahl von Aufpunkten in Tiefen- und Spannweitenrichtung nbergeht.
Vorteilhaft wäre eine dichte Anordnung der Stntzstellen in der Umgebung
der Klappenränder. Durch diese Massnahme liesse sich sicher die Zuver-
lässigkeit der theoretischen instationdren aerodynamischen Beiwerte
steigern; doch wnrde sich dadurch der ohnehin bereits sehr hohe Aufwand
far die Rechnung vervielfachen. Auch könnte man damit die Spitze, bzw.
logarithmische Singularität, die sich für den Realteil auch aus der Messung
ergibt, vgl. Bild 12, nicht erhalten. Aus diesem Grunde wäre es vorteil-

zweichmensionole Theorie Theorie—

I m
Re

ReVersuch
IM a

z„=( x -xiav ) eiwt

o

k=0,67

2

0
dCp

1-2

-4

rweidimensionole Theorie
zwedmensionole Theorie

,

- g-
/0

0 /1 1
k=4.3.3

	 i 	
k-,g00

-6 -
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0

x ky)

Bild 11. Die instatioreiren experimentellen mind theoretisehen Druckverteilungen bei
einem PfeilfiUgel aufgrund einer Klappenseliwingung für versehiedene reduzierte
Frequenzen.
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hafter, dem Druckverteilungsansatz (3) ein zusätzhches Glied beizufügen,
das der logarithmischen Singularität im Klappenbereich Rechnung trägt,
und damit die Integralgleichung (1) numerisch zu lösen. Ein instationäres
Tragflächenverfahren dieser Art ist dem Verfasser nicht bekannt.

FLVGEL MIT AUSSENLIEGENDER GONDEL

Die Ergebnisse für den Flügel mit aussenliegender Gondel sind in Bild 12
bis 14 aufgetragen. Die Vbereinstimmung mit der Theorie kann auch bei
dieser sehr komplizierten Konfiguration für die Schlag- und Kippschwingung
als gut bezeichnet werden, Bild 12 und 13. Lediglich für den Schnitt
y = 0.715  s  macht sich in der Umgebung der Hinterkante der Einfluss der
Gondel bemerkbar, der durch die Theorie natürlich nicht sauber genug
erfasst werden konnte. Ausserdem bildete sich hier ein Wirbel aus, der
Abweichungen von der Potentialströmung zur Eolge hat.

Bei der Rollschwingung, Bild 14, ergaben sich dagegen für die redu-
zierte Frequenz  k =  3.54 wiederum die Abweichungen, die weiter oben

o
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y, r 0,715s Theorie IRme
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-20

0 0,2 0,4 46 0,8 1,0
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k =4.54

Bild 12. Die instationaren experimentellen und theoretischen Druckverteilungen
an einem Schlagschwingungen ausführenden Pfeilflügel mit aussenliegenden Gondeln
fur k = 1.72 und k = 3.54.
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beim Fliigel ohne Gondel bereits diskutiert wurden. Auch hier scheint
der Grund bei der Erregerfrequenz zu liegen. Während die Versuche bei
k =  3.54 für die Schlag- und Kippschwingung bei 11.6 [Hz] gefahren
wurden, verwendete man bei der Rollschwingung 17.4 [Hz].

ZUSAMMENFASSUNG

Es wurde ein Vergleich zwischen theoretisch und experimentell er-
mittelten instationären Druckverteilungen ftir einen Fl6gel mit und ohne
aussenliegenden Gondeln durchgefiihrt. Es konnte ftir die Starrkörper-
formen (Schlagen, Kippen, Rollen) weitgehend eine gute Übereinstimmung
zwischen Rechen- und Versuchswerten festgestellt werden, dies auch im
Fall der Tragfläche mit aussenliegenden Gondeln, die für die theoretische
Erfassung eine sehr komplizierte Konfiguration darstellt.

Für einige Abweichungen, die bei der Schlag- und Rollschwingung auf-
treten, konnte noch keine schltissige Erklärung abgegeben werden. Die
schlechte Übereinstimmung far die Druckverteilungen beim Klappen-
freiheitsgrad liegt an der Unzulänglichkeit des numerischen Verfahrens,
das nicht ftir diesen Fall entwickelt wurde.
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0 66,\st,
0 4

s
k=1,72 X

z. .(x -q716s)
ys ., 0,270s y, 0,71.5s • e i"t

- 0 0 ° ° Theorie IRme 1.0
0 . .

\t 0 .: k k =454 	; Versuch iRme :

0 s --

-10

0 , k .454 . °,0( „
-

0

---

‘" .4 ='-i Wo q2 q4-- 6- o  ximo

	

I' --. X = (y)

Bild 13. Die instationaren experimentellen und theoretischen Druckverteilungen an
einem Nickschwingungen ausführenden Pfeilflügel mit aussenliegenden Gondeln fUT
k = 1.72 und k = 3.54.
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Bild 14. Die instationiiren experimentellen und theoretischen Druckverteilungen an

einem Hollschwingungen ausfnhrenden Pfeilfingel mit aussenliegenden Gondeln ftir
k = 1.72 und k = 3.54.

Sieht man von Klappen- oder Querruderschwingungen ab, dann lassen
die Ergebnisse erwarten, dass die Theorie, bzw. die gebrauchlichen nu-
merischen Verfahren zumindest fiir den niedrigen Unterschallbereich auch
für elastisehe Verformungen des Flügels ähnlich zuverlassig sind, in
Fallen' also, bei denen eine experimentelle Ermittlung samtlieher insta-
tionarer Beiwerte, die für den Flatternachweis cities modernen Hoch-
leistungsflugzeuges benötigt werden, fast undurehführbar und kosten-
massig kaum tragbar sind.
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