3.5 Hypersonische Naherungsverfahren zur Berechnung der aero-
dynamischen Beiwerte.

Die aerodynamischen beiwerte ergeben sich bei reibungsfreier Stromung aus dem
Integral der Druckkraftbeitrage Uber der Koérperoberflache. Wir konzentrieren uns
deshalb primar auf die Berechnungsmethoden fur die Druckverteilung.
Hypersonische Naherungsmethoden sind meist lokale Methoden, wobei zwischen
Druck- und Leeseite zu unterscheiden ist.

Lokale Methoden:

Ortliche Beiwerte (z.B. cp = p/q) sind nur eine Funktion der Anstrémung und der loka-

len Eigenschaften des Oberflachenelements. Die Stromung zum betrachteten Ober-

flachenelement wird von der restlichen Oberflache nicht beeinflusst.

Die Druck- und Leeseite des Korpers.

Bei stumpfen Korpern tragt im Hyperschall nur die benetzte Druckseite zu den resul-
tierenden Gesamtkraften bei. Die Dricke auf der Leeseite kdnnen trotz der kompli-
zierten Totwasserstromung gegenuber den Dricken auf der benetzten Flache ver-
nachlassigt werden. Das einfache Newtonsche Totwassermodell mit Vakuum im

Nachlauf ist im folgenden Bild erlautert.

7/
T n, Flachennormale

<

R Vakuum im
NN
N Nachlauf

>

AN
Benetzte Oberflache /\\

0<VilV <1

Benetzte Oberflache und einfaches Nachlaufmodell
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3.5.1 Das Newtonsche Strémungsmodell

Die Voraussetzungen sind:

Gultigkeit der Machzahlunabhangigkeit,:Ma >>1, Masin9> 1

Das Modell nimmt an, dass die Stromlinien ungestoért bis zum Oberflachenelement
des Korpers vordringen Dabei stromt das Gas tangential zur Oberflache ab mit einer
Abstromgeschwindigkeit V;, = V4i. Die Stol3schicht liegt damit direkt am Kaorper.

Die Normalkomponente des Impulsflusses wird dabei in Druck umgesetzt, wahrend
die Tangentialkomponente erhalten bleibt.

Dies entspricht einem schragen Verdichtungsstol in einem Gas mit einem « Wert
von x =1.

Das folgende Bild erlautert dieses Stromungsmodell.

Tangentialebene Benetzte Oberflache
Vakuum im
Nachlauf und
nicht benetzter
2 Oberflache
A"/ ________________
i, Flachennormale Tangentiale Abstromung
mit V2 =V1t
Benetzte Oberflache:
Oberflachendruck: p=2pl/2)V;cos’* O
Wandschubspannung: =0

Nicht benetzte Oberflache: p=7=0

Das Newtonsche Stromungsmodell

Wir messen die lokale Oberflachenneigung mit dem Winkel 6 zwischen Anstromvek-
tor und Oberflachennormale und erhalten:
Benetzte Oberflache:

Oberflachendruck p=pV,V, =2(p/2)V;cos’ 6 (1)
p/q, =2cos’ @ =2sin* 3 (2)
Wandschubspannung =0

Nicht benetzte Oberflache: p=7=0
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0 Winkel zwischen Flachenormale und Anstromvektor

9 Winkel zwischen Tangentialebene und Anstromvektor, 3 = 7/2-0 und cos0 = sin3
Es ist angebracht 6 zu benutzen da sich cos6 direkt aus dem skalaren Produkt zwi-
schen Anstromvektor und dem Einheitsvektor der  Flachenormalen ergibt.
cos@ =VilV

Das modifizierte Newtonsche Model

Das normale Newtonsche Model gibt fir den Staupunkt einen Druckbeiwert von
Cps = Ps/q = 2.
Im Staupunkt hinter dem senkrechten Verdichtungsstol3 betragt der Druckbeiwert:
Cps = Ps/q = (k+3)/(x+1) = 1,833 furk = 1,4
Im modifizierten Newtonschen Modell wird der Vorfaktor 2 in der Newtonschen For-
mel durch den exakten gasdynamischen Ausdruck ersetzt. Damit ergibt sich:
plq=k,cos’8=k,sin’ 3; mit (3)
knv= 2 einfaches Newton Modell

kn = (x+3)/(x+1), Modifizierter Newton, angepasst an exakten Staupunktswert

3.5.2 Die Tangentenkeil- und Tangentenkegel-Methoden

Hierbei handelt es sich ahnlich wie beim Newtonschen Modell um eine lokale Metho-
de.

An das Oberflachenelement wird beim 2 dimensionalen Koérper ein Tangentenkeil
und beim achsensymetrischen Korper ein Kegel gelegt. Der ortliche Oberflachen-
druck wird mit den Beziehungen des schragen Verdichtungsstol3es bestimmt.

Das nachste Bild erlautert diese Methode.

Ma1. V4. 01. D4

\s 3 Winkel des tangierenden Keils

\
StoRwinkel, c =F(Ma,9)
Der Druck hinter schragen Stol3 p, wirkt als Wandruck pw

Die Tangenten-Keil- und Kegel Methode
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Wir kdnnen den Sto3winkel und den Druck pw =p2 auf folgende Arten vereinfachte
bestimmen.

a. Tangenten-Keil Methode. mit schrégen ebenen StoR

al. Kérper ist hypersonisch schlank: Ma >>1; Ma sin9 < 1:

2

M . 2

Ma, sino = @ sind K+1+ K+l + 22_ 5 =P;(Ma,sing) (4)
2 2 2 Ma; sin” 9

dies ergibt mit Gleichung 11 (Kap. 3.3) fur Ma >>1

2 2
P ~=sin’ g K+1+ (KHJ + 22' - + 2 - (5)
(p,/2)V, 2 2 Ma; sin” 9 KkMa

a2. Korper ist hypersonisch stumpf: Ma >>1; Ma sin 3 > 1,

Tangenten- Keil Methode schragen ebenen Stol}

P,
(o, 121

sino =X ging: — (c +1)sin® 9 (6)

b. Tangenten —-Kegelmethode

FUr die achsensymmetrische Kegelumstromung gelten etwas andere Beziehungen
zwischen Wandneigung und StoRwinkel als fur den ebenen Fall:
Far Ma >>1 und Ma sin 9 > 1 gilt fur den Druck am spitzen Kegel:

P> _ 2k +1)(x+7) sin? 9 7)
(0 /VF (k+3)

3. 5.3 Die einfachen lokalen Methoden und Vergleich mit Experimenten.

Sowohl das Newtonsche Modell als die Tangenten Keil und Kegelmethoden geben
fur hypersonisch stumpfe Kérper (Ma>>1, Ma sin3 >1) den folgenden einfachen Zu-
sammenhang zwischen lokalen Wanddruck und Neigung 3 des Oberflachenele-
ments.

(/01]/7—;)1/12 = F.(x)sin’ & (8)
Die Methoden kdnnen deshalb unter dem Sammelbegriff ,lokale Neigungsmethoden’

zusammengefasst werden (englisch: local inclination methods):
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Mit dem Vorfaktor Fi(x) kann die Methode an verschiedene Stromungsfalle ange-
passt werden In der folgenden Tabelle sind die Formel flr die Vorfaktoren der der
Neigungsmethoden zusammengefasst und fur k = 1,4 und 1 ausgewertet.

Far « = 1 nehmen alle Faktoren den Wert 2 des einfachen Newtonschen Modells an.
Fir « = 1 ergibt sich gasdynamisch, dass der StoRwinkel gleich den Umlenkwinkel
ist. Die Dichte des Gases hinter dem Stof3 wird unendlich hoch Der StoR liegt direkt

am Korper und entspricht deshalb dem Newtonschen Stromungsmodell.

Table 1 Lokale Neigungsmethoden und Vorfaktoren im sin’9 Ansatz

Lokale Neigungsmethode Vorfaktor in lokaler Wert fur Wert fur
Neigungsmethode k=14 k=1,0

Einfacher Newton F(x)=2 2 2

Modifizierter Newton F ey 2 &3 1,833 2

Stumpfe Kérper (1) = (c+1)

Tangenten Keil F(k)=kK+1 2,4 2

2 dim. anliegender Stol3

Tangenten Kegel _2Ax+D)(x+7) 2,083 2

rot sym. Anliegender Stol3 ()= (K +3)°

Die folgenden 2 Bilder zeigen einen Vergleich zwischen gemessener und Newton-
scher Druckverteilung. Das erste Bild zeigt die mit dem Staupunktswert normierte
Verteilung an einem quer angestromten Zylinder. Abweichungen treten an schwach
geneigten Oberflachenelementen auf.

Im 2 Fall wurde ein spitzer Kegel mit Anstellung und anliegenden Stol3 gewahlt.
Verglichen wird die Druckverteilung langs des Umfangs an verschiedenen Abstands-
positionen von der Kegelspitze. Auch hier ist eine relativ gute Ubereinstimmung mit

dem Newton-Verfahren und den Messungen zu erkennen.
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Ma,, =22
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0,75 i
Newtonian
theory

0,50 ‘
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Q=

Pressure distribution on a circular cylinder
and Newtonian theory

NEWTONIAN
THEORY

l i

0 30 60 90 120° 150 180"
¢

Druckverteilung Gber den Umfang am angestellten spitztenKegel
Vergleich Messung mit Newton'scher Theorie
McClellan, J. Aero.Sci.18, pp. 641-648, 1951
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3.5.4 Integrale Kraftbeiwerte und Newton’sche Druckverteilung

Bei reibungsfreier Stromung ergeben sich die Kraftbeiwerte aus Integralen der

Druckverteilung Uber die Korperoberflache. Fur den Beiwertvektor C. (c,,c,,c.) im

korperfesten Koordinatensystem gilt:

C —
o Aref

I cpndS

S
Die Flachennormale im Oberflachenelement dS des Koérpers wir durch den Einheits-
vektor n beschrieben.

FUr den lokalen Druckbeiwert gilt nach dem Newtonschen Modell.

cp =k, cos’ 0 ( Flachenelement fixiertes Koordinatensystem)

Hierbei ist A der Winkel zwischen Flachenormale und dem Vektor der Anstromung.
In Vektorschreibweise ergibt sich der lokale Druckbeiwert flr das korperfeste Be-

zugssystem wie folgt:

cp =k, (v i)’ ( Kérperfeste Koordinatensystem) (10)
Hierbei ist v, die x Komponente des Einheitsvektors der Anstromung V/V(vx,v},,vz)

im korperfesten Koordinatensystem Damit ergibt sich fur den Kraftbeiwertvektor
k 2=
Calc,nc,nc.) =Tf;f£<vxn>2nds (11)

Diese Formel zeigt, dass sich die Kraftbeiwerte als Oberflachenintegral von geomet-
rischen Korperdaten und der relativen Lage des Korpers zur Anstrdomung ergeben.
Der eigentliche aerodynamische Ansatz liegt im Newtonfaktor ky und steht vor dem
Integral.

Eine analytische Losung dieses Integrals ist nur fur einfache achsensymmetrische
Korperformen wie Kugel, Zylinder, Kegel und deren Kombination mdglich, die im Fol-
genden kurz behandelt wird. Wir betrachten zunachst den Fall bei Anstellwinkel a.=0.
Dimensionsbetrachtung zeigt, dass das Integral in Gleichung 11 eine Flache ergibt,
die von der Korperform abhangt. Wir definieren den Wert dieses Integrals bei a= 0°
als den Formparameter eines Korpers:

Formparameter Crorm bei Anstellwinkel o = 0: C,,,, = %fj(vxﬁ)zﬁdS (12)
ref %
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Achsensymmetrische Korperklassen
Die betrachteten Korperklassen sind im folgenden Bild zusammengestellt

| l2 d  Basisdurchmesser
d, Nasendurchmesser
6 ny Nasenradius
8  Kegelhalbwinke!
<-—L/ —Of— - == © % Stumpfheit
L LT L.
d 2 sB d
Bezugsfliche Aref =Basisflche
basic elements composed shapes

spherical cup | c——.— cup-cylinder

X
’O——L - d cone - - . -+— cone -cylinder
{ ——s — 14 l 2
t
cylinder d capsute

Achsensymetrische Kérperklassen die mit Newtonschen Druckansatz und

Pike’schen Verfahren Behandelt werden kénnen.

Als Bezugsflache Aes bei der Bestimmung von Crorm Wird die Basisflache des Kor-

pers also 4, = (x/4)d* gewahlt.

Kap3-Seite 8



Aerodynamische Beiwerte bei
CW(a = 00) = CFkN;
c(@=0°=0 ( kein

Formeln fiir den Formparamet

Scheibe

Kugel

Zylindrische Schale
Spitzer Kegel

Spharische Kappe

Kegel mit Nasenradius:

Zylinder (quer angestromt)

Das folgende Bild zeigt den For

D/ry. Die Punkte reprasentieren

Anstellwinkel « = 0°

Auftrieb da Kérper achsensymmetrisch)
er Cr

C, =1

C, =05

C,=0

C, =sin’ 01

1 d
CF :1__(_)2
8 r

N

Cr :(l—l(i)zj(i)2 +sin’ @
8 ry r

N

&

mfaktor einer spharischen Kappe als Funktion von

C,=2/3

Werte der Gemini und Apollokapsel-

0
09 ~ . D -
\ N
08 > |
Crorm CForm: 1-%(_?_) \
07 t—— > AN
06 \
05
0 05 1 15 2
o _ .
N

Fir die behandelten Korperklasse hat Pike hat gezeigt, dass der Auftrieb und Wider-

stand bei Anstellung o in einer universellen Weise mit dem Widerstandsbeiwert

cw(o= 0) und damit mit dem For

den Beziehungen

mparameter Cr verbunden ist. Es gelten die folgen-
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Formeln fiir Widerstand und Auftrieb bei Anstellwinkel

cy = %[2CF —(5C,. —3)sin’ a]cosa

¢, = %N[z(l ~2C,)~(5C, —3)sin’ aJsinar

Gultigkeit: o < amax; ab amax Nimmt benetzte Flache ab.
Steigung der Auftriebskurve bei o =0 °.

Cr <0,5 dca/d a positiv Korper schlank
Ce>05 deca/d a negativ Korper stumpf.

Das folgende Bild zeigt die Auftragung der Widerstands und Auftriebsfunktionen.

1.0
H\CF
0,8

Widerstandsfunktion
Cwl ky

-0,2

-0,4 ) .
Auftriebsfunktion

| ! 1 l | ICA”I(N |
0° 10° 20° 30° 40° 50° 60° 70° 80° 9QQ°
(4 ————

Widerstands und Auftriebsfunktion mit Newton'schen Druckansatz

far achsenymetrische Kérper nach Pike'schen Verfahren.
{ Gliltigkeit: Anstellwinkelbereich mit identisch benefzter Fidche)
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Das nachste Bild zeigt an anhand der Apollo Kapsel die gute Ubereinstimmung zwi-

schen Newtonverfahren und den experimentellen Messungen

Zu beachten ist, dass flr die sehr stumpfe Apollo Kapsel die Unabhangigkeit der

Beiwerte von Ma bereits bei Ma ~ 4 einsetzt.

-
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