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Hinweis:

Achten Sie darauf, ob Sie alle Aufgaben erhalten haben.

Klausur Aerodynamik II

Fragenteil, Traglinien-Theorie, Skelett-Theorie und linearisierte Potentialtheorie



Integrale und Additionstheoreme
Additionstheoreme

o sin(z + y) = sin(z) - cos(y) £ sin(y) - cos(z)
o cos(z £ y) = cos(z) - cos(y) F sin(z) - sin(y)
e sin’(z) + cos?(z) = 1

o sin(2z) = 2 - sin(z) - cos(x)

e sin(z) = 2-sin(z/2) - cos(x/2)

o sin(z) = %(1 — cos(22))

o cos?(z) = %(1 + cos(22))
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1. Aufgabe: Fragenteil (15 Punkte)

1. Erkliren Sie den Begriff des kritischen Druckbeiwertes cj, und der kritischen Machzahl M a.;;. Erkldren
Sie anhand einer Skizze, wie genau sich diese Gréflen bei einem Fliigel mit dem Pfeilwinkel ¢ = 45°
effektiv im Vergleich zu einem ungepfeilten Fliigel verdndern, gehen Sie dabei explizit auf die drei
Hauptauswirkungen der Pfeilung ein.

2. Sie haben mittels einer numerischen Simulation das unten dargestellte Ergebnis zur Umstréomung eines
Profils bei o = 3°, Mas = 0.7 und Rey, = 3 - 107 erhalten:

Abbildung 1.1: Verteilung der Machzahl um das untersuchte Profil

(a) Erldutern Sie die Ausbreitung der Charakteristiken am Ein- und Austritt eines numerischen
Rechengebietes anhand einer Skizze und gehen Sie genauer auf die Unterschiede zwischen Uber-
und Unterschallstromung am Ein- und Austritt ein. Geben Sie fiir das vorliegende Problem die
Randbedingungen fiir den Ausstrémrand des Integrationsgebietes an.

(b) Skizzieren Sie sorgfiltig auf Threm Losungsblatt die zum dargestellten Stromungszustand zu er-
wartende Druckbeiwertverteilung ¢,(X). Markieren Sie im Diagramm auch das Niveau des kriti-

schen Druckbeiwertes c;.

(c) Skizzieren Sie das fiir eine zweidimensionale numerische Simulation erforderliche strukturierte
korperangepasste Gitter um das Profil und markieren Sie Gebiete mit markanten Stromungsphé-
nomenen.

Hinweis:
Falls notig, ibertragen Sie die Skizzen in Ihre Losungsbldtter und zeichnen Sie die Lésung dort ein!



2. Aufgabe: Traglinientheorie (19 Punkte)

1. Skizzieren Sie allgemein die Anstromungsverhéltnisse fiir den Profilschnitt eines Tragfliigels endlicher
Spannweite und tragen Sie alle Winkel, Krifte und Geschwindigkeiten ein.

2. Leiten Sie die Fundamentalgleichung der Traglinientheorie bzw. die Prandtlsche Integralbeziehung her.
3. Zeigen Sie, dass fiir die allgemeine I'-Verteilung
N
['(p) =2bVy Z A,, - sin (np)
n=1

die Fundamentalgleichung der Traglinientheorie folgende Form annimmt:

0 (9) = 22 5™ A () + @ () + 3, S09)
P me(p) T T sin(p)

Im Folgenden soll ein Nurfliigler mit symmetrischen Querschnittsprofilen betrachtet werden. Der Fliigel
besitzt einen rechteckigen Grundriss mit der Spannweite b und der Fliigeltiefe . Mit Hilfe von Morphing
Wings soll zum Manovrieren folgende Zirkulationsverteilung erzielt werden:

I () = 2bVio (sin () 4 0.5 sin (2¢) + 0.2sin (3¢p) ).

4. Bestimmen Sie den geometrischen Anstellwinkel a4(p), der bendtigt wird, um die gewiinschte Zirku-
lationsverteilung zu erzielen.
5. Berechnen Sie das auftretende Giermoment, welches sich fiir die gegebene Zirkulationsverteilung um

die Hochachse des Nurfliiglers ergibt.

Gegeben: Fliigeltiefe [, Spannweite b, Vi, poo-

Hinweis:
. Ir . .
sin(mep) cos(p) = B {sm( (m—1)¢p) +sin ((m+1) ga)]

1 [3d0 dy
dm J_v dy'y =y

induzierte Abwiirtsgeschwindigkeit: wi(p) =

Koordinatentransformation: y=—gcos (p)



3. Aufgabe: Skelett-Theorie und linearisierte Potentialtheorie
(16 Punkte)

Ein Rotorblatt eines Hubschraubers soll mit Hilfe der Skelettheorie und der linearisierten Potentialtheorie
ausgelegt werden. Das Rotorblatt hat einen Radius von R = 15 m und wird mit einer Winkelgeschwindigkeit
w =30 % bewegt. Das Profil des Rotorblattes ist das in der Abbildung dargestellte, angestellte Parabelskelett
mit geringem Anstellwinkel o und kleiner relativer Wélbung f. Die Schallgeschwindigkeit a betrigt 300 7.
Vernachlassigen Sie die Dreidimensionalitéit des Stromungsfeldes und gehen Sie von einer stationidren An-
stromung des Rotorblattes aus.

u ¥ — > X=Xl
aV 05 1.0

Abbildung 3.1: Parabelskelett Abbildung 3.2: Hubschrauber

1. Fiir den inkompressiblen Fall bei r = rg = 1m:

(a) Bestimmen Sie die vertikale dimensionslose Stérgeschwindigkeit w,(X).
Hinweis: Bestimmen Sie zuniichst die Funktion der Skelettlinie Z(*)(X)

(b) Leiten Sie die Formel fiir den Druckbeiwert ¢,(X) = $% her und bestimmen Sie diesen.
(¢) Der Auftriebsbeiwert und der Momentenbeiwert um die Profilnase sind durch die Formeln
¢ = m(2A0 + Ay) und ¢, = —5 (240 + 241 — A3) gegeben. Bestimmen Sie die Lage des Druck-

punktes in Abhéngigkeit von der relativen Profilwélbung und des Anstellwinkels.
2. Im kompressiblen Fall unter Verwendung der linearisierten Potentialtheorie:

(a) Skizzieren Sie den Machzahlverlauf iiber den Radius r des Rotorblattes und teilen Sie den Verlauf
in Bereiche in denen Sie Kompressibilitdtskorrekturen anwenden kénnen. Benennen Sie diese und
geben Sie die jeweilige Referenzmachzahl an.

(b) Bestimmen Sie den Auftriebsbeiwert ¢; fiir das Profil bei 7 = 6 m und r = 14m. Benutzen Sie
wenn moglich die linearisierte Potentialtheorie.

Gegeben: Rotorradius R = 15m, 1o , relative Wolbung f, Anstellwinkel a, Schallgeschwindigkeit a = 300 =,
Winkelgeschwindigkeit w = 30 %

Hinweise:

N
Y(p) =2V - (Ao -tan (%) + ZA” . sin(nw))
n=1

N
w
—wq(p) = A Ao+ ZA" - cos(ney)
o0 n=1
w dz u ~v(X)
s, 4
Voo O dX 7 Ve 2V
2
Cp|Maoo>l.2 == Malf —1



Losung 1. Aufgabe: Fragenteil (15 Punkte)(LOSUNG)

1. Der kritische Druckbeiwert ¢, ist als dimensionsloser Druckbeiwert definiert, der erreicht wird, wenn
die Stromung isentrop Ma = 1 erreicht.
Die kritische Machzahl ist die Machzahl der freien Anstromung, bei der auf dem Profil lokal zum ersten

2.

Mal die Schallgeschwindigkeit erreicht wird.

Bei einem gepfeilten Fliigel wird der kritische Druckbeiwert fiir eine konstante Machzahl der An-
stromung reduziert, da die mafligebende Normalkomponente der Machzahl um den Faktor cos¢ =

cos45° =1/ V2 verringert wird.

Die kritische Machzahl, die sich als Schnittpunkt des Verlaufs des lokalen Druckminimums am Profil mit
dem Verlauf des kritischen Druckbeiwerts als Funktion der Machzahl ergibt, wird bei einem gepfeilten

Fliigel ebenfalls aufgrund vom oben genannten sowie zwei weiteren Effekten erhoht:

-Verminderung des inkompressiblen Auftriebsbeiwertes um cos p = cos45° = 1/+/2.

-Schwicheres Kompressibilitdtsgesetz durch die Asymptotenverschiebung zu Mas, =

1

cos ¢
Effekt 1:  1/cos(op)
S :
i ' (p=45
“Crix
-CP(p,ik : :
: N \,
- N L \
0 Mkrity \ V- \ M
0 Mkrit,w1 V2 N
Effekt 3:  1/cos(o)
(a) Die Betrachtung der Charakteristiken an Ein- und Ausstromrindern zeigt:
Eintritt Austritt
Xn *n
to > L)) >
Integrations— B
th+AL L& gebiet to+At L&
0 Y (u—c At | uAt (ut+c) At 0 y (U—cAt | uAt (ut+c)At
t

3 Grossen vorgeben
1 Grosse aus Gebiet

3 Grossen aus Gebiet
1 Grosse vorgeben

Mogliche Randbedingungen an Ein- und Austritt bei Unterschall:

Eintritt: p = poo, U = o, v = Voo vorgeben; 5=

op

= 0 aus dem Feld extrapoliert.




Austritt: p = py, vorgeben; % =0, % =0, % = 0 aus dem Feld extrapolieren.
Mogliche Randbedingungen an Ein- und Austritt bei Uberschall:

Eintritt: p = poo, U = Uso, U = Voo Und p = pso vorgeben;

Austritt: % =0, % =0, g—g =0, % = 0 aus dem Feld extrapolieren.

Der Ausstromrand des vorliegenden Problems ist subsonisch. Somit weisen alle bis auf eine
Charakteristik aus dem Integrationsgebiet. Deswegen muss eine Grofle an der Randbedingung
vorgegeben werden und alle anderen werden aus dem Feld extrapoliert, z.B:

L 0 _ou_dw
PRand = Poos or - O - O -

(b) Die zu erwartende Druckbeiwertverteilung:

0.0 X=x/|

1.0
Abbildung 1.1: Zu erwartende Druckbeiwertverteilung am untersuchten Profil

(c¢) Das fiir die numerische Simulation erforderliche strukturierte, kdrperangepasste Gitter:

Stol}

Profilnase Grenzschicht

Nachlauf



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

1. Skizze:

2. Der lokale geometrische Anstellwinkel (fundamentale Gleichung der Prandtlschen Traglinientheorie)
fiir einen Tragfliigel setzt sich wie folgt zusammen

Oég(yo) = Oéeff(yo) + @i (yo)-

Aus der Beziehung ¢;(yo) = 27 (aefs(y0) — ar—0(y0)) und dem Kutta-Zhukhovski Theorem fiir den
lokalen Auftrieb

1
L(yo) = 5 pocVase (o) 1 (0) = pocVaol (30)
bzw. 2T (40)
Yo
a (yo) = m
folgt fiir den effektiven Anstellwinkel
I (yo
erf(yo) = 7rVoo(C(>yo) + ar=0(Y0)-
Fiir den induzierten Anstellwinkel gilt fir kleine Winkel a; = —w;(y)/Vs und mit dem Hinweis
o (o) = — /W (dr/dy') dy'
Y1 v b2 Yo=Y

Somit ergibt sich fiir die fundamentale Gleichung der Prandtlschen Traglinientheorie eines Tragfliigels

ag(yo) = aerr(yo) + ai(yo)

b
r 1 2 dI' dy

Vool (30 mVoo J_b dy yo -y
3. Mit der Koordinatentransformation aus dem Hinweis y = —% cos () folgt:
_ ) 1 / " (dL/dg) de'
o () = Vool (9) +ar=o(p) 27bVs Jo cOsp —cos'

Mit der gegebenen allgemeinen Zirkulationsverteilung I" (¢) = 20V 27]:[:1 Ay, - sin (nyp) ergibt sich:

%

% (9) = 705 ZAnsm ne) + o (

2bVoo / cos(ny')dy’
 2mbVa ncos(go) — cos(¢)



mit dem Glauert-Integral folgt:

N

1 sin(ney)
ag () = el Z Ay sin(ny) + ar—o (@) — - Z nAy,(—m) )
n=1
und somit folgt der zu zeigende Ausdruck
2b al sin(n
= Ay,
0 (9) = oy 2o Ann(ng) a0 )+ z

. Fiir symmetrische Querschnittsprofile gilt: az—g (¢) = 0. Weiterhin besitzt der Fliigel einen rechtecki-
gen Grundriss mit der Fliigeltiefe ¢ = [. Es folgt somit:

(26 n )
Z A, sin(ny) + — .
wl  sing
Somit ergibt sich der geometrische Anstellwinkel zu:

>+O5sm(2g0)<2b+ 2 >+0251n(390)<2b+ 3 )

wl  sing wl  sing

ag () = sin(yp) <2b !

wl  sing

. Das Giermoment resultiert aus der unsymmetrischen Widerstandsverteilung entlang der Spannwei-
te. Er lasst sich durch Integration der Widerstandsverteilung gewichtet mit dem Hebelarm iiber die
Spannweite berechnen.

Aus Aufgabenteil 2 ergibt sich der induzierte Anstellwinkel zu:

al sin(ny)
p) = nA,—
! ; " sin(yp)
Fiir den induzierten Widerstand einer Fliigelsektion gilt (o klein):

Wz(y) = ﬁ(y)az(y) = poovooF(y)ai(y)

Somit folgt fiir das Giermoment:

b
2
M, =— / Poo Vool (y) i (y)ydy

Mit der gegebenen Transformation resultiert:

b

M. == [T oV (9)as(9) (=5 ) cos(i) 3 sn )

Und mit T" (¢) und «; (¢) folgt:

b b
M, = —/ P00 Voo2bVso ZAmsm mep Z nsm <—> 005(90)55111(%0) dyp

) Lt — sin(¢ 2
D V2K [T N N

M, = 00200/ ZZnAmAnsin(mgp)sin(ncp)cos(cp)dgo
0 m=1n=1

Mit dem Hinweis folgt:

poov2 B (7 N N
M, = /0 Z ZnA Ay, sin (mep) [sin((n — 1)¢) +sin((n 4+ 1)p)] de

m=1n=1



Bei der gegebenen Zirkulationsverteilung sind nur die Koeffizienten A1,As und As vorhanden. Mit der
Integralbeziehung aus der Formelsammlung;:

[ st estr = { 72 757

0 n#p
folgt:
oov2b3
M, = PR (24 1) A1 As + (34 2) Az Ay
o 2b3
= %[(2—&—1)-1-0.5+(3+2)~0.5~0.2]
_ TPoo V2 b3 3.5
B 8 2 10
- 7rpooV02063
B 4

10



Losung 3. Aufgabe: Skelett-Theorie und linearisierte Potentialtheorie
(16 Punkte) (LOSUNG)

1. (a) Zunéchst wird eine Funktion fiir die Skelettlinie erstellt. Da es sich um ein Parabelskelett handelt,
wird ein Polynom 2.Grades herangezogen.

ZO)(X) = ¢; + X + e3X?
Aus der Abbildung sind folgende Punkte des Skeletts bekannt:
ZE(X=0) = 0 —e=0
Z(S)(le) = 0 — CQ = —C3

somit folgt:
ZO)(X) = e3(X? - X)
Weiterhin ist die maximale relative Wolbung f und die Wélbungsriicklage Xy = 0.5 bekannt. Es
folgt:
ZO (X = 0.5) = ¢5(0.52 — 0.5) = —%3 = f
Somit folgt fiir die Funktion der Skelettlinie:

ZE)(X) = —4f(X? - X)

Mit Hilfe der gegebenen Gleichung:

—we(X)=——F=a— —

folgt:
we(X)=—-4f2X - 1) — «

(b) Fiir den Druckbeiwert gilt: ¢, = 21;%:"

Mit Hilfe der Bernoulligleichung ldsst dich der Druckbeiwert zu

o ()

umformen. Mit U(X) = U + u(X) ergibt sich

cP:1—<U°°Z:(X)>2:1— 1+2“[(]i) +Qg§>jyo

2
da % < 1 und deswegen <%) < % Es folgt

u(X) __y(X)
=0, —2 = .
°F e T T U
und mit der Anstromgeschwindigkeit Uy, = 1w = row:
7(X)
row

=c,=F

Die unbekannte Zirkulationsverteilung «(X) ldsst sich mit Hilfe der Hinweise bestimmen.

N
w
—we(p) = o= Ao + ZA” - cos(np)

o0 n=1

11



Dazu wird mit der Transformation X = % (1+cos(¢))) bzw. 2X—1 = cos(y) die aus Aufgabenteil a
bestimmte vertikale Stérgeschwindigkeit transformiert. Es resultiert:

wa(p) = —4fcos(p) — a
und somit gilt:

N
a+4fcos(p) = Ao+ Z Ay, - cos(ny)

n=1
Und somit folgt fiir die unbekannten Koeffizienten: Ag = a, Ay = 4f und A, =0 fiir n > 2
Fir die Zirkulationsverteilung gilt somit:

v(p) = 2Ux (a tan(g) +4f sin(cp))

und mit der Transformation X = (1 + cos())) sowie:

1-X
tan(%) =V und sin(p) =2V X — X2

(X)) = 2Us (a\/l}X +8fVX X2>
1-X
= Cpofu = F2 (oq/X —|—8f\/X—X2> :

Der Druckpunkt X 4 ergibt sich aus der Betrachtung des Momentengleichgewichts um die Profil-
nase:

folg:

und somit

T(249 +2A4; — A us +4 4
XACl+Cm,LE=0:>XA:—Cm’LE:4< 0 1 2):2(a ) a+4A4f

& m(240 + A1) 2ar +4rf 4o +8f
Skizze:
Ma,
5 e
12 ,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, /f/,//ff’ 207
e
LD 1T
S EEEY
8m 12m

I z.B. Prandtl-Glauert Regel, Referenzmachzahl Ma,.r = M ainkompressivel
II es existiert keine rigorose Formulierung fiir den transsonischen Bereich

III z.B. Prandtl-Glauert-Ackeret Regel fiir den Uberschall, Ma,. r= V2

Fiir Ma, = 0.6 ergibt sich der Auftriebsbeiwert aus der Prandtl-Glauert-Regel und dem Wert fiir
den inkompressiblen Fall zu

1 T 2w
Cl|Ma1:0.6 = mcl‘mkompressibel = \/ﬁ(2‘40 + Al) = ﬁ(a + 2f)

12



Im Rahmen der linearisierten Potentialtheorie ist fiir den Auftriebsbeiwert bei Mag = 1.4 nur die
Anstellung der Profilsehne relevant:

20 4o
Cp|Maso 12 == = Ac, =
lfa> az, — P Ma2, —1

4oy %"

da _ _
VMa3 -1 V142-1  /0.96

1
CtlMar=1.4 :/ AcpdX =
0
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