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Aufgabenstellung

Aufgabenstellung

In der Flugzeugtechnik wurde der emittierte Schall der Flugzeugturbinen in den
letzten Jahren durch den Einsatz von Strahltriebwerken mit hohen Nebenstrom-
verhaltnissen massiv reduziert. Nun stellen oftmals die Schaufelprofile der Tur-
binen die Hauptemissionsquelle dar. Aus diesem Grund besteht die Notwendig-
keit die geometrische Form von Flugelprofilen dahingehend zu optimieren, dass
sowohl breitbandige als auch tonale Schallemissionen reduziert werden. Als
Hauptursache des auftretenden Schalls wurden in den vorangegangenen Arbei-
ten die Profil-Vorder- und Hinterkante identifiziert.

In der durchzufihrenden Arbeit soll der Einfluss von aeroakustisch bereits un-
tersuchten und als vorteilhaft erwiesenen gezackten bzw. gewellten Profil-
Vorderkanten (Leading Edge Serrations) auf die aerodynamischen Eigenschaf-
ten eines Tragfligels numerisch untersucht werden, um so notwendige aerody-
namische Eigenschaften bei maximaler aeroakustischer Effizient sicherzustel-
len.

Ziel der zu erarbeitenden Thematik ist es, ein tieferes physikalisches Verstand-
nis flr den Einfluss gezackter Profil-Vorderkante auf die Aerodynamik zu entwi-
ckeln. Es sollen Aussagen getroffen werden, inwieweit modifizierte Vorderkan-
ten die Performance einer solchen Tragflache beeintrachtigen.

Diese numerische Aufgabe soll mit Hilfe von ANSYS CFX bearbeitet werden.
Notwendige Schritte zur Bearbeitung sind eine intensive Einarbeitung in die Li-
teratur sowie die Konzeption eines numerischen Simulationsplans unter Be-
rucksichtigung der Erstellung einer Domain- und Netzstudie via ICEM. Die
Auswertung, das Aufstellen erhaltener Erkenntnisse und ein Abgleich mit expe-
rimentellen Ergebnissen vorangegangener Untersuchungen schliellen die Be-
arbeitung ab.



Zusammenfassung

Zusammenfassung

Die vorliegende Masterthesis beschaftigt sich mit der numerischen Untersu-
chung der aerodynamischen Eigenschaften verschiedener gezackter bzw. ge-
wellter Profilvorderkanten (Leading Edge Serrations) eines NACA 65-(12)10
Tragfligelprofils. Ziel ist es, ein tiefgehendes physikalisches Verstandnis flr
den Einfluss gezackter Profilvorderkanten auf die Aerodynamik zu entwickeln.

Ein Teil der Thesis beschaftigt sich dabei mit einer numerischen Unabhangig-
keitsstudie, also der Untersuchung von Domain- sowie NetzgroRe am Tragfli-
gelprofil um einen Einfluss auf die numerische Lésung auszuschlieen. Ein wei-
terer Bestandteil der vorliegenden Arbeit ist die Ermittlung der geometriespezifi-
schen Auftriebsbeiwerte. Dabei zeigt die Amplitude als Geometrieparameter der
Serrations einen signifikanten Einfluss auf die Auftriebsbeiwerte wahrend die
Wirkung der Serrations mit variabler Wellenlange vernachlassigbar scheint.
Vergleiche der numerisch stationaren Losung mit experimentellen Messergeb-
nissen zeigten bei ahnlichem Setup eine akzeptable Ubereinstimmung im Pre-
Stall Bereich, wahrend im Post-Stall Bereich deutliche Abweichungen festzu-
stellen sind. Transiente Simulationen fiihren jedoch zu einer besseren Uberein-
stimmung im Post-Stall Bereich.

Im Anschluss wurde der Einfluss der Geometrieparameter auf die Druckvertei-
lung des Tragfligelprofils analysiert. So steigt der maximale Unterdruck auf der
Saugseite vom Peak stetig zum Trough hin. Dabei folgt der maximal zu erzie-
lende Unterdruck der Serrations primar der Gro3e der Amplitude.

Zuletzt wurde der Ablosepunkt der Stromung von der Profiloberflache mittels
des Reibungsbeiwertes bestimmt. Bei Serrations mit einer Mindestamplitude
von A > 12mm und einer Mindestwellenlange von A > 7,5mm |6st die Stro-
mung, im Gegensatz zum Referenzfall mit gerader Vorderkante, auch bei ho-
hen Anstellwinkeln erst an der Hinterkante ab. Diese Art des Ablésens wird als
ursachlich fur ein gemaRigtes Abfallen der Auftriebsbeiwerte im Post-Stall Be-
reich gewertet.



Abstract

Abstract

The present Master thesis deals with the influence of various numerically exam-
ined serrated leading edges of a NACA 65-(12)10 aerofoil on the aerodynamic
performance. The main aim is to provide deepened physical insights in the work
mechanisms of serrated leading edges in terms of aerodynamics.

A Part of the master thesis focuses on analysing the computational domain as
well as the mesh quality criteria in terms of their effect on the numerical solu-
tion. Another important part is the determination of the lift and drag coefficients
of the serrated leading edges. The serration amplitude shows to have a signifi-
cant impact on the lift coefficients where there is only a negligible influence of
the serration wavelength. A comparisons of the numerical stationary solution
with experimentally obtained results at similar setup conditions shows an ac-
ceptable agreement in the pre-stall regime, whereas in the post-stall area signif-
icant deviations occur. However, transient simulations indicate an improved fit in
the post-stall area.

Continuative, the influence of the serrations on the pressure distribution on the
aerofoil surface was analysed. The maximum pressure on the aerofoil suction
side was observed to rise steadily in the spanwise direction from peak to trough
of the serration. In this case, the maximum pressure seems mainly to be a func-
tion of the serration amplitude.

Finally, the flow separation point was determined by analysing the skin friction
coefficient on the aerofoils surface. In the case of serrations with a minimum
amplitude of A > 12 mm and a minimum wavelength of A1 > 7.5 mm, the flow,
independently of the angle of attack, separates close to the aerofoil trailing
edge. This represents a flow pattern contrary to the baseline reference case
and is regarded to be the reason for a gentle drop of the lift coefficients of ser-
rated aerofoils after stall.
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Einleitung

1 Einleitung

Ein grundlegendes Verstandnis uber die Wirkung von gezackten Vorder- und
Hinterkanten, kann wesentlich zur Reduzierung des entstehenden Gerausches
am Tragfligel beitragen. Grundsatzlich erfolgt die Schallerzeugung an der Vor-
der- und Hinterkante eines Tragfligels, wenn sie einer Stromung ausgesetzt
wird. Oft findet sich die Verwendung dieser Verzahnung bei Tragfligelhinter-
kanten wieder. Die Wirkung dieser Verzahnungen auf den abgestrahlten Schall
stellte ein regelmallig behandeltes Thema experimenteller und numerischer
Untersuchungen der letzten Jahre dar. Diese Hinterkantenzacken sind vorteil-
haft bei der Reduzierung des Hinterkanten-Breitbandtons, die an den Hinterkan-
ten von Tragfligeln wie bspw. bei Rotorblattern von Windkraftanlagen (vgl. Ab-
bildung 1) erzeugt werden (Oerlemans et al., 2009).

Abbildung 1: Gezackte Hinterkante an einem Rotorblatt (Oerlemans et al.,
2009).

Im Fall von Vorderkantenzacken werden mehrere Merkmale als besonders vor-
teilhaft angesehen. Hier kann zwischen aerodynamischen und aeroakustischen

1
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Effekten unterschieden werden. Zunachst erhéhen sie die aerodynamische
Leistung eines Tragfligels durch eine verzdgerte Abloésung der Grenzschicht,
was auch zu einer Erhohung des Stromungsabrisswinkels (Stall-Verzogerung)
fuhren kann. Zudem werden oftmals erhohte Post-Stall Lift-Koeffizienten be-
schrieben. Des Weiteren steht diese Anwendung im Verdacht, im Falle niedrig-
turbulenter Anstrdomung die Erzeugung von tonalen Gerauscheffekte an der
Tragfligelhinterkante zu unterdriicken (Biedermann, 2015). Im Falle hochturbu-
lenter Anstromungen dienen sie jedoch der Reduktion von breitbandigem Vor-
derkantenlarm, welcher unter diesen Konditionen Pegeldominant ist.

Strémung
(akustisch)
[
[ |
s N e N
hohe niedrige
Turbulenz Turbulenz
\ J & J
s N s N
Vorderkantenschall Hinterkantenschall
durch durch turbulente
Zustromturbulenz Grenzschicht
. J N | J
[ |
Breitband Breitband Tonal
(niedrigfrequent) (hochfrequent) (Wirbelablosung)

Abbildung 2: Einteilung der Strdomung aus akustischer Sicht.

Der Einsatz von veranderten Vorderkante wird im gesellschaftlichen Kontext
immer wichtiger um die Schallemissionen zu reduzieren und kann in verschie-
denen Anwendungen zum Einsatz kommen. Neben der verbesserten Aerody-
namik durch Verzdgern des Stromungsabrisses, reduzieren die Zacken den
emittierten Larm an der Vorderkante, die durch die hohe eingehende Turbulenz,
charakterisiert durch Turbulenzgrad und WirbelwellengrofRe, verursacht wird.
Diese hohe Turbulenz ist oft bei rotierenden Maschinen zu beobachtet. Insbe-
sondere bei Anwendungen mit mehr als einer Schaufel, wo die Schaufeln sich
gegenseitig beeinflussen und abgeldste Strukturen auf die nachgelagerten Sta-
toren auftreffen konnen. Beispielhaft ist die Rotation der Rotorblatter an einem
Hubschrauber zu nennen, der Turbulenzen in Form von Wirbeln an der Hinter-
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kante erzeugt. Diese Wirbel treffen auf die Vorderkante der nachfolgenden Blat-
ter und erzeugen Kantengerausche. Dies fuhrt zu hohen Schallemissionen an
Vorder- und Hinterkanten der einzelnen Rotorblatter (Biedermann, 2015).

Abbildung 3: Rotorblatter eines Modellhubschraubers (Coroflot, 2016).

Ursprunglich wurden gezackten Vorderkanten an den Flossen von Buckelwalen
oder Eulenfligel in der Natur beobachtet. Der Erwerb eines tiefen Verstandnis
der damit verbundenen akustischen und aerodynamischen Phanomene, kann
bei der optimalen Gestaltung und maximalen Wirksamkeit dieser Anwendung
helfen. Schon heutzutage werden die gezackten Vorderkanten vor allem aus
aerodynamischen Grunden bereits verwendet z.B. bei industriellen Luftgebla-
sen oder bei kleinen bis mittelgroRen axialen Turbomaschine (Biedermann,
2015).

Abbildung 4: Envira-North Ultra-Air Deckenventilator mit Vorderkantenverzah-
nung (Envira, 2016).
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Wie zuvor erwahnt verzogern die Vorderkantenverzahnungen den Stréomungs-
abriss. Obwohl Buckelwale gemachlich durchs Wasser schwimmen, Hub-
schrauber hingegen schnell durch die Luft fliegen, weisen beide eine ahnliche
Problematik in Bezug auf den Stromungsabriss auf. Dieser tritt auf, wenn ein
Wal seine Brustflosse oder ein Hubschrauber sein Rotorblatt zu steil anwinkelt.
Dann 16st sich die Stromung auf der Rickseite der Flosse oder des Blattes ab,
es gibt starke Wirbel und der gewlnschte Auftrieb der Flosse im Wasser oder
des Rotorblattes in der Luft bricht ein. Die Evolution hat dem Buckelwal diesbe-
zuglich eine interessante Eigenschaft zuteilwerden lassen. Er hat beulenartige
Verformungen, Tuberkel genannt, an den Vorderkanten seiner Brustflosse, wel-
che die hydrodynamischen Eigenschaften massiv verbessern (DW, 2016).

Abbildung 5: Links: Flosse eines Wales. Rechts: gezackte Vorderkante (Sarah,
2016).

Das kontinuierliche Wachstum des Luftverkehrs und die Notwendigkeit, Luft-
schadstoffe wie Stickstoffoxide (NOx) und Kohlenstoffdioxide (CO2) zu reduzie-
ren, fuhren dazu, dass es notwendig wird, neue Designs und Konzepte von
Flugzeugmotoren zu entwickeln. Ein bereits bekanntes, aber bisher abgelehnte/
verworfene Alternative zu den Ublichen Turbofantriebwerken, ist die Verwen-
dung von gegenlaufigen Rotoren. Diese Rotoren versprechen, den Kraftstoff-
verbrauch gegenuber dem Turbofan um bis zu 20% - 30% zu reduzieren. Somit
ist das Interesse an diesen Rotoren hoch. Ein Nachteil in Bezug auf die Markt-
fahigkeit der gegenlaufigen Rotoren ist die hohe Larmentwicklung. Folglich ist
das Interesse in der Reduzierung des Larms von rotierenden Maschinen in den
letzten Jahren exponentiell gestiegen (Biedermann, 2015). Infolgedessen macht
es Sinn, diese Erkenntnisse bei technische Anwendungen zu untersuchen und
gegebenenfalls zu Ubertragen.
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N
Abbildung 6: Kontrarotierende, offene Rotoren (CROR) (Flug, 2016).

Der Einfluss von unter aeroakustischen Gesichtspunkten bereits untersuchten
und als vorteilhaft erwiesenen gezackten bzw. gewellten Profil-Vorderkanten
(Leading Edge Serrations) wird auf die aerodynamischen Eigenschaften eines
Tragfligels untersucht, um festzustellen inwieweit modifizierte Vorderkanten die
Performance einer solchen Tragflache beeintrachtigen. Die Experimente wer-
den numerisch mit Hilfe des Programms ANSYS CFD untersucht. Als Basis
dienen die aus der vorausgegangenen aeroakustischen Studie untersuchten
Variationen der Profil-Vorderkanten. Diese modifizierten Profile werden im Ver-
gleich zum normalen Tragflugelprofil (BSLN — Baseline) einer Stromung (nume-
risch) ausgesetzt, welche durch die Reynoldszahl und die Zustromturbulenz
(Turbulenzgrad und integrale Wellenlange) definiert ist. Dabei werden wichtige
Daten wie bspw. Druckverlaufe, Stromungsablosung etc. ermittelt und mitei-
nander verglichen. Kenngro3en, welche als Charakteristika herangezogen wer-
den, sind die aus den Druckverlaufen resultierenden Auftriebs- und Wider-
standsbeiwerte. Weiter werden die numerischen Ergebnisse mit experimentel-
len Ergebnissen validiert.
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2 Theoretische Grundlagen

2.1 Tragflugel

Als Tragfligel bezeichnet man plattenférmige, ebene oder gekrimmte, meist
stromlinienformig schlanke Korper mit gerundeter Vorderkante und moglichst
spitz auslaufender Hinterkante, bei deren Umstromung in erster Linie dynami-
scher Auftrieb senkrecht zur Strdmungsrichtung erzeugt werden soll. In den
meisten Fallen soll im Gegensatz zu den gewlinschten Auftriebskraften resultie-
rend durch die Umstromung, die Widerstandskrafte gering gehalten werden.

Nicht nur fir den Flugzeugbauer sind die Kenntnis der Kraft- und Stromungs-
verhaltnisse bei der Tragfligelumstrémung von Interesse. Auch fir Ingenieure,
die sich unter anderem mit Schaufeln von Strdémungsmaschinen oder auch
Propellern beschaftigen sind diese ebenfalls von Bedeutung (Bohl et al., 2005).

2.2 Profilgeometrie

Nach Boswirth et al. (2012) wird der Querschnitt durch den Tragflugel (in An-
stromrichtung) Profil genannt. Die geometrische Lage der Mittelpunkte der dem
Profil eingeschriebenen Kreise heilt Skelettlinie (Abbildung 7). Die Verbin-
dungsgerade des vordersten und hintersten Punktes der Skelettlinie heil’t Pro-
filsehne oder einfach Sehne. Als Nasenfullpunkt oder Vorderkante wird der
vorderste Punkt der Skelettlinie bezeichnet und der hinterste Punkt wird Hinter-
kante genannt. Die Lange der Sehne ist die Profillange [. Ausgehend vom Ver-
lauf der Skelettlinie, spricht man bei gerader Skelettlinie von symmetrischen,
ansonsten unsymmetrisch oder gewadlbt Profilen, Abbildung 7.

Die Profildicke d entspricht dem grofRte Kreisdurchmesser, wahrend die Wol-
bungshdhe f die grofite Erhebung der Skelettlinie Uber der Sehne ist. Im Ur-
sprung des NasenfulRpunktes benutzt man zur Festlegung des Profils meist ein
x, y-Koordinatensystem. Dabei verlauft die x-Achse langs der Sehne. Die Di-
ckenrucklage x; (gemessen auf der Sehne), ist der Abstand von der Vorderkan-
te zur groften Profildicke d. Analog spricht man von der Wolbungsricklage x;.
Mit Hilfe von der Profillange | werden alle Langengrof3en dimensionslos gehal-
ten. Zuallerletzt heil3t der Winkel zwischen Sehne und Anstrémrichtung v,, An-
stellwinkel a (Béswirth et al., 2012).
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Abbildung 7: Tragflugelprofil mit geometrischen Beziehungen. b entspricht Pro-
filoreitesenkrecht zur Bildebene, [ entspricht Profillange (Siekmann, 2001).

Folgende wichtigen dimensionslosen geometrischen Parameter lassen sich aus
den genannten Grofen bilden (Schlichting et al. 1967):

relative Dicke (Dickenverhaltnis)
relative Wolbung (Waolbungsverhaltnis)

relative Dickenrlcklage

d
l
!
l
Xa
l
Xf relative Wolbungsriicklage

l

2.3 NACA-Profile

Als Beispiel fur Profile, die sich in Abhangigkeit der 0.g. geometrischen Parame-
ter beschreiben lassen, seien die NACA Profile genannt.

Eigens fur den Entwurf von Tragflachenprofilen fur Flugzeugtragflachen hat die
National Advisory Committee for Aeronautics (NACA, 1915-1958; heute NASA)
die NACA-Profile entwickel. Durch die Abklrzung ,NACA®“ und einer vierstelli-
gen Zahl, wurden die ersten Profile klassifiziert. In den Folgejahren wurden
nach den ersten vierstelligen NACA-Profilreihen, weiter NACA-Profilreihen er-
rechnet und getestet. Dazu gehdoren 5-, 6- und 7-stellige Klassifikationen, sowie
weitere Modifikationen zur Beschreibung von Profilen.
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Die vier Ordnungsziffern der Vierstelligen NACA-Serie reprasentieren drei geo-
metrische Werte des Profils (Profilwdlbung, Wdélbungsricklage und maximale
Profildicke), welche fur die Eigenschaften des Profils ausschlaggebend sind.
Theoretisch lassen sich mit vier Ziffern 9999 verschiedene NACA-Profile dar-
stellen. Jedoch hat NACA in ihrer Untersuchung die Variation der Profile gréber
abgestuft, so dass 114 Profile betrachtet wurden, von denen aber nur 78 naher
im Windkanal untersucht wurden (Wiki1, 2016). Auf Profilkataloge wird heutzu-
tage bei Neuentwicklungen von Tragfligelprofilen kaum noch zurtickgegriffen.
Neue Profile werden mallgeschneidert zwecks gewinschter Eigenschaften nu-
merisch berechnet, da Rechenleistung und das theoretische Wissen vorhanden
sind (Wiki2, 2016).

2.4 NACA 65-(12)10

Ein typisches Tragflugelprofil fur technische Anwendungen bei Axialkompresso-
ren und Axialpumpen ist das Profil NACA 65-(12)10 oder aber auch 65-1210.

Mit NACA National Advisory Committee for Aeronautics

6 Kennzeichnung der Profilreihne mit vorgegebener Dicken-
rucklage x;/l = 40%

5 Lage des Druckminimums, p,,, bei x/l = 50%
12 (10 - ¢f), mit cpp, =1,2

10 Dickenverhaltnis d/l = 10%

cr, = 1,2 ist der Auftriebsbeiwert in reibungsfreien Stromungen und ist damit ein
direktes Mal fur die Skelettwdlbung. Er wird auch als Wdélbungszahl bezeich-
net, um eine Verwechslung mit dem tatsachlichen aerodynamischen Auf-
triebskoeffizient ¢, zu vermeiden (Fister,1986). Zur Lage der maximalen Profil-
dicke d: Bei dieser 6er Profilreihe liegt x; bei 40% der Profillange. Bei den ak-
tuellen Laminarprofilen ("laminar" bezieht sich in diesem Fall auf die Profil-
Grenzschichtstruktur) ist die sog. Dickenrlcklage bei 50% der Profillange
(Siekmann, 2001). Die Dickenricklage birgt den Vorteil, dass die Grenzschicht
uber einen maoglichst langen Teil des Profils laminar bleibt und der Profilwider-
stand sich folglich wesentlich verringert wird.
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2.5 Theorie des Auftriebs

Die Entstehung des Auftriebes ist eng verbunden mit der Zirkulation in der di-
rekten Umgebung der Tragflache. Der Zusammenhang von Auftrieb und Zirku-
lation soll in diesem Abschnitt erklart werden. Abbildung 8 zeigt die Umstro-
mung eines Tragflugelprofiles.

ungestdrte Strémung -

 EER]

ungiri l.t.:lﬂu.ﬁlr.ﬁn;ung- -

SR IEEEEERE

Abbildung 8: Umstromung um einen Tragfligel (Obwalden, 2016).

Ein wichtiger Punkt hierbei sind die Stromlinien, die um ein Profil verlaufen. Man
stellt sich die Umstromung des Tragflugels wie eine Stromungsrohre vor. Weit
ober- und unterhalb des Profils herrscht die ungestorte Aul3enstromung v,,.
Aufgrund der Form und der Anstellung des Profils zur Aullenstromung andert
sich der Verlauf der Stromlinien (Abbildung 8).

Auf der Oberseite werden die Abstande benachbarter Stromlinien enger. Dies
fuhrt zur einer beschleunigten Stromung und nach dem Bernoulli'schen Gesetz
und durch Abgleich mit der Kontinuitatsgleichung zu einer damit verbundenen
Druckreduktion gegenuber dem Umgebungsdruck p.,. Auf der Unterseite dage-
gen, in Falle einer konkaven Krimmung oder eines angestellten Tragfligels,
divergieren die Stromlinie, was zu einer geringeren Geschwindigkeit und ent-
sprechend zu einem Druckanstieg fuhrt. Ist z.B. die Unterseite eines Profils ge-
rade, so verlaufen die Stromlinie auch gerade. Dabei wird die Geschwindigkeit
nicht verandert und es stellt sich keine Druckveranderung ein.

Die Kontinuitatsgleichung (Gl. 1 fir inkompressible Medien) besagt, dass sich
bei konstantem Volumenstrom bei Veranderung des Querschnitts auch die Ge-
schwindigkeit andern muss.

v _A (1)
v, Ay
Wobei v; und v, die Geschwindigkeit und A;und A, die Durchflussflachen sind.

Betrachtet man nun die Bernoulli'sche Stromfadentheorie, so sagt diese aus,

9
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dass wenn ein Fluid durch z.B. ein verengten Querschnitt fliel3t, sich die Ge-
schwindigkeit laut Kontinuitatsgleichung erhdht, aber der statische Druck an der
Engstelle abfallt:

p p 2
Pst1 +§'1712 = Dst2 +E'v22 = konst. (2)

mit p,.als statischer Druck und p als Dichte des Fluids.

Die beschriebenen Verhaltnisse flihren zu einer bestimmten Druckverteilung am
Tragfligel. Gemeinsam mit der infolge der Umstromung entstehenden Reibung
zwischen der umstromenden Luft und dem Tragfllgel, resultiert eine Luftkraft F,
welche normal zur Tragfligeloberflache angreift. Die Kraftkomponente der Luft-
kraft F, die normal zur Anstromrichtung wirkt, wird als Auftriebskraft F, und die
Komponente die in Stromungsrichtung wirkt als Widerstandskraft F,, definiert
(Abbildung 9).

Abbildung 9: Luftkrafte am Tragfligel (Boswirth et al., 2012).

Die Geschwindigkeitsverteilung mit den hohen Geschwindigkeiten auf der Profi-
loberseite und den niedrigen Geschwindigkeiten auf der Unterseite lasst sich
theoretisch durch die Uberlagerung zweier Strdmungsarten: einer Parallelstro-
mung (a) mit einer Anstromgeschwindigkeit v,, und einer Zirkulationsstromung
(b) mit der Intensitat I erklaren (Abbildung 10).

10
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Abbildung 10: Zusammensetzung der Strdomung um ein Tragfligelprofi a) Paral-
lelstrdomung um den Flagel vor Ablosung des Anfahrwirbels; b) durch den An-
fahrwirbel verursachte zirkulatorische Stromung; c) Uberlagerung der Stromli-

nien von a) und b) (Spektrum, 2016).

Im Folgenden soll der Zusammenhang zwischen Auftriebskraft A und dem Zir-
kulationsintegral hergeleitet werden. Die Herleitung der Auftriebskraft erfolgt
nach Kutta-Joukowski (Schlichting et al. 1967).

11
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Abbildung 11: Zur Berechnung des Auftriebes am Tragflligel (Schlichting et al.
1967).

Ausgehend von einem Tragflugelstlick der Breite b, das aus einem unendlich
langen Fligel herausgeschnitten worden ist, betrachtet man einen Streifen der
Lange dx parallel zur Vorderkante des Flugels (vgl. hierzu Abbildung 11). Die-
ser Streifen mit der Grundflache dA = bdx erfahrt aufgrund des Druckunter-
schiedes von Ober- und Unterseite eine Auftriebskraft. Diese ist

dF, = (punten - poben)dA' (3)

wobei F, als senkrecht zur Anstromungsrichtung angesehen werden kann. Fur
den Gesamtauftrieb des betrachteten Tragflachenstlicks der Breite b ergibt sich
demnach durch Integration

12
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¢ (4)
Fy = j(punten - poben)dA = bj (punten - poben)dx
B

Dabei wird Uber die gesamte Flugellange [, also von der Vorderkante B des
Fligels bis zu dessen Hinterkante C integriert. Der Druckunterschied pynien —
Poven Kann durch die Bernoulli’'sche Gleichung unter Verwendung der Stro-
mungsgeschwindigkeiten oberhalb und unterhalb des Flugels hergeleitet wer-
den. Diese sind vypen = Voo + AVppen UNA Vypten = Voo — AVynten- Aufgrund der
Bernoulli'schen Gleichung gilt somit:

p p p

Po t Evozo = Punten + E (Voo — Avunten)z = Poben + E (Voo + Avoben)z ()
Fir die Druckdifferenz kann Gleichung 4 geschrieben werden, sofern man da-
von ausgeht, dass die Betrage der Stromungsgeschwindigkeitsanderung auf
Ober- und Unterseite in der zirkulatorischen Geschwindigkeit gleich sind. Wenn

man also annimmt, dass |Av|ynten = |AV|open, SO fOIGL:

Punten — Poben = g(vw + AU)Z - g(voo - Av)z = 2PV AV (6)

Einsetzen der Druckdifferenz aus Gleichung 6 in Gleichung 4 liefert

¢ (7)
F, = Zpbvoof Avdx.
B

Fir die Zirkulation I langs der Oberflache des Tragfllgels ergibt sich

c B c (8)
r =f Avdx —f Avdx = Zf Avdx
c

Boben unten B

Das erste Integral in Gleichung 8 erstreckt sich dabei entlang der Ober-, das
zweite langs der Unterseite des Tragfligels. Gleichung 7 und 8 zusammenge-
nommen, liefern die Formel von Kutta-Joukowski fur den Auftrieb eines Tragflu-
gelprofils

Fy = pbv,,T 9)

Dabei ist F,der Auftrieb, p die Dichte , b die Breite des Tragflugels, v,, die An-
stromgeschwindigkeit und I" die Zirkulation des Tragflugelprofils.

Nachfolgend soll die Entstehung der Zirkularstromung beim Anfahren eines
Tragfligels verdeutlicht werden. Man stelle sich um das zunachst nicht ange-

13
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stromte Profil eine gedachte weitraumige geschlossene Kurve K vor (Abbildung
12 a).

Im Ruhestand ist die Zirkulation in diesem angrenzten Gebiet gleich Null und
gemal dem Thomson’schen Wirbelsatz bleibt sie (bei reibungsfreien Stromun-
gen) auch zeitlich konstant. Tritt nun eine translatorische Bewegung des Trag-
fliugels auf, d.h. der Tragfligel wird mit einer Parallelstrétmung angestromt, so
stellt sich im ersten Moment des Vorganges eine Umstromung der Hinterkante
von unten nach oben ein (Abbildung 12 b).

- i I'=0
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/// .\(\\\ / 25 M
// \\ \
[ : : \ ===
\ / —‘l’_\/’—l——
\ R T e
e // -l‘ﬁ\_\_/_/___m
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Abbildung 12: Entstehung der Zirkulation bei der Anfahrt eines Tragfllgels; a)

Tragflugel in ruhender Flussigkeit; b) Tragflugel kurz nach der Anfahrt mit Um-

stromung der Hinterkante; es bildet sich dort ein Wirbel; c) der aus der Umstro-

mung der Hinterkante gebildete Wirbel ist der Anfahrwirbel —I", welcher ablost

und fortschwimmt; um den Flugel bleibt eine Zirkulation +I" zurtick (Schlichting
et al. 1967).

Ein Staupunkt auf der Profiloberseite in der Nahe der Hinterkante bildet sich
aus. Es entsteht kein Auftrieb. Bei reibungsfreier Stromung wirde dieser Zu-
stand dauerhaft vorliegen. Dennoch haftet das Stromungsmedium auch jetzt an
der Oberflache und bildet eine sehr dinne Grenzschicht. Im Gegensatz zu einer
ausgebildeten Grenzschicht beeinflusst sie die Parallelstromung kaum (Bos-
wirth et al., 2012). Bei realen Stromungen stellt sich jedoch im Augenblick des
Anfahrens eine andere Situation ein: Die Umstromung der Hinterkante bildet

14
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aufgrund der Reibung einen Wirbel, der sich zu einem Anfahrwirbel aufwickelt.
Er wird so lange vergroRert, bis der hintere Staupunkt, der auf Oberseite lag, in
die Hinterkante verschoben ist. Nun herrscht auf der Ober- und Unterseite im
Bereich der Hinterkante die gleiche Geschwindigkeit. Diese Bedingung wird
Kuttasche Abflussbedingung genannt. Sie bedeutet, dass weder an Ober- noch
an Unterseite ein Staupunkt vorliegt und das Stromungsmedium glatt an der
Hinterkante abstromt (Schlichting et al. 1967). Erreicht der Anfahrwirbel seine
endgultige Starke mit einer bestimmten Zirkulation, so schwimmt dieser hinter
dem Profil ab. Da die Gesamtzirkulation nach dem Satz von Thompson kon-
stant sein muss, baut sich eine gleich grol3e, dem Anfahrwirbel entgegenge-
setzte Zirkulation auf (Abbildung 12 c). Diese Zirkulation, auch gebundener
Wirbel genannt, bleibt am Tragfligelprofil erhalten und flihrt zum endgultigen
Stromungsbild, bei dem Auftrieb entsteht, siehe Abbildung 13. Der Anfahrwirbel
bleibt am Ausgangsort des Flugels zurlck, er hat folglich nach einer gewissen
Zeit keinen wesentlichen Einfluss mehr auf den Verlauf der Umstromung des
Fllgels (Schlichting et al. 1967).

Abbildung 13: Stromung um Fligelprofil mit Auftrieb (Schlichting et al. 1967).

Letztlich ist also die Reibung des stromenden Mediums ursachlich beteiligt an
der Ausbildung der Zirkulation und damit an der Entstehung des Auftriebs
(Schlichting et al. 1967). Die Parallelstromung und die Zirkulation alleine kon-
nen keine Krafte am Fligel ausiben. Erst durch die Uberlagerung der zwei
Stromungsarten fihren nach der Bernoulli'sche Gleichung die Druckunterschie-
de zu der Auftriebskraft.

15
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2.6 Krafte am unendlich breiten Tragflugel

Im folgenden Abschnitt werden die Krafte, die am Tragfligel wirken beschrie-
ben. Um Versuchswerte und Eigenschaften von Tragfligelprofilen einordnen zu
konnen, werden dimensionslose Grofen fur die auftretenden Krafte eingefuhrt
(Boswirth et al., 2012).

Wenn eine Tragflache durch ruhende Luft bewegt bzw. von Luft umstromt wird,
wirken Krafte auf sie. Wie im vorherigen Kapitel erwahnt, resultiert daraus eine
Luftkraft F. Deren Komponente senkrecht zur Anstromrichtung heif3t Auftriebs-,
die parallel dazu Widerstandskraft. Weiter kann die Luftkraft in seine axial und
tangential Komponente zerlegt werden. Die Axialkraft F,,;,; liegt normal zur
Profilsehne wahrend die Tangentialkraft F,,,in Richtung der Sehne zeigt. Aus
Abbildung 14 lassen sich die geometrischen Zusammenhange zwischen der
gesuchten Auftriebs- bzw. Widerstandskraft und der axialen so wie tangentialen
Kraft ableiten.

Abbildung 14: Luftkrafte am Tragflugel (Boswirth et al., 2012).

Als Bezugsflache A; verwendet man die Flugelgrundrissflache, wobei b die
Fligelbreite und [ die Profillange ist.

AT:lb

Zur Einfuhrung der dimensionslosen Beiwerte ¢, (Auftriebskoeffizient) und cy,
(Widerstandskoeffizient) von Auftrieb und Widerstand wird die jeweilige Luftkraft

16
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ins Verhaltnis gesetzt zu dem Produkt aus Flugelgrundrissflache A; und Stau-
druck der ungestorten Stromung:

2F, 10
FA:CAATEPUOZO - CA:p'Uozo'AT 1o
2Fy, 11
FW:CWATEPUOZO - CW:—p-vé-AT (a1
Fy = Fyyiar - cosa — Fryp - sina (12)
Fy = Fayia1 * Sina + Fygy - cOSQ (13)

Von der Profilform, von der Rauigkeit der Profiloberflache, vom Anstellwinkel a
und der Anstromgeschwindigkeit, hangen die beiden dimensionslosen Beiwerte
¢, und ¢, ab (Bohl et al., 2005).

2.7 Druckverteilung am Profil

Der Druckbeiwert, der haufig auch als Druckkoeffizient bezeichnet wird, ist eine
dimensionslose GrofRe aus der Aerodynamik, die haufig bei der Auslegung und
der Analyse von Tragflachen, aber auch in anderen Bereichen der Aerodyna-
mik, z.B. bei Innenstromungen, zur Anwendung kommt.

Er wird unter anderem verwendet, um die Druckverteilung auf den Tragflachen
von Flugzeugen zu beschreiben oder grafisch darzustellen. Unter der Druckver-
teilung versteht man den Druckverlauf an diskreten Punkten auf der gesamten
Oberflache der Tragflache. Bezogen auf einen bestimmten Punkt stellt der
Druckbeiwert das Verhaltnis des statischen Druckes zum dynamischen Druck
dar. Negative Vorzeichen bedeuten Beschleunigung (also Druckabnahme), po-
sitive Vorzeichen kennzeichnen Bereiche, in denen die Strdomung verzdgert wird
(Druckzunahme) (Wiki3, 2016).

Der Druckbeiwert ist wie folgt definiert:

c PP (14)
PP 2
2 [ee]

Infolge der unsymmetrischen Umstromung des Tragflugels bzw. bei symmetri-
schen Profilen bei denen der Anstellwinkel ungleich Null ist, sind die Stré-
mungsgeschwindigkeiten auf den Tragfligeloberflachen unterschiedlich, was zu
einem Druckunterschied fuhrt. Tragt man den jeweiligen Druckunterschied zum
Umgebungsdruck p- in der ungestorten Aullenstromung, bezogen auf den
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Staudruck g- v2 Uber die Tragfligelkontur, erhalt man etwa die in Abbildung 15

dargestellte dimensionslose Druckverteilung (Bohl et al., 2005). Die Druckver-
teilung ist Ublicherweise Uber die dimensionslose Profilsehne aufgetragen.

+1 seite
PP . 0
g .2
-i_ Oy -1 ]
2| _ Unterdruck (Sog)
B ~ auf der Oberseite
-3 (Saugseite)

Abbildung 15: Druckverteilung am Tragfligel (Bohl et al., 2005).

2.8 Polardiagramm

Die in Windkanalen experimentell oder numerischen Simulationen ermittelten
Beiwerte ¢y, ¢, fur verschiedene Anstellwinkel « am zugehorigen Tragfligelpro-
fil werden in sogenannten Polardiagrammen graphisch dargestellt. Als eigentli-
che Polare bezeichnet man die Kurve mit der Funktion ¢, = f(«). Die Form der
Polare eines Tragfligels hangt von der Reynolds-Zahl sowie der Form und
Qualitat des Profils ab. Im Allgemeinen wird nur der Teil der Polare, die fur die
Aus- und Bewertung der Profile notwendig sind, dargestellt. Zwei Darstellungs-
arten sind in der Praxis gebrauchlich, das nach Lilienthal und das sog. aufgelos-
te Polardiagramm (Sigloch, 2007).

2.8.1 Polardiagramm nach Lilienthal

In dieser Darstellungsform wird der Auftriebsbeiwert c, als Funktion des Wider-
standsbeiwertes c;, aufgetragen. Abbildung 16 stellt die jeweiligen c,, ¢, Wer-
ten punktuell dem gehodrenden Anstellwinkel a dar. Der Auftriebsbeiwert c,
steigt mit zunehmendem Anstellwinkel a bis zu seinem Maximalwert c4;,4, iM-
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mer weiter an. Wird c4,,,4, Uberschritten, fallt der Auftriebsbeiwert wieder ab. An
dieser Stelle 16st sich die Stromung von der Oberflache des Tragfligel ab
(Stromungsabriss). Auch bei negativen Anstellwinkel kann ebenfalls eine Ablo-
sung auftreten. Dies geschieht dann auf der Unterseite des Profils. Beim sog.
Null-Anstellwinkel « gibt es eine Besonderheit. Bei diesem bestimmten Winkel
heben sich die Druckkrafte der Profilober- und Profilunterseite auf. Dabei wird
der Auftriebsbeiwert c, gleich 0. Bei symmetrischen Profilen geschieht dies bei
dem Anstellwinkel ¢ = 0°. Wahrend bei unsymmetrischen der Anstellwinkel a +#
0° ist. In vielen Profiltabellenblcher wird c4;,,4, Und der Null-Anstellwinkel « fur
die untersuchten Profile besonders angegeben.

+Cu.i
Ca max &€=...
~ Ja=.. """H} Ablosung
‘Jg e, Sl auf der
5 Saugseite
O Al
U da=...
Cw min
— 7 lpa=
=

Ablosung auf
der Druckseite

Abbildung 16: Polardiagramm nach Lilienthal (Bohl et al., 2005).

In Abbildung 16 findet sich noch der Gleitwinkel y wieder, den Winkel, der vom
Nullpunkt zu einem beliebigen Polarenpunkt eingetragene Gerade mit der ¢, -
Achse einschliel3t. Der zugehoérigen Tangens des Winkel ist die Gleitzahl ¢,

Cw 15
tanygieit = Egleit = —— (19)
Cy

Die Gleitzahl entspricht dem Verhaltnis vom Auftriebskoeffizient zum Wider-
standskoeffizient. Je kleiner die ebenfalls vom Anstellwinkel a« abhangige Gleit-
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zahl g, ist, desto geringer ist der Widerstand Fy,, bezogen auf den Auftrieb F,
(Bohl et al., 2005).

2.8.2 Aufgeloste Polardiagramm

Die zweite Darstellungsform eines Polardiagrammes ist das aufgeloste Polardi-
agramm (Abbildung 17). Hier werden die Auftriebsbeiwert c,, Widerstandbei-
wert ¢, dargestellt. Polardiagramme werden oft im verzerrten Mal3stab darge-
stellt. Haufig wird der ¢, dabei um das 10-fache vergroliert.

NACA 2412

nng

XFOIL 6.94
1.5+

Abbildung 17: Aufgelostes Polardiagramm (Wiki4, 2016).
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3 Einfluss der Grenzschichten auf das
Stromungsverhalten

Die Beeinflussung des Stromungsverhaltens durch Oberflachenprofile findet in
den allermeisten technischen und natirlichen Systemen statt. Betrachtet wer-
den Systeme mit einem ruhenden Fluid und einem sich bewegenden Festkor-
per auf der einen Seite wie z.B. der Flug eines Golfballs und auf der anderen
Seite Systeme mit einem stromenden Fluid und einem ruhenden Festkorper,
wie z.B. eine Rohrstrdmung. In all diesen Systemen bildet sich durch die Haft-
bedingung an der Wand eine Grenzschicht aus.

Ein grundlegendes Verstandnis uber Grenzschichten und ihre Eigenschaften ist
in vielen Bereichen sehr wichtig. Zum einen ist hier der Flug- und Fahrzeugbau
zu nennen, bei der die Grenzschichttheorie wichtig ist, um die Entwicklung und
den Betrieb von leistungsstarken Flugzeugen und bodengebundenen Fahrzeu-
gen zu verbessern. In der Gebaudekonstruktion ist sie von Bedeutung, um Kraf-
te abschatzen zu kdnnen, die auf die Fassade wirken. Auch der Hochleistungs-
sport profitiert von dem Wissen. So kénnen zum Beispiel die Oberflache von
Schwimm- und Skianzigen optimieren werden (Meyer, 2016).

3.1 Haftbedingung

Als Ausgangspunkt fur die Grenzschichttheorie ist die Haftbedingung zu nen-
nen. Wenn eine Flussigkeit einen Korper umstromt, so wird die Stromung durch
die Reibung zwischen dem festen Koérper und der Flussigkeit beeinflusst. Hier
greift die Haftbedingung, die besagt, dass Fluidteilchen welche sich unmittelbar
an starren Korpern befinden, dort haften und genau die gleiche Geschwindigkeit
wie diese starren Korpern aufweisen. Eine Materialeigenschaft von Fluiden ist
deren Zahigkeit (Viskositat); somit sind diese in der Lage Schubspannungen zu
Ubertragen. Dies hat zur Folge, dass das Fluid in unmittelbarer Nahe zur Wand
an dieser haftet und eine Schubspannung Ubertragt. Somit Iasst sich die Stro-
mung, die z.B. einen Korper umstromt in zwei Gebiete aufteilen. In einen wand-
nahen Bereich, in der Reibungseffekte auftreten, und in eine kérperferne, nahe-
zu reibungsfreie AuRenstromung.

3.2 Grenzschichttheorie

Vor der Entwicklung der Grenzschichttheorie gab es bereits eine umfassende
Theorie der ideale Fluide (Potentialtheorie). Fluid ist ein gemeinsamer Begriff
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fur Gase und Flussigkeiten. Ein ideales Fluid ist eine idealisierte Modellvorstel-
lung. Sie werden als inkompressibel, d.h. dass die Dichte bei Druckveranderung
konstant bleibt, beschrieben. Weiter sind sie reibungsfrei. Stromungen idealer
Fluide werden Potentialstromungen genannt. Aufgrund dieser Vereinfachung,
bot dieses Modell in vielen Bereichen bereits eine wirklichkeitsnahe Beschrei-
bung (Meyer, 2016). So konnten viele physikalische Prozesse verstanden und
mathematisch beschreiben werden. Wesentliche Erfahrungstatsachen konnen
reibungsfreie Stromungen (Potentialstromungen) jedoch nicht beschreiben.
Beispielsweise ergibt die Berechnung der Widerstandskraft, die eine Potential-
stromung auf einen angestromten Korper ausubt, dass diese immer gleich null
ist. Messungen zeigen jedoch, dass die Potentialstromung der realen Stromung
in weiterer Entfernung vor einem Koérper ziemlich nahe kommt aber in unmittel-
barer Nahe starke Abweichungen auftreten. Die Grenzschichttheorie beruht auf
der Grundidee, dass die reibungsbehaftete Stromung in zwei Gebiete aufgeteilt
werden kann. Zum einen in eine dinne, unmittelbar an der Korperoberflache
befindende Schicht (Grenzschicht), in der die Reibung und die Haftbedingung
bertcksichtigt werden. Der zweite Bereich ist eine reibungsfreie Aullenstro-
mung aulerhalb der Grenzschicht. Die AuRenstromung kann in diesem Fall als
Potentialstromung angesehen werden. Durch die beiden oben erwahnten Ge-
biete ist es moglich, mit akzeptablem mathematischem Aufwand Strémungen
realer Fluide zuberechnen. Aus diesem Grund ist die Grenzschichttheorie fur
die moderne Stromungslehre von grofer Bedeutung (Boswirth et al., 2012).

Grenzschicht Grenzschicht Grenzschicht
\ i

! Abldsung

diinne,ebene Platte

Abbildung 18: Umstromung von Korpern (Bohl et al., 2005).

3.3 Grenzschichtstromung

In der Grenzschicht selbst kann die Stromung laminar oder turbulent sein. Die
turbulente Grenzschicht besitzt dabei einen gréfleren Geschwindigkeitsgradien-
ten (Abbildung 19) und damit eine groliere Stromungsenergie (kinetische Ener-
gie) als die laminare, was zur Folge hat, dass der Stromungswiderstand der
turbulenten Grenzschicht groR3er ist als der der laminaren Grenzschicht. Vorteil-
haft ist dagegen, dass der turbulenten Grenzschicht durch Impulsaustausch mit
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der AulRenstromung immer wieder Energie zugeflhrt wird (steilerer Geschwin-
digkeitsanstieg). Dadurch ist sie weniger abldsungsgefahrdet (Sigloch, 2007).

a) b)

ot = br.n}

e

{dufdy}Fu (du/dy }Fu

X I

Abbildung 19: Vergleich des laminaren (a) und turbulenten (b) Geschwindig-
keitsprofils, Geschwindigkeitsgradient du/dy, 849 definiert die Grenzschichtdi-
cke (Schmidt, 2011).

Der einfachste geometrische Fall einer Grenzschicht tritt bei der langsange-
stromten Platte auf (Abbildung 22). Mit der Lauflange x wachst die Dicke der
laminaren Grenzschicht §;,,, an. Durch verschiedene Einflussmdglichkeiten wie
der Re-Zahl, des Turbulenzgrades der Auldenstromung, der Rauigkeit der Ober-
flache und der Kérperform, ist ein Ubergang der Grenzschicht vom laminaren in
den turbulenten Zustand moglich. Dabei entwickelt sich raumlich hinter dem
Umschlagspunkt der laminaren Strdémung eine turbulente Grenzschicht mit der
ebenfalls anwachsenden Grenzschichtdicke §&,,,,. Den Ubergang von der lami-
naren zur turbulenten Grenzschicht der im Umschlagspunkt x, beginnt be-
zeichnet man als laminar-turbulenten Umschlag der Grenzschicht (Boswirth et
al., 2012). Auch durch kinstliche MalRnahmen (Aufrauhung, Verunreinigung,
Stolperdraht, usw.) kann ein vorzeitiger turbulenter Grenzschichtumschlag er-
zwungen werden (Schlichting et al. 1967). Der Umschlag erfolgt nicht spontan,
sondern erstreckt sich Uber einen gewissen Bereich (Transitionsbereich). Einen
solchen Umschlag zeigen die Abbildung 20 und Abbildung 21 an einer langsan-
gestromten Platte bei verschiedenen Turbulenzgraden und Geschwindigkeiten
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mit Hilfe des Reibungsbeiwertes (engl. Skin Friction Coefficient). Der Reibungs-
beiwert nimmt mit zunehmender Entfernung von der Plattenvorderkante ab.
Nach einer gewissen Lauflange schlagt die laminare Grenzschicht in die turbu-
lente Grenzschicht um, wobei sich durch unregelmallige Geschwindigkeits-
schwankungen ein groferer Impulsaustausch im Vergleich zur laminaren
Grenzschicht einstellt. Dadurch steigt der Geschwindigkeitsgradient in Wand-
nahe an. Durch den vergroRerten Geschwindigkeitsgradienten wird auch die
Wandschubspannung erhoht und somit steigt der Reibungsbeiwert erneut an
(Umschlagsbereich).

w (16)

1

2
—pU
2poo

CF=

mit t,, als Wandschubspannung, p als Dichte des Fluids und v als Geschwin-
digkeit.

0,016 -
=== Laminar, Tu=1%
0,014 1 -== Turbulent, Tu=1%
0,012 | ——Transition Model, Tu=1%
——Transition Model, Tu=3%
0,010
= 0,008 -
(S)
0,006
0,004
0,002 ;
0,000 ; ininivisis—————_,, .. :
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
x[m]

Abbildung 20: Umschlag an einer langsangestromten Platte bei verschiedenen
Turbulenzgraden; beim Tu=1% sind die laminaren und turbulenten Verlaufe des
Reibungsbeiwertes mit angegeben.

In dieser Abbildung ist deutlich der Einfluss des Turbulenzgrades ersichtlich.
Bei der schwarzen Linie ist die Grenzschicht bis zu einer Lauflange von ca.
0,4m noch laminar. Danach schlagt die Grenzschicht bei ca. 0,5m turbulent um.
Dazwischen liegt der Umschlagsbereich. Bei der roten Linie geschieht der Vor-
gang deutlich friher aufgrund des hdéheren Turbulenzgrades. D.h., mit zuneh-
mendem Turbulenzgrad wandert der Umschlagsbereich zur Plattenvorderkante
hin aufgrund der grof3eren turbulenten Schwankungen in der AuRenstromung.
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0,018 -
0,016
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Abbildung 21: Umschlag an einer langsangestromten Platte bei verschiedenen
Geschwindigkeiten, Tu= 1%.

Auch hat die Geschwindigkeit einen Einfluss auf den Umschlag. Wird die Ge-
schwindigkeit bei gleichen Randbedingungen erhoht, so wandert der Um-
schlagsbereich zur Plattenvorderkante hin.

laminare Grenzschicht  turbulente Grenzschicht

|
— Il — y - —— e —— - —

T
t | iUms.t:hlnt1g|::unkt 1

zahe Unterschicht

- / — ]

Abbildung 22: Grenzschicht an einer Platte, quantitativ (Bohl et al., 2005).
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Einige wichtige Faktoren sind bei der turbulenten Plattengrenzschicht, die hinter
dem laminar-turbulenten Umschlag beginnt, zu beachten. Die turbulente Grenz-
schicht kann in eine Zweischichten-Struktur aufgeteilt werde. Diese wird in Ab-
bildung 22 veranschaulicht. Sie unterteilt sich in eine turbulente Grenzschicht
und eine zdhe Unterschicht (Dicke entspricht etwa 2%- 5% der turbulenten
Grenzschicht), die in unmittelbarer Wandnahe entsteht. Diese Unterschicht wird
durch das viskose Verhalten (Reibung) des Fluids charakterisiert, wahrend es
im turbulenten Teil der Grenzschicht zu Scheinreibung kommt. Im Falle der tur-
bulenten Grenzschicht treten zufallsbedingte (stochastische) Schwankungsbe-
wegungen auf. Bei der ausgebildeten Turbulenz I6sen sich Fluidteile ab, die von
der Aullenstromung beschleunigt werden, wahrend andere Fluidteile wiederum
abgebremst werden. Dieser Mediumsaustausch von Masse, Impuls und Ener-
gie bildet die Ursache flr den Stromungswiderstand (Sigloch, 2007). Deshalb
bezeichnet man eine turbulente Grenzschicht auch als Reibungsschicht. Die
turbulente Grenzschicht ist dicker als die laminare und weist ein Geschwindig-
keitsprofil mit steilerem Gradienten auf, sodass die Schubspannung und der
Reibungswiderstand grolRer ausfallt als bei vergleichbarer laminarer Stromung
in der Grenzschicht, siehe Abbildung 19 (Boswirth et al., 2012). Den Vergleich
des Grollenordnungsunterschieds zwischen laminarer und turbulenter Grenz-
schicht bei gleichen Bedingungen, wenn der Umschlag vermeidbar ware, zeigt
die nachfolgende Abbildung.

45

40
5[V X
35 Stur = 0,37 - /z

30

25

6 [mm]

20 —=—Turbulent

15 ——Laminar

10

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

Lauflange x [m]

Abbildung 23: Verlauf der laminaren und turbulenten Grenzschichtdicke unter
gleichen Bedingungen, wenn Umschlag vermeidbar ware.
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3.4 Grenzschichtdicke

Die Grenzschichtdicke nimmt mit der Lauflange x stetig zu. Fur die Grenz-
schichtdicke werden verschiedene Definitionen verwendet.

3.4.1 99%- Dicke

Eine mogliche Definition der Grenzschichtdicke & ist die 99%-Dicke. Die Grenz-
schichtdicke § ist der Wandabstand, bis zu dem die Geschwindigkeit von der
Wandreibung beeinflusst ist. Da sich der Geschwindigkeitsverlauf asymptotisch
dem Wert in der ungestorten Strdomung annahert, legt man willkirlich die
Grenzschichtdicke § so fest, als dass die in der Grenzschicht auftretende ma-
ximale Strémungsgeschwindigkeit mit 1% Abweichung den Wert der mittleren
Geschwindigkeit der AulRenstromung erreicht, siehe Abbildung 24. Diese Defini-
tion erleichtert die experimentelle Auswertung der Dicke, ist aber aufgrund von
der geforderten Messgenauigkeit nur bedingt anwendbar (asymptotischer Ver-
lauf). AulRerdem bereitet die 99%-Dicke Schwierigkeiten, wenn die Aul3enstro-
mung (an einer festen Stelle x entlang der Wand) noch eine Abhangigkeit der
Querkoordinate, hier y, aufweist. Dies ist der Fall, wenn die Strdmung einer ge-
krimmten Oberflache folgt.

v(x,y) = 0,99 - v, (x) (17)

3.4.2 Verdrangungsdicke

Statt der Grenzschichtdicke &9 wird oft auch die Verdrangungsdicke &, ver-
wendet. Diese ist wie folgt definiert:

¢ (18)
f 1_@

mit
= Anstromgeschwindigkeit und
n= Normalenrichtung zur Wand.

Vergleicht man eine Potentialstromung (keine Wandreibung) mit einer realen
Stromung, bei der die Wandhaftung eine Verminderung der Geschwindigkeit
verursacht, so bewirkt dies eine Reduzierung des Volumenstroms innerhalb der
Grenzschicht. Um in einer entsprechenden Potentialstrdomung den gleichen Vo-
lumenstrom zu erhalten, gibt die Verdrangungsdicke an, um welchen Betrag die
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umstromte Wand in die Grenzschicht geschoben werden musste. Damit gibt §;
den Betrag an, um den die Stromlinien gegenuber einer unbeeinflussten Stro-
mung von der Wand abgedrangt werden (Schmidt, 2011). Infolge der Unsicher-
heit bei der Festlegung der 99%-Dicke wird gern die Verdrangungsdicke als ein
physikalisch sinnvolles Mal} fur die Dicke der Grenzschicht verwendet.

——
-.-h--.

99

u,

Abbildung 24: Vergleich der 99% Grenzschichtdicke 549 mit der Verdrangungs-
dicke 8, (Schmidt, 2011).

3.5 Grenzschichtablosung

Nicht in allen Fallen folgt die Grenzschicht der umstromten Oberflachenkontur.
Es kommt haufig vor, dass sich die Grenzschicht stromabwarts stark verdickt
und schliel3lich von der Wand abldst. Das verzogerte Grenzschichtmaterial wird
vom Korper abgedrangt und dabei in die AuRenstromung beférdert. Man be-
zeichnet diese Erscheinung als Grenzschichtablosung. Sie tritt an stumpfen
Korpern (z.B. Kreiszylinder), in divergenten Kanalen (Diffusor) aber auch an
Tragflugeln bei hinreichend gro3em Anstellwinkel oder Profilkrummung auf.
Beim Tragflugel ist sie die Ursache fur den Strémungsabriss und den damit
verbundenen abfallenden Auftrieb.

Um die Entstehung der Ablosung zu erklaren, betrachtet man zunachst eine
reibungsfreie Umstromung eines Korpers, wie z.B. bei einem Kreiszylinder (sie-
he Abbildung 25). Die Stromung weist dann im Punkt D (0° Umlenkung) einen
Staupunkt auf. Auf dem Weg von D nach E (90° Umlenkung) werden die Teil-
chen beschleunigt, gleichzeitig sinkt dabei der Druck gemaf der Bernoulli’'schen
Stromfadentheorie und erreicht in Punkt E seinen kleinsten Wert. Wahrend die-
ses Vorgangs wird die Druckenergie in kinetische Energie umgesetzt. An der
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Hinterseite des Korpers, von E (90°) nach F (180°), erfolgt die umgekehrte Um-
setzung der kinetischen Energie in Druckenergie. Im hinteren Staupunkt F
herrscht wieder derselbe Druck wie in D.

A
W'} 4

R
{0 | s
iy ——

\\J
/\

Abbildung 25: Ablésung der Grenzschicht am Kreiszylinder (schematisch). A
entspricht dem Ablésungspunkt (Schlichting et al. 1967).

Fluidteilchen, die in unmittelbarer Wandnahe in der Grenzschicht stromen, be-
finden sich unter der Wirkung desselben Druckfeldes, das in der Aul3enstro-
mung vorhanden ist. Man sagt, das Druckfeld wird der Grenzschicht durch die
Aulenstromung aufgepragt. Aufgrund der starken Reibungskrafte in der din-
nen Grenzschicht, verlieren solche Teilchen auf dem Weg von D nach E so viel
an kinetischer Energie ein, dass diese nicht mehr ausreicht, um den Druckan-
stieg von E nach F zu Uberwinden. Solche Teilchen schaffen es nicht weit in
das Gebiet des ansteigenden Druckes zwischen E und F vorzudringen. Sie
kommen zum Stillstand und werden durch die Druckverteilung der auf3eren
Stromung ruckwarts in Bewegung gesetzt. Diese Ruckstromung kennzeichnet
den Beginn der Ablésung. Aus dieser Erklarung folgt die allgemeine Aussage,
dass Ablésungen nur im Bereich des Druckanstiegs (verzogerte Stromung) auf-
treten kann und nicht im Bereich des Druckabfalles (beschleunigte Stromung).
Die Grenzschicht an der Stelle des Druckanstiegs ist ablosungsgefahrdet
(Schlichting et al. 1967).

Abbildung 26 zeigt die Entstehung der Ruckstrdomung an einem Zylinder. Mit
Hilfe der Darstellung der Stromungsvektoren kann der Ablosepunkt ermittelt
werden.
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Schematische Dar-

stellung der Zylin- |

deroberflache

Abbildung 26: Veranschaulichung des Ablésepunktes - Ermittelte Stromungs-
vektoren mit Hilfe der PIV (Particle Image Velocimetry) (Wahl, 2012).

Die Ablosungsstelle ist definiert als die Grenze zwischen Vor- und Ruckstro-
mung der wandnachsten Schicht bzw. als der Punkt an welchem zum ersten
Mal keine Anderung des Differentialquotienten der Geschwindigkeit auftritt.

(52,0~ "

mit
v= Geschwindigkeit parallel zur Wand und
n= Normalenrichtung zur Wand.

Liegt die Grenzschicht an und es entwickelt sich keine Rickstromung, so ist die
Wandschubspannung positiv. Nach der Abldsestelle tritt in Wandnahe ein
Ruckstromgebiet auf, es resultiert folglich eine negative Wandschubspannung.
Der Ablésepunkt trennt das Gebiet mit Vorwartsstromung vom Gebiet mit Rick-
stromung. Im Ablésepunkt selbst verschwindet daher die Wandschubspannung
(Schlichting et al. 1967). In Abbildung 27 ist der Vorgang der Entwicklung der
Grenzschicht Uber eine konvexgekrimmte Oberflache dargestellt und zeigt
schematisch die Entstehung der Rickstromung sowie der Abldsung und den
dazugehdrigen qualitativen Verlauf der Geschwindigkeit und des Druckes.
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Abbildung 27: Geschwindigkeitsprofile an einem Kaorper (Sigloch, 2007).

3.5.1 Unterschied zwischen laminarer und turbulenter Grenzschicht

Die Ablosung im Anstiegsgebiet des Druckes hangt von den Randbedingungen
der dazugehorigen Stromung ab. Vor allem ist der Stromungszustand (laminar
oder turbulent) sowie die GroRe des Druckanstieges entscheidend. Ein steiler
Druckgradient, wie bspw. auf der Ruckseite eines Zylinders, fuhrt eher zur Ab-
lI6sung als ein sanfter Druckanstieg. Da die mitschleppende Wirkung der Au-
Renstromung bei einer turbulenten Grenzschicht wegen der turbulenten Misch-
bewegung wesentlich groRer ist als bei der laminaren, bleibt die Grenzschicht
langer anliegend. Betrachtet man die Umstromung einer Kugel, so liegt die Ab-
l6sestelle bei laminarer Stromung etwa am Aquator. Ist die Grenzschicht aber
turbulent, verlagert sich der Ablosepunkt weiter stromabwarts. Dadurch wird
das Nachlaufgebiet wesentlich schmaler, was zu einer starken Abnahme des
Stromungswiderstandes fuhrt. Denselben Effekt kann man durch einen Stolper-
draht erzeugen. Dadurch wird die Grenzschicht schon bei kleineren Reynolds-
zahlen ,klnstlich® turbulent gemacht und in gleicher Weise eine Widerstands-
verminderung erreicht (Schlichting et al. 1967).
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Abbildung 28: Strémung um eine Kugel. a) Ablésung in der Nahe des Aquators
im niedrigen Re- Zahlenbereich; b) im Uberkritischen Re-Zahlenbereich.
(Schlichting et al. 1967).

3.6 Ablosung der Grenzschicht am Tragfllugelprofi

Die Auftriebserzeugung eines Tragflugels ist ein wichtiger Faktor in der Flug-
zeugtechnik. Auch hier spielt die Ablésung eine wichtige Rolle. Je nach Tragflu-
gelprofil verlauft die Stromung auf der Ober- und Unterseite bei kleinen Anstell-
winkel ohne Ablésung (Abbildung 29) und die Stréomung 16st sich erst an der
Profilhinterkante vom umstromten Korper. Mit einer guten Naherung kann so
von einer reibungslosen Stromung ausgegangen werden. Steigt der Anstellwin-
kel weiter positiv an, entsteht auf der Oberseite des Profils Abldsungsgefahr, da
dort der Druckgradient zu steil werden kann. Ab einem bestimmten zu grof3en
Anstellwinkel hin tritt infolgedessen Ablosung auf. Die Ablésungsstelle liegt
ziemlich nahe hinter der Vorderkante des Profils, der etwa mit Erreichen des
Maximalauftriebes des Tragflliigels beginnt. Eine Folge der abgelosten Stro-
mung ist die Entstehung eines Stromungsabrisses (engl. Stall) am Tragfligel
(Abbildung 30) (Schlichting et al. 1967). Mit immer weiter ansteigenden Anstell-
winkel verringert sich der Auftrieb, was im schlimmsten Fall zum Absturz eines
Flugzeuges fuhren kann.
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Abbildung 30: Tragfligel bei abgeldster Stromung, Stromungsabriss
(Schlichting et al. 1967).

3.6.1 Abldseerscheinungen

Die unterschiedlichen Stromungsvorgange am Tragfliigel spielen eine wichtige
Rolle. Gerade im Hinblick auf die Auftriebserzeugung. Abbildung 31 stellt fur
kleine und groRere Anstellwinkel die wesentlichen Abloseerscheinungen am
Tragfliigel dar. Die folgende Betrachtung handelt, wenn nicht anders angege-
ben, von der Oberseite des Profils.
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Lamingr separgtion with long bubble
and turbulent regttachment

{-hannhon

—— e

FProbably local
separalion near

trailing edge

Abbildung 31: Umstromung eines Tragfligels bei kleinen (a) und grof3en An-
stellwinkeln (b) (Mueller, 1985).

Bei kleinen Anstellwinkeln liegt die Stromung zunachst mit einer laminaren
Grenzschicht am Tragflugelprofil an. Weit hinter der Vorderkante des Profils 16st
diese Grenzschicht zunachst wegen des Druckanstiegs an der gewolbten Wand
laminar ab, was den Beginn einer laminaren Abldseblase (engl. separation
bubble) kennzeichnet. Ab hier, stromabwarts, findet ein Ubergang der lamina-
ren Grenzschicht in eine turbulente Grenzschicht (Transition) statt. Ab dem
Umschlagspunkt entwickelt sich ein Energietransport der turbulenten Stromung
quer zur Stromungsrichtung (erhdhte kinetische Energie). So geling es der wir-
belbehafteten Strdomung, die laminare Abléseblase von oben zur Profilkontur hin
zu schlielen (Wiederanlegen). Nach dem Wiederanlegen der Abloseblase bil-
det sich dann eine turbulente Grenzschicht aus. Ist der Druckanstieg sehr stark,
so kann dann auch die turbulente Grenzschicht ablésen.
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Wird der Anstellwinkel groRer, muss die Stromung eine groRere Umlenkung um
das Tragflugelprofil zurticklegen. Dies flhrt zu einer friheren Ablésung der la-
minaren Grenzschicht (Druckanstieg findet friher statt). Eine Abldseblase ent-
steht, wobei ein turbulenter Umschlag stattfindet, friher als bei kleinen Anstell-
winkel. Dies hat zur Folge das die Wiederanlegung friher geschieht. Mit stei-
gendem Anstellwinkel wandert der Abldsepunkt bzw. die Abldseblase zur Vor-
derkante hin und wird kurzer. Wird der Anstellwinkel weiter erhdht, steigt auch
die Wahrscheinlichkeit, dass turbulente Grenzschicht in der Nahe der Hinter-
kante nochmals abldst. Eine Folge davon ist eine periodische Wirbelablésung.
Auch steigt mit hdherem Anstellwinkel der Auftrieb und der Widerstand des
Tragflugelprofils. Bei einem jedoch bestimmten Anstellwinkel 16st die laminare
Grenzschicht direkt hinter der Vorderkante ab ohne ein Wiederanlegen. Dieser
Zustand wird als Stromungsabriss bezeichnet. Sie ist durch einen pldtzlichen
Auftriebsabfall gekennzeichnet. Naturlich wird noch beim Stromungsabriss Auf-
trieb erzeugt, nur reicht dieser nicht aus um z.B. ein Flugzeug in der Luft zu hal-
ten. Die oben genannten Abldseerscheinungen am Tragfliigel, kbnnen auch
grafisch tUber den Druckverlauf, siehe auch Kapitel 2.7, wiedergegeben werden.
Der Druckbeiwert c, ist der dimensionslose Druck. Er stellt das Verhaltnis des
statischen Drucks zum dynamischen Druck dar. Die Ableitung der Abldseer-
scheinung aus dem Druckverlauf zeigt Abbildung 32 (Gottschald, 2013).

Saugseite (Suction Side)
- Laminar Separation
- Transition

- Reattachment

= oW o3 W

[63]

- Turbulent Separation

High Angles of Attack
-1 el N e Low Angles of Attack

i ’ . . x/cC
Druckseite (Pressure Side)

Abbildung 32: Druckverlauf am Tragfligel mit laminarer Abléseblase bei unter-
schiedlichen Anstellwinkel (Saliveros, 1988).
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3.6.2 Bestimmung der Ablésung

Wie aus Kapitel 3.5 GI.19 bekannt ist, ist die Ablésungsstelle definiert als die
Grenze zwischen Vor- und Ruckstromung der wandnachsten Schicht. Man
kann diese Stelle z.B. mit dem Geschwindigkeitsverlauf oder der Wand-
schubspannung am Tragfligel darstellen. An der Abldsestelle verringert sich
nicht nur die Geschwindigkeit, sondern auch die Schergeschwindigkeit und da-
mit die Wandschubspannung. In der nachfolgenden Abbildung 33 ist die Ge-
schwindigkeit und Schubspannung Uber der dimensionslosen Sehnenlange
aufgetragen. Als dimensionslose Sehnenlange ist das Verhaltnis der Lauflange
x um einen Tragfligelprofil zu seiner Sehnenlange definiert. Die dimensionslose
Sehnenlange gibt zwischen 0 (Vorderkante) und 1 (Hinterkante) den Ort auf der
Sehne an. Im Bereich bei ca. 0,88 ist die die Geschwindigkeit und die
Schubspannung nahe Null. Dies markiert die Ablosestelle (Gottschald, 2013).

o
o

—— Geschwindigkeit
—— Schubspannung
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—

Geschwindigkeit in m s und Schubspannung in Pa

it

0 e e !
0 0.1 0.2 03 04 05 06 07 08 09 1
Dimensionslose Sehnenlange

Abbildung 33: Geschwindigkeits- und Schubspannungsverlauf an der Fligelo-
berseite (Gottschald, 2013).
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3.7 Charakteristik des Auftriebbeiwertverlaufs

Betrachtet man den Verlauf des Auftriebskoeffizienten Gber den Anstellwinkel
eines Tragflugels, stellt man fest, dass der Verlauf bei nahezu allen Tragfligel-
profilen sich ahnlich entwickelt. Beispielhaft sollen einige Erklarungen am Profil
NACA 2412 charakterisiert werden (Abbildung 34). Bei kleinen Anstellwinkeln
(Pre-Stall) weist der Auftriebsbeiwert eine lineare Abhangigkeit auf. Nahrt man
sich dem kritischen Anstellwinkel, andert sich der Verlauf parabelférmig bis zum
maximalen Auftriebsbeiwert. Nach Uberschreitung des kritischen Anstellwinkels
und einer anschlieBenden weiteren Erhohung des Anstellwinkels, sinkt der Auf-
triebsbeiwert stark ab. Ab diesem Absinken befindet sich man im Post-Stall Be-
reich (abgeldste Stromung). Die abgeldste Stromung weist ein grof3es Abldse-
gebiet auf. In diesem Bereich ist die auftriebserzeugenden Stromung zerstort.

Wie die Abbildung zeigt, hat die Reynoldszahl keinen grof3en Einfluss auf den
Auftrieb, solange das Profil nicht stark angestellt wird (lineare Anteil). Bei star-
kerer Anstellung erhoht sich der Auftrieb sowie der kritische Anstellwinkel bei
Erhohung der Reynoldszahl aufgrund der sich veranderten Ablosecharakteris-
tik.

15— ‘ |

Profil NACA 2412
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0% | | o =33.70°
o =66-10°
02 o =131 L
v =31-1
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Abbildung 34: Auftriebsbeiwert fur das Profil NACA 2412 bei verschiedenen
Reynolds Zahlen (Schlichting, 1967).
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3.8 Grenzschichtverlauf am Tragflugel

Wie fir die langsangestromte Platte, gelten im Prinzip ahnliche Regeln flr
Grenzschichten an umstromten Korpern. Die Oberflachenkrimmung beeinflusst
aber den Druckverlauf in der AuRenstromung und auf diesem Wege die Grenz-
schicht. Ist ein Korper vorne abgerundet, beginnt die Grenzschichtdicke im Ver-
gleich zur langsangestromten Platte nicht bei null, sondern mit einem bestimm-
ten Wert. Abbildung 35 zeigt einige Richtwerte flir geometrisch einfache Falle.

Zylinder, d Kugel, d Tragfldche

7 Oberfldche: =wie
8,=17d B ldngsangesfrémte Plafte
o

Abbildung 35: Grenzschichtdicke bei verschiedenen umstromten Korpern (lami-
nare Grenzschicht) (Boswirth et al., 2012).

Die an einem Tragfllugelprofil verlaufende Grenzschicht zeigt Abbildung 36. Die
Grenzschicht auf der Druckseite ist sehr nahe der Vorderkante an turbulent, da
hier durchweg Druckanstieg vorhanden ist. Auf der Saugseite jedoch liegt der
Umschlagpunkt kurz hinter dem Druckminimum. Ab dieser Stelle wird die
Grenzschicht turbulent, erkennbar am starken Anwachsen der Grenzschichtdi-
cke mit der Lauflange in Richtung der Hinterkante.
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Abbildung 36: Grenzschichtverlauf an einem Tragflligel mit Druckverteilung, U
entspricht Umschlagpunkt (Schlichting et al. 1967).
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4 Grundlagen numerischer Stromungsberechnung

Die numerische Stromungsmechanik oder auch CFD (Computational Fluid Dy-
namics), ist ein stetig wachsendes Spezialgebiet, das umfangreiche Kenntnisse
und Erfahrungen erfordert, um strdomungstechnische Probleme mittels numeri-
schen Methoden zu I6sen. Die benutzten Stromungsgleichungen sind die Erhal-
tungsgleichungen fur Masse, Impuls und Energie, die spater in den nachsten
Kapiteln gezeigt werden. Fur einfache Anwendungen wie die ebene Platte oder
die Zylinderumstromung, lassen sich die Druckverteilung, Geschwindigkeitsver-
teilung und Temperaturverteilung, haufig vereinfacht zu zweidimensionalen
Problemen, auch analytisch berechnen. Jedoch wird fur reale Stromungsprob-
leme in der Luft- und Raumfahrt oder Automobilindustrie die Stromung oftmals
entweder experimentell oder numerisch bestimmt (Abbildung 37).

Abbildung 37: Die drei Felder der Stromungsmechanik (Lecheler, 2014).

Mittels Sonden werden bei experimentellen Untersuchungen eines mal3stabli-
chen Modells des zu untersuchenden Korpers in Wind- oder Wasserkanal die
Dricke, Temperaturen, Geschwindigkeiten und Krafte erfasst. Andererseits sind
Experimente meistens aufwendig und teuer. So kdnnen reale Mach- und Rey-
noldszahlen oftmals nicht eingestellt werden. Dadurch ist die Vergleichbarkeit
mit dem Original eingeschrankt. Aber auch die verwendeten Sonden verfal-
schen die zu messende Stromung. Um diesen Nachteil zu begleichen, werden
numerische Stromungsberechnung verwendet. In den letzten Jahren ist die
Leistungsfahigkeit von Computern angestiegen. Somit lassen sich die numeri-
schen Berechnungen und reale Probleme aus der Praxis genau, schnell und
kostengunstig berechnen. Bei Entwicklungen neuer Produkte wie z.B. Flugzeu-
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gen oder Turbinen mussen mehrerer Varianten durchgerechnet werden, um
Auslegung und Optimierung zu erzielen (Lecheler, 2014).

4.1 Erhaltungsgleichungen der Stromungsmechanik

In vielen Bereichen der Physik spielen die zuvor erwahnten Erhaltungsglei-
chungen eine zentrale Rolle. Der Name kommt von der Erhaltung bestimmter
physikalischer Groflen wie Masse, Impuls und Energie. Hieraus ergeben sich
die Erhaltungsgleichungen der Stromungsmechanik:

e Massenerhaltung

e Impulserhaltung in x—, y—, z —Richtung

e Energieerhaltung
Um die Stromung von Gasen oder Flissigkeiten zu berechnen, 16sen moderne
CFD-Programme diese Erhaltungsgleichungen. Erhaltungsgleichungen kdonnen
in zwei unterschiedliche Formen angeben werden, in Integral- und in Differenti-
alform, die ineinander uberflihrt werden kénnen. Abbildung 38 zeigt die wich-
tigsten Unterschiede.

Integralform Differentialform
Fluid stromt | ein endliches Kontrollvolumen 7 ein infinitesimal kleines Volumenele-
durch ment

Kontrolloberfliche A4

/

Volumenelement 7

Erhaltungs- | in Infegralform in Differentialform

gleichungen

Diskretisie- als Finite-Volumen-Verfahren (FV) | als Finite-Differenzen-Verfahren (FD)
rung

Vorteile Physikalisch anschaulicher: Zeitli- Mathematisch anschaulicher. da keine

che Anderung der Strémungsgrofie Integrale auftauchen.
im Inneren des Kontrollvolumens ¥
entspricht der Anderung der Fliisse
durch die Kontrolloberflidche 4.

Ist bei unstetigen Verldufen wie bei
Verdichtungsstéfen genauer.

Nachteile Mathematisch komplexer, da Integ- | Physikalisch unanschaulicher. da Vo-
rale auftauchen. lumen gegen Null geht.

Abbildung 38: Vergleich der Integral- und Differentialform der Erhaltungsglei-
chungen (Lecheler, 2014).
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Bei heutigen CFD-Programmen wird die Integralform bzw. die Finite-Volumen-
Diskretisierung verwendet. Vorteilhaft ist die bessere Erfassung von Verdich-
tungsstoRen, da diese Form Unstetigkeiten innerhalb des Kontrollvolumens V
zulasst. Die Differentialform bzw. die Finite-Differenzen-Diskretisierung im Ge-
gensatz setzt Stetigkeit voraus, was bei VerdichtungsstoRen aber nicht der Fall
ist. Die Differentialform ist mathematisch anschaulicher, da keine Integrale in
dieser Form vorkommen. Deshalb werden die Erhaltungsgleichungen im nachs-
ten Kapitel der Einfachheit halber in Differentialform aufgestellt (Lecheler,
2014). Da die Herleitung der Erhaltungsgleichungen den Rahmen dieser Thesis
sprengen wurden, sei daher auf die Literatur von Lecheler, 2014 verwiesen.

4.2 Navier-Stokes-Gleichungen

Die Zusammenfassung der Erhaltungsgleichungen von Masse, Impuls und
Energie werden als Navier-Stokes-Gleichungen bezeichnet. Die Navier-Stokes-
Gleichungen beschreiben die Bewegung eines zahen Fluides.

4.21 Vollstandige Navier-Stokes-Gleichungen

Wird die Strémung auch mit den kleinsten Wirbeln und Turbulenzen beschrie-
ben, so nennt man sie vollstandig. Diese Vollstandigkeit wirkt sich nachteilig auf
die Rechenzeit zur Losung aus. Deswegen werden bei fur technische Anwen-
dungen die so genannten Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen
verwendet (siehe Kapitel 4.2.2).

Die Navier-Stokes-Gleichungen lassen sich auf unterschiedliche Art und Weise
darstellen:

e in Skalarform

e in Vektorform

e in Divergenzform
Der Einfachheit halber wir in diesem Kapitel nur die Divergenzform dargestelit.
Mit dem Geschwindigkeitsvektor u = (u, v,w) wobei u,v,w die Stromungsge-
schwindigkeiten in x, y, z- Richtung sind, dem Gravitationsvektor g = (g, 95, 9)

mit g., gy, g, als Schwerkraft in x,y, z- Richtung, der Divergenz V= (a 0 9 )

ox’ dy’ oz
1 0 0
der Einheitsmatrix I = [0 1 0] bei der alle Elemente auf der Hauptdiagonale
0 0 1

Txx Txy Txz
gleich 1 sind und der Spannungsmatrix = |Tyx Tyy Tyz| wobei T,y,Tyy, T,
Tzx sz T2z

die Normalenspannungen und 7., Ty, T, die Nebenspannungen sind.
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Hierdurch wird die Massenerhaltungsgleichung zu

d -~ 20
- (p) +¥(p- ) = 0 (20)
und die drei Impulserhaltungsgleichungen lauten mit dem Vektorprodukt x
0 "=, - 21
5P WAV (p-uxutp-I-1)=p-g 1)
und die Energieerhaltungsgleichung ergibt sich zu
(22)

0 1, — - 1, ~ = .
E[p-<e+§-u >]+V-[p-u-<h+§-u )—T-u—/lKom,-VT =p-g-u
mit e =spezifische inneren Energie, h= spezifische Enthalpie, Ax,,,= Warmeleit-
fahigkeit, T= Temperatur (Lecheler, 2014).

4.2.2 Reynolds-gemittelte Navier-Stokes-Gleichungen

Die in Kapitel 4.2.1 angegebenen vollstandigen Navier-Stokes-Gleichungen
kénnen numerisch geldst werden. Jedoch ist der Rechenaufwand fur turbulente
Stromungen sehr hoch, da noch die kleinsten Turbulenzen aufgelost werden
mussen. Das Rechennetz ist dabei sehr fein und weist sehr viele Punkte auf.
Hierdurch werden die Rechenzeiten flr technische Anwendungen unverhalt-
nismafig grol3. Um vertretbare Rechenzeiten zu schaffen, die die Physik noch
genau genug wiedergeben, laufen die heutige CFD-Programme auf den Rey-
nolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen, die auch als RANS- Gleichungen
(Reynolds-Averaged-Navier-Stokes equations) bezeichnet werden. Dabei wer-
den die einzelnen Stromungsgrofien in einen Mittelwert und einen Schwan-
kungswert aufgeteilt. Die kleinen turbulenten Schwankungen werden nicht mehr
vom Rechennetz aufgelost, sondern durch Turbulenzmodelle modelliert (Leche-
ler, 2014).
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Vollstiindige Navier-Stokes-Gleichungen
¢ bembhalten alle Frequenzen

e Dberechnen Turbulenzen direkt

e sehr feines Rechennetz notwendig

e Rechenzeiten sehr hoch

ags

Reynolds-gemittelte Navier-Stokes-Gleichungen

¢  bembhalten nur mittlere und niedrige Frequenzen
e  Dberechnen hochfrequente Turbulenzen iiber Turbulenzmodelle
e Rechennetz muss Turbulenzen nicht auflosen

¢ Rechenzeiten akzeptabel

Abbildung 39: Vergleich von vollstandige und Reynolds-gemittelte Navier-
Stokes-Gleichungen (Lecheler, 2014).

4.2.3 Turbulenzmodelle

Die Genauigkeit der gesamten Ldsung bei den Reynolds-Mittelung der Navier-
Stokes-Gleichungen hangt entscheidend vom Turbulenzmodell ab. Die Schwie-
rigkeit bei vielen Turbulenzmodellen liegt darin, dass sie den Stromungsum-
schlag von laminar zu turbulent sowie die Ablosung noch nicht genau genug
berechnen. Heutzutage gibt es eine groRe Anzahl an verschieden Turbulenz-
modelle. Je komplexer ein Turbulenzmodell ist, desto genauer ist die numeri-
sche Losung. Jedoch erhoht sich die Rechenzeit, gerade dann, wenn man ein
sehr feines Rechennetz bendtigt.

Eines der wichtigsten und oft genutzten Turbulenzmodelle ist das Shear Stress
Transport (SST) Modell. Es zeichnet sich durch die Kombination von zwei Mo-
dellen aus. Wahrend das k — w — Modells in Wandnahe gute Ergebnisse liefert,
weist das k — ¢ —Modell gute Eigenschaften im restlichen Stromungsfeld. Dabei
ist k die turbulente kinetische Energie, ¢ die Dissipation der turbulenten kineti-
schen Energie und w die spezifische Dissipationsrate. So liefert das SST- Mo-
dell bei akzeptabler Rechenzeit, genauere Ergebnisse im gesamten Stromungs-
feld so wie flr abgeloste Stromungen. In der heutigen Industrie ist das SST-
Modell bedeutsam und gilt als das neue Standard-Turbulenzmodell (Lecheler,
2014).
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4.2.4 Randbedingungen

Die im vorherigen Kapitel erwahnten Navier-Stokes-Gleichungen gelten fur na-
hezu alle Strémungen. Ob Unterschallstromung um ein Auto als auch Uber-
schallstromung um ein Flugzeug oder auch die Innenstromung in einem Rohr
lassen sich damit berechnen. Der grof’e Unterschied bei diesen Strémungen
sind neben der Geometrie auch andere Randbedingungen. Erst durch die rich-
tige Wahl der Randbedingungen stellt sich auch eine Stromung ein. Dabei sind
folgende Randbedingungen typisch. Zum einen ist der Zustromrand entschei-
den (engl. Inlet). Er gibt an was in das Rechengebiet hinein stromt, z.B. die An-
stromgeschwindigkeit. Analog dazu gibt es den Abstromrand (engl. Outlet). Hier
wird angegeben wie bzw. was aus dem Rechengebiet herausstromt. Eine wei-
tere wichtige Randbedingung ist der Festkorperrand (engl. Wall). Er wird ange-
geben wie die Stromung an einer festen Wand ist, z.B. reibungsfrei oder rei-
bungsbehaftet (Lecheler, 2014).
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Abbildung 40: Randbedingungen in einem Rechennetz (Lecheler, 2014).

4.3 Diskretisierung der Erhaltungsgleichungen

Zur numerischen Losung der in Kapitel 4.2 gezeigten Navier-Stokes-
Gleichungen missen diese durch Diskretisierung in ein System algebraischer
Gleichungen Uberfihrt werden. Abgesehen von Sonderfallen wie die ebene
Platte, lassen sich die Erhaltungsgleichungen analytisch I6sen. Fur alle anderen
technisch relevante Probleme mussen die Gleichungssysteme numerisch geldst
werden. Daraus folgt, dass die partiellen Ableitungen (Differentiale) in endliche
Differenzen umgewandelt werden mussen. Dies nennt man Diskretisierung. Die
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diskretisierten Differentialgleichungen nennt man dann Differenzengleichungen.
Als Beispiel kann das Differential der Geschwindigkeit Z—Z in x-Richtung am

Punkt P(i,j) ersetzt werden durch die Differenz der Werte an den benachbarten
Punkten P(i + 1,j) und (i,))

ou Au  Uipyj — Ui Uigr,j — Ui

0x Ax  Xjp1; — Xij Ax

In einem Rechennetz, bei dem die numerische Losung der Zahlenwerte fur die
Stromungsgrofen in den Netzpunkten liegen, konnen so die Differenzenglei-
chungen gelost werden. Ein kleiner Ausschnitt eines solche Rechennetzes mit 9
Netzpunkten zeigt die Abbildung 41. In der Abbildung liegen die Stitzstellen auf
den Ecken des Volumenelements. Nur an diesen Stlutzstellen wird die Losung
berechnet (Lecheler, 2014).
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P> X

Abbildung 41: Schema eines Rechennetzes um den Punkt P (Lecheler, 2014).

Die bedeutendsten Methoden der Diskretisierung sind die Finite-Differenzen-,
die Finite-Volumen- und die Finite-Elemente-Methode. Jede Methode hat ihre
Vor- und Nachteile. Die Finite-Differenzen-Methode (FDM) hat den Vorteil der
Anschaulichkeit. Er wird verwendet um das Prinzip der Diskretisierung zu zei-
gen. Die Finite-Volumen-Methode (FVM) wird in den meisten moderne CFD-
Programme eingesetzt, da sie sehr genau bei Unstetigkeiten wie StéRen ist.
Aufgrund der guten mathematischen Darstellung wird die Finite-Elemente-
Methode (FEM) von Mathematikern bevorzugt.

Abbildung 42 zeigt die drei Methoden im Vergleich zueinander. Die Finite-
Differenzen-Methoden (FDM) weist die hochste Genauigkeit, wahrend die Fini-
te-Element-Methoden (FEM) die hochste Flexibilitat hat. Bei CFD- Programmen
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hat sich die Finite-Volumen-Methoden (FVM) durchgesetzt, da sie eine gute
Genauigkeit und Flexibilitat aufweisen (Lecheler, 2014).

Flexibilitit
A

p Genauigkeit

Abbildung 42: Vergleich der Diskretisierungsmethoden (Lecheler, 2014).

4.4 Rechennetze

Rechennetzte, in denen die Stromung berechnet werden soll, besitzen definier-
te Stutzstellen, an denen die diskretisierten Erhaltungsgleichungen gelost wer-
den. Das Rechennetz beeinflusst neben dem Turbulenzmodell und der Diskreti-
sierungsmethode, das Konvergenzverhalten der Rechnung und die Genauigkeit
der Losung. Es gilt dabei, so fein wie noétig, so grob wie moglich. Die Schwierig-
keit besteht darin, dass einerseits wichtige Stromungsdetails genau erfasst
werden und anderseits die Rechenzeiten akzeptabel sein mussen. Die Re-
chennetzerzeugung erfordert vom Anwender einige Kenntnisse, um die globa-
len und lokalen Verdichtungsparameter so einzustellen, dass die Anforderun-
gen an die Genauigkeit und die Rechenzeit erfullt werden.

Nachdem dem Einlesen der Geometriedaten, mussen die Rander des Rechen-
gebiets definiert werden. Zur Reduzierung der Rechenzeit sollten wenn maoglich
Symmetrieebenen ausgenutzt werden, wobei dann Netzpunkte gespart werden.
Weiter mussen der Festkorperrand der Geometrie, der fur die Stromung un-
durchlassig ist, sowie Zu- und Abstromrander definiert werden. Nach diesen
Vorbereitungen kann das Rechennetz erzeugt werden. Hierbei gibt es unter-
schiedliche Netzformen. Man unterscheidet in strukturierte und unstrukturierte
Netzformen. Einer der wichtigsten Netzformen ist das Blockstrukturierte Re-
chennetz. Dabei setzen sich mehrere strukturierte Netzblocke zu einem block-
strukturierten Rechennetz zusammen. Ein solches blockstrukturiertes Rechen-
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netz ist in Abbildung 43 dargestellt. Das Netz wurde mit Hilfe der Netzsoftware
ICEM erstellt. Die Abbildung zeigt ein Rechennetz um ein Tragfligel, bestehend

aus neun Blocken (Lecheler, 2014).
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Abbildung 43: Blockstrukturiertes Rechennetz um ein Tragflligelprofil (Lecheler,

2014).

4.5 Netzverdichtung

Aus Kapitel 3 ist bekannt, dass am Festkdrperrand bei einer reibungsbehafteten
Stromung die Haftbedingung gilt. Es stellt sich entsprechend ein Grenzschicht-

profil fur die Geschwindigkeit v ein, wie in Abbildung 44 links dargestellt. Dieses

Grenzschichtprofil muss aufgelost werden um eventuelle Ablosungen richtig

berechnen zu konnen. Hierzu benutz man die Netzverdichtung, d.h. das Re-
chennetz wird bei reibungsbehafteter Stromung zum Festkérperrand hin ver-
dichtet (Abbildung 44 rechts). Fur eine gute Genauigkeit der Grenzschicht sollte

die Verdichtung mit mindestens zehn Netzpunkten normal zum Rand, hier in y-

Richtung aufgelést werden (Lecheler, 2014).
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Abbildung 44: Netzverdichtung am Festkorperrand (Lecheler, 2014).

4.6 Losungsverfahren

Die diskretisierten Differentialgleichungen mussen mittels Losungsverfahren
geldst werden. Es gibt eine Vielzahl an Lésungsalgorithmen, die im Laufe der
Zeit und mit zunehmender Computerleistung immer genauer und schneller wur-
den. Hierzu zahlen drei Klassen: die zentralen Verfahren, Upwind- Verfahren
und die High- Resolution-Verfahren (Abbildung 45). Jedes dieser Verfahren hat
seine Eigenschaften die fir bestimmte Anwendungsfalle gute Ergebnisse lie-
fern. Die zentralen Verfahren liefern gute Genauigkeit bei Unterschallstromun-
gen, aber haben Probleme bei Uber- und Hyperschallstromungen mit starken
Stolken. Sie konvergieren schlecht und berechnen die VerdichtungsstofRe zu
ungenau. Dafir sind die Upwind- Verfahren bei Verdichtungssté3en genauer,
aber ungenauer im restlichen Stromungsfeld. Das dritte Verfahren ist das High-
Resolution- Verfahren. Die Vorteile der anderen beiden Verfahren werden hier
miteinander verbunden. So werden gute Ergebnisse im gesamten Stromungs-
gebiet und bei stoRbehaftete Stromungen erreicht (Lecheler, 2014).
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A. Zentrale Verfahren

1. Lax-Wendroff-Verfahren

(8]

. Runge-Kutta-Verfahren

3. ADI-Verfahren

B. Upwind-Verfahren

1. Flux-Vector-Splitting-Verfahren

S

. Flux-Difference-Splitting-Verfahren

C. High-Resolution-Verfahren

1. Upwind-TVD-Verfahren

(]

. Zentrale TVD-Verfahren

Abbildung 45: Ubersicht (iber die drei Klassen der Lésungsverfahren (Lecheler,
2014).

In Abbildung 46 sind die wichtigsten Eigenschaften der drei Klassen von Lo6-
sungsverfahren dargestellt.

Upwind-Verfahren

Zentrale Verfahren .
¢ Gute Robustheit

» Gute Genauigkeit . . -
5 e Oszillationsfrei durch Erfullung

o Additive Viskositédt notwendig der Monotonie-Bedingune

» Probleme mit starken St6Ben e Probleme mit Genauigkeit

T 1

High-Resolution-Verfahren

¢ Gute Genaugkeit und Robustheit
e Oszillationsfrei durch Erfiillung der TVD- und Entropiebedingung

o Limiter notwendig zur Diskretisierung an Stoen

Abbildung 46: Ubersicht Uiber die wichtigsten Eigenschaften der drei Klassen
von Lésungsverfahren (Lecheler, 2014).
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4.7 Ablauf einer numerischen Simulation

Dieses Kapitel zeigt den allgemeinen Ablauf einer numerischen Strémungsbe-
rechnung. Der typische Ablauf einer numerischen Strémungsberechnung am
Beispiel von ANSYS CFX ist in Abbildung 47 dargestellt.

Einlesen der Geometrie (CAD- oder Punktdate1)

Erzeugung der
Rechengebiets
(DESIGN MODELER)

Erzeugung von Volumenkdrpern

b J

Ausnutzung von Symmetrieebenen

Defimition der Rander (Zu- und Abstrémrand,
periodischer Rand, Festkérperrand)

Definition der globalen Netzpunktzahl/-feinheit

Erzeugung des
Rechennetzes
(MESHING)

Definition der lokalen Netzverfeinerung
(Grenzschicht, Kriimmungen)

 J

Ggf Definition der Parameter fiir die
Geometrievariation

Vorbereitung der Stro-
mungsberechnung
(CFX-PRE)

Definition der Berechnungs-Parameter

Definition der Material- bzw. Gaseigenschaften

Definition der physikalischen Randbedingungen

Gegf Definition der Parameter fiir die
Variation der Randbedingungen

Stromungsberechnung
(CFX-SOLVER)

Gegf. Verteilung der Rechnung
auf mehrere Computer

Uberpriifung des Konvergenzverhaltens.
gef Start eines Folgelaufs

Auswertung
(CFD-POST)

(z. B. Isolinien, Vektoren, Stromlinien Graphen)

Darstellung der Strémungsgréfen

Ausgabe von Zahlenwerten
(z. B. Auftrieb, Widerstand)

Abbildung 47: Ubersicht tiber den typischen Ablauf einer numerischen Stro-
mungsberechnung (Lecheler, 2014).

Zuerst wird damit begonnen die Geometrie einzulesen. Eine Moglichkeit ist das
Einlesen eines 3-D CAD-Formates (z.B. IGES, STEP). Eine weitere Mdglichkeit
ist das Einlesen von Koordinaten aus einer Text- oder Excel-Datei. Diese Koor-
dinaten kommen z.B. aus Auslegungsprogrammen oder aus Lasermessungen.
Nachteilig bei der Geometrieerstellung dieser Art ist, dass zuerst die einzelnen
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Punkte mit einem Linienzug miteinander verbunden und eine Oberflache erstellt
werden muss. Das hat zur Folge, dass sehr viele Kanten vorhanden sind, die
bei der Netzgenerierung zu Problemen fuhren konnen. Will man etwas simulie-
ren lassen was eine einfache Geometrie aufweist wie z.B. ein Wasserrohr oder
eine ebene Platte, so konnen diese Geometrien direkt in einem Geometrie-
Programm wie z. B. dem DESIGN MODELER (ANSYS) erstellt werden.

Der nachste notwendige Schritt liegt in der Erzeugung des Rechengebietes,
indessen Innerem die Stromung berechnet werden soll. Hier werden die Rander
festgellegt wie z.B. Zu- und Abstromrand oder Festkorperrand (siehe Abbildung
40). In einem spateren Schritt werden diesen Randern die Randbedingungen
definiert. Das Rechengebiet sollte nur so grol3 wie notig sein, um Netzpunkte
und Rechenzeit zu sparen. Wichtig dabei ist, dass die Rander so weit von der
Geometrie entfernt sein sollten, dass dort eine konstante Strdomung herrscht,
damit die Randbedingungen die Stromung an der Geometrie nicht verfalschen.
Weiter sollten Symmetrieebenen ausgenutzt werden.

Nach dem Erzeugen des Rechengebietes folgt die Erzeugung des Rechennet-
zes. Dabei gibt es mehrere moderne Programme zur Rechennetzerzeugung
wie MESHING, ICEM-CFD, TURBOGRID, oder TGRID. Mit vertretbarem Auf-
wand lassen sich auch fur komplexe Geometrien qualitativ hochwertige Netze
erstellen. Dennoch hangt die Genauigkeit der numerischen Lésung und das
Konvergenzverhalten von der Qualitat ab. Um ein gutes Rechennetz zu gene-
rieren, erfordert es in der Regel dafur die meiste Zeit. Die Netzerzeugung lauft
normalerweise in mehreren Stufen ab. Zuerst Uberpruft das Programm die
CAD- Topologie. Es prift ob das Rechengebiet keine Fehler wie Lécher oder
ubereinanderliegende Flachen hat. Liegt dennoch ein Fehler vor, kann in der
Regel kein Netz erzeugt werden. Weist das Rechengebiet keine Fehler auf,
kann ein Standardnetz automatisch erzeugt werden. Meistens sind diese Stan-
dard-Netze jedoch zu grob, weshalb es notwendig ist sie manuell global und
lokal zu verfeinern. Bei der globalen Verfeinerung werden die Parameter des
Netzes manuell verandert. Die richtigen Parameter erhalt man in der Regel
durch Ausprobieren oder anhand von Erfahrungswerten aus vorangegangen
Rechnungen. Zuletzt kommt die lokale Netzverfeinerung. Hier wird das Oberfla-
chennetz in der Grenzschicht und an starken Kruimmungen lokal verdichtet bzw.
verfeinert. Ein sehr wichtiger Punkt bei der Netzerzeugung ist die Durchfuhrung
einer Netzunabhangigkeitsstudie. Es werden mehrere Simulationen auf unter-
schiedlich feinen Rechennetzen durchgefiihrt und die Losungen miteinander
verglichen. Andert sich die Lésung nicht mehr, so hat man ein ausreichend fei-
nes Rechennetz. Abbildung 48 zeigt schematisch eine Darstellung einer Netz-
studie.
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Strémungsgrofle wie z. B. Auftriebsbeiwert ¢,
A

__®—-
Netz 300x50x50

Netz 200x35x35

Netz 150x25x25

Netz 100x20x20

— »  Netzpunktzahl
grobes Netz feines Netz

Abbildung 48: Schema einer Netzstudie (Lecheler, 2014).

Das feinste Netz mit 300x50x50 Punkten liefert einen Auftriebsbeiwert, der sich
nicht mehr merklich andert. Die groberen Netze mit 100x20x20 und 150x25x25
Punkten zeigen noch zu grof3e Unterschiede in der Losung. Ein ausreichendes
Netz ist das mit 200x35x35 Punkten. Die Abweichung zum feinsten Netz sind
noch akzeptabel und die Rechenzeit ist kirzer. Es stellt somit einen guten
Kompromiss zwischen Genauigkeit und Aufwand fur industrielle Anwendungen
dar.

Ist das Netz erstellt, muss nun die Stromungsberechnung vorbereitet werden.
Im so genannten Pre- Processing erfolgt die Eingabe aller zur Lésung notwen-
digen Berechnungsparameter wie z. B.: die Stromungsart (stationar oder insta-
tionar), die Materialeigenschaften (Fluid oder Festkorper, Stoffwerte), das Tur-
bulenzmodell, der Zeitschritt und die Randbedingungen. Auch werden hier die
Konvergenzkriterien definiert. Dazu zahlt, dass die Rechnung entweder bei ei-
ner bestimmten Iterationszahl oder einer eingestellten Abbruchgenauigkeit
stoppt. Des Weiteren kdnnen mittels sogenannter Monitor Points an bestimmten
Netzpunkten auch zusatzliche Grélken, wie z. B. der statische Druck definiert
werden. Alle definierten GroRen kénnen wahrend der Stromungsberechnung
bei jedem Rechenschritt angezeigt werden. Die Definition der Randbedingun-
gen fur die Randflachen, die bei der Erzeugung des Rechengebietes festgelegt
wurden, erfordert vom Benutzer einige Voruberlegungen. Die Eingabeparame-
ter mUssen physikalisch sinnvoll sein.

Die vom Pre-Processing erzeugte Datei mit dem Rechennetz mussen zur Stro-
mungsberechnung (Simulation) eingelesen werden. Wird dem Programm keine
Startlésung vorgegeben, so erstellt sich das CFD-Programm diese selbst aus
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den vorher definierten Randbedingungen. Um Rechenzeit zu sparen, kénnen
bei weiteren Rechnungen die ,ahnlichste” vorhandene Lésung als Startlésung
verwenden werden. Weiter kdnnen bei umfangreichen Rechenaufgaben, die
Rechenzeiten durch mehrere Prozessoren verkurzt werden. Die Verteilung auf
die Prozessoren erfolgt bei den meisten Programmen automatisch.

Wurde eine Simulation erfolgreich beendet, so kbnnen die Ergebnisse im so
genannten Post-Processing (Auswertung) ausgewertet werden. Das Post- Pro-
cessing bietet dabei zahlreiche Auswertemoglichkeiten. So kénnen die Stro-
mungsgroflen z. B. Druck oder Geschwindigkeit auf Flachen (Isoflachen bzw.
Konturen) visualisiert werden. Eine weiter wichtige Funktion ist die Darstellung
von Stromungsgrof3en entlang von Linien in Diagrammen. Damit 1asst sich z.B.
der Druckverlauf auf der Fligeloberflache zeigen. Die gewonnenen Daten aus
den Diagrammen kénnen als Export fur andere Programme genutzt werden.
Des Weiteren kann die Stromung in Form von Partikeln, die mit der Stromung
mitschwimmen, von Stromlinien und von Stromungsvektoren dargestellt wer-
den. Nutze man die Vorteile einer Symmetrie aus, so kann der Rest des Mo-
dells zur besseren Veranschaulichung der Ergebnisse wieder eingeblendet
werden. Letztendlich bendtigt man Erfahrung um die Ergebnisse richtig zu in-
terpretieren.

Der letzte Schritt bei einem Ablauf einer numerischen Simulation ist die Validie-
rung. Darunter versteht man die Uberpriifung der Genauigkeit der numerischen
Rechenergebnisse mit Messungen, anderen Rechnungen oder der Theorie. Die
Validierung ist sehr wichtig, wenn die Stromung fur neue Anwendungen zum
ersten Mal mit einem CFD-Programm berechnet werden soll. Abbildung 49
zeigt den im Windkanal gemessenen und mit CFX berechneten Auftriebsbei-
wert. Bis zu einem Anstellwinkel von o < 12° stimmt der simulierte Auftriebs-
beiwert ¢, gut mit der Messung Uberein. So kénnte in diesem Bereich das CFD-
Programm zur Auslegung und Optimierung eingesetzt werden. Jenseits des
Bereiches, also a > 12°, liefert die Simulation einen zu gro3en Auftriebsbei-
wert als die Messung. In diesem Bereich sollte das Rechenprogramm nicht
mehr oder nur mit Vorsicht fur die Auslegung verwendet werden. Im Allgemei-
nem ist die genaue stationare Berechnung grof3erer Ablosegebiete schwierig.
Zum einen wird die Strémung durch die groReren Wirbel instationar und kann
nur mit einer instationaren Rechnung richtig berechnet werden. Zum anderen
sind die standardmallig eingesetzten Turbulenzmodelle fur groRere Ablosege-
biete noch zu ungenau (Lecheler, 2014). Dennoch mussen auch experimentell
gewonnene Messungen mit Vorsicht betrachtet werden. Da die zu untersuchte
Geometrie oft in Windkanal gepruft wird, beeinflussen unter anderem auch die
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Begrenzungswande des Windkanals oder die Befestigung der Geometrie die
Ergebnisse.

ik
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0,0 .
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Anstellwinkel a [°]

Abbildung 49: Vergleich des gemessenen und berechneten Auftriebsbeiwerts
an einem Tragflugel (Lecheler, 2014).
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5 Simulationsstrategie

In der durchzufihrenden Arbeit soll der Einfluss von aeroakustisch bereits un-
tersuchten und als vorteilhaft erwiesenen gezackten bzw. gewellten Profil-
Vorderkanten (Leading Edge Serrations) auf die aerodynamischen Eigenschaf-
ten eines Tragfligels numerisch untersucht werden. Mit Anstellen des Fligels in
der Stromung andert sich der Auftriebs- und Widerstandsbeiwert sowie der
Druckverlauf Uber die Tragfligeloberflache, wodurch eine Kennlinie entsteht.
Die Kennlinien verschiedener LE Serrations und des Referenzfalls werden nach
der Untersuchung der Gitterunabhangigkeit und des Einflusses der Inter-
facegrolRe (Domain) numerisch ermittelt und mit Daten von experimentellen
Windkanalmessungen verglichen (Kapitel 6).

In diesem Kapitel werden die notwendigen Schritte behandelt, die zu den Er-
gebnissen in Kapitel 6 fihren. Dabei wird das Tragflugelprofil NACA 65-(12)10
ohne Zacken als BSLN (Baseline) bezeichnet wahrend dieselben Profile mit
gezackten Formen (engl. Serrations) Uber deren geometrischen Parameter de-
finiert werden kénnen.

Die Serrations unterscheiden sich in ihrer Form nur durch die Abmessungen der
Amplitude (4) und Wellenlange (1). Die maximale Sehnenlange bleibt bei allen
Formen mit der Lange ¢ = 150mm gleich. Dabei geben die Zahlen hinter den
Buschstaben die GréRe der Serrations in mm wieder (Abbildung 50). Bei den
Angaben mit 1 26 in der Bezeichnung entspricht die Wellenlange 26,3mm. Um
eine Ubersicht (iber die gezackten Profile zu erhalten, sind in der nachfolgende
Abbildung 51 die Profile mit Benennung angegeben.

c= 150 mm

Abbildung 50: Bemalung der Serrations.
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'A29M45

A12A26 A29A26}——' A45)\26‘

A I A29A7.5
A

Abbildung 51: Benennung der gezackten Profile; A entspricht Amplitude; A4 ent-
spricht Wellenlange.

In den nachfolgenden Abbildung 52 und Abbildung 53 sieht man einerseits die
Veranderung der Amplitude bei konstanter Wellenlange und andererseits die
Anderung der Wellenldnge bei konstanter Amplitude, um einen Eindruck der

GrolRenordnung der Serrations zu erhalten.
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Abbildung 52: Anderung der Amplitude bei konstanter Wellenlange 26,3mm.
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Abbildung 53: Anderung der Wellenlange bei konstanter Amplitude 29mm.

5.1 Uberpriifung der Geometrie

Bevor die Tragfligelprofile simuliert werden kdnnen, muss ein Rechengebiet
definiert werden. Fur die Erzeugung des Rechengebietes sowie der spateren
Erzeugung des Rechennetzes wird das Programm ICEM von ANSYS verwen-
det.

Vor dem Erstellen des Rechengebietes muss jedoch die Geometrie der Profile
nach dem Importieren aus einem CAD- Programm uUberpruft werden. In Abbil-
dung 54 ist die importierte Geometrie der BSLN dargestellt. Bei genauerer Be-
trachtung fallt ein Fehler in der Geometrie in der Nahe der Schnittstelle der gri-
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nen und orangenen Konturen auf der Ober- und Unterseite des Profils auf. Die-
se Deformation wurde durch einen Kurvenverlauf neu verbunden. Fir die Serra-
tions ist eine entsprechende Vorgehensweise notig.

(D

Abbildung 54: Uberpriifung des BSLN Tragfliigelprofils, hier nur Oberseite dar-
gestellt.

5.2 Rechengebiet

Das Rechengebiet (engl. Domain) bzw. seine Grofe spielte in der Numerik eine
wichtige Rolle. Dabei missen die Rander des Rechengebietes so weit von der
Geometrie entfernt sein, dass dort eine konstante Stromung herrscht, damit die
Randbedingungen die Stromung an der Geometrie nicht verfalschen. Der Ein-
fluss der Domaingréfie auf die Losung der Simulation wird in Kapitel 5.6 Uber-
pruft. Doch vorher muss fur eine erste Simulation eine Anfangsgrof3e der Do-
main definiert werden. Dabei befindet sich das Ursprungs- Koordinatensystem
an der Vorderkante des Profils. Von dort ausgehend kann die GroRe der Do-
main gut beschrieben werden. Auch werden die Rander der Domain fur die
Randbedingungen im Pre- Processing festgelegt. In Abbildung 55 ist die Aus-
gangsgrofle der Domain mit Bemaliung und Vernetzung dargestellt.
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X
Abbildung 55: Anfangsdomaingréfe mit Bemalung vom Koordinatenursprung
an der Vorderkante, die maximale Sehnenlange des Profils betragt 0,15m.

5.3 Solvertheorie

In Kapitel 4.2 sind die zugrundeliegenden RANS-Gleichungen erlautert. Wie
beschrieben wird die Turbulenz, also der Schwankungsanteil der Geschwindig-
keitsgroRen modelliert. Diese Modellierung kann durch verschiedene Turbu-
lenzmodelle stattfinden (k — ¢, k — w —, SST, etc.) Im folgenden ist das SST-
Modell was genauer beschrieben.

5.3.1 SST- Turbulenzmodell

Turbulenzmodelle sind Vereinfachungen der Physik. Aufgrund ihrer Rechenzei-
ten sowie der erzielbaren Genauigkeit, sind sie fur Simulationen im ingenieur-
wissenschaftlichen Bereich gut geeignet. In dieser Arbeit wird fur die Modellie-
rung der Turbulenz das ,Shear Stress Transport® (SST) Turbulenzmodell ver-
wende. Wie aus Kapitel 4.2.3 bekannt, ist das SST Modell eine Kombination
aus dem k — e und dem k — w Modell (Zweigleichungsmodelle) und verknupft
deren Vorteile. Wahrend das k — w Modell eine gute Abbildung der Grenz-
schicht in wandnahen Bereichen aufweist, kommt das k — ¢ Modell in der Kern-
strdbmung zum Einsatz, da es gute Ergebnisse flr ausgebildete vollturbulente
Stromungen liefert. Verantwortlich fir den Wechsel zwischen den jeweiligen
Modellen ist die Schaltfunktion. Numerisch wird diese Schaltung durch die Vari-
able F; charakterisiert. Ist F; = 0 wird das k — ¢ Modell verwendet, bei F; =1
das k — w Modell (Denner, 2008). Fir den Einsatz im SST Modell wird das k —
¢ Modell, mittels der Beziehung
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e = B'kw (23)

in eine w- Formulierung Uberfihrt. Nach Menter et.al. (2003) folgen die neuen
Transportgleichungen fur k und & daraus zu

a(pk) a(pUik) . ] ok (24)
d(pw)  I(pUiw) a . , 0 Jw
Frani ax; —v_tpk, — Bpw +6_xi (H"‘Gwllt)a—xi +
(25)
1 dkdw

l l

In Gl. 25 steht v, fUr die turbulente kinematische Viskositat und die Schaltfunkti-
on F; sorgt unter anderem in Abhangigkeit des Wandabstandes y fur die Steue-
rung bzgl. der zu berechnenden Grofie. Die Schaltfunktion besitzt den Wert
F, = 1 nahe der Oberflache eines Kdrpers und nimmt im weiteren Stromungs-
bereich den Wert F; = 0 an. Dadurch wird zwischen den beiden Modellen ge-
schaltet. Die Schaltung ist definiert als

£y =t i (V- 500%) o0k’ @0
, = tanh{{min |max B0y y2w ) Thruy?

mit

1 0kde (27)
CDy, = max (chwz R 10 10)
L L

und y als Abstand zur Wand. Die turbulente Viskositat v, errechnet sich nach
der Gleichung

- a k (28)
" max(a,w,SF,)

Dabei ist S die Schergeschwindigkeit

s= [2-505, (29)

und F, die zweite Schaltungsfunktion

“ <2\/E 500v>ﬂ (30)
F, = tanh ||max | ——,
Brwy’ y*w
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Um die Uberproduktion von turbulenter Energie P, in Staupunkten zu reduzie-
ren, wird ein Produktionsterm implementiert, der den Aufbau der turbulenten
kinetischen Energie unterbindet

(31)

P = pe ix. ) — P, = min(Py, 10 - B*pkw)
j

ax]' Oxi
Alle Konstanten des SST Modells werden mit der Umschaltung von k — ¢ und
k —w Modell mit ¢ = F, -, + (1 — F,) - ¢, gewichtet. ¢, steht fiur die Koeffi-
zienten des k — w (Index 1) und ¢, fur die des k — ¢ Modells (Index 2). Die
Konstanten fur das SST Modell sind nach Menter et. al. (2003) wie folgt gege-
ben:

Tabelle 1: Modellkonstanten des SST Turbulenzmodells.

a, a, b1 B B* Ok1 Ok2 Ow1 Ow2 a

5/9 0,44 0,075 0,0828 0,09 1,176 1,0 20 1,168 0,31

Das beschriebene SST Modelle berticksichtigt jedoch nicht den laminar turbu-
lenten Umschlag (Transitionsvorgang). Fur diesen Fall gibt es sogenannte
Transitionsmodelle.

5.3.2 Transitionsmodell y- Reg

Das y- Reg (Gamma Theta) - Transitionsmodell ermdglicht die Berechnung des
Ubergangsbereiches von laminarer zur turbulenten Grenzschicht. Dieses Mo-
dell basiert auf zwei Transportgleichungen und auf empirischen (experimentel-
len) Korrelationen. Die erste Gleichung ist die Periodizitat (engl. intermittency).
Als Periodizitat wird das Verhaltnis der Zeitspanne in der die Stromung turbu-
lent ist zur gesamten Zeitspanne bezeichnet (Gottschald, 2013). Diese Intermit-
tenzfunktion y ist fur die Initierung des Transitionsprozesses zustandig. Die
zweite Transportgleichung beschreibt die Entstehung des Stromungsumschlags
mit der Impulsverlustdicken-Reynoldszahl Rey; = f(Tu, y). Die in das Transiti-
onsmodell einflieRenden empirischen Korrelationen basieren auf dem Turbu-
lenzgrad Tu sowie dem Druckgradienten 19 (ANSYS, 2016).

J2k/3 (32)
v

6% du (33)
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Z—LS’ steht fur die Beschleunigung entlang der Stromlinie. Die Transportgleichung

9 ue\ Oy (34)
v T ox K“ * ?) al
] Y ]

der Intermittenz y lautet

Ipy)  9UY) _

ot 0 vk

In Gl. 34 verhalt sich P, wie eine Quelle und E, wie eine Senke. Der Quellterm
der Intermittenz-Transportgleichung lautet:

Py = 2FlengthpS[VFonset]Cy3 (1-vy) (35)

Fiengenist eine empirische Korrelation, die die Lange des Umschlaggebietes
kontrolliert. Der Senkterm ist definiert als

E, = (2¢)2)pYFrurp  (cyay — 1) (36)

wobei 2 die Wirbelstarke ist. Der Beginn des Umschlags wird mit den folgenden
Funktionen kontrolliert

Fonset = max(FonsetZ — Fonsets» O) (37)
mit
F . Re, ( Re, )4 5 (38)
onset2 = MU | MAX | 5 093 Reg. ' \2,193Req.) )’
2s 39
Re, = py (39)
U

pky® (40)

Fonset3 =max| 1 — (0,4 ,u_a)) ,0
—(0.252%)" (41)

Fogpp =€ ( ”w)

Reg,. ist die kritische Reynoldszahl, bei der die Intermittenzfunktion y in der
Grenzschicht zu wachsen beginnt. Dies ist bereits stromauf des eigentlichen
Transitionsbeginns Rey; der Fall und der Unterschied der beiden muss aus ei-
ner empirischen Korrelation gewonnen werden. Reg. und Fi., .n-Korrelationen
sind Funktionen von Rey,. Die Korrelation zwischen Rey. und Reg, ist wie folgt
definiert
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3,96035 + (—0,120656)Reg; + (868,230 - 107°)Regy,2 ~ (42)
Reg. = Cot +(=696,506 - 10~°)Reg,s + (174,105 107*)Reges /], _ 1;;0
[Regr — (593,11 + (Reg, — 1870,0) - 0,482)], Reg, > 1870 B
Zwischen Fiepngcpund Reg, ist die Korrelation
( [39,8189 + (-0,11927)Req, + (~132,567 - 10-*)Reg; " |, Reg < 400 (43)

],400 < Reg; < 596

263,404 + (—1,23939)Rey, + (194,548 - 10_5)Regt2
Flength = 1

+(101,695 - 10"*)Rep;
[0,5 — (Reg; — 596)3 - 1074],596 < Reg; < 1200
\ [0,3188], 1200 < Rey,

Mittels der zweiten Transportgleichung des Transitionsmodells wird die Impuls-
verlustdicken-Reynoldszahl, bei der die Transition startet, bestimmt

a(p _Regt) a(pU] Re@t) 3 0 Regt (44)
Dabei steht Py, fur den Produktionsterm und ist definiert als
p —_—
Pge = Cet?(Reet — Reg:)(1,0 — Fo) 4o
mit
 _ 5000 (46)
pU?
_ 2 47)
. @)y (1 Ve |
Fg¢ = min <max <Fwake € 1 1- 1/Cy2 !
dabei ist
_ 500y 15 Regu (48)
WUy 2 pU
_(110-5.09¥2 49
Fwake:e(llospuy) ( )
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Die Konstanten des Transitionsmodells sind in Tabelle 2 angegeben.

Tabelle 2: Konstanten des Transitionsmodell y- Ref

Cyl Cyz Cy3 0'], Cot Ogt

0,03 50 0,5 1,0 0,03 2,0

Das Modell enthalt drei empirische Korrelationen. Rey; ist der Umschlagsbe-
ginn, der aus Experimenten bestimmt wurde. Dies wurde von Menter et al.
(2004) modifiziert, um die Prognosen fiir einen Ubergang zu verbessern und ist
wie folgt definiert

Rege(Tu < 1,3) = [1173,51 — 589,428Tu + 0’72;36] - F(2g) (50)
Reg:(Tu > 1,3) = 331,50[Tu — 0,5658] 7" - F(A¢) (51)

F(l < 0) = 1 — [~12,9864 — 123,6625° — 405,6892,°] -e 58l 2
F(lg > 0) = 14 0,275[1 — el-35%l] - e8] (53)

Die Abbildung 56 zeigt das y- Rey Modell an einer langsangestromten Platte
(siehe auch Abbildung 20 und Abbildung 21). Zum Vergleich ist eine laminare
und turbulente Strémung dargestellt. Dabei ist der Ubergangsbereich deutlich
am Sprung des Reibungsbeiwertes (Skin Friction Coefficient) zu erkennen.
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0,024 -
0,022 -
0,020
0,018 — laminar
0,016
0,014
0,012

—— turbulent
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— Y-Reg

0,010 Ende des Ubergangs
0,008 |

0,006 -
0,004 -

0,002 - /

0,000 T | T |

Beginn des Ubergangs

x [m]

Abbildung 56: Umschlag mit y- Ref Modell an einer langsangestromten Platte
im Vergleich zu einer laminaren und turbulenten Strémung, Tu = 3% und Ge-
schwindigkeit v = 60m/s.

5.4 Netzerstellung

Wie bei der Festlegung der Domaingrofde, muss auch ein erstes Rechennetz
erstellt werde. Ebenso hat das Rechennetz einen wesentlichen Einfluss auf die
Ldsung der Simulationsberechnung. In Kapitel 5.7 wird der Einfluss der GroRRe
des Netzes untersucht.

5.4.1 Dimensionsloser Wandabstand y*

Bei der Generierung eines Rechennetzes sind wichtige Faktoren zu beachten.
Einer dieser Faktoren ist die Netzverdichtung an Wanden (Grenzschicht) bei
reibungsbehafteten Stromungen. Eine gute Grenzschichtauflosung ist sowohl
fur die ordentliche Erfassung der Grenzschicht als auch fir die Bestimmung des
laminar-turbulenten Umschlag- und des Abldsepunktes wichtig. Genlgend Git-
terknoten mit einer Wachstumsrate normal zur Wand als auch der Abstand des
ersten Knotens zur Wand sind entscheidend flur die richtige Berechnung der
Grenzschicht durch das Turbulenzmodell. Als Mal} fur den Abstand des ersten
Knotens normal zur Wand dient der dimensionslose Wandabstand y*, der nach
Schade et al. (2013) wie nachfolgend berechnet wird.

ro Y (54)
y v
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mit
u; =+/tw/p und

Ty = 0,0289pv1/5U°%/5x=1/5,

Dabei ist u, die Schergeschwindigkeit, 7, die Wandschubspannung, p die Dich-
te, v die kinematische Viskositat, U die Strdomungsgeschwindigkeit, x die Lange
(hier maximale Sehnenlange ¢ = 0,15m) und y der Abstand des ersten Knotens
normal zur Wand.

Fir eine genauere Berechnung ermdglicht das y- Ref (Gamma-Theta) Transiti-
onsmodell den Ubergang von laminarer zur turbulenten Grenzschicht zu be-
stimmen. Beim verwendeten SST- Turbulenzmodell sollte y*zwischen 0,001
und 1 sein. Diese dient dazu die turbulente Grenzschicht fein genug zu model-
lieren ohne dass man in die zahe Unterschicht hineinragt, welche keinen turbu-
lenten Charakter hat und somit nicht durch ein Turbulenzmodell beschrieben
werden koénnte. Mit GI. 54, y* = 1 und der Wachstumsrate 1,1 sowie der Mate-
rialkonstante fur Luft, kann das Netzt um den Tragfligel verfeinert werden.
Nach Peace (2016) ergibt sich bei angenommenen Druck von p = 1,0133 bar

und einer Temperatur von T = 20° die Dichte p = 1,205% und kinematische

Viskositat v = 15,1-107° mTZ Aus diesen Werten ergibt sich der Abstand des

ersten Knotens normal zur Wand zu y = 1,9 - 10~°>m bei einer Geschwindigkeit
von U = 15?. Abbildung 57 zeigt das Rechennetz mit der Netzverdichtung am

Beispiel der BSLN.
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Abbildung 58: Gesamtnetz.
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5.4.2 Netzqualitat

Die Genauigkeit als auch die Fehleranfalligkeit einer Berechnung ist unter ande-
rem von der Netzqualitat abhangig. Zur Ermittlung der Qualitat stehen zahlrei-
che Kenngrofien unter ANSYS und ICEM zur Verfugung.

Von besonderer Bedeutung sind drei Kenngrofen in Bezug auf die Qualitat ei-
nes Netzes:

e Aspect Ratio

e Max Dihedral Angle

¢ Volume Change

Aspect Ratio oder auch Seitenverhaltnis genannt, beschreibt den Quotienten
zwischen der kleinsten und der grollten Kantenlange eines Elements
(Abbildung 59). Bei einfacher Genauigkeit (Single Precision) sollte dieser ma-
ximal bei 100 liegen, wahrend bei doppelter Genauigkeit (Double Precision) der
max. Quotient kleiner 1000 sein sollte. Die Genauigkeit gibt an wie viel Nach-
kommastellen die Ergebnisse der Simulation betragen. Aufgrund der hoheren
Anzahl an lterationen und der groReren Anzahl an Gleichungen bei turbulente
Zustande, werden die Berechnungen in Double Precision gelost.

Aspect Ratio < 100 fur "Single Precision" Lésungen

Aspect Ratio < 1000 far "Double Precision" Losungen

Abbildung 59: Seitenverhaltnis eines Elements.

Bei dem Qualitatsmerkmal des Volume Change findet ein Vergleich zwischen
jedem Element und dessen Nachbarelementen im gesamten Netz statt. Hierbei
wird das Nachbarelement mit dem grof3ten Volumen ermittelt und dieses an-
schliellend durch das Volumen des betrachteten Elements geteilt. Abhangig
von der gewahlten Genauigkeit (Single oder Double Precision) im Solver an-
dern sich die einzuhaltenden Grenzen. Double Precision kompensiert grol3ere
Fehler bzw. groBere Anderungen im Netz. Es fiihrt allerdings auch zur doppel-
ten, abzuspeichernden Datenmenge. Der maximale Wert der Volume Change
in einem Netz sollte unter 12 liegen.
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Abbildung 60: Volume Change, betrachtetes Element mit Nachbarelement.

Das letzte wichtige Qualitatsmerkmal ist der Maximum Dihedral Angle. Er be-
schreibt den gréfiten Winkel zwischen zwei Elementflachen. Fir eine annehm-
bare Qualitat sollte der Winkel kleiner 160 ° betragen (Abbildung 61).

Abbildung 61: Winkel zwischen zwei Elementflachen.

5.5 Simulationssetup (Pre- Processing)

Im Pre- Processing werden die Randbedingung definiert. Des Weiteren werden
das Turbulenzmodell und das Transitionsmodell eingestellt. Mittels ,User Ex-
pressions” in ANSYS konnen der Auftriebskoeffizient und der Widerstandkoeffi-
zient definiert werden (siehe Kapitel 5.6 Abbildung 65). Ein sehr wichtiger Punkt
im Setup ist die Definition der Anstromgeschwindigkeit in Abhangigkeit des An-
stellwinkels. Dabei ist es deutlich einfacher den Winkel der Anstromgeschwin-
digkeit zu verandern, als das Tragfligelprofil um das gewunschte Gradmal} zu
rotieren. So muss man nicht fur jeden neuen Fall ein neues Rechengebiet in-
klusive der damit verbundenen Netzerstellung erzeugen. Abbildung 62 zeigt die
Domain, wahrend Tabelle 3 die Randbedingungen zusammenfasst.
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Interface, Top

Inlet

Interface, Bottom

Abbildung 62: Domain mit Randbedingungen.

Das Interface Bottom und Top lasst sich zu einer Randbedingung zusammen-
fassen. Unter einem Interface versteht man ein translatorischen periodischen
Rand, d.h. das der obere und untere Rand miteinander verknupft sind. Diese
Bedingung ist nltzlich um den Winkel der Anstrdmgeschwindigkeit zu steuern.
So muss nicht das Tragfligelprofil um den Winkel verandert werden, was Ein-
fluss auf das Rechengebiet und der Vernetzung fuhren wirde. Die Rander
mussen relativ weit weg vom Tragfllgelprofil sein, damit die z.B. entstehenden
Druck oder Geschwindigkeitsverteilungen nicht aus dem oberen Rand hinaus-
und in den unteren Rand hineinragen, was das Simulationsergebnis signifikant
beeinflussen konnte. Voraussetzung fur die Definition eines Interfaces ist, dass
beide Rander parallel zueinander liegen.
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Tabelle 3: Einstellungen im Pre- Processing.

Allgemeine Einstellungen

Simulationstyp

Steady State

Turbulenzmodell

SST

Transitionsmodell

y- Re6- Model

Diskretisierungsverfahren

High Resolution

Inlet (Zustromrand)

kart. Geschw.-Komponenten

U= Stromungsgeschwindigkeit in X-
Richtung (Angaben in Expressions,
siehe Kaptitel 5.6)

V= Stromungsgeschwindigkeit in Y-
Richtung (Angaben in Expressions,
siehe Kaptitel 5.6)

W= 0, Stromungsgeschwindigkeit in Z-
Richtung

Temperatur

20°C

Tu=2%

Turbulenzgrad

Opening (Abstromrand)

Temperatur 20°C
Interface (translatorischer periodischer Rand)
Interface Typ Fluid Fluid

Interface Models

Translational Periodicity

Wand (Tragflligelprofil)
Wandtyp No Slip Wall
Wandrauigkeit Smooth Wall

Der Turbulenzgrad Tu ist eine dimensionslose Grofle fur die Intensitat der Tur-

bulenz und ist definiert als

1 1
Tu = —- |=(v2
i

(55)
+ viZ + vi2)
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Dabei sind vy, vy, v, die Komponenten der stochastischen turbulenten Schwan-
kungsgeschwindigkeit v’ und vy, vy, v, die zugehdrigen Schwankungs- Mittel-
werte. Beim Turbulenzgrad sind folgende Punkte zu beachten. Unter ANSYS
fallt der eingestellte Turbulenzgrad ab dem Inlet mit der Lauflange x stromab-
warts ab. Ziel ist es, den gewlnschten Turbulenzgrad an der Profilvorderkante
zu erhalten. Um dies zu erreichen, muss im Inlet ein hoherer Turbulenzgrad
eingestellt werden um den an der Vorderkante geforderten Turbulenzgrad zu
erlangen. Abbildung 63 zeigt den abfallenden Turbulenzgrad unter Angabe der
Anstromgeschwindigkeit, dem Abstand vom Inlet zum Profil, des Eingangstur-
bulenzgrades und des Viskositatsverhaltnisses €. Das Viskositatsverhaltnis gibt
die Steigung des Verlaufes an. Um einen Turbulenzgrad von 2% an der Vorder-
kante bei einem Inletabstand von 1,2 m zu erhalten, muss der Eingangsturbu-
lenzgrad bei einem Viskositatsverhaltnis von 1000 auf 2,07% eingestellt wer-
den.

2,5 4
2,0 -
S
- 1,5
o
Pé? Flow Parameters
2 Variable Unit Value
310 - :
5 Velocity v mis 15,00
= distance between inlet and airfoil m 1,20
05 initial Turbulence Intensity % 2,07
’ Viscosity Ratio initial £ - 1000
Tu final 2,00%
0,0 T
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4
x[m]

Abbildung 63: Turbulenzgrad 5 % in Abhangigkeit der Lauflange x bei ¢y;10 =
1000.

5.6 Domainunabhangigkeitsstudie

Die Untersuchung dieser Studie wird am BSLN Tragfligel durchgefiihrt. Die
Simulationen werden stationar gerechnet. Die dabei gewonnenen Erkenntnisse
werden auf die Serrations ubertragen. Das Ziel ist die Domain so klein wie mog-
lich und das Netz (Kapitel 5.7) so grob wie mdglich zu erstellen, so dass Re-
chenzeit gespart werden kann. Jedoch muss die Domain und das Rechennetz
unabhangig von dessen Grofle, Elementen- und Knotenanzahl sein.
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Um eine Unabhangigkeit der Domain zu erhalten, stellt man absichtlich einen
ungunstigen Anstellungswinkel ein (Worst-Case Szenario), welcher zu grof3en
Verwirbelungen und somit zu hohen Druck- und Geschwindigkeitsgradienten
fuhrt. Wird eine Unabhangigkeit fur diesen Fall gefunden, so kann auch fur Falle
mit glnstigerer Stromungstopologie von einer Unabhangigkeit ausgegangen
werden. Eine Unabhangigkeit ist gegeben wenn die Abweichung der beide Ziel-
grolien (Auftriebs- und der Widerstandbeiwert) kleiner als 1 % betragen.

Die in Abbildung 64 dargestellten Richtungen ausgehend von der Vorderkante
des Profils kennzeichnen den Abstand (siehe auch Kapitel 5.2 Abbildung 55)

e zwischen Flugelvorderkante und Inlet [;

e zwischen Flugelvorderkante und Rand in vertikaler Richtung [,

e zwischen Flugelvorderkante und Outlet [,

Abbildung 64: Definierte Abstande flir die Domainstudie, ausgehend vom Koor-
dinatenursprung an der Tragflugelvorderkante.

Zur Ermittlung der Zielgroflen Auftriebs- und der Widerstandbeiwert mussen
folgende Angaben bekannt sein:

e Anstromgeschwindigkeit v = 15~

e Fllgelflache Ay = ¢-b = 0,15m - 0,045m = 0,00675m?>

e Anstellwinkel a = 20°

. kg T

o Dichte p = 1,205 (angenommener Inkompressibilitat)

e Abstand des ersten Knotens normal zur Wand y = 1,9 - 10~°m

e Auftriebs- und Widerstandskrafte als Ergebnis der numerischen Analyse

aus ANSYS

Auftriebs- und Widerstandskrafte sind die einzigen GrofRen, die direkt aus den
Simulationsergebnissen stammen. Wie die anderen Grolien sind diese mittels
,Uuser Expressions® in die Simulation eingebunden. ,User Expressions“ sind
vom Benutzer im Pre-Processing definierte GroRen. Abbildung 65 zeigt die Ex-
pressions, die fir die Bestimmung des Auftriebs- und der Widerstandkoeffizien-
tes bendtigt werden.
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Expressions

4 ﬂ Expressions

e ANACA 0. 15%0.045m*2]

fd Drag ((Forca_y ) @Wal2)/(FuidDensity "Flowielocity 2 "ANACA)) “sinfalpha) +{{force_x () @Wall=2)/(FluidDensity "Flowelocity ~ 2"ANACA)) "cos(alpha)
W Flowvelodty I5{m/&]

Ve FluidDensity  1.205[kg/m~3]

V& ForceX force_x()@wal

fd ForceY force_y()@wal

W Lift ((forca_y@Wal2)/(FuidDensity Flowveloaty * 2"ANACA)) “cos(alpha){{force_x() @Wall*2)/(FluidDensity Flowlelogity *2"ANACA)) sin(albha)
& Velol cos(alpha) Fowleloaty

W velov sin(alpha) Floweloaty

V& alpha 20{deg]

Abbildung 65: Expressions unter ANSYS.

"ANACA" beschreibt die Flache des Tragflugelprofils. Mit den Ausdricken "Ve-
loU" und "VeloV" wird der Winkel der Anstromungsgeschwindigkeit verandert.
Mit Hilfe den GI. 10 bis 13 aus Kapitel 2.6 wird der Auftriebs- und der Wider-
standsbeiwert ermittelt. In den Expression sind die umgestellten Formeln unter
"Lift" und "Drag" zu finden. Dabei sind die Ausdrucke "ForceX" und "ForceY"
Krafte, die hier in axialer und tangentialer Richtung auf den Tragfligel wirken.

Da es sich bei der Umstromung des Tragfligels ab einem definierten Anstell-
winkel zu einer periodische Wirbelablosung kommt, werden die beiden Beiwerte
keinen konstanten Wert annehmen, sondern oszillieren. Um die Einwertegro-
Ren solcher Schwingungsverlaufe zu erhalten werden die Beiwerte arithmetisch
gemittelt.

P

L5}

Variable Vialue
1

0.5 |

f T T T T T T T T T T T T T r T T T T T T T r T T 1
0 100 200 300 400 500
Accumulated Time Step

| Monitor Point: M_Drag = Monitor Point: M_Lift

Abbildung 66: Beispielverlauf des Auftriebs- und Widerstandsbeiwert.
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5.6.1 Ergebnisse Domainstudie

Die AnfangsdomaingrofRe wurde frei gewahlt (siehe Abbildung 55). Darauf auf-
bauend wurde die Domaingeometrie systematisch verandert und der Einfluss
auf die ZielgroRen jeweils simuliert. Tabelle 4 zeigt die unterschiedlichen Do-
maingrof3en.

Tabelle 4: Variation der Domaingeometrie in Metern.

Name Anfangsdomain D1050 D2000 D1200 D1500
l; 1,0 1,05 2,0 1,2 1,5
lg 0,6 1,05 1,2 1,2 1,5
Lo 1,5 1,50 3,0 1,5 2,5
Breite in z- Richtung 0,045
Domaingesamtlange 2,5 2,05 5,0 2,7 4,0
Domaingesamthohe 1,2 2,10 24 24 3,0
Knoten (Netz) in Mio. 3,386 3,114 5,021 3,581 4,909
Elemente (Netz) in Mio. 3,298 3,029 4,895 3,486 4,787

Bei allen Simulationen der Studie zur Untersuchung des Einflusses der Do-
mainabstande auf die Losung kam dasselbe Setup mit identischen Randbedin-
gungen zum Einsatz, Tabelle 3. Wie im vorherigen Kapitel erwahnt muss der
Turbulenzgrad an die jeweilige Domaingrofde (Inletabstand zur Vorderkante [;)
angepasst werden, damit an der Vorderkante des Profils der gewlinschte Tur-
bulenzgrad herrscht. Die Losung gilt als unabhangig, wenn jeweils beide Bei-
werte eine Abweichung von kleiner 1 % aufweisen. In Tabelle 5 sind die Ergeb-
nisse dargestellt wahrend in Abbildung 67 diese grafisch gezeigt sind.
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Tabelle 5: Ergebnisse der Untersuchung zum Einfluss der Interfaceabstande
auf die Losung am BSLN.

Domain Auftriebs- Abwei- Widerstands- Abwei-
beiwert chung beiwert chung
Ca [%] Cw [%]
1 Ausgangslage 1,3107 - 0,2407 -
2 D1050 1,3240 1,02 0,3293 36,8
3 D2000 1,3208 0,24 0,3380 2,64
4 D1200 1,3181 0,20 0,3396 0,47
5 D1500 1,3182 0,08 0,3385 0,32
1,40 - - 0,40
1,38 - i
= = £l 0,35
1,36 -
- 0,30
1,34 -

T 132 - Q/% o . - 0,25 I
S 130 - - 0,20 5
1,28 - - 0,15

1,26 -

124 == Auftriebskoeffizient - 0,10

1,22 - ===Widerstandskoeffizient | 0,05

1,20 : : : : : 0,00
1 2 3 4 5

Abbildung 67: Beiwerte in Abhangigkeit der Domaingrofen, 1. Ausgangslage, 2.
D1050, 3. D2000, 4. D1200, 5. D1500.

Die Analyse zeigt, dass die Domain D1200 als Wahl geeignet scheint, da sie im
Vergleiche zu D1500 und D2000 geringeren Elemente und Knoten aufweist bei
nahezu identischen Ergebnissen der Beiwerte. So kann man von einer Unab-
hangigkeit der Domaingrof3e ausgehen. Aufderdem wird die Rechenzeit auf-
grund der geringeren Anzahl der Elemente und Knoten deutlich reduziert. Diese
Domaingrélie wird entsprechend auch fur die Serrations verwendet.

7



Simulationsstrategie

Tabelle 6: Zusammenfassung der Ergebnisse der Domain D1200 inkl. dimensi-
onsloser Abstande bezogen auf die Sehnenlange 0,15m.

D1200 Lange Dimensionslos
[m] [-]
Domaingesamtlange 2,7 18
Domaingesamthdhe 2,4 16
l; 1,2 8
lq 1,2 8
lo 1,5 10
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Abbildung 68: Vergleich der Grolke der Ausgangsdomain (a) mit gewahlter
Domain D1200 nach der Untersuchung(b).

5.7 Netzunabhangigkeitsstudie

Nachdem die Domaingréf3e (Tabelle 6) definiert ist, kann eine Netzunabhangig-
keitsstudie durchgefuhrt werden. Wie auch bei der Domainstudie sind die Ziel-
grolRen dieser Netzstudie die Auftriebs- und der Widerstandkoeffizienten und
eine Unabhangigkeit ist gegeben, wenn die Losung der beiden Beiwerte eine
Abweichung von kleiner 1 % aufweisen. Bei jeder neuen Netzerzeugung muss-
ten auch auf die drei wichtigen KenngréRen der Netzqualitat, Aspect Ratio, Ma-
ximum Dihedral Angle und Volume Change (Kapitel 5.4.2) geachtet werden.
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Ausgehend vom Ausgangsnetz wurden die anderen Netze mit Hilfe einer Funk-
tion in ICEM, vor allem im Bereich des Tragfllgelprofils (siehe auch Abbildung
57) runter bzw. hochskaliert. In Tabelle 7 sind die verschiedenen Netze fur die
Netzstudie mit der Netzqualitat, mit ihren minimal und maximal Wert, aufgelis-
tet. Alle Netze erflllen die geforderte Netzqualitat.

Tabelle 7: Skalierte Netze mit Netzqualitat.

Name Elemente Knoten
in Mio. in Mio.
Aus-

gangsnetz 3,486 3,581

> Nx0,8 2,252 2,326
% Nx0,9 2,827 2,911
S Nxi,1 4095 4,198
® Nx1,2 4,757 4,869

Aspect
Ratio
[Min-Max]

1,02-167

1,01-209
1,02-186
1,03-164
1,02-179

Max
Dih. Angle
[Min-Max]

90-159

90-159
90-159
90-159
90-159

Volume
Change
[Min-Max]

0,99-7,82

0,99-7,82
0,99-7,82
0,99-7,10
0,99-3,43

Die Ergebnisse der Netzstudie sind in Tabelle 8 dargestellt und in Abbildung 69

grafisch veranschaulicht.

Tabelle 8: Ergebnisse der Untersuchung zum Einfluss der Netze auf die Lésung

Abwei- Widerstands-

am BSLN.
Name Auftriebs-
beiwert chung

€a [%]
1 Nx0,8 1,2920
2 Nx0,9 1,3122 1,56
3 Ausgangsnetz 1,3181 0,44
4 Nx1,1 1,3194 0,10
5 Nx1,2 1,3209 0,11

beiwert
Cw
0,3327
0,3406
0,3396
0,3373
0,3389

Abwei-
chung

[%]

2,37
0,29
0,67
0,47
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cw [—]

1,40 - - 0,40
== Auftriebskoeffizient
1,38 1 ===Widerstandskoeffizient - 0,38
1,36 - - 0,36
1,34 - E/L.'l = = —] - 0,34
1,32 - —> - 0,32
1,30 - // - 0,30
1,28 - - 0,28
1,26 T T T T T 0,26
1 2 3 4 5

Abbildung 69: Beiwerte in Abhangigkeit der Netze, 1. Nx0,8, 2. Nx0,9, 3. Aus-
gangsnetz, 4. Nx1,1, 5. Nx1,2 .

Das niedrig skalierten Netze Nx0,8 weist im Vergleich zum Nx0,9 eine noch zu
groRe Abweichung der beiden Beiwerte auf (>1%). Alle anderen Netze zeigen
kaum Unterschiede in ihrer Losung zueinander und liegen in der definierten 1%
Grenze. Gewahlt wird das Ausgangsnetz, da es in Wandnahe des Tragfligel-
profils feiner als das Nx0,9 Netz aufgeldst ist. Aullerdem spart man mit der
deutlich geringeren Anzahl der Knoten- und Elemente Rechenzeit im Vergleich
zu den hoher skalierten Netzen Nx1,1 und Nx1,2. Daher wird das Ausgangs-
netz als Basis flr die Erstellung der Netzte flr die Serrations gewahlt.

5.8 Vernetzung der Serrations

Mit dem Festlegen der Domaingrof3e und der Dimension des Netzes (Anzahl
Elemente und Knoten) kdnnen die Serrations vernetzt werden unter Berucksich-
tigung der Netzqualitat. Bei den Serrations kann aufgrund ihrer Form bei der
Vernetzung die Symmetrie ausgenutzte werden. Deshalb wird nur eine halbe
Wellenlange (Abbildung 70) vernetzt. Nachdem Erzeugen des Netzes kann die
andere Halfte im Pre- Processing dupliziert werden.
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1/2 /1 -,...,_-.,...__.,f

11

Abbildung 70: Serration, oben halbe Wellenlange, unten mit einer ganzen Wel-
lenlange.

Einen Anteil an der grol3en Knoten- und Elementenanzahl hat die Vernetzung in
die Richtung der Tragfligelbreite (z-Achse). Um die Serrations mit dem BSLN
vergleichen zu konnen, soll das Netz aus der Netzstudie nahezu beibehalten
werden. Die einzigen Anderungen sind die Vernetzung um die Amplitude und
die Netzpunkte in z-Richtung bzw. Profilbreite (halbe Wellenlange). Tabelle 9
zeigt die Anderung der Knoten- und Elementenanzahl in Abhangigkeit der
Netzpunkte in z- Richtung.

Tabelle 9: Serrations, Anzahl der Knoten und Elemente nach Vernetzung bei
halber Wellenlange.

Breite [mm)] Knoten Elemente Netzpunkte in
1/2 2 bei1/2 4 bei1/2 4 z-Richtung
[Mio.] [Mio.]

BSLN 45 (14) 3,581 3,486 60
A12)\26 13,15 1,142 1,068 18
A29)26 13,15 1,202 1,125 18
A45)26 13,15 1,202 1,125 18
A29)\45 22,50 1,791 1,713 30
A2977.5 3,75 0,594 0,529 10
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Tabelle 10 zeigt die Netzqualitat der Serrations nach dem Vernetzen. Dabei soll
Aspect Ratio < 1000, Max Dihedral Angel < 160° und Volume Change < 12 an-
gestrebt werden.

Tabelle 10: Netzqualitat Serration und BSLN.

Aspect Max Dihedral Volume

Ratio Angle Change
[Min-Max] [Min-Max] [Min-Max]
BSLN 1,02 - 167 90 - 159 0,999 - 7,82
A12)\26 1,00 - 313 90 - 159 0,996 - 9,45
A29)26 1,00 - 281 90 - 166 0,986 - 3,82
A45)\26 1,00 - 861 90 - 171 0,986 - 8,27
A29)\45 1,00 - 263 90 - 159 0,992 - 7,01
A2977.5 1,01 - 934 90-176 0,987 - 9,25

Es fallt auf, dass die Anforderungen an die Netzqualitat zum grofdten Teil erfullt
werden. Abweichungen treten nur bei den Serrations A26A26, A45A26 und
A29A7.5 beim Max Dihedral Angle auf. Dies liegt an der vergleichsweisen gro-
Ren Amplitude zur relativ schmalen Wellenlange (Vgl. Abbildung 53). An dieser
Stelle weist die Amplitude eine grof3e Steigung auf (Serrationflanke), so dass
der maximal Wert des Max Dihedral Angle von 160° Uberschritten wird (siehe
Abbildung 71). Diese Uberschreitung des Max Dihedral Angle kann, muss aber
nicht zwingend zu falschen Ergebnissen fuhren. Nur muss bei der Auswertung
der Ergebnisse darauf geachtet werden.

——

Abbildung 71: Amplitude im Verhaltnis zur halben Wellenlange, hier beim
A29A7.5.
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Tabelle 11 zeigt wie viele Elemente das Kriterium des Max Dihedral Angle bei
den oben drei genannten Serrations nicht erflllen.

Tabelle 11: Elemente grofier 160° beim Max dihedral angel.
Max Dihedral Angle Anzahl

2160° Elemente
A29)\26 160 - 166 451
A45)\26 160 - 171 2894
A2977.5 160 - 176 11899

Abbildung 72: Elemente grof3er 160° beim Max Dihedral Angle, a) A29A7.5 oh-
ne dargestellten Elementen, b) A29A7.5 mit 11899 Elementen, c) A45A26 mit
2894 Elementen.
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6 Ergebnisse

Mit den feststehenden Rechennetzen der BSLN und der Serrations kdnnen die
Simulationen im Pre- Processing vorbereitet werden. Dabei mussen die Serrati-
ons jeweils dupliziert werden. So erhalt man aus der halben eine ganze Wellen-
lange. Nur der A29A7.5 wird auf zwei Wellenlangen dupliziert, um mogliche 3D-
Effekte feststellen zu konnen. Mit der Duplikation erhdhen sich die Knoten- und
Elementenanzahl um ca. das Doppelte. In Tabelle 12 sind die Anzahl der Ele-
mente und Knoten nach dem duplizieren angegeben.

Tabelle 12: Anzahl Knoten und Elemente bei ein bzw. zwei Wellenlangen.

Breite [mm] Knoten bei Elemente bei

11 1 A [Mio.] 1 A [Mio.]
BSLN 45,0 3,581 3,486
A12)26 26,3 2,220 2,136
A29)26 26,3 2,338 2,250
A45)\26 26,3 2,338 2,225
A29)\45 45,0 3,522 3,427

A29A7.5 15(2 1) 2,197 (2 1) 2,116 (2 1)
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Die Einstellungen der Randbedingungen sind in Tabelle 13 dargestellt. Diese
gelten flr alle Serrations und den BSLN

Tabelle 13: Einstellungen im Pre- Processing.

Allgemeine Einstellungen

Simulationstyp

Steady State

Turbulenzmodell

SST

Transitionsmodell

Gamma Theta Model

Diskretisierungsverfahren

High Resolution

In

et (Zustromrand)

kart. Geschw.-Komponenten

U= Stromungsgeschwindigkeit in X-Richtung
(Angaben in Expressions, siehe Kaptitel 5.6)

V= Stromungsgeschwindigkeit in Y-Richtung
(Angaben in Expressions, siehe Kaptitel 5.6)

W= 0, Stromungsgeschwindigkeit in Z-Richtung

Turbulenzgrad

Tu=6,5% | Ziel, Tu = 5% an Vorderkante bei

1,2m Abstand vom Inlet

Eddy Viscosity Ratio 1000
Temperatur 20°C
Opening (Abstromrand)
Temperatur 20°C
Interface (translatorischer periodischer Rand)
Interface Typ Fluid Fluid

Interface Models

Translational Periodicity

Wand (Tragfltigelprofil)

Wandtyp

No Slip Wall

Wandrauigkeit

Smooth Wall
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S

'g 4

oo

qE, Flow Parameters

33 Variable Unit Value

|§ Velocity v mis 15,00
2 distance between inlet and airfoil m 120

initial Turbulence Intensity %a 6.5
1 Viscosity Ratio initial € - 1000
Tu final 5,00%
0
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4
x [m]

Abbildung 73: Turbulenzgrad 5 % in Abhangigkeit der Lauflange x bei ey, =
1000.

Die Bestimmung des Auftriebs- und Widerstandsbeiwert erfolgt mit den "User
Expressions" aus Kapitel 5.6, Abbildung 65. Bei allen Simulationen sind die ein-
zigen Anderungen der Anstellwinkel und die Flache der jeweiligen Serrations.
Aufgrund der Verzahnung an der Vorderkante der Serrations fallt die Gesamt-
flache des Tragfligels relativ zum BSLN kleiner aus (Abbildung 74, schraffierte
Flache). Dadurch wurde sich nach Gl. 10 und 11 der Auftriebs- und Wider-
standsbeiwert fur die Serrations erhohen. Um Ergebnisse der Serrations mit
dem BSLN vergleichen zu kdnnen, wird als Flache der gesamte Spann (eine
Wellenlange A) multipliziert mit der maximalen Sehnenlange (¢ = 0,15m) defi-
niert. Es ergibt sich also eine zu BSLN identische Bezugsflache.

c=0,15m

A

Abbildung 74: Serration mit schraffierter Flache an der Vorderkante, welche zur
Bestimmung von Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte nicht bertcksichtigt wird.
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6.1 Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte

Die Ergebnisse der numerisch bestimmten Auftriebsbeiwerte in Abhangigkeit
der Amplitude sind in Abbildung 75 dargestellt. Mit steigender Amplitude A bei
konstanter Wellenlange A sinken die Auftriebsbeiwerte bei positiven Anstellwin-
keln, primar im Post-Stall. Der kritische Anstellwinkel liegt bei allen drei Serrati-
ons bei ca. 12°. Jedoch fallen die Auftriebsbeiwerte des A12A26 im Post-Stall
Bereich im Vergleich zu den anderen Serrations starker ab und mit zunehmen-
der Amplitude verflacht das Abfallen der Auftriebsbeiwerte gemaRigter. Bei ne-
gativer Anstellung weisen die Auftriebsbeiwerte von Serrations und BSLN ahnli-
che Werte auf.

1,6

— Amplitude
— ===Baseline
<

Q A12A26
=>é=A29)\26
=¥=A45\26

a=12°
-0,6
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

al’]

Abbildung 75: Auftriebsbeiwerte bei variierender Amplitude der Serrations, dar-
gestellt Uber AoA. Numerische stationare Ergebnisse.

In Abbildung 76 sind die numerisch bestimmten Auftriebsbeiwerte in Abhangig-
keit der Wellenlange bei konstanter Amplitude dargestellt. Bei positiver Anstel-
lung des Profils liegen die Beiwerte nahezu in der gleichen GroRenordnung. Fur
die Serrations sowohl im Pre- als auch im Post-Stall-Bereich. Im negativen Be-
reich erhoht sich der Abtrieb mit zunehmender Wellenlange.

Zusammengefasst zeigt die Amplitude als Geometrieparameter der Serrations
einen signifikanten Einfluss auf die Auftriebsbeiwerte im positiven Anstellwin-
kelbereich wahrend die Wirkung der Serrations mit variabler Wellenlange im
positivem Bereich vernachlassigbar scheint und Einflisse im negativen Anstell-
winkelbereich feststellbar sind.
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=H=~Baseline
==A29\7.5

cal-]

=>=A29\26
=A=A29M\5

20 -15 -10 5 0 5 10 15 20
al’]

Abbildung 76: Auftriebsbeiwerte bei variierender Wellenlange der Serrations.

Vergleicht man die numerischen Widerstandsbeiwerte in Abbildung 77, so fallt
auf, dass im sich Bereich bis +4° die Werte ahneln. Daruber hinaus steigen die
Widerstandsbeiwerte mit Erhohung der Amplitude. Jedoch ist der Unterschied
von A29A\26 zu A45A26 geringer als zu A12A26. Im negativen Bereich ist es
umgekehrt. Mit Erhéhung der Amplitude sinkt der Widerstandsbeiwert.

0,35

- El= Baseline
A12A26

== A29A\26

=i= A45)\26

Amplitude a Amplitude

20 -15 -10 5 0 5 10 15 20
al’]

Abbildung 77: Widerstandsbeiwerte bei variierender Amplitude der Serrations.

Wahrend Abbildung 77 die Widerstandsbeiwerte bei Variation der Amplitude
darstellte, zeigt die nachfolgende Abbildung 78 die Widerstandsbeiwerte bei
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variablen Wellenlangen. Auch hier liegen die Werte bis £4° Anstellung in ahnli-
cher GrolRenordnung. Der Widerstand erhoht sich mit gréfier werdender Wel-
lenlange bei hoheren Anstellwinkeln. Dies ist fur die positive sowie negative
Anstellung des Winkels der Fall.

0,35
030 @
\
0,25
— 0,20
‘;3 == Baseline
© 0,15 ——A2907.5
=>4 A29A26
0,10 —A— A20M5
0,05
0,00
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
al’]

Abbildung 78: Widerstandsbeiwerte bei variabler Wellenlange der Serrations.

In Abbildung 79 ist das Verhaltnis des Auftriebs- zum Widerstandsbeiwertes in
Abhangigkeit des Anstellwinkels fur alle Serrations dargestellt (auch als Gleit-
zahl definiert). Die A12A\26 Serration weist ahnlich groRe Gleitzahlen wie der
BSLN und damit groRere als bei den restlichen Serrations auf. Wahrend sich
die Gleitzahlen der Serrations ab etwa a > 6° kaum unterscheiden, sind die
Veranderung bei a < 6° deutlicher. Mit steigender Amplitude bei konstanter
Wellenlange verringert sich die Gleitzahl wahrend bei konstanter Amplitude und
veranderten Wellenlange die Gleitzahl nahezu gleich bleibt. Bei negativer An-
stellung sind kaum Veranderungen festzustellen. Ab etwa -10° sind die Gleit-
zahlen nahezu konstant.
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Amplitude

a > 6°
0 5 10 15 20

al’]

=f£l= Baseline
A12A26
== A29\26
== AA5)\26
== A290\45
—S—A29\7.5

Abbildung 79: Verhaltnis des Auftriebs- zum Widerstandsbeiwert, definiert als

Gleitzahl.

6.1.1 Vergleich Auftriebsbeiwerte bei zweifacher Wellenlange

Abbildung 80 zeigt die numerischen Auftriebsbeiwerte bei einer und zweifacher
Wellenlange bei drei verschiedenen Serrations, um eventuelle 3D-Effekte aus-
schlieBen zu kdnnen. Im kompletten negativen Bereich bis zum positiven Ab-

risswinkel sind keine bis minimalen Veranderungen festzustellen. Erst im Post-
Stall-Bereich weichen die Auftriebsbeiwerte geringfligig ab. Dieser Unterschied
ist durch moglicherweise auftretende 3-D Effekten (z.B. Interaktionen) im Post-
Stall-Bereich zu erklaren. Zusammengefasst hat die Verdoppelung der Wellen-
lange im Pre-Stall nahezu keinen Einfluss auf die Ergebnisse, wahrend im Post-

Stall geringfligige Abweichungen festzustellen sind.
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—&—1\-BSLN
=f&k 2\-BSLN
1A-A12M26
2\ -A12A26
== 1\ - A29\26
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—+—1\-A29M\5
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Abbildung 80: Vergleich Serrations bei einer und doppelter Wellenlange.

6.1.2 Vergleich Auftriebsbeiwerte bei genauer Flache

Wie Anfangs des 6. Kapitels erwahnt, ist die Flache der Serrations definiert als
das Produkt aus Breite und maximaler Sehnenlange. Dies war nétig um die
Serrations untereinander und mit der BSLN vergleichen zu kdnnen.

In diesem Kapitel werden die Auftriebsbeiwerte der Serrations mit den Auf-
triebsbeiwerten berechnet auf Basis der tatsachlichen Flache (variierende Seh-
nenlange) verglichen. Aus den Geometrieparametern der Serrations (Amplitude
und Wellenlange) lasst sich eine Sinusfunktion bilden. Integriert man die Sinus-
funktion bei einer Wellenlange der jeweiligen Serrations und zieht das Ergebnis
von der Flache mit der maximalen Sehnenlange ab, so erhalt man die tatsachli-
che Flache. Abbildung 81 zeigt den Flacheninhalt der A12A26 Serration nach
dem Integrieren bei einer Wellenlange.
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Abbildung 81: Flacheninhalt des A12A26

Die Werte der Flachen fur die Serrations sind in Tabelle 14 dargestellt. Der
A29A7.5 wird mit der 2-fache Wellenlange berechnet.

Tabelle 14: Exakte Flache der Serrations.
[mm?] A12A26 A297A26 A45M26 A29M45 A29A7.5
Maximale Flache 3945 3945 3945 6750 2250
abzuziehend Flache 157,8 381,35 591,75 652,5 217,5
tatsachliche Flache  3787,2 3563,65 3353,25 6097,5 2032,5

Verwendet man in Gl. 10 aus Kapitel 2.6 flr den Auftriebsbeiwert die tatsachli-
che Flache, so erhdhen sich, bei positiven Auftriebskraften, die Auftriebsbeiwer-
te geringfugig. Dies ist fur drei Serrations in Abbildung 82 dargestellt.
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Abbildung 82: Vergleich Auftriebsbeiwerte mit tatsachlicher Flache.

6.1.3 Vergleich numerisch und experimentell ermittelter
Auftriebsbeiwerte

Vergleicht man die numerisch ermittelten mit experimentellen Auftriebsbeiwer-
ten wie in Abbildung 83 und Abbildung 84 gezeigt, so fallt auf, dass sich im Pre-
Stall- Bereich die Werte nur geringfugig unterscheiden. In diesem Bereich zei-
gen die numerischen Ergebnisse eine annehmbare Ubereinstimmung gegen-
uber den experimentell ermittelten Auftriebsbeiwerten. Diese Unterschiede sind
vermutlich auf die unterschiedlichen Randbedingungen des jeweiligen Ver-
suchsaufbaus zurtckzufuhren. Im Experiment herrschte ein geringerer Turbu-
lenzgrad, was zu einem verzégerten Umschlag der Grenzschicht flhrt. Dartber
hinaus muss die Wirkung der Begrenzungswande des Windkanals beachtet
werden, wahrend dies bei den numerischen Simulationen nicht berlcksichtigt
wird. Auch die Oberflachengute des Tragfligelprofils kann eine Rolle spielen.

Im Post-Stall-Bereich sind deutliche Abweichungen zwischen numerischen und
experimentellen Auftriebsbeiwerten feststellbar. Jedoch zeigen die Ergebnisse
aus Abbildung 84, Variation der Wellenlange, dass die Auftriebswerte beim
A297\26 und A29A\45 eine gute Deckung im Post-Stall-Bereich aufweisen. Der
A291A7.5 hat die grofdten Abweichungen, dennoch ist die Form des Verlaufs na-
hezu ahnlichen. Warum aber der BSLN so eine grofle Abweichung im Post-Stall
aufweist ist schwierig zu benennen. Aber qualitativ kann auf jeden Fall vergli-
chen werden.
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Abbildung 83: Vergleich zwischen numerischen und experimentelle Auftriebs-
beiwerten, Variation der Amplitude.
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Abbildung 84: Vergleich zwischen numerischen und experimentelle Auftriebs-
beiwerten, Variation der Wellenlange.

6.1.4 Vergleich Auftriebsbeiwerte bei transienter Simulation

Fir den Vergleich von stationarer und transienter Simulation, wurden nur der
BSLN und der A29)\26 simuliert (Abbildung 85). Dabei wurden folgende Einstel-
lungen verwendet.
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Tabelle 15: Einstellungen im Pre- Processing flr transiente Simulation.

Allgemeine Einstellungen

Simulationstyp

Transient

Turbulenzmodell

SAS-SST

Schrittweite / Simulationszeit

0,001s / 0,4s (entspricht 400 Iterationsschritten)

Transitionsmodell

y- Re6 (Gamma Re-Theta Modell)

Diskretisierungsverfahren

High Resolution

Anzahl Schleifen pro Zeitschritt
Min. / Max.

10/15

In

et (Zustromrand)

kart. Geschw.-Komponenten

U= Stromungsgeschwindigkeit in X-Richtung
(Angaben in Expressions, siehe Kaptitel 5.5)

V= Stromungsgeschwindigkeit in Y-Richtung
(Angaben in Expressions, siehe Kaptitel 5.5)

W= 0, Stromungsgeschwindigkeit in Z-Richtung

Turbulenzgrad

Tu=6,5% | Ziel, Tu = 5% an Vorderkante bei

1,2m Abstand vom Inlet

Eddy Viscosity Ratio 1000
Temperatur 20°C
Opening (Abstromrand)
Temperatur 20°C
Interface (translatorischer periodischer Rand)
Interface Typ Fluid Fluid

Interface Models

Translational Periodicity

Wand (Tragflligelprofil)

Wandtyp

No Slip Wall

Wandrauigkeit

Smooth Wall

Mit Hilfe der transienten (instationaren) Simulation sollen die Auftriebsbeiwerte
gerade im Post-Stall, wo die Strdomung durch die groReren Wirbeln instationar
werden, genauer berechnet werden. Wahrend die Ergebnisse im Pre-Stall-
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Bereich sich nicht unterscheiden, andern sich die Auftriebsbeiwerte im Post-

Stall-Bereich nur geringfugig. Fir den BSLN hat dies kaum Auswirkungen. Bei

negativer Einstellung, bei etwa -16°, sind jedoch deutliche Unterschiede festzu-
stellen. Auch im transienten Fall sind die Abweichungen gegenuber dem expe-
rimentellen Fall sehr grof3 (Post-Stall).

Der A29A26 hingegen passt sich im Post-Stall etwas genauer an die experimen-

tellen Beiwerte bei positiver Anstellung des Winkels an. Flr aussagekraftigere

Ergebnisse sollten die Serrations zuklnftig instationar bei evtl. feinerer Schritt-

weite gerechnet werden, nur im Post-Stall, da die Ergebnisse der transienten
Simulation sich besser mit den der experimentellen decken als die stationaren.
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Abbildung 85: Vergleich von stationaren und transienten Simulationen mit expe-

rimentellen Auftriebsbeiwerten.
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6.2 Druckverteilung

Fir die Auswertung der Druckverteilung der Serrations Gber die dimensionslose
Sehnenlange x/c werden drei Bereiche am jeweiligen Profil betrachtet. Diese
sind die Spitze (engl. Peak), die mittlere Spitze (engl. Midpeak) und die Wurzel
(engl. Trough). Abbildung 86 veranschaulicht diese Einteilung. Abgebildet wer-
den die Druckverlaufe der Serrations bei @ = 0°,6° 12 und 20°. Zum Abgleich
ist der Druckverlauf der BSLN hinzugefugt.

Abbildung 86: Unterteilung der betrachtenden Bereiche Uber die Spannweite.

6.2.1 Spannweitenvergleich A12A26

Abbildung 87 zeigt den Druckverlauf des A12A\26 Uber die Spannweite bei ei-
nem Anstellwinkel von a = 0°. Bei dieser Anstellung ahnelt der Druckverlauf
dieser Serration der BSLN. Der Druck sinkt auf der Saugseite bis etwa x/c =
0,5. Hier erreicht er sein Druckminimum bevor der Druck wieder ansteigt. Erst
bei einer Erhdhung des Anstellwinkels zeigt die Serration des A12A26 einen
Einfluss auf den Druckverlauf. Hier steigt der maximale Unterdruck auf der
Saugseite stetig in Richtung der Wurzel. Der Druckverlauf bzw. Druckbeiwert
(Kapitel 2.7) ist ein Indikator fur lokale Auftriebsbeiwerte. So weist der Auf-
triebsbeiwert an der Wurzel den héchsten Auftrieb auf. Bei a = 12° ist der ma-
ximale Unterdruck erreicht. Obwohl die Verzahnung des A12A26 die Form der
Tragfligelvorderkante bis zu einem Sehnenmaximum x/c = 0,08 auftritt, zeigt
sie auf der Saugseite einen signifikanten Einfluss auf die Druckverteilung bis zu
einer Entfernungen von x/c = 0,4. Grolder a = 12° bleibt der Unterdruck beim
Peak und Midpeak auf einem konstanten Niveau. Hingegen fallt der Unterdruck
an der Wurzel ab und erreicht in etwa die Werte wie an den anderen beiden
Spannweitenpositionen (Abbildung 90).
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Abbildung 87: Druckverteilung am A12A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 0°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 88: Druckverteilung am A12A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 6°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 89: Druckverteilung am A12A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 12°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 90: Druckverteilung am A12A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

6.2.2 Spannweitenvergleich A29A\26

Mit Erhdhung der Amplitude bei konstanter Wellenlange ist der Einfluss der
Veranderung der Tragflugelvorderkante auch bei geringen Anstellwinkeln auf
die Druckverteilung erkennbar. Hier ist der Einfluss auf die Druckverteilung bis
etwa x/c = 0,5 bei einer Veranderung des Sehnenmaximums bis x/c = 0,19.
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Wie im vorherigen Kapitel erwahnt, steigt auch bei dieser Serration der maxima-
le Unterdruck auf der Saugseite bei Erhéhung des Anstellwinkel stetig in Rich-
tung der Wurzel. Ab etwa a = 12° ist der maximale Unterdruck erreicht und fallt
dann weiter mit Erhdhung des Anstellwinkels (Post-Stall). Bricht der Auftriebs-
beiwert, so bricht auch der Druckbeiwert ein.
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Abbildung 91: Druckverteilung am A29A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
o= 0°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 92: Druckverteilung am A29A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
o= 6°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 93: Druckverteilung am A29A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 12°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 94: Druckverteilung am A29A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

6.2.3 Spannweitenvergleich A45A\26

Bei einer noch groReren Veranderung der Amplitude an der Tragflugelvorder-
kante bis zu einem Sehnenmaximum x/c = 0,3, wird die Druckverteilung bis
etwa x/c = 0,6 beeinflusst. Der Unterdruck an der Wurzel ist grof3er als bei den
beiden Serrations zuvor. D.h., je groRer die Amplitude desto grol3er der maxi-
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male Unterdruck. Im Post-Stall hat die Amplitude einen geringfiigigen Einfluss
auf den Druckverlauf am Midpeak und Trough.
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Abbildung 95: Druckverteilung am A45A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 0°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 96: Druckverteilung am A45A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
o= 6°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 97: Druckverteilung am A45A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 12°, zusatzlich ist der abgebildet.
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Abbildung 98: Druckverteilung am A45A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,

a= 20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

6.2.4 Spannweitenvergleich A29A7.5

Auch beim Variieren der Wellenlange bei konstanter Amplitude steigt der maxi-
male Unterdruck. Je grof3er die Wellenlange desto grofier der maximale Unter-
druck an der Wurzel (siehe Abbildung 99 bis Abbildung 106). Nur steigt dieser
nicht so stark an wie bei den Serrations mit variierter Amplitude. Wie beim
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A29A26 ist der Einfluss der Druckverteilung bis etwa x/c = 0,5 bei einer Veran-
derung des Sehnenmaximums bis x/c = 0,19.
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Abbildung 99: Druckverteilung am A29A7.5 bei unterschiedlichen Spannweiten,
o= 0°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 100: Druckverteilung am A29A7.5 bei unterschiedlichen Spannwei-

ten, a= 6°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 101: Druckverteilung am A29A7.5 bei unterschiedlichen Spannwei-
ten, a= 12°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

-6
5 Stromungsabriss,

/ Druckbeiwert bricht ein
4 _)

e [-]

= BSLN

peak A29A7.5
= midpeak A29A7.5
trough A29A7.5

— Saugseite

=== Druckseite

a= 20°

—

0,8 1

Abbildung 102: Druckverteilung am A29A7.5 bei unterschiedlichen Spannwei-
ten, a= 20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

6.2.5 Spannweitenvergleich A29\45

Die A29AM45 Serration hat im Vergleich zu den anderen Serrations mit konstan-
ter Amplitude den grof3ten maximalen Unterdruck an der Wurzel bei a = 0°.
Auch hier ist der Einfluss der Druckverteilung bis etwa x/c = 0,5 bei einer Ver-
anderung des Sehnenmaximums bis x/c = 0,19. Mit Erhéhung des Anstellwin-
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kels des Profils steigt der Unterdruck am Trough verhaltnismafig starker als am
Peak und Midpeak an. Auch je naher man dem kritischen Anstellwinkel kommt,
desto schmalbandiger wird der Verlauf des Unterdrucks in Nahe der Vorderkan-
te am Trough (siehe Abbildung 105). Wird dieser Punkt Uberschritten ist ein
Stromungsabriss die Folge wobei der Druckbeiwert einbricht.
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Abbildung 103: Druckverteilung am A29A45 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 0°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 104: Druckverteilung am A29A45 bei unterschiedlichen Spannweiten,
o= 6°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

107



Ergebnisse

6 - ——BSLN
peak A29M45
-5 - . . ——— midpeak A29M5
wird schmalbandiger trough A29M5
4 | / — Saugseite
N === Druckseite
’ Y
-3 4 1 \
)
— \\I -~ — o
o 2 H o= 12
& |
1 9 !
]
]
] ]
0 ' 1' T T T J
\ 1 -
S [ L il ieba
1 \.4”—’—_ ‘1”
2 J
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

x/c[-]

Abbildung 105: Druckverteilung am A29\45 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 12°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Abbildung 106: Druckverteilung am A29\45 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= 20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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In Tabelle 16 sind die Sehnenmaxima der Serrations und die Druckbeeinflus-
sung zusammengefasst.

Tabelle 16: Sehnenmaximum Uber die Spanweite und Druckbeeinflussung der
Serrations.

Peak Midpeak Trough Druckbeeinflussung bis

x/c xlc x/c x/c
A12A26 - 0,040 0,08 0,4
A29A26 - 0,095 0,19 0,5
A45)\26 - 0,150 0,30 0,6
A29\45 - 0,095 0,19 0,5
A29A7.5 - 0,095 0,19 0,5

6.2.6 Druckverlauf Serrations, Peak

In den nachfolgenden Unterkapiteln werden die Druckverlaufe der Serrations
untereinander verglichen. Dies soll die Identifikation einer optimalen Serration-
Geometrie dienen, indem der Unterdruck an der Serration Wurzel maximal ist,
entlang des Spanns in Richtung der Serration Amplitude aber nicht stark ein-
bricht.

Insgesamt zeigt sich bei @ = 0° nur ein geringer Unterschied zum Druckverlauf
an der Baseline (zumindest was den Peak angeht). Hier ist ein direkter Ver-
gleich moglich, da die Sehnenlange identisch ist. Prinzipiell erhoht sich die
Steigung der Serrationflanke mit steigender Amplitude (bzw. der Gradient in y-
Richtung steigt an). Selbstverstandlich beeinflusst die Wellenlange ebenfalls die
Flankensteilheit, wo minimale Wellenlangen bei konstanten Amplituden zu ma-
ximalen Gradienten fuhren. Dies hat zur Folge, dass die Stromung mit steigen-
der Amplitude starker in y-Richtung abgedrangt wird und sich dreidimensionale
Stromungsphanomene folglich verstarken. Mit steigender Amplitude entfernt
sich der Druckverlauf zunehmend vom Referenzfall der Baseline. In Abbildung
107 steigt der Unterdruck beim A12A26 schneller an als bei den anderen Serra-
tions, gefolgt von den Serrations mit konstanter Amplitude (A29A45, A29\26
und A29A7.5) und zuletzt der A45A26. Dennoch weisen alle Serrations einen
ahnlichen maximalen Unterdruck bei @ = 0° auf. Ab etwa x/c > 0,5 ahnelt der
Druckverlauf auf der Saugseite dem der BSLN. Der Einfluss der Serrations auf
den Druckverlauf ist also auf die halbe Sehnenlange beschrankt.
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Abbildung 107: Druckverteilung der Serrations am Peak, a= 0°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.

Mit Erhéhung des Anstellwinkels steigt der Unterdruck bei allen Serrations im
Vergleich zu @ = 0° an, jedoch erreicht der A29A7.5 den gréReren maximalen
Unterdruck im Vergleich zu den anderen Serrations. Dieser wird bei etwa x/c =
0,26 erreicht. Die Serrations A29A\45 und A45A26 erreichen ihr maximalen Un-
terdruck bei etwa x/c = 0,34. Beide haben einen vergleichbar groRen maxima-
len Unterdruck. Wahrend der A12A26 seinen maximalen Unterdruck bei x/c =
0,2 erreicht, erlangt der A29A26 diesen bei x/c = 0,3. Auch diese beiden haben
einen vergleichbar groflen maximalen Unterdruck, der jedoch am niedrigsten
von allen Serrations ist (Abbildung 108). Ab etwa x/c > 0,5 ahnelt der Druckver-
lauf wieder dem der BSLN.
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Abbildung 108: Druckverteilung der Serrations am Peak, a= 6°, zusatzlich ist

der BSLN abgebildet.

Auch bei a = 12° hat der A29A7.5 den hochsten maximalen Unterdruck bei
x/c = 0,23. Ebenso sind die Unterdricke der anderen Serrations weiter gestie-
gen. Nur beim A29A\45 verbleibt der Unterdruck auf einem niedrigen Niveau.
Der A12A26 weist den zweithochsten maximalen Unterdruck bei x/c = 0,12 auf,
gefolgt vom A29A26 bei x/c = 0,29 und A45A26 bei x/c = 0,31.

-6

-5

e [-]

= BSLN
A12A26
— A29\26
= A45A26
— A29M5
(o 1 2° —— A29A7.5
— Saugseite

=== Druckseite

0,2 0,4 0,6 0,8 1
x/c[-]

Abbildung 109: Druckverteilung der Serrations am Peak, a= 12°, zusatzlich ist

der BSLN abgebildet.
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Abbildung 110 zeigt die Druckverteilung der Serrations bei ¢ = 20° und weist
einen qualitativ ahnlichen Verlauf wie bei @ = 12° auf. Der Unterdruck ist hier
jedoch etwas geringer als bei 12°, was auf den Stromungsabriss bei diesem
steilen Anstellwinkel (Post-Stall) zurickzufuhren ist.
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Abbildung 110: Druckverteilung der Serrations am Peak, a= 20°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.

Abbildung 111 zeigt den Druckverlauf der BSLN bei den Anstellwinkeln «a =
0°,6° 12 und 20°. Mit steigender Tragfligelanstellung wird der Unterdruck auf
der Saugseite erhoht. Bei etwa a = 12° ist der maximale Unterdruck erreicht.
Ein hoher Unterdruck ist ein Indikator fur hohe Auftriebskrafte. Dies fuhrt folglich
zu hoéheren Auftriebsbeiwerten. Bei a« = 20° (Post-Stall) ist der Unterdruck wie-
der abgefallen (Strdomungsabriss).

Betrachtet man die Druckverlaufe auf der Druckseite, so steigt der Uberdruck in
Nahe der Vorderkante mit Erhohung des Anstellwinkels und fallen bei etwa
x/c = 0,8 wieder auf ein ahnliches Niveau zusammen.
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Abbildung 111: Druckverteilung am BSLN bei unterschiedlichen Anstellwinkeln.

Exemplarisch zeigt Abbildung 112 den Druckverlauf der A45A26 Serration am
Peak bei den Anstellwinkeln @ = 0°,6° 12 und 20°. Mit vergroRern der Winkel-
anstellung des Profils wird der Unterdruck erhoht. Zusatzlich verschiebt sich der
Punkt des maximalen Unterducks etwas stromauf zur Vorderkante hin. Die

Druckverlaufe der anderen Serrations am Peak sind im Anhang B zu finden.
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Abbildung 112: Druckverteilung des A45A26 am Peak bei unterschiedlichen An-

stellwinkeln.
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6.2.7 Druckverlauf Serrations, Midpeak

Beim Midpeak, a = 0°, hat der A45A26 den hochsten maximalen Unterdruck
(x/c = 0,35) im Vergleich zu den anderen Serrations. Die Serrations mit kon-
stanter Amplitude erreichen ihr maximalen Unterdruck bei x/c = 0,33. Ab etwa
x/c > 0,5 ahnelt der Druckverlauf wieder dem BSLN. Wird der Anstellwinkel
erhoht, so erhoht sich der maximale Unterdruck bei allen Serrations. Beim
A29A7.5 und A45A26 starker als beim A29A26 und beim A29A45 am geringsten.
Dies ist auch bei 12° der Fall aul3er beim A29M\45. Ab a > 12° bis 20° sinkt der
Unterdruck wieder etwas. Im Anhang B sind die Abbildungen der Druckverlaufe
am Midpeak bei @ = 0°,6° 12° und 20° dargestellt.

6.2.8 Druckverlauf Serrations, Trough

Die zuvor besprochenen Druckverlaufe am Midpeak weisen ein Mittel aus der
Peak und der Trough Betrachtung der Druckverlaufe auf. Aus diesem Grund
liegt der Fokus der hier prasentierten Diskussion auf der Betrachtung der
Grenzfalle Peak und Trough. In der Serration Wurzel (Trough) zeigt der A45A26
den hdchsten maximalen Unterdruck (x/c = 0,35) im Vergleich zu den anderen
Serrations. Die Serrations mit konstanter Amplitude weisen einen ahnlichen
maximalen Unterdruck bei x/c = 0,3 auf. Mit Erhéhung des Anstellwinkels er-
hoéht sich auch der maximale Unterdruck. Nur bleiben die Dricke bei den Serra-
tions mit konstanter Amplitude auf einem ahnlichen Niveau. Abbildung 113 ver-
deutlicht recht anschaulich die Schwierigkeiten des Vergleiches von Serrations
mit unterschiedlichen Amplituden. Obwohl ein hoher Unterdruck ein Indikator fur
hohe zu erwartende Auftriebskrafte darstellt, weist die A45A26 Serration bei-
spielsweise geringere Werte als die A12A26 Serration auf, da die Auftriebskraft
nur auf einer reduzierten Flache wirken kann. Der Verlauf des Druckkoeffizien-
ten entlang der Tragflugel-Druckseite zeigt, unabhangig von der gewahlten Ser-
ration-Geometrie, einen der BSLN sehr &hnlichen Verlauf auf.
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Abbildung 113: Druckverteilung der Serrations am Trough, a= 0°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Abbildung 114: Druckverteilung der Serrations am Trough, a= 6°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Abbildung 115: Druckverteilung der Serrations am Trough, a= 12°, zusatzlich ist
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der BSLN abgebildet.
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Abbildung 116: Druckverteilung der Serrations am Trough, a= 20°, zusatzlich ist

der BSLN abgebildet.

116



Ergebnisse

-6 - = Odeg
6deg
-5 - — 12deg
e 20deg
-4 — Saugseite
=== Druckseite
-3
-
— )
S 2

Abbildung 117: Druckverteilung am BSLN bei unterschiedlichen Anstellwinkeln.

Abbildung 118 zeigt den Druckverlauf der A45A26 Serration am Trough bei den
Anstellwinkeln @ = 0°,6° 12 und 20°. Wie auch am Peak (Abbildung 112) steigt
der Unterdruck an. Auch hier verschiebt sich der Punkt des maximalen Unter-
drucks stromauf zur Vorderkante des Troughs hin (schmalbandiger). Im Anhang
B sind die Druckverlaufe der anderen Serrations am Trough abgebildet.

6 - = Odeg
6deg
-5 - — 12deg
wird schmalbandiger —— 20deg

-4 - — Saugseite

=== Druckseite

-]

Abbildung 118: Druckverteilung der A45A26 am Trough bei unterschiedlichen
Anstellwinkeln.
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6.3 Auftriebsbeiwerte bei verschiedenen Spannweiten

Die bisherige Methodik zur Ermittlung der Auftriebsbeiwerte basierte auf der
Bestimmung der gesamtresultierenden Oberflachenkrafte des Tragfligels in
Axial- und Tangentialrichtung und die daran anschlieRende Verrechnung nor-
mal zur Tragflugeloberflache wirkenden Auftriebskraft. Die Normalisierung mit
Wirkflacheninhalt, Anstrémgeschwindigkeit und Fluiddichte flhrt schlussendlich
zum Auftriebsbeiwert. Diese Vorgehensweise entspricht auch oftmals dem ex-
perimentellen Vorgehen, wo resultierende Auftriebs- und Widerstandskrafte mit
einer Mehrkomponentenwaage erfasst und weiter verrechnet werden. Die exak-
te Methode zur Bestimmung der wirkenden Auftriebskrafte ist jedoch die In-
tegration des an der Tragfligeloberflache wirkenden Druckfeldes entlang der
Tragfligelsehne. Bei dieser Analyse wurde die Druckverteilung an den entspre-
chenden Stellen der Spannweite (Peak, Midpeak, Trough) der jeweiligen Serra-
tions entnommen. Dies ist ein grof3er Vorteil gegenuber den experimentellen
Untersuchungen, bzw. der zuvor verwendeten numerischen Herangehenswei-
se, da im Fall der Druckfeldintegration lokale Auftriebsbeiwerte, an diskreten
Positionen entlang des Tragflugelspanns definiert werden kdnnen. Mit der For-
mel

1 x (56)
Ch = _.f (Cpoben - Cpunten)dz
0

konnen die Auftriebsbeiwerte an diesen Stellen ermittelt werden. Wobei ¢, fur
den Auftriebsbeiwert, c,,pn flr die Druckverteilung auf der Oberseite (Saugsei-

te), cpunten fur die Druckverteilung auf der Unterseite (Druckseite) und fﬁjr die

dimensionslose Sehnenlange steht. Dargestellt wird der Bereich bei positiver
Anstellung des Winkels a = 0°,6° 12° und 20°. Diese Winkel decken den Be-
reich des Pre- und Post-Stall ab. Im Kapitel 6.2 wurde erwahnt, dass am Peak
der geringste Unterdruck im Vergleich zum Midpeak und Trough herrscht. Am
Trough hingegen herrscht der maximale Unterdruck, woraus hoherer Auftriebs-
krafte resultieren. Die drei nachfolgenden Abbildungen weisen, im Falle des
Auftriebsbeiwerts, aber ein genau umgekehrtes Bild auf. Der Peak weist héhere
Beiwerte als der Midpeak und Trough auf. Dies liegt aber daran, dass bei der
Ermittlung der Auftriebsbeiwerte nach Gl. 10 aus Kapitel 2.6 in der Flache die
maximale Sehnenlange enthalten ist.
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Abbildung 119: Auftriebsbeiwerte der Serrations am Peak.
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Abbildung 120: Auftriebsbeiwerte der Serrations am Midpeak.
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Abbildung 121: Auftriebsbeiwerte der Serrations am Trough.

Mittelt man die Werte der drei diskreten Positionen entlang des Spanns aus den
obigen Abbildungen arithmetisch so ergeben sich mit guter Naherung die auf
Basis der Gesamtresultierenden Kraft definierten Auftriebsbeiwerte. Es kann
demnach von einer nahezu linearer Abhangigkeit ausgegangen werden, was
insofern nachvollziehbar erscheint, als dieser Zusammenhang zu einer Sage-
zahnform der Serrations aquivalent ware (Abbildung 122).

—Serration

—arithmetischer Mittelwert

Abbildung 122: Arithmetischer Mittelwert im Vergleich zur Serrationform.
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Der Vergleich der arithmetischen Mittelwerte zu den Serrationformen ist in Ab-
bildung 123 dargestellt. Abgesehen vom A29A\45 bei 12° ist eine gute Uberein-
stimmung bei allen Serrations feststellbar.
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1,0 -

- 08 — Mittelwert === ANSYS
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0,0 T T T T T T T T T 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
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Abbildung 123: Auftriebsbeiwerte, Vergleich arithmetisch gemittelte diskrete
Auftriebsbeiwerte sowie Vergleich zu Gesamt-Auftriebsbeiwerten der Tragfllgel
mit Serration.
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Des Weiteren sind die Ergebnisse aus den Abbildungen 119 bis 123 in Tabelle
17 zusammengefasst.

Tabelle 17: Ergebnisse der Auftriebsweiwerte am Peak, Midpeak und Trough.

AoA Peak Midpeak Trough Summe ANSYS
[°] (Mittelwert)

0 - - - 0,59 0,60
> 6 - - - 1,14 1,15
& 12 - - - 1,44 1,43
o 14 - - - 1,45 1,44
20 - - - 1,36 1,38
© 0 0,59 0,60 0,60 0,60 0,60
P 6 1,12 1,11 1,09 1,11 1,10
N 12 1,41 1,38 1,31 1,37 1,36
< 20 1,33 1,29 1,21 1,28 1,20
© 0 0,59 0,60 0,59 0,59 0,60
< 6 1,01 1,00 0,92 0,98 0,98
= 12 1,26 1,22 1,07 1,18 1,19
< 20 1,14 1,06 0,89 1,03 1,01
e 0 0,57 0,59 0,55 0,57 0,57
. 6 0,93 0,92 0,80 0,88 0,90
0 12 1,18 1,16 0,92 1,09 1,09
< 20 1,16 1,10 0,82 1,03 1,05
o 0 0,59 0,60 0,60 0,59 0,59
b 6 0,99 0,97 0,88 0,95 0,96
o 12 1,14 1,10 0,97 1,07 1,11
g 14 1,08 1,05 0,87 1,00 1,14
20 1,13 1,06 0,89 1,03 1,00
o 0 0,56 0,56 0,56 0,56 0,56
~ 6 1,02 1,01 0,91 0,98 0,99
; 12 1,20 1,15 1,00 1,12 1,13
g 14 1,21 1,16 0,98 1,12 1,13
20 1,22 1,10 0,91 1,07 1,07
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6.4 Ablosung

Die Ablosung der Stromung ist ein wichtiger Faktor bei der Bestimmung der
Auftriebsbeiwerte. Sie kann als Indikator dienen, um zu erklaren warum die
Beiwerte im Post-Stall Stall mit LE-Serrations, im Gegensatz zur Baseline rela-
tiv flach abfallen, was als Vorteil hinsichtlich der aerodynamischen Leistung er-
achtet wird (siehe Abbildung 75). Eine Moglichkeit bei der Bestimmung des Ab-
|I6sepunktes ist die Darstellung im ANSYS-Post mit Hilfe eines Vektorplots.
Nach Gl. 19 ist die Ablosungsstelle definiert als die Grenze zwischen Vor- und
Ruckstromung der wandnachsten Schicht bzw. als der Punkt an welchem zum
ersten Mal keine Anderung des Differentialquotienten der Geschwindigkeit auf-
tritt. In der nachfolgenden Abbildung 124 wird dies anschaulich dargestellt.

Velocity ?
Vector 2

. 39.87

- 29.90

~19.93

- 9.97

0.00 e ’ = e

[m s*-1]

7 ;
~ '
' S =
ke
0 0.001 0.002 (m)
I 420 0000

0.0005 0.0015

Abbildung 124: Ablésung mit Vektorplot in ANSYS.

Eine andere Mdglichkeit die Abldsung zu bestimmen basiert auf einer Auswer-
tung des Reibungsbeiwertes (Skin Friction Coefficient, Gl.16 aus Kapitel 3.3)
TW

1
2 PVS

CF:

Erreicht dieser den Wert 0, so I6st die Stromung von der Tragfligeloberflache
ab. Einen solchen Verlauf stellt die Abbildung 125 dar, hier fur den BSLN-Fall.
Mit zunehmendem Anstellwinkel des Profils wandert der Ablésepunkt strom-
aufwarts zur Vorderkante hin.
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Abbildung 125: Ablésung mit Skin Friction Coefficient (Reibungsbeiwert) Uber
der dimensionslosen Sehnenlange.

In Abbildung 126 ist der Skin Friction Coefficient Uber die Oberflache des
BSLN- Profils dargestellt. Hier erkennt man sehr deutlich den Ablésepunkt /-
bereich Uber die Spannweite. Zusatzlich sind bereits leichte Asymmetrien auf-
grund dreidimensionaler Stromungseffekte ersichtlich.
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Abbildung 126: Skin Friction Coefficient (Reibungsbeiwert) auf der Oberflache
der Saugseite am BSLN Profil.

Die Ergebnisse des Abldsepunktes verschiedener Serrations Uber den Anstell-
winkel bei verschiedenen Spannweiten (Peak, Midpeak, Trough) sind in den
nachfolgenden Abbildungen dargestellt. Abbildung 127 stellt die Ablésung am
Peak dar. Es fallt auf, dass die Stromung bei den Serrations A29A26, A29A45

125



Ergebnisse

und A45A26 auch mit steigender Anstellung noch an der Tragfligeloberflache
anliegt und erst in Nahe der Profilhinterkante abldst. Erst im Post-Stall wandern
die Ablésepunkte leicht stromauf zur Vorderkante hin. Die anderen Serrations
(A12A26 und A29A7.5) hingegen verhalten sich ahnlich wie der BSLN. Bis etwa
10° I6st die Stromung noch an der Hinterkante ab. Mit weiterer Erhdhung des
Winkels wandert die Abloésung stromaufwarts. Serrations mit hohen Amplituden
und ausreichend grofden Wellenlangen scheinen folglich hilfreich zur Unterdru-
ckung der Wanderung des Ablosepunktes unter Variation des Anstellwinkels.

1,2 4

=6=BSLN
A12A26
—A—=A29\26

x/c[-]

=>=A45\26
—=S-A29M\5
=¥=A29\7.5

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

al’]

Abbildung 127: Ablésung der Stromung an der dimensionslosen Sehnenlange
uber den Anstellwinkel am Peak.

Betrachtet man den Verlauf am Midpeak, so wandert die Ablésung bei allen
Serrations mit erhéhen des Anstellwinkels stromaufwarts zur Vorderkante hin
ohne das die Stromung bis zur Hinterkante anliegt (Abbildung 128). Das selbe
Verhalten findet sich auch am Trough wieder. Ab etwa a = 14°, der in etwa dem
Ubergangspunkt in den Post-Stall-Bereich entspricht, 16st die Strémung direkt
an der Vorderkante des Profils ab (gerade Linien in Abbildung 129).
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Abbildung 128: Ablésung der Stromung an der dimensionslosen Sehnenlange
Uber den Anstellwinkel am Midpeak.
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Abbildung 129: Ablésung der Stromung an der dimensionslosen Sehnenlange
uber den Anstellwinkel am Trough.

Zusammengefasst ergeben sich zwei Arten bei der Ablésung der Strémung an
den Serrations. Einerseits liegt die Stromung bei Erhdhung des Anstellwinkels
lange bis zur Hinterkante am Peak an (A29A26, A29A\45 und A45A26), wahrend
andererseits die Ablésung ab etwa 10° stattfindet und kontinuierlich zur Vorder-
kante hin wandert (A12A26 und A29A7.5). Betrachtet man bei diesen beiden
Fallen, wie Abbildung 126 zeigt, den Skin Friction Coefficient Uber die Oberfla-
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che, so ergeben sich zwei unterschiedliche Strukturen bzw. Abléseschemata.
Fir die Serrations A29A26, A29M\45 und A45A26 verlauft die Ablésung von der
Hinterkante von Peak zu Trough pfeilférmig in Richtung Vorderkante (Abbildung
130). Die zweite Struktur weist einen M-formigen Verlauf des Skin Friction Coef-
ficient Uber die Oberflache auf. Dies qilt fur den A12A45 und A29A7.5
(Abbildung 132 und Abbildung 134).

Die pfeilformige Struktur entwickelt sich wahrscheinlich ab einer Min-
destamplitude von A > 12mm und Mindestwellenlange von A > 7,5mm. Diese
Art des Verlaufes des Skin Friction Coefficient ist moglicherweise ein Grund fur
das nicht starke Einbrechen der Auftriebsbeiwerte im Post-Stall (vgl. Abbildung
75 und Abbildung 76). Es kommt also, im Gegensatz zum Ablésemuster der
Baseline, auch bei hohen Anstellwinkeln zu einer partiellen Abloésung der Stro-
mung, wo im Bereich der Peaks ein vollstandiger Stromungsabriss auch bei
hohen Anstellwinkeln unterdrickt werden kann. Dies kdnnte auf die durch die
LE-Serration generierten Wirbel zurtickgefuhrt werden, welche die Grenzschicht
im Bereich der Peaks zusatzlich energetisieren. Auf der Druckseite sind bei po-
sitiver Anstellung des Tragflugels keine Einflisse beobachtet worden.

Zusatzlich ist fur A29A26 und A12M\45, bei 20°, ein Geschwindigkeitsplot am
Peak, Midpeak und Trough dargestellt (Abbildung 131 und Abbildung 133). Hier
sieht man exemplarisch das Muster der Stromungsabldosung Uber der Tragflu-
gelsaugseite.
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Abbildung 130: Skin Friction Coefficient (Reibungsbeiwert) auf der Oberflache
der Saugseite am A29A26.
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Abbildung 131: Geschwindigkeitsplot A29A26 als Plane bei a= 20° und an Posi-
tion der Peak (oben), Midpeak (Mitte) und Trough (unten). Zusatzlich mit Skin
Friction Coefficient Uber Tragfligelsaugseite
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Abbildung 132: Skin Friction Coefficient (Reibungsbeiwert) auf der Oberflache
der Saugseite am A12A26.
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Abbildung 133: Geschwindigkeitsplot A12A26 als Plane bei a= 20° und an Posi-
tion der Peak (oben), Midpeak (Mitte) und Trough (unten). Zusatzlich mit Skin
Friction Coefficient Uber Tragfligelsaugseite.
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Abbildung 134: Skin Friction Coefficient (Reibungsbeiwert) auf der Oberflache
der Saugseite am A29A7.5.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

Im Rahmen der durchgefuhrten numerischen, stationaren Untersuchungen
wurde ein tiefergehendes physikalisches Verstandnis fur den Einfluss gezackter
bzw. gewellter Profil-Vorderkante (Leading-Edge Serrations) auf die Aerodyna-
mik geschaffen.

Das Tragflugelprofii NACA 65-(12)10 ohne (Baseline) und mit gewellten Vor-
derkanten (Serrations) wurde bei v = 15 m/s im Hinblick auf die Auftriebs- und
Widerstandsbeiwerte bei verschiedenen Anstellwinkeln untersucht. Die Serrati-
ons unterscheiden sich nur durch die Abmessungen der verformten Vorderkan-
te, ndmlich durch die Amplitude A und die Wellenlange A. Einerseits wird die
Wellenlange konstant gehalten und die Amplitude variiert (A12A26, A29A26 und
A45)26). Anderseits wird die Amplitude konstant gehalten und die Wellenlange
verandert (A29A7.5 A29A26 und A29M\45). Der A12A26 mit der kleinsten
Amplitude, weist im Pre-Stall, im Vergleich zu den anderen Serrations gleicher
Wellenlange, die groReren Auftriebsbeiwerte auf. Mit zunehmend groéRerer
Amplitude werden die Auftriebsbeiwerte kleiner. Wird hingegen die Wellenlange
bei konstanter Amplitude variiert, so zeigen die unterschiedlichen Wellenlangen
kaum einen Einfluss auf die Auftriebsbeiwerte. Bei einem Anstellwinkel von et-
wa 12° erreichen alle Serrations ihren maximalen Auftriebsbeiwert. Wahrend
die Auftriebsbeiwerte des A12A26 im Post-Stall stark absinken, fallen die Bei-
werte der anderen Serrations weniger stark ab. Sie bleiben auch bei noch star-
kerer Anstellung des Tragflugels auf einem ahnlichen, nahezu konstanten Ni-
veau. Somit wurden erhdhte Post-Stall Auftriebsbeiwerte erzielt, welche die ae-
rodynamische Leistung verbessern. Im Hinblick auf maximale Post-Stall Beiwer-
te erscheint der A45026 am effektivsten. Nachteilig ist jedoch die Reduktion der
Auftriebsbeiwerte im Pre-Stall Bereich, maligeblich als Folge der verminderten
Wirkflache.

Des Weiteren wurden die numerisch bestimmten Auftriebsbeiwerte mit experi-
mentell ermittelten Werten bei einem ahnlichen Test-Setup verglichen. Wah-
rend bei beiden Untersuchungen der Einfluss der Amplitude festzustellen ist
(groflere Amplitude flhrt zu geringere Auftriebsbeiwerte), zeigt der Einfluss der
Wellenléange bei der numerischen Ldsung keine signifikante Anderung. Jedoch
zeigt die experimentelle Messung einen Einfluss. Mit zunehmender Wellenlange
steigen die Auftriebsbeiwerte. Im Allgemeinem zeigt die numerische und die
experimentelle Studie eine angemessene Ubereinstimmung im Pre-Stall Be-
reich. Im Post-Stall Bereich sind die Abweichungen gréfer. Transiente Simula-
tionen sind notwendig um die erhaltenen Post-Stall Auftriebsbeiwerte zu besta-
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tigen, da die durchgeflihrten stationaren Simulationen eventuell nicht ausrei-
chen um die hier entstehenden grof3en abgeloste Wirbelstrukturen sowie deren
Einfluss auf die aerodynamische Performance entsprechend abbilden zu kon-
nen. Weitere Einflisse auf die Unterschiede im experimentellen/ numerischen
Vergleich sind die unterschiedlichen Randbedingungen der jeweiligen Ver-
suchsaufbauten. Im Experiment herrschte ein geringerer Turbulenzgrad, was zu
einem verzogerten Ubergang der Grenzschicht fiihrt. Dariiber hinaus wurde
zwar die Wirkung der Begrenzungswande des Windkanals durch Korrekturwer-
te korrigiert, jedoch fehlt die Korrektur der Flapping- Effekte der Tragfllgelprofile
bei hohen Anstellwinkeln. Auch die Oberflachengute des Tragflugelprofils kann
eine Rolle spielen.

Weiter wurde die Druckverteilung der Profile bei verschiedenen Spannweiten
(Spitze= Peak, Mitte= Midpeak, Wurzel= Trough) verglichen. Obwohl die Ver-
zahnungen die Form der Tragfligelvorderkante lediglich im Bereich der dimen-
sionslosen Sehnenlange von x/c = 0,08 bis x/c = 0,3 verandert, zeigt sich auf
der Saugseite ein signifikanter Einfluss der Serrations auf die Druckverteilung
hinzu deutlich hdheren Sehnenlangen (x/c = 0,5). Dabei steigt der maximale
Unterdruck stetig in Spannweitenrichtung von der Spitze zur Wurzel. Ein Vorteil
der numerischen Untersuchung gegenuber der experimentellen ist die Ermitt-
lung der Druckverteilung an jeder definierten spannweitigen Position am Trag-
flugelprofil. Dadurch kann flr jede dieser diskreten Positionen der Auftriebsbei-
wert ermittelt und analysiert werden, wahrend bei experimentellen Untersu-
chungen der Beiwert einen gesamtresultierenden Wert (Einzahlenwert, ermittelt
durch Mehrkomponentenwaage) darstellt.

Zuletzt wurde der Reibungsbeiwert (Skin Friction Coefficient) ermittelt. Mit die-
sem Beiwert kann die Abldsung der Stromung am Tragfligelprofil bei verschie-
denen Spannweiten (Peak, Midpeak, Trough) bestimmt werden. Wahrend am
Midpeak und Trough die Stromungsablésung wie erwartet mit zunehmendem
Anstellwinkel von der Hinterkante kontinuierlich stromaufwarts zur Vorderkante
wandert, I16ste die Strdomung am Peak an der Hinterkante ab etwa a = 10° ab,
bevor sie zur Vorderkante wandert. Bei drei der Serrations (A29A\26, A29\45
und A45)26) I6ste die Stromung erst ab etwa a = 16° und nahe der Hinterkante
ab. Diese Art der Ablosung entwickelt sich wahrscheinlich ab einer Min-
destamplitude von A > 12mm und Mindestwellenlange von A > 7,5mm. Dies
konnte mitunter einer der Grunde sein warum die Post-Stall Auftriebsbeiwerte
dieser Serrations nicht so stark einbrechen wie dies bei der BSLN oder Serrati-
ons mit kleinen Amplituden und Wellenldngen der Fall ist. Ubertragt man den
Reibungsbeiwert auf die Oberflache der Profile, kann man den Verlauf des Rei-
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bungsbeiwertes bei den unterschiedlichen Anstellwinkeln anschaulich darstel-
len.

Weiterfuhrende Arbeiten zu der Thematik Simulation von gewellten Vorderkan-
ten sollten sich vor allem mit transienten Simulationen befassen. Es ist empfeh-
lenswert transiente (instationare) Simulationen vor allem im Post-Stall durchzu-
fuhren, da in diesem Bereich die Stromung durch die gréReren Wirbel instatio-
nar wird. Daraus resultiert, dass vorher eine eventuelle Simulations- Schrittwei-
tenstudie durchgefihrt werden sollte, denn fir transiente Stromungslésungen
ist es eminent wichtig, eine geeignete ZeitschrittgroRe zu wahlen. Einerseits
fuhrt ein zu grof3er Zeitschritt zum Verlust von Details, weil die Zeitskala der
Stromung Uberschritten wird und feine Strukturen so nicht hinreichend genau
aufgeldst werden kdnnen, andererseits werden bei zu kleinen Zeitschritten zwar
die Details erfasst, doch das Verfahren ist nicht effizient, da mehr Zeitschritte
erfolgen als nétig und die Rechenzeit dadurch deutlich ansteigt.
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Anhang A - Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte

Simulationsergebnisse aus ANSYS zu Kapitel 6.1

Baseline A12A26
Nodes 3,58 Mio. Nodes 2,22 Mio.
Elements 3,48 Mio. Elements 2,13 Mio.
Flache 0,15*0,045= |6,75e-3[m?] ||Flache 0,15*%0,0263= |3,945e-3[m?]
Alpha Lift Drag Alpha Lift Drag
-20 -0,39594 0,2976 -20 -0,3950 0,2753
-18 -0,33769 0,25528 -18 -0,3015 0,2209
-16 -0,28034 0,217514 -16 -0,2539 0,1880
-14 -0,22494 0,181409 -14 -0,2274 0,1615
-12 -0,15473 0,145377 -12 -0,1972 0,1372
-10] -0,094112 0,116857 -10 -0,1571 0,1134
-8] -0,054195 0,094202 -8 -0,0855 0,0888
-6] -0,012872 0,073405 -6 0,0490 0,0632
-4 0,13112 0,047711 -4 0,2275 0,0425
-2 0,38376 0,028104 -2 0,4142 0,0311
0 0,597 0,026741 0 0,5952 0,0276
2 0,7928 0,03035 2 0,7778 0,0303
4 0,97282 0,037444 4 0,9471 0,0370
6 1,1415 0,045952 6 1,0964 0,0455
8 1,2886 0,056014 8 1,2256 0,0559
10 1,3862 0,068897 10 1,3226 0,0692
12 1,4325 0,08513 12 1,3644 0,0880
14 1,4434 0,10519 14 1,3074 0,1188
16 1,4261 0,13107 16 1,2053 0,1697
18 1,411717 0,167814 18 1,1037 0,2429
20 1,382074 0,238328 20 1,1993 0,3286

Anhang A- 1: Simulationsergebnisse der Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte
der Baseline und A12A26.
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A29M\45 A29A26
Nodes 3,52 Mio. Nodes 2,40 Mio.
Elements 3,42 Mio. Elements 2,25 Mio.
Flache 0,15*0,045= |6,75e-3[m?] Flache 0,15*0,0263= |3,945e-3[m?]
Alpha Lift Drag Alpha Lift Drag
-20 -0,4608 0,2596 -20 -0,3823 0,2263
-18 -0,4396 0,2309 -18 -0,3592 0,2018
-16 -0,4082 0,2010 -16 -0,3305 0,1761
-14 -0,3596 0,1695 -14 -0,2816 0,1485
-12 -0,2831 0,1366 -12 -0,2182 0,1221
-10 -0,1743 0,1048 -10 -0,1342 0,0968
-8 -0,0458 0,0767 -8 -0,0142 0,0722
-6 0,1067 0,0528 -6 0,1280 0,0520
-4 0,2714 0,0372 -4 0,2807 0,0376
-2 0,4353 0,0292 -2 0,4389 0,0299
0 0,5928 0,0272 0 0,5919 0,0280
2 0,7526 0,0303 2 0,7481 0,0314
4 0,8790 0,0378 4 0,8847 0,0387
6 0,9599 0,0517 6 0,9835 0,0509
8 1,0491 0,0688 8 1,0791 0,0670
10 1,1063 0,0907 10 1,1469 0,0920
12 1,1383 0,1335 12 1,1868 0,1219
14 1,1150 0,1825 14 1,0986 0,1690
16 1,0652 0,2222 16 1,0410 0,2103
18 0,9883 0,2831 18 1,0137 0,2476
20 0,9969 0,3199 20 1,0091 0,2837

Anhang A- 2: Simulationsergebnisse der Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte
des A29M\45 und A29A26.
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A45)26 A29A75 (2 Wellenlangen)
Nodes 2,40 Mio. Nodes 2,37 Mio.
Elements 2,25 Mio. Elements 2,1 Mio.
Fliche 0,15*0,0263= [3,945e-3[m?] Fliche 0,15*0,015= |2,25e-3[m?]
Alpha Lift Drag Alpha Lift Drag
-20 -0,4126 0,2167 -20 -0,2876 0,2129
-18 -0,3863 0,1905 -18 -0,2163 0,1734
-16 -0,3462 0,1635 -16 -0,1779 0,1488
-14 -0,2850 0,1336 -14 -0,1414 0,1273
-12 -0,2012 0,1086 -12 -0,1027 0,1076
-10 -0,0971 0,0837 -10 -0,0567 0,0894
-8 0,0254 0,0623 -8 0,0111 0,0718
-6 0,1562 0,0460 -6 0,1166 0,0553
-4 0,2976 0,0349 -4 0,2574 0,0423
-2 0,4412 0,0295 -2 0,4127 0,0346
0 0,5746 0,0290 0 0,5630 0,0323
2 0,7064 0,0343 2 0,7107 0,0363
4 0,8006 0,0443 4 0,8483 0,0458
6 0,8971 0,0593 6 0,9894 0,0590
8 1,0116 0,0763 8 1,1033 0,0765
10 1,0893 0,1009 10 1,1298 0,0957
12 1,0932 0,1416 12 1,1332 0,1188
14 1,0647 0,1840 14 1,0946 0,1459
16 1,0707 0,2159 16 1,0455 0,1779
18 1,0606 0,2471 18 1,0168 0,2225
20 1,0467 0,2775 20 1,0709 0,2987

Anhang A- 3: Simulationsergebnisse der Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte
des A45A26 und A45A7.5.
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Weitere Diagramme zu Kapitel 6.1

1,6
1,4
1,2
1,0
0,8 ;
=== Baseline
Z 0,6 === Baseline-Exp.
J 0,4 —o— A12A26
—=—A297\7.5
0,2 —>— A29\26
0[0 == A45)26
02 —rfe— A29N\45
0,4 =
-0,6
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

al’]

Anhang A- 4: Auftriebsbeiwerte aller Serrations, zusatzlich numerischer und
experimenteller Baseline.

=—=—1\-BSLN
=f= 2A-BSLN
1A-A12A26
2\-A12\26
—=H—=1A-A29\26
=©= 2\-A29\26
=1\ - A45)26
=©= 2\- Ad5A26
=1\ -A29M5
=A= 2\ -A29M5
—=—1A-A29)\7.5
=#A= 2\-A29\7.5

cal-]

20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20
al’]

Anhang A- 5: Auftriebsbeiwerte bei einer und zweifacher Wellenlange.
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=& Exp - BSLN
=f&= 2\-BSLN
Exp- A12\26
2\ -A12M26
== Exp - A29A26
=©= 2\-A29\26
= Exp- A45A26
=©= 2\- A45\26

cal-]

20 -15 -10 5 0 5 10 15 20
al’]

Anhang A- 6: Vergleich Auftriebsbeiwerte bei zweifacher Wellenlange mit expe-
rimentellen Messdaten bei variabler Amplitude und konstanter Wellenlange.

1,6
1,4
1,2
1,0
0,8 —&—Exp - BSLN
— 06 =& 2A-BSLN
— == Exp - A297\7.5
<
o 04 =A= 2\-A2917.5
0,2 == Exp - A29\26
== 2\-A29\26
0,0
== EXp - A29M\45
-0,2 = A= 2\ -A29M5
0,4 §
-0,6
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

al’]

Anhang A- 7: Vergleich Auftriebsbeiwerte bei zweifacher Wellenlange mit expe-
rimentellen Messdaten bei variabler Wellenlange und konstanter Amplitude.
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—6=—DBSLN
A12A26
A12A26 - tatsachliche

Flache
== A29\26

cal-]

=©= A29A26 - tatsachliche

Flache
—t+—A29)\45

=A= A29M\45 - tatsachliche
Flache

-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

al’]

Anhang A- 8: Vergleich Auftriebsbeiwerte mit maximaler und tatsachlicher Fla-
che bei variabler Amplitude und konstanter Wellenlange.

=—&—BSLN

—&=— A29\7.5

cal-]

=El= A29A7.5 - tatsdchliche
Flache
== A29\26

=©= A29A26 - tatsachliche
Flache
=== A45)\26

=== A45A26 - tatsachliche
Flache

Anhang A- 9: Vergleich Auftriebsbeiwerte mit maximaler und tatsachlicher Fla-
che bei variabler Wellenlange und konstanter Amplitude.
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1,6

1,4

1,2

1,0

0,8

0,6 6= BSLN
-t 0,4 A12A26
(&)

0,2 = ©= A29A26

— = A29M5
0,0 B ,' === A45\26
—B=25
-0,2 &=t =& =€ A29\7.5
0.4 g(’ _@:Fgaaﬂ
-t
0,6
-0,8
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

al’]

Anhang A- 10: Auftriebsbeiwerte bei tatsachlicher Flache aller Serrations.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2

Druckverlauf A12A26 am Peak und Trough

] ——0deg
5 | —6deg
—12deg
4 ——20deg
3 —Saugseite
) === Druckseite
‘3 2
_1 3
0 badadad e T Ty A T o2
e sssssssnaaaasssisse”

1 .
2 J

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

x/c[-]

Anhang B- 1: Druckverteilung des A12A26 am Peak bei unterschiedlichen An-
stellwinkeln.

61 —0deg
5 ——6deg
—12deg
-4 - ——20deg
3 —Saugseite
) -=-- Druckseite
e

r

S eoPHs
,
)\
’

-

[N o
1
™=

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
x/c[-]

Anhang B- 2: Druckverteilung des A12A26 am Trough bei unterschiedlichen
Anstellwinkeln.
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Spannweitenvergleich A12A26

-6 - e BSLN
peak A12A26
-5 - —— midpeak A12A26
trough A12A26
-4 - — Saugseite
=== Druckseite
-3 }
{]
— o
= _ 0o a= -8
'_ﬂ'_ 2 R
o \‘ 1\\:
Vs
-1
n
0
1
2 -
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

x/c[-]

Anhang B- 3: Druckverteilung am A12A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
= -8°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

6 - = BSLN
peak A12A26
-5 4 ——— midpeak A12A26
trough A12A26
-4 - — Saugseite
=== Druckseite
-3
i
- H — o
=2 4\ a=-14
o
o
-1
0
1
2 -
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

x/c[-]

Anhang B- 4: Druckverteilung am A12A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a=-14°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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-6 - e BSLN
peak A12A26
-5 4 — midpeak A12A26
trough A12A26
-4 - = Saugseite
=== Druckseite
-3 -
— o
—_ a= -20
el 2 .
o
o

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
x/c[-]

Anhang B- 5: Druckverteilung am A12A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
= -20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

Druckverlauf A29A26 am Peak und Trough

-6 -

—0deg
5 | ——6deg
—12deg
4 - ——20deg
—Saugseite
3 -
=== Druckseite
Cha
-1

x/c[-]

Anhang B- 6: Druckverteilung des A29A26 am Peak bei unterschiedlichen An-
stellwinkeln.
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—0deg

5 ——6deg
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3 —Saugseite

) === Druckseite

7

_1 -

0 \

1 -

2 J

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
x/c[-]

Anhang B- 7: Druckverteilung des A29A26 am Trough bei unterschiedlichen
Anstellwinkeln.

Spannweitenvergleich A29A26

6 - = BSLN
peak A29A26
-5 4 ——— midpeak A29A26
trough A29A26
-4 - — Saugseite
=== Druckseite
3 -
— — o
o 2 a_ -8
o
o
-1
m-\.-\._
0 : >
1
2 -
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

x/c[-]

Anhang B- 8: Druckverteilung am A29A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
= -8°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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-6 - e BSLN
peak A29A26
-5 4 — midpeak A29A26
trough A29A26
-4 - = Saugseite
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a ] e N
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: \-_5'7
2 J
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

x/c[-]

Anhang B- 9: Druckverteilung am A29A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a=-14°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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peak A29A26
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Anhang B- 10: Druckverteilung am A29A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
= -20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Druckverlauf A29A45 am Peak und Trough
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Anhang B- 11: Druckverteilung des A29A\45 am Peak bei unterschiedlichen An-

stellwinkeln.
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Anhang B- 12: Druckverteilung des A29A26 am Trough bei unterschiedlichen
Anstellwinkeln.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2

Spannweitenvergleich A29A45
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Anhang B- 13: Druckverteilung am A29A45 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= -8°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B- 14: Druckverteilung am A29A45 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a=-14°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 15: Druckverteilung am A29A\45 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a=-20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

Druckverlauf A29A7.5 am Peak und Trough
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Anhang B- 16: Druckverteilung des A29A7.5 am Peak bei unterschiedlichen An-

stellwinkeln.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 17: Druckverteilung des A29A7.5 am Trough bei unterschiedlichen
Anstellwinkeln.
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Anhang B- 18: Druckverteilung am A29A7.5 bei unterschiedlichen Spannweiten,
= -8°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 19: Druckverteilung am A29A7.5 bei unterschiedlichen Spannweiten,
= -14°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

6 - —BSIN
peak A29A7.5
-5 4 —— midpeak A29A7.5

trough A29A7.5
-4 - — Saugseite

=== Druckseite

a= -20°

¢ [-]

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
x/c[-]

Anhang B- 20: Druckverteilung am A29A7.5 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a=-20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2

Spannweitenvergleich A45A26
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Anhang B- 21: Druckverteilung am A45A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a= -8°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B- 22: Druckverteilung am A45A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a=-14°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 23: Druckverteilung am A45A26 bei unterschiedlichen Spannweiten,
a=-20°, zusatzlich ist der BSLN abgebildet.

Druckverlauf Serrations, Peak
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Anhang B- 24: Druckverteilung der Serrations am Peak, o= -8°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 25: Druckverteilung der Serrations am Peak, a= -14°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Anhang B- 26: Druckverteilung der Serrations am Peak, a= -20°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2

Druckverlauf Serrations, Midpeak
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Anhang B- 27: Druckverteilung der Serrations am Midpeak, a= 0°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Anhang B- 28: Druckverteilung der Serrations am Midpeak, a= 6°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.

XXXV



Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 29: Druckverteilung der Serrations am Midpeak, a= 12°, zusatzlich
ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B- 30: Druckverteilung der Serrations am Midpeak, a= 20°, zusatzlich
ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 31: Druckverteilung der Serrations am Midpeak, o= -8°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Anhang B- 32: Druckverteilung der Serrations am Midpeak, a= -14°, zusatzlich
ist der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 33: Druckverteilung der Serrations am Midpeak, a= -20°, zusatzlich
ist der BSLN abgebildet.

Druckverlauf Serrations, Trough
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Anhang B- 34: Druckverteilung der Serrations am Trough, a= -8°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Anhang B - Weitere Druckverlaufe zu Kapitel 6.2
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Anhang B- 35: Druckverteilung der Serrations am Trough, a= -14°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.

6 ——BSLN
A12N26
5 —— A29N26
—— A45)\26
— A29M5
4 a= -20° —— A29\75
= Saugseite
3 - H === Druckseite

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
x/c[-]

Anhang B- 36: Druckverteilung der Serrations am Trough, a=-20°, zusatzlich ist
der BSLN abgebildet.
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Anhang C - Skin Friction Coefficient zu Kapitel 6.4

Anhang C - Skin Friction Coefficient zu Kapitel 6.4
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Anhang C- 1: Skin Friction Coefficient (Reibungsbeiwert) auf der Oberflache der
Saugseite am A29A45.
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Anhang C - Skin Friction Coefficient zu Kapitel 6.4
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Anhang C- 2: Skin Friction Coefficient (Reibungsbeiwert) auf der Oberflache der
Saugseite am A45A26.
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Anhang D - Weitere Geschwindigkeitsplots

Anhang D - Weitere Geschwindigkeitsplots

Anhang D- 1: Geschwindigkeitsplot, A29A26 bei a= 10°, Peak (oben), Midpeak
(Mitte), Trough (unten).
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Anhang D - Weitere Geschwindigkeitsplots
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Anhang D- 2: Geschwindigkeitsplot, A29A26 bei a= 20°, Peak (oben), Midpeak
(Mitte), Trough (unten).
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Anhang D - Weitere Geschwindigkeitsplots

Anhang D- 3: Geschwindigkeitsplot, A29A7.5 bei a= 20°, Peak (oben), Midpeak
(Mitte), Trough (unten).
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