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3.1 Flugleistungen
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e ny,=-1: herkommlicher Propellerantrieb,

e ny,=0: (Einkreis-)Strahltriebwerk im Unterschall,
Raketenantrieb,

e ny>0: Strahltriebwerk bereichsweise im Uberschall,
Staustrahlantrieb.

Der Luftdichteexponent n,, der auch die héhenbedingte
Temperaturanderung berticksichtigt, liegt fiir luftatmende
Antriebsarten im Hohenbereich zwischen 0 und 11 km
etwa bei 0,7 ... 0,8. Im Hohenbereich zwischen 11 km und
20 km kann n,, = 1 aufgrund von T = const gesetzt werden.

Mit dem Schubansatz nach Gleichung (3.1.25) lasst sich
eine antriebsspezifische KenngroBe fiir die Leistungsfahig-
keit eines Triebwerks einfiihren, die gegeben ist durch die
folgende Beziehung:

L=F/V" (3.1.26)

Unter Verwendung von Gleichung (3.1.25) gilt dann:

n
o
L= (ﬂ] L
Pi

Diese Beziehung zeigt, dass mit L eine TriebwerksgrofBe
eingefiihrt wurde, bei der der Geschwindigkeitseinfluss
nicht mehr explizit auftritt. Eine physikalische Deutung
der LeistungsgroBe L ist unmittelbar nur in den Fillen
ny=-1und ny= 0 moglich, wo sie der Antriebsleistung P
bzw. dem Schub F entspricht.

Auch im Hinblick auf den spezifischen Verbrauch
kann eine Verallgemeinerung eingefiihrt werden, wenn
man dabei die TriebwerksleistungsgroBe L als Bezugswert
verwendet. Dann gilt:

(3.1.27)

b, =my/L

ny

(3.1.28)

Mit der Einfiihrung von L steht eine triebwerksspezifische
GroBe zur Verfiigung, die eine einheitliche Beschreibungs-
moglichkeit fiir unterschiedliche Antriebsarten erlaubt.
Damit werden auch vergleichende Bewertungen erleichtert.
Weiterhin ist es moglich, Ergebnisse in expliziter Form
herzuleiten und dadurch einen umfassenderen Einblick
in die Flugleistungen von Luftfahrzeugen zu gewinnen.

3.1.5 Stationare Flugzustande

Die Betrachtung der Flugleistungen ist mit einem Massen-
punktmodell des Flugzeugs moglich, das es erlaubt, nur
mit den Kraftgleichungen zu arbeiten. Nachfolgend werden
stationdre Flugzustande untersucht, wobei insbesondere
die aus der Sicht der Flugleistungen bestmdoglichen Werte
und die zugehorigen Optimalbedingungen von Interesse
sind.

3.1.5.1 Gleitflug und seine Bedeutung
fiir die aerodynamische Konfiguration
des Flugzeugs

Ausgangspunkt der Betrachtung ist der Gleitflug, d. h.
der Flug ohne Antrieb. Der Gleitflug ist fiir Segelflugzeu-
ge essentiell, wahrend er fiir Flugzeuge mit Antrieb als
Notfall nach Ausfall aller Triebwerke bedeutsam ist. Im
vorliegenden Kontext wird diesem Flugmodus noch eine
weitergehende Bedeutung zugemessen, denn damit kann
die Bedeutung der aerodynamischen Konfiguration des
Flugzeugs auf direkte Weise aufgezeigt werden, die dann
auch fiir Fliige mit Antrieb zutrifft. Dies gilt insbesondere
fiir optimale Flugzustdnde und die damit erzielbaren best-
moglichen Flugleistungswerte.

Fiir das Kréftegleichgewicht im Gleitflug gilt (Bild 3.1.5):

W+mgsiny=0, A-mgcosy=0 (3.1.29)

Der Bahnneigungswinkel, der definitionsgemaB nach oben
positiv gezahlt wird, bestimmt sich unter Berticksichtigung
von Gleichung (3.1.29) aus:

tany =—C,,/C, (3.1.30)
Der Betrag dieses Terms wird als Gleitzahl ¢ bezeichnet,
d. h., es gilt:

e=Cy/C, (3.1.31)
Diese GroBe gibt an, um welche Hohendifferenz ein Flug-
zeug sinkt, wenn es im Gleitflug eine bestimmte Horizontal-
flugstrecke zuriicklegt. Sie ist, wie aus Gleichung (3.1.31)
ersichtlich ist, unabhéngig vom Gewicht des Flugzeugs und
allein durch die aerodynamische Konfiguration bestimmt.

A

Horizontalebene

V: Bahngeschwindigkeit
-7: Bahnneigungswinkel

(Gleitwinkel)
mg Xg,Zg: Koordinaten des
‘ geodatischen Systems
a) Z

b)

Bild 3.1.5: Gleitflug. a) Kréftegleichgewicht, b) Hochleistungs-Segelflug-
zeug DG-300 im Gleitflug.
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3 Flugmechanik

Ak

Bild 3.1.6: Gleitzahl und Polare.

Die Gleitzahl lasst sich dementsprechend unmittelbar im
Polarendiagramm darstellen (Bild 3.1.6).

Aus Bild 3.1.6 geht auch der optimale Flugzustand
beziiglich des Gleitwinkels bzw. der Gleitzahl hervor, bei
dem ¢ seinen Minimalwert € ;. annimmt. Dieser ist durch
die Tangente an die Polare bestimmt. Der Flug mit & ;.
kennzeichnet denjenigen Gleitflug, bei dem die groBte
Reichweite erzielbar ist. Fiir die minimale Gleitzahl gilt
bei symmetrischer Polare:
Emin =24/Cywo Kk (3.1.32)
Die zugehorigen optimalen Beiwerte von Auftrieb und
Widerstand ((J;A und C;V) bestimmen sich zu:
Cy=+Cyo/k, Cy=2Cy, (3.1.33)
Entsprechend erhidlt man fiir die optimale Fluggeschwin-
digkeit V* bei der normalerweise erfiillten Beziehung
e2 <1 den folgenden Ausdruck:

min

y = | 2mE (3.1.34)
c,pS

Fiir die Sinkgeschwindigkeit w gilt:

w=-Vsiny (3.1.35)
Mit Gleichung (3.1.30) lasst sich dafiir auch schreiben
(symmetrische Polare):

_[2mg Cw
"= pS (r2 2\
(cx+ci)

Der optimale Flugzustand beziiglich der Sinkgeschwindig-
keit ist durch den Flug mit w,;, gegeben. Er kennzeichnet
denjenigen Gleitflug, bei dem die zeitliche Hohendnderung
minimal ist und sich das Flugzeug dementsprechend bei

(3.1.36)

gegebenem Hohenintervall am langsten in der Luft halten
kann.

Fiir die minimale Sinkgeschwindigkeit und die zuge-
horigen Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte erhalt man
unter der Voraussetzung 2. <1 aus Gleichung (3.1.36):

min

W = 2mg 4 Cy,
min S 2 2 \4
PS5 (302 +16C,)

(CA )Wmin = \/5 sz; (CW )wmin =4 CWO

(3.1.37)

3.1.5.2 Horizontalflug

Fiir das Kraftegleichgewicht im Horizontalflug, das gegen-
iiber dem Fall des Gleitfluges um den Schub F zu erweitern
ist, gilt mit y = 0 und unter der Voraussetzung kleiner
Schub-Anstellwinkel ar <« 1 (Bild 3.1.7):

F=1=0 3.1.38
A-mg=0 (3.1.38)

Auftriebsgleichung und Fluggeschwindigkeit
Aus dem Zusammenhang von Auftrieb und Gewicht - Glei-
chung (3.1.38) - ergibt sich fiir die Fluggeschwindigkeit:

2mg
CypS

V=

(3.1.39)

Diese Beziehung besagt, dass die Geschwindigkeit iiber
den Auftriebsweiwert gesteuert werden kann. Weiter folgt
aus Gleichung (3.1.39), dass die Beschrankung des maxi-
malen Auftriebsbeiwertes, C, . (Bild 3.1.2), die mini-
male Geschwindigkeit bestimmt, die im aerodynamisch
getragenen Flug moglich ist. Fiir die Minimalgeschwin-
digkeit gilt:

2mg
Vo = [—8—
e CAmax pS

(3.1.40)

i

<
A

mg

Bild 3.1.7: Horizontalflug.
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Bleche aus 2024 T3 unclad mit einer
Mittelspannung Om ————= Formzahl o, = 3,6 [aus 4.1.1].
Titanlegierungen pen, Propeller usw. Anwendung finden sollten. Insgesamt

Titanlegierungen werden - schon wegen des Preises - nur
an besonderen Stellen eingesetzt. Bei modernen Flugzeu-
gen liegt der Masseanteil bei wenigen Prozent. Allerdings
steigt dieser Anteil infolge der guten Vertraglichkeit mit
kohlefaserverstarkten Materialien bei neuen Flugzeug-
typen stark an. Typische Beispiele der Anwendung bei
konventionellen Flugzeugen sind das Fahrwerk oder hoch-
belastete Augen. Titanlegierungen werden je nach Gefiige
in o, B-, und af-Titan unterschieden. Die im Flugzeugbau
am héufigsten eingesetzte Legierung ist Ti-6Al-4V, ein
af-Titan mit einer Bruchfestigkeit von ca. 1130 MPa
(Herstellerangabe). Die Dichte betragt ca. 4 400 kg/ m?, der
E-Modul 110 GPa. Damit liegt das Verhaltnis E / p minimal
niedriger als bei Aluminium und Stahl. Moderne Titanle-
gierungen sind z. B. Ti-5Al-5V-5Mo-3Cr. Hier konnen noch
bessere Festigkeiten bei statischer Belastung und auch bei
Ermiidungsbelastung erreicht werden.

4.1.2 Faserverbundwerkstoffe

Helmut Schiirmann

4.1.2.1 Historie und Charakterisierung

Schon in den Anfingen der Luftfahrt wurde die Idee
geboren, Faserverbunde in tragenden Strukturen eines
Flugzeugs einzusetzen. R. Kemp meldete 1916 ein Patent
an, demzufolge Asbest und Papier als Fasermaterial und
Phenolharz als Matrixsystem fiir Komponenten wie Rip-

versprach er sich von der Faserverbundtechnologie Kosten-
und Zeiteinsparungen sowie eine gesteigerte Dauerhaftig-
keit der Bauteile.

Der eigentliche Durchbruch der Faser-Kunststoff-Ver-
bunde (FKV) begann in den 50er-Jahren des 20. Jahrhun-
derts. Erst zu dieser Zeit standen die geeigneten Ausgangs-
werkstoffe (Glasfasern und ungesattigte Polyester- sowie
Epoxidharze) in hoher Qualitéat zur Verfiigung. Der Einstieg
der Faserverbunde in den Flugzeugbau verlief in Deutsch-
land tiber den Segelflugzeugbau. Das weltweit erste Flug-
zeug, das vollstandig aus FKV gefertigt wurde, war das Se-
gelflugzeug Phonix. Von H. Nigele entwickelt und gebaut,
machte es seinen Erstflug am 27.11.1957. Die Studenten
der Akademischen Fliegergruppen an den Technischen
Hochschulen in Deutschland griffen den neuen Werkstoff
auf, da er die notwendige Oberflachengiite fiir die neuen
leistungsfahigen Laminarprofile ermoglichte. Diese Stu-
dentengeneration leistete umfangreiche Pionierarbeit. Sie
ermittelte die bis dato unbekannten Werkstoffkennwerte
und entwickelte neue, dem Werkstoff angepasste Bauwei-
sen. Viele der friithen Konzepte werden auch heute noch
im Leicht- und Segelflugzeugbau angewendet.

Eine entscheidende Voraussetzung fiir den FKV-Einsatz
in hochstbelasteten Strukturbauteilen war die Entwicklung
der Kohlenstofffaser, die in den 1970er-Jahren auf dem
Markt kam. Die bis dahin vorherrschenden Glasfaserver-
bunde (GFK) verfiigten zwar iiber sehr gute Festigkeiten,
allerdings fiihrte ihre geringe Steifigkeit bei schlanken
Strukturen zu groBen Verformungen. Die weltweit erste
GroBstruktur aus Kohlenstofffaser-Kunststoff-Verbund
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4 Luftfahrzeugstrukturen

Bild 4.1.5: Doppelsitziges Segelflugzeug SB 10, entwickelt und gebaut
von der Akademischen Fliegergruppe Braunschweig.

(CFK) wurde von Studenten der Akaflieg Braunschweig
erbaut, das Fliigelmittelstiick des Segelflugzeugs SB 10,
des mit 29 m Spannweite fiir Jahrzehnte groSten und
leistungsfahigsten Segelflugzeugs der Welt (Bild 4.1.5).
Der GroBflugzeugbau iibernahm viele Technologien,
Halbzeugentwicklungen und Bauweisen des Segelflug-
zeugbaus. Vorreiter wurden der Militarflugzeugbau und
insbesondere der Hubschrauberbau. So wurde im Laufe
der Zeit die Rotortechnologie durch die Entwicklung zuerst
des gelenk-und spéter des lagerlosen Rotorkopfs revolutio-
niert. Die Substitution von Aluminium-Komponenten durch
Faser-Kunststoff-Verbunde erfolgte sehr systematisch. Zu-
erst wurden Verkleidungsteile, spater Sekundarstrukturen
ersetzt, z. B. 1972 die Vorderkanten des Seitenleitwerks des
Airbus A300B. Nachdem geniigend Langzeiterfahrungen
vorlagen, folgten Primérstrukturen, z. B. das Seitenleitwerk
des Airbus A310 (1987). Die Entscheidung der GroBflug-
zeugbauer Boeing und Airbus, Rumpf und Tragflachen
der Boeing 787 bzw. des Airbus A350 aus CFK zu fertigen,
kann als weitgehender Durchbruch der Faserverbundtech-
nologie im Flugzeugbau bewertet werden. Faserverbund-
strukturen beim Airbus A380 zeigt (Bild 4.1.6).

Bild 4.1.6: Faserverbundstrukturen
im Airbus A380.

Faser-Kunststoff-Verbunde weisen eine Reihe von

Vorteilen auf:

e Sie besitzen die Charakteristika eines idealen Leicht-
bauwerkstoffs, ndmlich hohe spezifische Steifigkeit
E/p und Festigkeit R/p. Bei ausschlieBlicher Werk-
stoffsubstitution von Al-Strukturen lasst sich eine
Massereduzierung von etwa 15 % erzielen.

e Erwahnenswert ist insbesondere die herausragende
Ermidungsfestigkeit von CFK. Hierzu tragen zum
einen die hochfesten Fasern bei, zum anderen hemmt
die Aufteilung des Querschnitts in eine Vielzahl von
Fasern den Rissfortschritt. Risse werden immer wieder
an Einzelfasern gestoppt, konnen also nicht ziigig durch
eine FKV-Struktur wachsen.

o Die ausgezeichnete Korrosionsbestandigkeit sowohl
der Fasern als auch der Kunststoffmatrix mindert
weitgehend die Korrosionsprobleme und reduziert in
Folge auch den Wartungsaufwand. Diese Eigenschaft
- in Kombination mit den hohen Festigkeiten - wird
insbesondere im Rohrleitungs- und Behélterbau, aber
auch im Bootsbau genutzt.

e Geschitzt werden die freie Formgebung und damit die
bessere Anpassung an aerodynamische Erfordernisse,
die Moglichkeit sehr glatte Oberflachen zu erzeugen,
sowie die Moglichkeit, viele Einzelkomponenten in
einem Strukturbauteil zu vereinen (Integralbauweise).

o Dieelektrischen Eigenschaften sind vom Isolator (GFK)
bis zum Leiter (CFK) einstellbar.

e Hochbelastbare Prototypen und Kleinserien lassen
sich rasch mit einfachsten handwerklichen Mitteln
herstellen.
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