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AUFGABENSTELLUNG

Aerodynamische Analyse von Tragfliigelprofilen unter Verwendung experimenteller
und numerischer Methoden

Die aerodynamischen Eigenschaften von Tragfliigelprofilen sind besonders im Hinblick auf die
Entwicklung neuartiger Bauformen von grof3er Relevanz. Diese Arbeit befasst sich mit der Analyse
von grundlegenden stromungmechanischen Eigenschaften von Tragfliigeln mittels experimen-
teller und numerischer Methoden. Dabei sollen die experimentell ermittelten Messwerte einer
Mehrkomponentenwaage mit deutlich detaillierteren experimentellen Analysen des Druckver-
laufes entlang der Tragfliigel abgeglichen werden. Diese werden wiederum mit vergleichbaren
numerischen Ergebnissen kreuzvalidiert, um so eine zuverldssige aber auch zeit- und ressourcen-
schonende Simulationsmethodik zu erarbeiten.

Die Analyse exemplarischer Tragfliigelprofile soll fiir verschiedene Anstromgeschwindigkeiten
und Anstellwinkel erfolgen. Dazu sollen diese in verschiedenen numerischen Programmen simu-
liert werden. Hierbei sollen Erkenntnisse {iber den Druckverlauf sowie {iber die wirkenden Krifte,
wie Widerstandskraft und Auftriebskraft, auf den Tragfliigel gewonnen werden. Validiert werden
sollen die numerischen Untersuchungen durch Vermessung der Tragfliigelprofile im stromungs-
akustischen Windkanal des ISAVE. Zur Erfassung der resultierenden Kréfte ist hier zunéchst die
im ISAVE vorhandene Mehrkomponentenwaage instand zu setzen. Des Weiteren soll eine zusatzli-
che Analyse der Druckverldufe entlang der Tragfliigeloberfldche einen direkten und detaillierten
Vergleich numerischer und experimenteller Ergebnisse erlauben. Die Prototypenerstellung der
Profile mit Druckmesskanilen erfolgt mittels hochgenauer 3D-Druckverfahren.

Ein besonderes Augenmerk der experimentellen als auch numerischen Untersuchungen liegt
auf dem Punkt des Stromungsabrisses. Die hiermit korrespondierende geometrische Position
sowie der dazugehorige Anstellwinkel des Stromungsabrisses soll {iber die Druckmesskanéle im

Tragfliigelmodell lokalisiert und mit der Simulation verglichen werden kénnen.

Unterschrift Erstpriifer:

Unterschrift Zweitpriifer:







ABSTRACT

In this work, the basic aerodynamic characteristics of lift, stall and drag (with a focus on lift and
stall) are simulated on a NACA 0012 (blunt trailing edge) using Ansys CFX (with the SST model)
and Xfoil and determined experimentally on a wind tunnel. In the open-jet of the wind tunnel,
the lift of a prototype with a chord length of 15 cm, winglets and pressure measurement points,
is determined globally via a wind tunnel balance in the measurement section and locally via
pressure measurement points on the surface of the airfoil. The results of the numerical methods
are cross-validated with the experimental results and with those from a literature study on NACA
0012. Reynolds numbers of approximately 200 000 and 500 000 combined with t angles of attack
up to +20° are considered.

Especially the comparison of the results of the lift, determined with the wind tunnel balance
and the measuring method over a discrete distribution of the pressure measuring points, is of
interest. This allows to determine the lift in open jets, where a measurement with a balance is
out of question. In addition, for profiles with changing cross-sections, the pressure distribution
in the respective cross-section can be observed and evaluated. The pressure distribution also
provides information about the stall. The determination of the lift via the pressure distribution is

susceptible to the distribution of the measuring points on the airfoil and discretization method.

KURZFASSUNG

In dieser Arbeit werden die grundlegenden aerodynamischen Eigenschaften Auftrieb, Strémungs-
abriss und Widerstand (mit Fokus auf dem Auftrieb und Strdmungsabriss) an einem NACA 0012
(stumpfe Hinterkante) mittels Ansys CFX (mit dem SST-Modell) und Xfoil simuliert und expe-
rimentell an einem Windkanal bestimmt. Im Freistrahl des Windkanals wird der Auftrieb eines
Prototypen mit einer Sehnenldnge von 15 cm, seitlichen Winglets und Druckmessstellen , {iber
eine Windkanalwaage in der Messstrecke global und iiber Druckmessstellen an der Oberflache
des Tragfliigels lokal bestimmt. Die Ergebnisse der numerischen Methoden werden mit den expe-
rimentellen Ergebnissen und mit denen aus einer Literaturstudie zum NACA 0012 kreuzvalidiert.
Es werden dabei Reynoldszahlen von ca. 200000 und 500 000 bei Anstellwinkeln bis zu +20°
betrachtet.

Insbesondere der Vergleich der mit der Windkanalwaage und dem Messverfahren {iber eine dis-
krete Verteilung der Druckmesspunkte ermittelten Ergebnisse des Auftriebs ist von Interesse. Dies
erlaubt es, den Auftrieb in Freistrahlen zu bestimmen, an denen eine Messung mit einer Waage
nicht in Frage kommt. Zudem kann bei Profilen mit sich verdinderndem Querschnitt der Druckver-
lauf im jeweiligen Querschnitt betrachtet und ausgewertet werden. Der Druckverlauf gibt zudem
Auskunft tiber den Strémungsabriss. Die Bestimmung des Auftriebs {iber den Druckverlauf ist

anfillig auf die Verteilung der Messstellen am Tragfliigel und die Wahl der Art der Diskretisierung.
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1. MOTIVATION UND ZIEL DER ARBEIT

Tragfliigelprofile in allen moglichen Formen sind in Ventilatoren, Windkraftanlagen, Turbinen
und vielem mehr verbaut. Jeder Verwendungszweck hat verschiedene Anforderungen an Eigen-
schaften wie Auftrieb, Widerstand, aber auch den emittierten Schal. Durch die unterschiedlichen
Anforderungen, je nach Verwendungszweck, werden fiir die jeweiligen Anwendungsgebiete un-
terschiedliche Profile verwendet. Bei Segelflugzeugen ist es beispielsweise wichtig, dass diese
bei geringen Geschwindigkeiten einen hohen Auftrieb erzeugen. Ventilatoren dagegen sollten,
neben ihrer Hauptaufgabe, einen Volumenstrom, bzw. eine Druckerh6hung zu erzeugen, auch
moglichst leise sein. Auch die Eigenschaft, ab welchem Winkel und bei welcher Geschwindigkeit

die Stromung an einem Tragfliigel abreif3t, ist in einigen Anwendungen von Interesse.

Um die aerodynamischen und akustischen Eigenschaften von Ventilatoren, Turbinen u. v.m. zu
verbessern, kénnen neuartige Bauformen entwickelt und entworfen werden. Die Eigenschaften
neuartiger Tragfliigel miissen anschlieSend quantifiziert werden. Dafiir konnen die Tragfliigel si-
muliert werden. AnschlieBend miissen die simulierten Werte in experimentellen Untersuchungen
an Prototypen validiert werden. Wenn der Querschnitt des neuen Tragfliigels sich iiber die Breite
andert, wie es bei Tragfliigelprofilen mit gezackten Vorder- oder Hinterkanten (Leading / Trailing
Edge Serrations) der Fall ist, ist nicht nur der Auftrieb des gesamten Tragfliigels von Interesse,
sondern auch, wie sich dieser und andere Eigenschaften iiber die Breite des Tragfliigels verhalten
bzw. verteilen.

Die Bestimmung des Auftriebes iiber den Druckverlauf bietet eine Moglichkeit, diesen iiber den
Querschnitt zu bestimmen. Ein solcher Prototyp kann in 3D-Druckern angefertigt werden. Die Be-
stimmung des Auftriebs tiber Druckmessbohrungen hat den Vorteil, dass das dafiir benotigte Mess-
equipment wenig Platz benotigt und auch beispielsweise in reflexionsarmen Rdumen aufgebaut
werden kann, da es die akustischen Messungen kaum beeintrachtigt. So konnen aerodynamische
und akustische Messungen zeitgleich durchgefiihrt werden. Mithilfe von Druckmessstellen und

Mikrofonarrays kénnen aerodynamische und akustische Zusammenhénge hergestellt werden.

Eine Messmethode zur Bestimmung des Auftriebs tiber den Druckverlauf wird daher in dieser
Arbeit mit einer Windkanal-Waage, Literaturwerten und verschiedenen Simulationen validiert. Es
wird ein Tragfliigelprofil (NACA 0012) vermessen, iiber das viel bekannt ist, da der Fokus auf der
Validierung der Messmethode liegt. Simuliert und experementiert wird fiir Reynoldszahlen von
ca. 200 000 und 500 000, was Stromungsgeschwindigkeiten von ca. 20 m/s und 50 m/s entspricht.

Dies liegt im Bereich von typischen Umfanggeschwindigkeiten in Ventilatoren.



2. THEORETISCHE GRUNDLAGEN

Die theoretischen Grundlagen, die fiir das Grundverstidndnis dieser Arbeit essenziell sind, werden
im folgenden Kapitel dargelegt. Darunter fallen stromungsmechanische Grundlagen, Grundlagen
bei der Betrachtung von Tragfliigelprofilen und Grundlagen der numerischen Stromungssimulati-

on.

2.1. Stromungsmechanische Grundlagen

Die stromungsmechanischen Grundlagen wie die Bernoulli’sche Gleichung, die Reynolds-Zahl
und die Ahnlichkeitslehre werden kurz erldutert. Zudem werden die Begriffe Grenzschicht und

Abldsung mit deren physikalischen Eigenschaften dargelegt.

2.1.1. Bernoulli’sche Gleichung

Die Bernoulli'sche Gleichung (Glg.|1) bietet die Moglichkeit der energetischen Bilanzierung zweier
Punkte auf einer Stromlinie zur selben Zeit. Sie wird mithilfe der Euler'schen Bewegungsgleichung

durch Integration entlang einer Stromlinie hergeleitet.

2

2

0 cc-c _
fa—ids+ 2T gz + 2P
1

> 0 (1)

Hierbei sind die Indizes 1 und 2 sowie die Integrationsgrenzen Punkte auf der Stromlinie.

Die Giiltigkeit der Bernoulli’schen Gleichung in dieser Form beschrénkt sich auf:
* stationdre und instationdre Stromungen
¢ inkompressible Fluide
* reibungsfreie Fluide
* das Schwerefeld (der Erde)
* eine Stromlinie zwischen zwei Punkten zur selben Zeit

Die jeweiligen Terme haben die Dimension einer massenspezifischen Energie [m?/s?] und kénnen

wie folgt interpretiert werden:

J; 12 %d s spezifische Beschleunigungsarbeit

2_ 2
c5—cy

5 Anderung der spezifischen kinetischen Energie

g(zy—z;) Anderung der spezifischen potentiellen Energie

—m;pl Anderung der spezifischen Druckenergie

Die Bernoulli’sche Gleichung ist demzufolge eine Energiebilanz der mechanischen Energie und
darf nicht mit der Energiebilanz, dem ersten Hauptsatz der Thermodynamik, verwechselt werden.

Da die Bernoulli'sche Gleichung aus der Impulserhaltung hergeleitet wird, enthéilt sie nicht alle

2



thermodynamischen Zustandsgrof3en; beispielsweise fehlen die Temperatulﬂ die Entropie oder
die Enthalpie. [25] [38]

2.1.2. Kontinuititsgleichung

Die Kontinuitdtsgleichung (Glg. |2) ist die Bilanzgleichung fiir die Masse. Sie besagt, dass in einer
stationidren StromréhreE] die Masse konstant bleibt. [25] [32]
Im mittleren Teil der Gleichung[2] werden zwei Bereiche (genauer: Ebenen oder Flidchen) einer

Stromrohre miteinander verglichen.

m=Ay-c1-01=A2-C2- 02 =const. 2)

Bei inkompressiblen Fluiden ist die Dichte p konstant und kann herausgekiirzt werden. Damit

wird aus einem konstanten Massenstrom 7 ein konstanter Volumenstrom V.

2.1.3. Reynolds-Zahl

Die Reynolds-Zahl Re ist ein wichtiges MaR fiir den Einfluss der Viskositit auf stromungsmechani-
sche Effekte. Mit der Reynolds-Zahl sind beispielsweise Abschdtzungen dariiber moglich, ob eine
Stromung laminar oder turbulent vorliegt oder, ob die Annahme der Reibungsfreiheit (Re — c0)
getroffen werden kann. [25] [38]

Die Reynolds-Zahl ergibt sich aus der Anstromgeschwindigkeit c,, der charakteristischen Linge

L, der Dichte p des Fluids und der dynamischen Viskositit n:

_Co'L-p  Cx-L
= . ==

Die kinematische Viskositidt v ist der Quotient aus der dynamischen Viskositit 7 und der Dichte p.

Re 3)

Ab einer kritischen Reynolds-Zahl Rey,i schl’cigﬂ eine laminare Stromung in eine turbulente um.
Fiir unterschiedliche geometrische Gegebenheiten ist die kritische Reynolds-Zahl verschieden.
So betrégt sie beispielsweise bei einer Rohrstromung ca. 2300 und bei einer lingsangestromten
Platte ca. 3.2:10°. [25] [32]

Die charakteristische Lange L ist von der Form des betrachteten Korpers abhingig. Bei einer Kugel,
einem senkrecht zur Stromung umstromten Zylinder oder einem Rohr ist dies der Durchmesser.
Die charakteristische Lange eines Tragfliigels ist die Sehnenldnge xs. Bei einer ldngsangestromten
ebenen Platte wird die Laufldnge als charakteristische Lange eingesetzt, wodurch sich verschie-
dene Reynoldszahlen bei unterschiedlichen Lauflingen ergeben. So ist die Stromung an der
Vorderkante immer laminar und kann dann bei zunehmender Laufldange umschlagen. [15] [19]
(23] [32]

1Es sei angemerkt, dass die Temperatur zur Dichtebestimmung des Fluids herangezogen werden kann und in diesen
Fillen Einfluss nimmt.

2Die Stromlinien einer stationiren Stromung, die eine geschlossene Kurve durchstreifen, nennt man eine Stromréhre.
[32] S. 4

3Bzw. umschlagen kann: bei besonders storungsfreier AuBenstrémung und/oder besonderer experimenteller Sorgfalt
kann dafiir gesorgt werden, dass eine Stromung erst bei zum Teil viel héheren Reynolds-Zahlen von laminar in
turbulent umschlagt. [25] [32]



2.1.4. Ahnlichkeitslehre

Die Ahnlichkeitslehre beschreibt, wie und welche Eigenschaften sich von Modellen anderer GréRe
auf die Hauptausfiihrung iibertragen lassen. Hierbei spielt die Reynolds-Zahl eine wichtige Rolle;
wenn die Reynolds-Zahl gleich ist, ist die Wahl des Fluids, der ModellgréRe und der Stromungsge-
schwindigkeit frei. Dies wird auch Reynoldsdhnlichkeit genannt. [25] [31]

Wenn die Grof3e fiir ein Modell angepasst wird, so wird die charakteristische Lange L in Glei-
chung[3|gedndert. Also miissen die Anstromgeschwindigkeit c,, und/oder das Fluid mit dessen
Eigenschaften Dichte p und Viskositét n gedndert werden, damit die Reynolds-Zahl gleich bleibt.
Bei verdndertem ModellmaRstab lassen sich somit die Grolen Stromungsgeschwindigkeit ¢, Volu-
menstrom V, Druck p, Kraft F, Moment M, Leistung P und Drehzahl n auf die Hauptausfiithrung
iibertragen. Bei Mach-Zahlen (s. Kap. Ma 2 0.3 muss zusitzlich auf eine Gleichheit der
Mach-Zahl geachtet werden. [25] [31]

2.1.5. Mach-Zahl

Die Mach-Zahl Ma beschreibt das Verhéltnis von Strémungsgeschwindigkeit ¢ zur Schallgeschwin-
digkeit a. Die Schallgeschwindigkeit ist vor allem vom Medium, der Dichte und der Temperatur
abhingig. Die Mach-Zahl dient unter anderem zur Einschitzung der Kompressibilitdt und ist in
Gleichung[4]definiert. [2] [38]

Ma=: @)

a

Die Kompressibilitdt des Mediums kann in erster Ndherung als inkompressibel angenommen
werden, wenn die relative Dichtednderung kleiner als 5% ist (Abschétzung in Gleichung[5). Daraus

folgt fiir Mach-Zahlen bis 0.3, dass diese als inkompressibel angendhrt werden kdnnen. [2]

A
Md® ~ ?‘9 <0.05 )

DN | =

2.1.6. Grenzschicht

Wird ein Korper von einem Fluid umstréomt, so sind die Schichten des Fluids, die dem Koérper sehr
nah sind, von besonderem Interesse. Im wandnahen Bereich tritt der Kérper mit dem bewegten
Fluid in Wechselwirkung, wodurch die erste Fluidschicht an der Wand haftet. Durch diese Haftbe-
dingung an der Wand herrscht dort eine Geschwindigkeit von 0 m/s und die entstehende Reibung
zwischen unterschiedlich schnellen Fluidschichten spielt eine wesentliche Rolle. Da in diesen
Schichten die Wechselwirkungen zwischen Kérper und Fluid (und Fluid und Korper) stattfindet,
hat diese sogenannte Grenzschicht einen starken Einfluss auf diverse physikalische Vorgiange.
Einen klaren Ubergang von Grenzschichtstromung zur Auenstromung gibt es nicht, es ist ein
stetiger Ubergang. Da der Grenzschicht aber eine besondere Bedeutung zukommt, gibt es diverse
Definitionen der Grenzschichtdicke, die je nach Anwendung zum Einsatz kommen. Hier wird eine
weit verbreitete Definition {iber die Geschwindigkeit verwendet: dort wo die Geschwindigkeit 99%
der Aullengeschwindigkeit erreicht, ist die Grenze zwischen Grenzschicht und Aufenstrémung.
Dies wird Grenzschichtdicke dg99 oder einfach 6 genannt und hat die Dimension einer Linge. Die

Festlegung auf 99% ist willkiirlich, hat sich aber als praktikabel erwiesen. [15] [32]
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In Abbildung[l]ist die Entstehung einer Grenzschicht am Beispiel einer lings angestromten Platte
zu sehen. Sobald die Strémung auf die Platte trifft, bildet sich aufgrund der Wandhaftungsbedin-
gung ein Geschwindigkeitsgefille bzw. Schergefille zwischen der Strémung in Wandn#dhe und
der unbeeinflussten freien Strémung aus. Durch Reibung und Impulsaustausch gleichen sich die
Geschwindigkeitsunterschiede zwischen den Schichten immer weiter an, was zu einer immer

dicker werdenden Grenzschicht entlang der Platte fiihrt. [32]

Grenzschicht &
(Dicke stark bertrieben)

Y
- |

—_— C

— 0 = P,D/,D’—;D——
- = ’D:D‘) { D O ©
—— B NG AclcEcH
B c /

. X, \ )

e, {am. Unterschicht

p fl Grenzschicht 1 Grenzschicht

nsrrom- = laminar turbulent
geschwindigkeit Umschlagbereich

Abbildung 1: Ausbildung einer laminaren und turbulenten Grenzschicht am Beispiel einer langs-
angestromten Platte. An der Vorderkante der Platte ist der Staupunkt, es folgt die
laminare Grenzschicht, die ab einer Laufldnge x, in den Umschlagbereich iibergeht.
Ab diesem Punkt bildet sich die turbulente Grenzschicht aus. Im wandnahen Bereich
einer turbulenten Grenzschicht ist die laminare (oder auch viskose) Unterschicht, in
der die Einfliisse der Reibung bzw. der Viskositét tiberwiegen. Quelle: [32] S. 191

Die Grenzschicht ist am Anfang immer laminar, auch wenn die Aullenstromung ein hohes Mal3
an Turbulenz mit sich fiihrt. Dies ist auf den Einfluss der Reibung bzw. Viskositdt in Wandnidhe
zuriickzufiihren. Ab einem gewissen Punkt x, kann die laminare Grenzschicht iiber einen Um-
schlagbereich in eine turbulente Grenzschicht umschlagen. Eine turbulente Grenzschicht besitzt
immer eine laminare Unterschicht (auch viskose Unterschicht genannt), in der die Einfliisse der
Reibung bzw. der Viskositdt iiberwiegen. [26] [31] [32]

Wie in Abbildung |1| dargestellt, ist die anschlieBende turbulente Grenzschicht dicker als die
laminare Grenzschicht. Die Geschwindigkeit erreicht also erst bei einem grofferen Wandabstand
99% der Geschwindigkeit der AuBenstromung. Trotzdem ist der Geschwindigkeitsgradient in
Wandnéhe bei der turbulenten Grenzschicht grofier, damit sind die Anteile von Schubspannung
und Reibung hoher. [26] [32]

2.1.7. Stromungsablésung

Mit dem Auftreffen auf einen Korper wird das Fluid verdrangt, dadurch verdichten sich wandnah
die Stromlinien (somit steigt die Geschwindigkeit ¢, nach Kontinuitédtsgesetz) und der Druck p
in der Stromung sinkt (geméR der Bernoulli-Gleichung|I). Dies ist in Abbildung[2|mit dem dazu-
gehorigen Diagramm zu sehen. In Gebieten eines positiven Druckgradienten (steigender Druck,
in Abbildung[2lab dem Punkt G) in Stromungsrichtung an der Wand, sinkt die Geschwindigkeit
(aufrgrund sich aufweitender Stromlinien nach Kontinuitidtsgesetz). Wenn die Geschwindigkeits-

dnderung senkrecht zum umstrémten Kérper du/0n an der Wand null betragt, 16st die Strémung
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ab. Dieser Zusammenhang ist in Gleichung|6|zu sehen. In Abbildung[2]ist dies am Punkt A der
Fall. Ab diesem Punkt beginnen Riickstromungen und der sogenannte Tot- oder Wirbelraum.
Totrdume sind durchsetzt mit Wirbeln und verursachen sehr grof3e Stromungsverluste. Wenn
sich die Grenzschicht vom umstromten Kérper ablost, 16st sich dadurch die ganze Stromung vom
Korper ab. [15] [31]

Stromlinien-Verdichtung Stromlinien-Verdunnung »
(Beschleunigung) " (Verzogerung) / ”
n
n ]/ I/ / / / 7
—~F VANV AN,

Grenzschicht

A wP
Totraum WP
L] Q p
=~ Xx
o W
x 2
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2 c
= . ..
S Rickstromung
8
weg § —
B v
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Abbildung 2: Entstehung von Ablosungen am Beispiel einer gekriimmten Oberfliche mit der
Verteilung der Geschwindigkeit ¢ und des Drucks p entlang der Oberfldche. Quelle:
[31) S. 101

Der Ablosepunkt ist definiert durch die Formeln in Gleichung[6] Wenn die Schubspannung an der
Wand 7w = 0 ist bzw. die Geschwindigkeitsdnderung an der Wand ou/dn = 0 ist:

ou =0 Tw =1 ou =0 (6)
on|wy on|w

Die Ablésung beginnt ab dem Ablésepunkt stromabwirts bei Geschwindigkeitsdanderungen an
der Wand von du/dn < 0. An Stellen, an denen Abldsung herrscht, bewegt sich die wandnéchs-
te Schicht entgegen der Anstromung. Ablosungen kdonnen nur bei positivem Druckgradienten
auftreten. [38]

Turbulente Stromungen haben einen hoheren Austausch mit anliegenden Stromlinien und haften
daher ldnger an der Oberfldche. Dadurch werden den wandnahen Schichten (Grenzschicht) von
den dulleren Schichten (Kernstromung) kinetische Energie zugefiihrt. [15]

Die Strémungsablosung an einem Tragfliigelprofil wird in Kapitel 2.2.7]beschreiben.



2.2. Tragfliigelprofile, Auftrieb und Beiwerte

Tragfliigelprofile sind Querschnitte durch einen Tragfliigel. Sie bestehen aus einer Ober- und
einer Unterseite, auch Saug- oder Druckseite genannt. Die Sehne ist die direkte Verbindung von
der Vorder- zur Hinterkante und ist eine wichtige Bezugslinie. Die Skelettlinie hat immer den
gleichen Abstand zur Ober- und Unterseite (vgl. Abbildung[3). Damit liegt die Skelettlinie bei
einem symmetrischen Profil wie dem NACA 0012 auf der Sehne. Um alle wichtigen geometrischen
Bezeichnungen anschaulich darzustellen, ist in Abbildung[3|kein symmetrisches Profil dargestellt.
2]

Fp
— Oberseite
F, F — Unterseite
- -- Skelettlinie

N

Coo

/

Abbildung 3: Geometrische Bezeichnungen am Profil. In Anlehnung an: [32] S. 295, 296

Dabei sind:

¢ unbeeinflusste/freie Anstromung
d Profildicke: Dicke an der dicksten Stelle
F resultierende Kraft auf das Profil (angreifend am Druckpunkt DP)
F;, Auftriebskraft, Kraft normal zur freien Anstrémung ¢
Fp Stromungswiderstand, Kraft parallel mit gleicher Orientierung zur freien Anstrémung ¢,
f Wolbungshohe: Hochster Abstand von Skelettlinie zu Sehne
x4 Dickenriicklage: Stelle der dicksten Stelle, gemessen auf der Sehne
x¢ Wolbungsriicklage: Stelle der hochsten Wolbungshohe, gemessen auf der Sehne
xs Sehnenlinge

a Anstellwinkel, Winkel zwischen Sehne und freier Anstrémung ¢
(11 (2] [32]

Eine weitere wichtige GroR3e eines Tragfliigels ist seine Breite b. Aus dieser und der Sehnenlidnge
xs kann dann die Fliigelgrundrissfliche A berechnet werden (Gleichung[7), die Bezugsflache fiir
den Auftriebs- und Widerstandsbeiwert fiir Tragfliigel ist (siehe Kapitel[2.2.2}[2.2.4).

A:xs'b (7)



2.2.1. NACA-Profile

Tragfliigelprofile der NACA-Reihe zeichnen sich durch eine Zahlenfolge aus, die die geometrische
Form des Profils beschreibt. Hier wird sich auf die vierstellige Systematik aus dem Jahre 1933
bezogen. Die Profilserien wurden spéter weiterentwickelt und verfeinert. 1]

Bei der vierziffrigen Bezeichnung haben die Ziffern folgende Bedeutung fiir die Geometrie des

Tragfliigelprofils:
1. Ziffer: Wolbungshohe f in Prozent der Sehnenlidnge x;
2. Ziffer: Wolbungsriicklage x ¢ in Zehnteln der Sehnenlénge x

3. und 4. Ziffer: Profildicke d in Prozent der Sehnenlidnge x;

Die Dickenriicklage x; liegt bei allen vierstelligen NACA-Profilen bei 30% der Sehnenlédnge x;. [1]
Bei symmetrischen Profilen wie dem NACA 0012 ist die Wolbungshohe und -riicklage 0.

2.2.2. Auftrieb und Auftriebsbeiwert

Der Auftrieb (Auftriebskraft) kann mit dem Druckunterschied zwischen Ober- und Unterseite auf
einen Kérper beschrieben und berechnet werden. Voraussetzung ist, dass die Stromung dem Profil
folgt (Coanda-Effekt). Es muss also zumindest eine geringe Reibung vorliegen. Bei abgeltster
Stromung nimmt die Auftriebskraft stark ab. Der Auftriebsbeiwert cy ist eine dimensionslose
Kennzahl, die Aufschluss dariiber gibt, wie gro8 der Auftrieb eines Korpers in einer Strémung ist.
Zur Berechnung des Auftriebsbeiwertes ¢ wird die Auftriebskraft F; benétigt. [2] [14]

Die Auftriebskraft F, lasst sich tiber den dynamischen Druck pgy, multipliziert mit der Auftriebs-
bezugsflache A; und dem Faktor des Auftriebsbeiwertes c; bestimmen. Dieser Zusammenhang
wird in Gleichung[9|gezeigt. Der dynamische Druck, auch Staudruck genannt, wird in Gleichung|8}
definiert. Die Bezugsfliche A ist fiir Tragfliigelprofile die Fliigelgrundrissfldche A (Glg.[7). [25]

2

0 Cxo
8
2 (8)

Pdyn =

Fr
Fr=cL-pagym-AL & cL= 9)

- Pdyn - AL
Aus Gleichung[9 kann mit bekannter Auftriebskraft, Dichte, Anstrémgeschwindigkeit und Be-
zugsfldche der Auftriebsbeiwert c; bestimmt werden. Dafiir kann die Auftriebskraft F; {iber eine
Waage oder auch, wie im Folgenden beschrieben, tiber die Druckverteilung auf der Oberfldche
des Korpers bestimmt werden (s. Glg.[10).

Das Oberflachenelement dO kann als senkrecht zur Strdémung angenommen werden, wenn die
Winkel zur Anstrémungsrichtung klein sind (s. Anhang[B). Deshalb kann das Oberflichenelement
dO in das Produkt von der Profilbreite b und dem Streckenelement dx aufgeteilt werden. Damit
ist dx immer parallel zur Anstromungsrichtung und ist nicht notwendigerweise ein Stiick entlang
der Sehne x;. [2]

HK
FL=f(pu—po)dO=b-f(pu—po)dx (10)
O VK



In Abbildung[4]sind die verwendeten Bezeichnungen aus Gleichung|[10]skizziert. Das Profil wird
durch die Vorder- und Hinterkante in Ober- und Unterseite geteilt. Der Druck auf der Oberseite
(auch Saugseite) wird mit p, bezeichnet und der auf der Unterseite (auch Druckseite) mit p,,. Wie
aus Gleichung[10]zu entnehmen ist, tragt ein Sog auf der Oberseite und ein (positiver) Druck auf

der Unterseite zu einer positiven Auftriebskraft Fy, bei.

i)
: p

o

Co : : HK
P :

Abbildung 4: Bezeichnungen am Tragfliigel zur Berechnung des Auftriebs mithilfe der Druckver-
teilung. In Anlehnung an: [2] S. 84

Fiir die Berechnung des Auftriebs wird ein unendlich breiter Tragfliigel angenommen. In der
Realitdt geschieht ein Druckausgleich der Saug- und Druckseite iiber die seitlichen Rander des
Tragfliigels, der den Auftrieb vermindert. Durch das so entstehende Wirbelpaar entsteht ein
zusitzlicher Druckwiderstand, der auch induzierter Widerstand genannt wird. Um diesen Druck-
ausgleich zu verhindern beziehungsweise zu verringern, kénnen beispielsweise Winglets (bei
Experimenten) an den Seiten eines Tragfliigels angebracht werden. In Simulationen kénnen Sym-
metriebedingungen gesetzt werden, um einen unendlich breiten Tragfliigel zu simulieren. [30]
(31]

2.2.3. Auftriebsbeiwerte nach Potentialtheorie

Als Ndherung fiir kleine Anstellwinkel bis 5° kann fiir die ebene Platte und fiir symmetrische
Tragfliigel eine Losung aus der (reibungsfreien) Potentialtheorie herangezogen werden. Demnach
kann die Gleichung|[11|zur Bestimmung des Auftriebsbeiwertes genutzt werden. Dabei ist a der

Anstellwinkel im BogenmaR. [32]

cL=2m-« (11)



2.2.4. Widerstandsbeiwert und Strémungswiderstand

Der Widerstandsbeiwert cp ist eine dimensionslose Kennzahl, die Aufschluss dariiber gibt, wie
grol$ der Widerstand eines Korpers in einer Stromung ist. Zur Berechnung des Widerstandsbeiwer-
tes c¢p wird die Widerstandskraft Fp benotigt. Der Stromungswiderstand Fp ist die resultierende
Kraft parallel zur freien Strémung c., auf einen Kérper, die durch eine Stromung verursacht wird.

Sie ldsst sich unterteilen in den Reibungswiderstand Fr und den Druckwiderstand Fp. [32]

Die Summe aus dem Druckwiderstand Fp und dem Reibungswiderstand Fg ergibt den Strémungs-
widerstand Fp (vgl. Glg.[12). Dabei ist der Druckwiderstand Fp das Integral iiber den Druck p auf
die Oberfldche O des Korpers parallel zur Stromung c¢,. Dieser Zusammenhang wird in Gleichung
[13|beschrieben. Der Reibungswiderstand ist das Integral iber die Schubspannung 7 auf die Ober-
fliche des Korpers senkrecht zur freien Stromung. Dieser Zusammenhang wird in Gleichung|[14]
beschrieben. 2] [25] [32]

Fp=Fr+Fp (12)

Fp :fp-cos(q))-dO (13)
0

Fgr :fr-sin((p) -dO (14)
0

Wenn der auf die Stromungsrichtung projizierte Anteil von Druck bzw. Schubspannung parallel 1|
zur Stromung ist, ist der Beitrag zur Widerstandskraft positiv, wenn der Anteil antiparallel 1| ist, ist
der Beitrag zur Widerstandskraft negativ.

Bei dem Druckanteil l4sst sich sagen, dass der Anteil (Normalenvektor negativ) auf die Vorderseite
(der Stromung zugewandt) den Druckwiderstand Fp erhoht und der Anteil (Normalenvektor
negativ) auf die Kehrseite (der Stromung abgewandt) den Druckwiderstand Fp senkt. Dabei ist
die Vorderseite definiert als der Teil, dessen Oberflichennormale mit der freien Strémung c., ein
negatives Skalarprodukt bildet und die Oberflichennormale der Kehrseite bildet ein positives
Skalarprodukt mit der freien Stromung cs (vgl. Abb.[5).

Der Stromungswiderstand Fp ldsst sich auch tiber den dynamischen Druck pgy, (Glg.|8) mul-
tipliziert mit der Widerstandsbezugsfliche Ap und dem Faktor des Widerstandsbeiwertes cp
bestimmen. Dieser Zusammenhang ist in Gleichung[15]gezeigt. Die Widerstandsbezugsfliche
Ap ist fiir stumpfe Korper die Schattenflache (auch Projektionsflache) des Korpers, fiir schlanke
Korper wie Tragfliigelprofile ist die Bezugsflache die Fliigelgrundrissflache (Glg.[7). [32)

Fp=c¢p-piayjn-Ap & D (15)
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Vorderseite Kehrseite

Abbildung 5: Schubspannung 7 und Druck p auf ein Oberflichenelement dO auf einem Koérper
in einer Stromung mit der Stromungsgeschwindgkeit co. In Anlehnung an: [32] S. 258, [2]
S. 252

2.2.5. Druckbeiwert

Der Druckbeiwert ¢, gibt Aufschluss iiber die Anteile von statischem Druck und dynamischen
Druck an einem bestimmten Punkt, beispielsweise auf der Oberfldche eines Tragfliigels. Genauer
gesagt, wird der Druckunterschied an der Oberfliche zum Referenzdruck (hdufig Umgebungs-
druck) mit dem dynamischen Druck dividiert. In der Praxis werden oftmals direkt die Differenz-

driicke gemessen.

— A
Cp=w_ P (16)

Pdyn Pdyn

Dabei sind p der (statische) Druck an einem bestimmten Punkt und p, der unbeeinflusste
statische Druck (Umgebungsdruck). Am Staupunkt hat sich der gesamte dynamische Druck in
statischen Druck umgewandelt und es ergibt sich somit ein c,-Wert von 1. An allen anderen
Punkten ergibt sich ein Wert von kleiner 1. [32]

In Abbildung[i]ist der Druckbeiwert c¢;, iber den Anteil an der Sehnenlinge x/xs aufgetragen. Auf
der Oberseite trégt ein negativer Druckbeiwert ¢, zum Auftrieb bei und auf der Unterseite ein

positiver.

Anmerkung: Der dynamische Druck ist von der Dimension her ein Druck, jedoch ist es eine Grofle,
die nur unter bestimmten Umstédnden in (statischen) Druck umgewandelt werden kann. |34]
Auch H. Schlichting hat in seinen Werken [2], [3] den dynamischen Druck aus diesem Grund nicht

mit p sondern mit g bezeichnet.
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Abbildung 6: Beispielhafte Druckverteilung an einem symmetrischen Tragfliigel bei einem kleinen
Anstellwinkel tiber eine normierte Sehne. Die rote Kurve ist der Druckbeiwertverlauf
auf der Oberseite (auch Saugseite). Die blaue Kurve ist der Druckbeiwertverlauf
an der Unterseite (auch Druckseite). Der Staupunkt c,=1 ist auf der Unterseite des
Tragfliigels; der Anstellwinkel ist positiv.

2.2.6. Polarendiagramm

Eine wichtige Darstellung von aerodynamischen Messwerten eines Tragfliigelprofils ist das Pola-
rendiagramm (auch kurz Polardiagramm). Dafiir wird der Auftriebsbeiwert c;, tiber den Wider-
standsbeiwert cp fiir unterschiedliche Anstellwinkel a aufgetragen. [30]

Ein beispielhaftes Polardiagramm nach Lilienthal ist in Abbildung|7|dargestellt. Der optimale Wi-

derstandsbeiwert cp op; und Auftriebsbeiwert ¢y, o, wird bei minimalem Gleitwinkel y,, erreicht.
(31]

A
C
L Omax
CLmax"—— ——— =
«Vopt
a
CL,opt +—
|
|
|
|
| |
|
0 L ! AY >
I C
CD,opt b
Cp,min

Abbildung 7: Polarendiagramm nach Lilienthal. In Anlehnung an: |26] S. 192.

12



Der Gleitwinkel y und die Gleitzahl ¢ sind in Gleichung[17] definiert. Der Gleitwinkel y ist der
Winkel zwischen Bewegungsrichtung und Horizont, unter dem ein Profil (oder Flugzeug) ohne
Schub, Thermik oder Aufwind zu Boden gleitet. Die Gleitzahl ¢ ist der Tangens dieses Winkels,
demnach bedeutet die Gleitzahl € = 1/10, dass bei 1 km Hohenverlust 10 km weit gegeleitet werden
kann. [31]
cp Fp

tan(y) =e= o = A (17)
In einem aufgeldsten Polardiagramm werden die Kennwerte tiber den Anstellwinkel a aufgetragen.
Dabei kann die Skalierung der y-Achse fiir die verschiedenen Kennwerte variieren. Ein solches
aufgeldstes Polardiagramm mit den Kennwerten Auftriebsbeiwert ¢y, Widerstandsbeiwert cp und
der Gleitzahl ¢ ist in Abbildung|8| dargestellt. Es hat den Vorteil, dass die Kennwerte fiir einen
bestimmten Anstellwinkel @ schnell abgelesen werden kénnen. Der maximale Wirkungsgrad
befindet sich beim Minimum der Gleitzahl €. [31]

c, =f(a)? maximaler Auftrieb

cp = f(a)
e =f(a)

Strémungs-
abriss

R

Strémungs-
abriss

maximaler Abtrieb

Abbildung 8: Beispielhaftes aufgeldstes Polarendiagramm; Auftriebsbeiwert ¢y, Widerstandsbei-
wert ¢p und Gleitzahl € aufgetragen gegen den Anstellwinkel a. Dabei wird hdufig
eine unterschiedliche Skalierung auf der y-Achse fiir die einzelnen Werte gewahlt.

2.2.7. Stromungsablésung an einem Tragfliigelprofil

Die Ablosung hat bei Tragfliigelprofilen einen groBen Einfluss auf den Auftrieb und den Wider-
stand des Profils. Bei kleineren Anstellwinkeln « liegt die Stromung bei Tragfliigeln auf Ober- und
Unterseite an (s. Abb.[9]links) und es kann als Naherung eine reibungslose Stromung angenommen
werden. Bei groBeren Anstellwinkeln (s. Abb. @] rechts) entsteht auf der Saugseite Ablésegefahr,
da dort der Druckanstieg groBer wird (vgl. Abb.[2). Zudem sinkt die Stromungsgeschwindigkeit ¢
aufgrund des Kontinuititsgesetztes, da sich die Stromréhre stromab des Tragfliigels aufweitet. Bei
steigendem Anstellwinkel weitet sich die Stromréhre schneller auf und damit hat die Geschwin-
digkeit nach einer kiirzeren Distanz (ab der VK) einen niedrigeren Wert erreicht. Dadurch wandert
der Ablosepunkt bei ansteigendem Winkel zur Vorderkante. Ist die Strémung abgelost, steigt der

Stromungswiderstand und der Auftrieb nimmt ab. [2]
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2. THEORETISCHE GRUNDLAGEN AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN

Um Ablésungen zu verzdgern oder zu verhindern kann auf die Grenzschicht (vgl. Kap.[2.1.6) Ein-
fluss genommen werden. Wenn die Grenzschicht turbulent ist, treten Ablosungen erst spéter auf,

weil eine stidrkere Durchmischung mit den unteren, langsameren Schichten der abbremsenden

Wirkung des Druckanstiegs entgegenwirkt.

Abbildung 9: Stromung um ein Tragfliigelprofil nach Prandtl: Links bei anliegender Strémung und
rechts bei abgeldster Stromung. Quelle: [2] S. 257
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2.3. Grundlagen der numerischen Strémungssimulation

In diesem Kapitel werden die grundlegenden numerischen Gleichungen und Modelle fiir die
Stromungssimulation erldutert, die fiir diese Thesis relevant sind. Darunter fallen die Navier-
Stokes-Gleichung, so wie die Reynods’sche Gleichung, das hier verwendete Simulationsmodell
und der dimensionslose Wandabstand. Es sei angemerkt, dass die Navier-Stokes-Gleichung fiir
Spezialfille auch analytisch 16sbar ist und generell zur Berechnung von Strémungen dient. Auch
der dimensionslose Wandabstand ist nicht nur in der numerischen Strémungssimulation wichtig,
dennoch sind beide Themen in der vorliegenden Arbeit primér fiir die numerische Simulation

relevant und daher unter diesem Kapitel eingeordnet.

2.3.1. Navier-Stokes-Gleichung

Die Navier-Stokes-Gleichung (NVS) beschreibt dreidimensionale Strémungen und bietet damit
die Grundlage fiir die Berechnung von Stromungen. Sie besteht aus der Massenerhaltung und
der Impulserhaltung. Beide sind in differentieller Form in den Gleichungen[18|und[19]aufgefiihrt.
Diese Form der Navier-Stokes-Gleichung ist giiltig fiir stationdre und instationédre Stromungen,

inkompressible Fluide, newtonsche Fluide und eine ortsunabhingige Zdhigkeit. [25]

divec=0 (18)

Die Divergenz eines Vektorfeldes (hier c¢) beschreibt die Quelldichte und gibt im Falle eines

Stromungsfeldes an, welche Fluidmenge, je Volulmen- und Zeiteinheit, neu entsteht [10].
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~ konvektive

lokale Beschleunigung

Beschleunigung

Der linke Teil der Gleichung ist die substantielle Ableitung des Geschwindigkeitsfeldes c. Die
substantielle Ableitung beschreibt die Anderung in einem Ruhesystem und teilt sich auf in die
lokale und konvektive Ableitung. Also ist der erste Term 0c¢/0t die lokale Beschleunigung. Bei
zeitlich konstanten Vorgédngen (stationdr) ist dieser Term 0. Der Term c - grad c ist die konvektive
Beschleunigung und bestimmt die Verdnderungen durch geometrische Einfliisse (wie bspw. eine
Diise). [17]

Der rechte Teil der Gleichung unterteilt sich in die Kraftdichte f (meist Einfluss der Erdbe-
schleunigung), den Einfluss der Druckverteilung (Flichenkraft) 1/p-grad p und den Reibungsterm
vAc.

Anmerkung: In diesem Kapitel ist ausdriicklich gekennzeichnet, ob es sich um einen Vektor oder

ein Skalar handelt, im iibrigen Teil der Arbeit wird darauf verzichtet.

2.3.2. Reynolds’sche Gleichung und Turbulenzmodelle

Die Reynolds’sche Gleichung, auch RANS (engl. Reynolds-Averaged Navier Stokes) ist eine Verein-
fachung der Navier-Stokes-Gleichung, bei der die Geschwindigkeit und der Druck durch ihren
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(niederfrequenten) Mittelwert g, u, v, w und (hochfrequenten) Schwankungsanteil o', v/, V', w’
ersetzt wird (s. Glg.[20). Die Schwankungen bilden turbulente Schwankungen ab und werden

durch Turbulenzmodelle ersetzt, um Rechenzeit zu sparen. [35]

o:=p+0, u=u+u, v=v+v, w=w+w' (20)

In dieser Arbeit wird das (Turbulenzmodell) SST-Modell (Shear-Stress-Transport) verwendet. Das
SST-Modell ist eine Kombination aus dem k-w-Modell und dem k-e-Modell] Das k-w-Modell
wird verwendet, um in Wandnéhe (bei hohen Druckgradienten an Wanden) gute Ergebnisse zu
erzielen, wiahrend das k-e-Modell die Kernstrémung besser berechnet (als das k-w-Modell). Das
k-e-Modell liefert bei hohen Druckgradienten an der Wand und die darauf folgende Ablésungen
meist keine genauen Ergebnisse. Dabei bezeichnet das k in den Bezeichnungen der Modelle die
kinetische Energie, das e die turbulente Dissipation und das w die turbulente Frequenz (s. Glg. 23).
[21] [35]

Die turbulente Dissipation e ist gemaR Gleichung[21|definiert und beschreibt die Rate der spezifi-
schen turbulenten kinetischen Energie k (s. Glg.[22), die in innere Energie umgewandelt wird. Die

turbulente kinetische Energie k kann als Intensitédt der Turbulenz interpretiert werden. [21]

Ou;.@u;. .
€—V0—xja—xj ( )
k=1-(ﬁ+ﬁ+ﬁ) (22)
2
k
w=- (23)
€

2.3.3. Dimensionsloser Wandabstand

In Wandnéhe sind die Gradienten (Verdnderungen der zu bestimmenden GréRBen, bspw. Ge-
schwindigkeit, Druck) sehr grof3. Dieser Bereich wird auch viskose Unterschicht (vgl. Kap.
genannt. Ab einem gewissen Abstand werden die Gradienten kleiner und die viskose Unterschicht
geht in einen logarithmischen Bereich iiber. Die Uberschneidung wird als Ubergangsbereich
bezeichnet (vgl. Abb.[10). Zur Quantifizierung der Dicke der Schichten dient der dimensionslose
Wandabstand y™, der in Gleichung[24]definiert ist. [13] [26]

Der dimensionslose Wandabstand y* beschreibt hier den Abstand vom ersten zu berechnenden
Knoten auf der Oberfldche des simulierten Kérpers. Dieser ist dimensionslos und kann daher
auf alle Geometrien angewendet werden. Je nachdem welches Turbulenzmodell verwendet wird,
muss der Bereich der viskosen Unterschicht berechnet werden oder darf nicht berechnet werden.
Dann wird die viskose Unterschicht modelliert. Aus dem dimensionslosen Wandabstand y* kann
der Abstand zum ersten zu berechnenden Knoten y (tatsdchlicher Wandabstand im Modell) nach
Gleichungbestimmt werden. [13] [26]

(24)

4nicht zu verwechseln mit €, der Gleitzahl
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Die Schubspannungsgeschwindigkeit u; ldsst sich nach Gleichung[25 berechnen. [25]

U := M (25)
V (Y

Die Wandschubspannung 7y kann fiir turbulente Wandmodelle iiber die Gleichung[27]bestimmt
werden [26] oder gemil} Schade/Kunz [25] direkt ndherungsweise bestimmt werden. Fiir die
Berechnung der Wandschubspannung 7y miissen Annahmen getroffen werden, wie sich die (tur-
bulente) Grenzschicht verhélt. In Gleichung nach Schade/Kunz [25] liegt der 1/7-Potenzgesetz-
Ansatz nach Prandtl zugrunde und gilt fiir eine turbulente, beidseitig benetzte Plattenstrémung der
charakteristischen Lange L. Zudem wird vorausgesetzt, dass die Grenzschicht ab der Vorderkante
der Platte turbulent ist. [25]

Tw =0.0289-0-v1/5. 5. 71/ (26)

Wenn die Wandschubspannung 7y tiber die Gleichung[27]bestimmt wird, sind die Annahmen iiber
die Form der Grenzschicht im Wandschubspannungskoeffizienten ¢y (auch Reibungsbeiwert, engl.
skin friction coefficient) enthalten. Der Wandschubspannungskoeffizienten cy ist in Gleichung
definiert. [15]

Eine vereinfachte Moglichkeit zur Berechnung dieser ist nach Schlichting [6] in Gleichung[29]
aufgefiihrt[f]

21 2
TWiSQ Up = 5 Cr 0 Uoo 27)

c Tw(x) 0664 [L
=5 =
Su?,  VRe\ x

(28)

)—23

cp=(2-logio(Re)—0.65 fiir Re < 10° (29)

In Abbildung ist die Verteilung der dimensionslosen Geschwindigkeit u* in Abhéngigkeit vom
dimensionslosen Wandabstand y* aufgetragen. Dabei ist die dimensionslose Geschwindigkeit u™*
durch den Quotienten aus der Geschwindigkeit # und der Wandschubspannungsgeschwindigkeit
u; definiert (s. Glg[30). [24]

U =— (30)

SEntgegen der in Deutschland geltenden Konvention als Dezimaltrennzeichen ein Komma zu verwenden, wird
als Dezimaltrennzeichen der Punkt verwendet. Da fiir diese Arbeit diverse Programme genutzt werden, die als
Dezimaltrennzeichen ausschlieBlich den Punkt akzeptieren (bspw. Matlab, in Teilen in Ansys), verbessert es die
Kompatibilitét tiberall auf den Punkt umzustellen. Dies hat sich in der Dokumentation niedergeschlagen. Zudem
gibt es Fille in denen sich deutsche Fachliteratur an der international durchgesetzteren Konvention, den Punkt
als Dezimaltrennzeuchen zu verwenden, orientieren (bspw. Formeln + Hilfen Hohere Mathemathik des Binomi
Verlages [22]).

6Nach cfd-online sind diverse Ansitze verbreitet: https://www.cfd-online.com/Wiki/Skin_friction_
coefficient
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Nach Schlichting/Gersten [15] (s. Abb. rechts) lassen sich die Wandschichten in folgende

Bereiche einteilen:

Reinviskose Unterschicht: 0 < y* <5
Ubergangsschicht: 5<yt <70
Uberlappungsschicht: ~ 70< y*

In Schmidt [24] (s. Abb. links) wird der Bereich bis 30 als Ubergangsbereich bezeichnet und es
wird ein logarithmischer Bereich (auch wandnaher Bereich) von 30 bis etwas iiber 200 definiert.
Dies zeigt auch, dass die Bereiche nicht exakt voneinander abzutrennen sind. Es handelt sich dabei
um eine Abschétzung, in welchen Bereichen welche Effekte dominieren und welche Modelle zu
bevorzugen sind. Soll die viskose Unterschicht in einer Simulation aufgel6st werden, sind ca. zehn
Zellen (in Richtung der Flichennormalen) in der viskosen Unterschicht zu berechnen. Die viskose
Unterschicht kann auch durch Wandfunktionen modelliert werden, wodurch der Rechenaufwand
stark abnimmt. [13] [21] [26]

| Logarithmischer
- Bereich - 7
//
20 - Ubergangs- v
bereich
15 viskose Unterschicht
I
+= 3 16
[+)
vt L % Iny*+C*,
10 | b
2 -
| - /
V'~ +. A +4
8 F II ¥ 14 7’
5 -
DNS Hoyas et al., Re =950 4
= - — - . Lineares Wandgesetz
— — — - Logarithmisches Wandgesetz -
ol M L 0 Lol 111l
10° 10’ y' 10° 1 5 o yr S0 100

Abbildung 10: Verteilung der dimensionslosen Geschwindigkeit u* tiber den dimensionslosen
Wandabstand y ™. Links: nach Schmidt Quelle: [24] S. 63 Rechts: nach Schlichting/-
Gersten Quelle: [15] S. 523

Bei Stromungen mit Ablésungen und Staupunkten sind Wandfunktionen (Modelle) nicht genau,
weshalb in dieser Arbeit das SST-Modell verwendet wird, das die viskose Unterschicht berechnet.
Dafiir sollte bei dem SST-Modell der dimensionslose Wandabstand y* zwischen 0.001 und 1 liegen,
da in diesem Bereich nahezu kein Effekt des y*-Wertes auf die simulierte Losung festzustellen ist.
[21] [39]
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3. LITERATURSTUDIE FUR DAS NACA 0012 PROFIL

In diesem Kapitel werden einige Literaturwerte fiir das NACA 0012 Profil fiir den Auftriebs- und Wi-
derstandsbeiwert aufgefiihrt. Dabei ist darauf zu achten, dass in dieser Arbeit bei Reynoldszahlen

von ca. 2-10° bis 5- 10° simuliert und experimentiert wird.

Die beiden Abbildungen (Abb. [11]und [I2) aus dem NASA Technical Memorandum 100 019 (8]
zeigen maximale Auftriebs- und minimale Widerstandsbeiwerte iiber einen gro8en Bereich von
Reynoldszahlen von verschiedenen Messungen. So ist in Abbildung[11]ein maximaler Auftriebsbei-
wert (fiir eine Reynoldszahl von 5- 10°) von ca. 0.85 bis etwas iiber 1 abzulesen. Nach Abbildung
liegt der minimale Widerstandsbeiwert fiir eine Reynoldszahl von 5 - 10°) bei ca. 0.0075, wobei die

obere Grenze bei der oberen Ausgleichsfunktion nicht genau auszumachen ist und bei ca. 0.125

liegen konnte.
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o e , Abbildung 12: Widerstandsbeiwerte bei kei-
2 10 106 Loa Re 107 nem Auftrieb (Anstellwinkel a =
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18] S. 1-5

Abbildung 11: Maximale Auftriebsbeiwerte bei
Ma<0.25 iiber die Reynoldszahl.
Die maximalen Auftriebsbeiwerte
werden bei unterschiedlichen An-
stellwinkeln erzielt. Quelle: [8] S.1-11

Die Graphen in Abbildung stammen aus dem NASA Technical Paper 1100 [5] und auch hier
sind Messungen iiber einen groBen Bereich an Reynoldszahlen zusammengefasst worden. Ein
ungefdhrer Verlauf der Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte ist diesen Graphen zu entnehmen.

Fiir einen Anstellwinkel a von 10° liegt der Auftriebsbeiwert hier bei ca. 1. Auch zu sehen ist,
dass der Auftriebsbeiwert mit Winglets (end plates) immer etwas tiber dem ohne Winglets liegt.
Winglets sind Seitenbegrenzungen, die den Druckausgleich der Ober- und Unterseite eines Trag-
fliigels verhindern. Die Strémung reift bei ca. 15° ab. Bis tiber 10° ist hier der Auftriebsbeiwert

linear zum Anstellwinkel. Der Widerstandsbeiwert bei 10° liegt bei ca. 0.025.
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Ref. 2

Without end plates

With end plates

Tunnel wall corrections applied

mOO |

a, deg

Abbildung 13: Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte iiber den Anstellwinkel bei verschiedenen
Reynoldszahlen. Quelle: [5] S. 29

Die beiden Graphen aus Abbildung[14]zeigen den Auftriebs- und Widerstandsbeiwert iiber den
Anstellwinkel bei einer Reynoldszahl von 1.58 - 10°. Die blaue Kurve without vortex generator ist
mit dem Versuchsaufbau dieser Arbeit zu vergleichen. Hier ist ein linearer Zusammenhang bis ca.
8° zu erkennen und ein Strémungsabriss bei ca. 15°. Der Widerstandsbeiwert bei 10° liegt bei ca.
0.05.

—8—without vortex generator

! " ortex generator Ath vortex rator
&— with vorfex generator —&—without vortex generator —e—with vortex generator

14

12 014
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Coefficient of Lift{Cy )
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.

02 002

0 s 10 15 75 0 5 10 15 20 75
Angle of attack () Angle of attack(o)

Abbildung 14: Auftriebs- (links) und Widerstandsbeiwerte (rechts) iiber den Anstellwinkel bei
Re=1.58-10°. Quelle: [27]

In Abbildung[15]ist der Verlauf des Auftriebsbeiwertes iiber den Anstellwinkel fiir eine Reynoldszahl
von 8.4 -10° zu sehen. Die Kurve Transition fixed ist mit dem Versuchsaufbau dieser Arbeit zu
vergleichen. Die Messpunkte beschrianken sich auf den Bereich um den Abldsebereich von 11°
bis 19°. Der maximale Auftriebsbeiwert von ca. 1.05 wird bei einem Winkel von ca. 12° erreicht.
Danach reil8t die Strémung ab und der Auftriebsbeiwert sinkt auf 0.85 und im weiteren Verlauf auf
0.65.

Die Abbildung |16|ist aus einer Veroffentlichung im IRJET (International Research Journal of

Engineering and Technology) von Singh [36]. Fiir die Reynoldszahlen um 2 - 10° liegt der maximale
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Auftriebsbeiwert bei ca. 0.9 und der bei 10° bei ca. 0.8 Der Stromungsabriss erfolgt bei etwas

tiber 12°. Ein linearer Zusammenhang von Auftriebsbeiwert zu Anstellwinkel ist hier bis ca. 7° zu
erkennen.
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Abbildung 16: Auftriebsbeiwert {iber den Anstell-

7 winkel fiir verschiedene, kleine
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Abbildung 15: Auftriebsbeiwert {iber den An-
stellwinkel fiir eine Reynolds-
zahl von 8.4 - 10°. Quelle: [4] S.29

In den Abbildungen[I1jund[16]ist gut zu erkennen, dass bei hoheren Reynoldszahlen der maximal
erreichbare Auftriebsbeiwert steigt. Aufgrund eines fritheren Umschlags der Grenzschicht von

laminar zu turbulent (vgl. Kap. [2.1.6) reilt die Stromung erst bei hoheren Anstellwinkeln ab,
wodurch héhere maximale Auftriebsbeiwerte entstehen.

Aus der aufgefiihrten Literatur sind die zu erwartenden Wertebereiche fiir wichtige Kennwerte fiir
Reynoldszahlen von ca. 2 - 10° bis ca. 5-10° in Tabelle aufgefiihrt.

Tabelle 1: Kennwerte fiir das Profil NACA 0012 fiir Reynoldszahlen von ca. 2-10° bis ca. 5-10°.

Eigenschaft Minimal | Maximal
Linearitdt von Auftriebsbeiwert ¢y zu Anstellwinkel « 7o 120
bis zu einem Anstellwinkel von a

Strémungsabriss bei einem Anstellwinkel von « 12° 17°
Maximaler Auftriebsbeiwert cy, 0.9 1.7
Auftriebsbeiwert bei ¢y bei 10° 0.8 1
Widerstandsbeiwert bei cp 0° 0.0075 0.02
Widerstandsbeiwert bei cp 10° 0.01 0.05
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4. NUMERISCHE ANALYSE

In diesem Kapitel werden die Simulationen eines NACA 0012 fiir Anstellwinkel von -20° bis +20°
und Reynoldszahlen von 200 000 (ca. 20 m/s) und 500 000 (ca. 50 m/s) behandelt. Darin werden
die jeweiligen Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte bestimmt. Der Fokus liegt hierbei auf dem
Auftrieb.

Zur Simulation werden die Programme Ansys CEX der Firma Ansys Inc. in der Version 2020R1
sowie die freie Software Xfoil in der Version 6.94 verwendet. Der Schwerpunkt liegt auf der CFX
Simulation {iber Ansys, die Ergebnisse der 2-D Simulation tiber Xfoil werden nur zum Vergleich
herangezogen. Unter Xfoil sind die Anstellwinkel durch den Bereich begrenzt, bei dem die Stro-
mung am Tragfliigel anliegt; daher fehlen héhere Anstellwinkel, da die Strémung dort abgerissen
ist.

Verwendet wird ein NACA 0012 mit stumpfer (eckiger) Hinterkante. Die Tragfliigelprofile mit
einer stumpfen Hinterkante (blunt trailing edge) haben verglichen mit den Versionen mit scharfer
Hinterkante einen hoheren Auftriebsbeiwert und ein gréReres Volumen, was die Festigkeit erhoht.
Vorteile hat die stumpfe Hinterkante auch bei der Berechnung mittels CFX, da hier die Strémungen
der Ober- und Unterseite nicht direkt aufeinander treffen. [42]

Die Grolle des simulierten Tragfliigels ist an die des fiir das Experiment verwendeten Prototyps
angepasst und hat eine Sehnenlidnge x; von 15 cm. Um Rechenzeit zu sparen wird die Dicke des
Rechengebietes klein gehalten (1 cm) und iiber die Symmetrie-Bedingung wird so ein unendlich
breiter Tragfliigel simuliert. Damit werden gréBere Stromungen und Wirbel, die durch horizontale
Wechselwirkungen entstiinden, nicht berechnet und somit nicht berticksichtigt.

Des Weiteren werden eine Domain- und eine Netzunabhéngigkeitsstudie durchgefiihrt, um eine

moglichst ressourcensparende Simulationsreihe mit akuraten Ergebnissen zu erzielen.

4.1. Randbedingungen und Einstellungen der numerischen Berechnungen

Die Randbedingungen und Einstellungen fiir das Setup der numerischen Berechnung werden in
diesem Kapitel behandelt. Die Ansys spezifischen Einstellungen befinden sich im Anhang[C] Die
geometrischen Eigenschaften sind in Abbildung[17|dargestellt. Der Ursprung des kartesischen
Koordinatensystems liegt auf der Vorderkante des Tragfliigel.

Das Rechengebiet ist in Z-Richtun schmal und wird daher in Abbildung|17|nicht dargestellt.
Die Rinder sind mit einer Symmetriebedingung belegt, wodurch ein unendlich breiter Tragfliigel
simuliert wird. Es werden keine Effekte am Rand eines Tragfliigels simuliert (bspw. Druckausgleich,
Wirbelbildung etc.). Aulerdem gehen durch die Symmetrie drei dimensionale Effekte, die tiber die
berechnete Breite hinausgehen, verloren.

Am Inlet stromt das Fluid mit einer definierten Anstrémgeschwindigkeit ¢, ein. Diese wird in ihre
kartesischen Faktoren zerlegt. Die Geschwindigkeitskomponente in z-Richtung wird als 0 m/s
definiert. Die Anteile verdndern sich bei unterschiedlichen Anstellwinkeln. Dies hat den Vorteil,
dass der Anstellwinkel in eine Parametersimulation als Einstellgrof3e variiert werden kann und

nicht fiir jeden Anstellwinkel eine neue Geometrie inklusive Netz erstellt werden muss.

7Es handelt sich um ein rechtsdrehendes kartesisches Koordinatensystem; die z-Koordinate zeigt demnach aus der
xy-Ebene in Abb.[T7|heraus.
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Der Auslass ist als Opening definiert, um das System nicht tiberzudefinieren und die Abstrémung
nicht zu erzwingen, wie es bei einem Outlet der Fall wire. Diese Einstellung ermdglicht ein freies
FlieBen des Fluids in das Rechengebiet hinein oder hinaus.

Der Tragfliigel wird mit der Haftbedingung definiert, so dass an der Wand (Oberfldche des Tragflii-
gels) 0 m/s herrschen.

Die Ober- und Unterseite des Rechengebietes sind mit einem Interface translatorisch periodisch
verbunden; die beiden Seiten werden so miteinander verbunden, dass das Fluid von der einen
zur anderen Interface-Seite stromen kann. Dadurch wird die Einstellung des Anstrémwinkels
a (physikalisch sinnvoll) ermdoglicht. Es ist darauf zu achten, dass von dem Profil beeinflusste
Strémungen sich nicht selbst beeinflussen. Unter anderem deshalb muss ein groRer Abstand von
Profil und Interface gewdhlt werden. Auch die Ausbreitung des Druckfeldes iiber das Interface hat

einen Einfluss auf den Auftrieb am Tragfliigel.
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Abbildung 17: Geometrische Randbedingungen.
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4.2. Voruntersuchungen der Simulationen

Um eine moglichst ressourcenschonende Simulation mit akuraten Ergebnissen zu gewdhrleisten,
werden eine Domain- und Netzunabhingigkeitsstudie erstellt. Dabei wird festgestellt, ab welcher
Domaingréle bzw. Knotenanzahl die primére ZielgréRe Auftriebsbeiwert ¢y sich nicht mehr

wesentlich dndert (weniger als 1%).

4.2.1. Domainunabhingigkeitsstudie

Eine Domainunabhingigkeitsstudie stellt sicher, dass das Ergebnis einer Simulation nicht von
der GroRe des berechneten Bereichs abhéngt. Die Geometrie der Domain ist in Abbildung|[18]
skizziert. Als Bezugspunkt wird die Vorderkante des Tragfliigels gew#hlt. Der Abstand zum Rand
wird ausgedriickt durch den Faktor ¢ und der Sehnenldnge x;. Damit sagt der Faktor ¢ etwas iiber
die Domaingréf3e aus und wird im Folgenden als Synonym zur DomaingréRe verwendet. Zum
Inlet, zum Interface-Top und Interface-Bottom betragt der Abstand ¢ - x; und zum Opening 2 - ¢ - x;.
Die Dicke der Domain (z-Richtung) bleibt konstant bei 1 cm.

Als reprédsentative Situation fiir die Domain- und Netzunabhéngigketsstudie wird der Anstellwinkel
a 10° ausgewdhlt bei Anstrémgeschwindigkeiten c, von 20 m/s und 50 m/s. Bei einem Anstell-
winkel von 10° treten erste Abloseffekte auf, wodurch der lineare Bereich des Auftriebsbeiwertes

verlassen wird.

Va f~xs

Z'E'xs

v
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Abbildung 18: Skizze der Geometrie der Domain

Zur Durchfiihrung der Domainunabhéngigkeitsstudie wird das Grundnetz verwendet (vgl. Kapitel
Tab.[3).

Die Domaingrofle ¢ wird zwischen 8 und 60 variiert. Die ZielgroBen c; und cp fiir die Domaingrof3e
¢ =60 werden als Referenzwerte angenommen und dienen im Folgenden als Normalisierungfak-
toren. Die Ergebnisse der Simulationen sind in den Abbildungen[19|und [20|dargestellt.

Die Verdnderung der Auftriebsbeiwerte fiir 50 m/s wie auch fiir 20 m/s steigen bei niedrigen
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Domaingréflen stark an und fangen ab 25 an abzuflachen. Bei der Domaingré8e von 32 unter-
schreiten beide Kurven die 1% Marke und die Verldufe zu den hoheren DomaingréRen sind stark

abgeflacht.

Die Widerstandsbeiwerte fiir beide Anstrémgeschwindigkeiten fallen erst stark ab, bis sie im
weiteren Verlauf abflachen. Fiir die Werte der Kurve von 50 m/s wédren noch h6here Domaingréf3en
erforderlich gewesen, um konstant im 1% Bereich zu liegen. Aber auch hier ist zu erkennen, dass

sich der Verlauf auf einen Wert einpendeln wird.

Die Verldufe der beiden Beiwerte vergleichend lésst sich sagen, dass der Auftriebsbeiwert weniger
starke Verdnderungen durch eine verdnderte Domaingrof3e erfihrt als der Widerstandsbeiwert.
Schon bei einer kleinen Domaingrée von ¢ = 8 haben die Auftriebsbeiwerte eine Abweichung
von keinen 5%, wohingegen die Widerstandsbeiwerte noch um tiber 30 bzw. fast 50% abweichen.

Auch die 1% Abweichung wird bei den Auftriebsbeiwerten schneller erreicht.

Die Auftriebsbeiwerte unterschreiten bei ¢ = 32 die 1% Marke und der Verlaufldsst darauf schlie-
Ben, dass sich der Wert nicht mehr stark dndert. Die Widerstandsbeiwerte erfordern eine viel
grofBere Domain, bis die Verldufe im +1% Bereich liegen. Um die Simulationszeiten gering zu
halten und da die primére ZielgroBe bei ¢ = 32 die gewlinschte Genauigkeit erreicht, wird die
DomaingréRe von 32 als Simulationsdomain ausgewihlt, die in Abbildung[21]als finale Domain

mit ¢ = 32 mal3stabsgetreu abgebildet ist.
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Abbildung 19: Verldufe der normalisierten Auftriebsbeiwerte fiir 50 m/s (schwarz) und 20 m/s
(blau). Die 1% Marke ist griin und die verwendete Domaingrol3e ist rot dargestellt.
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4. NUMERISCHE ANALYSE

AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN
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Abbildung 20: Verldufe der normalisierten Widerstandsbeiwerte fiir 50 m/s (Re =500 000)
(schwarz) und 20 m/s (Re =200 000) (blau). Die 1% Marke ist griin und die verwen-
dete DomaingréRe ist rot dargestellt.
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Abbildung 21: Mal3stabsgetreue Darstellung der verwendeten Domaingrof3e ¢ = 32 fiir das Trag-
fliigelprofil NACA0012 mit einer Sehnenldnge von 0.15 m. Absténde sind jeweils
zur Vorderkante des Profils eingezeichnet.
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4.2.2. Netzunabhiingigkeitsstudie

Um auszuschliel3en, dass sich das Ergebnis auf Grund des Netzes dndert, wird eine Netzunabhén-
gigkeitsstudie erstellt. Der generelle Aufbau des Netzes ist in Abbildung[22]skizziert. Die Grofen
und die Positionen der Verfeinerungen an Vorder- und Hinterkante sowie im Nahbereich bleiben

konstant. Die Abmessungen sind in Tabelle 2| aufgelistet.

AulBenbereich

Nahbereich

X"

Verfeinerung Vorder- und Hinterkante

Abbildung 22: Nicht maRstabsgetreue Skizze der Abmessungen der Verfeinerungen mit den Ab-
messungen aus Tabelle

Tabelle 2: Abmessungen der Geometrien fiir die Verfeinerungen gemaR Abbildung

GroBe | Lange [m]
l 0.36
Iy 0.06
h 0.16
r 0.03

Weitere allgemeine und konstant gehaltene Netzeinstellungen sind die Wachstumsrate mit einem
Wert von 1.1 und der Erzeugung von Prismenschichten auf dem Tragfliigel. Die Prismenschichten
werden initiiert mit der Dicke der ersten Schicht von y = 6.3-107% m gemiR Gleichung (mit Glgn.
fiir eine erh6hte Stromungsgeschwindigkeit von 52 m/s, mit y* = 1, einer charakteristischen
Lange von L = 0.15 m des Tragfliigels und den Fluideigenschaften Dichte p = 1.185 kg/m?3 und
kinematischer Viskositidt v = 1.5-107° m/s2. Bei niedrigeren Stromungsgeschwindigkeiten ist
damit gewéhrleistet, dass y* <1 istlﬂ Die Wachstumsrate der Prismenschichten wird, wie die vom
restlichen Netz, auf 1.1 eingestellt und die Anzahl der Prismenschichten wird so gewéhlt, dass das

8Kleiner als 0.001 wird y* in den durchgefiihrten Simulationen nicht, was die untere Grenze fiir das SST-Modell
darstellt.
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Verhiltnis der letzten Prismenschicht zu den angrenzenden Verfeinerungen nicht zu gro§ wird
(vgl. Abb. unten links und unten Mitte). In diesem Fall ist die Anzahl der Prismenschichten 42.

Die Netzunabhéngigkeitsstudie wird auf einem Grundnetz aufgebaut, das fiir die Domainstudie
verwendet wurde. Das Grundnetz hat die Elementgro8en gemil Tabelle[3| Die Elementgro8en
(des Grundnetzes) werden mit den Faktoren in Tabelle 4 multiplizert. So entstehen neue dhnliche

Netze mit einer unterschiedlichen Anzahl an Knoten.

Die Ergebnisse der Netzunabhéngigkeitsstudie sind in den Abbildungen [23| und [24| normiert
aufgetragen. Normiert wird hier iiber das Ergebnis des Netzes mit den meisten Knoten. Das Ziel
ist es, eine Abweichung von +1% nicht zu iiberschreiten. Auch hier liegt der Fokus wieder auf den

Auftriebsbeiwerten.

Es ist zu erkennen, dass sich die (normierten) Auftriebsbeiwerte anfangs noch nah am bzw.
im 1%-Bereich befinden, sich aber erst im Verlauf (ab ca. 800000 Knoten) stabilisieren. Die
(normierten) Widerstandswerte fallen erst stark ab, um dann gegen 1 anzustreben. Auch bei den

Widerstandsbeiwerten flachen die Kurven ab ca. 800 000 Knoten ab.

Fiir das Netz mit 854 498 Knoten liegen die Auftriebsbeiwerte im 1-% Bereich wie auch der Wi-
derstandsbeiwert fiir 20 m/s. Der Widerstandsbeiwert bei 50 m/s liegt knapp aulerhalb der
1%-Marke. Daher wird dieses Netz fiir die folgende Parameterstudie verwendet. Ausschnitte des
finalen Netzes sind in Abbildung[25|abgebildet.

Tabelle 3: Elementgroflen des Grundnetzes (Netz 3 mit dem Faktor 1, vgl. Tabelle, die auf den
Geometrien fiir die Verfeinerungen geméaR Abbildung eingestellt werden.

AuBlenbereich | Nahbereich | Verfeinerung VK /HK
3-107'm | 1.5:10° m 5-10*m

Tabelle 4: Variationen des Netzes und Anzahl der Knoten des dazugehérigen Netzes. Als Faktor
ist die Zahl bezeichnet, mit der die einzelnen Elementgrofien (des Grundnetzes) aus
Tabelle[3|multipliziert werden, um mit den so gewonnenen neuen Elementgréen neue,
dhnliche Netze zu erzeugen.

Netznummer | Faktor Knoten
1 0.75 | 1.77-10°
2 0.875 | 1.37-10°
3 1 1.03-10°
4 1.1 0.85-10°
5 1.25 | 0.66-10°
6 1.5 0.45-10°
7 2 0.26-10°
8 2.5 0.17-10°
9 3 0.13-10°
10 4 0.08-10°
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Abbildung 23: Verldufe der normalisierten Auftriebsbeiwerte fiir 50 m/s (Re =500 000) (schwarz)
und 20 m/s (Re =200 000) (blau). Die 1%-Marke ist griin und die verwendete Anzahl
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Abbildung 24: Verldufe der normalisierten Widerstandsbeiwerte fiir 50 m/s (Re =500 000)
(schwarz) und 20 m/s (Re =200 000) (blau). Die 1%-Marke ist griin und die verwen-

dete Anzahl der Knoten ist rot dargestellt.
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Abbildung 25: Bilder des verwendeten Netzes, oben links: Grenze Nahbereich zu Auenbereich,
oben rechts: Nahbereich, unten links: Verfeinerung Vorderkante, unten mitte: Ver-
feinerung Hinterkante, unten rechts: Prismenschicht Hinterkante 3D.

4.3. Ergebnisse der Simulationenen

In diesen Simulationen werden der Auftriebs- und der Widerstandsbeiwert fiir verschiedene
Anstromgeschwindigkeiten ¢, und Anstellwinkel @ bestimmt. Betrachtet werden hier die beiden
Stromungsgeschwindigkeiten 50 m/s und 20 m/s sowie Winkel zwischen -20° und +20°.

Die Ergebnisse der Simulation mittels Xfoil dienen als Vergleich (kurze Beschreibung zu Xfoil
und Einstellungen s. Anhang[E). Bei der Simulation mittels Xfoil handelt es sich um eine zwei-
dimensionale Simulation, die ausschlielich bei angelegter Stromung konvergiert. [9]

Als weiterer Vergleich fiir den Auftriebsbeiwert wird dieser nach der Potentialtheorie berechnet
und angegeben (nach Glg.[T1). Diese Ndherung liefert gute Ergebnisse bis zu einem Anstellwinkel
von ca. 5°. [32]

4.3.1. Auftriebsbeiwerte der Simulationen

In diesem Kapitel sind die Auftriebsbeiwerte der Simulationen des NACA 0012 dokumentiert.
Die Abbildung[26|zeigt die Auftriebsbeiwerte bei 50 m/s und die Abbildung[27]die fiir eine An-
stromgeschwindigkeit von 20 m/s. Dabei sind die Ergebnisse der Ansys Simulationen in schwarz
gekennzeichnet. Fehlerbalken sind nur bei den oszillierenden Werten angegeben (vgl. Kap.[4.4),
wobei der erste Fehlerbalken die Standardabweichung darstellt und der erweiterte Fehlerbalken
den maximalen bzw. minimalen Wert.

Die Werte der Ansys Simulationen ohne Fehlerbalken konvergieren gegen den angegebenen Wert.
Da es sich bei dem NACA 0012 um ein symmetrisches Profil handelt, sind die Werte des Auftriebs
punktsymmetrisch zum Ursprung. Daher wird der Einfachheit halber der Bereich von 0° bis 20°
betrachtet und nur bei Unterschieden darauf hingewiesen.

Fiir die Simulation mit einer Anstrémgeschwindigkeit von 50 m/s (s. Abb. liegen alle Werte
von -2° bis +2° quasi iibereinander. AnschlieBend laufen die Kurven etwas auseinander, wobei

die Steigung der Ergebnisse von Xfoil etwas ansteigt und bei Ansys etwas abflacht. Bei 13° bzw.
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-12° Anstellwinkel bricht der Auftriebsbeiwert bei Ansys ein und bleibt dann fast konstant mit
zunehmender Standardabweichung. Bei Xfoil hat der Auftriebsbeiwert bei 15° sein Maximum

erreicht und fallt anschlielSend ab.

1-4Y T T T T T T T T

S CLAnsys

1.2 T g
CLytoil T
CLtheo A

1,

0.8 -

0.6 |-

0.4 |-

0.2 |-

Auftriebsbeiwert c;, [-]

| | | | | I

—_ L .
=20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
Anstellwinkel a [°]

Abbildung 26: Auftriebsbeiwerte c; bei 50 m/s (Re =500 000) fiir verschiedene Anstellwinkel a. In
schwarz sind die Ergebnisse der Ansys Simulationen dargestellt inklusive Standard-
abweichung, maximalem und minimalem Wert, in blau sind die Werte der Xfoil
Simulationen dargestellt und in grau die Werte nach der Potentialtheorie.

Fiir die Simulation mit einer Anstromgeschwindigkeit von 20 m/s (s. Abb. liegen die Werte
der Potentialtheorie knapp bis 2° knapp iiber denen von Ansys. Bei der Berechnung durch Ansys
CEX werden die Effekte von Wirbelbildungen bei hoheren Winkeln gréRer, wodurch dieser Verlauf
immer unterhalb des Verlaufs der Potentialtheorie liegt. Der Verlauf der Werte von Xfoil hat eine
héhere Steigung.

Anschlielend laufen die Kurven weiter auseinander und nédhern sich wieder an. Wobei beide
Kurven (Xfoil und Ansys) etwas abflachen. Bei 11° Anstellwinkel bricht der Auftriebsbeiwert bei
Ansys ein und bleibt dann fast konstant mit zunehmender Standardabweichung. Bei Xfoil hat der
Auftriebsbeiwert bei 12° sein Maximum erreicht und féllt anschlieRend ab.

Ab einem Anstellwinkel von 11° treten bei der Berechnung durch Ansys CFX alternierende Abldse-
phidnomene auf; die Stromung liegt nicht mehr (an der Saugseite) an. Bei der Berechnung mittels

Xfoil liegt die Stromung bis 14° an (Xfoil kann ausschlieflich anliegende Strémungen berechnen).
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Abbildung 27: Auftriebsbeiwerte ¢y bei 20 m/s (Re =200 000) fiir verschiedene Anstellwinkel . In
schwarz sind die Ergebnisse der Ansys Simulationen dargestellt inklusive Standard-
abweichung, maximalem und minimalem Wert, in blau sind die Werte der Xfoil
Simulationen dargestellt und in grau die Werte nach der Potentialtheorie.

Nach dem Vergleich beider Anstromgeschwindigkeiten, ldsst sich sagen, dass bei der hheren
Stromungsgeschwindigkeit von 50 m/s das Maximum spéter (12° bzw. 13° und 11°) erreicht wird
und das Maximum einen hoheren (etwas tiber 1.2 und ca. 1.1) Wert hat. In beiden Féllen bricht
der Auftriebsbeiwert allerdings auf in etwa den gleichen Wert (ca. 0.7) ein, daher ist der Einbruch

bei 50 m/s stérker.
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4.3.2. Widerstandsbeiwerte der Simulationen

In diesem Kapitel sind die Widerstandsbeiwerte der Simulation des NACA 0012 dokumentiert.
Die Abbildung[28zeigt die Widerstandsbeiwerte bei 50 m/s und die Abbildung[29]die fiir eine
Anstromgeschwindigkeit von 20 m/s. Dabei sind die Ergebnisse der Ansys Simulation in schwarz
gekennzeichnet. Fehlerbalken sind nur bei den oszillierenden Werten angegeben (vgl. Kap.[4.4),
wobei der erste Fehlerbalken die Standardabweichung darstellt und der erweiterte Fehlerbalken
den maximalen beziehungsweise minimalen Wert. In blau sind die Werte der Xfoil Simulation dar-
gestellt. Die Werte der Ansys Simulation ohne Fehlerbalken konvergieren gegen den angegebenen
Wert.

Da es sich bei dem NACA 0012 um ein symmetrisches Profil handelt, sind die Werte des Wider-
stands achsensymmetrisch zur y-Achse. Daher wird der Einfachheit halber der Bereich von 0° bis

20° betrachtet und nur bei Unterschieden darauf hingewiesen.

Fiir die Simulation mit einer Anstromgeschwindigkeit von 50 m/s (s. Abb.[28) verlaufen die Kurven
von -12° bis 13° sehr dhnlich, bis auf die Tatsache, dass die Werte von Ansys ca. 0.005 iiber denen
von Xfoil liegen. Danach steigt der Widerstandsbeiwert bei Ansys stark an. Bei Xfoil steigt der

Widerstandsbeiwert langsamer an.

0.35 T T w T ‘ [T T 1

S CDAnsys
*— CDypoil

0.3 3

i I

Widerstandsbeiwert cp [-]

0.15 | 8
0.1 a
5.1072 | Y | T VT .
\’W
0 | | 1 | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

Anstellwinkel a [°]

Abbildung 28: Widerstandsbeiwerte cp bei 50 m/s (Re =500 000) fiir verschiedene Anstellwinkel
a. In schwarz sind die Ergebnisse der Ansys Simulationen dargestellt inklusive
Standardabweichung, maximalem und minimalem Wert. Blau dargestellt sind die
Ergebnisse der Simulationen mittels Xfoil.
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Fiir die Simulation mit einer Anstromgeschwindigkeit von 20 m/s (s. Abb.|29) verlaufen die Kurven
bis 11° &hnlich. Bei 0° liegt der Widerstandsbeiwert von Ansys noch etwas iiber dem von Xfoil, bei
11° stimmen die Werte nahezu iiberein. Danach steigt der Widerstandsbeiwert bei Ansys stark an.

Bei Xfoil steigt der Widerstandsbeiwert langsamer an.
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Abbildung 29: Widerstandsbeiwerte cp bei 20 m/s (Re =200 000) fiir verschiedene Anstellwinkel
a. In schwarz sind die Ergebnisse der Ansys Simulationen dargestellt inklusive
Standardabweichung, maximalem und minimalem Wert. Blau dargestellt sind die
Ergebnisse der Simulationen mittels Xfoil.

Generell ldsst sich sagen, dass die Werte der Ansys Simulation immer {iber denen von Xfoil liegen
und stirker und frither ansteigen (Stromungsabriss). Das ldsst sich damit erkldren, dass ab dem
Punkt des starken Anstiegs in der Ansys-Berechnung alternierende Ablésephédnomene auf der
Saugseite auftreten, die einen starken Einfluss auf den Widerstandsbeiwert (wie auch auf den

Auftriebsbeiwert) haben. Diese Effekte werden in der Simulation mittels Xfoil nicht berticksichtigt.
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4.3.3. Polarendiagramme der Simulationen

Im Polardiagramm nach Lilienthal wird der Auftriebsbeiwert c; tiber den Widerstandsbeiwert cp
aufgetragen. Die Polardiagramme der Simulation sind fiir beide Geschwindigkeiten in Abbildung
dargestellt. Die hoheren Anstellwinkel @ mit den zugeh6rigen hohen Widerstandsbeiwerten cp
sind aus Anschauungsgriinden nicht mehr dargestellt.

An der Symmetrie zur y-Achse ist zu erkennen, dass es sich um ein symmetrisches Profil handelt
mit dem niedrigsten Widerstandsbeiwert bei einem Auftriebsbeiwert von 0. Der optimale Gleit-
winkel y,,; liegt bei Auftriebsbeiwerten von ca. 0.6 bis 0.8 bei beiden Geschwindigkeiten. Diese
Werte gehoren zu Anstellwinkeln a zwischen 6° und 8°.

Esist gut zu erkennen, dass nach dem Erreichen des maximalen Auftriebes der Widerstand sprung-
haft ansteigt (Stromungsabriss) und dann bei in etwa gleich bleibendem Auftriebsbeiwert weiter

stark ansteigt.
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Abbildung 30: Polardiagramm nach Lilienthal fiir Strémungsgeschwindigkeiten von 50 m/s
(Re =500000) (schwarz) und 20 m/s (Re =200000) (blau) der numerischen Er-
gebnisse via Ansys.

In Abbildung31|ist das aufgeldste Polardiagramm fiir die Anstromgeschwindigkeit c», von 50
m/s abgebildet. Darin sind die Auftriebs- c; und Widerstandsbeiwerte cp und die Gleitzahl ¢
zusammen abgebildet. Besonders interessant ist hier die Gleitzahl €, an dessen Minimum (hier
néchster Wert zur y-Achse) sich der héchste Wirkungsgrad befindet (s. Kap.[2.2.6). Der Wert bei
dem Anstellwinkel von 0° ist zu ignorieren, da der Widerstandsbeiwert an der Stelle durch einen
Auftriebsbeiwert von nahe 0 geteilt wird und deshalb stark ausreif3t.

Die Gleitzahl € erreicht ihr Minimum bei einem Anstellwinkel @ von ca. 6° bis 8°. Diese Werte
decken sich mit den optimalen Gleitwinkeln y,, aus dem Polardiagramm nach Lilienthal. Es ist

zu erkennen, dass die Gleitzahl von 4° bis iiber 10° (bis zum Stromungsabriss) fast konstant ist.
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Abbildung 31: Aufgel6stes Polardiagramm fiir eine Strémungsgeschwindigkeit co, von 50 m/s
(Re =500000).
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Abbildung 32: Aufgelostes Polardiagramm fiir eine Strémungsgeschwindigkeit co, von 20 m/s
(Re =200000).
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4.4. Auswertung bei instationédren Losungen

Ab einem bestimmten Anstellwinkel a konvergieren die Zielgré6R8en Auftriebs- und Widerstands-
beiwert nicht mehr, sondern oszillieren. Grund fiir den sich periodisch andernden Auftrieb und
Widerstand sind periodisch oder alternierend auftretende Ablosephdnomene auf der Saugseite
des Tragfliigels. Der Stromungszustand wird mit dem Verschieben des priméren Ablésepunktes
von der Tragfliigelhinterkante zur -vorderkante mit steigendem Anstellwinkel zunehmend insta-
tiondr. Bei hinreichend hohen Anstellwinkeln bestimmt der Vorderkantenwirbel (leading-edge
vortex), der sich periodisch aufbaut und wieder auflost, zunehmend die globale aerodynamische
Performance. Bei voll ausgebildetem Vorderkantenwirbel wird ein Maximum an Auftrieb und
Widerstand erzeugt und bei vollstdndig abgel6stem Vorderkantenwirbel ein Minimum an Auftrieb
und Widerstand. [23] [41]

Um die oszillierenden Werte darzustellen, wird der zeitliche Mittelwert gebildet. Dafiir ist in der
Simulation der timescale auf physical timescale zu stellen. So kann ein ungewichteter Mittelwert
gebildet werden, da die Zeiten gleich sind. Dabei ist timescale die zeitliche Auflésung der Simulati-
on, also in welchen zeitlichen Abstdnden die Berechnungen erfolgen. Mit physical timescale wird
der Abstand der Berechnungen festgelegt. Der physical timescale ist so zu wéhlen, dass fiir ein
Fluidteilchen mindestens zwei Punkte am Tragfliigel berechnet werden. Hier wird ein physical

timestep von 1 ms gewahlt:

0.15m 1<0.15m 1
50m/s 2 20m/s 2

I ms<

In Abbildung ist ein beispielhafter Verlauf iiber 500 statt 350 Zeitschritten gezeigtﬂ Die roten
vertikalen Striche zeigen den Anfangs- und Endwert fiir die Bestimmung des Mittelwertes. Der
Anfangswert wird an das erste Maximum des Auftriebsbeiwertes gelegt, ab dem der Verlauf optisch
dhnlich verlduft. Der Endwert wird auf das letzte Maximum im berechneten Bereich gesetzt. Uber
alle Werte dazwischen wird gemittelt. Ausgegeben werden der Mittelwert, die Standardabweichung

sowie der maximale und minimale Wert im betrachteten Bereich.

9500 ms bei einem physical timestep von 1 ms.
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Abbildung 33: Beispiel fiir den Verlauf von oszillierenden Beiwerten bei h6heren Anstellwinkeln.
Hier fiir 52 m/s bei 20°. Die roten vertikalen Striche zeigen den Anfangs- und
Endwert zur Bestimmung des Mittelwertes.

4.5. Auftriebs- und Widerstandsbeiwert iiber lokal bestimmte Werte bestimmen

Wie in den Kapiteln[2.2.2und[2.2.4] beschrieben, konnen die Krifte auf einen Korper iiber die
Driicke und Schubspannungen bestimmt werden. In diesem Kapitel werden die lokalen Driicke
und Schubspannungen auf der Oberfldache des Profils aus der Simulation verwendet, um daraus
den Auftriebs- und den Widerstandsbeiwert zu bestimmen. Dies geschieht exemplarisch und
nicht an den Ergebnissen der Parameterstudie. AnschlieRend werden die iiber die lokalen Werte

bestimmen Beiwerte mit den global bestimmten Beiwerten verglichen.

Die Ergebnisse dieses Kapitels ermdoglichen eine Einschidtzung, wie die Druckmessstellen am
Tragfliigel-Prototypen in der Windkanalmessung verteilt sein miissen, um Fehler durch beispiels-
weise Diskretisierungen zu verringern. Ob eine Bestimmung des Druckanteils Fp im Widerstand
Fp (vgl. Glg[12) am Tragfliigel-Prototypen realistisch ist, wird gezeigt. Der Widerstand Fp, bein-
haltet zusédtzlich einen Term, der iiber die Schubspannung (Fg) bestimmt wird, dieser wird der
Vollstdndigkeit halber mit den Simulationsergebnissen berechnet. Die Schubspannung wird im

Experiment am Windkanal nicht gemessen.

Die Druckverteilung spielt fiir den Auftriebsbeiwert und den Widerstandsbeiwert (bei Anstellwin-
keln von 0° verschieden) eine entscheidende Rolle. In Abbildung[34]ist eine Druckverteilung fiir

einen Anstellwinkel von 5° skizzier{:%,

10pas gezeigte Profil in Abbildunghat einen Anstellwinkel von 4° zur Stromung, auf dem Bild ist der Anstellwinkel
allerdings 5° zur skizzierten Stromung. Damit kann die Druckverteilung leicht abweichen.
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Abbildung 34: Skizze von Unter- (blau) und Uberdruckgebieten (gelb) bei bei einem kleinen
Anstromwinkel von ca. 5°. Die Markierungen auf der Ober- und Unterseite des
Profils zeigen den hochsten und tiefsten Punkt des Profils in der Strémung.

Fiir den Auftrieb wird das Profil in Ober- und Unterseite eingeteilt, die durch die Sehne (in Abb.
als schwarze Linie von VK zu HK zu sehen) geteilt werden. Ein (positiver) Druck auf die Oberseite
tragt negativ zum Auftrieb bei; er driickt das Profil nach unten. Ein Sog (‘negativer’ Druck) tragt
positiv zum Auftrieb bei; dieser saugt das Profil nach oben. Auf der Unterseite ist dies umgekehrt,
dort tragt der Druck positiv zum Auftrieb bei.

Ganz dhnlich verhélt es sich bei dem Stromungswiderstand. Hier wird das Profil in Vorder- und
Kehrseite (vgl. Abb. [5, der Stromungsrichtung zu- bzw. abgewandt) eingeteilt. Diese werden
durch den héchsten und tiefsten Punkt des Profils in der Stromung geteilt (s. Abb.|34|schwar-
ze Markierungen auf der Ober- und Unterseite). Wobei der Druck auf die Vorderseite positiv
zum Stromungswiderstand beitrdgt und der Sog negativ. Auf der Kehrseite vertauschen sich die

Vorzeichen.

4.5.1. Auftriebsbeiwert iiber die lokale Druckverteilung bestimmen

Die Ergebnisse der Auftriebsbeiwerte aus dem Kapitel[4.3.1]sind iiber die global ausgelesenen
Kréfte bestimmt. Die Auftriebskraft ldsst sich auch iiber die lokalen Driicke bestimmen. Die
Auftriebskrafte F; auf das simulierte Profil NACA 0012 fiir verschiedene Anstellwinkel werden
mithilfe der Gleichung[10]aus den Driicken auf die Ober- und Unterseite des Profils bestimmt.
Auch im Experiment (s. Kap.[6) werden die Ergebnisse der Druckmessung verglichen mit denen
einer Waage (s. Anh.[A), die die global auftretenden Krifte auf den Tragfliigel misst, validiert. In
spéateren Versuchen kann dann auf eine Waage verzichtet werden, da der Auftrieb auch iiber
den Druckverlauf bestimmt werden kann. Beispielsweise in eingebauten rotierenden Systemen
(Ventilator) ist es nicht moglich, den Auftrieb liber eine Waage zu bestimmen.

Fiir die Bestimmung des Auftriebes {iber den Druckverlauf nach Gleichung[I0]muss das infinitesi-
male Oberflaichenenelement dO diskretisiert werden:

Das Oberflichenelement d O wird als senkrecht zur Strémung (und parallel zur Sehne) angenom-
men, damit ist dx tangential zur Stromung. Gleichung[10|wird nun diskretisiert, um die lokalen
Driicke der Simulation einer Fliche Ax - b zuzuordnen (s. Glg. . Ax ist dabei wie dx parallel zur
Stromung. Ax ist eine Projektion einer Strecke entlang der Sehne des Profils auf die Stromungs-
richtung (bei a = 0° sind die Werte identisch). Bei steigendem Winkel wird diese Ndherung damit
ungenauer (vgl. Anh. B). Fiir die Auswertung in diesem Kapitel wird auf eine Korrektur auf die

exakten Lingen entlang der Oberfldche verzichtet. Die Diskretisierung von Gleichung[10]ist in
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Gleichung[32]visualisiert.

dO=b-dx=>b-Ax (31
HK HK

FL:b-( Z pui-Ax,-— Z poi-Axi) (32)
i=VK i=VK

Die Diskretisierung der auf die Stromungsrichtung projizierten Sehne erfolgt mit Gleichung[33|
und der Anordnung entsprechend Abbildung[35}

Xit1 — X + Xi— Xij-1

Axi =
2 2

(33)

Xi-1 X Xit+1

Abbildung 35: Skizze zur Diskretisierung von dx; zu Ax; an einem Ausschnitt der Sehne x; eines
Tragfliigelprofils.

Aus Gleichungund der Diskretisierung auskann die Auftriebskraft F; berechnetet werden,
die mit Gleichung [9 den Auftriebsbeiwert ergibt. Die so bestimmten Werte sind in Tabelle
aufgelistet und in Abbildung[36|mit dem Index lokal graphisch dargestellt. Die Auftriebsbeiwerte
aus den jeweiligen Simulationen, die iiber die global wirkende Kraft auf den Tragfliigel bestimmt

sind, sind mit dem Index global gekennzeichnet.

Die Simulationen erfolgen mit folgenden globalen Parametern:

o =1.185kg/m?
Coo =51.195m/s

AL =b-x,=0.01m-0.15m=0.015 m?
Re =496971

Die prozentuale Abweichung ist fiir 0° mit fast 5% grof3, da die absoluten Werte sehr klein sind.
Die absolute Abweichung ist dagegen sehr gering und nah an einem Auftriebsbeiwert von 0, der
sich theoretisch einstellt. Ab 4° steigt die prozentuale Abweichung kontinuierlich an, was an der
verwendeten Vereinfachung (Projektion auf die Sehne) liegt. Bei 16° wéchst der prozentuale Fehler
auf knapp 2%. Damit scheint die Vereinfachung auch bei vergleichsweise groflen Anstellwinkeln
eine gute Ndherung zu sein. Der betrachtete Bereich ist bis 16° gewdhlt, da die Auftriebsbeiwerte

der Simulationen bei hoheren Anstellwinkeln nicht mehr konvergieren (sondern oszillieren).
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Tabelle 5: Auftriebsbeiwerte c; iber die ausgegebenen Krifte ¢

global

und tiber die ausgegebenen

Driicke cy, ,,, mit prozentualer Abweichung fiir verschiedene Anstellwinkel a. Bei einem
Anstellwinkel von 0° ist der Auftriebsbeiwert theoretisch 0.

a (] Cligal Ol e Abweichung [%]
9.60E-04 | 9.18E-04 (-4.58)
1.74E-01 | 1.74E-01 -0.26
3.44E-01 | 3.45E-01 0.08
5.11E-01 | 5.13E-01 0.27

10 | 8.17E-01 | 8.24E-01 0.87
13 | 9.88E-01 | 1.00E+00 1.47
15 | 1.05E+00 | 1.07E+00 1.82
16 | 1.03E+00 | 1.05E+00 1.85

Es sei nochmal angemerkt, dass die Diskretisierung Ax eine Vereinfachung darstellt. Es wird

vereinfacht angenommen, das das Oberflachenelement immer parallel zur Sehne ist, wodurch der

Winkel, der aufgrund der Geometrie des Tragfliigels entsteht, vernachlédssigt wird. Zudem wird

vereinfacht angenommen, dass die Projektion auf die Strémungsrichtung die gleiche Lange hat wie

die Lange auf der Oberfldache (hier Sehne, s. vorangestellter Satz). Dadurch wird der Anstellwinkel

vernachldssigt.
1.1 T T T T T T T T T T T T T
S CLglobal
1 CLlokal N
0.9 1
0.8 1

0.7

0.6

0.5

0.4

Auftriebssbeiwert ¢y, [-]

0.3

0.2

0.1

Abbildung 36: Auftriebsbeiwerte cy {iber die ausgegebenen Krifte cy,

| |

| | |

| | | |

5 6

7 8

9 10 11

Anstellwinkel a [°]

global

nen Driicke cy,,, fiir verschiedene Anstellwinkel a.

12 13 14 15 16

und iiber die ausgegebe-
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4.5.2. Widerstandsbeiwert iiber lokale Driicke und Schubspannungen bestimmen

Die Ergebnisse der Widerstandsbeiwerte aus dem Kapitel sind tiber die global ausgelesenen
Krafte bestimmt. Die Widerstandskraft 1dsst sich auch iiber die lokalen Driicke und Schubspan-

nungen bestimmen.

Der Stromungswiderstand Fp wird tiber den Druckwiderstand Fp und den Reibungswiderstand Fr
gemiR Gleichung[12]bestimmt, die wiederum aus den Driicken p (Glg.[13) und Schubspannungen
7 (Glg. auf das Profil bestimmt werden kénnen. Zur Bestimmung des Stromungswiderstandes
wird der Winkel von der Oberflache zur Anstromungsrichtung benétigt, da dieser nicht vereinfacht

als senkrecht angenommen werden kann, wie schon in den Gleichungen[13|und[14]zu sehen ist.

In Abbildung[37]ist der Winkel ¢ skizziert. Dieser ist der Winkel zwischen Anstréomung ¢, und
Oberflichennormalen des Flachenelementes dO. Die Vorderseite ist immer der Anteil der Oberfla-
che des Tragfliigels, dessen Oberflichennormale ein negatives Skalarprodukt mit der Anstromung
bildet (der Stromung zugewandt) und die Kehrseite ein positives (der Stromung abgewandt).
Der oberste Punkt (OP) und der unterste Punkt (UP) sind die Punkte, an denen die Vorder- zur
Kehrseite wird und umgekehrt.

£y '

— K"T" U P+

Kehtseite
Fp

—_— Vorderseite UP

P+ p-

Abbildung 37: Druck p und Schubspannung 7 an einem Tragfliigel. Der Druck p, der mit einem
roten Pfeil gekennzeichnet ist, zeigt in die Richtung eines positiven Drucks, in
diesem Fall wire der Druck negativ (im Vergleich zum Umgebungsdruck).

Da zur Bestimmung des Stromungswiderstandes die Lange des Oberflichenelementes nicht
als Lange auf der Sehne angenommen werden kann, wird diese durch eine Linge As auf der
Oberfliche des Tragfliigels diskretisiert (s. Glg.[34). Das Streckenstiick As entlang der Oberfliche
des Profils fiir den ausgegebenen Wert an der Stelle x; erfolgt mit den Gleichungen 35} [36/und 37
mit den Beziehungen aus Abbildung[38] Dabei ist die Diskretisierung As; ein Streckenstiick nach
dem ausgewdhlten Punkt, As;, ein Streckenstiick davor und Ass ein Teilstiick davor und danach (s.
Abb.[38). Die Berechnung der Strecke aus den Koordinaten erfolgt iiber den Satz des Pythagoras.

Es werden drei verschiedene Diskretisierungen verwendet, um einen mittleren Wert mit einer
Abweichung nach oben und einer Abweichung nach unten zu erhalten. So kann die Ungenauig-
keit, die durch die Diskretisierung entsteht, eingeschétzt werden. Die Beitrdge des Drucks zum
Stromungswiderstand sind sehr gro und eine kleine Abweichung des Ortes hat einen groflen

Einfluss auf den Stromungswiderstand.

42



(x0/y0) bezeichnen die Koordinaten auf der Oberseite. Das gleiche Verfahren wird auch fiir die
Unterseite des Profils angewendet (Index ). Die Koordinaten werden iiber die Gleichungen zur
Bestimmung von vierstelligen NACA Profilen nach Ladson/Brooks [11] berechnet (s. Anhang. Abb.
undD.3).

dO=b-ds=Db-As (34)
Asy, = (xo+1—xo)2+(yo+1—ya)2]E 35)
Asy, = (xo—xo—l)z+(yo—yo_l)z]E (36)

(xo+12_ Xo + Xo _zxo—l )2 + (J’o+12_ Yo + Yo _Zyo—l )2] 2

(37

ASsi =

(xo+1V

X,
/)T
(x0-1/Y0-1) /AS3
ASZ
i
' X
Xi-1 Xi Xi+1

Abbildung 38: Skizze zur Diskretisierung von ds; zu As; an einem beispielhaften Ausschnitt eines
Tragfliigelprofils.

Mit den gegebenen Diskretisierungen wird die Gleichung|13|fiir den Druckwiderstand zu Glei-
chung[38] Die Summation der Druckanteile erfolgt tiber die Vorderseite und {iber die Kehrseite.

Beide Anteile werden anschlieSend addiert.

OP opP
Fp=h- Y. piccos(p))-Asi+ Y. pi-cos(@;)-As; (38)
i=UP i=UP
Vorderseite Kehrseite

Wenn die Winkel ¢ (Winkel zwischen Anstromungsrichtung und Oberflichennormale) Werte
von 90° bis 180° annehmen, wird der Kosinus dieser negativ und damit wird die Summe iiber die
Kehrseite addiert. Wenn das nicht der Fall sein sollte, muss das Vorzeichen umgekehrt werden,
damit Driicke auf die Kehrseite den Stromungswiderstand verringern und so den Strémungswi-
derstand erhéhen. Hier wird die Annahme getroffen, dass die Stromung konstant am Tragfliigel

anliegt.
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Die Gleichung fiir den Reibungswiderstand [14) wird mit den genannten Diskretisierungen zu
Gleichung 39| Die beiden Summen haben als Startwert den Wert an der Vorderkante VK und
als Endwert den Wert an der Hinterkante HK. In der ersten Summe wird iiber die Werte an der
Oberseite (Index o) aufsummiert und in der zweiten tiber die Unterseite (Index u). Der Beitrag der
Scherspannung 7t zum Stromungswiderstand ist positiv, wenn die Richtung der Scherspannung
7 mit der Anstrémung parallel ist und negativ, wenn sie antiparallel | ist. Dies kann passieren,
wenn sich der Staupunkt auf der Ober- bzw. Unterseite befindet. Dann trdgt der Abschnitt vom
Staupunkt zur Vorderkante negativ zum Strémungswiderstand bei (wenn sich der Staupunkt nicht
exakt an der Vorderkante befindet).

HK HK
Fr=b-|) T, -sin(p;)-As;i+ Y Ty, -sin(p;) - As; 39)
VK VK

Mit den Gleichungen [38|und [39|zur Bestimmung des Druckwiderstandes und der Reibung kann
der Stromungswiderstand Fp mit Gleichung[12]bestimmt werden und mit Gleichung|[I5|kann der
Widerstandsbeiwert cp berechnet werden. Die so bestimmten Werte sind in Tabelle[6|aufgelistet
und in Abbildung[39|graphisch dargestellt. Neben dem tiber die lokalen Driicke und Schubspan-
nungen berechneten Widerstandsbeiwert cpy,, > den Widerstandsbeiwert cp,,,, der tiber die
global ausgelesene Kraft berechnet wird und den Anteilen des Widerstandsbeiwertes cp, und
CDprae Sind die Abweichung Von@zu CDgopa AUfgefithrt und die Fehler + (As3 zu Asy) und - (Asz zu
As»), die sich durch die Verschiebung um einen Berechnungspunkt auf der Oberflache des Profils

ergeben.

Fiir die Bestimmung des Widerstandsbeiwertes cp werden folgende Daten verwendet (diese sind

identisch mit denen, die Ansys fiir diese Simulationen verwendet hat):

o =1.185kg/m?

Coo =51.195m/s
Ap =b-x,=0.01 m-0.15m =0.015 m?
Re =496971

In der verwendeten Diskretisierung haben die Differenzen As Abmessungen (als Anteil an der
Sehne x;) zwischen 2-107° und 5-10~3, wobei die meisten Differenzen ca. 2-1073 grol$ sind. Die
Abstinde ergeben sich aus dem verwendeten Netz. Die Vorgehensweise ist im Anhang|D|skizziert.
Der Beitrag des Reibungswiderstandes Fg (CDT)PEI bleibt nahezu konstant und nimmt leicht zu
hoheren Anstellwinkeln ab. Fiir den Winkel 0° wird die ausgelesene Kraft aus Ansys auf 19% genau
reproduziert und besteht nur aus dem Anteil der Reibung (cp,). Da die Werte fiir 0° sehr klein sind,

ist die absolute Abweichung gering.

Upa der Widerstandsbeiwert ¢ nur iiber hier konstante Faktoren mit den Widerstandskriften skaliert und in diesem
Kapitel ausschliefflich qualitativ ausgewertet wird, werden an dieser Stelle die Einfliisse der Widerstandskréfte mit
den Werten der Widerstandsbeiwerte gleich gesetzt.
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Fiir 2° nimmt der Druckwiderstand einen negativen Wert an, wobei der Fehler, der durch die

Diskretisierung entsteht sehr grof§ ist und bis in den positiven Bereich reicht. Der Anteil des Druck-

widerstands Fr nimmt mit steigendem Anstellwinkel zu, bis dieser quasi ausschlief3lich fiir den

Widerstand des Profils verantwortlich ist (ab ca. 10°). Ab 13° ist der Anteil des Druckwiderstandes

(CDpra) rofer als der gesamte Wert der Simulation (cp,,,,)-

Im Ganzen lésst sich sagen, dass der Verlauf des Widerstandsbeiwertes cp, ., ,.a, gut zum Verlauf

CDangys PSS, besonders fiir kleine Winkel um ca. 5°. Die prozentualen Abweichungen sind zum

Teil grol3 (bis 40%). Dies ist unter anderem den kleinen absoluten Werte zu verschulden. Die

Abweichungen, die sich ergeben, wenn die Diskretisierung um einen Berechnungspunkt auf der

Oberflidche verschoben wird (As; zu Asy) zeigen deutlich, dass der Ort an dem der Druck auf das

Profil wirkt, einen grof3en Einfluss auf die Berechnung hat.

0.1

Widerstandsbeiwert cp [-]

Anstellwinkel a [°]

" |—— (D global
— CDDruck und 7
— CDDruck
[ Cp., /]
@
:‘./
| | | | | | | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16

Abbildung 39: Widerstandsbeiwerte cp liber die ausgegebenen Kréfte cp,,,,, iber die ausgege-
benen Driicke cp,_,, liber die ausgegebenen Scherspannungen cp, und iiber die
ausgegebenen Driicke und Scherspannungen cp,,_, ..., flir verschiedene Anstell-

winkel a.
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Tabelle 6: Widerstandsbeiwerte cp iiber die ausgegebenen Krifte cp,,,,, iiber die ausgegebenen
Driicke cp,, ., (Einfluss Fp), liber die ausgegebenen Scherspannungen cp, (Einfluss Fg)
und iiber die ausgegebenen Driicke und Scherspannungen cp,,, ., ..., unter Variation
des Anstellwinkel a. Prozentuale Abweichung von ¢py,,q una; ZU €Dy, Und den Fehlern
+und - Zu ¢py, . una, URA €Dy die sich aus dem Verschieben um einen Berechnungs-
punkt auf der Oberflidche des Profils ergeben.

@] | CDpmekunar [ | CDgovar -1 | €D, -] | CDppyg [ | AbW. [%] - [-] +[-]
0 1.01E-02 | 1.24E-02 | 9.93E-03 | 1.45E-04 18.9 | 3.05E-04 | 1.23E-03
2 8.03E-03 | 1.35E-02 | 9.89E-03 | -1.86E-03 40.6 | 1.52E-03 | 2.28E-03
4 1.57E-02 | 1.68E-02 | 9.76E-03 | 5.91E-03 6.7 | 9.75E-04 | 1.33E-03
6 2.26E-02 | 2.23E-02 | 9.52E-03 | 1.31E-02 -1.7 | 1.23E-03 | 9.28E-04
10 4.45E-02 | 3.93E-02 | 8.75E-03 | 3.57E-02 -13.1 | 1.30E-03 | 8.61E-04
13 6.62E-02 | 5.68E-02 | 7.81E-03 | 5.84E-02 -16.6 | 1.00E-03 | 2.80E-03
15 8.50E-02 | 7.29E-02 | 7.07E-03 | 7.79E-02 -16.6 | 8.39E-04 | 3.92E-03
16 9.87E-02 | 8.59E-02 | 6.71E-03 | 9.20E-02 -15.0 | 9.18E-04 | 4.04E-03

4.5.3. Bewertung der Berechnung der Beiwerte iiber lokal bestimmte Werte

Die Bestimmung des Auftriebes {iber die lokalen Driicke an der Tragfliigeloberfliche durch die
verwendete Ndherung hat eine ausreichende Genauigkeit zum global bestimmten Auftrieb. Eine
einfache Méglichkeit zur Korrektur der Diskretisierung Ax durch Anpassung des Anstellwinkels
(s. Anh. B). Eine zusitzliche Berticksichtigung der Nicht-Parallelitit von Oberfliche zu Sehne
bietet eine weitere Korrektur. Da die Oberflache von Tragfliigeln gekriimmt ist, bleibt bei einer
Diskretisierung immer ein Restfehler.

Mit einer Diskretisierung von 23 Druckmessstellen wird eine Anordnung (die Breite der Druck-
messbohrung wird nicht beriicksichtigt) am Tragfliigel-Prototypen entwickelt, die eine mdglichst
geringe Abweichung zu den Ergebnissen aus Kapitel[4.5.1]hat. Das Ergebnis ist die Verteilung, die
in Kapitel[5.1]gezeigt wird. Diese Anordnung (bei dieser Diskretisierung) hat bei 10° Anstellwin-
kel (und einer Anstrémgeschwindigkeit von ca. 52 m/s) eine Abweichung von -7.4% und hat in

Bereichen groBer Druckdnderungen eine hohere Anzahl an Messpunkten.

Wie bei dieser Voruntersuchung herauskommt, ist die Bestimmung des Widersandsanteils, der
durch den Druckverlauf zu bestimmen ist, sehr sensitiv auf den Ort (und damit auch auf die Dis-
krektisierung) der Druckmessung. Am Tragfliigel-Prototypen, der im Windkanal vermessen wird,
liegen die Druckmessstellen ca. eine GroBenordnung weiter auseinander als bei der Simulation.
Daher wird im experimentellen Teil ausschlielich der Auftrieb {iber den Druckverlauf bestimmt.
Der durchschnittliche (iiber die Sehne normierte) Abstand der Druckmessstellen bei der Simula-
tion liegt bei 2- 1073, Bei dem Tragfliigel-Prototypen ist ein Abstand der Druckmessstellen von

unter 1.5 mm nicht zu realisieren. Das entspricht einem normalisiertem Abstand von 1-1072.
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5. MESSTECHNIK UND MESSUNGENAUIGKEIT

Die Zielgrofien der experimentellen Untersuchung sind der Auftriebsbeiwert c¢; und der Druck-
verlauf an der Oberfliche des Tragfliigels. Dabei wird der Auftriebsbeiwert ein mal iiber eine
Windkanel-Waage bestimmt und ein mal {iber den Druckverlauf. Die Druckmessstellen am
Tragfliigel-Prototypen und der Tragfliigel-Prototyp selbst sind in Kapitel[5.I|ndher beschrieben.
Der Druckscanner, der die Driicke auf der Oberfliche des Prototypen misst, wird in Kapitel[5.2]
vorgestellt und die Windkanal-Waage in Kapitel[5.3jund im Anhang|Al

Weitere Zielgrof3en, die zur Einordnung der Ergebnisse dienen, sind die Strémungsgeschwindigkeit
€ Und die Reynoldszahl Re. Auf die Bestimmung der Strémungsgeschwindigkeit co, wird in
Kapitel[5.4] eingegangen.

Die EinstellgroRen, die fiir die Experimente variiert werden, sind der Anstellwinkel @ und der
Staudruck pgyn (s. Kap. . Der Anstellwinkel (s. Kap. muss mit den Korrekturen aus Kapitel
Verrechnet werden, um den effektiven Anstellwinkel aq¢ zu erhalten.

Die Bestimmung des Auftriebsbeiwertes ¢ inklusive Messungenauigkeiten wird in Kapitel [5.5|
behandelt.

5.1. Tragfliigel-Prototyp

Das zu untersuchende Tragfliigelprofil NACA 0012 (mit stump-
fer Hinterkante) wird als 3D Modell erstellt und mit Druck-

messstellen an der Ober- und Unterseite versehen (s. Abb.[42). A
Die Druckaufnahme erfolgt seitlich am Modell (s. Abb.[41). Als %

Besfestigung dient eine Gewindestange M6 und die Fixierung

)0.5m

8

des Winkels ist durch eine Aussparung fiir eine Sechskant-
mutter M6 realisiert. Die seitliche Fixierung wird durch eine

Unterleg- bzw. Karosseriescheibe an der anderen Seite (von

der eingelassen Mutter) umgesetzt.
Die Druckmessstellen auf der Ober- und Unterseite des Mo- ﬁ

dells haben einen Durchmesser von 0.5 mm und weiten sich
kurz danach auf 1 mm auf (s. Abb.[40). Die Durchmesser an
der Oberfldache sind moglichst klein zu wéhlen, so dass die

Stromung vorbei (und nicht hinein) flieBt und so ausschlief3-
Abbildung 40: Detail Druckmess-

lich der (statische) Druck gemessen wird. An der seitlichen ell
stelle.

Druckabnahme betragt der Durchmesser 1.6 mm. Dadurch

wird gewihrleistet, dass dort kleine R6hrchen/Kaniile mit ei-

nem Aullendurchmesser von 1 mm eingeschoben werden kdnnen, an die ein Silikonschlauch
angeschlossen wird. Die Kaniile werden mit Fliissigkleber befestigt, so dass sie luftdicht schlieRen.
Die Druckmessstellen sind durchnummeriert und in vorher abgeschétzten Abstidnden (s. Kap.
zur Vorderkante des Tragfliigels angeordnet. Die Positionen der Messstellen sind der Abbil-
dung[41]und der Tabelle[7]zu entnehmen. Die genaue Position der Druckmessstellen wird fiir die

Bestimmung des Auftriebes iiber den Druckverlauf benotigt.
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Abbildung 41: Das Prototypen-Modell mit durchnummerierten Druckmessstellen.

Tabelle 7: Positionen der Druckmessstellen am Prototypen ausgehend von der Vorderkante
(Druckmessstelle 12) als absolute Entfernung und normiert prozentual. Dabei sind
die oben aufgelisteten Druckmessstellen an der Oberseite zu finden und die unten

aufgelisteten an der Unterseite (vgl. Abb.[41).

(

Befestigung seitliche Druckabnahme

Abbildung 42: Tragfliigel-Modell eines NACA 0012 von oben mit den globalen Abmessungen
Sehnenldnge und Breite. Die finalen Abmessungen des gedruckten Prototypen sind

I

in Abbildung[d4|zu sehen.

Das 3D Modell des Tragfliigels ist in Abbildung[43|zu sehen. Dieses Modell wird mit dem Druckver-
fahren Stereolithografie (SLA) mit dem Modell Form 2 der Firma Formlabs mit einer Schichtdicke
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von 25 - 300 um gedruckt. Das Material, das fiir den Prototypen verwendet wird, ist Tough Resin.

Die Seiten werden mit Winglets versehen (s. Abb.[44Jund[45), um den Druckausgleich der Ober-
und Unterseite zu verhindern. Die Winglets werden ebenfalls 3D gedruckt und luftdicht auf den
Tragfliigel geklebt. Die ebene Oberseite dient zur Auflage einer digitalen Wasserwaage zur Win-
kelbestimmung. Die Winglets sind der Form des Tragfliigelprofils nachempfunden. Die Winglets
haben eine Héhe von 11.9 cm, eine Breite von 3 mm und eine Linge von 30 cm. Sie werden in zwei
Teilen nach dem Verfahren Fused Deposition Modeling (FDM) aus dem Material Polylactid (PLA)
gedruckt und anschliefend zusammen und an den Prototypen geklebt. Bei dem Klebevorgang ist
darauf zu achten, dass der Winkel der Winglets 90° auf der Oberfldche des Tragfliigels betrédgt. Das
fertige Modell ist in den Abbildungen[44lund [45]im Kapitel[5.2]zu sehen. Die Druckmessstellen
sind mittig angeordnet, um die Einfliisse der Winglets zu minimieren.

Abbildung 43: Prototyp eines Tragfliigelprofils NACA 0012 als 3D Modell inklusive Druckmessstel-
len und Méglichkeit zur Befestigung tiber eine Gewindestange und Muttern.

5.2. 24-Kanal Druckmessgerit

Als Druckmessgerit dient ein 24-Kanal Druckscanner, mit dem gleichzeitig bis zu 24 Druck-
messstellen bis + 2 500 Pa mit einer Abtastrate von maximal 50 Hz bedient werden kénnen. Die
Messungenauigkeit liegt dabei bei maximal +0.15% (s. Anhang[G) und wird im Folgenden auf-
grund der hohen Genauigkeit als fehlerlos angesehen. Der Druckscanner ermittelt dabei den
Differenzdruck der jeweiligen Messposition mit dem Referenzdruck (Referenzdruckmessposition

s. Abb.[50).

Der Druckscanner ist mit Silikonschlduchen mit einem Innendurchmesser von 1 mm, einem
Auflendurchmesser von 2 mm und einer Lange von 110 mm verbunden. Die Linge der Schlduche
hat einen ddmpfenden Einfluss auf das System. So kénnen schnelle Druckschwankungen nicht
aufgenommen werden. Es werden 100 Messwerte (vgl. Matlab-Code zur Datenerfassung Anhang
[F| Zeile 25) mit einer Frequenz von 50 Hz aufgenommen. Die Messfrequenz wird tiber eine mit-
gelieferte Software am Druckscanner eingestellt. Daraus ergibt sich eine Messdauer von 2 s fiir
die Driicke. Die Driicke an den jeweiligem Messpositionen werden arithmetisch gemittelt und als
Fehlerabschitzung dient die Standardabweichung. Die Silikonschlduche werden dicht mit den
Kaniilen des Prototypen verbunden und seitlich weggefiihrt (vgl. Abbildungen[44und [45).
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Abbildung 44: Der Prototyp inklusive Winglets, Kaniilen und Schlduchen. Die Sehnenldnge x; des
Tragfliigels betrdgt 149 mm und die Breite (abziiglich der Winglets) 143 mm. Daraus
ergibt sich ein {iber die Sehnenldnge normierter Abstand der Druckmessstellen zur
seitlichen Begrenzung von 0.48.

Abbildung 45: Der Prototyp inklusive Winglets, Kaniilen und Schlduchen seitlich.

5.3. Drei-Komponenten-Waage

Uber eine Drei-Komponenten-Waage im Windkanal wird der Widerstand Fp und der Auftrieb Fy
bestimmt. Eine genaue Beschreibung der Waage befindet sich im Anhang|[Al

Die Messwerte der Drei-Komponenten-Waage, ausgegeben iiber die Kupplung, liegen in einem In-
tervall von 0.1 N fiir den Widerstand Fp und 0.2 N fiir den Auftrieb Fj, (s. Anhang Abb.. Durch
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die Ausgabe eines Mess-Intervalls kann kein einzelner Wert fiir den Auftrieb (und Widerstand)
angegeben werden. Uber die Kupplung fiir Bananenstecker werden Multimeter angeschlossen und
iiber die serielle Schnittstelle RS232 werden die Daten an den Rechner zur weiteren Verarbeitung

geleitet.

5.4. Bestimmung der Stromungsgeschwindigkeit in der Messstrecke

Die Stromungsgeschwindigkeit der unbeeinflussten Stromung wird mithilfe eines Prandtl’schen
Staurohres nach Gleichung[40]bestimmt. Der Differenzdruck Ap wird im Staurohr direkt bestimmt
und ist die Differenz von Gesamtdruck und statischem Druck. Dies entspricht dem dynamischen

Druck pgyn, auch Staudruck genannt. [32]

Die Dichte g ist in diesem Fall die Dichte der Luft p; und wird mit dem idealen Gasgesetz nach
Gleichung[41]bestimmt. Dazu wird der Umgebungsdruck p, die Temperatur T und die spezifi-
sche Gaskonstante der Luft R; benétigt. Die spezifische Gaskonstante der Luft Ry hat den Wert

Ry =288]/(kg K). [18]
. 2 Davn
C:f Ap:\/ Pdy @0)
0 0

= poo
R.-T

oL (41)

Der Differenzdruck Ap wird vor den Messungen mit Tragfliigel fiir verschiedene Drehzahlen des
Ventilators im Windkanal bestimmt. Dazu wird das Staurohr an die Stelle des Tragfliigels montiert.
So kann die Stromungsgeschwindigkeit an der Position des Tragfliigels berechnet werden, die
dort ohne Tragfliigel herrschen wiirde. Die Dichte p; wird fiir jede Messung separat iiber den
Umgebungsdruck p, und die Temperatur T bestimmt.

Der Punkt an dem der Differenzdruck exemplarisch fiir die Messreihe bestimmt wird, ist in Abbil-
dung[46]skizziert. Da verschiedene Anstellwinkel eingestellt werden, wird der Staudruck moglichst
zentral fiir die moglichen Positionen der Vorderkante bestimmt. Es wird zudem angenommen,

dass die Geschwindigkeit im Kernstrahl ndherungsweise konstant ist.

~
~ -7 .
~ -

lekt der Differenzdruckmessung .-~ ,-°
___________ SO

- *~_ Tragfliiget bei
£ > 5 . -
- \ ________ .-~ _ verschiedenen Anstellwinkeln

Abbildung 46: Position der Differenzdruckmessung (dynamischer Druck) zur Bestimmung der
Anstrémgeschwindigkeit (nach Glg. [40).
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5.5. Bestimmung des Auftriebsbeiwertes inkl. Messungenauigkeit
Fiir die ZielgroRe Auftriebsbeiwert ¢; wird die Messungenauigkeit mithilfe der Gauly’schen Feh-

lerfortpflanzung (Glg.42) bestimmt. Dafiir wird angenommen, dass die Streuung der Messwerte

durch eine Normalverteilung (Gaul3’sche Glockenkurve) beschrieben werden kénnen. [28]

(42)

Der Auftriebsbeiwert wird nach Gleichung[9] bestimmt und wie in Kapitel gezeigt (nach
Glg.B3|und Abb.[35), diskretisiert. Es werden den Driicken p; auf der Oberfliche des Tragfliigels
Strecken x; entlang der Sehne zugeordnet (s. Abb.[47). Die Langen der Strecken x; sind in Tabelle
aufgelistet.

1 7 _$ : .
11\ 98 D4
X4 = X0
12 H4+—— } }
13///
\ .
415 46 17 18 19 20

Abbildung 47: Diskretisierung der Strecken x; am Tragfliigelprototypen beispielhaft an x4.

Tabelle 8: Den Druckmesspunkten i zugeordnete Strecken x; entlang der Sehne zur Bestimmung
der Auftriebskraft (vgl. Abb.[47/und Glg.[43).

Mess- 1 11 | 10 9 8 7 6| 5 4 3 21 1
punkt i 13 | 14 15 16 17 18 | 19 20 21 22 | 23
-

! 15]15|15|225(3.75]6.25| 115 |20 | 275 | 275 | 225 | 25
[mm]

Mit dieser Diskretisierung lasst sich der Auftrieb F; an diesem Prototypen mit Gleichung[43|bestim-
men. Die Strecke x;2, die dem Druck an der Vorderkante zugeordnet wird, teilt sich gleichmé&Rig
in Ober- und Unterseite auf, dadurch hebt sich dieser Anteil auf.

23 11
Fp=b-| ) pi-Xi— ) pi-%i (43)
i=13 i=1

Der Auftrieb F; wird zum Vergleich auch direkt {iber die Drei-Komponenten-Waage bestimmt.

Der Auftriebsbeiwert ¢y wird mit Gleichungbestimmt und die sich daraus ergebene Fehlerfort-
pflanzung ist in Gleichung[45|gegeben.

(44)
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pdyn-xs-b

-F;
pdyn'x§ b

-F 2
—— | -Ab?
)

1 2
2
Act = (—) -AFf + 5
b Pdyn " Xs*

. 2
Pdyn - Xs- L Apdyn+

(45)
Auf eine Fehlerabschitzung durch den Auftrieb F; wird hier Verzichtet[?l, wodurch sich Gleichung
zu Gleichungverkﬁrzt. Der dynamische Druck pgyy ist die Druckdifferenz, gemessen mit
einem Staurohr. Die Sehnenlidnge x; und die Breite b des Modells konnen mit einem Messschieber

bestimmt werden.

2
_FL

Acy = —_
pﬁyn-xs-b

2

-F -F 2

AP +(—) () )
yn pdyn.xs.b den.xS.b

5.6. Winkelmessung

Die Bestimmung des (goemetrischen, vgl. Kap. Anstellwinkels a geschieht iiber eine digitale
Wasserwaage mit einer Genauigkeit von +0.1°. Der ebene Bereich der Winglets dient als Auflagefla-
che fiir die Wasserwaage. Da die Winglets am Tragfliigel angeklebt sind, ist der gemessene Winkel
nicht exakt der Anstellwinkel des Tragfliigels. Aufgrund der Tatsache, dass es sich beim NACA 0012
um ein symmetrisches Profil handelt, muss der Auftriebsbeiwert bei einem Anstellwinkel von 0°
gleich 0 sein.

Damit bei jeder Messung der gleiche (statistische) Fehler in der Winkelbestimmung entsteht, wird
dieser immer an der gleichen Stelle am Winglet gemessen. Anschliefend kann der lineare Bereich
des Auftriebsbeiwertes aufgetragen werden und so verschoben werden, dass die Ausgleichsfunkti-
on den Punkt (0,0) schneidet. Damit kann das Offset in der Winkelbestimmung fiir den gesamten
Verlauf herausgerechnet werden (vgl. Anhang[F|Matlab Code Zeile 30).

5.7. Korrekturen bei Freistrahlen

Um die Messergebnisse des Experimentes mit denen der Simulation und der Literatur vergleichen
zu konnen, miissen die physikalischen Eigenschaften eines Freistrahls beriicksichtigt werden. Am
Auslass des Windkanals mit dem Eintreten in die offene Messstrecke tritt das schnelle Fluid mit

dem ruhenden Fluid in Wechselwirkung.

So verdndert sich beispielsweise der Verlauf des Auftriebsbeiwertes c;, tiber den Anstellwinkel a.
Es wird der effektive Anstellwinkel a.f eingefiihrt, bei dem in einem Freistrahl der gleiche Auftrieb
erzeugt wird wie in einer ungestorten Stromung bei einem Anstellwinkel a. Welche geometrischen
Anstellwinkel a eines Tragfliigels in Freistrahlen welchem effektiven Anstellwinkel a¢ entspricht,
haben Brooks et. al. 1984 [7] bestimmt (s. Kap. . Fiir diese Berechnung wird die Hohe des
Kernstrahles benétigt, die mit Hilfe des Strahlensatzes berechnet wird (s. Kap.[5.7.2).

12y.a. durch die Verteilung der Druckmessstellen
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5.7.1. Winkelkorrektur bei Freistrahlen

Der effektive Anstellwinkel a.¢ erzeugt in einem Freistrahl den gleichen Auftrieb wie der Anstell-
winkel a eines Tragfliigels in einer ungestorten Stromung. Fiir die Berechnung der Winkelkorrektur
nach Brooks werden die Hohe der Diise h und die Sehnenlédnge x des Tragfliigels benotigt. [7]
Der Winkelkorrekturfaktor ¢ (Glg. wird tiber den Windkanalformfaktor o, (Glg. bestimmt.
In den Windkanalformfaktor o,, gehen die geometrischen GréoBen Diisenhéhe /2 und Sehnen-
linge x; ein. Uber den Winkelkorrekurfaktor ¢ kann der effektive Anstellwinkel a.g tiber den
(geometrischen Anstellwinkel @ bestimmt werden (Glg. .

a 47)
4

Qeff =

(=0+20,)°+12 0y (48)

2
b/ Xs\2
- (= 49
ow=25(3) (49
Bei dieser Korrektur wird davon ausgegangen, dass sich das Profil direkt am Auslass des Freistrahles
befindet. Wenn das nicht der Fall ist, muss statt der Diisenhohe / die Hohe des Kernstrahles h

beim Auftreffen auf den Tragfliigel eingesetzt werden.

5.7.2. Strahlhohe bei Freistrahlen

Bei Freistrahlen sind die Abmessungen des Kernstrahles am Ort der Messung relevant; dort
herrscht ein (nahezu) homogenes Geschwindigkeitsfeld. Am Austritt tritt der Strahl mit dem ru-
henden Fluid der Umgebung in Wechselwirkung, wodurch dieses mitgerissen wird und den Strahl
verlangsamt. So entsteht die Mischzone (vgl. Abb.[48). Dadurch flacht das Geschwindigkeitsprofil
am Strahlrand ab. [16]

Die Kernstrahlldnge xy kann fiir einen rechteckigen Freistrahl (rechteckige Diise) iiber die Glei-
chung[50|bestimmt werden. Dabei sind & die Hohe der Diise (Auslass) und m die Mischzahl. Die
Mischzahl m liegt bei rechteckigen Freistrahlen zwischen 0.17 und 0.20. [16]

Xo=— (50)
m

Zur Bestimmung der Hohe des Kernstrahls an der Stelle der Messung & wird die Hohe des
Auslasses h, die Mischzahl m und der Abstand des Auslasses zur Messstelle x; benétigt und kann
mit Gleichung[51]bestimmt werden. [16]

h_ Xk X0 — Xk
hy="—— h= h (51)
n X0
m
Fiir Gleichung[51)muss die Bedingung
o= X - 1 b 52)
" hTm h

gelten, wobei b die Breite der Diise ist. [16]
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Diese Betrachtungen gelten fiir Niederdruckfreistrahlen mit c,, < 50m/s und fiir Reynoldszahlen

Re ab ca. 8500. [16]

yﬂ

Mischzone

Geschwindigkeitsprofile

Strahlrand

Xk

Xo

Abbildung 48: Ausbreitung eines isothermen Freistrahls. In Anlehnung an: [16] S. 253
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6. EXPERIMENTELLE ERGEBNISSE

In diesem Kapitel werden die Experimente zur Bestimmung der aerodynamischen Eigenschaften
des NACA 0012 beschrieben. Das Hauptaugenmerk wird dabei auf den Auftrieb und dessen
Bestimmung iiber die Druckmessstellen am Tragfliigel sowie {iber die Windkanal-Waage gelegt.
Wenn die Bestimmung des Auftriebs iiber den Druckverlauf qualitativ und quantitativ gute Er-
gebnisse liefert, ist es moglich, diese Art der Messung in (Einbau-)Situationen anzuwenden, an
denen eine Messung mit einer Waage nicht mdéglich ist. So beispielsweise in rotierenden Systemen
oder in einem reflexionsarmen Raum. Dort sind alle schallreflektierenden Aufbauten so gering
wie moglich zu halten, um akustische Messungen nicht zu verfilschen.

Mit den Druckmessstellen kann der Druckverlauf entlang des Tragfliigels bestimmt werden und
iber eine Analyse des rdumlichen Druckverlaufs entlang der Tragfliigelsehne kann beurteilt
werden, ob die Stromung anliegt oder abgerissen ist.

Vermessen wird der Tragfliigel-Prototyp bei Stromungsgeschwindigkeiten von 20 m/s (Re =190 000)
und 50 m/s (Re =470 000). Der effektive Anstellwinkel liegt dabei zwischen ca. +18° (bei 20 m/s)

und zwischen -2° bis 14° (bei 50 m/s).

6.1. Messplanung

Die ZielgroBen der experimentellen Untersuchung sind der Auftriebsbeiwert c; und der Druckver-
lauf an der Oberflache des Tragfliigels. Dabei wird der Auftriebsbeiwert einmal {iber die Waage
bestimmt, dieser Auftriebsbeiwert wird als ¢z, definiert und einmal tiber den Druckverlauf, dieser
Auftriebsbeiwert wird als ¢;, definiert. Weitere Zielgrof8en, die zur Einordnung der Ergebnisse
dienen, sind die Stromungsgeschwindigkeit c,, und die Reynoldszahl Re.

Die Einstellgrof3en, die fiir die Experimente variiert werden, sind der Anstellwinkel @ und der
Staudruck Pdyn- Der Anstellwinkel muss mit den Korrekturen aus Kapitelverrechnet werden,

um den effektiven Anstellwinkel aef zu erhalten.

6.1.1. ZielgroRen der Experimente

Im Folgenden werden die Berechnungen der ZielgréBen (Auftriebsbeiwert und Druckverteilung)

aufgeschliisselt, um die Einflussgroflen zu ermitteln.

Auftriebsbeiwert iiber die Waage bestimmt - Index F

Zur Bestimmung des Auftriebsbeiwertes wird die Gleichung[9} die zu Gleichung[53|wird, benétigt:

F
Le (53)

CLp=——7
pdyn'xs‘b

Dabei sind:

Fr, Auftrieb - gemessen mit der Windkanal-Waage (vgl. Kap.5.3jund Anh.[A)
Pdyn Staudruck - gemessen mit einem Staurohr (vgl. Kap.
xs =0.149 m Sehnenlidnge - gemessen mit einem Messschieber
b =0.143 m Breite des Tragfliigels - gemessen mit einem Messschieber

56



Die Abmessungen des Tragfliigel-Prototypen werden fiir die Experimente nicht variiert und sind

damit konstant.

Auftriebsbeiwert bestimmt iiber die Driicke entlang der Oberfléiche - Index p

Zur Bestimmung des Auftriebes Fy,, iiber den Druckverlauf wird die Gleichung (nach Glg.
bendtigt.

23 11
FLp=b~ Zpi-x,-—Zpi-xi (54)
i=13 i=1

Darin sind die Driicke p; die gemessenen Druck(differenzen) mittels des Druckscanners.
Einfluss auf das Ergebnis nehmen auch die Verteilung der Druckmessstellen, die die Langen x;
verdndern und die Art der Diskretisierung. In diesen Experimenten wird die Diskretisierung, wie
in Kapitel[4.5.1|gezeigt, verwendet. Die Lingen x; sind in Tabelle[8aufgefiihrt (s. auch. Anhang
Matlab Code[F Zeilen 166, 191 und 194).

Der Gleichung[10lund damit auch allen Diskretisierungen dieser Gleichung liegt die Vereinfachung
zu Grunde, dass die Lingen auf der Oberfliche denen der Projektion auf die Sehne entsprechen,
was fiir geometrische Anstellwinkel bis 5° eine gute Ndherung darstellt. Fiir groBere Anstellwinkel
wird der Fehler groBer (vgl. Kleinwinkelndherung Anhang [B). Daher wird eine (vereinfachte)
Korrektur vorgenommen; Fliache, auf die die Auftriebskraft wirkt, wird mit dem Faktor cosa
multipliziert. Damit wird der Anstellwinkel (global) berﬁcksichtigﬁ

Druckverteilung

Die (Differenz-)Driicke A p an den Druckmessstellen tiber die Tragfliigeloberflache werden mithilfe
des Druckscanners (s. Kap. bestimmt und als Verteilung der Druckbeiwerte (s. Kap. tiber
die Sehne aufgetragen.

Fiir den Druckbeiwert (Glg.

Ap
Pdyn

Cp =
wird neben den gemessenen Driicken auf der Oberflache Ap der Staudruck pgy, benotigt.

Stromungsgeschwindigkeit und Reynoldszahl

Die Stromungsgeschwindigkeit co, wird mit der Gleichung[40lund der Formel fiir die Dichte (ideale
Gasgleichung[41) der Luft bestimmt. Die Reynoldszahl Re wird mit der Gleichung[3|bestimmt. Die

EinflussgréBen sind:

Pdyn Staudruck - gemessen mit einem Staurohr
P Umgebungsdruck - Daten Wetterstation Diisseldorf Flughafen stiindlich aktualisiert
Ry =288]/(kgK) spezifische Gaskonstante fiir Luft - Literaturwert [18]

T Temperatur - gemessen mit einem Widerstandsthermometer Pt1000

13Besser wire, wenn jede Bezugsfliche einzeln mit dem Anstellwinkel inkl. des Winkels auf dem Profil korrigiert wiirde.
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1 dynamische Viskositdt von Luft - Literaturwerte [20]

L =x5=0.149 m als charakteristische Lange der Tragfliigel-Prototypen fiir die Reynoldszahl

6.1.2. EinstellgroRen der Experimente

Die zu variierenden Einstellgr68en der Experimente sind der Anstellwinkel a und der Staudruck

Pdyn, der als MaB fiir die Stromungsgeschwindigkeit ¢, dient.

Anstellwinkel

Der Anstellwinkel a wird {iber eine Wasserwaage bestimmt (vgl. und muss anschlie$end, zur
richtigen Einordnung der Auftriebsbeiwerte, korrigiert werden (vgl.5.7). Fiir die Berechnung des
effektiven Anstellwinkels a¢ nach Gleichung

a
Qeft = —

¢

wird der Korrekturfaktor { benotigt, fiir den einige geometrische Eigenschaften der Windkanaldiise
und des Messaufbaus benétigt werden (s. Kap.[5.7).
Fiir den Korrekturfaktor ergibt sich der Wert

{ =1.645

mit den Einflussgréfen:

Xs =0.149 m Sehnenlédnge des Tragfliigel-Prototypen - gemessen mit einem Messschieber
X =0.5m Abstand der Tragfliigelvorderkante zur Diise - gemessen mit einem Laser-Entfernungsmesser
h =0.53 m Hohe der Diise - gemessen mit einem Laser-Entfernungsmesser

m = 0.2 Mischzahl bei rechteckigen Freistrahlen - Literaturwert [16]

Staudruck

Der Staudruck Pdyn wird direkt {iber ein Staurohr (s. Kap. bestimmt.

6.2. Versuchsaufbau im Windkanal

Der akustische Windkanal Gottinger Bauart im ISAVE ist in Abbildung |49 skizziert. In einem
Windkanal Gottinger Bauart wird die Luft im Kreis gefiihrt. Der Windkanal geniigt zudem den
aeroakustischen Anforderungen in hohem Mal3e, da dieser komplett mit Lochblech und Absorbens
verkleidet ist.

In der Messstrecke (s. Abb.|50) wird der Tragfliigel inklusive Winglets platziert. Die Halterung mit
Tragfliigel ist in Abbildung[52|zu sehen. Der Tragfliigel befindet sich komplett im Kernstrahl (vgl.
Abb.[48lund Abb.[51). Der Widerstand des Tragfliigelprofils kann mit diesem Aufbau nicht tiber die
Waage bestimmt werden, da die Winglets und die Halterung einen grofen Stromungswiderstand

erzeugen.
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Die Temperaturmessung wird am Kollektor und die Referenzdruckmessung der Druckaufnahme
wird oberhalb der Messstrecke vorgenommen. Der Einfluss der Hohendifferenz der Referenz-
druckmessung zur Druckmessung am Tragfliigel ist vernachldssigend klein.

Der Windkanal erzeugt einen maximalen Volumenstrom von 14.1 m3/s und einen maximalen

Druckverlust von 1100 Pa bei 50 m/s mit einem 30 kW Antriebsmotor, der einen Radialventilator
antreibt. [29]

Einlaufstrecke Auffangtrichter Beruhigungskammer
r /
Umlenkecke 1_ / /

/ v & Umlenkecke &

(7

oy
= S

B profilierte Schaufeln

Messsetrecke

Strémungsrichtung
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Abbildung 49: Skizze des akustischen Windkanals G6ttinger Bauart des ISAVE im Mittelschnitt.

In der unteren rechten Ecke befindet sich der vom restlichen Strémungsraum
entkoppelte Radialventilator. Quelle: [29] S. 64
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Abbildung 50: Detail Messstrecke mit wichtigen Abmalfien und Messstellen. Die Referenzdruck-
messung befindet sich aullerhalb des Stromungsraumes und die Temperaturmes-

sung erfolgt am Kollektor des Windkanals. Der Abstand der Diise zur Vorderkante
des Tragfliigelprofils betrdgt 0.5 m.
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6. EXPERIMENTELLE ERGEBNISSE AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN

T DI

3] (L]

Abbildung 51: Geschwindigkeitsprofile innerhalb der Messstrecke. Die Geschwindigkeitsvertei-
lung im Kernstrahl kann als konstant angesehen werden. Quelle: [29] S. 90

Abbildung 52: Halterung fiir den Tragfliigel in der Messstrecke des Windkanals. Der Abstand
der Sehne des Tragfliigels zur Unterkante der Halterung betrdgt 0.5 m und die
Innenabmessungen der Halterung 0.42 m.
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6.3. Durchfiihrung und Messablauf

Die Durchfithrung der Messungen ist in folgendem Kapitel der Reihe nach beschreiben.

Bestimmung des Staudrucks

Bevor der Tragfliigel-Prototyp in die Halterung eingesetzt wird, wird der Staudruck pgyn, fiir die bei-
den Stromungsgeschwindigkeiten 20 m/s und 50 m/s gemessen (s. Kap.[5.4). Fiir die gewiinschten
Stromungsgeschwindigkeiten wird die Drehzahl des Antriebsmotors notiert. Diese Drehzahlen
werden mehrfach (12 Mal) eingestellt. Jedes Mal wird der Staudruck pgyy fiir diese Drehzahl be-
stimmt. Aus den ermittelten Staudriicken wird der Mittelwert gebildet. Dieser Staudruck wird
fiir die nachfolgenden Messungen mit der Drehzahl gleichgesetzt. Die Messungenauigkeit ist der
gerundete Abstand der jeweils zweithdchsten und zweitniedrigsten Werte.

Die Ergebnisse der Messungen sind bei

20 m/s fiir eine Drehzahl n=321 min~! bei (235.8 + 4) Pa (vgl. Matlab Code AnhangZeilen
11 bis 13) und bei

50 m/s fiir eine Drehzahl n=819 min~! bei (1478.3 +6) Pa (vgl. Matlab Code AnhangZeilen
16 bis 18).

Bestimmung eines Messpunktes

Die gewlinschte Stromungsgeschwindigkeit wird mithilfe der Drehzahl / des Staudrucks einge-
stellt und fiir die Messungen fiir 20 m/s und 50 m/s jeweils konstant gehalten. Danach wird der
(geometrische) Anstellwinkel eingestellt und vermessen. AnschlieBend wird das Programm zum
Auslesen der Messwerte gestartet (s. Anhang Matlab Code[F). Dieses misst den Auftrieb F;, tiber
die Waage und die Temperatur fiinfmal in Abstdnden von jeweils einer Sekunde, Anschliefend
wird der Druckscanner, der mit 50 Hz den Druck abtastet, 100-mal ausgelesen (Messzeit 2 s). Der
Auftrieb Fr, und die Temperatur werden danach noch einmal fiinfmal gemessen. Diese Auftren-
nung ist notwendig, damit die Performence in der Messschleife vom Druckscanner die gewiinschte
Abtastrate erreicht. Bevor ein neuer Winkel eingestellt wird, wird der bereits bestimmte erneut
gemessen, um eine Verstellung wahrend des Messvorganges auszuschlielen.

Die eingestellten (geometrischen) Winkel sind in der gemessenen Reihenfolge in den Tabellen|[H.1]
und aufgelistet. Jeder Winkel ist mit mindestens einer Wiederholung (Messprogramm starten)

vermessen worden.
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6.4. Ergebnisse der Experimente

In diesen Experimenten wird der Auftrieb F; iiber die Waage und iiber die Druckverteilung am
Tragfliigel fiir effektive Anstellwinkel von ca. +18° bei einer Stromungsgeschwindigkeit von 20 m/s
(Re =190 000) bestimmt. Die sich daraus ergebenden Auftriebsbeiwerte werden dargestellt. Fiir
eine Stromungsgeschwindigkeit von 50 m/s (Re =470 000) ist der Auftriebsbeiwert c; fiir effektive
Anstellwinkel von -2° bis 14° hier aufgefiihrt. Die Druckverteilung am Tragfliigel wird exemplarisch

fiir einige Winkel dargestellt.

6.4.1. Auftriebsbeiwerte der Experimente

Die Auftriebsbeiwerte, die tiber den Auftrieb, bestimmt durch die Waage, berechnet sind, wer-
den mit ¢;, (Force) bezeichnet. Die Auftriebsbeiwerte, denen die Druckverteilung zu Grunde
liegt, werden mit cL, benannt. Die Auftriebsbeiwerte ¢z, (blau) und cL, (schwarz) sind in den
Abbildungen[53|und 54]iiber den effektiven Anstellwinkel & (vgl. Kap. aufgetragen. Fiir den
Auftriebsbeiwert ¢y, sind zwei blaue Kurven zu sehen. Diese zeigen das Intervall, in denen der

Messwert liegt (vgl. Anhang[A.1.2).

Die Auftriebsbeiwerte sind in Anhang[l|inklusive der Ungenauigkeiten nach Kapitel 5.5/ dargestellt.
Der Ubersicht halber sind hier nur die Messpunkte ohne Fehlerbalken abgebildet. Auch sind die
einzelnen Messpunkte nur fiir crL, mit einem Kreuz markiert, um die Abbildung iibersichtlich zu
halten.

Die Messwerte sind so verschoben, dass der Auftriebsbeiwert crL, im linearen Bereich durch (0,0)

verlauft.

In Abbildung[53|liegen die Anstrémgeschwindigkeiten der einzelnen Messpunkte zwischen 19.8
m/s und 20.2 m/s. Dies entspricht einer Reynoldszahl von ca. 190 000 (s. auch Matlab Code Anh.
Zeile 175).

Die Auftriebsbeiwerte cL, liegen von -8° bis 13° im Messintervall von cz,.. Der Auftriebsbeiwert cL,
liegt dabei immer im Bereich der oberen Intervallgrenze von cy .. Bis ca. £7° ist der Verlauf linear
und hat eine Steigung von 0.085 pro Grad Anstellwinkel.

Bei 10° bis 11° ist der maximale Auftriebsbeiwert von 0.7 bis 0.8 erreicht und bricht darauf auf
0.65 (cr,) bzw. 0.55 (cr,) ein. Zwischen 11° und 13° ist aufgrund des Einbruchs des Beiwertes der
Strémungsabriss zu erwarten. In diesem Bereich liegt ¢z, erstmals auflerhalb des Intervalls von
CLp-

Bei -10° bis -12° ist das Minimum von 0.7 bis 0.8 erreicht.

Da ab +12° bzw -12° die Auftriebsbeiwerte c;,, vom Betrag her grofer sind als das Messintervall
von ¢y, ist anzunehmen, dass die Bestimmung durch den Druckverlauf zu hohe Werte ausgibt.
Aufgrund der leichten Verschiebung des Auftriebsbeiwertes ¢y, zu héheren Werten gegentiber
cr,, lasst sich ein Offset vermuten. Eine weitere Erklarung der Abweichung wire, dass einzelne
Druckmessstellen keine optimalen Messwerte liefern, was durch die Ausgabe der Druckverldufe
ausgeschlossen scheint, da diese saubere Verldufe zeigen (vgl. Abb.[55/und[56). Auch durch die

Diskretisierung konnen einzelne Druckmessstellen eine zu starke Auf- bzw. Abwertung erfahren.
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Abbildung 53: Auftriebsbeiwerte c; {iber die Druckmessstellen bestimmt (c L,) und iiber die Waage
(c1,) fiir verschiedene (korrigierte) Anstellwinkel a bei einer Stromungsgeschwin-
digkeit von 20 m/s (Re =190 000).
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In Abbildung[54|liegen die Anstrémgeschwindigkeiten der einzelnen Messpunkte zwischen 49.9
und 50.3 m/s. Dies entspricht einer Reynoldszahl von ca. 470 000 (s. auch Matlab Code Anh.
Zeile 175).

Der Versuchsaufbau und die Halterung des Tragfliigels waren fiir eine Anstrémgeschwindigkeit von
50 m/s nicht gut geeignet. So hat sich vor allem bei hoheren Anstellwinkeln der eingestellte Winkel
wéhrend der Messung verdndert. Einige wenige Messpunkte konnten allerdings aufgenommen
werden. Diese sind in Abbildung[54| (und Abbildung[[.2|im Anhang) dargestellt.

Die Auftriebsbeiwerte ¢z, und ¢, haben bis 7° den gleichen Verlauf. Der Auftriebsbeiwert ¢y, liegt
dabei immer nahe der oberen Intervallgrenze von c;,. Bis ca. £7° ist der Verlauf linear und hat
eine Steigung von 0.079 pro Grad Anstellwinkel.

Ab 8° sinkt cL, unter cr, und erreicht sein Maximum bei 13° und 14° mit 0.78. cL, erreicht sein
Maximum bei ca. 13° leicht tiber 0.85 und fillt dann ab. Da das Maximum von cL, am Ende der
Messreihe liegt, kann keine Aussage tiber den weiteren Verlauf getroffen werden.

Das Intervall von c;, féllt fiir diese Messreihe kleiner aus, da der Auftrieb bei einer Stromungs-
geschwindigkeit von 50 m/s einen grolleren Wert hat als bei 20 m/s. So wird das Messintervall
prozentual kleiner. Im Ganzen stimmen die Messwerte von ¢z, und crL, nicht so gut iiberein wie bei
der Messreihe von 20 m/s. Qualitativ zeigen sie einen dhnlichen Verlauf. So ist zu erkennen, dass
bei den Auftriebsbeiwerten bei 20 m/s der Strémungsabriss und der damit verbundene Einbruch
des Auftriebs bei 11° bis 13° stattfindet. Bei einer Stromungsgeschwindigkeit (und damit auch
einer hoheren Reynoldszahl) reil3t die Stromung ab ca. 13° ein. So wird bei einer Strémungsge-
schwindigkeit von 50 m/s ein Auftriebsbeiwert cy, von ca. 0.95 bei 12.5° erreicht, wohingegen das
Maximum des Auftriebsbeiwertes ¢z, und cg, , vonca. 0.7 bis 0.8 bei 10° bis 11° erzielt wird.

Wie bei der Messung von 20 m/s ist hier auch zu erkennen, dass ¢y, eher groere Werte annimmt
als cr,.. Ab einem Anstellwinkel von 8° sinkt cr, ) allerdings weit unter cz,..

Die durch die Diskretisierung am Tragfliigel vorausgesagte Abweichung bei 10° (bei co = 52 m/s)
von ca. -7% (s. Kap. fiir ¢, wird bei einer Anstromgeschwindigkeit von ca. 50 m/s erreicht.
Anhand dieses Beispiels ldsst sich vermuten, dass der tatsdchliche Auftriebsbeiwert ¢, im Intervall
von cr,, liegt[ﬂ

Bei Stromungsgeschwindigkeiten von ca. 50 m/s hat sich in einigen Féllen der Anstellwinkel in
der Aufhdangung geéindert['r_g] und die Winglets haben sich verformt, so dass die Fldche, die die
WingletauBenkanten einschliefen, auf der Druckseite groBer waren als die auf der Saugseite.
Dies verringert den Auftrieb, da die Saugseite einen stdrkeren Anteil am Auftrieb hat. Die Stirke
und Art des Einflusses auf den Messwert der Waage und des Druckscanners kann in weiteren

Experimenten untersucht werden. Eine Alternative wiren stabile und besser befestigte Winglets.

14Um diese Aussage weiter zu belegen, kénnten weitere Winkel iiberpriift werden und die Ergebnisse der Simulation
mit ca. 20 m/s fiir die Auslegung der Druckmessstellen herangezogen werden. Auch kénnten die Driicke, die den
Messpunkten und damit den Léngen x; zugeordnet werden anders gewichtet werden.

15Djese Messpunkte sind nicht in den Ergebnissen enthalten. Dieser Umstand hat zu dem Entschluss gefiihrt, den
Schwerpunkt der Experimente auf eine Strémungsgeschwindigkeit von 20 m/s zu legen.
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Abbildung 54: Auftriebsbeiwerte c;, iiber die Druckmessstellen bestimmt (cy, p) und iiber die Waage
(c,) fiir verschiedene (korrigierte) Anstellwinkel a bei einer Stromungsgeschwin-
digkeit von 50 m/s (Re =470 000).
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6.4.2. Druckbeiwerte der Experimente

Der Druckbeiwert ¢, gibt das Verhiltnis von (statischem) Druck und dynamischem Druck an (s.
Kap.[2.2.5) und wird mit Gleichung[16|bestimmt. Am Staupunkt wird der gesamte dynamische
Druck pgyn, in (statischen) Druck p umgewandelt und der Druckbeiwert nimmt den Wert 1 an.

Bei Werten tiber 0 wird ein Teil des dynamischen Drucks in statischen Druck umgewandelt und
am Tragfliigel herrscht ein hoherer (statischer) Druck als in der Umgebung p... Bei Werten unter 0

sind die Driicke am Tragfliigel unterhalb des Umgebungsdruckes p., und es kommt zu einem Sog.

Der Oberseite (Saugseite) des Tragfliigels ist jeweils der untere Teil der Kurve zuzuordnen und der

Unterseite (Druckseite) des Tragfliigels der obere Teil der Kurve.

In Abbildung sind Druckbeiwerte c,, fiir die Winkel 1°, 4°, 8° und 10° iiber die normierte Sehne
des Tragfliigels x/xs aufgetragen. Zwischen diesen Winkeln wéchst der Auftriebsbeiwert hin zu
seinem Maximum an (s. Tab.[9).

Es ist zu erkennen, dass der Staupunkt (c, = 1) auf die Unterseite des Tragfliigels wandert. Bereits
bei 4° befindet sich das Maximum des Druckbeiwertes bei 1% der normierten Sehne und bei 10°
bei 2%. Aufgrund der diskreten Positionen der Druckmessstellen ist diese Aussage nur qualitativ
zu beurteilen.

Der Bereich, in dem auf der Druckseite ein hoherer Druck als der Umgebungsdruck herrscht,
wichst mit steigendem Winkel an. Auch die Druckbeiwerte steigen mit hoherem Winkel an.
Bei niedrigen Winkeln ist auch auf der Druckseite ein leichter Sog zu verzeichnen, der auf die
verdriangten Stromungslinien zuriickzufiihren ist (h6here Geschwindigkeit). An der Hinterkante
laufen die Kurven gegen einen Druckbeiwert von 0, was dem Umgebungsdruck entspricht. Das
Zusammenlaufen des Drucks zeigt, dass die Stromung anliegt (vgl. Abb. [9]links).

Auf der Saugseite (untere Kurve) sinkt der Druckbeiwert nach der Vorderkante stark ab. Bei
steigendem Winkel sinkt der Druckbeiwert stirker und bleibt {iber den Verlauf der Sehne auf
niedrigeren Werten. Also wéchst der Sog bei steigendem Winkel an.

Fiir die Winkel von 1° bis 10° steigt bei steigendem Winkel der Druck auf der Druckseite und der

Sog auf der Saugseite, wodurch der Auftrieb steigt.

Tabelle 9: Auftriebsbeiwerte cL, und ¢z, zu den Druckbeiwertverldufen in den Abbildungen
und 56 mit effektiven Anstellwinkeln. Dass wie bei den Winkeln 10.0° und 10.8° fiir
cr, identische Messwerte zustande kommen kdnnen, liegt an dem vglw. groben und
diskretisierten digitalen Datenausgang der Windkanalwaage (s. auch Abb. Anhang.

@efi [°) || cr, [-] || cr, min/max[-]
0.5 || 0.044 || -0.020 | 0.040
3.8 | 0325 | 0258 | 0.318
7.7 || 0.648 || 0.616 | 0.676

10.0 | 0.772 || 0.736 | 0.805
10.8 || 0.773 || 0.736 | 0.805
115 || 0.744 || 0.696 | 0.756
12.6 || 0.633 || 0.577 | 0.636
154 || 0579 || 0.497 | 0.557
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67



Die Druckverldufe vom maximalen Auftriebsbeiwert bei etwa 11° zum Strémungsabriss ab ca. 13°
sind in Abbildung[56|zu sehen. Die Verldufe auf der Unterseite sind fiir die dargestellten Winkel
von 11° bis 15° sehr dhnlich. Nur im Bereich der Hinterkante sinken die Driicke bei h6heren
Anstellwinkeln stédrker ab.

Auf der Oberseite des Tragfliigels dagegen sind sehr unterschiedliche Verldufe zu erkennen. Bei
einem Anstellwinkel von 11° ist der Druckverlauf dem von 10° noch sehr dhnlich. Ab 12° beginnt der
Druckbeiwert auf der Unterseite nicht mehr so stark abzusinken, was einen im Ganzen flacheren
Verlauf zur Folge hat.

Ab Anstellwinkeln von 13° ist der Druckverlauf fast konstant, dies deutet darauf hin, dass die
Stromung hier Abloseeffekten unterliegt. Ein groller Unterschied des Druckbeiwertes an der
Hinterkante bedeutet, dass die Stromung hier abgeldst ist (vgl. Abb. @]rechts). 2]

Auch an den Auftriebsbeiwerten in Tabelle[9]ist zu erkennen, dass von 12° zu 13° (hier gerundet)
der Auftriebsbeiwert stark sinkt. Von 13° zu 15° verdndert sich der Verlauf des Druckbeiwertes nur
sehr wenig; auf der Oberseite steigt der Druck etwas, wodurch der Auftrieb verringert wird und
der Auftriebsbeiwert etwas sinkt. Die Druckbeiwertverldufe decken sich mit den Vermutungen
iiber den Abldsebereich aufgrund des Auftriebsbeiwerteinbruchs zwischen 11° und 13°.

Im abgelosten Bereich hat die Saugseite des Tragfliigels (im zeitlichen Mittel) keinen hohen Beitrag
zum Auftrieb. Der Beitrag der Druckseite bleibt nahezu konstant. In diesem Bereich dominieren
den Auftrieb (und den Widerstand) periodische Ablosephdnomene (s. Kap. . Um diesen Effekt
zeitlich auflésen zu konnen (Peak to Peak Abstand nach Abb.[33|ca. 30 us), miissen mindestens
zwei Messpunkte in dem Bereich einer Periode liegen. Damit miisste die Druckmessung eine
Abtastrate von mindestens 67 Hz haberm Bei einer solchen Messung muss zusitzlich darauf
geachtet werden, dass beispielsweise die Schlduche die Druckmessung nicht (zu sehr) ddimpfen.
Die Windkanalwaage mittelt aufgrund ihres AufbausE] den Messwert, weshalb mit dieser keine

zeitlich hoch auflésenden Messungen mdoglich sind.

18Unter der Annahme, dass die numerisch berechneten Ablésephinomene mithilfe der vereinfachten Simulation in
der Realitédt anzutreffen sind.

17Diverse Umlenkungen und lange Hebel, Kalibriergewichte, Teller im Olbad; dadurch hat das System eine sehr hohe
Tragheit.
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7. ZUSAMMENFASSUNG UND VERGLEICH DER ERGEBNISSE

Die Ergebnisse der numerischen Berechnungen sowie der experimentellen Bestimmung der
aerodynamischen Eigenschaften, wie Auftriebsbeiwert und Druckverlauf, werden folgend unter-
einander und mit den Werten der Literaturstudie verglichen und in Hinsicht auf Unterschiede
diskutiert. Der Schwerpunkt wird auf den Bereich der Linearitdt und dessen Steigung sowie auf
den maximal erreichten Auftriebsbeiwert c; mit dem folgenden Stromungsabriss, gelegt. Diese
Eigenschaften sind in Tabelle[10]zusammengefasst und in Abbildung[57|grafisch aufbereitet.

Auf den Vergleich der Widerstandsbeiwerte wird an dieser Stelle verzichtet, da dieser mit dem
experimentellen Aufbau aufgrund einer zu groben Diskretisierunézg] (s. Kap.|4.5.3) und zu starken
Stor-Stromungswiderstdnden (s. Kap. nicht bestimmt werden konnte.

Uber den Druckverlauf entlang des Tragfliigels (s. Kap. kann sehr gut beobachtet werden,
ob und ab wann die Strémung an der Saugseite abldst. Dies ist der Fall, wenn der Druck iiber die
Sehne (im zeitlichen Mittel) konstant bleibt. [2]

Form des Auftriebsbeiwerteinbruchs

Nach Erreichen des maximalen Auftriebs reillt die Stromung ab. Der Auftriebsbeiwert in der
Literaturstudie (s. Kap.[3) bricht bspw. in Abbildung[13](links) und Abbildung[15]stark ein. Dieses
Verhalten ist auch in der Simulation mittels Ansys (Kap. zu beobachten. In anderen Fillen
sinkt der Auftriebsbeiwert langsamer ab, wie in der Literaturstudie in den Abbildungen[16/und
(links) zu sehen ist, aber auch in den Simulationen mittels Xfoil (Kap. oder in den
experimentell bestimmten Auftriebsbeiwerten (Kap.[6.4.1). Ein kontinuierlicher Einbruch iiber
den Anstellwinkel deutet darauf hin, dass sich der Ablésepunkt auf der Saugseite langsam von der

Hinterkante zur Vorderkante verschiebt.

Linearer Bereich

Der lineare Bereich fiir den Auftriebsbeiwert gegen den Anstellwinkel a kann fiir kleine Winkel bis
5° durch ein Ergebnis der Potentialtheorie (Kap. angendhert werden. Die Steigungen der
Auftriebsbeiwerte der Literaturrecherche liegen bis zu ca. 10% iiber bzw. unter diesem Wert. Eine
hohere Steigung haben die Werte, die durch die Simulationen mittels Xfoil erstellt sind. Auf eine
Einordnung der Steigung der Werte von Xfoil wird verzichtet. Die Werte aus den Simulationen
mittels Ansys CFX und die Ergebnisse der experimentellen Untersuchung haben eine geringe-
re Steigung. Bei einer Steigung unterhalb der Potentialtheorie (reibungsfrei; kein Widerstand)
entstehen Verluste durch Reibung, wodurch der Auftrieb sinkt und der Widerstand steigt. [2] [32]
Bei hoheren Reynoldszahlen ist die Steigung im Allgemeinen néher an der Potentialtheorie und
langer im linearen Bereich, was (u.a.) an einem fritheren Umschlag der laminaren zur turbulenten
Grenzschicht liegt (s. Kap. [2.2.7). Eine Ausnahme in den Ergebnissen sind die Messungen bei
Re =470 000 am Windkanal. Aufgrund einiger Schwierigkeiten (s. Kap. sind die Auftriebsbei-
werte niedriger als erwartet.

Die Steigungen der experimentellen Untersuchungen sind niedriger als die der Simulationen

mittels Ansys CFX, was unter anderem am Versuchsaufbau (Halterung, Winglets) und der Mess-

18(Jber den Druckverlauf kann der Druckwiderstand bestimmt werden. Zusammen mit dem Reibungswiderstand
ergibt sich der Stromungswiderstand.
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strecke (Lange und Hohe des Freistrahls) liegen kann. In der Simulation dagegen werden drei-
dimensionale Effekte nicht berticksichtigt (Kap.[4.1), die tiber die simulierte Breite von 1 cm hinaus

reichen.

maximaler Auftriebsbeiwert

Die maximal erreichten Auftriebsbeiwerte ¢z, befinden sich, mit Ausnahme des maximalen
Wertes aus der Literaturstudie und dem Wert aus der Xfoil- Simulation bei Re =500 000 im Bereich
von 0.8 und 1.1. Dabei liegen die Werte der Ansys-Simulationen, wie bei den Steigungen, {iber
den Werten der experimentell bestimmen Auftriebsbeiwerten mittels Windkanal-Waage und
Druckverlauf. Die Werte der h6heren Reynodszahlen sind dabei jeweils hoher als bei den niedrigen.
Dies ist darauf zuriickzufiihren, dass die Strémung spiter abreift. Das ist auch am jeweils hheren

Anstellwinkel erkennbar.

Tabelle 10: Zusammenfassung vom Bereich der Linearitit von Auftriebsbeiwert zum Anstellwinkel
a mit der dazugehorigen Steigung, sowie des maximal erreichten Auftriebsbeiwert
cr,., mit dem dazugehorigen Anstellwinkel. Nach Erreichen des maximalen Auftriebes
sinkt dieser langsam und zum Teil stark ab, wodurch der Winkel, an dem der ma-
ximale Auftriebsbeiwert erreicht wird, zugleich ein Indikator fiir den beginnenden
Stromungsabriss ist.

Linearitdt | Steigung | « [°] bei | cr .
bis a [°] cr pro° ClLoyuy [-]
. . min 7 0.100 12 | 0.90
Literaturstudie
max 12 0.120 17 | 1.70
Potentialtheorie 5 0.110 - -
i 200000 3 0.149 12 | 1.11
. xfoil
numerische 500000 5 0.125 15| 1.24
Ergebnisse 200000 6 0.097 11 | 0.95
Ansys
500000 8 0.098 12 | 1.10
190000 7 0.087 11 | 0.80
. Waage
experimentelle 470000 10 0.080 13 | 0.87
Ergebnisse 190000 7 0.086 11 | 0.78
Druck
470000 8 0.078 -1 0.79
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Abbildung 57: Linearer Bereich des Auftriebsbeiwertes c; gegen den Anstellwinkel a als durch-
gezogene Linie, fiir die jeweils hohere Reynoldszahl und den Maximalwert der
Literaturstudie und als gestrichelte Linie fiir die jeweils niedrigere Reynoldszahl
und den Minimalwert der Literaturstudie. Der maximal erreichte Auftriebsbeiwert
CL,... ist fiir die jeweils hohere Reynoldszahl (und Maximalwert der Literaturstudie)
als Punkt gekennzeichnet und die jeweils niedrigere Reynoldszahl (und Minimal-
wert der Literaturstudie) als Kreis.
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8. AUSBLICK

Die Auftriebsbeiwerte eines geldufigen Tragfliigelprofils, des NACA 0012, die {iber den Druckver-
lauf entlang des Tragfliigels bestimmt wurden, konnten mit den gemessenen Auftriebsbeiwerten
tiber eine Windkanal-Waage validiert werden. Der Tragfliigel-Prototyp wurde inklusive der Druck-
kantile in einem 3D-Drucker angefertigt, was eine schnelle und kostengiinstige Moglichkeit bietet,
neue Tragfliigel zu entwerfen und zu vermessen. Uber die Bestimmung des Auftriebes iiber den
Druckverlauf ist es méglich, den Auftrieb abseits der Waage zu bestimmen; beispielsweise in
einem reflexionsarmen Raum, in dem der Aufbau einer Waage nahezu unmoglich ist und zudem

die akustischen Messungen beeintrachtigen wiirden.

Fiir eine hohe Genauigkeit der Bestimmung des Auftriebes tiber den Druckverlauf muss auf
die Diskretisierung der Messpunkte geachtet werden. Diese konnen mithilfe von vorherigen
Simulationen lokalisiert werden. Die Gewichtung des Druckes muss unter Umstédnden an die

vorher simulierten Verldufen angepasst werden.

In weiteren Untersuchungen kann auf den Turbulenzgrad der Strémungen eingegangen werden

und inwieweit diese einen Einfluss auf den Auftrieb und die jeweilige Messmethode haben.

Die Bestimmung des Auftriebes iiber den Druckverlauf hat zudem den Vorteil, dass diese in nur
einer Ebene gemessen wird, wohingegen die Windkanal-Waage ausschlief3lich den globalen Auf-
trieb bestimmen kann. Damit ist es auch moglich, den Auftrieb lokal, entlang eines Querschnittes,
zu bestimmen. Dies kann Aufschluss tiber Tragfliigelprofile mit unterschiedlichem Querschnitt

liefern, wie zum Beispiel Tragfliigel mit Leading Edge Serrations.
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ANHANG AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN

A. DREI-KOMPONENTEN-WAAGE IM WINDKANAL DES ISAVE

Mit Hilfe der Drei-Komponenten-Waage im akustischen Windkanal des ISAVE kénnen die drei
Komponenten Auftrieb, Widerstand und (Kipp-)Moment eines Objektes in der Messstrecke be-
stimmt werden. Das Moment wird hier allerdings nicht beriicksichtigt. Der Fokus liegt auf der

Messdatenerfassung der beiden Komponenten Auftrieb und Widerstand.

A.1. Kurzanleitung

In diesem Kapitel werden die wichtigsten Schritte zur Messdatenerfassung von Auftrieb und

Widerstand erldautert.

A.1.1. Vorbereitung

Das zu untersuchende Objekt kann an die Messaufhdngung mit einer Stange mit einem Durch-
messer von ca. 14 bis 16 mm montiert werden (s. Abb.[A.T). Dazu werden ca. 40 cm der Stange in

die Halterung geschoben und oben mit einer Schraube fixiert.
In Abbildung[A.2]ist die Messstrecke skizziert. Die Achsen X und Z zeigen, in welche Richtung

eine Kraft ausgelibt werden muss, damit die aufgenommenen Werte steigen. So hat ein Auftrieb in

diesem Messaufbau ein negatives Vorzeichen und Abtrieb beziehungsweise Gewicht ein positives.

l1St1ieroesvichte

- > - e r,,,,. «qu,

Abbildung A.1: Drei-Komponenten Waage im Windkanal des ISAVE.
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Abbildung A.2: Messstrecke mit Orientierung der Messaufnahme fiir Widerstand und Auftrieb in
der Stromungsrichtung des Windkanals.

A.1.2. Messdatenerfassung

Die Messdatenerfassung kann direkt tiber die Digitalanzeige (s. Abb. erfolgen oder tiber die
Kupplung fiir Bananenstecker, an die ein Multimeter angeschlossen werden kann. Die Digitalan-
zeige hat einen Messbereich von +100 N fiir den Auftrieb und +50 N fiir den Widerstand mit einer

(Ablese-)Genauigkeit von jeweils 0.01 N.

Das Multimeter kann bspw. tiber eine RS232 Schnittstelle mit einem Rechner verbunden und
ausgelesen werden. Fiir die Messdatenerfassung iiber die Kupplung muss darauf geachtet werden,
dass diese nur positive Werte fiir die Komponenten Auftrieb Z und Widerstand X ausgeben kann.
Zudem ist der Messbereich jeweils auf 500 Stufen von 0 bis 20 mA aufgeteilt. Wenn eine gewisse
Kraft anliegt, springt der Strom auf die n4chste Stufe (s. Kap.[A.3]Abb.|A.10), wodurch ein Intervall
von 0.1 (Widerstand) bzw. 0.2 N (Auftrieb) entsteht, in denen der Messwert liegen kann.

Die Widerstandskraft kann iiber die Taste nullen (s. Abb. auf 0.00 N gesetzt werden. Das geht
nur, wenn der Messwert bereits nah genug an 0 N liegt. Wenn das nicht der Fall ist, kann {iber
die Justiergewichte (s. Abb. der Messbereich verschoben werden. Im Normalfall reicht die
Feinjustierung aus.

Wenn der Auftrieb iiber ein Multimeter aufgenommen wird, muss darauf geachtet werden, dass
der Messbereich nicht unter 0 N reicht. Der maximal zu erwartende Auftrieb muss demnach bei

ausgeschalteter Stromung auf der Digitalanzeige (mit positiven Vorzeichen) angezeigt werden.

III



ANHANG AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN

Tabelle A.1: Messbereiche der Digitalanzeige in Newton und der Kupplung in Milliampere und
den entsprechenden Newton.

Digitalanzeige Kupplung
min Messstufe | max | min Messstufe max
Widerstand X -50 N 0.01 N +50N || OmA | ON | 0.04mA | 0.IN | +20mA +50 N
AuftriebZ | -100 N 001N | +100N || OmA | ON | 0.04mA | 0.2N | +20mA | +100 N

©WIDERSTAND X®

» © AUFTREB Z ei u

Digitalanzéigé
. iderstandskra
as34an

81
82@

PFISTER = BJQ_m » o * f
DMI1 ‘°T« i DMI 1 ﬂ -

Messbereiche der Windkanalwaage: nullen s © MOMENT My ©

Auftrieb Z: 100 N Widerstand X: 50 N
Moment My: 6 Nm

Nm

Maximale Modellmasse: 5 kg

.
v]-]-of o] o O =]

Abbildung A.3: Die Digitalanzeige oben mit einer Genauigkeit von 0.01 N fiir den Auftrieb (blau)
und den Widerstand (rot). Unten zu sehen sind die Kupplungen fiir Bananenste-
cker fiir den Auftrieb (blau) und den Widerstand (rot).

Abbildung A.4: Justiergewichte fiir den Widerstand (rot).
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AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN ANHANG

A.2. Allgemeine Einstellungen

Allgemein sind unter anderem auf folgende Dinge zu achten:
Die Waage muss frei hdngen. Dies kann mit der Grobjustierung (s. Abb.[A.4) vorgenommen werden.
Ein Kontakt mit den Stiitzen, wie in Abbildung[A.6|zu sehen ist, verhindert eine Messung.

Es muss darauf geachtet werden, dass in den Zylindern (s. Abb. das dafiir vorgesehene Ol
eingefiillt ist.

'”W 3

I}

Abbildung A.6: Kontakt von Aufhdngung und Stiitzen.

A.3. Verifizierung der Datenausgabe

In diesem Kapitel wird die Datenausgabe der Waage verifiziert. Dazu werden Kalibriergewichte

auf die Waage gelegt, um den Auftrieb zu iiberpriifen und Federwaagen verwendet, um den
Widerstand zu tiberpriifen.



A.3.1. Kontrolle Z-Komponente

Masse m [kg]
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Abbildung A.7: Uberpriifung des Auftriebs bzw. Abtriebs mithilfe von Kalibriergewichten bis etwas
tiber 5 kg (Masse). Datenausgabe iiber die Anzeige (Kraft). Gleiche Messpunkte

wie bei Abbildung[A.9]
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Abbildung A.8: Uberpriifung des Auftriebs bzw. Abtriebs mithilfe von Kalibriergewichten bis etwas
100 g (Masse). Datenausgabe iiber die Anzeige (Kraft). Gleiche Messpunkte wie

bei Abbildung
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Abbildung A.9: Uberpriifung des Auftriebs bzw. Abtriebs mithilfe von Kalibriergewichten bis etwas
iber 5 kg (Masse). Datenausgabe iiber den Digitalausgang. Gleiche Messpunkte
wie bei Abbildung[A.7]
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Abbildung A.10: Uberpriifung des Auftriebs bzw. Abtriebs mithilfe von Kalibriergewichten bis et-
was 100 g (Masse). Datenausgabe iiber den Digitalausgang. Gleiche Messpunkte

wie bei Abbildung[A.8]
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A.3.2. Kontrolle X-Komponente
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Abbildung A.11: Uberpriifung der Widerstandskraft mithilfe von Federwaagen bis 20 N (Kraft
Federwaage). Datenausgabe iiber die Anzeige (Kraft Waage). Gleiche Messpunkte

wie bei Abbildung
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Abbildung A.12: Uberpriifung der Widerstandskraft mithilfe von Federwaagen bis 20 N (Kraft
Federwaage). Datenausgabe iiber den Digitalausgang. Gleiche Messpunkte wie

bei Abbildung[A.T1]



B. KLEINWINKELNAHERUNG

Das pojizierte Oberflichenelement d O ist proportional zu seiner Lange [, die auf die Stromungs-

richtung pojizert wird. Die projizierte Linge sei x.

do=1-b = dOxl

Das Verhiltnis von x zu [ ist der Verkleinerungsfaktor fiir / und dO. Die Beziehungen von Lange
I zur projizierten Linge x und dem Anstellwinkel & sind in Abbildung skizziert. Aus den
Zusammenhédngen ergibt sich:

X .
cosa = 7 = Verkleinerung (55)

Wenn eine Verkleinerung von 1% nicht tiberschritten werden soll, so sind Winkel (geometrisch)
a von unter 8° zu wihlen. Bei 18° ist eine Verkleinerung des Oberflichenelementes von 5% zu
verzeichnen.

Da auch die Oberfldche des Tragfliigelprofils bei einem Anstellwinkel von 0° nicht parallel zur
Stromungsrichtung ist, unterliegen auch diese der Abweichung und kénnen zu dem Anstellwinkel

addiert bzw. davon subtrahiert werden.

_ "
X

Abbildung B.1: Skizze zur Kleinwinkelndherung

XII



C. EINSTELLUNGEN IN ANSYS CFX

Die Einstellungen im Setup von Ansys CFX werden in diesem Kapitel behandelt. Die geometri-
schen Eigenschaften sind in Abbildung|C.1I|dargestellt und in Tabelle sind weitere wichtige
Einstellungen angegeben.

Das Rechengebiet ist in z—Richtuan;g] schmal und wird daher in Abbildungnicht dargestellt.
Die Rénder sind mit einer Symmetriebedingung belegt, wodurch ein unendlich breiter Tragfliigel
simuliert wird. Es werden keine Effekte am Rand eines Tragfliigels simuliert (bspw. Druckausgleich,
Wirbelbildung etc.). AuBerdem gehen durch die Symmetrie 3-dimensionale Effekte, die tiber die
berechnete Breite hinausgehen, verloren.

Am Inlet stromt Luft mit einer definierten Anstromgeschwindigkeit ¢, ein. Diese wird in ihre
kartesischen Faktoren velX (velocity X direction) und velY zerlegt. Die Geschwindigkeitskompo-
nente in z-Richtung wird als Om/s definiert. Die Anteile verdndern sich bei unterschiedlichen
Anstellwinkeln. Uber die Einstellung des Anstellwinkels am Inlet kann auf die Erstellung von
neuen Geometrien verzichtet werden.

Da durch die Zerlegung der Anstromgeschwindigkeit die x-Richtung nicht mehr der Widerstands-
kraft und die y-Richtung nicht mehr der Auftriebskraft entspricht (von Anstellwinkeln von 0°
verschieden), miissen die Ausgelesenen resultierenden Krifte FX und FY in die Widerstandskraft
FDrag und FLift umgerechnet werden (s. auch Tab Spalte Definition):

FDrag=FX-cosa+FY -sina

FLift=-FX-sina+ FY -cosa

Um eine schnellere Einstellung eines stationér (steady state) Zustandes zu erreichen, wird die
restliche Domain ebenfalls mit velX und velY initialisiert (vgl. Tab.[C.I).

Der Auslass ist als Opening definiert, um das System nicht tiberzudefinieren und die Abstrémung
nicht zu erzwingen wie es bei einem Outlet der Fall wire. Diese Einstellung ermoglicht ein freies
FlieBen des Fluids in das Rechengebiet hinein oder hinaus.

Der Tragfliigel wird als Wall mit Haftbedingung (No Slip) definiert, so dass an der Wand 0 m/s
herrschen.

Die Ober- und Unterseite des Rechengebietes sind mit einem Interface verbunden. Durch die
Einstellung Translational Periodicity (translatorisch periodisch) werden die beiden Seiten so
miteinander verbunden, dass das Fluid von der einen zur anderen Interface-Seite strémen kann.
Dadurch wird die Einstellung des Anstromwinkels @ und damit velX und velY (physikalisch
sinnvoll) ermdglicht. Es ist darauf zu achten, dass von dem Profil beeinflusste Stromungen nicht
ein weiteres Mal auf das Profil treffen. Unter anderem deshalb muss ein groRer Abstand von Profil
und Interface gewéhlt werden. Auch die Ausbreitung des Druckfeldes iiber das Interface hat einen
Einfluss auf den Auftrieb am Tragfliigel.

Um die Ausgabe der Zielgroflen Auftriebs- und Widerstandsbeiwert leichter auslesen zu kénnen,

werden diese als Expressions nach den Gleichungen[9|und [15|definiert. Die auf den Tragfliigel

19Es handelt sich um ein rechtsdrehendes kartesisches Koordinatensystem; die z-Koordinate zeigt demnach aus der
xy-Ebene in Abb.[C.T|heraus.
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wirkenden Krifte in x- und y-Koordinaten werden iiber force_x()@airfoil und force_y()@airfoil aus-
gelesen und den zugehdorigen Variablen FX und FY zugewiesen. Uber diese beiden GroRen konnen
die Auftriebs- FLift und Widerstandskraft FDrag, wie in Tabelle dargestellt, bestimmt werden.
Die Dichte densityFluid wird iiber die Funktion areaAve(density)@inlet am Inlet flichengemittelt
ausgelesen. Besser wire eine Mittelung tiber den Massentrom, da es sich um eine Eigenschaft des
Fluides handelt.

Als Input Parameter werden der Anstromwinkel in Grad benétigt und die Anstrémgeschwindigkeit.

Diese beiden Werte konnen anschlieflend in der Parameterstudie variiert werden.

Interface - Top

(N AN AN NN N Y Y
WA WYY AV

Va

f
7

Symmetry

L1

ci‘” IV = velY >¢%N ~
Inlet N Opening

- U =velX w x -—
S T

— 4
N AN AN AN AN AN AN AN ANNA ~ .

WAV WVARVE VARV VNV

Interface - Bottom

Abbildung C.1: Geometrische Einstellungen im CFX-Pre.
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Tabelle C.2: Einstellungen im CFX-Pre

Allgemeine Einstellungen

Simulationstyp Steady State
Turbulenzmodell Shear Stress Transport
Transitional Turbulence | Fully Turbulent
Turbulence Medium (Intensity=5%)
Heat Transfer Isothermal

Solver Control
Turbulence Numerics High Resolution

Timescale Control

Auto Timescale

Convergence Control

Min. Iterations 100
Max. Iterations 350
Convergence Criteria
Residual Type MAX
Residual Target 107°
Domain
Initialization U=velX
V=velY
W=0[m s/-1]
Inlet
Initialization U=velX
V=velY
W=0 [m s/-1]
Opening
Mass and Momentum Opening Press. And Dirn
Relative Pressure 0 [Pa]

Wall (Tr

agfliigel)

Mass and Momentum

No Slip Wall

Wall Roughness

Smooth Wall

Interfaces

Interface Type

Fluid Fluid

Interface Model

Translational Periodicity




Tabelle C.1: Expressions

Name Symbol | Definition Beschreibung

AAirfoil A 0.15*0.01 [mA2] Bezugsflache Tragfliigel

cD cp (2*FDrag)/ (densityFluid*AAirfoil*veloo~2) | Widerstandsbeiwert

cL cr (2*FLift)/ (densityFluid*AAirfoil*veloo/2) Auftriebsbeiwert

FDrag Fp FX*cos(alpha)+FY*sin(alpha) Widerstandskraft

FLift F; -FX*sin(alpha)+FY*cos(alpha) Auftriebskraft

FX F, force_x()@airfoil Kraft in x-Richtung

FY Fy force_y()@airfoil Kraft in y-Richtung

alpha a InputAngle*pi/180 Anstromwinkel in rad

velX Uso veloo*cos(alpha) Anstromgeschwindigkeit x-Komponente
velY Voo veloo*sin(alpha) Anstrémgeschwindigkeit y-Komponente
Input Parameter: | Symbol Beschreibung:

InputAngle a zu bestimmender Anstromwinkel in grad
veloo Coo zu bestimmende Anstromgeschwindigkeit




D. VORGEHENSWEISE AUSWERTUNG DRUCK UND SCHUBSPANNUNG AUS
ANSYS

Ansys
* polyline auf Oberfliche im Querschnitt

e chart
— Pressure
— Wall Shear

- Boundary Normal on polyline X (unter User Locations and Plots) := y — Anteil in

X-Richtung - cos™! (x) = Winkel normal zur Oberfldche, Winkel zur x-Achse

* export als *.csv oder *.dat

Umrechnen, wenn x-Achse nicht Stromungsrichtung

alle Winkel in Grad °
e cos™'(y) = ¢ - ¢ sei der Winkel normal zur Oberfliche

* ¢ mit Anstromwinkel a verrechnen
-US:p—a=¢’
- 0S:p+a=¢'

N
90° .

U” 180°

\e. * =
90°

+
S

Abbildung D.1: Winkel verrechnen.

Fp:fp~cos((p)~d0 FR:frsin((p)-dO
0 0

Diskretisierung der Fldache auf airfoil
* dO=b-ds
» x-Werte aus chart in Excel 0.4. laden
¢ x-Werte auf Sehne = 1(m) umrechnen
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* mit 4 digit Naca Formel x,, x;, yy, y1, ¥: etc. in Excel o4 fiir die x-Werte aus chart zu bestim-

men http://airfoiltools.com/airfoil/naca4digit
e Mal3stab zuriick auf Ausgangsgrofe

* Formeln wie in Kapitel anwenden oder andere Diskretisierungen verwenden

—— M.A C. A. family

\ /’/'

AN " Clark ¥
e, ‘_____*/,_,/’ o G&tt. 398
— 1 1 - 1 1 ]

1
o . l’\ 2 .3 4 5 .6 7 .8 .9 10
£y =0.29690Vx - 0.12600 < —0.35/60 x* + 0.28430 x> ~Q.10/50 x+*

Bastc ordinates of N.A.C.A. family airfoils (percent of chord)

Abbildung D.2: Koordinaten eines vierstelligen NACA Profil. Quelle: [1] S. 300
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NACA 4-digit-series airfoils. Symmetric airfoils in
the 4-digit-series family are designated by a 4-digit num-
ber of the form NACA 00xx. The first two digits indicate
a symmetric airfoil; the second two, the thickness-chord
ratio. Ordinates for the NACA 4-digit airfoil family
(ref. 2) are described by an equation of the form:

- afe) eSS ol ol
C 0 c 1 c 2 (8 3 (4 4 (4
The constants in the equation (for #c =0.20) were

determined from the following boundary conditions:

Maximum ordinate:

*_03 Y-o0100 %_-o
c dx

o

Ordinate at trailing edge:

= 1.0 Y = 0.002

c

S 1

Magnitude of trailing-edge angle:

¥~ 10 4yl = 0.234
c dx

Nose shape:
X =010 Y = 0.078
C C

The following coefficients were determined to meet
these constraints very closely:

a, = 02969  a; = -0.1260

0.2843

a, = -03516  a,

a, = -0.1015

NACA Profile. Quelle: [11] S. 3

Abbildung D.3: Ausschnitt aus Ladson/Brooks mit den Formeln zur Bestimmung der vier stelligen

XIX



E. XFOIL

Xfoil ist ein Programm zur Berechnung von Druckverteilung, Auftriebs- und Widerstandsbeiwerten
von Tragfliigelprofilen im Unterschallbereich. Geschrieben wurde die erste Version 1986 von Mark
Drela am MIT (Massachusetts Institute of Technology). Die Berechnungen basieren auf einer
numerischen zwei-dimensionalen Paneel-Methode. Die Berechnungen konvergieren nur bei

anliegender Strémung. (9] (12]

Mit folgenden Einstellungen sind die Xfoil Ergebnisse simuliert.

n = 240; % number of discrete points
N = 9; % Ncrit turbulence
R=2e5; % Rynolds Number - miscellaneously: Re 020 m/s, @50 m/s
iAngle = 8; % Angle of Attack - miscellaneously
XCMND={’load nacal2.txt’;’ ’;...
‘ppar’; [’n ’ ,num2str(n)];’t 1’;° ’;’ ’;’oper’;[’visc’,num2str(R)];’VPAR’;

[°’N ’,num2str(N)]1;’> ;...
’iter’;’100’; [’alfa ’,num2str(iAngle)];’dump M_1.txt’;’cpwr M_2.txt’;’ ’;

)quit);) )
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AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN ANHANG

F. MESSDATENERFASSUNG MIT MATLAB

Fiir die Messdatenerfassung und erste Berechnungen ist folgender Matlab Code verwendet wor-
den:

clear all
%airfoil Windkanal - Thesis Martin Mohr 2020-12-02

otk Tttt hohoToToToto %ol ho T To Toto To o foho To To 1o %o %o Jo o To To 1o 1o o o o To To 1o %o %o o o o T o

hhhh—=——-- INPUT vor jeder Messreihe----- YA

alpha= 4.8; % Anstellwinkel gemessen hinten links [ ]
p_00=101320; % Umgebungsdruck [Pa] Wetterstation
F_L_eigen= 57.79 ; % Am Anfang einer Messung ablesen -

Eigengewicht von Halterung und Modell

n_M=321; % Drehzahl Ventilator -> Druckdiff -> c_oo
p_dyn= 235.8; % Messung an der VK des airfoils - pm 4Pa
p_dyn_pm= 4;

F_L_Halterung=0.4 ; % 0.37 0.44

% n_M=819;

% p_dyn= 1478.3; % Messung an der VK des airfoils - pm 6

% p_dyn_pm=6;
% F_L_Halterung=1.6 ;

ot h ot totototehoholoToToTotohhoTolo ToToTotohohoTo To 1o 1o 1o hoTo To To 1o 1o %o o ho To To 1o 1o 1o o o o To To

b hhh===== INPUT Allgemein----- YN

alpha_pm=0.1; o[ ]

T_pm=0.5; % K

Mittelungen = 100; % Zahler fiur Schleife Auslesen PSC24 -
evtl umrechnen Zeit in Schritte

MittelungenKraefte = 10; % !!gerade Zahl!! Mittelungen fir Kré&afte
und Temperatur

F_L_Offset=0.01; % 0ffset MultiMeter F_L [mA]

F_D_Offset=0.000; % 0ffset MultiMeter F_D [mA]

T_Offset =0.7; % Temperatur Offset [K]

alpha_korr=-0.85; % Winkelkorrektur (geometrisch) durch

systematischen Fehler in der Winkelbestimmung

% Frequenz Druckmessung tber Setup PSC 24 einstellen

hhthm=m=—— Berechnungen----- AN

alphaMin= alpha-alpha_pm ; % Anstellwinkel Minimum
alphaMax= alpha+alpha_pm ; % Anstellwinkel Maximum
hhhth————- Messgerdte konfigurieren----- YYYNA

%%% PSC 24
s_PSC = serialport ("COM3",115200); 7 Baudrate nach COM

configureTerminator (s_PSC, "CR"); A
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YA
s_FL

conf

YA
s_FD

conf

e
s_T

conf

hhetoto

% Matritzen vorher anlegen fir Laufzeitoptimierung

Auftrieb

= serialport("COM11",19200, "DataBits", 7, "StopBits", 1, "
Parity","odd"); 7 UT803

igureTerminator (s_FL, "CR/LF");

Widerstand

= serialport("COM10",19200, "DataBits", 7, "StopBits", 1, "
Parity","odd"); 7% UT803

igureTerminator (s_FD, "CR/LF");

Temperatur

= serialport ("COM12",19200, "DataBits", 7, "StopBits", 1, "Parity
","odd"); % UT803

igureTerminator(s_T, "CR/LF");

————— Datenaufnahme ——----%%%%

PSC24_Rohdaten=zeros (Mittelungen ,1+1+24); J Matrix erzeugen fir die

Messwerte mit Zeit und Nr

F_L_
F_D_
T_Ro

hhh

for

XXII

Rohdaten=zeros (MittelungenKraefte ,1) ;
Rohdaten=zeros (MittelungenKraefte ,1) ;

hdaten=zeros(MittelungenKraefte ,1);

Krdfte und Temperatur vor der Druckmessung

i=1:MittelungenKraefte/2

%t hth=——==- Daten holen----- VAN
dataString_F_L=readline(s_FL);
dataString_F_D=readline(s_FD);
dataString_T=readline(s_T);

%t hth————~ Daten umwandeln----- VAN

dataString F_L=strsplit(dataString_F_L,’7’);
getrennt

data_F_L=str2double (dataString_F_L(1,1))/100;

umwandeln

dataString_F_D=strsplit(dataString F_D,’7’);
getrennt
data_F_D=str2double (dataString_F_D(1,1))/100;

umwandeln

data_T=str2double (dataString_T);
umwandeln
data_T= ((data_T-100000000)/10000) ;

h

h

h

h

Wert ist durch 7?7

String lesen und

Wert ist durch 7?7

String lesen und

String lesen und

umrechnen
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99

100

101

102

103

104

105

106

107

108

109

110

111

112

113

114

115

116

117

118

119

120

121

end

bt

for

end

hhh

for

hhhth—==== Daten in Matrix speichern----- AN

T Rohdaten(i,:)=[data_T]; % Ohm
F_L_Rohdaten(i,:)=[data_F_L]; % mA
F_D_Rohdaten(i,:)=[data_F _D]; % mA
pause (1) ; % 1 Sekunde warten

Druckmessung

i=1:Mittelungen

dataString_PSC=readline(s_PSC); 7% serial auslesen

PSC24_Rohdaten(i,:)=[now,i,str2num(dataString_PSC)]; 7 Daten

wegschreiben

Krdfte und Temperatur nach der Druckmessung

i=1:MittelungenKraefte/2

bt th——=——~ Daten holen----- YN
dataString_F_L=readline(s_FL);
dataString F_D=readline(s_FD);
dataString_T=readline(s_T);

"t hoth————~ Daten umwandeln----- %t Tl
dataString _F_L=strsplit(dataString F_L,’7’);
getrennt

data_F_L=str2double(dataString_F_L(1,1))/100;

umwandeln

dataString _F_D=strsplit(dataString F_D,’7’);
getrennt
data_F_D=str2double(dataString_ F_D(1,1))/100;

umwandeln

data_T=str2double (dataString_T);
umwandeln
data_T= ((data_T-100000000)/10000) ;

Wert ist durch 7

String lesen und

Wert ist durch 7

String lesen und

String lesen und

umrechnen

Y hh===== Daten in Matrix speichern----- YA
T_Rohdaten(i,:)=[data_T]; % Ohm
F_L _Rohdaten(i,:)=[data_F_L]; % mA
F_D_Rohdaten(i,:)=[data_F_D]; % mA
pause (1) ; % 1 Sekunde warten

end

Zeiten=datevec (PSC24_Rohdaten(:,1)); % Zeitenvektor erstellen
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ANHANG AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN

pMittel=mean (PSC24_Rohdaten ,1); pMittel (:,1:2)=[]; % Mittelwert
der 24 Kandle und dann ersten Zwei Spalten 1ldschen

pStd=std (PSC24_Rohdaten ,1); pStd(:,1:2)=[]; A
Standardabw der 24 Kandle und dann ersten Zwei Spalten ldschen

pMax=max (PSC24_Rohdaten); pMax(:,1:2)=[]; %
Maximalwert der 24 Kan&dle und dann ersten Zwei Spalten 1ldschen

pMin=min (PSC24_Rohdaten); pMin(:,1:2)=[]; yA

Minimalwert der 24 Kan&le und dann ersten Zwei Spalten 1ldéschen

PSC24 _Messwert=[datevec (PSC24_Rohdaten(1,1)) ,datevec (PSC24_Rohdaten (
Mittelungen ,1)-PSC24_Rohdaten(1,1)) ,Mittelungen ,pMittel ,pStd, pMax
,pMin]; % Startzeit in 6 Spalten ..., Dauer in 6 Spalten YYYY, MM
, TT ... , Anzahl Mittelungen, pMittel, pStd, pMax, pMin

%T_Rohdaten in Kelvin umrechnen - PT1000
A=3.9083e-3;

B=-5.775e-7;

R0O=1000;

T_umrechnen=mean (T_Rohdaten) ;

T_umrechnen= -((A)/(2%B))- sqrt( ( (A)/(2%B) )~2 + (1)/(B) =*( (
T_umrechnen)/(RO) -1) );
T_Messwert= T_umrechnen + 273.15 + T_0ffset; % Temperatur in C

umrechnen

%%%ht% Messwerte Waage umrechnen mA -> N

F_L_Umrechnen=(F_L_Rohdaten-F_L_Offset).*0.99897; % Offset
verrechnen und Steigung anpassen mit: .*0.99897, da MM abweicht

F_L_Umrechnen=F_L_Umrechnen./0.2+0.1; %
Strommessbereich=20mA mit 500 Einteilungen - Messbereich= 100N

in 500 Einteilungen -> Intervall 0.2N - um Mitte des Intervalls
anzugeben + 0.2/2=0.1 - mA in N % Schwankung im Strom hat nur
einen kleinen Einfluss. Im Vergleich zum Kraft Intervall, zu dem
ein Strom-Messwert gehort
F_L_Messwert=[mean(F_L _Umrechnen,1) ,max(F_L_Umrechnen)+0.1+0.05,min (
F_L_Umrechnen)-0.1-0.05 ]; % halbes Intervall 0.2N/2 bei max und

min wieder verrechnen - 0.05 ist Ablesegenauigkeit: 0.01/0,2
F_D_Umrechnen=(F_D_Rohdaten-F_D_0Offset) .*0.996; % O0ffset

verrechnen und Steigung anpassen mit: .*0.996, da MM abweicht
F_D_Umrechnen=F_D_Umrechnen./0.4+0.05; % Messbereich=

50N in 500 Einteilungen -> Intervall 0.1N - um Mitte des

Intervalls anzugeben + 0.1/2=0.05 - mA in N % Schwankung im

Strom hat nur einen kleinen Einfluss. Im Vergleich zum Kraft

Intervall, zu dem ein Strom-Messwert gehort
F_D_Messwert=[mean(F_D_Umrechnen ,1) ,max(F_D_Umrechnen)+0.05+0.025,min

(F_D_Umrechnen)-0.05-0.025 J]; % halbes Intervall 0.1N/2 bei max

und min wieder verrechnen - 0.025 ist Ablesegenauigkeit: 0.01/0,4
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hhh————-— Werte berechnen----- %%t

%%% Abma 3 e und Konstanten

R_L=288; % spez. Gask. Luft nach Lucas 2007
R_L_pm= 1;

1=0.149; % Lénge Tragfligel m

1 _pm=0.001;

b=0.143; % Breite Tragfligel m

b_pm=0.004;

H_k=0.43; % Hohe Windkanal Auslass 0.53 m mit Strahlensatz
Entfernung zu Tragfligel: Hohe Kernstrahl: 0.43m
H_k_pm=0.01;

%%h% Berechnungen

% Viskositdt - lin. Interpol. zwischen @25 C und @30 C
eta_L= 1.859169e-5 + ((1.8827664e-5-1.859169e-5)/(5)) *(T_Messwert
-273.15-25)

% Vektor der Positionen der Druckmessstellen ab Vorderkante
dx_vec= [0.025 0.0225 0.0275 0.0275 0.02 0.0115 0.00625 0.00375
0.00225 0.0015 0.0015 0.0015 0.0015 0.0015 0.00225 0.00375

0.00625 0.0115 0.02 0.0275 0.0275 0.0225 0.025 1];

% Dichte
rho_L=p_oo/(R_L*T_Messwert);

% Anstréomgeschwindigkeit

c_oo=sqrt ((2*p_dyn)/(rho_L)) ;

%“Reynoldszahl
Re= (c_oox*1lxrho_L)/(eta_L) ;

%» Anstellwinkel korrigieren - Freistrahlkorrektur

alpha=alpha+alpha_korr;

alpha_eff=(alpha)/( (1+((pi~2)/(48) * ((1)/(H_k))~2)*2)~2 + sqrt
(12x((pi~2)/(48) * ((1)/(H_k))"2)) )

% Auftriebskraft Waage
F_L_Kraft_min= -(F_L_Messwert(1,3)-F_L_eigen-F_L_Halterung) ;
F_L_Kraft_max= -(F_L_Messwert(1,2)-F_L_eigen-F_L_Halterung) ;

% Auftriebsbeiwert Waage
c_L _Kraft_max= (F_L_Kraft_max)/( (rho_L * c_0072)/(2) * 1xb )
c_L_Kraft_min= (F_L_Kraft_min)/( (rho_L * c_0072)/(2) * 1xb )
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c_L_Kraft_pm= sqrt( (-((F_L_Kraft_max+F_L_Kraft_min)/2)/(p_dyn~2x*1
*b)) "2xp_dyn_pm~2 + (-((F_L_Kraft_max+F_L_Kraft_min)/2)/(p_dynx*
172%b)) "2*1_pm~2 + (((F_L_Kraft_max+F_L_Kraft_min)/2)/(p_dynx*1l
*b~2)) "2*%b_pm~2 )

F_L_Druck= b*( ( sum( PSC24_Messwert (1,26:36) .xdx_vec(1,13:23)) )- (
sum ( PSC24 _Messwert (1,14:24) .xdx_vec(1,1:11))) ) ;

c_L_Druck= (F_L_Druck)/( (rho_L * c_0072)/(2) * 1xb ) ;

c_L _Druck_pm= sqrt( (-F_L_Druck/(p_dyn~2*1xb)) " 2*p_dyn_pm~2 + (-
F_L_Druck/(p_dyn*1~2%b)) 21 _pm~2 + (-F_L_Druck/(p_dyn*1*b~2))
“2xb_pm~2 )

filename=sprintf (’PSC24_Rohdaten_%d _%dn_%d-%d-%d-%d-%d-%d.xls’,
round (alpha), round(n_M), Zeiten(1l,1) , Zeiten(1,2), Zeiten(1,3),
Zeiten(1,4), Zeiten(1,5), round(Zeiten(1,6)) );

writematrix ([datevec (PSC24_Rohdaten(:,1)) ,PSC24_Rohdaten], filename)

filename=sprintf (’Messung_%d _%dn_%d-%d-%d-%d-%d-%d.xls’,round(alpha
), round(n_M), Zeiten(1,1) , Zeiten(1,2), Zeiten(1,3), Zeiten
(1,4), Zeiten(1,5), round(Zeiten(1,6)) );

writematrix ([n_M,alpha,alpha_eff,c_L_Kraft_min,c_L_Kraft_max,
c_L_Kraft_pm,c_L_Druck,c_L_Druck_pm,PSC24_Messwert ,F_L_Messwert,
F_D_Messwert ,F_L_Kraft_max ,F_L_Kraft min,F_L_Druck ,T_Messwert,
T_pm,p_dyn,p_dyn_pm,p_oo,c_oo,alpha_pm,rho_L,Re], filename) ;

clear s_PSC
clear s_FL
clear s_FD

clear s_T



AERODYNAMISCHE ANALYSE VON TRAGFLUGELPROFILEN ANHANG

G. 24-KANAL DRUCKMESSGERAT

PSC-Druckscanner Kalibrierung / PSC-Pressure Scanner Calibration
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Abbildung G.1: PSC-Druckscanner Kalibrierung.
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H. MESSPLAN

Tabelle H.1: Messplan fiir eine Anstrémgeschwindigkeit von 20 m/s. Dabei ist a der geometrische
(um Offset verschobener) Anstellwinkel.

# a[°] # a[°]
1 9.15 38 | —-16.05
2| -27 39 | —-16.65
3 1.1 40 | -18.15
4 3.4 41 | -19.35
5 5 42 | -21.35
6 7.8 43 | -23.85
7| 11.4 44 | -21.95
8 2.85 45 | —-19.85
9| 165 46 | -11.75
10 | -1.45 47 | -8.65
11 18.9 48 | -3.05
12 | —19.25 49 1.25
13| 213 50 3.75
14 | —19.25 51 6.25
15| 213 52 9.15
16 | —21.35 53 | 1235
17 | —29.35 54 | 15.75
18 | —24.95 55 | 17.25
19 | 204 56 | 19.15
20 | —-21.75 57 | 21.65
21 18.1 58 | 23.35
22 | —-18.55 59 | 27.65
23 | —-15.85 60 | 25.85
24 | 154 61 | 23.15
25 | —15.85 62 | 21.15
26 | 13.1 63 | 19.35
27 | -17.15 64 | 18.15
28 9.6 65 | 16.85
29 | -1.35 66 | 16.25
30 | —-12.85 67 | 1535
31 | —-11.05 68 | 14.15
32 2.85 69 | 13.15
33 | —-11.05 70 | 11.45
34 | -7.75 71 9.95
35| -5.85 72 6.65
36 | -1.35 73 3.95
37 | -2.75
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Tabelle H.2: Messplan fiir eine Anstromgeschwindigkeit von 50 m/s. Dabei ist a der geometrische
(um Offset verschobener) Anstellwinkel..

# al’]
1 9.15
2 -2.7
3 1.1
4 3.4
5 5

6 7.8
7 11.4
8 2.85
9 16.5
10 | —1.45
11 | 18.9
12 | -19.25
13 | -21.35
14 | 213
15 | 20.4
16 | 18.1
17 | 15.4
18 | —15.85
19 | 13.1
20 | —-17.15
21 9.6
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I. ERGEBNISSE EXPERIMENT
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Abbildung I.1: Auftriebsbeiwerte c; tiber die Druckmessstellen bestimmt (cy p) und tiber die Waa-
ge (cr,) fiir verschiedene Anstellwinkel a bei einer Stromungsgeschwindigkeit von
20 m/s inklusive Fehlerbalken.
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Abbildung 1.2: Auftriebsbeiwerte c;, iiber die Druckmessstellen bestimmt (cL,) und uber die Waa-
ge (cr,;) fiir verschiedene Anstellwinkel a bei einer Stromungsgeschwindigkeit von
50 m/s inklusive Fehlerbalken.
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