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Wenn man die im Winter 1963 von einigen europiischen Luftwaffen iiber
den Einsatz von VTOL-Flugzeugen geiusserten Bedenken einmal ausser
acht lisst, so bedeutet fir den Entwicklungsingenieur der Vertikalstart
eine Forderung, die noch am leichtesten fiir das schnelle Jagd- und Kampf-
flugzeug erfiillt werden kann. Dieses liegt in dem Schubbedarf begriindet,
den schnelle Flugzeuge auf Grund der geforderten Flugleistungen auf-
weisen. Dabei sollen unter schnellen Jagd- und Kampfflugzeugen solche
Flugzeuge verstanden werden, die im Hinblick auf ihre Verwendbarkeit als
Mehrzweckgerite geeignet erscheinen, und die iiber Flugleistungen
verfiigen, die mit denen der bekannten Dassault “Mirage” III oder
Lockheed F-104 vergleichbar sind. Reine Bodenkampfflugzeuge werden
deswegen jedoch nicht aus den folgenden Betrachtungen ausgeschlossen.

Diese Flugzeuge gehiren jeweils einer bestimmten Flugzeuggattung an,
die durch die gestellte Flugaufgabe geprigt wird. Die Extrema der mit der
Flugaufgabe bzw. mit den einzelnen Flugauftrigen verkniipften Flug-
liestungen bestimmen die Flugzeugform und somit die aerodynamischen
Kenngrossen des Flugzeuges. Die flugleistungsmechanischen und aero-
dynamischen Kenngréssen stehen damit in einem wechselseitigen Zusam-
menhang und sind die bestimmenden Faktoren fiir den Schubbedarf [1].
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In Hinblick auf das Vertikalstartproblem diirfte nunmehr interessieren,
welche Startschiibe sich hieraus fiir die heutigen, horizontalstartenden
Jagd- und Kampfflugzeuge herkémmlicher aerodynamischer Auslegung
ergeben. Ein Uberblick lisst sich hieriiber gewinnen, wenn man die Start-
schitbe Fjs, welche die zusitzlichen Schuberhéhungen durch Nachver-
brennung einbeziehen, auf die Abfluggewichte G4 der Flugzeuge bezieht,
die so erhaltenen Verhiltniswerte jeweils von 1 subtrahiert und dann iiber
Fs auftrigt. Bild 1 zeigt eine diesbeziigliche statistische Auswertung.
Durch die Formulierung 1 — ¢ = 1 — Fg/G4 = —ey wird der Unter-
schied erkennbar, der zwischen dem vorhandenen héochstmaglichen
Startschub und dem sogenannten normalen, nur in beschrinktem Masse
nichtintegrierte Aussenlasten einbeziehende Abfluggewicht herrscht. Beim
Stand der heutigen Triebwerkstechnik sind Uberschall-Flugleistungen nur
durch die Integration zusitzlicher schubsteigernder Mittel moglich, wenn
man nicht stark itberbemessene Triebwerke verwenden will, die im Unter-
schallgebiet unwirtschaftlich arbeiten. Auch fiir vertikalstartende Uber-
schallflugzeuge muss von vornherein die Nachverbrennung oder, wenn
gegeben, die Nebenstromaufheizung in die Triebwerkskonzeption ein-
bezogen werden.

Wollte man von den in Bild 1 notierten Flugzeuggattungen Vertikal-
starteigenschaften verlangen, so sieht man die zwischen hochstmoglichem
Startschub Fg und normalem Abfluggewicht /4 herrschende Diskrepanz,
die, um die Flugzeuge lotrecht heben zu koénnen, durch die Erzeugung
zusiitzlicher Schubkriifte iiberbriickt werden muss. Schon fiir Uberschall-
gerite betrigt im Durchsehnitt diese Diskrepanz etwa 40 Prozent, wenn
man erstens unterstellt, dass fiir Vertikalstart gegeniiber dem Abflugge-
wicht ein Schubiiberschuss von 20 Prozent als notwendig betrachtet
werden muss, und zweitens voraussetzt, dass die Nachverbrennung oder
Nebenstromaufheizung fiir den Vertikalstart nutzbar gemacht werden
kann. Wire die zweite Bedingung nicht erfiillbar, so zeigen die gestrichelten
Felder, welcher Schub dann noch zur Verfiigung steht. Man kommt somit
in den Bereich der reinen Bodenkampfflugzeuge, die schubsteigernde
Mittel nicht benétigen. Im Gegensatz zur 35 F Draken oder Mig-23, bei
denen der Vertikalstart ohne allzu grosse Uberbemessung der Triebwerke
theoretisch schon jetzt mdéglich wire, treten bei reinen Unterschall-
Flugzeugen die Auslegungsprobleme verschiirft in den Vordergrund.

Die bisher in dem hier interessierenden Bereich der Vertikalstarttechnik
eingeschlagenen Wege fithrten zu den Triebwerkskonzeptionen der P 1154,
Mirage I1I, VJ101C und Lockheed “Hummingbird.” Bis auf den “Hum-
mingbird” stellen sie typische, von der Triebwerksseite her entstandene
Konzeptionen dar, bei denen entweder der gesamte Schubbedarf durch
ein und dasselbe Triebwerk oder durch separate, fiir das Heben und fiir
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den Vortrieb jeweils speziell ausgelegte Triebwerke gedeckt wird. Schliess-
lich deutet sich die neueste Entwicklung in der Vereinigung beider
Konzeptionen an, bei der in der Transitionsphase die optimal bemessenen
Marschtriebwerke voll zum Auftrieb beitragen und der noch fehlende
Schubanteil durch zusitzliche Hubaggregate bestritten wird. Obwohl die
Konzeption separater Hub- und Schubtriebwerke neben einigen kon-
struktiven Vereinfachungen optimal ausgelegte Marschtriebwerke erlaubt,
ist durch die Installation zusitzlicher Hubaggregate eine Verschlechterung
des als Vergleichskenngrisse dienenden Gesamtschubgewichtes p*
hinzunehmen. p% ist der auf das Einbaugewicht der Triebwerksanlage
(Gesamtanlage) bezogene maximale Gesamistartschub der M arschtrieb-
werke.

Gegeniiber einem vergleichbaren Flachstartflugzeug ist mit einem
hoheren Kraftstoffbedarf fiir Start und Landung zu rechnen, sowie eine
Verminderung der Gleitzahl infolge vergrosserter Zellenquerschnittsfliche
und Zellenoberfliche in Kauf zu nehmen.

Geht man von einem mit 53 Prozent bezifferten Verhiltnis

Grg _ Triebwerksgewicht + Kraftstoffgewicht
Gy Flugzeug-Abfluggewicht

aus, so lisst sich mit Hilfe der Niherungsformel

_ - c D)
IE - ey [ 5’; - alg By - By) + Bantnf + NiOinoia) "J

r

ein durch die einheitslosen Grissen ¢, w, § gekennzeichneter Zusammen-
hang zwischen Ilugaufgabe, Flugzeugauslegung und Wahl des Trieb-
werkssystems herstellen und eine Verbindung zwischen den Einsatz-
zeiten und den spezifischen Kraftstoffverbriuchen finden [2] (Bedeutung
der Formelzeichen s. Anhang). Dabel reprisentiert die Grosse A die fiir
Start, Landung und Transition benétigte Kraftstoffmenge, die Grosse C
den Kraftstoffbedarf fiir den Unterschall-Marschflug und schliesslich die
Grosse D das Kraftstoffgewicht fiir den bei Machzahl 2 liegenden Uber-
schallflug. Hilt man A, ¢, ey und § konstant, so bedeuten w/p%, C und D
variable Grossen, die sich stets zu 0.53 ergiinzen, wenn man die spezifischen
Kraftstoffverbriuche fiir Unter- und Uberschallflug als Parameter und die
dazugehorigen Einsatzzeiten als abhiingig Verinderliche ansieht.
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Bei einem Mindestmass an militdrischer Ausriistung und Nutzlast
stellen die Einsatzzeiten schliesslich den Nutzeffekt solcher Kampf-
flugzeuge dar, denn sie sind das Aquivalent fiir Aktionsradien oder Uber-
fihrungsreichweiten.

Bild 2 zeigt die Auswirkungen der Vertikalstartforderung auf die
Einsatzzeiten eines {berschallgerites der “Mirage”-Konzeption mit
separaten Hub- und Schubtriebwerken. Dabei handelt es sich um die
Einsatzzeiten firr bestimmte Flugzustinde, wie die Benennungen im Bild
2 zeigen. Die drei Anteile w/p%, C und D werden durch je eine Dreiecksseite
dargestellt. Gegeniiber einem gleichartigen, aber horizontal startenden
Flugzeug verringert sich die optimale Einsatzzeit (der Uberfithrungs-
reichweite entsprechend) um beinahe 30 Prozent, der absolute Wert
betrigt etwas unter 1.05 k [3,4]. Zieht man das Marschtriebwerk voll zur
Hubschuberzeugung heran, so betrigt der Unterschied zwar nur noch
ca. 5 prozent, doch muss man beriicksichtigen, dass das Verhéltnis Grg/Ga
von 0.53 nur integrierte, d.h. ginzlich im Rumpfspantquerschnitt unter-
gebrachte Kraftstoffmengen einschliesst. Die Vermehrung dieser Kraft-
stoffmenge, etwa durch Mitfithren von Aussenbehiltern, ist nur auf
Kosten des Schubiiberschusses ey moglich. Dem ist jedoch bald eine
Grenze gesetzt, wenn die VTOL-Eigenschaft nicht aufgegeben werden soll.

Dagegen zeichnet sich in dem Versuchsgeriit Lockheed “Hummingbird”
eine Entwicklung ab, die in Hinblick auf die Triebwerksauslegung einige
Erleichterungen verspricht, wenn man das Ejektorprinzip in einer fiir
schnelle IFlugzeuge geeigneten Konstruktion verwirklicht.

Die Tatsache, dass mit Hilfe des Ejektors ein Teil der Abgasenergie
dazu verwendet werden kann, grossere Mengen Frischluft aus der
Atmosphiire anzusaugen, um damit den fir die Schuberzeugung erforder-
lichen Massendurchsatz zu vergrossern, ist bekannt. Obwohl diese Ver-
mischung zu einer starken Reduzierung der effektiven Austritts-
geschwindigkeit fithrt, ist dennoch die Vergrisserung des Massendurch-
satzes massgebend fiir den Schubgewinn [5-10].

Bevor auf die konstruktive Auslegung eines IEjektors diese fur Aufgabe
eingegangen wird, sollen die Vorteile, die sich bei der Anwendung dieses
Prinzips ableiten lassen, dargelegt werden.

1. Der entscheidende Vorteil beruht auf der Tatsache, dass die Schub-
steigerung ohne jeglichen Zusatzkraftstoff erzielt wird. Das bedeutet,
abgeschen von der wirtschaftlichen Seite, dass beim Start der
Verbrauch nicht besonders ansteigt, was gleichzeitiz mit einer
Gewichts- bzw. Raumersparnis verbunden ist, die sich positiv auf die
Zuladung bzw. Eindringtiefe auswirkt, je nach Mission, die der
Senkrechtstarter zu erfiillen hat.
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Die Austrittstemperaturen nach der Vermischung liegen weit unter
denen der Abgase eines normalen TL-Triebwerks, erst recht, wenn
dieses mit Nachverbrennung lduft. Diese niedrigen Austrittstempera-
turen erlauben weitgehend uneingeschrinkte Start- und Lande-
maoglichkeiten eines solchen VTOL-Flugzeuges, da die Bodenerosion
auf ein Minimum reduziert werden kann. Die Einsatzméglichkeit
wird also ebenfalls stark verbessert.

Weiterhin kann die Vermischung u.U. eine Senkung des Geriusch-
pegels gegeniiber den reinen Triebwerken ergeben.

Nach Kenntnis der Abmessungen des Ejektors und %eines Verhaltens
gilt zuerst festzulegen, welche Bedingungen beim Einbau zu erfiillen sind,
denn die Losung dieser konstruktiv schwierigen Frage diirfte einer der
Griinde sein, weshalb die Anwendung des Ejektors sich bis heute noch
nicht stirker durchgesetzt hat.

L.

.CJI

Da das Flugzeug ohne Hubtriebwerke senkrecht starten und landen
soll, kommt also entweder nur ein Schwenken der Triebwerke oder
der Einsatz bestimmter Schubumlenkvorrichtungen infrage, die fiir
die Umlenkung des Schubvektors um 90° sorgen.

Wie spiter gezeigt wird, ist die Anwendung des Ejektors nur in
einem kleinen Fluggeschwindigkeitsbereich sinnvoll, da er sonst zu
Schubverlusten fiihrt. Das bedeutet, dass also fiir den Fall der
Strahlumlenkung der Ejektor nur zusammen mit dem nach unten
abgelenkten Teil des Strahles in Aktion treten darf. Bei schwenk-
baren Triebwerken muss die Transition bei der Fluggeschwindigkeit
beendet sein, bei der die Schuberhéhung 0 Prozent betrigt. Es ist
dann erforderlich, den Ejektor auf irgendeine Weise abzuschalten.
Die Schubvektoren miissen den Schwerpunkt des Flugzeuges
unterstiitzen und maglichst so aufgeteilt sein, dass bei Ausfall eines
Triebwerkes (fiir den Fall, dass mehrere vorhanden sind) keine
Momente auftreten.

Wiederholte Umlenkungen der heissen Abgase sollen weitgehendst
vermieden werden, da die daraus resultierenden Schubverluste schon
wieder einen Teil des erzielten Zusatzschubes aufzehren.

Besonders wichtig ist die Aufgabe, das Ablenksystem einschliesslich
Ejektor so leicht wie moglich zu gestalten, da sonst die entschei-
denden Vorteile ebenfalls wieder reduziert werden.

Definiert man die Schuberhéhung eines solchen Systems, indem man den
Schub einschliesslich Ejektor auf den Schub des reinen, vorgeschalteten
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Triebwerks bezieht,

] (1)

so folgt darauf die Frage, wie dieser Faktor Kz vom Flichenverhiltnis und
den Betriebs- und Flugzustinden abhiingt.

Zur theoretischen Ableitung des Schubgewinnes miissen zunichst die
einzelnen Zustandsgrossen am Ejektor errechnet werden.

Als bekannt vorauszusetzen sind die Gesamtzustandsgrossen P, ; T,
und P,,; 7T, (Bild 3), die vom Flug- und Betriebszustand des Strahltrieb-
werkes abhéngig sind:

(@) Pu,; T, = f(H; wn;n) @)
(b) Pt,; T:, = f(H, 'w“)

Freier Parameter ist das Flichenverhiltnis e = Ap/Ag. Somit bleiben
die drei Unbekannten w, T und P,,, zu deren Bestimmung es dreier
Gleichungen bedarf.

Zur rechnerischen Durchfithrung miissen folgende Annahmen getroffen
werden:

1. Die Stromung sei eindimensional und stationir.

. Beide Gase haben vor und nach der Mischung die gleichen Eigen-
schaften, d.h. x; = ks = x, baw. B, = Ry = R.

3. Der statische Druck P, ist fiir beide Teilstréme gleich gross und
bleibt iiber den gesamten Querschnitt konstant. Dieses gilt, solange
der Primérstrahl nicht kritisch wird.

4. Verluste in den beiden Einldufen und iiber der Linge sollen hier
nicht mit einbezogen werden. Somit wird {iber die Linge der Misch-
kammer keine Aussage getroffen. Es wird vorausgesetzt, dass sie
fiir eine gute Vermischung beider Strome ausreicht.

Unter diesen Voraussetzungen lassen sich die drei unbekannten Gréssen
mit Hilfe der folgenden drei Gleichungen ermitteln:

Kontinuitit
m = m; + Mma, 3)
Impuls
mw + P,Ag = muw, + mow: + Pa Ag 4)
und
Energie

mh; - mlhg‘ + M2hgl (5)
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Formt man diese drei Beziehungen derart um, dass sie nur noch die
Grundgrossen enthalten, so schreiben sie sich in der Form:

w=X(Pst.)=P—“_‘ g&[\/ﬂ(‘l‘l—l)e
Tat Pa Th (6}
E— )
+‘\/‘l'2(1rz—' 1) _\/a—e

2
v (1 + 2g::iTst) - Y(Pu') = I;;: \/ T!lzgcr [ ‘\/ Tl('ﬂ'l = 1) €
@

+vVaE—10—¢ \/E]

Tﬂt = Z(Pgt.,) = 2g'cp I;;: I:f ('ﬁ'l - 1) + (1 - é) (#2 - ]-) (8)

worin die Abkiirzungen ,, 7, und « folgende Bedeutung haben:

_ (&&)(l—lh)' _ (&)(-‘—11‘:)‘ B & (9)
™ = \P,, P... Sl ¥ S

Durch Erweiterung der zu Anfang definierten Gleichung der Schuberhé-
hung ergibt sich

1 1 w’
Keg=- (10)
€ P, \\is Tt
2o | (52)"1]

und man sieht, dass sich die Impulsgleichung nach ' (5) hierin einsetzen
lisst, ohne dass die Faktoren w und 7' exakt bestimmt werden miissen
und man erhilt:

le(r.—1)+x,—1+"2_1(1—lf)“)
Kg == - = (11)

Pa : [(&)(xl).’x_ 1]
Pu
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Daraus folgt, dass fiir die Errechnung der Schuberhéhung nur die Bestim-
mung des Unterdruckes P, in Abhingigkeit der bekannten Grossen
erforderlich ist.

Diese gesuchten Faktoren erhiilt man aus den obengenannten Glei-
chungen (6) bis (8). Da die rechten Seiten X; ¥ und Z (P,,) nur noch Funk-
tionen von P, sind, ergibt die Elimination von w und 7' die implizite
Lésung der gesuchten Unterdruckfunktion:

XPu) ¥ (Pi) EZPu)
2Py %e ) i

Diese Abhingigkeit gestattet die Bestimmung der Unterdriicke, die
dann bei den jeweiligen bekannten Gesamtzustandsgrossen in die Glei-
chung der Schuberhshung einzusetzen sind.

Ein Auswertungsbeispiel zeigt Bild 4.

Die theoretische Schuberhéhung, wie sie verlustfrei bestimmt wurde,
zeigt an einer Stelle eine nicht vertretbare Losung, und zwar steigt bei
¢ = 0 der Schubgewinn auf 100 prozent. Das ist insofern nicht sinnvoll,
da ¢ = 0 bedeutet, dass der Ejektordurchmesser unendlich gross ist und
somit nicht existiert. Der Kpz-Wert miisste somit wieder den Wert 1.0
erreichen. Dies liegt an der zu Anfang getroffenen Annahme, dass der
statische Druck Py, iiber dem gesamten Querschnitt konstant bleibt, was
bei grossen Ejektordurchmessern sicherlich nicht mehr der Fall ist.

Unter Einbeziehung von Verlustfaktoren lisst sich dieser Widerspruch
beseitigen, was hier nicht weiter dargelegt werden soll. Die Aussage der
Schuberhéhungsfunktion lisst sich wie folgt zusammenfassen:

1. Grundsitzlich bedeutet eine Vergrésserung des Ejektordurchmessers
eine Vergrosserung des Schubgewinnes, wenn man von dem letzten
Bereich der Kurve absieht, der technisch ohnehin nicht mehr
interessant ist.

2. Erhohte Abgastemperatur, d.h. @ < 1.0; und eine Vergrisserung des
Gesamtdruckes P, bewirken einen Abfall des Schubgewinnes.

Versuche haben gezeigt, dass diese theoretische Tendenz recht gut
wiedergegeben wird. Das Nachschalten eines Diffusors bewirkt, dass das
Unterdruckniveau weiter abgesenkt und damit eine weitere Schubsteige-
rung erzielt wird.

Neben der Auslegung des Ejektordurchmessers in bezug auf den Diisen-
durchmesser ist die Bestimmung der Mischkammerlinge auf den zu
erwartenden Schubgewinn von Bedeutung. Die theoretische Erfassung ist
recht schwierig, und es ist daher zweckmiissig, die optimale Linge ver-
suchstechnisch zu ermitteln.
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Schub mit Ejektor F
Schub ohne E jektor F

Schuberhéhung K =

10
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Flachenverhdaltnis € = ——

Ejektorflache Ag

Bild 4.
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Grundsitzlich gibt es fiir jedes Einlaufsystem, d.h. fiir die Zuordnung
des Mischkammereintritt-Profils zu der Aufspaltung des Primérstrahles,
und fiir jedes Flichenverhiltnis ein optimales Lingenverhiltnis L/ Dg.

Diese optimale Linge wird von zwei gegenldufigen Tendenzen be-
einflusst: Eine Verlingerung der Mischkammer bewirkt eine bessere
Vermischung beider Teilstrome, so dass die fiir den theoretischen Ansatz
getroffene Annahme eher erfiillt wird. Demgegeniiber steigen die Rei-
bungsverluste stirker als linear an, da sich die Geschwindigkeit w, am
Ende der Mischkammer mit zunehmender Vermischung vergrossert.

Trotz der grundsitzlich bestehenden Vorteile des Ejektors muss einem
Umstand besondere Aufmerksamkeit gewidmet werden. Aufgrund dessen,
dass die Vermischung eine weitaus kleinere Ausstromgeschwindigkeit
bedingt als die Geschwindigkeit nach der Primirdiise, folgt fiir das Ver-
halten des Ejekiors bei steigender Fluggeschwindigkeit ein steilerer
Abfall (des Schubes) als der des eigentlichen Triebwerks. Diese Er-
scheinung, die schon zu Anfang dieser Ausfithrungen angefiihrt wurde,
spricht wiederum fiir die Anwendung des Ejektors bei Senkrechtstartern,
da bei hoheren Fluggeschwindigkeiten, falls der Ejektor dort nicht abge-
schaltet wird, Schubverluste mit in Kauf genommen werden miissen.

Das folgende Beispiel soll die hier teilweise nur kurz gestreiften Ein-
fliisse in Form von Zahlenwerten widerspiegeln.

Gegeben sei ein Triebwerk mit einem Gesamtdurckverhiltnis von
P./P, = P./P,, = 0.6 und einem Temperaturverhiltnis a« = 7./T.
= 0.3. Fiir eine erforderliche Schuberhéhung von 30 Prozent miisste fiir die
verlustfreie Bestimmung ein Flichenverhiltnis von ¢ = 0.135 zugrunde
gelegt werden.

Die Ausstromgeschwindigkeit aus der Diise betriigt fiir diese Werte ohne
Ejektor wy, = 510 m/sec; vernachlissigt man den Einfluss des Stauanteils
bei den niedrigen Anfangsgeschwindigkeiten, so ist (s. Bild 5) der Abfall
des spezifischen Schubes Fy/my = (wy — wy) iiber der Fluggeschwindigkeit
durch eine lineare Funktion wiedergegeben.

Der spezifische Schub mit Ejektor Fg/my = m/mo(w — wq) liegt
entsprechend dem Massenverhiltnis m/m, anfangs hoher, zeigt aber einen
steileren Abfall. Der Schnittpunkt dieser etwas vereinfacht berechneten
Funktion gibt die Fluggeschwindigkeit an, bis zu der die Anwendung des
Ejektors gerade noch sinnvoll erscheint. Diese Einschrinkung im unteren
Fluggeschwindigkeitsbereich kann natiirlich durch geeignete Wahl des
Flichenverhiltnisses und der sonstigen Parameter positiv oder negativ
beeinflusst werden, dabei muss natiirlich in bezug auf die Schuberhéhung
ein Kompromiss geschlossen werden.

Die bisherigen Ausfithrungen lassen sich wie folgt zusammenfassen:
Unter der voraussetzenden Annahme, dass fiir schnelle VTOL-Flugzeuge
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Schub- zu Gewichtsverhiltnisse von 0.7 bis 0.8 zutreffend sind und mit-
einem Ejektor Schuberhéhungen von 30 bis 40 Prozent maglich sind, kann
man folgendes sagen:

Durch Einbeziechung des Ejektors in die Gesamtkonzeption ist es
méglich, ein schnelles VT'OL-Flugzeug zu schaffen, dass einen Senkrecht-
start ebenso wirtschaftlich wie einen Flachstart durchfiihren kann, weil
die Schuberhéhung des Ejektors keinen zusitzlichen Kraftstoffbedarf in
der Startphase bedingt, wenn man unterstellt, dass das Gewicht dieser
Zusatzeinrichtung etwa in der Grossenordnung eines Nachverbrennungs-
systems liegt.

Damit scheint es wahrscheinlich, dass mit derartigen Triebwerkskon-
zeptionen Flugleistungen, d.h. Reichweite oder Einsatzzeiten und mili-
téirische Nutzlast, wieder in den Bereich der Flachstartflugzeuge gelangen.

VERWENDETE FORMELZEICHEN

A Fliche

bry spez. Kraftstoffverbrauch der Marschtriebwerke im Marschflug
ohne Nachverbrennung

(bry)x wie oben, jedoch mit Nachverbrennung

bs, spez. Kraftstoffverbrauch der Hubtriebwerke im Hebestand und
im Ubergangsflug

bsy spez. Kraftstoffverbrauch der Marschtriebwerke in der Start-
und Landephase und im Ubergangsflug

s spez. Wirmekapazitiat bei konstantem Druck

] Korrekturbeiwert zur Beriicksichtigung des Kraftstoffverbrau-
ches wihrend der Steigflug- und Abstiegphase

F Schub

g Erdbeschleunigung

G4 Flugzeug-Abfluggewicht

Gre Gesamteinbaugewicht der Triebwerksanlage plus Kraftstoff-
Gesamtgewicht

H Flughéhe

h spez. Enthalpie

Ke Schuberhéhung durch Ejektor

m Massendurchsatz

n Drehzahl

N Schuberhiohungsfaktor, beriicksichtigt die Schuberhéhung fiir

den Uberschallflug durch zusitzliche Schubsteigerungen gegen-
iiber dem Unterschallmarschflug
P Druck



(tr) N

tsy,

€y
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Gesamtschubgewicht

Gaskonstante

absolute Temperatur

Flugzeit, die sich iiber den Primiirteil des eigentlichen Flug-
auftrages erstreckt

Flugzeit, in der mit Nachverbrennung, Nebenstromaufheizung
usw. geflogen wird

die fiir Start und Landung sowie fiir die Transition benétigte
Gesamtzeit

Geschwindigkeit

Gesamtstartschub der Hubtriebwerke )

Schubaufteil
LA (Gesa.mtstartschub der Marschtriebwerke

Fliachenverhiltnis
‘ irk tstartschub
I N lotrecht wirkender Gesam s artschu
Flugzeug-Abfluggewicht
— Marschschub aller Marschtriebwerke
Verhiltnis =  —
Gesamtstartschub aller im Flugzeug
installierten Triebwerke
. Startschub der Marschtriebwerke
Verhiltnis =

Marschschub der Marschtriebwerke

Adiabatenexponent

INDICES (S. BILD 3)

ohne Indexr  Ende der Mischung

E Ry N=oO

o~

ohne Ejektor
Treibstrahl
getriebener Strahl
aussen

Diise

Ejektor

Flug

statisch

gesamt
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APPENDIX

Kontinuitit:
1—
;{t=X(Pm) =—I;;—:\/%E|j\fn(m— 1) e+ vV m(m — 1) \/;E]

Energie:

I;;h V T 2¢, [V m(m — 1) €

w? )_ 3
® (1 Vptin) — Y ) =

+ V ‘l'z(fg — 1) (1 —_ t) '\/_a—]

Impuls:
wz = Z(Pu,) = 290,;&'& E(‘l‘l i 1) + (1 = E) (‘l’g — 1)
Tnt Pa
R P,
+£O‘&ﬂ
Abkiirfungen:

(P, )(s—.m (P. )u—.)fs T,
B Plt, ; s Plt. ;a = Tt.

oder

Unterdruckfunktion:

X(Puo,) Y(Por,) _ Z(Pw,) _
Z(Py,) 29c,
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COMMENTARY

HELMUT LANGFELDER (Entwicklungsring Siid, Messerschmitt AG, Mu
Germany): Das Auslegungsproblem fiir die Triebwerksanlage fiir senk
startende Kempffiugzeuge fiir aktuelle Flugaufgaben resultiert eher in 50 Prc
und mehr notwendige Schusserhéhung bezogen auf Standschuss des Ma
triecbwerks. Daher benétigt man sehr grosse Ejektoren, deren Unterbringun
Flugzeug auf grosse Schwierigkeiten stisst. Auch diirfte der Gewichtsaufr
erheblich sein und man sollte daher andere Méglichkeiten Hubschuss zu erzei
insbesondere fortschrittliche marschtriebswerke, nicht vergessen. Ferner diirf
dusserst ungiinstig sein, das Schusserhthende Mittel mitten in der Trans
auszuschalten, da die Transitions-Endgeschwindigkeit in vielen Fillen ehe
100-110 m/s liegt als bei 40-50 m/s, wo der gezeigte Ejektor keine Schusserhd
mehr bringt. Is diirfte also kein Grund fiir grossen Optimismus bestehen,
Ejektor in dieser Anwendung zu bringen.

REPLY

Sinn der ersten beiden Bilder war ja zu zeigen, dass nur wenige Flugzeu,
tungen tiberhaupt fiir VTOL infrage kommen, wenn man Flugleistungen erz
will, die die Beschaffung eines VTOL-Geriites rechtfertigen. Fiir solche G
betrigt die notwendige Schuberhohung nur noch etwa 30 bis 40 Prozent:
Bereich, der durchaus von Ejektoren mit ertriglichem Gewichts—und Raumbx
tiberbriickt werden konnte, wenn der Ejektor weitgehend zum Bestandtei
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Zelle wird. Es darf bemerkt werden, dass andere Moglichkeiten zur zusitzlichen
Hubschuberzeugung ebenso mit zusitzlichem Gewichtsaufwand (Triebwerksge-
wicht plus Kraftstoffgewicht) verbunden sein werden, auch wenn man sog.
fortschrittliche Marschtriebwerke verwendet. Es wird zugegeben, dass die
Betriebscharakteristik von Ejektoren fiir die Transition nicht sonderlich giinstig
ist, andererseits ist aber anzunehmen, dass das Grundtriebwerk weiterhin seinen
Vollschub abgibt und somit eine gefahrlose Beschleunigung des Flugzeuges auf
Transitions-Endgeschwindigkeit erlaubt, zumal bei der Geschwindigkeit, wo der
Ejektor keine Schuberhthung mehr bringt, bereits Fliigelauftrieb vorhanden ist.
Objektiverweise soll auch zugegeben werden, dass der Ejektor fiir VTOL kein
Allheilmittel darstellt, aber andererseits fiir einige, allerdings wenige Flugzeuggat-
tungen durchaus realistische Losungen zugefithren kann—VTOL-Verkehrsflugzeuge
sind damit nicht zu betreiben.





