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Hinweis:

Achten Sie darauf, ob Sie alle Aufgaben erhalten haben.

Die Losungen diirfen ausschlieflich die gegebenen Groéfien enthalten.

Klausur Aerodynamik II

Fragenteil, Skelett-Theorie, Traglinientheorie



Integrale und Additionstheoreme
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1. Aufgabe: Fragenteil (14 Punkte)

1. Wie macht sich eine laminare Abloseblase im Verlauf des Druckbeiwertes ¢, und des Wandschubspan-
nungsbeiwertes c; eines Profils bemerkbar?
Skizzieren Sie die Profilumstromung und den Verlauf der beiden Beiwerte im Bereich der laminaren
Abloseblase. Markieren Sie den Bereich der Ablésung in den Verldufen.

2. Gegeben ist folgende Geometrie eines Triebwerkseinlaufes mit dem Umlenkwinkel 8 < 8,42, der im
Windkanal bei der Machzahl von M7 = 3 angestromt wird.

M. =3

y

(a) Ubertragen Sie die obige Skizze in Ihre Aufgabenblitter und skizzieren Sie sorgfiltig das sich
einstellende Stromungsfeld unter Beriicksichtigung aller kompressiblen Effekte fiir einen reibungs-
freien Fall.

(b) Zeichnen Sie qualitativ die Zustandsénderungen fiir die Strémung entlang des Einlaufs in der
Hodographenebene.

3. In einem Wasserkanalversuch wurde die in der unten linken Abbildung gezeigte Druckverteilung um das
Fliigelprofil NACA 651-212 gemessen. In der unten rechten Abbildung ist der Verlauf des kritischen
Druckbeiwertes in Abhéngigkeit der Anstrommachzahl sowie eine Kurvenschar fiir die Kompressi-
bilitdtskorrektur nach der Prandtl-Glauert-Regel fiir unterschiedliche inkompressible ¢, inkomp Werte

gezeigt.
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(a) Leiten Sie einen Ausdruck fiir den kritischen Druckbeiwert ¢y i+ als Funktion der Machzahl Maq
her.

(b) Wie lautet die Prandtl-Glauert-Regel? Welche Voraussetzungen miissen fiir ihre Anwendbarkeit
erfiillt sein?

(c¢) Erldautern Sie den Begriff der kritischen Machzahl und bestimmen Sie diese fiir das gegebene
Profil.

Hinweis:



2. Aufgabe: Traglinientheorie und numerische Verfahren (19 Punkte)

Es wird ein Flugzeug mit der Gewichtskraft G im stationdren Geradeausflug betrachtet. Der Schub der
Triebwerke betragt Flg.

1. Skizzieren Sie das Wirbelsystem am Tragfliigel, welches mit der Traglinientheorie untersucht wird.

2. Leiten Sie mithilfe des Biot-Savartschen Gesetzes den Ausdruck fiir die induzierte Abwértsgeschwindig-
keit w; () her. Bestimmen Sie mit der allgemeinen Fourierreihe der Zirkulationsverteilung die Abwirts-
geschwindigkeit w;(¢) und den induzierten Anstellwinkel a; in Abhéngigkeit der Fourierkoeffizienten
A,

3. Die Auftriebsverteilung des Flugzeugs soll unter Zuhilfenahme der ersten drei Fourierkoeffizienten
angenihert werden. Bestimmen Sie fiir den gegebenen Flugzustand die gesuchten Koeffizienten unter
Anwendung der Traglinientheorie fiir den inkompressiblen, reibungsfreien Fall.

Das Flugzeug beschleunigt nun auf Ma = 0.8. Auf dem Tragfliigel mit dem transsonischen DRA2303 Profil
ist das sogenannte Buffet-Phéinomen zu beobachten.

4. Skizzieren Sie das bei Buffet zu erwartende Stromungsfeld qualitativ, kennzeichnen und benennen Sie
die relevanten Stromungsgebiete fiir eine reibungsbehaftete Stromung. Zeichnen Sie ebenfalls qualitativ
den zugehorigen Druckbeiwertverlauf ¢, (X). Kennzeichnen Sie deutlich im ¢,-Diagramm den kritischen
Druckbeiwert.

5. Zeichnen Sie ein strukturiertes und korperangepasstes Netz fiir die numerische Untersuchung des unter
4) angegebenen Stromungsfeldes.

6. Zur numerischen Simulation stehen Ihnen ein Panel-Verfahren und ein Grobstruktursimulationsver-
fahren (Large-Eddy Simulation (LES) Verfahren) zur Verfiigung. Geben Sie an, welche Verfahren sich
fiir die Untersuchung eignen und welche nicht. Begriinden Sie ihre Antwort.

Gegeben: b, V., G, Fg, pso
Hinweise:
Der Gesamtwiderstand des Flugzeugs kann durch den Fliigelwiderstand angenihert werden

Koordinatentransformation:

Zirkulationsverteilung:

I'(p) =20V Z Ay, - sin(nyp)

n=1



3. Aufgabe: Skelett-Theorie/linearisierte Potentialtheorie (17 Punkte)

Im Rahmen eines Flugzeugvorentwurfs wird das dargestellte Fliigelprofil mithilfe der Skelett-Theorie und
der linearisierten Potentialtheorie untersucht. Die Skelettlinie des Profils wird durch das gegebene Polynom
dritten Grades Z(*)(X) und der Profiltropfen durch Z(*)(X) beschrieben. Die Profilsehne ist um den Winkel
« angestellt und wird je nach Aufgabenteil fiir verschiedene Machzahlen Ma., der Anstromung untersucht.

Z=z/I

A

Ma,,

Die Skelettlinie und der Profiltropfen lautet in dimensionslosen Koordinaten:

3

1
Z(5>(X):X<X2—2X+2>, ZO(X)=401(X -X?), 0<X<1

1. Unter Anwendung der Skelett-Theorie fiir einen inkompressiblen Fall:

(a) Bestimmen Sie alle Fourier-Koeffizienten A bis Ay des Birnbaum-Ackermannschen Reihenan-
satzes fiir die Zirkulationsverteilung ~(y) auf der Sehne der gegebenen Skelettlinie Z(%).

(b) Die allgemeinen Formeln fiir den Auftriebsbeiwert ¢; und den Momentenbeiwert um die Profilnase
¢m;p im Rahmen der Skeletttheorie seien gegeben:

€ :27T(A0+%) und Cmrp = —%(A0+A1+%).

Bestimmen Sie die Lage des Druckpunktes X, und diskutieren Sie kurz seine Abhéngigkeit vom
Anstellwinkel «. Bestimmen Sie anschliefend die Neutralpunktlage des Profils.

2. Berechnen Sie auf Basis des Aufgabenteil 1 Fall den Auftriebsbeiwert ¢; und den Widerstandsbeiwerte
¢y fir das Skelett bei einer Machzahl von Ma; = 0.6.

3. Nun wird das Profil im Uberschall mit der Anstrémmachzahl May = 3 unter Anwendung der li-
nearisierten Potentialtheorie untersucht. Beriicksichtigen Sie dabei das gesamte Profil bestehend aus
Skelettlinie und Tropfenform.

(a) Skizzieren Sie den Verlauf des Druckbeiwertes entlang der Ober- und Unterseite des Profils fiir
das oben mafistabsgetreu dargestellte Fliigelprofil mit a = 10°. Achten Sie dabei im Besonderen
auf die Position der Nullstellen, Maxima und Minima (ohne Rechnung).

(b) Berechnen Sie die Lagen des Druckpunktes und des Neutralpunktes des Profils im Uberschall. Dis-
kutieren Sie anschliefend kurz, was das Ergebnis fiir die flugdynamische Stabilitéit im Uberschall
im Vergleich zum Unterschall bedeutet.

Gegeben:  Anstellwinkel o, Sehnenlénge [, Ma; = 0.6, Maz =3, X =7 ,Z=7%
Hinweise:

N
w
(1 + cos(y)), —wa(p) = V. A0+Z Ap-cos(ng) , 7 a=oy

n=1

X =

N =

o rtan g = b v (Ao tan (£) + 34, s
p| Mase>1.2 a1 v(p) = 2V (Ao tan (2) +n:1 A, sm(mp))
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Losung 1. Aufgabe: Fragenteil (14 Punkte)

1. Eine laminare Abloseblase macht sich durch eine Abflachung (Plateau) im Verlauf des Druckbeiwertes
¢p und durch lokal negative Werte des Wandschubspannungsbeiwertes ¢y bemerkbar.
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A

2. (a) Darstellung des Stromungsfeldes:
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- schriager Verdichtungsstofl von oo nach 1
- Prandtle-Meyer Expansion von 1 nach 2

(b) Hodograph entlang des Einlaufs:

V % StoRcharakteristik
C*

~.
~——— ——

Expansioncharakteristik /

3 () )
o = PTPo _ e 1:poo_ 2 (p_l)
ToBul, etk MR L yMad \po
Es gilt:
'l 0l



Cpkrit Wird erreicht, wenn die lokale Machzahl Ma = 1 ist:

v
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2 2 v—1 9 \ 71
Pkrit = M2, ((7 1y “00) )

(b) Die Prandtl-Glauert-Regel wird fiir die Transformation der Druckverteilung einer inkompressi-
blen Stromung in die Druckverteilung einer kompressiblen Stréomung benutzt. Die Geometrie des
betrachteten Korpers bleibt dabei bestehen.

Cp,inkomp

Cp = —F————
TVIT— M
- Geschwindigkeitsbereich:

-subsonisch (Ms, < 0.8): Pandtl-Glauert
-supersonisch (My, > 1.2): Ackeret

- schlanke Koérper

- geringe Anstellwinkel

- reibungs- und drehungsfreie Stromung

(c) Die kritische Machzahl Mag,;; ist jene Anstrommachzahl, bei der auf der Ober- oder Unterseite
des Profils an einer Stelle gerade Ma = 1 auftritt. Die c,-Verteilung zeigt, dass der kleinste gemes-
sene, inkompressible Druckbeiwert des gegebenen Profils ¢, jnk min = —0.5 ist. Der Schnittpunkt
der Kurve fiir die Kompressibilitédtkorrektur nach Prantdl-Glauert mit der Kurve fiir ¢, it (Maoo)
ergibt den gesuchten Zustand. Die kritische Machzahl ist Mag,;; ~ 0.72



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

1. Skizze:

r
dr
4
———++
d ;dy'
X
IA
L
Traglinie konstante Wirbelflache
(Wirbelschicht)

2. Die induzierte Abwartsgeschwindigkeit errechnet sich aus dem Biot-Savart’schen Gesetz fiir den halb-
unendlichen Wirbel.

Vi, =

dma’

Es ergibt sich fiir das Wirbelsystem am Tragfliigel:

Lo
Am(y —y') dy'

Das Integral tiber die gesamte Spannweite ergibt:

dwi:*

W) 2 dl dy
wily) = —— ol
i Am v dy'y —y'
Koordinatentransformation:
b
y =3 cos(y)
b .
dy = 5 - sin(p)dy
Mit der Koordinatentransformation lésst sich die induzierte Geschwindigkeit als Funktion von ¢ an-
geben:
1 Tdr dy¢' dy’
w; = — -
Y 27 0 do  dy cos(go) — cos(¢)
1 T dr dy’

Tamb Jy de cos(e) — cos(y)
Ableitung der Zirkulationsverteilung:

dar

a7 =20V Zn Ay, - cos(ny)

n=1

Einsetzen in w;:

IR, cos(ng)
Z A

0

sin(nep)

= Ve Z A sin go)



Zur Losung wurde das Glauert-Integral

T cos(n-¢) S sin(n - )
/0 cos(p) — COS(@’)d(P - sin(p)

verwendet.
Unter der Voraussetzung kleiner Winkel «a; berechnet sich der induzierte Anstellwinkel aus:
Wy
o= ——

Voo

al sin(ny)
P

sin(y)

. Laut Aufgabenstellung befindet sich das Flugzeug im stationidren Geradeausflug, sodass der Koeffizient
A = 0 (unsymmetrisch) sein muss.

Zur Bestimmung des Koeffizienten A7 und A3 werden die Auftriebs- und Widerstandskraft bestimmt.
Nach dem Satz von Kutta-Zhukovski ergibt sich der Auftrieb zu:

b/2
—b/2

OOVOOb i .
=228 [ (p)sine)de

0

N ™
= oo V2 b ZA”/ sin(nep) sin(¢)de
0

n=1
™
=5 Vb Ay

Dabei wurde folgende Beziehung aus der Integraltafel verwendet:

4 /2 n=p
/Osm(n p)sin(p-p)dp = {0 ntp

Fiir den Widerstand Fp ergibt sich mit der oben eingefithrten Koordinatentransformation:

b/2
mz%mjwmmmm
b/2

N
b
:pOOVOO./O [2buoO ZA” sin mp] [Zn A, - sin(n )] ism(cp)dw

— sin(p)
[N
= Poovc?on ’ /
0 n=1

Z A, - sin(ngp)] . [Z n- Ay, - sm(nga)] dp

n=1

n=1
N
n=1

Die Auftriebskraft muss der Gewichtskraft entsprechen. Somit folgt:

G:g-pooV;b2~A1

2G

A= ————
-4 T Poo V2 b?



Weiterhin muss die Schubkraft der Widerstandskraft entsprechen:

_ poc VAV T
2

1/ 2Fs
Ay == (—2E5 g2
= \/3 (poononﬂ 1)

e (2P 4G?
PN 3\ peV202r  w2p2 VA

Fs (A7 + 343)

4. Stromungsfeld:

Druckbeiwert-Verlauf:

s
cp,krit

0.51
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5. Gitter:

i

6. e Panel-Verfahren: Das Panel-Verfahren basiert auf der linearisierten Potentialtheorie. Es kann
somit nicht angewendet werden, da weder die Reibungskrifte noch die Entropieinderungen be-

riicksichtigt werden.
e LES: Die Losung mittels der Grobstruktursimulation (LES) ist geeignet, da sowohl das insta-

tiondre Verhalten der Stofloszillation als auch die Ablosung hinreichend genau aufgeltst werden

konnen.
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Losung 3. Aufgabe: (Losung) Skelett-Theorie/linearisierte Potentialtheo-
rie (17 Punkte)

1. (a) (3 Punkte)
Aus der Beziehung fiir die vertikale Storgeschwindigkeit

w adz 1 N
) — L g 2~ 2 _ 2 = E .
Weq v « X « <3X 3X + 2) Ag + A, cos(ngp)

n=1

folgt mit der Substitution X = (1 + cosyp)

N

3 , 3 1
a— (4 (1 + cosp)” — 5 (1 + cosp) + 2> = Ao-i-ZAn‘COS(WP)

n=1

5 1 N
2 _
a— (4003 ©— 4> = Ay + E Ay, - cos(ny)

n=1

Mit cos?p = £ (cos2p + 1) folgt

N
3 1
a— <8(0052<p +1)— 4) = Ao+ Z A, - cos(ny)

n=1
Der Koeffizientenvergleich liefert
1 3 .
A():Oé—* 5 A1:O s Agz—g 5 AnIOfUI‘VTl}?)

(b) (4 Punkte)
Mit den gegebenen Formeln fiir den Auftriebsbeiwert und den Momentenbeiwert folgt:

A 1
cq = 2mw(Ap+ 71) =27 (a - 8>
T As T 5
= ——(A A N=——(a— —

Der Druckpunkt ergibt sich aus der Momentenbilanz um die Profilnase:

5
@~ 15

__Om _ %76
T T )

Fiir den Fall a = 0 liegt der DP demnach bei X = 5/8. Mit zunehmendem Anstellwinkel wandert
der DP in Richtung X = %, da sich das Verhiltnis zwischen Nullmoment und auftriebsabhéngi-
gem Moment immer mehr zu Gunsten des auftriebsabhéngigen Moments verschiebt.

Aus der Aquivalenz des Momentenhaushalts folgt

CmLE = Cm0 — XN * C

85:;0 = 0 (nach der Definition des Neutralpunktes) ergibt sich:

Abgeleitet nach ¢; mit

12



2.

3.

ey OCmy, Oa

X — _ it
N Jgy oo oy
T 1 1
Ny — o — — =
N79 9r T 4

(2 Punkte) Bei Ma; = 0.6 ergibt sich der Auftriebsbeiwert aus der Prandtl-Glauert-Regel und dem in
Teil 1 bestimmten Wert fiir den inkompressiblen Fall zu:

o — —

| . | o 1\ 2r 1
c 0= ——¢ =0= T—= |~ 3] =5%
Y V7 ARV oy X2 8) 08 8

Fiir den Fall mit Ma; = 0.6 besitzt das Profil keinen Widerstandsbeiwert (D’Alembert’sches Parado-
xon) mit Unterschall im gesamten Profilbereich.

Cw|Ma1:U.6 =0

(a) (2 Punkte)
Im Rahmen der linearisierten Potentialtheorie gilt:

25;

C])‘Mtloo 1.2 :l:
> ?‘r 2

9

mit den absoluten lokalen Strémungsédnderungswinkeln ;. Es folgt fiir den Verlauf des Druckbei-
wertes entlang der Ober- und Unterseite:

Z=z/I
A
G+
M.
A Unterseite
N /
i —» X=x/I

0.5 1.0

i

Oberseite

(b) (6 Punkte)
Fiir die Bestimmung der Lagen des Druckpunktes und des Neutralpunktes miissen zunéichst der
Auftriebsbeiwert ¢ und der Momentenbeiwert um die Profilnase ¢,,2 im Uberschall bestimmt
werden.
Mit den absoluten lokalen Stromungsénderungswinkeln (; entlang des Profilskeletts und dem
25, ergibt sich fiir den Druckbeiwert auf der Ober- und Unterseite:

Hinweis Cp‘sup = ZI:W

13



dz®)  dztw 2

Toeem N\ T Tax ) Y Ui o1
dz®  dzt0) 2

Te =\ ax tax ) @ Va1

dz(s)
4 <a - %x )

Acyi =Cpu — Cpo =
D,i P, P,0
Ma% —1

Aus der Integration ergibt sich der Auftriebsbeiwert zu:

1
Ctlsup = / Ac,dX = ...(Nur Anstellung der Profilsehne relevant) = ———— = —
0

und der Momentenbeiwert zu:

1 1
4 1

4 a 3 1 4 a 20

Mag—1(2 4 v Ma§—1(2 ) V8

Somit ergibt sich fiir die Lagen des Druckpunktes und des Neutralpunktes im Uberschall:

c 1 Ocy, O 1
Xo=— =g wd M= 0 "2

Im Unterschall liegt der Druckpunkt fiir kleine Anstellwinkel hinter dem Neutralpunkt und fiir
a — oo fallen beide Punkte bei X = X zusammen. Im Uberschall befinden sich unabhiingig vom

4

Anstellwinkel sowohl der Druckpunkt als auch der Neutralpunkt bei X = % Fiir eine stabile
Fluglage muss gelten: Xy — X, > 0, das heift, der Neutralpunkt muss hinter dem Druckpunkt
liegen. Folglich ist der Fliigel im Unterschall instabil, wdhrend er im Uberschall genau an der

Stabilitéitsgrenze ist.
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