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Hinweis:

Achten Sie darauf, ob Sie alle Aufgaben erhalten haben.

Klausur Aerodynamik II

Fragenteil, Traglinientheorie, Uberschall und numerische Verfahren



Integrale und Additionstheoreme
Additionstheoreme
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1. Aufgabe: Fragenteil (13 Punkte)

1. (a) Erldutern Sie stichpunktartig den Begriff des induzierten Widerstandes im Rahmen der Prandtl-
schen Traglinientheorie und nennen Sie eine geometrische Mafiname, die zu seiner Reduktion
fithrt.

(b) Erlautern Sie stichpunktartig den Begriff des Wellenwiderstandes und nennen Sie eine geometri-
sche Mafiname, die zu seiner Reduktion fiihrt.

2. Transition:

(a) Erldutern Sie stichpunktartig den natiirlichen Transitionsvorgang in einer laminaren Grenzschicht
hin zu einer vollturbulenten Strémung.

(b) Skizzieren Sie den zu erwartenden Verlauf des Reibungsbeiwertes cf(Re,) entlang einer ebenen,
hydraulisch glatten Platte fiir 10> < Re, < 107. Die Anstromung erfolgt laminar und die Stro-
mung ist entlang der gesamten Platte anliegend.

3. Zur experimentellen Untersuchung eines gepfeilten Fliigels fiir eine Machzahl von Mas, = 0.8 wird
ein nach der Prandtl-Glauert Ahnlichkeitsregel skalierter Modellfliigel fiir den vorhandenen Wasser-
schleppkanal benétigt. Ubertragen Sie in Thre Aufgabenblitter die unten stehende Skizze und ergéinzen
Sie diese sorgféltig fiir das entsprechende Versuchsmodell (rechts). Achten Sie dabei auf die Relation
der geometrischen Abmafle zum originalen Fliigel (links) und geben Sie quantitative Angaben, welche
Groflen wie verdndert werden.

. aMa:OS 6M 0.8 z (IW-? 6W-?
= a=0. | .
T i Sektion -?
ol
Grundriss -?
U,
AR X

4. Ablosung:

(a) Geben Sie drei Abloseformen fiir eine inkompressible Profilumstrémung an.

(b) Skizzieren Sie den Verlauf dieser Abloseformen jeweils in einem ¢;-a-Diagramm.



2. Aufgabe: Skelett-Theorie / Traglinientheorie (19 Punkte)

Fiir den Bau einer Windkraftanlage soll eine geeignete Rotorgeometrie gefunden werden. Dazu werden an
verschiedenen Stellen entlang der Rotorachse Profilgeometrien gesucht, die zu dem gewiinschten Verlauf
des lokalen Auftriebsbeiwerts ¢;(r) fithren. Zwischen diesen ,Stiitzstellen werden die einzelnen Profile ei-
ner Profilfamilie ineinander iiberfithrt. Zusétzlich wird das Rotorprofil um dem Blattneigungswinkel J(r)
verwunden. Die Skelettline Z(®)(X) der zu verwendenden Profilfamilie ist durch folgende Funktion gegeben:

! uy(r)

Uw
ZE(X,r) = Cr)(X® - 2X? + X) i
(s)
x z
X="; 29 =
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1. Begriinden Sie warum fiir die Auswahl der Profilgeometrie die Skelett-Theorie gegeniiber der Tropfen-
theorie bevorzugt wird. Nennen Sie auflerdem die Gemeinsamkeiten und Unterschiede in den Voraus-
setzungen beider Theorien.

2. Zeigen Sie mithilfe der Skelett-Theorie, dass fiir den lokalen Auftriebsbeiwert ¢; = m(249 + A1) gilt.

3. Leiten Sie den Anstellwinkel a(r) unter Beriicksichtigung des Blattneigungswinkels ¢(r) als Funktion
des Radius her. Berechnen Sie anschlieffend mit der Skelett-Theorie den Koeffizienten C(r), sodass die
Auftriebsbeiwerts-Verteilung ¢;(r) erreicht wird.

Im Anschluss an die Vorauswahl der Rotorgeometrie sollen die Rotorblédtter mit der Traglinientheorie analy-
siert werden. Die Zirkulationsverteilung I'(r) (siehe Hinweise) entlang eines Rotorblattes ist aus experimen-
tellen Untersuchungen bekannt. Vereinfachend wird angenommen, dass die Windgeschwindigkeit gegeniiber
der Umfangsgeschwindigkeit entlang des gesamten Rotorblattes vernachldssigbar ist (A >> 1).

4. Berechnen Sie die Funktion des lokalen induzierten Anstellwinkels «;(¢). Verschieben Sie dafiir den

Koordinatenursprung von der Rotationsachse in den Mittelpunkt des Rotorblattes 7, = % und

benutzten Sie die Transformationsvorschrift » = —RETO cos(9).

Gegeben: Rotorradius R, innerer Rotorradius rg, Windgeschwindigkeit in der Rotorebene v,,,
Schnelllaufzahl A = 22 9(r), ¢;(r), To
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9 N
Hinweise: Skelett-Theorie: Acp = Ty (Ao tan(g) + Z A, sin(ngp))
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3. Aufgabe: Uberschall und numerische Verfahren (18 Punkte)

Die Umstrémung eines schlanken Keils mit einem Offnungswinkel von € = 10° wird bei einer Machzahl von
Mas = 1.5 durch die numerische Losung der Euler-Gleichungen approximiert. Optische Messungen haben
gezeigt, dass die Stromung an der Hinterkante symmetrisch mit einem Winkel von n = 10° ablést. Der
Anstellwinkel betrigt o = 0° und es wird von einer zweidimensionalen Stromung ausgegangen.

S
MaOO -

1. Ubertragen Sie die obige Skizze in Thre Aufgabenbliitter und skizzieren Sie sorgfiltig das zu erwartende
Stromungsfeld unter Beriicksichtigung aller kompressiblen Effekte. Vervollstandigen Sie weiterhin den
Verlauf der in der Skizze eingezeichneten Stromlinie S.

2. Ergénzen Sie Thre Skizze um ein sinnvolles lokal verfeinertes kartesisches Gitter, mit dem die zu er-
wartenden Uberschalleffekte erfasst werden koénnen.

3. Zeichnen Sie qualitativ die Zustandsédnderungen fiir die Stromung entlang der gesamten Stromlinie S
in der Hodographenebene.

4. Erldutern Sie mittels der Charakteristikentheorie die Wahl der Ein- und Austromrandbedingungen
und geben Sie explizit die geeigneten Randbedingungen fiir die primitiven Variablen bestehend aus
der Dichte p, den Geschwindigkeitskomponenten u,v und dem statischen Druck p am Eintrittsrand
und Austrittsrand Thres Rechengitters an. Geben sie zuséatzlich die Randbedingung auf der als adiabat
anzunehmenden Keiloberflache an. Setzen Sie alle hierfiir benttigten Grofien als bekannt voraus.

5. Beurteilen Sie die Féahigkeit des Verfahrens den Auftrieb bzw. den Widerstand bei verschiedenen An-
stellwinkeln zu berechnen. Geben Sie hierbei insbesondere an, ob alle Ihnen bekannten Widerstands-
anteile beriicksichtigt werden.

6. Die oben abgebildete Uberschallstromung kann durch die folgende partielle Differentialgleichung zwei-
ter Ordnung des Geschwindigkeitspotentials - einer Wellengleichung - beschrieben werden:

)

—p? =vVMa2 -1, Ma>1. 1
oz Tar =0 8 > =1, Ma> (1)

Diese soll durch ein numerisches Differenzenverfahren gelost werden. Entwickeln Sie aus der Taylorreihe

fay =3 L0y, (2)

Im  Ox™
m=0

eine zentrale Approximation fiir die zweite Ableitung einer Funktion ¢(z) auf einem #quidistanten
Gitter, die 2. Ordnung genau in z ist. Geben Sie den fithrenden Term des Abbruchfehlers an.

7. Die Anstrommachzahl wird auf May,, = 1.2 reduziert. Welche Konsequenzen hat dies fiir das zu
erwartende Stromungsfeld.

Gegeben: Ma,, n = 10°, ¢ = 10° und a = 0°.
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CHART 2.—Variation of shock-wave angle with flow-deflection angle for various upstream Mach numbers Perfect gas, y=7%.



Losung 1. Aufgabe: Fragenteil (13 Punkte)

1.

(a)

Induzierter Widerstand: Bei einem Fliigel endlicher Spannweite ist die Druckverteilung auf der
Ober- und Unterseite, d.h. die Auftriebsverteilung, entlang der Spannweite nicht konstant. Hinter
dem Fliigel bildet sich eine Wirbelfliche aus. Diese Wirbelfliche induziert am Fliigel eine nach
unten gerichtete Geschwindigkeit, die zur Reduktion des geometrischen Anstellwinkels um den in-
duzierten Anstellwinkel fiithrt. Die resultierende Luftkraft wird um den induzierten Anstellwinkel
geneigt und erhélt eine horizontale Komponente, die entgegen der Flugrichtung zeigt, also eine
Widerstandskraft.

Eine Erhohung der Spannweite reduziert den Anteil des induzierten Widerstandes.

Wellenwiderstand: Der Wellenwiderstand entsteht in einer supersonischen Strémung aufgrund von
Kompressions- und Expansionswellen, die sich nur stromab ausbreiten und in Summe eine finite
Kraft auf eine beliebig gekriimmte Oberfliche in Stromungsrichtung ergeben.

Eine Pfeilung des Tragfliigels reduziert den Wellenwiderstand.

2. Transitionsvorgang

(a)

(b)

Transitionsvorgang in einer Grenzschicht:

In einer anfangs laminaren Stromung existiert abhingig von dufleren Bedingungen (z.B. Turbu-
lenzgrad in der Anstromung, duleren Storungen oder der Oberflichenbeschaffenheit ) ein breites
Spektrum an instationdren und réumlichen Stérungen in v, . und p. Ein schmales Frequenz-
band, in welchem die relevanten Wellenzahlen und Wellenléngen u. a. von der Verdréangungsdicke
und der Reynoldszahl abhéngen, fiihrt zu einer Anfachung der zwei-dimensionalen Instabilitdt der
Stromung, den sog. Tollmien-Schlichting-Wellen. Stromab davon werden sog. A-Strukturen bzw.
deren Untergattungen beobachtet, die im weiteren Verlauf auseinanderbrechen und Strukturen
wie Haarnadelwirbel treten aus. Es bilden sich darauf turbulente Flecken, die weiter stromab eine
voll ausgebildete turbulente Stromung ergeben. Der Umschlag ist bei einer Reynoldszahl bezogen
auf die Lauflinge von Re, = 3-10° —5-10° zu erwarten. Der genaue Wert hiéingt mafigeblich von
den initialen Stérungen in der Grenzschicht ab.

ct(Rey):

|

~5.|105 RCX

3. Ein Wasserschleppversuch stellt eine inkompressible Stromung dar, somit muss eine Kompressibili-

tatskorrektur beim Modellbau beriicksichtigt werden. Die Anwendung einer Kompressibilitidtskorrek-
tur (z.B. der Prandtl-Glauert-Regel) auf den gepfeilten Fliigel ergibt den rechts dargestellten Mo-
dellfliigel fiir den Wasserschleppversuch. Die x und z Richtungen bleiben unverdndert: apq—0¢ =
AWassers 0(X ) Ma=0.6 = 0(X)Wasser- Die y-Richtung wird mit /1 — Ma2, = v/1 —0.82 = 0.6 skaliert
(Spannweite sowie Vorder- und Hinterkantenpfeilungswinkel).




U Ma=0.8
—

4. Abloseformen:

(a) i. thin-airfoil stall (1)
ii. leading-edge stall (2)
iii. combined leading- and trailing-edge stall(3)
iv. trailing-edge stall (4)

(b) cie)




Losung 2. Aufgabe: Traglinientheorie (19 Punkte)(LOSUNG)

1. (3 Punkte)
Die Tropfentheorie eignet sich fiir Verdrangungsprobleme von nicht angestellten Profilen endlicher Di-
cke. In diesem Fall handelt es sich jedoch um ein Auftriebsproblem, das mit der Skelett-Theorie gelost
werden kann.

Gemeinsame Voraussetzungen: reibungsfreie, inkompressible, rotationsfreie, stationdre Stromung

Unterschiedliche Voraussetzungen:
Tropfentheorie: symmetrische Profile, nicht angestellte Profile endlicher Dicke
Skelett-Theorie: kleine Anstellwinkel, kleine Wolbung, sehr diinne Profile

2. (3 Punkte)
Der Auftriebsbeiwert ist definiert als das Integral des Druckbeiwerts {iber die gesamte Sehnenlinge.
Unter Verwendung der Transformation dX = —% sin(p)dy und den daraus resultierenden neuen In-
tervalgrenzen fiir die Vorderkante X =0 = ¢ = 7 und die Hinterkante X =1 = ¢ = 0 ergibt sich
die Formulierung fiir den Auftriebsbeiwert ¢;

™

_ [ _ Ly . _ (M)
cl—/o Acp(X)dX—2/0 Acp(go)sm((p)d(p—/o Tsm(gp)dgp

(o.9]
Durch Einsetzen der Zirkulationsverteilung nach dem Reihenansatz von Birnbaum-Ackermann erhélt
man

i d
= sin(p)dy

7 2Uso (Ao tan(%) + 27]:[:1 Ay, sin(ngp))
C] —/
0

™ ™ N
S = 2/ Ap (1 —cos(p))dp + 2/ Z Ay, sin(ng) sin(p)dye
0 0

n=1

Mithilfe der Formelsammlung kénnen die Integrale wie folgt bestimmt werden:

/0 " 4o (1 - cos(p)) dip = Agr

T 1
/ Aq sin(yp) sin(p)dy = §A17T
0

r N
/0 Z Ay, sin(ny) sin(p)dy =0

n=2

Dadurch ergibt sich fiir den Auftriebsbeiwert
o = m(240 + A1)

3. (7 Punkte)




Das Profil ist um den Winkel ¥(r) aus der Rotorebene in den Wind gedreht. Dadurch ergibt sich fiir
den Anstellwinkel

a(r) = arctan ( Y ) —9(r)

ur(r)
Zusammen mit der Umfangsgeschwindigkeit

3 r
up(r) =wr = )\ivwﬁ
ist der Anstellwinkel

a(r) = arctan <§ ﬁ) o)

Die Ableitung der Funktion der Skelettlinie ist

dz(s)
Vi C(r)(3X% —4X +1)
Mit der Transformation X = H%S(‘P) ergibt sich

dj;;) (¢) = 3C(r) (1 ha CQOS(SO))2 —4C(r) (1 i C;S((p)> +C(r)

Durch Einsetzen der transformierten Ableitung in die kinematische Randbedingung

dZ ) X
ZA cos(ny)

ergibt sich

o — 30(r) <1+02°S(“’)>2 +40(r) <1+02°S(90)> _C(r) = ;V:()An cos(ne)

Mithilfe der Formelsammlung kann diese Beziehung zu

;V:OAH cos(ng) = a — 3C(r) <1 +2cos(e) + COSQ(@) +4C() (1“05(‘”) o)

4

n=0 4

N
@ZAncos(ngo) — - 30() <1+2005(g0)—|—§+%cos(2<p)> 400 (1—|—cos(go)> — o

Cr) , Cl) C(r)

N
& ZA” cos(ny) = a — 3 5 cos(p) — 5 3
n=0

cos(2¢p)

umgeformt werden. Mit einem Koeffizientenvergleich kénnen anschlieSend Ag und A

Cr)

A():a—77 A1: 2

bestimmt werden. Mit a/(r) = arctan(ZE) — 9(r) ist

a(r) = w(24 + Ay) = 27 <arctan (;ﬁ) _ 19(r)> + 20w

O(r) = 4637(7“) -8 (arctan <§§) - 19(7"))

10

und damit




4. (6 Punkte)
Durch die Transformationsvorschrift r = —@ cos(¢) ldsst sich die Zirkulation in Abhéngigkeit von
¢ formulieren.

P(¢) = Lo | (1 = cos(6)>)"” (1 = cos(@))|

Unter Verwendung der Formelsammlung kann die Gleichung zu

I'(¢) =T [sin(¢) (1 — cos(¢))] =To [sin(¢) — ;sin(2¢)]

umgeformt werden. Die Ableitung der Zirkulation ergibt anschliefend

dl'(¢)
d¢
Die induzierte Abwartsgeschwindigkeit errechnet sich aus dem Biot-Savart’schen Gesetz fiir den halb-
unendlichen Wirbel.

= T [cos(¢) — cos(26)]

R—7g T
1 2 %dr’

47 ,R;ro r—r!

wi(r) =

Mit der Koordinatentransformation lédsst sich die induzierte Geschwindigkeit als Funktion von ¢ an-
geben:

wil6) = g [ ikl
S 2m(R —1g) Jy cos(¢) — cos(¢)
Durch Losen des Glauert-Integrals resultiert daraus die induzierte Abwértsgeschwindigkeit
—To sin(2¢)
i(@) = 1—-—
v = gy (1 S

in Abhéngigkeit von ¢. Der induzierte Anstellwinkel «;(¢) ist das Verhiltnis von induzierter Ab-
wirtsgeschwindigkeit und der lokalen Anstromgeschwindigkeit u(¢). Fiir das in den Mittelpunkt des
Rotorblattes verschobene Koordinatensystem ist die Anstromgeschwindigkeit mit

u(r) = [v2 + up(r)?])

gegeben. Mit der Vereinfachung aus der Aufgabenstellen reduziert sich die Gleichung zu

. . %Uﬁ R+nrg
u(r)—ur(r)—)\QR( 5 —i—r)

Mit der Koordinatentransformation liasst sich die Anstromgeschwindigkeit ebenfalls als Funktion von
¢ angeben:

u(¢):A§v—w (R—;To —R;rocos(gb))

2R
Dadurch ergibt sich der induzierte Anstellwinkel zu

_wi(@) ToR B sin(2¢)>

a;(¢) = u(®) - 3(R — r0) M (R;ro _ R;To cos(¢)) <1 sin(¢)
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Losung 3. Aufgabe: Uberschall und numerische Verfahren (18 Punkte)
1. Stofsystem:

schrager 2
Stof3 Expansion
% |
1 v \C schrager
AWREE), e e (O >tof
Mam > >|- > -1 % I AH L L1 [
fK 3
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H <+ n
A schrager
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schrager 4 Expansion
StoB

Abbildung 3.1: Stoflsystem und Gitter

2. Siehe Skizze 3.1

3. Hodograph entlang der Stromlinie:
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4. Bestimmung der Randbedingungen iiber die charakteristischen Ausbreitungsgeschwindigkeiten (u —
Cyu, U, u ).

Eintritt Austritt

Xn 1 Xn

Integrations- \

tot+At vebiet tn+At |
0 v (u-c)At uAt (u+c)At = 0 (Lr—c)AluAt(u+c)At
t t

|

|
| |
| {
|

Abbildung 3.2: Charakteristische Ausbreitungsgeschwindigkeiten.

1: Einstromrand: Alle Charakteristiken laufen in das Rechengebiert herein. Alle primitiven Variablen
werden vorgegeben: u = U, Vv =0, D = Poo, P = Poo

2: Ausstromrand: Alle Charakteristiken laufen aus dem Rechengebiert heraus. Alle Variablen kénnen
aus dem Rechengebiet extrapoliert werden g“ =0, =0 %2 =0, 2=

P 5 Y 9xr ) Ox — ) Ox
5: Korperoberfliche; -7 =0, g2 =0, 52 =0

5. Berechnung von Auftrieb und Widerstand:
- Auftrieb: kann aus dem Druckverlauf am Koérperrand niherungsweise berechnet werden.
- Wellenwiderstand: kann berechnet werden, da nur die Druckverteilung benétigt wird.
- induzierter Wiederstand: nicht vorhanden, da ein zweidimensionales Problem betrachtet wird.
- Reibungswiderstand: kann nicht berechnet werden, da viskose Effekte in den Euler-Gleichungen ver-
nachléssigt werden.

6. Taylorreihenapproximation fiir die zweite Ableitung:

_ 3¢Z 1 0%¢; 10%¢; 1 0% 4 5
I i =it g Art oo g e 4 oo g Aad 4 oo Hi At 4 O(Ax?) (3)
. a¢z 1 62@ 2 1 83¢i 3 ¢z
Addition von I und I1 ergibt:
| L P 1 9%e;
¢1+1 + @Z)zfl - 2¢2 a A + — 12 8304 A$ (5)

Damit ergibt sich fiir die zweite Ableitung;:

i dip1 — 20 + i1 ( 1 34¢1'A 2>
= — | —= 1 T
12 0z Abbruch fehler

Ox? Az? (6)

7. Durch die Reduktion der Anstrommachzahl auf Mas, = 1.2 wird der maximale Umlenkwinkel iiber-
schritten, was zu einer Ablosung des Stofles und der Ausbildung eines gekriimmten Bugstofles fiihrt.
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