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Abstract

In the following study the effects of elastic and passive flaps were investigated on an
airfoil with a NACAQ0020 profile. At first the aerodynamic performance of different
configurations was measured with a force balance. In order to detect its effects
before and after stall the angle of attack was varied during the experiments. For
the configurations with increased aerodynamic performance additional experiments
were carried out. The smoke wire visualization and stereo vision technique allowed a
detailled insight in the flow around the NACA0020 profile and the flap movement. The
results show that elastic flaps at the leading and trailing edge of the airfoil improve
notably the airfoil performance in deep stall. Furthermore, the highest increase of
the lift-to-drag ratio was achieved for the configuration with lowest bending stiffness.
It was observed that the highest reduction of the turbulent separation region is
caused by the flap movement. The increase of lift-to-drag ratio results from a slow
upward and a fast downward motion of the elastic flap. The study delivers helpful

information for transfer of the observed effect to other technical applications.

Zusammenfassung

Im Rahmen dieser Arbeit wurde der Einfluss von passiven und elastischen Riickstrom-
klappen, die auch als Flaps bezeichnet werden, auf einen Tragfliigel mit NACA0020
Profil untersucht. Mithilfe einer Kraftwaage erfolgte zunéchst die Erfassung der
Auswirkungen auf das aerodynamische Verhalten des Tragfliigels vor und nach der
Stromungsablosung. Fiir ein detailliertes Verstdndnis wurde zusatzlich die Umstro-
mung mit der Rauchdrahttechnik visualisiert und die Flapkinematik mit der Stereo
Vision Technik aufgenommen. Es konnte festgestellt werden, dass die Vorderkanten-
flaps mit der geringsten Biegesteifigkeit die Gleitzahl des Tragfliigels vor allem in
abgeloster Stromung erhohen. Die festgestellte Auftriebssteigerung resultiert aus der
langsamen Aufstellbewegung und beschleunigten Anlegebewegung der Flaps, die eine
einhergehende Reduzierung der turbulenten Ablosung verursachen. Die Ergebnisse
der Arbeit liefern zahlreiche Erkenntnisse, die eine Ubertragung des festgestellten

Effekts auf andere technische Anwendungen erleichtern.

1Y



Inhaltsverzeichnis

Abbildungsverzeichnis.......ccccvveiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e VII
Tabellenverzeichnis......ccocoviuviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e XII
Symbol- & Abkiirzungsverzeichnis.......c..cocooiiuiiiiiiiiiiiiiiiniiiiiinnnnee. XVI
1 Einleitung..oocoiieiiiiiiiiiii e e 1
2 Stand der Forschung........ccccoeiiiniiniiniiiiiiiiiiiiiiii e 4
2.1 Wesentliche Aspekte von Profilumstromungen..............c..cco.oove. 4

2.2 Zusammenfassung essenzieller Aspekte von Tragfliigeln mit Flaps ...... 7

3 Numerische Untersuchung der Profilumstromung.......c..c............ 13
3.1 Numerische Modell ....... ..., 13
3.1.1 Grundgleichungen und Turbulenzmodell .............................. 13

3.1.2 Randbedingungen und Diskretisierungsschema ..................... 16

3.2 Ergebnisse fiir das NACAQO018 Profil ..........ooooiiii 18

3.3 Ergebnisse fiir das NACA0020 Profil ... 19

3.4 Schlussfolgerung aus den Simulationen ......................coo 22

4 Kraftmessungen an einem NACAO0020 Tragfliigel .........ccccuvvenenee 23
4.1 Versuchsvorbereitung ...........ooooviiiiiiii 23
4.1.1 Windkanal ... 23

4.1.2 Tragfliigel und Funktionsweise der Kraftwaage ..................... 25

4.2 Messunsicherheit und Validierung ................cooooiii, 27

4.3 Position der Flaps auf dem Tragfliigel....................c. 31
4.3.1 Flapgeometrie und Flappositionen..................cooeiiiiiniinn.n. 31

4.3.2 Polardiagramme fiir variierende Flapposition........................ 34

4.4  Faserverstarkte Silikonflaps..............ooo 36
4.4.1 Verwendeten Materialien ................cooooiiiiiiiiii 36

4.4.2 Polardiagramm fiir faserverstarkte Silikonflaps ..................... 38

4.5 Flapgeometrie . .....c.oouiiiiiiii 40



Inhaltsverzeichnis

4.5.1 Untersuchte Flapformen .................o 40
4.5.2 Polardiagramm der untersuchten Flapformen ....................... 41
4.6 Wirkung der Flaps bei instationdren Anstromung........................... 43
4.6.1 Versuchsdurchfithrung..............coooooi . 43
4.6.2 Ergebnisse der instationdren Untersuchung........................... 45
4.7 Schlussfolgerung der Auftriebs- und Widerstandsuntersuchungen ..... 47
5 Stromungsvisualisierung mithilfe der Rauchdrahttechnik........... 49
5.1 Experimenteller Aufbau .............oooiii 49
5.2 Vorgehensweise bei der Auswertung.............ccooeoviiiiiiiiiniiininin. 50
5.3  Ergebnisse der VisualiSierung.............oooooiiiiiiiiiiiiiiie 51
6 FlapkantenkinematiK ......cocoveiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiirieecreeeeeeeeeennns 58
6.1 Versuchsaufbau und Versuchsdurchfithrung............................ 58
6.2 Bildauswertung .........cooooiiiiiii 61
6.3 ErgebniSse ...ooiiiii 62
6.3.1 VK Konfiguration - ohne Faserverstarkung........................... 62

6.3.2 Bewegungsausfithrung des Vorderkantenflaps der VK-HK Kon-
figuration - ohne Faserverstarkung..................co.cocoiin. 69

6.3.3 Bewegungsausfithrung des Vorderkantenflaps der VK-HK Kon-
figuration - mit Faserverstarkung ................co.coooiiinnn. 75
6.3.4 Auswertung und Interpretation ...............ccoooiiiiiiiiiini. 82
7 Zusammenfassung.....ccooeuviuiieiiiiiiiiiiiiiii e 87
8 AUSDBLlCK.. .ottt 89
ANNANG «oiniiiiniiii e st s e s e s e e as 97
A Anhang L. 97
B Anhang 2. 98
C Anhang 3. 99

VI



Abbildungsverzeichnis

1.1

2.1

3.1

3.2

3.3

3.4

3.5

4.1

4.2

4.3

4.4

Abstehende, passive Federn eines Seeadlers beim Greifen der Beute [Foto:
Johannes Burkert] ..., 2

a) Laminare und turbulente Ablésung auf der Oberseite eines Tragfliigels

(in Anlehnung an Yarusevych [70]); b) Detaillierte gemittelte Stromungs-
struktur einer laminaren Abléseblase (in Anlehnung an Horton [29]) ...... 5

a) Randbedingungen und b) Knoteninformationen des Rechengitters fiir
die 2-D Simulation des NACA0018 und NACA0020 Profils................... 17
Vergleich des 7-Rey Modells mit den experimentellen Werten aus der

Literatur; Gegentiberstellung der iiber den Anstromwinkel «v aufgetragenen
a) Auftriebs- und b) Widerstandskoeffizienten des NACA0018 Profils bei
Reynolds-Zahl von 140.000 ..ot 19

Position der laminaren und turbulenten Ablésung auf der Unter- und
Oberseite des NACA0020 Profils bei unterschiedlichen Anstellwinkeln;

griine Markierung - laminare Blase; rote Markierung - turbulente Ablosung;
blau zu weify Farbgradient kennzeichnet die Erh6hung der Geschwindigkeit20

Winkelabhéngige Position der laminaren und turbulenten Ablésung auf

der Oberseite des NACAO0020 Profils bei Res = 200.000; roter Balken
kennzeichnet die vollstandige Stromungsablosung .................cooooiiiii. 21

Winkelabhéngige Position der laminaren Ablésung an der Unterseite des
NACAO0020 Profils bei Reg = 200.000 ......coviiiiiiiiiiiieieiiee 22

Schematische Darstellung des Versuchsstandes: (1) Kraftwaage mit der

Messeinrichtung; (2) Tragfliigel mit der Aufhingung; (3) Diise; (4) Gleich-
richter; @ Umlenkbleche; @ Lifter; @ Diffusor; Rotationsplatte fiir
Instationare SErOMIUNG. ........vitii e 24

Verteilung des longitudinalen Turbulenzgrades im Querschnitt der Diise
bei Anstromgeschwindigkeit von 40 ms™!; in Anlehnung an Lippold [38] 25
a) Querschnittansicht des verwendeten Tragfliigels mit Aufhdngung; b)

Schematische Darstellung von der Funktionsweise der Drei-Komponenten-
KraftwWaage ... 26

Gegentiberstellung von a) Polaren und b) tiber Winkel aufgetragener

VII



Abbildungsverzeichnis

Auftriebskoeffizienten der Tragfliigel ohne Flaps; Einbezogene Daten: nu-
merische 2-D Simulation von NACA0020 Profil (CFD) sowie unkorrigierte
und korrigierte experimentelle Daten von NACA0020 Profil bei Reg von
200000 ..+t 28

4.5 Gegeniiberstellung von a) Polaren und b) tiber Winkel aufgetragener

Auftriebskoeffizienten der Tragfliigel ohne Flaps; Einbezogene Daten:
Rainbird [52] mit NACAOQ018 Profil bei Reg von 200.000; Timmer [64]
mit NACAO0018 Profil bei Reg von 150.000; korrigierten experimentelle
Daten von NACAO0020 Profil bei Reg von 200.000 ............coooiiiiiiiinat. 30

4.6 Skizze der Flapmafie und -geometrie; Detail S ist die Vergroferung des

Kerbbereiches zwischen den einzelnen Flaps, der ein Weiterreiflen des
Schnitts aufgrund der Schubspannungen verhindern soll....................... 32

4.7 a) Ausschnitt der im Experiment verwendeten Silikonflapreihe; die gestri-

chelte Flache markiert die Klebefliche; b) Darstellung der aufgeklebten
Flaps auf einem Tragfliigel .............coooi 33

4.8 Positionierung der elastischen Flaps auf dem Tragfliigel; a) entspricht der

Hinterkanten - Konfiguration (HK), d) der Vorderkanten - Konfiguration
(VK) und e) der Vorder- und Hinterkantenkonfiguration (VK-HK)........ 33

4.9 Positionsuntersuchung: a) Polardiagramm (c4 iiber ¢y) b) Auftriebskoef-

fizient und Gleitzahl-Reziproke 1/e iiber den Anstellwinkel o aufgetragen;
HK - Hinterkantenflaps; VK - Vorderkantenflaps; VK-HK - Kombinatio-
nen der Flaps an der Vorder- und Hinterkante; Pfeile weisen die Kurve
der jeweiligen y-AchSe ZU.........cooiiiiiiiiiiii 34

4.10 Skizze der Flapausrichtung der jeweiligen Folie auf dem Tragfliigel; a)

DS3003/60; b) FHT64 und FHT65; ¢) FHT75; Die unterschiedlich stark
ausgepragte Neigung zum Aufrollen ist ebenfalls angedeutet................. 38

4.11 Materialuntersuchung: a) Polardiagramm (c4 tiber cy,) b) Auftriebskoeffi-

zient und Gleitzahl-Reziproke 1/e aufgetragen tiber den Anstellwinkel «;
HK - Hinterkantenflaps; VK - Vorderkantenflaps; VK-HK - Kombinatio-
nen der Flaps an der Vorder- und Hinterkante; Pfeile weisen die Kurve
der jeweiligen y-AcChSe ZU.........ooiiiiiiiiiii 39

4.12 Maflangaben der v-formigen Flaps; Fj, entspricht der Flaphinterkante,

welche sich zentriert gegentiber der Flapvorderkante Fj , befindet; augennit
entspricht dem Schnittwinkel zwischen den Flaps ............................ 41

4.13 V-formige Flaps: a) Polardiagramm (c4 iiber ¢y) b) Auftriebskoeffizient
und Gleitzahl-Reziproke 1/e aufgetragen iiber den Anstellwinkel o; HK
- Hinterkantenflaps; VK - Vorderkantenflaps; VK-HK - Kombinationen
der Flaps an der Vorder- und Hinterkante; Pfeile weisen die Kurve der
jeweiligen ¢-AChSe ZU ..ot 42

4.14 Stromungsgeschwindigkeit am Austritt der Diise bei einer sich drehenden
Rotationsplatte; durch die Messpunkte gelegte Linie entspricht der Re-
gressionskurve; die Zahlen auf der Funktion stellen die Positionierung der
Rotationsplatte im Windkanal dar.................ooo 44

VIII



Abbildungsverzeichnis

4.15 a) Widerstands- und b) Auftriebskoeffizient des Tragfliigels mit und ohne

5.1

0.2

5.3

5.4

2.5

2.6

6.1
6.2

6.3
6.4

6.5

6.6

6.7

6.8

Flaps bei einer transienten Anstromung; Anstromwinkel des Tragfliigels
betragt 17° fiir die Konfiguation ohne Flaps und 18° fiir die Konfiguration
mit Flaps an der Vorder- und Hinterkante ...................... 46

Skizze des Versuchsaufbaus fiir die Rauchdrahtuntersuchung aus der seit-

lichen Perspektive; die Hochgeschwindigkeitskamera ist in Blickrichtung
OTIENEICTE L. et 50

Prozedur der Bildauswertung fiir den Tragfliigel ohne Flaps bei o = 15°; a)

Momentaufnahme der visualisierten Stromung; b) Gemittelte Stromung;
c¢) Invertierte gemittelte Stromung mit einer Maske des NACA0020 Profils51

Mittlere Stromung bei o = 22,5°; a) Tragfliigel ohne Flaps; b) VK Konfigu-
ration; ¢) VK-HK Konfiguration; gestrichelte blaue/orange/rote Linie ist

die Trennflache zwischen Auflenstréomung und der turbulenten Ablésung
des Tragfliigels ohne Flaps/VK/VEK-HK ..o, 52

Abstand h zwischen der gemittelten Trennfliche und der Tragfliigeloberfla-
che an Position x der Sehnenlénge; die Trennflichen der Konfigurationen:

ohne Flaps, VK, VK-HK sind fiir o = 22,5° dargestellt........................ 54
Momentaufnahme des Vorderkantenflaps bei einer Aufstell- und Anlege-
bewegung (VK-HK Konfiguration bei o = 22,5%).....ccoooiiiiiiiniiiiiiiinnn.. 55

a) Quereinsicht des Versuchsaufbaus; Vergroflerung zeigt den Bewegungs-

bereich des aktiven und starren Flaps; b) Bewegungsmodi des Flaps; c)
Uber Anstellwinkel des Tragfliigels aufgetragene Auftriebssteigerung im
Stromungsablosungsbereich; in Anlehnung an Hsiao et al. [30] .............. 56

Fluorescein-Kleber-Gemisch aufgetragen auf der Flapunterkante........... 59

Skizze des Versuchsstandes zur Aufnahme der Flapbewegung an der
Vorderkante aus der obigen Perspektive..............coooii. 60
Schema der Prozedur fir die Auswertung eines Bildpaares ................... 61

Mittelpunktkoordinaten der Flapunterkante bei der VK Konfiguration

ohne Faserverstiarkung; a) Skizze der Flapbewegung wahrend der Aufstell-
und Anlegeprozedur; b) Seitliche Ansicht der Flapkantenbewegung; bei
y = O0mm befindet sich die Tragfliigeloberfliche und bei y ~ 25 mm der
maximale Ausschlagpunkt; ¢) Seitliche Ansicht auf die Mittelpunktvertei-
lung entlang der z-Achse; schwarzer und gestrichener Pfeil kennzeichnet
die Bewegungsrichtung. ... 63

VK Konfiguration - Zeitlich abhéngige Hohenénderung der Flapunterkante
bei drei aufeinander folgenden Aufstell- und Anlegebewegungen............ 64
VK Konfiguration - Box-Plot der Geschwindigkeit fiir das Aufstellen und
Anlegen der Flapunterkante...............cooooiiiiiiiiiiii 65
VK Konfiguration - Relative Haufigkeit der gemittelten Geschwindigkeits-
betrige beim Aufstellen und Anlegen der Flapunterkante..................... 66
VK Konfiguration - a) Relative Haufigkeit der Frequenzen fiir komplette

IX



Abbildungsverzeichnis

Aufstell- und Anlegebewegung; b) Box-Plot zur Verteilung der Frequenz67
6.9 VK Konfiguration - a) Zeitliche Hohendnderung der Flapunterkante in-

nerhalb der Periodendauer bei drei kompletten Bewegungsablaufen; b)
Gemittelte Bewegungsausfithrung fir 159 Bewegungsablaufe ................ 68

6.10 Mittelpunktkoordinaten der Flapunterkante des Vorderkantenflaps

bei der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung; a) Skiz-
ze der Flapbewegung wéahrend der Aufstell- und Anlegeproze-
dur; b) Seitliche Ansicht der Flapkantenbewegung, wobei sich bei
y = O0mm die Tragfliigeloberfliche und bei y ~ 25mm der maximale
Ausschlagpunkt befindet; c) Seitliche Ansicht auf die Mittelpunktvertei-
lung entlang der z-Achse; schwarzer und gestrichener Pfeil kennzeichnet
die Bewegungsrichtung............cooiiiiiiiii 69

6.11 VK-HK Konfiguration - Zeitlich abhédngige Hohenénderung der Flapun-
terkante bei drei aufeinander folgenden Aufstell- und Anlegebewegungen
70
6.12 VK-HK Konfiguration - Box-Plot der Geschwindigkeit fiir das Aufstellen
und Anlegen der Flapunterkante................coooiiiiiiiiii 71
6.13 VK-HK Konfiguration - Relative Haufigkeit der gemittelten Geschwindig-
keitsbetrage beim Aufstellen und Anlegen der Flapunterkante .............. 72
6.14 VK-HK Konfiguration - a) Gegeniiberstellung der Frequenzen von VK
und VK-HK Konfiguration; b) Box-Plot zur Verteilung der Frequenz ....73
6.15 VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung - a) Zeitliche Hohenidnde-
rung der Flapunterkante innerhalb der Periodendauer bei drei kompletten
Bewegungsabldufen; b) Gemittelte Bewegungsausfithrung fiir 139 Bewe-
gungsablaufe ... ... 75
6.16 Mittelpunktkoordinaten der Flapunterkante des Vorderkantenflaps
bei der VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung; a) Skiz-
ze der Flapbewegung wihrend des Aufstellens und Anlegens; b)
Seitliche Ansicht der Flapunterkantenbewegung, wobei sich bei
y = O0mm die Tragfliigeloberfliche und bei y ~ 7mm der maximale
Ausschlagpunkt befindet; ¢) Seitliche Ansicht auf die Mittelpunktvertei-
lung entlang der z-Achse; schwarzer und gestrichener Pfeil kennzeichnet
die Bewegungsrichtung............cooooiiiiiiii 76
6.17 VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung - Zeitlich abhédngige Hohen-
anderung der Flapunterkante bei drei aufeinander folgenden Aufstell- und
AnlegebewegunZen. .. ......viuii i 7
6.18 VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung - Box-Plot zur Geschwindig-
keitsverteilung beim Aufstellen und Anlegen ...............cocooil. 78
6.19 VK Konfiguration - Relative Haufigkeit der gemittelten Geschwindigkeits-
betrage beim Aufstellen und Anlegen der Flapunterkante..................... 79
6.20 VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung - Frequenzspektrum ermittelt



Abbildungsverzeichnis

mithilfe der Fourier-Transformation des Hohenédnderungssignals; zur Ge-
geniiberstellung sind die Frequenzmediane der VK (orange) und VK-HK
(rot) Konfiguration ohne Faserverstarkung beigefigt ...............ccccooooee. 80
6.21 VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung - a) Zeitliche Hohenidnde-
rung der Flapunterkante innerhalb der Periodendauer bei drei kompletten
Bewegungsabldufen; b) Gemittelte Bewegungsausfithrung fiir 114 Bewe-
gungsablaufe ... ... 81
6.22 a) Dreidimensionale Illustrierung der Bewegung von Flaps auf dem Trag-
fliigel mit abgeloster Stromung; b) Skizze der Umstréomung des Tragfliigels

aus der seitlichen Perspektive ...........coco 84
6.23 Gegentiberstellung der Bewegungsausfithrungen fiir die drei Konfiguratio-
nen: VK (oFV), VK-HK (oFV) und VK-HK (mFV) ............... 85
8.1 Box-Plot zur Verteilung der Mittelpunkte der VK Konfiguration entlang
der Y-ACRSE. ..o 97
8.2 Mit Vibrometer ermittelte Eigenschwingung des Flaps ohne Faserverstar-
kung; mittlere Frequenz liegt bei 95 &= 1Hz...........cooiii 98
8.3 Mit Vibrometer ermittelte Eigenschwingung des Flaps mit Faserverstar-
kung; mittlere Frequenz liegt bei 37 £ 1Hz ..........coooii 98

8.4 Transiente 2-D Simulation des NACA0020 Profils; Zeitschrittweite At be-

tragt 0,001 s, wobei restliche Randbedingungen aus Kapitel 3 iibernommen
wurden; rotes Kreuz ist die Messstelle fiir Geschwindigkeitsfluktuationen
und wurde aus dem Experiment von Huang und Lin [31] iibernommen..99

8.5 Fourier-Transformation des Geschwindigkeitsbetrages; Messstelle in Ab-
bildung 8.4 dargestellt; dominierende Frequenz ist 26,84 Hz ............... 100

XI



Tabellenverzeichnis

2.1

4.1
4.2

4.3

6.1

Zusammenfassung der Literatur von passiven Flaps; erfasst werden un-

tersuchte Profile, Reynolds-Zahl, Flapmaterial und der Flaplange in Be-
zug auf die Sehnenlinge ¢ des jeweiligen Profils; 'Experimentelle Studie;
2Numerische Studie; *Polyethylenterephthalat; el. - elastisches Material;
st. - starres Material ... 8

Materialeigenschaften der Silikonflaps ohne Faserverstarkung - DS3003 /6032

Materialeigenschaften der unterschiedlichen Silikonflaps; q/1 - gemessenen
Kréfte bei Quer- und Léngsbeanspruchung der Folie; o/u - Biegesteifigkeit

bei Belastung der Folie von oben bzw. unten; k.A. - keine Angabe ........ 37
Mafangaben der drei v-formigen Flaps Konfigurationen an der Flapober-
seite Fj,, Flapunterkante Fj,, sowie dem Schnittwinkel agepmitt -ovvvvvee... 41

Zusammenfassung der gemessenen Grofien fir einen Anstellwinkel von

22,5°% oFV - ohne Faserversdarkung (DS3003/60); mFV - mit Faserverstar-
Kung (FHTGE5)....coiiiiiiei e 82

XII



Symbol- & Abkiirzungsverzeichnis

Abkiirzungen

Symbol Bedeutung

el. Elastisch

FILK Forschungsinstitut fiir Leder und Kunststoffbahnen
HK Hinterkante

mFV Mit Faserverstéarkung

NACA National Advisory Committee for Aeronautics
oF'V Ohne Faserverstarkung

PET Polyethylenterephthalat

RANS Reynolds Averaged Navier Stokes

st. Starr

VK Vorderkante

VK-HK Vorder- und Hinterkante

Griechische Symbole

Symbol Bedeutung Einheit
Q@ Anstellwinkel Tragfliigel °

Oeorr. Korrigierter Anstellwinkel °
QSehnitt Schnittwinkel °

I6] Anstellwinkel Kraftwaage °

vy Intermittenz —

Iy, T, Diffusionskoeffizient von k bzw. w Pa-s

0 Kronecker-Delta —

ij

XIII



Symbol- & Abkiirzungsverzeichnis

™

== > Ny

P
00t,0w,2,0~

TRS

T™w

w

Gleitzahl

Winkel zwischen Flap und Profil

Impulsverlustdicke

Dynamische Viskositét

Dynamische Wirbelviskositéat

Kinematische Viskositat
Dichte
Modellkonstanten
Reynoldsspannung

Wandschubspannung

Spezifische Dissipationsrate

Lateinische Symbole

Symbol

ay
A
b
c
CA

Cw

frot

Bedeutung

Profilformabhéangige Konstante

Tragfliigelfldche
Profilbreite
Sehnenléange
Auftriebskoeffizient
Widerstandskoeffizient
Diffusionsterm
Frequenz

Frequenz der Rotation
Vermischungsfunktion
Auftriebskraft
Querkraft

Lange der Flapoberseite
Lange der Flapunterseite
Langskraft
Widerstandskraft

Generierungsterm von k

Generierungsterm von w

XIV

mw‘g

)=

Cn\»—ls




Symbol- & Abkiirzungsverzeichnis

h

H
k

LChar.

UEinlass
UAb

U Auf
Upn

Uo

T, Y,z
Y

Yw

Abstand zwischen Trennfliche und Tragflii- m
gel

Diisenhohe m
Turbulente kinetische Energie T:—;
Charakteristische Lénge m
Kippmoment Nm
Drehzahl des Windkanalliifters mlm
Druck Pa
Transitionsquellterme 7:39
S
Relaminisierungsquellterme Tf?;" .
Produktionsterm kg
m--s
Systematischer Fehler von Auftrieb bzw. —
Widerstand
Zeit s
Einlassgeschwindigkeit fir 2-D Simulation ™
Geschwindigkeitsmedian beim Anlegen %
Geschwindigkeitsmedian beim Aufstellen n
Mittlere Geschwindigkeit o
Stromungsgeschwindigkeit “
Kartesische Koordinaten m
Dissipationsterm von k ng 3
Dissipationsterm von w _ha
m--s

Dimensionslose Kennzahlen

Symbol

Ca
CA,korr.
Cw
CW,korr.
Re

Re S
Reg

Sr

Bedeutung

Auftriebskoeflizient

Korrigierter Auftriebskoeffizient
Widerstandskoeffizient

Korrigierter Widerstandskoeffizient
Reynolds-Zahl
Sehnenldngebasierte Reynolds-Zahl

Impulsverlustdickebasierte Reynolds-Zahl
Strouhal-Zahl

XV



Symbol- & Abkiirzungsverzeichnis

t* Dimensionslose Zeit

Tu Turbulenzgrad

XVI



Einleitung

Die Deckung des fortwahrend steigenden Weltenergiebedarfs [12] ist eine der wich-
tigsten Herausforderungen unserer Gesellschaft. Die endlichen Ressourcen und die
steigende Bevolkerungsanzahl machen es zu einem zentralen Problem zukiinftiger
Generationen. Um den Bedarf zu decken und gleichzeitig den CO, Ausstof§ zu redu-
zieren [14], bietet die Weiterentwicklung regenerativer Energietrager einen Teil der
Problemlésung [54]. Die Deckung des globalen Primérenergieanteils durch erneuerba-
re Energien konnte im Jahr 2019 auf etwa 5 % gesteigert werden [12]. In Deutschland
betragt der Anteil sogar 14,8 % und wird zu 24 % durch Windkraftanlagen gedeckt [1,
66]. Die Weiterentwicklung von Windkraftanlagen beziiglich ihrer Groe, Rotorblatt-
form oder Automatisierung der Vernetzung konnte den Energieanteil in den letzten
Jahren ausweiten [21]. Somit bietet die Optimierung von Windkraftanlagen ein grofies

Potential beziiglich Effizienzsteigerung bei der Energieerwirtschaftung.

Als eine an Bedeutung gewinnende wissenschaftliche Disziplin erméglicht die Bionik
technologische Optimierungen durchzufithren. Dabei werden in der Natur beobachtete
Ereignisse auf die Technologie tibertragen. Dementsprechend bietet die Untersuchung
von Vogelfliigeln eine Moglichkeit Umstromungsprozesse besser zu verstehen. Vogel
besitzen auf der Fliigeloberseite passive Federn, die wiahrend kritischen Flugmandver
die Umstromung regulieren und stabilisieren kénnen [4, 15]. Abbildung 1.1 zeigt das
Landemandéver eines Seeadlers beim Greifen der Beute, wobei es zu einer sichtbaren
Interaktion zwischen Federn und Stromung kommt. Beim Abbremsen wird der An-
stellwinkel des Fliigels erhoht, sodass die Gefahr eines kompletten Stromungsabrisses
besteht. Um dem entgegen zu wirken, stellen sich in derartigen Situationen die

passiven Federn auf dem Fliigel auf. Die Regelung der Bewegungsprozedur dieser
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Federn erfolgt somit durch die Umstromung. Zum einen kann diese Interaktion die
Stromungsablosung verzogern und zum anderen kénnen die Federn im Falle einer
Stromungsablosung den im Normalfall eintretenden und drastischen Auftriebsverlust
verringern. Diese positive Beeinflussung des Auftriebs mittels passiver, adaptiver
Federn birgt somit das Potential Profilumstréomung zu optimieren. Im Zuge dessen
werden die Federn durch flexible und elastische Riickstromklappen, die in der Fachli-
teratur als Flaps bezeichnet werden, ausgetauscht. Das erméglicht eine Ubertragung
dieses Phénomens von der Natur auf die Windkraftanlagen [5, 13, 44, 59].

Abbildung 1.1: Abstehende, passive Federn eines Seeadlers beim Greifen der Beute
[Foto: Johannes Burkert]

Alternative Technologien zur Verzégerung des Stromungsabrisses sowie Effizienz-
steigerung sind bereits in grofler Anzahl als potentielle Verbesserungsmafinahmen
vorhanden. Dabei handelt es sich meist um aktive Mafinahmen, wie zum Beispiel
aktive Hinterkanten [27]. Diese regulieren durch die aktive Hinterkantenverstellung
den Auftrieb und Widerstand. Eine weitere Moglichkeit sind synthetische Jets [23, 40],
die durch in den Tragfliigel verbauten Membrane erzeugt werden. Dabei kommt es
beim Einsaugen oder Ausstoflen der Luft zur aktiven Beeinflussung der Grenzschicht
eines Profils, was sich wiederum auf den Auftrieb und Widerstand auswirkt. Plasma-
Aktuatoren [50, 40] dagegen erzeugen ein ionisiertes Feld an der angebrachten Stelle
des Tragfliigels, was zur Beschleunigung der Stromung entlang des Profils und damit
zur Auftriebssteigerung fithrt. Der Nachteil der genannten Beispiele besteht darin,
dass aktive Mechanismen im Vergleich zu passiven und elastischen Flaps technisch

deutlich aufwéndiger und kostspieliger sind. Aufgrund dessen kann das Versténdnis
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der Dynamik flexibler und passiver Flaps neue Erkenntnisse liefern und damit eine
einfachere Ubertragung auf technische Anwendungen ermoglichen. Dementsprechend
erfolgt in dieser Arbeit eine Auseinandersetzung mit der Bewegung der elastischen
und passiven Flaps und den daraus entstehenden Auswirkungen auf den Widerstand

und Auftrieb eines Tragfliigels.
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2.1 Wesentliche Aspekte von Profilumstromungen

Bei der Umstromung eines geneigten Tragfliigels bewegt sich die Luft auf der Ober-
seite schneller als auf der Unterseite. Dieser Vorgang wird durch die gekrimmte
Profilgeometrie verursacht [3, 48]. Aufgrund der erhohten Luftgeschwindigkeit steigt
auf der Oberseite der dynamische Druck wahrend der statische Druck sinkt. So
fiihrt die entstandene statische Druckdifferenz zwischen Unter- und Oberseite des
Tragfliigels zur Bildung einer nach oben gerichteten Kraft, der Auftriebskraft Fj.
Zuséatzlich entsteht aufgrund des Stromungswiderstandes entgegengesetzt der Stro-
mungsrichtung die Widerstandskraft Fy (siche Abbildung 2.1 a)). Diese beiden
Krafte sind ausschlaggebend fiir die Effizienz eines Tragfliigels und werden in Form
des Quotienten F4/Fy als Gleitzahl € erfasst. e ermoglicht als dimensionslose Grofie
die Einschétzung der aerodynamischen Effizienz bei Tragfliigeln der Luftfahrt sowie

der Windkraftanlagen, wobei ein moglichst hoher Wert angestrebt wird.

Als Folge der Druckunterschiede und Reibung entstehen auf der Tragfliigelober- und
-unterseite Stromungsstrukturen, wie die laminare Abldseblase und die turbulente
Ablésung. Eine detaillierte und zeitlich gemittelte Darstellung fiir die Tragfliigelober-
seite erfolgt in Abbildung 2.1 a). Die abgebildeten Strukturen sind vor allem fiir
Reynolds-Zahlen Reg unter 500.000 charakteristisch [37, 70]. Dabei ist Reg durch die
Sehnenldnge des Profils ¢, die Geschwindigkeit Uy und die kinematische Viskositat v
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a) A Ablosepunkt
Fyu Wiederanlegen

— jT """ Turbulente Ablésung™ ¢
— ]
o /- ——1—@ R ‘ Turbulente Stromung

Neu geformte,
B R Moy S SO turbulente

— |

Laminare
i Abgelost
Grenzschicht 1ar§§12§eej Riickflusswirbel
' Scherschicht
g g S g S S S S

Abbildung 2.1: a) Laminare und turbulente Ablésung auf der Oberseite eines Tragflii-
gels (in Anlehnung an Yarusevych [70]); b) Detaillierte gemittelte Stromungsstruktur
einer laminaren Abloseblase (in Anlehnung an Horton [29)])

in Gleichung (2.1) definiert.

U(]'C

14

Res =

(2.1)

Héufig kommt es in diesem Stromungsbereich zur Ablésung der laminaren Grenz-
schicht. Die Ablosung resultiert aus der Druckerh6hung in Stréomungsrichtung und

dem reibungsbedingten Druckverlust in der Grenzschicht [3, 70, 58].

Im Falle von kleinen Re und aerodynamisch ungiinstig ausgelegten Profilen kann
sich die abgeloste Scherschicht nicht wieder anlegen. Hierbei entsteht ein grofies
Riickstromgebiet, in dem die Stromung turbulent vorliegt. Bei grofieren Re dagegen
16st sich die laminare Grenzschicht am Ablosepunkt ab und vollzieht zunéchst eine
Entwicklung in eine transiente und anschlieffend in eine turbulente Scherschicht [2,
36]. Weiter stromab kommt es zu einem Wiederanlegen der turbulenten Scherschicht
und es entsteht eine geschlossene, laminare Abléseblase (siche Abbildung 2.1 b)).
Diese ist vor allem durch die geringen Geschwindigkeiten im Inneren charakterisiert
und bildet sich im vorderen Bereich des Tragfliigels [29, 70]. Dennoch verdndert

diese Stromungsstruktur die Druckverteilung auf der Tragfliigeloberseite, was sich
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wiederum auf den Widerstand und Auftrieb des gesamten Tragfliigels auswirkt [51,
70]. Da an dem abgebildeten Ablose- bzw. Wiederanlegepunkt der Geschwindigkeits-
gradient Vu senkrecht zur Wand verschwindet [48], sinkt damit einhergehend die
Wandschubspannung 7 auf Null. Den Zusammenhang beschreibt die Gleichung

(2.2), die sich aus Viskositét g und der Wandkoordinate y zusammensetzt.

Tw = @7;) = 0. (2.2)

Bei der turbulenten Ablosung handelt es sich um einen noch nicht komplett ver-
standenen Mechanismus, der stark von Re und dem Profil des Tragfliigels abhangig
ist. Sie entsteht iiblicherweise bei kleinen Anstellwinkeln an der Hinterkante des
Tragfliigels. Der wesentliche Unterschied gegeniiber der laminaren Ablosung ist das
Nichtwiederanlegen der Stromung sowie die hohere Geschwindigkeit innerhalb der
Rezirkulation. Bei Erhohung des Anstellwinkels wandert die turbulente Ablésung zur
Vorderkante und wird dabei grofier. Erfihrt der Neigungswinkel des Tragfliigels einen
stetigen Anstieg, so 16st sich die Stromung irgendwann komplett von der Oberfliche
ab. Diese Ablosung wird in der Literatur als Stromungsablosung oder Stall bezeichnet
und ebenfalls durch den Druckanstieg in Stréomungsrichtung verursacht [3, 58, 48].
Allgemein berichtet die Literatur von zwei Ablosungsarten, nidmlich der dynami-
schen und statischen Stromungsablosung. Bei der dynamischen Stromungsablosung
handelt es sich um eine wirbelinduzierte Ablosung, wobei eine zeitlich abhéngige
Anstellwinkelveranderung des Tragfliigels vorausgesetzt wird. Mulleners et al. [45,
46] und Corke et al. [16] legen in ihren Studien dar, dass wahrend des Vorganges
ein zeitlich und lokal wachsender Wirbel entsteht, der sich erst ab einer bestimmten
Grofle ablost. Nach der Ablosung wird dieser nach hinten abgefithrt und ein neuer
Wirbel bildet sich. Die wesentlichen Merkmale einer statischen Ablosung dagegen sind
vor allem die abrupte und permanente Auftriebsreduzierung bei einer gleichzeitigen
Widerstandssteigerung. Als Folge dessen entsteht auf der Tragfliigeloberseite ein
groBes Riickstromgebiet. Stromungsmechanisch fithrt Mulleners et al. [47] in einer
weiteren Studie den Vorgang auf das kontinuierliche Aufrollen der Scherschicht zuriick.
Die dadurch entstehenden Wirbel werden erst beim Abfithren zur Hinterkante des

Tragfligels grofer.

Waéhrend die Abbildung 2.1 den Vorgang fiir die Hinterkantenablésung darstellt, wird
in der Literatur auf die Komplexitat und Vielfalt der Ablésevorginge hingewiesen.
Gault [22] und Bak et al. [6] berichten in ihren Arbeiten, dass das Verhéltnis von

Dicke und Lange des Tragfliigels einen Einfluss darauf haben, ob sich die Stromung
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an der Vorder- oder Hinterkante ablost. Neben den zwei Ablosungsarten werden
ebenfalls Kombinationen aus diesen Ablosungen beschrieben. Die Charakterisierung
der Ablosungsart erfolgt durch den iiber den Anstellwinkel aufgetragenen Auftrieb.
Die Studie von Gault [22] bezieht hierbei Informationen fir viele Arten von NACA
Profilen fiir einen Reynolds-Zahl-Bereich zwischen 6x10° und 2x 107 ein. Bak et al. [6]
andererseits bietet mithilfe numerischer Simulationen ein Grundverstédndnis fiir die
Entstehung dieser Ablosevorginge. Dabei zeigt sich, dass die Vorderkantenablosung
bei eher diinnen Profilen entsteht und durch ein Platzen der laminaren Abloseblase
verursacht wird. Die Hinterkantenablosung und die Kombination aus Hinter- und

Vorderkantenablosung treten dagegen bei dickeren Profilen auf.

2.2 Zusammenfassung essenzieller Aspekte von

Tragfliigeln mit Flaps

Tabelle 2.1 bietet einen Uberblick iiber die Untersuchungen zur Strémungsbeeinflus-
sung mit Flaps. Auf die Tragfliigel werden dabei Flaps mit variierenden Eigenschaften
und Formen angebracht. Die Ubersicht umfasst elastische sowie starre Werkstoffe, um
somit einen allgemeinen Vergleich der Vor- und Nachteile zu ermoglichen. Generell
beinhaltet die Tabelle nur Studien mit passiven Flaps, die nur durch die Stromung
in Bewegung versetzt werden und nicht durch aktive Mechanismen (wie z.B. einem
Elektromotor). Diese Vorgehensweise resultiert aus dem Untersuchungsschwerpunkt
dieser Arbeit. Fiir ein besseres Versténdnis der Umstréomung und ihrer einhergehen-
den Auswirkung auf den Tragfliigel werden experimentelle und numerische Studien
herangezogen. Die Reynolds-Zahl der betrachteten Studien variiert hierbei im Bereich
von 2x10? bis 1x10% und umfasst somit den Bereich der laminaren, der transitionellen

und der turbulenten Stromung.

Die zusammenfassende Auswertung der Studien in Tabelle 2.1 ergibt, dass das
Flapverhalten in der Stromung vor allem durch die folgenden Faktoren beeinflusst
wird: (1) Flaplange, (2) Flapform, (3) Flapposition, (4) Anzahl der Flapreihen und
(5) Flapmaterial.

In Bezug auf Sehnenlénge des Tragfliigels ¢, die in einigen Quellen auch als Profiltiefe
bezeichnet wird, liegt die effektive Flapldnge in den Studien im Bereich von 0,05¢
bis 0,8¢c. In der Publikation von Briicker und Weidner [13] erfolgte eine detaillierte
Betrachtung des Langeneinflusses von Silikonflaps. Es wurde festgestellt, dass elasti-
sche Flaps mit einer Lénge von weniger als 0,05¢ kaum mit der abgelésten Stromung

interagieren und daher einen geringen Einfluss auf den Auftrieb bzw. Widerstand
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Tabelle 2.1: Zusammenfassung der Literatur von passiven Flaps; erfasst werden
untersuchte Profile, Reynolds-Zahl, Flapmaterial und der Flaplange in Bezug auf die
Sehnenlinge ¢ des jeweiligen Profils; !Experimentelle Studie; 2Numerische Studie;
3Polyethylenterephthalat; el. - elastisches Material; st. - starres Material

Autor Profil Reg [x 10%] Flaplinge Flapmaterial

Arivoli et al. [5]* Platte 100 0,08-0,15¢  Celluloseacetat (el.)

Bramesfeld et al. [11]} 5824 1000 0,09¢ PET (st.)

Briicker et al. [13]} NACA0020 77 0,05-0,2¢  Silikon (el.)

Fang et al. [18]? NACA0012 1 0,1c var. Eigenschaften (el.)

Favier et al. [19]? Zylinder 0,2 0,2c k.A. (st.)

Hafien et al. [24]2 NACA0012 1,4-342 0,04-0,11c k.A. (el.)

Hao et al. [25) NACA0018 300 0,1-0,2¢ k.A. (st.)

Johnston et al. [33]%2  k.A. 400 0,2¢ Polyester (st.)

Kamps et al. [34]* Zylinder 13,5-34 0,3c Silikon (el.)

Kernstine et al. [35]* NACA2412 330 0,1-0,4c Aluminium (el.)

Liu et al. [39]! NACA0012 63 0,25¢ Mylar (el.)

Meyer [44]! HQ17/41 1000 0,084-0,2¢  Aluminium/PET? (st.)

Osterberg et al. [49]!  Platte 50-83 0,2c Papier (el.)

Rosti et al. [56]2 NACA0020 20 0,1-02¢c  k.A. (st.)
NACA0012

Schliiter [59]! NACA2213 30-40 0,17¢ Kohlenstofffaser (st.)
NACA4412

Talboys et al. [62, 63]' NACA0012 50-350 0,1c Polyester (el.)

Traub et al. [65]! SD7062 225 0,12¢ Plastik (el.)

Wang et al. [67, 68]12  SD8020 40-60 0,1-0,3¢ Kohlenstofffaser (st.)

Wang et al. [69]! NACAO0012 38 0,27-0,8¢  Vogelgefieder (el.)

ausiiben konnen. Dagegen vollfiithren elastische Flaps mit der Lange tiber 0,2¢ chaoti-
sche Flatterbewegungen, was zu einer Auftriebsreduzierung fithrt. Meyer [44, 43] und
Johnston et al. [33] berichten, dass der Winkel ¢ zwischen den eingesetzten Flaps
und Tragfliigeloberflache mafigeblich den Auftrieb und Widerstand beeinflusst. Eine
Steigerung des Auftriebs wurde bei ( von unter 60° beobachtet. In Bezug auf den
Widerstand, steigern die Flaps diesen generell bei kleineren Anstellwinkeln o des
Tragfliigels, was auf die Unebenheit des Tragfliigels zuriickzufiihren ist. Bei ¢ von
iiber 60° fithrten die elastischen Flaps chaotische Flatterbewegungen aus, was den
Auftrieb negativ beeinflusste. In der Regel kann die chaotische Flatterbewegung oder
das Umklappen von Flaps iiber die Biegesteifigkeit kontrolliert werden, die wiederum
von Flapdicke und -material abhéngig ist. Kernstine et al. [35] und Liu et al. [39]

berichten in ihren Studien tiber eine Widerstandsreduzierung der elastischen Flaps
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bei hoheren Anstellwinkeln. Aufgrund der unterschiedlichen Profile, Flapmaterialien,
Flappositionen und dem experimentellen Aufbau in diesen Studien variiert jedoch

die erreichte Reduzierung des Widerstandes erheblich.

Meyer et al. [43, 44] und Traub et al. [65] zeigen in ihren Studien, dass die Flapform
mafigeblich zur Widerstandsreduzierung beitragen kann. Die Autoren weisen nach,
dass v-formige bzw. geschlitzte Flaps im Vergleich zu rechteckigen Flaps den Wi-
derstand deutlich reduzieren kénnen. In den Studien von Meyer [44, 43] wird mit
v-formigen Flaps im Vergleich zum nackten Tragfliigel eine Auftriebssteigerung von
8 % erreicht. Den positiven Effekt fithrt er auf die bessere Anpassungsfahigkeit der

v-formigen Flaps bei dreidimensionalen Strémungsverhéltnissen zurtick.

Die Auswirkungen der Flapposition werden in Arbeiten von Arivoli et al. [5], Meyer
[44], Kernstine et al. [35] und Wang et al. [69] untersucht. Dabei erfolgt in den Studien
primér eine Betrachtung der Auftriebssteigerung und Widerstandsreduzierung vor
dem Stromungsabriss. Als Tragfliigel werden in diesen Arbeiten eine rechteckige
Platte, ein Fliigel eines Segelflugzeugs und ein Tragfliigel mit symmetrischen Pro-
fil verwendet, was zu Unterschieden beziiglich der effektivsten Flapposition fiihrt.
Dartiber hinaus variieren die Materialeigenschaften der verwendeten Flaps, was den
Vergleich dementsprechend erschwert. Somit ist die optimale Positionierung des Flaps
stark vom verwendeten Profil abhédngig. Nach dem Einsetzen der Stromungsablo-
sung berichtet Wang [69] in seiner Studie, dass bei einer Platzierung der Flaps im
Vorderkantenbereich des Tragfliigels eine Auftriebssteigerung erzielt werden konnte.
Hierbei nutzte er echte Vogelfeder und konnte das Eintreten der Stromungsablosung
komplett unterbinden, was den Auftrieb um bis zu 78 % steigerte. Eine dhnliche
Tendenz wurde von Hsiao [30] beobachtet, der in seiner Studie allerdings mithilfe
eines aktiven und starren Flaps unterschiedliche Bewegungsmodi untersuchte. Trotz
des aktiven Mechanismus der Flaps enthélt diese Arbeit bedeutende Ergebnisse
beziiglich der Ausfithrung der Flapbewegung. Hsiao [30] berichtet hierbei, dass vor
allem eine schnelle Anlegebewegung des Flaps den Auftrieb erhoht (bis zu 70 %). Als
Ursache dafiir sieht er die an der Vorderkante gebildeten Wirbel, die sich mit einer

langsameren Wirbelkonvektionsgeschwindigkeit auf der Tragfliigeloberseite bewegen.

Der Einfluss der Flapreihenanzahl auf die Umstromung wurde detailliert in den
Arbeiten von Hao et al. [25], Meyer [44] und Bramesfeld et al. [11] untersucht. Der
Vergleich der Studien untereinander ist wiederum nur bedingt moglich, da das Profil,
die Stromungsgeschwindigkeit und die Flapeigenschaften variieren. Dennoch berichten
die experimentellen Studien von Bramesfeld et al. [11] und Meyer [44], dass bei zwei

bzw. drei Flapreihen ein Anstieg des Auftriebs um bis zu 20 % erreicht werden konnte.
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Hao et al. [25] untersuchte in seiner numerischen Studie bis zu zwei Flapreihen, wobei
hier der Flapreihenanstieg zu einem Auftriebsanstieg von nur etwa 9,3 % fihrte. Die
positive Auswirkung ist die Folge der Verkleinerung des Riickstromgebiets auf dem
Tragfliigel, was ebenfalls in den numerischen Studien von Hafien et al. [24], Rosti et
al. [56] und Wang et al. [68] beobachtet wurde. Diese Feststellung konnte ebenfalls
in der experimentellen Arbeit von Briicker und Weidner [13] mit drei Flapreihen an
der Hinterkante des Tragfliigels gemacht werden. Briicker und Weidner [13] konnten
in den Wasserkanalmessungen neben der Verkleinerung des Riickstromgebietes auch

eine Verzogerung der Stromungsablosung beobachten.

Das Flapmaterial ist als letzter Einflussfaktor in Tabelle 2.1 erfasst. Als gemeinsames
Hauptmerkmal wird in allen Publikationen das geringe Gewicht und die geringe
Dicke des jeweiligen Materials angegeben. Die Notwendigkeit dieser Eigenschaften
besteht darin, dass bei kleinen Anstellwinkeln durch die kongruenten Flaps maoglichst
wenig Widerstand erzeugt wird. Bei hoheren « hingegen erlaubt das geringe Gewicht
des Flaps ein Abheben von der Tragfligeloberfliche und damit eine Interaktion
mit der Stromung. In den Studien von Meyer [44], Schliter [59], Wang et al. [67]
und Johnston et al. [33] werden fiir starre Flaps Aluminium, PET, Kohlestofffaser
und Polyester verwendet. In den Publikationen, die sich mit elastischen Flaps aus-
einandersetzen, kommen Celluloseacetat [5], Aluminiumfolie [35], Silikon [13, 34],
Mylar [39], Papier [49], sowie echtes Vogelgefieder [69] zum Einsatz. Bei der breiten
Auswahl an verwendeten Werkstoffen gibt es somit keine klare Empfehlungen. Der
wesentliche Vorteil von elastischen Werkstoffen besteht in ihrer Anpassungsfahigkeit
an gekrimmte Oberflachen [35, 13, 5, 69]. Ebenfalls konnen die elastischen Flaps zu
einer Schallemissionsreduzierung beitragen. Kamps et al. [34] untersuchten diesen
Effekt an einem quer angestromten Zylinder. Im Zuge dessen wurde festgestellt, dass
im Vergleich zu einem Zylinder ohne Flaps eine Reduzierung des Schallpegels vorliegt.
Diesen Effekt untersuchte ebenfalls Talboys et al. [62, 63] an einem Tragfliigel mit
einem Flap an der Hinterkante, wobei ebenfalls eine Gerduschreduzierung festgestellt
wurde. Die Schallemissionsreduzierung birgt somit ein Potenzial im Einsatz bei

kleinen Windkraftanlagen.

Die durchgefiihrte Literaturrecherche zeigt die Vorteile der Flaps fiir einen breiten
Reynolds-Zahl Bereich und das vorhandene Potential bei technischen Anwendungen.
Wahrend der positive Effekt des selbst-adaptiven Mechanismus wiederholt in der
Literatur [35, 39, 13, 5, 24, 56, 18, 69] betont wird, beschrénken sich die Untersu-
chungen von elastischen Flaps in Bezug auf Widerstand und Auftrieb lediglich auf
vier Studien [35, 65, 49, 69]. Die Studien von Osterberg et al. [49] und Wang et

al. [69] analysieren jedoch Papier und Vogelgefieder, was fiir technische Anwendun-
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gen ungeeignet ist. Weiterhin erfolgt in der Publikation von Kernstine et al. [35]
eine Untersuchung von Aluminiumfolie, die sich bei einem Strémungsabriss oder
starken Boen plastisch verformen und negativ auf das aerodynamische Verhalten
auswirken wiirde. Lediglich die knapp verfasste Studie von Traub et al. [65] bietet
einen groben Einblick in die Flapdynamik und auf die Auswirkung der Flaps mit
hoheren Biegesteifigkeit auf den Widerstand und den Auftrieb. Ein weiterer Mangel
der Studien ist die fehlende Angabe der Materialeigenschaften, was den Vergleich
untereinander zusétzlich erschwert. Als Folge dessen gibt es ein Interesse elastische
Werkstoffe mit reversibler Verformung zu untersuchen. Aus der Literaturrecherche
ableitend ergeben sich die folgenden Fragen, die im Rahmen dieser Arbeit behandelt

werden:

o Wird die Gleitzahl des Tragfliigels mit elastischen Flaps vor und nach der

Stromungsablosung grundséatzlich gesteigert?

o Welche Auswirkung hat eine steigende bzw. reduzierte Biegesteifigkeit der Flaps

auf das aerodynamische Verhalten?

o Verzogern die elastischen Flaps die Stromungsablésung sowohl bei der statio-

naren als auch bei der transienten Anstromung?

o Welcher Einfluss wird bei einer Interaktion zwischen elastischen Flaps und

Stromung auf die turbulente Ablosung ausgetibt?

o Ist die Bewegungsausfiihrung der elastischen Flaps entscheidend fiir die Auf-

triebssteigerung?

Im Verlauf der Arbeit werden in Kapitel 3 zundchst numerische Simulationen der
Umstromung eines NACA0020 Profils durchgefiihrt, um eine giinstige Positionierung
der Flaps zu ermitteln. Diese sollen eine Einsicht in das Verhalten von laminaren Bla-
sen und turbulenter Ablosung erméglichen und so als Vorarbeit die Positionierung fiir
den experimentellen Teil erleichtern. Den Einfluss von passiven und elastischen Flaps
auf den Auftrieb und Widerstand vor und nach dem Strémungsabriss wird detailliert
in den Windkanalmessungen in Kapitel 4 untersucht. Dabei werden unabhangig von-
einander die steigende Anzahl der Flaps, die Form, variierende Biegesteifigkeit sowie
unterschiedliche Positionen auf dem Tragfliigel tiberpriift. Die generierten Polardia-
gramme ermoglichen die Bestimmung der aerodynamisch effektivsten Konfiguration
bei stationdren Anstromung. Eine Untersuchung der Interaktion zwischen den elas-
tischen Flaps und der transienten Stromung erfolgt in Unterkapitel 4.6. Weiterhin
ermoglicht die Rauchdrahttechnik in Kapitel 5 den Flapeinfluss auf die turbulente

Ablosung zu visualisieren. Dabei werden mithilfe einer Hochgeschwindigkeitskamera
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Stromungsstrukturen erfasst und ausgewertet. Anschlielend erfolgt in Kapitel 6
eine Bewegungsanalyse der Flaps, wobei die Flapunterkante mittels Stereo Vision
Technik untersucht wird. Die detaillierte Erfassung der Flapbewegung ermoglicht
die Bestimmung der Position, Geschwindigkeit und Frequenz, was letztendlich die

Charakterisierung der Bewegungsausfithrung gestattet.
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filumstromung

In diesem Kapitel werden numerische Untersuchungen von Profilen ohne Flaps
durchgefiihrt. Zunachst erfolgt eine Validierung des numerischen Modells mittels
experimentell ermittelten Widerstands- und Auftriebskoeffizienten aus der Literatur.
Im weiteren Verlauf werden Simulationen fiir das NACA0020 Profil bei verschie-
denen Anstromwinkeln durchgefithrt. Das Ziel der numerischen Simulationen ist
es die Umstromung des Profils zu untersuchen und damit Erkenntnisse fiir die

Flappositionierung im experimentellen Teil der Arbeit zu erlangen.

3.1 Numerische Modell

3.1.1 Grundgleichungen und Turbulenzmodell

Durch das verwendete numerische Modell wird das Reynoldsgemittelte Stromungsfeld
(engl. RANS fiir Reynolds Averaged Navier Stokes) um die Profile ohne Flaps
beschrieben. Die Stromung wird dabei als stationar, inkompressibel und isotherm
vorausgesetzt. Die Modellgleichungen der Massenerhaltung (Gleichung (3.1)) und
der Impulserhaltung (Gleichung (3.2)) lauten:

ou;
ox i

=0, (3.1)
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O(ustj + uguy) _ 0 I du; n ou; _lap_ (3.2)
81’]' axj Ox; axj p@xi

Die Beschreibung des Stromungsfeldes erfolgt durch kartesische Komponenten des Ge-
schwindigkeitsvektors u = (u,, u,, u,)” in die Koordinatenrichtungen z = (x, vy, 2)7.

Die Impulserhaltung bezieht w;, die Dichte p, den statischen Druck p und die dyna-

mische Viskositit u ein. Fiir die Reynolds-Spannungen —u,u;

; wird die Bousinesq-

Approximation in Gleichung (3.3) genutzt.

7 ou; 0u; 2

{4 ist hierbei die turbulente Wirbelviskositét, d;; das Kronecker-Delta und & die turbu-
lente kinetische Energie. Das resultierende Gleichungssystem der RANS-Gleichungen
ist mathematisch nicht geschlossen. Um eine Losung zu ermoglichen, muss das Glei-
chungssystem durch ein Turbulenzmodell ergéinzt werden. Da bei steigenden Anstell-
winkeln und Re von circa 200.000 die Umstromung des Profils weder laminar noch voll
turbulent ausgebildet ist, erfolgt die Turbulenzmodellierung der Stromung mit dem
~v-Regp-Transitionsmodell. Das aus vier Gleichungen bestehende Turbulenzmodell
eignet sich vor allem fiir die Ablésungsvorhersagen und konnte bei numerischen
Tragfliigeluntersuchungen gute Ubereinstimmung mit den Experimenten erzielen
[7, 41, 42, 55]. Hierbei handelt es sich um eine Kombination aus dem k-w-SST
Turbulenzmodell und zwei zusétzlichen Gleichungen. Die Berechnung der turbulenten
Viskositat fiir die Impulsgleichung erfolgt mithilfe von gekoppelten Transportglei-
chungen. Die Gleichungen fiir die turbulente kinetische Energie k und die spezifische

Dissipationsrate w lauten:

0 0 Ok
(pkt;) = — (u + ‘“) 5 | G Ve (3.4)
J

8xi 8[)3j O
I

d _ 0 pe\ Ow po o Ok Ow
Z(pwi) = —— gy - 1— 220 7R3,
Oz, (petj) Oz, (,u - aw> Oz, Tl - Yo+ 21-F) w Oz; 0x; (3:5)

T D,

Die effektive Diffusion der kinetischen Energie und der spezifischen Dissipationsrate
wird durch die Terme I'y, und I, in Gleichung (3.4) und (3.5) beschrieben. Die Terme
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setzen sich aus p, pu; sowie den Prandtl-Zahlen oy bzw. o, zusammen. G und G,
definieren die Generierung von k£ und w, wahrend Y) und Y, die Dissipation dieser
beiden Groflen beschreiben. Diese vier Terme setzen sich weiteren Variablen zusam-
men, wobei in diesem Abschnitt nur die wichtigsten Einflussfaktoren erlautert werden.
Das 7-Rey-Transitionsmodell basiert auf dem Standard k-w und Standard k-e Modell
und kombiniert ihre Vorteile beziiglich der prézisen Modellierung des Wandbereiches
und der freien Stromung. Fiir eine Verkniipfung der beiden Modelle wurden die
Gleichungen des k-e Modells in Abhédngigkeit von k& und w tiberfiithrt, wodurch der
Diffusionsterm D, entstand. In diesem Term enthaltene Vermischungsfunktion £}
regelt, ob an lokalen Stellen die Gleichungen des k-w- oder des k-e-Modells benutzt

werden. Hierbei entspricht die 0,2 einer weiteren Modellkonstante.

Durch zwei weitere Transportgleichungen erfolgt die Verkniipfung mit der Intermittenz
v (Gleichung (3.6)) und der Reynolds-Zahl in Abhéngigkeit von der Impulsverlust-
dicke Rey (Gleichung (3.7)). Die Gleichungen basieren teilweise auf Ergebnissen
experimenteller Korrelationen und lauten:
9(pu;7) 0 e\ Oy
=P,—FE Py —FE — —. 3.6
Oz, 71 y1+ 2 v2 + 0 Bt 0 (3.6)

Oy

Die Intermittenz entspricht der Wahrscheinlichkeit mit der die Stromung an einer
Stelle turbulent vorliegt. Die Transportgleichung von v ist fiir die Auslésung der
lokalen Transition in der Grenzschicht zustandig, sobald kleine Storungen in der
laminaren Stromung auftreten. Fiir v gilt ein Wert von null im laminaren Bereich
und ein Wert von eins im turbulenten Bereich. Dieser Wert variiert dementsprechend
zwischen null und eins im Transitionsbereich und reguliert die Terme Gy und Y}
in Gleichung (3.4). P,; und E,; entsprechen den Quelltermen fiir die Transition
wogegen Py und E,5 die Quellterme der Relaminarisierung sind. Mit o, wird eine
Modellkonstante beschrieben.

Mit der Transportgleichung von Reg; werden nicht lokale empirische Korrelationen
aus der freien Stromung in lokale Quantitaten in der Grenzschicht umgewandelt
(siche Gleichung (3.7)) [42, 55].

O(pu;Re 0
W:P9t+8acj oo (10 + fiy)

(3.7)

Die Notwendigkeit dieser Grofie besteht in dem Erfassen der nicht lokalen Turbu-
lenzintensitat, die sich durch stets andernde Geschwindigkeit der freien Stromung

und dem Zerfall der kinetischen Energie ergibt [42]. Der Quellterm Py, erzwingt
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auflerhalb der Grenzschicht, dass sich der transportierte Skalar Rey; dem lokalen
Wert von Rey, anpasst. In der Grenzschicht ist P, inaktiv, sodass Reg: zur Wand
diffundiert. Mithilfe von Reg, lassen sich lokale Grofien der Grenzschicht ermitteln,
welche die Quellterme der Transition und Relaminisierung in der Transportgleichung
der Intermittenz beeinflussen (siehe Gleichung (3.6)). Das wirkt sich wiederum auf

und £ aus.

Fiir eine detaillierte Einsicht in die aufgefithrten Formeln bzw. Modellkonstanten
wird hiermit auf das ANSYS Fluent Handbuch [32] und Menter et al. [42] verwiesen.

3.1.2 Randbedingungen und Diskretisierungsschema

Neben den bereits oben aufgefithrten Vereinfachungen werden die numerischen Simu-
lationen zweidimensional ausgefiithrt. Das verkiirzt wesentlich die Berechnungszeit
der Simulationen bei einer relativ hohen Genauigkeit der Ergebnisse [2, 51, 55]. Die
Generierung des Gitters erfolgt mit ANSYS ICEM CFD V15.0. Als Loser wird das
Programm ANSYS Fluent V16.0 verwendet, das die Erhaltungsgleichungen nach
der Finite-Volumen-Methode diskretisiert.

Abbildung 3.1 a) zeigt die Skizze der Randbedingungen fiir alle in diesem Kapitel
aufgefithrten Simulationen. Hierbei sind die Mafle in Abhangigkeit von ¢ dargestellt,
da sich diese je nach NACA Profil unterscheiden. Die Profiloberfliche wird mit
der Vorgabe der Haftbedingung uy, = 0 als feste Wand modelliert. Am Rand des
Berechnungsfeldes ist die Fernfeld-Randbedingung vorgegeben, die eine Modellierung
der freien Stromung im groflen Abstand von der Profilwand ermoglicht. Da die
resultierende Geschwindigkeit w45, der ungestorten Stromung und des Fernfel-
des konstant ist, kann die Winkeleinstellung der Anstromung iiber die einzelnen
Geschwindigkeitskomponenten u, und u, erfolgen. Das hat den Vorteil, dass mit
gleicher Vernetzung unterschiedliche Anstromwinkel a eingestellt werden koénnen.
Fiir die Simulation des NACA0020 Profils ist die sehnenléngenbasierte Reynolds-Zahl
Reg = 200.000 bei ¢ = 0,2 m. Diese Randbedingungen resultieren als Vorgabe fiir den
experimentellen Teil der Arbeit (siehe Kapitel 4). Da in der Literaturrecherche keine
Widerstands- und Auftriebskoeffizienten (cyw, ca) fiir das NACA0020 Profil gefunden
wurden, sollen diese mittels CFD bestimmt werden. Im ersten Schritt erfolgt eine
Validierung des numerischen Modells anhand eines vergleichbaren Profils. Hierbei
handelt es sich um ein NACAQ0018 Profil aus der Studie von Du et al. [17], dessen
Sehnenldnge ¢ = 0,13 m und Reg = 140.000 betragen.
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a)

Geschwindigkeitsrand
(Fernfeld)

30 ¢

C 70 c

60 c

100 ¢

Abbildung 3.1: a) Randbedingungen und b) Knoteninformationen des Rechengitters
fiir die 2-D Simulation des NACA0018 und NACA0020 Profils

Die Knotenpunktanzahl der Berechnungsgebiete fiir das NACA0018 und NACA0020
Profil sind in Abbildung 3.1 b) dargestellt, was eine Gesamtanzahl von circa 250.000
Zellen ergibt. Dafiir wurde das Prinzip des C-Gitters nach Empfehlung von Shah et
al. [61] und Schwarze [60] adaptiert. Um eine gute Gitterauflosung der laminaren
Blase zu gewéhrleisten, sind 552 Knotenpunkte entlang der Sehnenlénge vorgegeben.
Des Weiteren wird bei der Vernetzung auf der Profilwand der dimensionslose Abstand

yT beriicksichtigt, er iibersteigt bei der Stromungssimulation beider NACA Profile
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nicht den Wert von 0,15. Damit das Stromungsfeld um das Profil herum von der
Fernfeld-Randbedingung unbeeinflusst bleibt, ist der Abstand zwischen Profil und
dem Rand des Rechengebietes als Vielfaches der Sehnenlédnge vordefiniert (siehe
Abbildung 3.1). Fiir die Gitterunabhéngigkeitsstudie wurde die Knotenpunktanzahl
verdoppelt und Geschwindigkeiten an einzelnen Stellen um das Profil verglichen, wobei
ein Unterschied von unter 5% festgestellt werden konnte. Das untersuchte Intervall
der Anstellwinkel liegt zwischen 0° und 25° und umfasst damit den Stromungsbereich

vor und nach der Stromungsablosung.

Als Druckkorrekturverfahren fiir die diskretisierten Kontinuitdts- und Navier-Stokes-
Gleichungen wird der SIMPLEC-Algorithmus verwendet. Die Diskretisierung der
Turbulenzmodell- und der Impulsgleichung erfolgt mit dem Upwind-Verfahren zweiter
Ordnung. Das Konvergenzkriterium ist fiir alle Residuen des iterativen Losungsver-

fahrens auf einen Wert von 107 festgesetzt.

3.2 Ergebnisse fiir das NACAO0018 Profil

In Abbildung 3.2 sind die numerisch bzw. experimentell bestimmten Koeffizienten
ca und ¢y jeweils iiber den Anstellwinkel « aufgetragen. Daraus ist ersichtlich, dass
eine gute Ubereinstimmung bis zum Winkel von 6° vorliegt. Dies ist auf die nahezu
laminare Umstromung zuriickzufithren. Ab a = 8° beeinflusst die weiter anwachsende
und turbulente Ablésung auf der Profiloberseite die Koeffizienten. Die Differenz
zwischen numerischen und experimentellen ¢ 4-Wert nimmt ab dem Anstellwinkel von
10° deutlich zu. Bei ¢y erreicht die Differenz zwischen Simulation und Experiment
den hochsten Wert ebenfalls ab dem Winkel von 10°, wobei der Unterschied etwa
35 % betragt.

Am kritischen Winkel (o = 13°) liegt ein Unterschied von ¢4 zwischen Experiment
und Simulation von etwa 10 % vor und erreicht die hochste Differenz nach der Stro-
mungsablosung (=~ 17 %). Die Abweichungen der gegeniibergestellten Kurven sind
vorwiegend auf die vorliegenden Einschrankungen des zweidimensionalen Modells
zurlickzufiihren. Bei der Umstromung des Tragfliigels vor allem bei grofferen Winkeln
entstehen wahrend der Versuchsdurchfiihrung dreidimensionale und nicht-isotrope
Stromungsstrukturen, die das zweidimensionale Modell nicht berticksichtigt. Somit
kann vor allem bei gréferen Winkeln der Auftrieb und Widerstand eines Profils
unter- bzw. tiberschatzt werden, was die numerischen Studien von Alam und Sand-
ham [2] oder Radespiel [51] bestatigen. Trotz dieser leichten Einschrankungen ist das

numerische Modell dennoch geeignet das Stromungsfeld um das Profil hinreichend
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genau zu beschreiben. Dementsprechend ermoéglicht das numerische Modell neben der
Berechnung der Koeffizienten in kurzen Zeit, auch eine gute Prognose der laminaren
Blase und turbulenten Ablésung auf dem Profil, was numerisch und experimentell in

der Studie von Radespiel [51] festgestellt werden konnte.

V7 0,4

E};perimént Du [17]
~v-Reg Modell =

0,75

0,5

ca [

0,25

U —
0 5 10 15 20 25

a ]
Abbildung 3.2: Vergleich des v-Rey Modells mit den experimentellen Werten aus
der Literatur; Gegeniiberstellung der tiber den Anstromwinkel o aufgetragenen a)

Auftriebs- und b) Widerstandskoeffizienten des NACA0018 Profils bei Reynolds-Zahl
von 140.000

3.3 Ergebnisse fiir das NACAO0020 Profil

Abbildung 3.3 zeigt als Beispiel die Umstromung des NACA0020 Profils bei drei
verschiedenen Anstellwinkeln. Die Stromungsstruktur ober- und unterhalb des Profils
wird mithilfe von Stromlinien visualisiert. Die griine Markierung kennzeichnet hierbei
die Position der laminaren Blase und die rote Markierung der turbulenten Ablésung
auf und unter dem Tragfliigel. Die Ablose- und Wiederanlegestellen dieser Strukturen
werden mithilfe der Schubspannungsbedingung m = 0 fiir alle Anstellwinkel erfasst

und in einem Diagramm zusammenfassend wiedergegeben (siehe Abbildung 3.4).
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Abbildung 3.3: Position der laminaren und turbulenten Ablésung auf der Unter-
und Oberseite des NACA0020 Profils bei unterschiedlichen Anstellwinkeln; griine
Markierung - laminare Blase; rote Markierung - turbulente Ablosung; blau zu weif3
Farbgradient kennzeichnet die Erhohung der Geschwindigkeit

Die Verschiebung der Position der Stromungsstrukturen auf der Oberseite des
NACAO020 Profils ist in Abhéngigkeit von a in Abbildung 3.4 dargestellt. Um
die Ergebnisse der numerischen Simulationen iibersichtlich zusammenzufassen, er-
folgt eine Auftragung der dimensionslosen Position der Ablésegebiete iiber a.. Bei
a = 0° 16st sich die laminare Stromung in der Mitte des Profils ab, legt sich bei
z/c = 0,7 turbulent an und bildet somit die laminare Blase. Die Ablosung entsteht
durch den in Sromungsrichtung steigenden statischen Druck. Bei steigendem « ist
ersichtlich, dass sich die kleiner werdende laminare Blase zur Vorderkante des Profils
bewegt. Der Schrumpfprozess der laminaren Blase endet mit dem Stromungsabriss,
welcher ab o &~ 18° einsetzt. Der Ablésepunkt ist in der Abbildung 3.4 mit einem

roten Balken gekennzeichnet und visualisiert somit den Winkelbereich, ab dem die
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Umstromung auf der Profiloberseite in eine voll turbulente umschlégt. Der laminaren
Blase folgend bewegt sich ebenfalls die turbulente Abloésung mit steigendem « der
Stromungsrichtung entgegen. Nach dem Stromungsabriss ab o von 18° dominiert die

turbulente Ablosung auf der Profiloberseite.
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Abbildung 3.4: Winkelabhéngige Position der laminaren und turbulenten Ablésung
auf der Oberseite des NACA0020 Profils bei Reg = 200.000; roter Balken kennzeichnet
die vollstandige Stromungsablosung

Die Abbildung 3.5 fasst die Lage der Ablosegebiete auf der Unterseite des NACA0020
Profils zusammen. Die dimensionslose Ablose- und Anlegeposition der Stromung
auf dem Profil ist in Abhangigkeit von « aufgetragen. Im Gegensatz zur Obersei-
te kommt es nicht zur Bildung der turbulenten Ablésung im gesamten Intervall
0° < a < 25°. Die laminare Blase verschiebt sich hingegen mit steigendem Winkel zur
Hinterkante des Profils und verlangert sich dabei. Die Verldngerung der laminaren
Blase ist auf die ausgepragte Wolbung des Profils zuriickzufiihren. Bei kleineren
Anstromwinkeln verhindert die Wélbung der Profilvorderseite deshalb eine direkte
Anstromung des Bereiches um die Profilhinterkante. Ab einem Anstellwinkel von 10°
wird die komplette Profilunterseite gleichmaflig angestréomt und somit kann sich die

Stromung in diesem Bereich nicht mehr ablosen.

21



Numerische Untersuchung der Profilumstromung

N 0
/ !
S HE 10,2
.
- I
IR | . ..
TS Laminare Stromung 104
cul =
o =
RS 106
e
e
20178 Turbulentes Anlegen 10,8
(<SRN
A |
gl £
Rl
SR E= | )

15 20

Abbildung 3.5: Winkelabhéngige Position der laminaren Ablosung an der Unterseite
des NACA0020 Profils bei Reg = 200.000

3.4 Schlussfolgerung aus den Simulationen

Mithilfe von numerischen Simulationen konnten die Abloseblasen auf der Ober- und
Unterseite des NACA0020 Profils lokalisiert werden. Dabei wurde zunéchst eine
turbulente Hinterkantenablosung festgestellt, die sich mit steigendem Anstellwinkel
zur Vorderkante bewegt. Um der turbulenten Ablésung entgegenzuwirken, ist fiir
den experimentellen Teil der Arbeit eine Platzierung der Flaps an der Hinterkante
sinnvoll. Da die laminare und turbulente Ablésung bereits bei kleinen Anstellwinkeln
auf dem Profil ausgepragt sind, wird eine schrittweise Verschiebung der einzelnen
Flapreihe zur Vorderkante vollzogen. Die Variation der Position von der Flapreihe
endet an der Vorderkantenstelle x/c = 0,1, da sich an dieser Stelle die Stréomung bei
a = 18° komplett ablost. Es besteht somit die Moglichkeit die turbulente Ablésung
mit den Vorderkantenflaps zu beeinflussen und so die Stromungsablosung zu ver-
zogern [13]. Ein weiteres Potential der Vorderkantenflaps besteht darin, dass diese
bei Stromungsablosung einen Einfluss auf die an der Vorderkante gebildeten Wirbel
austiben konnen [30, 69]. Weiterhin wird bei der Erhéhung von Flapreihenanzahl
eine Platzierung an der Hinter- und Vorderkante als sinnvoll erachtet, um die oben
genannten Auswirkungen zu kombinieren. Die mithilfe der Simulationen berechneten
Auftriebs- und Widerstandskoeffizienten werden weiterhin im experimentellen Teil

der Arbeit zum Vergleich herangezogen.
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Kraftmessungen an einem
NACAO0020 Tragfliigel

In diesem Kapitel erfolgt die Erldauterung der Versuchsdurchfiihrung sowie Funk-
tionsweise der Messapparatur. Die Ergebnisse wurden zum Teil in [53] publiziert.
Zunachst werden Messunsicherheiten wahrend der Versuchsdurchfiihrung erlautert,
wobei ein Vergleich zwischen den gemessenen Koeffizienten, den Koeffizienten aus
der Literatur und der Simulationen stattfindet. Mithilfe der Kraftwaage werden im
weiteren Verlauf die Auftriebs- und Widerstandskoeffizienten des Tragfliigels mit
Flaps an unterschiedlichen Positionen ermittelt. Aus der ginstigen Position und
Flapreihenanzahl resultierend wird die Auswirkung der variierenden Biegesteifigkeit
und Flapform betrachtet. Abschlieend erfolgt eine Untersuchung der Konfiguration

mit der grofiten Verzogerung der Stromungsablosung bei einer transienten Stromung.

4.1 Versuchsvorbereitung

4.1.1 Windkanal

Die experimentellen Untersuchungen des Auftriebs und Widerstandes werden am
Windkanal Gottinger Bauart des Instituts fiir Mechanik und Fluiddynamik durchge-
fithrt. Der Aufbau ist in Abbildung 4.1 schematisch gegeben. Die Stromungsregelung
erfolgt iiber einen Liifter (siche Abbildung 4.1 - (6)), wobei in der 1,3 m langen

1

und offenen Messstrecke Geschwindigkeiten von bis zu 40ms™ erreicht werden

konnen. Die im Windkanal verbauten Umlenkbleche und Gleichrichter ermdéglichen

23



Kraftmessungen an einem NACAQ0020 Tragfliigel

ein gleichméfiges Geschwindigkeitsprofil an der Diise, die eine Hohe von 0,5 m und
eine Breite von 0,6 m aufweist. Mithilfe einer Rotationsplatte (siche Abbildung 4.1 -
(8®)) lassen sich Boen erzeugen, wobei die Frequenz und Amplitude der Boe iiber die
Winkelgeschwindigkeit der Rotationsplatte geregelt werden kénnen.

W

&
S
S

Abbildung 4.1: Schematische Darstellung des Versuchsstandes: @ Kraftwaage mit der
Messeinrichtung; (2) Tragfliigel mit der Aufhingung; (3) Diise; (4) Gleichrichter; (5)
Umlenkbleche; @ Lifter; @ Diffusor; Rotationsplatte fiir instationdre Stromung

Wiéhrend der Versuchsdurchfiihrung ist die Kraftwaage mit dem Tragfliigel (siehe
Abbildung 4.1 - (1) und (2)) in der offenen Messstrecke des Windkanals platziert. Der
Abstand zwischen Tragfliigel und Diise liegt bei etwa 30 cm, um die Diisenversperrung

moglichst gering zu halten.

Abbildung 4.2 zeigt die vom Hersteller angegebenen Konturen des Turbulenzgrades
Tu im Querschnitt der Diise. Daraus ist ersichtlich, dass in der Mitte des Diisenquer-
schnitts ein T'u mit geringstem Wert vorliegt. Fiir die Windkanalmessungen ist ein
geringer Turbulenzgrad entscheidend, weil davon abhangt, ob die Messungen mit
anderen Studien verglichen werden kénnen. Hierbei wirkt sich ein grofler T'u-Wert
auf die Grenzschicht der untersuchten Geometrie aus, was wiederum die Ergebnisse
grundlegend beeinflussen kann [58]. Aus diesem Grund erfolgt die Ausrichtung des
Tragfliigels mittig vor der Diise.
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Abbildung 4.2: Verteilung des longitudinalen Turbulenzgrades im Querschnitt der
Diise bei Anstromgeschwindigkeit von 40ms™!; in Anlehnung an Lippold [38]

4.1.2 Tragfliigel und Funktionsweise der Kraftwaage

In Abbildung 4.3 sind Einzelheiten der Drei-Komponenten-Kraftwaage dargestellt.
Der verwendete Tragfliigel hat eine NACA0020 Profilform, wobei eine Sehnenlédnge ¢
von 0,2 m und eine Tragfliigelbreite b von 0,6 m vorliegt. Die gewéhlte Profilgeometrie
orientiert sich an typischen Rotorblattmafien kleiner Windkraftanlagen, die im
betrachteten Re-Bereich liegen. Die Ahnlichkeit zum Anwendungsfall erméglicht eine
Ubertragbarkeit der Ergebnisse auf eine kleine Windkraftanlage. Bei dem Tragfliigel
handelt es sich um eine Kunststoffanfertigung. Die glatte, polierte Oberflache besitzt
eine dhnliche Rauigkeit wie glasfaserverstiarkten Kunststoffe, die tiblicherweise bei

Rotorblattern zum Einsatz kommen.

An beiden Profilseiten befinden sich Endscheiben, um Randwirbel zu unterdriicken.
Zusétzlich fordern diese die Zweidimensionalitat der Umstromung [9]. Der Tragfliigel
ist iiber eine Aufhdngung mit der Kraftwaage verbunden, was die Erfassung von

Léngs- F7, und Querkraften Fy ermoglicht.

Der Aufbau der Kraftwaage ist in der Abbildung 4.3 b) dargestellt. Im Wesentlichen

setzt sich diese aus einer Laufschiene und drei Wégezellen zusammen. Mithilfe
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b)

Laufschiene

Tragfliigel

Abbildung 4.3: a) Querschnittansicht des verwendeten Tragfliigels mit Aufhdngung; b)
Schematische Darstellung von der Funktionsweise der Drei-Komponenten-Kraftwaage

der Laufschiene kann der Neigungswinkel § der Kraftwaage verstellt werden, was
eine prazise Platzierung des Profils vor der Windkanaldiise ermoglicht. Wahrend
der gesamten Versuchsdurchfithrung ist der Neigungswinkel konstant auf § = 17,5°
eingestellt. Die auf den Tragfliigel wirkenden Krafte F7, und Fy werden wéhrend des
Experiments tiber die Wégezellen aufgenommen. Durch die Krafteinwirkung kommt
es in der Wagezelle zu Verformungen, die durch Dehnmessstreifen registriert und in
Form von elektrischen Signalen an den Rechner ausgegeben werden. Die Erfassung
der Signale erfolgt mit einer Abtastrate von 50 Hz, die Messdauer pro Messung
betragt 10s. Eine Erhohung der Messdauer auf iiber 30s hat nur eine geringfiigige
Anderung des Mittelwertes ergeben (< 1%). Die Messeinstellungen erméglichen eine
Erfassung von etwa 500 Messwerten innerhalb der Messdauer, die mithilfe einer
Auswerteroutine in einen Mittelwert umgewandelt werden kénnen. Die anschliefende
Berechnung der gemittelten Auftriebs- F4 und Widerstandskréften Fy, erfolgt mit
Gleichungen (4.1) und (4.2).

Fy=Fg-cosp—Fp-sinf, (4.1)

Fy =Fqy-sinf+ Fyr, - cosp . (4.2)

Mithilfe der ermittelten Krafte F4 und Fy und den Gleichungen (4.3) und (4.4)
konnen die dimensionslosen Auftriebs- ¢4 und Widerstandskoeffizienten ¢y berechnet
werden. Neben der Luftdichte p und der Anstromgeschwindigkeit U, beziehen diese

Gleichungen ebenfalls die charakteristische Tragfliigelfliche A ein, die sich aus der

26



Kraftmessungen an einem NACAQ0020 Tragfliigel

Tragfliigelbreite b und Sehnenlinge ¢ errechnet (4 = 0,6 m - 0,2 m = 0,12 m?).

2- Iy
= 4.3
CA pUgA’ ( )
2 Fyw
= . 4.4
WA 44)

Wiéhrend der Versuchsdurchfithrung wird der Anstellwinkel o im Intervall von 0°
< « < 25° variiert, um winkelabhéngige c4/cy-Werte vor und nach der Stromungs-
ablosung zu ermitteln. Das Auftragen von cy tber ¢y ermoglicht die Erstellung
von Polardiagrammen, welche den Vergleich der unterschiedlichen Konfigurationen

untereinander vereinfachen.

4.2 Messunsicherheit und Validierung

Zunéachst erfolgt eine Abschatzung des systematischen und des zufélligen Fehlers, die
zusammen die Messgenauigkeit der Koeffizienten wahrend der Versuchsdurchfithrung
beeinflussen. Der systematische Fehler des Auftriebs bzw. des Widerstandes s4
kann mithilfe der Fehlerfortpflanzung mehrerer unabhangiger Grofien berechnet
werden. Die Gleichung (4.5) bezieht die gemessenen Werte der Kraft Fjuy, der
Luftdichte p und der Stromungsgeschwindigkeit Uy ein. Mit diesen Grofien erfolgt
anschlieBend eine partielle Ableitung von der Gleichung (4.3) bzw. (4.4).

Jc ? Oc ? dc 2
_ AW ) 9 AW ) 2 AW ) 9
= (S ary o (Y s (2) ap s

Die maximale Abweichung der in der Kraftwaage verbauten Wagezellen ist vom
Hersteller mit + 0,04 N angegeben. Die iiber die Ideale-Gasgleichung berechnete
Luftdichte hangt hierbei von der Temperatur und dem Umgebungsdruck ab, welche
eine Unsicherheit von 4 0,5 °C und £ 100 Pa haben. Die Stromungsgeschwindigkeit
des Windkanals wird iiber die Druckdifferenz zwischen dem Umgebungsdruck und
Druck in der Diise ermittelt, wobei die maximale Abweichung der Druckdifferenz
vom Hersteller mit + 0,73 % angegeben wurde. Um eine konstante Anstromung
zu garantieren, ist die Drehzahl des Windkanalliifters wiahrend der Experimente
konstant (n = 460 min—!). Mit diesen Vorgaben ergibt sich ein maximaler Fehler
saw von £ 1% fiir ¢4 und £ 4,2 % fir cy. Der maximale Fehler erreicht den grofiten

Wert bei kleinen Anstellwinkeln, was auf die relativ kleinen Kréfte zurtiickzufithren
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ist. Beim kritischen Winkel dagegen sinkt der systematische Fehler von ¢4 und cy,
auf unter 0,6 %.

Der zufallige Fehler hingegen wird mit der Standardabweichung erfasst. Diese ist in
der Abbildung 4.4 a) und b) bei der unkorrigierten Kurve als Fehlerbalken aufgetragen.
Bei kleineren Anstellwinkeln wird die Standardabweichung grofier, was sich vor allem
aus kleinen Messwerten ergibt. Am kritischen Winkel betragt diese fir ¢4 + 5% und
fir ey + 8 %. Trotz des systematischen und zufilligen Fehlers ist das Ergebnis der
gemessenen Koeffizienten reproduzierbar. Bei einer Wiederholung der Messung von

drei Messreihen konnte eine maximale Abweichung von unter 1% festgestellt werden.

a) 1 3 3 3 3 3 b)
0,00 A g,

0,7 p 1

0,6 F N\

0,414 N\

0,1 h{ NACA0020, 210%, Exp.jorr. ®

0 NACAO0020, 2-10°, Exp.ynkorr. ®
i i i i i

0 0,050,10,150,20,250,3 0 o 10 15 20 25

cw [ a [°]

ca [-]

Abbildung 4.4: Gegeniiberstellung von a) Polaren und b) iiber Winkel aufgetragener
Auftriebskoeffizienten der Tragfliigel ohne Flaps; Einbezogene Daten: numerische
2-D Simulation von NACA0020 Profil (CFD) sowie unkorrigierte und korrigierte
experimentelle Daten von NACAO0020 Profil bei Reg von 200.000

Abbildung 4.4 zeigt, dass die experimentell ermittelten Daten bei hoheren Anstellwin-
keln vor allem in Bezug auf den Widerstand stark von der numerischen Simulation
abweichen. Der vor der Diise platzierte Tragfliigel verursacht eine Stromlinienkriim-
mung, die als Folge der Luftstromaufweitung entsteht. Aufgrund des divergierten
Luftstroms werden bei steigendem Anstellwinkel der Auftrieb und Widerstand des
Tragfliigels beeinflusst. Um diese Abweichung zu korrigieren, wird das von Du et
al. [17] vorgeschlagene Korrekturverfahren angewendet. Hierbei handelt es sich um

ein von Garner et al. [20] abgeleitetes Verfahren, welches fiir offene Messstrecken
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gilt und eine moglichst zweidimensionale Umstromung der Profils voraussetzt. Die

Korrekturgleichungen sind wie folgt definiert:

2

7T2 Cc

CAkorr. = CA +cas ) (46)
24\ (11 - Ma2|)H
1 c
CW,korr. = CW — % ((1 + 27;?) — 1) 0124 . (47)

Neben den unkorrigierten Werten von ¢4 und ¢y setzt sich der korrigierte Auftriebs-
ca korr Und Widerstandskoeffizienten cyy korr aus der Sehnenlange ¢, Machzahl Ma und
Diisenhohe H zusammen. Die benétigte Winkelkorrektur erfolgt mit der Gleichung
(4.8) und resultiert aus der Arbeit von Balduzzi und Holst [7, 28]. Dieses Korrektur-
verfahren wurde fiir ge6ffnete Messstrecken mithilfe von numerischen Simulationen

entwickelt und validiert.
Qlorr. = 00 — QCA . (4.8)

Der korrigierte Anstellwinkel a,,... errechnet sich aus der Differenz des unkorrigierten
Winkels o und dem Produkt von c4 und der profilformabhéngigen Konstanten a;.
Fir das NACA0020 Profil abgeleitete Konstante a; hat einen Wert von 5 und wird
aus der Reziproken der letzten zwei Zahlen der Profildaten (NACA0020 — 0,2)
abgeleitet.

Nach Anwendung der Koeffizientenkorrektur erfahren die Messwerte eine Annéhe-
rung an die numerischen Werte (siehe Abbildung 4.4). Bei kleineren Anstellwinkeln
ergibt sich eine dhnliche Tendenz, die im Unterkapitel 3.2 zwischen der numerischen
und experimentellen Gegentiberstellung beobachtet wurde. Weiterhin konnten die
Stromungsablosung und der kritische Winkel ay,.;; préazise vorausgesagt werden. Wie
bereits in Unterkapitel 3.2 beobachtet, ist der Auftrieb bei oy, um etwa 10 % grofier.
Die entstandenen Unterschiede zwischen den korrigierten und numerischen Werten
resultieren primér aus der zweidimensionalen Stromung. Ebenfalls liegen im Realfall
bei den Experimenten kleine Stérungen in der Stromung vor, die im numerischen
Modell nicht berticksichtigt wurden. Trotz der Abweichungen bietet das numerische

Modell eine hinreichende Voraussage der Koeffizienten.

Des Weiteren werden in Abbildung 4.5 die gemessenen Ergebnisse des nackten
Tragfligels mit Resultaten aus der Literatur verglichen, um das Messverfahren

dieser Arbeit zu validieren. Die Literaturrecherche ergab, dass es keine Auftriebs-
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und Widerstandskoeffizienten fiir die gleiche Profilform und des betrachteten Re-
Bereich existieren. Deswegen werden zum Vergleich ahnliche Profile bei gleicher
Reynolds-Zahl von Rainbird [52] und Timmer [64] herangezogen. Hierbei handelt
es sich um Tragfliigel mit einem NACAO0018 Profil und einer sehnenlangenbasierten
Reynolds-Zahl von 200.000 bei Rainbird [52] und 150.000 bei Timmer [64] (siehe
Abbildung 4.5).

a) 1,1 T — b)
0,9
0,8
0,7
0,6
0.5
0,4
0,3
0,2

ca [+

| NACA0020, 2:10%, Exp.jopy. ©
i s
0 1 | NACAO0018, 2-10°, Exp.[52] *
bl
NACAO0018, 1,5-10%, Exp.[64] O

O = i i i [ i i i i

0 0,050,10,150,20,250,3 0 5 10 15 20 25

cw [ a[°]

Abbildung 4.5: Gegeniiberstellung von a) Polaren und b) iiber Winkel aufgetragener
Auftriebskoeffizienten der Tragfliigel ohne Flaps; Einbezogene Daten: Rainbird [52]
mit NACAQ0018 Profil bei Reg von 200.000; Timmer [64] mit NACA0018 Profil bei
Reg von 150.000; korrigierten experimentelle Daten von NACA0020 Profil bei Reg
von 200.000

Beim Vergleich der beiden Literaturquellen zwischen Rainbird [52] und Timmer [64]
zeigt sich eine gute Ubereinstimmung der Auftriebskurve, wihrend der Widerstand
um bis zu 30 % abweicht. Die Abweichung zwischen den Studien zeigt, dass eine
genaue Messung bei kleinen Anstellwinkeln und kleiner Reynolds-Zahl problematisch
und herausfordernd ist. Der gemessene Widerstand dieser Arbeit dagegen bewegt sich
bis zu dem « von etwa 12° im Bereich der Literatur- und numerischen Werte. Bis zum
kritischen Winkel steigt die Widerstandsabweichung um etwa 30 % im Vergleich zu
Rainbird [52] und bis zu 50 % zur numerischen Studie. Die Abweichung des Auftriebs
am kritischen Winkel dagegen ist im Vergleich zu Rainbird [52] 9% kleiner und
resultiert aus der offenen Messstrecke. In der Studie von Du et al. [17] wurde beim

Vergleich der Koeffizienten einer offenen und geschlossenen Messstrecke ab dem
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kritischen Winkel ebenfalls eine Auftriebsabweichung von etwa 10 % festgestellt.

Zusammenfassend lasst sich aus dem Vergleich in der Abbildung 4.5 ableiten, dass
trotz der Korrektur die Messdaten eine Abweichung aufweisen. Zum einen kann diese
Abweichung auf die nicht ideale und zweidimensionale Umstromung zuriickgefithrt
werden, die das Verfahren nach Du et al. [17] voraussetzt. Zum anderen wurden
wahrend der Versuchsdurchfithrung Vibrationen und leichte seitliche Schwankungen
des Tragfliigels beobachtet. Diese Storungen werden durch die bereits erwihnte
nicht stationdre Umstromung des Modells ausgelost und nehmen beim steigenden
Anstellwinkel zu. Infolgedessen kann die Drei-Komponenten-Kraftwaage nicht die

Kraft in der z-Richtung erfassen, was zu den reduzierten Auftriebskoeffizienten fiithrt.

Trotz der unterschétzen Auftriebswerte konnten die Ergebnisse reproduzierbar gemes-
sen werden. Das gewédhlte Korrekturverfahren wird somit auf die Koeffizienten der
Konfigurationen mit Flaps angewendet. Die Flaps tragen bei kleineren Anstellwinkeln
nicht wesentlich zur Stérung der Tragfliigelumstromung bei. Weiterhin werden beim
Vergleich der Koeffizienten von unterschiedlichen Konfigurationen die Tendenzen
durch das Korrekturverfahren nicht verandert. Aus diesem Grund erfolgt im weiteren
Verlauf der Arbeit die Wiedergabe der Polare von Konfigurationen mit Flaps in

korrigierter Form.

4.3 Position der Flaps auf dem Tragfliigel

4.3.1 Flapgeometrie und Flappositionen

Fiir die ersten Untersuchungen werden Flaps aus reiner Silikonfolie ohne Faserver-
starkung verwendet. Die Silikonfolie mit der technischen Bezeichnung DS3003/60
wurde vom FILK! bereitgestellt. Die wesentlichen Eigenschaften dieser Folie sind
in der Tabelle 4.1 zusammengefasst. Infolge der geringen Dicke von 200 pm besitzt
diese Folie eine relativ niedrige Biegesteifigkeit, was eine gute Anpassung an den
gekriimmten Tragfliigel ermoglicht. Aufgrund der ausreichend hohen Zugfestigkeit
und Weiterreilkraft konnte das Material in der Testphase den von der Stromung

erzeugten Schubspannungen ohne Beschadigungen standhalten.

Die Herstellung der Flaps erfolgt iiber die Zuschneidung der Folie in Streifen, die
600 mm breit und 30 mm lang sind. Durch Einschnitte in Streifen ist die Breite
der einzelnen Flaps auf 10 mm festgesetzt. Entsprechend den bereits vorliegenden

Erkenntnissen [11, 13, 56] wird die Lénge der einzelnen Flaps auf 10 % der Sehnen-

IFILK - Forschungsinstitut fiir Leder und Kunststoffbahnen in Freiberg
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Tabelle 4.1: Materialeigenschaften der Silikonflaps ohne Faserverstarkung - DS3003/60

Dicke 200,0 pm

Dichte 1155,0 kg/m?
Zugfestigkeit 13,8 N/mm?
Weiterreilkraft 2,0 N
Biegesteifigkeit  10,9-1072 N-mm?

linge festgelegt, was einer Lange von 20 mm entspricht. Die verbleibenden 10 mm
der Gesamtreihenlange dienen zur Verbindung der einzelnen Flaps sowie als Kle-
befliche, um diese am Tragfliigel zu befestigen (siehe Abbildung 4.6). Weiterhin
wurde zwischen den einzelnen Flaps eine Kerbe eingefiigt, um das Auseinanderreifien
der Flapreihe aufgrund von Schubspannungen zu verhindern. Die griin schraffierte
Flache in Abbildung 4.6 dient zur Visualisierung der gesamten Klebefliache, die fir
die Fixierung der Flapreihe auf dem Tragfliigel benétigt wird.

600 mm q
Klebefilm Detail S

N
NN <IN

i T

Abbildung 4.6: Skizze der Flapmafle und -geometrie; Detail S ist die Vergroflerung
des Kerbbereiches zwischen den einzelnen Flaps, der ein Weiterreiflen des Schnitts
aufgrund der Schubspannungen verhindern soll

30 mm
20 mm

10 mm

Die auf der Tragfliigeloberfliche angeklebten Silikonflaps sind in Abbildung 4.7 dar-
gestellt. Das Verkleben zwischen Flaps und Tragfliigel erfolgt durch einen Klebefilm,
der eine einfache und reproduzierbare Verbindung ermoglicht. Da der Klebefilm
oberhalb der Flaps aufgetragen wird, ergibt sich eine effektive Flaplange von 30 mm
(siehe Abbildung 4.7 a)). Aufgrund der dadurch entstehenden Linienverbindung
hebt sich bei einer Stromungsablosung die Flapreihe mitsamt der Klebefliche vom
Tragfliigel. Das wiederum bedeutet, dass die einzeln abstehenden Flaps wéhrend der
Versuchsdurchfithrung eine Bewegung der Nachbarflaps auslosen konnen. Weiterhin
wird die Klebeflache der Flapreihe an beiden Seiten des Tragfliigels mit Klebefilm
fest verbunden. Somit kann bei der Stromungsablosung die Flapreihe mitsamt der

Klebeflache nicht komplett umklappen.
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Abbildung 4.7: a) Ausschnitt der im Experiment verwendeten Silikonflapreihe; die
gestrichelte Flache markiert die Klebeflache; b) Darstellung der aufgeklebten Flaps
auf einem Tragfliigel

In Abbildung 4.8 sind die unterschiedlichen Konfigurationen der Flappositionierung
auf dem Tragfliigel zusammengefasst. In der Variante a) bis d) erfolgt eine Untersu-
chung des Einflusses einer einzelnen Flapreihe, deren Position von der Hinterkante
bis zur Vorderkante verschoben wird. Ziel ist es, die Auswirkungen der einzelnen,

elastischen Flapreihe auf den Auftrieb und Widerstand zu untersuchen.

200 mm

180 mm

)

Abbildung 4.8: Positionierung der elastischen Flaps auf dem Tragfliigel; a) entspricht
der Hinterkanten - Konfiguration (HK), d) der Vorderkanten - Konfiguration (VK)
und e) der Vorder- und Hinterkantenkonfiguration (VK-HK)

Die letzte Variante e) bezieht zwei Flapreihen ein, die an der Hinter- und Vorderkante
positioniert werden. Sie resultiert aus Erkenntnissen der Literaturrecherche und nu-
merischer Untersuchung. Die Hinterkantenflaps konnen die Stromungsinstabilitédten
an der Hinterkante des Tragfliigels unterdriicken, wahrend bei den Vorderkanten-
flaps eine Auswirkung auf zwei Mechanismen vermutet wird. Zum einen kénnen
die Vorderkantenflaps mit der turbulenten Ablosung interagieren, die bei kleinen
Anstellwinkeln an der Hinterkante des Tragfliigels entsteht und sich mit steigendem
Winkel zur Vorderkante bewegt (siche Kapitel 3). Zum anderen konnen die Vorder-
kantenflaps Wirbel beeinflussen, die nach der Stromungsablésung an der Vorderkante

des Tragfliigels entstehen (siehe Studie von Hsiao et al. [30]).
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4.3.2 Polardiagramme fiir variierende Flapposition

In der Abbildung 4.9 a) und b) ist das Polardiagramm sowie die tiber den An-
stellwinkel «v aufgetragenen ¢4 und Gleitzahl-Reziproken 1/e der unterschiedlichen
Konfigurationen dargestellt. Die Gleitzahl-Reziproke in Abhéngigkeit von o ermog-
licht die Feststellung der aerodynamisch effizientesten Konfiguration, da hierbei der
Auftrieb und Widerstand beriicksichtigt werden. Sie ist wie folgt definiert:

. (4.9)

1
€ Ca

Die Darstellung von c4(«) in Abbildung 4.9 b) visualisiert die Verzogerung der
Stromungsablosung durch die Flaps. Die Reziproke von e ermoglicht in diesem Fall
eine tibersichtliche Einbindung der Gleitzahl in das Diagramm. Des Weiteren sind in

beiden Diagrammen die Messdaten des Tragfliigels ohne Flaps als Referenzkorper

beigefiigt.
a) 1 ‘ b) :
0,9 ' )
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Abbildung 4.9: Positionsuntersuchung: a) Polardiagramm (¢4 tiber cy) b) Auftriebs-
koeffizient und Gleitzahl-Reziproke 1/¢ iiber den Anstellwinkel a aufgetragen; HK -
Hinterkantenflaps; VK - Vorderkantenflaps; VK-HK - Kombinationen der Flaps an
der Vorder- und Hinterkante; Pfeile weisen die Kurve der jeweiligen y-Achse zu

Die positive Auswirkung der Flaps ist vor allem nach dem Eintreten der Stromungs-
ablosung zu beobachten. Je nach Konfiguration wird eine Steigerung von c4 um
bis zu 70 % erreicht (VK-HK Konfiguration). Diese Beobachtung passt zu den Er-

gebnissen von Hsiao et al. [30] fiir starre, aktive Flaps. Er berichtet im Bereich
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der abgelosten Stromung von einer Auftriebserhohung zwischen 50 % und 70 %. Der
erh6hte Auftriebskoeffizient der VK-HK Konfiguration beeinflusst wiederum den
Wert von 1/e, was im Vergleich zu anderen Konfigurationen zur hochsten Gleitzahl
fithrt. Bei den Konfigurationen HK und 80 mm von HK hingegen ist der Auftrieb
nach der Stréomungsablosung um 10 % hoher als beim Referenzkorper, wahrend die
Konfiguration 120 mm von HK einen Auftriebsanstieg von 25 % verzeichnet. Damit
gilt fiir den Stromungsabrissbereich, je weiter stromauf die elastischen Flaps auf dem

Tragfliigel platziert sind, umso besser ist das aerodynamische Verhalten.

Eine Auftriebssteigerung vor dem Stromungsabriss liegt bei Konfigurationen VK
und VK-HK um den kritischen Winkel vor. Dieser liegt fiir VK bei 17,5° und
fiir VK-HK bei 18°. Fiir den Tragfliigel ohne Flaps betragt ag,;; = 17°, wodurch
die Stromungsablosung bei der VK Konfiguration um 0,5° und bei der VK-HK
Konfiguration um 1° verzogert werden konnte. Am kritischen Winkel ist ¢4 von VK
und VK-HK Konfiguration um etwa 2 % hoher als beim Referenzkorper. ¢y nimmt
hingegen um 15 % zu. Der erhohte Widerstand resultiert aus dem erhohten kritischen
Winkel, wodurch sich eine groflere angestromte Fléche senkrecht zur Stromung
ergibt. Ebenfalls tragen die leicht angehobenen Flaps zur einen Widerstandserhéhung
bei. Unter Beriicksichtigung der maximal erreichten Verzogerung bei der VK-HK
Konfiguration (bei & = 18°) und dem gleichen Winkel wie beim Tragfliigel ohne Flaps
ergibt sich somit eine Erhéhung von ¢4 um 150 % und eine Reduzierung von ¢y, um
60 %. Des Weiteren bewegen sich die Flaps vor dem Stromungsabriss erst ab dem
kritischen Winkel, wobei Flapbewegungen ausschliellich bei den Hinterkantenflaps
vorliegen. Die Vorderkantenflaps wurden erst nach dem kritischen Winkel in Bewegung
versetzt. Zudem ist die Interaktion zwischen Hinterkantenflaps und der Stromung
am kritischen Winkel nur geringfiigig ausgeprégt. Ein dhnliches Verhalten wurde bei
den Wasserkanalmessungen von Briicker und Weidner [13] beobachtet, jedoch waren
die Flapbewegungen in ihrer Studie viel starker ausgepréigt. Dieser Unterschied ist

auf das ungleiche Dichteverhéaltnis der Fluide und der Flaps zurtickzufiihren.

Weiterhin zeigt die Abbildung 4.9 a), dass die Flaps den Widerstand generell erhéhen.
Im Vergleich zum Tragfliigel ohne Flaps wéchst bei kleineren Anstellwinkeln (o < 8°)
der ¢y bei Konfigurationen mit Flaps um bis zu 50 %. Bei stetigem Winkelanstieg
sinkt diese Differenz zwischen den einzelnen Konfigurationen. Die Widerstandserho-
hung ist auf die unebene Tragfliigeloberfliche zuriickzufiithren, die durch die Flaps

verursacht wird.
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Die Konfigurationen HK, 80 mm von HK und 120 mm von HK weisen vor der
Stromungsablosung keine Vorteile beziiglich der Erh6hung von ¢4 auf. Abbildung 4.9
b) zeigt, dass im Winkelintervall von 6° und 20° 1/e fiir alle Konfigurationen nahezu
konstant bleibt. Fiir Anstellwinkel < 3° werden die Werte der 1/e-Kurve im Diagramm
nicht beriicksichtigt. Grund dafir sind die sehr kleinen Auftriebswerte bei kleinen
Anstellwinkeln, was zu einer Divergenz der Auftriebskurve fithrt (siche VK-HK
Konfiguration in Abbildung 4.9 b)). Der Unterschied von 1/e zwischen der VK-HK
Konfiguration und dem Referenzkoérper im Winkelintervall von 3° bis 6° ist hierbei
auf die Asymmetrie des Tragfliigels zuriickzufiihren, die durch die Flaps entsteht. Im
Vergleich zum Referenzkorper vergrofiern die auf der Tragfliigeloberseite angebrachten
Flapreihen den Widerstand, wahrend der Auftrieb der beiden Konfigurationen &hnlich
klein bleibt.

Ausgehend von den bisher erreichten Ergebnissen erfolgt im néchsten Unterkapitel
die Untersuchung der VK-HK Konfiguration unter Verwendung von faserverstarkten
Materialien. Ziel ist es, die Biegesteifigkeit zu erhéhen und die Auswirkungen auf

den Auftrieb und Widerstand zu analysieren.

4.4 Faserverstiarkte Silikonflaps

4.4.1 Verwendeten Materialien

Bei der Untersuchung von faserverstarkten Silikonflaps werden drei Folienvarianten
(FHT64, FHT65 und FHT75) mit unterschiedlichen Materialeigenschaften betrachtet.
Zwei der Folien sind mit Kunststofffasern und eine Folie mit Glasfasern verstarkt.
Bei den Fasern handelt es sich um ein rechteckiges Gittergewebe, welches zwischen
zwei Silikonfolien geklebt wurde. Die Materialeigenschaften sind in der Tabelle 4.2
zusammengefasst, die fiir Vergleichszweck ebenfalls die Eigenschaften der Silikonfolie
DS3003/60 enthélt. Die Dichte unterscheidet sich bei allen Folien nur geringfiigig,
wobei fiir FHT75 keine Angaben vorliegen. Die Dicke, Zugfestigkeit, Weiterreilkraft
und Biegesteifigkeit sind hingegen bei faserverstarkten Folien um ein Vielfaches
hoher als bei der Folie ohne Faserverstiarkung. Bei den kunststofffaserverstarkten
Folien ist die Weiterreilkraft von der Quer- bzw. Langsbeanspruchung des Materials
abhéngig. Die Biegesteifigkeit von faserverstarkten Folien unterscheidet sich je nach
Belastungsrichtung und bendétigt somit fiir die Verbiegung in jeweilige Richtung un-
terschiedlichen Kraftaufwand. Die Kennzeichnungen ,,oben* und ,junten resultieren
aus den Probenmessungen des FILK Priiflabors, wobei die genaue Ausrichtung des

Materials am Tragfliigel weiter unten erfolgt. Bei den Kunststofffaserfolien ist das
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Tabelle 4.2: Materialeigenschaften der unterschiedlichen Silikonflaps; /1 - gemessenen
Krifte bei Quer- und Langsbeanspruchung der Folie; o/u - Biegesteifigkeit bei
Belastung der Folie von oben bzw. unten; k.A. - keine Angabe

DS3003/60 FHTG64 FHT65 FHT75

Verstarkung keine Kunstofffaser Glasfaser
Dicke [pm] 200,0 675,0 560,0 350,0
Dichte [kg/m?] 1155,0 930,0 10050  kA.
Zugfestigkeit [N/mm?] 13,8 32,8 27,3 42,3
Weiterreilkraft q/1 [N] 2,0 50,4/39,8 35,7/30,9 25,0
Biegesteifigkeit o/u [N-mm?] 0,11 4,51/0,49 4,92/0,17 0,50/0,11

Verhéltnis der Biegesteifigkeit in die obere oder untere Richtung am hochsten. Dieser
deutliche Unterschied resultiert aus der Neigung zum Aufrollen der kunststofffaser-
verstiarkten Folie und entstand infolge des Herstellungsverfahrens. Somit liegt bei

diesem Material eine Verformung ohne einer aufleren Krafteinwirkung vor.

Aufgrund der Oberflaichenbeschaffenheit lielen sich die faserverstarkten Flaps nicht
mit einem Klebefilm fixieren. Vor der Versuchsdurchfithrung werden die faserverstark-
ten Flaps daher mit einem Silikonkleber auf der Tragfliigeloberfliche befestigt. Der
Silikonkleber wird beim Fixieren der Flaps im vorderen Bereich der Klebefldche als
Linie aufgetragen. Somit entsteht zwischen Folie und Tragfliigel eine linienartige Ver-
bindung, sodass die effektive Flapldnge bei allen Konfigurationen moglichst konstant
ist. Zusétzlich zum Silikonkleber erfolgt das Aufbringen eines Klebefilms oberhalb der
Klebefldche der Flaps, wobei die Flapreihe seitlich fixiert wird. Ziel dieser Mafinahme
ist die Unebenheit zu reduzieren, die durch den leicht abstehende Klebeflichenrand
entsteht. Des Weiteren soll dadurch eine gleichbleibende Praparierung der Flaps bei
allen Konfigurationen erfolgen, um eventuelle Unterschiede und dadurch entstehende
Abweichungen zu unterbinden. Da sich die Folien an der Ober- und Unterfliche stark
in ihrer Rauigkeit unterscheiden, erfolgt bei der Anklebeprozedur eine Ausrichtung
der glatteren Oberflache nach oben. Durch die Reduzierung der Rauigkeit wird
die Verringerung des Tragfliigelwiderstandes angestrebt. In Abbildung 4.10 ist die
Positionierung sowie Flapausrichtung im Ruhezustand, d.h. ohne Umstrémung der
jeweiligen Folie, skizziert. Die Folie DS3003/60 passt sich aufgrund der geringen
Biegesteifigkeit an die Kriitmmung des Tragfliigels an (siehe Abbildung 4.10 a)).

Die kunststofffaserverstiarkten Folien dagegen stehen ab und sind wéhrend der
Versuchsdurchfiihrung nicht mit der Tragfliigeloberfliche kongruent, was auf die
aufrollende Eigenschaft des Materials zuriickzufiihren ist (sieche Abbildung 4.10
b)). Der maximale Abstand zwischen der Flapspitze und der Tragfliigeloberflache
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a)

Abbildung 4.10: Skizze der Flapausrichtung der jeweiligen Folie auf dem Tragfliigel; a)
DS3003/60; b) FHT64 und FHT65; ¢) FHT75; Die unterschiedlich stark ausgepragte
Neigung zum Aufrollen ist ebenfalls angedeutet

betragt hierbei bis zu 8 mm. Des Weiteren wurde in den ersten Probeversuchen die
Seitenausrichtung der Flaps vertauscht, was das Aufrollen der Flapspitzen verhindern
sollte (wie in Abbildung 4.10 c)). Die Probeversuche ergaben, dass sich die Flaps auf
dem Tragfliigel stark nach innen wolbten. Aufgrund der hohen Biegesteifigkeit gab es
keine Interaktion mit der Stromung vor und nach dem Stromungsabriss, sodass das
aerodynamische Verhalten grundsétzlich negativ beeinflusst wurde. Bei der FHT75
Folie hingegen ist die Neigung zum Aufrollen geringer ausgepriagt. Da die glatte
Oberflache nach oben zeigt, entsteht in diesem Fall nur eine leichte Wélbung auf
dem Tragfligel (sieche Abbildung 4.10 ¢)). Der maximale Abstand zwischen Flap und
der Tragfligeloberflache ist in diesem Fall maximal 1 mm. Die Ausrichtungsanderung
von der Ober- und Unterseite wurde in den Probeversuchen ebenfalls bei der FHT75
Konfiguration durchgefiihrt. Sobald die Flaps jedoch mit der Tragfliigeloberflache in
Kontakt kamen, blieben sie daran haften. Aufgrund der fehlenden Interaktion mit

der Stromung werden die Ergebnisse dieser Ausrichtung nicht beriicksichtigt.

4.4.2 Polardiagramm fiir faserverstarkte Silikonflaps

In Abbildung 4.11 sind die Ergebnisse der vier verschiedenen Folien zusammengefasst.
Die Vorteile der kunststofffaserverstarkten Flaps werden erst nach der Stromungs-
ablosung deutlich. Im Vergleich zum Tragfliigel ohne Flaps steigen ¢4 und ¢y der
FHT64 und FHT65 Konfigurationen um bis zu 60 % bzw. 16 %. Der erhohte cx
resultiert aus der stark ausgepragten Flapinterkation mit der Stromung, die wahrend

der Versuchsdurchfithrung beobachtet wurde. Bei den leicht nach innen gew6lbten
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Flaps der FHT75 Konfiguration dagegen wurden kaum Bewegungen nach der Stro-
mungsablosung festgestellt. Im Vergleich zum Tragfliigel ohne Flaps verursachen
die glasfaserverstarkten und unbeweglichen Flaps zudem eine Reduzierung des Auf-
triebs um 4,5 % und Vergroflerung des Widerstands um 4 %. Dieser negative Effekt

beeinflusst wiederum 1/¢, was zum hochsten Wert von allen Konfigurationen fiihrt.
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Abbildung 4.11: Materialuntersuchung: a) Polardiagramm (¢4 tiber ¢y) b) Auftriebs-
koeffizient und Gleitzahl-Reziproke 1/e aufgetragen tiber den Anstellwinkel o;; HK -
Hinterkantenflaps; VK - Vorderkantenflaps; VK-HK - Kombinationen der Flaps an
der Vorder- und Hinterkante; Pfeile weisen die Kurve der jeweiligen y-Achse zu

Der Widerstand der FHT64 und FHT65 Konfigurationen vergrofiert sich vor dem
Stromungsabriss um das Dreifache gegeniiber dem Tragfliigel ohne Flaps. Die Wi-
derstandsdifferenz ist bei Anstellwinkeln unter 8° am starksten ausgepréigt. Die
aufgerollten Flaps mit hoheren Biegesteifigkeit interagieren bereits bei kleinen An-
stellwinkeln mit der Stromung und verursachen dadurch Storungen auf der Oberseite
des Tragfliigels. Die Stromung kann somit nicht ideal auf der Tragfliigeloberfliche
anliegen, was zur Verringerung von c4 und zur Erhohung von ¢y fithrt. Ein weiterer
und wesentlicher Unterschied zur DS3003/60 Konfiguration ist, dass bei den Flaps
mit Kunststofffaserverstarkung weder ein kritischer Winkel noch eine plotzliche
Stromungsablosung klar ausgepragt sind. Ein dhnliches Verhalten wurde ebenfalls
in der Studie von Wang et al. [69] beobachtet, jedoch konnten die Autoren trotz
der PIV Messungen keine Angaben zur Ursache machen. Beim Vergleich des kriti-

schen Winkels der DS3003/60 Konfiguration und des gleichen Anstellwinkels bei der
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FHT64/65 Konfiguration zeigt sich bei den Flaps mit hoheren Biegesteifigkeit eine
Auftriebsreduzierung um 40 %, wahrend der Widerstand um 90 % ansteigt. Somit
ist eine moglichst geringe Biegesteifigkeit des elastischen Flapmaterials von Vorteil.
Vor der Stromungsablosung kénnen sich die Flaps ohne Faserverstarkung besser an
die Profilgeometrie des Tragfliigels anpassen und somit den Widerstand reduzieren.
Nach der Stromungsablosung interagieren sie besser mit der turbulenten Ablosung,

was dementsprechend c4 erhoht.

Die glasfaserverstarkten Flaps (FHT75) weisen am kritischen Winkel im Vergleich zu
den DS3003/60 Flaps einen nahezu gleichen Widerstand auf, wahrend der Auftrieb
um 11 % sinkt (siehe Abbildung 4.11 a)). Hierbei muss jedoch beachtet werden, dass
die gewolbten und glasfaserverstiarkten Flaps eine vorzeitige Stromungsablosung
einleiten (sieche Abbildung 4.11 b)). Diese tritt 2° frither ein als beim Tragfliigel
ohne Flaps und entsteht vermutlich durch die leicht gewolbte Struktur der Flaps.
Somit wirken sich die Flaps aus dem FHT75 Material grundsétzlich negativ auf das

aerodynamische Verhalten der Tragfliigels aus.

Im Vergleich zu anderen Konfigurationen und Materialien zeigte die VK-HK Kon-
figuration ohne Faserverstirkung die hochste Verbesserung des aerodynamischen
Verhaltens. Aufgrund dessen erfolgt im nédchsten Abschnitt eine Variation der Flap-
form, wéhrend die Flapposition und das Flapmaterial von der VK-HK Konfiguration

beibehalten werden.

4.5 Flapgeometrie

4.5.1 TUntersuchte Flapformen

Beztiglich der Flapform wurden bereits &hnliche Untersuchungen von Meyer [44, 43]
und Traub [65] in ihren Studien gemacht. Sie berichten, dass die v-formigen bzw.
geschlitzten Flaps bei kleineren Anstellwinkeln eine Widerstandsreduzierung bewirken
konnen. Deshalb werden drei unterschiedliche und v-férmige Konfigurationen mit den
Flaps an der Vorder- und Hinterkante untersucht, was der Flapplatzierung der VK-
HK Konfiguration aus dem Unterkapitel 4.3 entspricht. Diese drei Formvariationen
unterscheiden sich jeweils durch die Breite an der Vorder- und Hinterkante der
einzelnen Flaps. Die Gesamtlénge der Flaps bleibt konstant bei 30 mm, wobei die
ersten 10 mm wiederum als Klebeflache vorgesehen sind. Die Fixierung der Flaps
auf dem Tragfliigel erfolgt wieder mit dem Klebefilm. In der Abbildung 4.12 sind die

Mafangaben der untersuchten Konfigurationen dargestellt.
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Abbildung 4.12: Maflangaben der v-féormigen Flaps; F;, entspricht der Flaphinter-
kante, welche sich zentriert gegentiber der Flapvorderkante Fj, befindet; cscnnint
entspricht dem Schnittwinkel zwischen den Flaps

Tabelle 4.3: MaBangaben der drei v-formigen Flaps Konfigurationen an der Flapober-
seite F,, Flapunterkante Fj,, sowie dem Schnittwinkel csennin

Konfiguration 1 2 3

F, [mm] 10 20 40
Fy, [mm] 5 10 20
Aschnitt ] 14 29 54

Tabelle 4.3 fasst die entsprechenden Mafie der drei Konfigurationen zusammen. £,
Fi ., und agepnine entsprechen der Breite der Flapvorderkante, der Flaphinterkante
und dem Schnittwinkel zwischen den Flaps. Die Versuchsdurchfiihrung erfolgt ent-
sprechend der Vorgehensweise, die bereits im Unterkapitel 4.3 und 4.4 erlautert

wurde.

4.5.2 Polardiagramm der untersuchten Flapformen

Die Polare der v-formigen Flaps werden in der Abbildung 4.13 dargestellt. Zur Orien-
tierung erfolgt eine zusétzliche Eintragung der Messdaten des Tragfliigels ohne Flaps
und der VK-HK Konfiguration mit rechteckiger Flapform. Eine Auftriebssteigerung

ist vor allem nach dem Einsetzen der Stromungsablosung klar ausgepragt.

Im Vergleich zum Tragfliigel ohne Flaps verzeichnet sich eine starke Auftriebssteige-
rung bei allen v-férmigen Konfigurationen. Den hochsten c4 verzeichnet die 10 mm
x 20 mm Konfiguration. Im Vergleich zum Tragfliigel ohne Flaps liegt ein Anstieg
von circa 116 % vor. Des Weiteren wird der Widerstand durch die v-formigen Flaps

gegeniiber dem nackten Tragfliigel um bis zu 37 % reduziert. Im Vergleich zur VK-HK
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Abbildung 4.13: V-férmige Flaps: a) Polardiagramm (c4 tiber ¢y) b) Auftriebsko-
effizient und Gleitzahl-Reziproke 1/e aufgetragen tiber den Anstellwinkel «; HK -
Hinterkantenflaps; VK - Vorderkantenflaps; VK-HK - Kombinationen der Flaps an
der Vorder- und Hinterkante; Pfeile weisen die Kurve der jeweiligen y-Achse zu

Konfiguration mit rechteckigen Flaps bieten die v-formigen Flaps ebenfalls eine Auf-
triebssteigerung (bis zu 20 %). Dementsprechend kann die Gleitzahl-Reziproke des
Tragfligels durch die v-férmigen Flaps erheblich reduziert und das aerodynamische
Verhalten verbessert werden (siehe Abbildung 4.13 b)).

Bei der Gegeniiberstellung der v-férmigen Flaps untereinander weist die 10 mm x
20 mm Konfiguration im Stromungsablosungsbereich den hochsten Auftrieb auf. Da
die Biegesteifigkeit dieser drei Konfigurationen konstant ist, wirkt sich priméar die
Grofle der Flapflache auf die Koeffizienten aus. Es wird vermutet, dass aufgrund
der kleinen Flapfliche die 5mm x 10 mm Konfiguration storungsanfélliger auf die
dreidimensionalen Wirbel reagiert und dadurch mehr chaotische Bewegungen bzw.
Torsionsbewegungen ausfithrt. Wogegen die 20 mm x 40 mm Konfiguration mit grofie-
ren Flapfliche etwas trager mit der Stromung interagiert, was sich dementsprechend
auf den Auftrieb auswirkt. Somit kénnen die Beobachtungen von Meyer [44] beziig-
lich der Widerstandsreduktion vor und nach dem Strémungsabriss im Vergleich zu

rechteckigen Flaps bestéatigt werden.

Ein weiterer Unterschied der v-féormigen Konfigurationen gegeniiber dem Tragfltigel
ohne Flaps oder der VK-HK Konfiguration ist die vorzeitige Stromungsablosung. Bei

der Konfiguration 5mm x 10 mm reifit die Stromung 1,5° frither ab, als bei dem
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Tragfliigel ohne Flaps. Einhergehend dazu sinkt der Auftrieb am kritischen Winkel um
3 %. Mithilfe der Flapbreitenerhohung konnen der Auftriebsverlust und die vorzeitige
Ablosung jedoch minimiert werden (siehe Konfiguration 10 mm x 20 mm und 20 mm
x 40 mm in Abbildung 4.13 b)). Die vorzeitige Stromungsablosung ist vermutlich

auf die Stromungsvorgange in der Grenzschicht zurtickzufiihren.

Wie bereits bei Konfigurationen im Unterkapitel 4.3 und 4.4 festgestellt, steigt
vor dem Stromungsabriss der Widerstandskoeffizient ebenfalls bei den v-férmigen
Flaps. Der erhohte ¢y, entsteht infolge der Unebenheiten auf der Tragfliigeloberflache.
Weiterhin ist eine Auftriebsanstieg vor dem Stromungsabriss nur bei der 10 mm
x 20 mm Konfiguration vorhanden und erreicht die maximale Erhéhung von etwa
4% im Anstellwinkelintervall zwischen 13° und 17°. Somit weist am kritischen
Winkel die VK-HK Konfiguration mit rechteckigen Flaps den héchsten Auftrieb auf,
wobei ebenfalls die grofite Stromungsablosungsverzogerung erreicht werden konnte
(siche Abbildung 4.13 a) und b)). Aufgrund dessen erfolgt eine Untersuchung dieser

Konfiguration bei einer transienten Anstrémung.

4.6 Wirkung der Flaps bei instationidren Anstro-

mung

4.6.1 Versuchsdurchfiihrung

Das Ziel dieser Untersuchung ist es die Auswirkung der Flaps auf ¢4 und ¢y bei
kiinstlich erzeugten Boen zu erfassen. Weil die v-férmigen Flaps eine frithzeitige
Stromungsablosung einleiten, erfolgt eine Betrachtung der VK-HK Konfiguration mit
rechteckigen Flaps ohne Faserverstarkung. Wahrend der Versuchsdurchfithrung soll
die Auswirkung der Flaps auf die Koeffizienten bei einer transienten Anstréomung
analysiert werden. Zum Vergleich ist als Referenzkorper die Konfiguration des Trag-
fliigels ohne Flaps beigefiigt. Es wird die Klebeprozedur sowie die Positionierung aus
dem Abschnitt 4.3 beibehalten.

Die transiente Stromung wird durch eine im Windkanal rotierende Platte erzeugt,
die den Stromungswiderstand variiert. In Abbildung 4.14 sind die gemessenen Werte

der Stromungsgeschwindigkeit Uy tiber die Messzeit t aufgetragen.

Die Messung der Stromungsgeschwindigkeit erfolgte mit der Thermistorsonde Furelco
AVM500, die eine Abtastrate von 50 Hz ermdoglicht. Die Geschwindigkeitsausga-
be des Messgerites ist jedoch auf zwei Stellen nach dem Komma eingeschriankt.

Dementsprechend kann die zeitliche Veranderung der Geschwindigkeit nur begrenzt
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Abbildung 4.14: Stromungsgeschwindigkeit am Austritt der Diise bei einer sich
drehenden Rotationsplatte; durch die Messpunkte gelegte Linie entspricht der Regres-
sionskurve; die Zahlen auf der Funktion stellen die Positionierung der Rotationsplatte

im Windkanal dar

detailliert wiedergegeben werden, was die ausgegeben Datenpunkte in der Abbil-
dung 4.14 verdeutlichen. Die durch die Messpunkte gelegte Regressionskurve ergibt
dennoch eine sinusférmige Funktion, was einer kiinstlich erzeugten Boe entspricht.
Weiterhin ist in Abbildung 4.11 zur Veranschaulichung die Ausrichtung der Rota-
tionsplatte beigefiigt. Somit ergibt sich bei vertikaler Ausrichtung der Platte eine
reduzierte und bei horizontaler Ausrichtung erhohte Stromungsgeschwindigkeit an
der Diise. Die Rotationsfrequenz der Platte ist wahrend der Versuchsdurchfiithrung
konstant bei 0,25 Hz. Das ermoglicht die Generierung eines Spitze-Tal-Wertes der
Stromungsgeschwindigkeit von etwa 1ms~!. Hohere Frequenzen werden in dieser
Studie nicht beachtet, da die Geschwindigkeitsschwankungen ab f,,; > 1 Hz auf einen

Spitze-Tal-Wert von etwa 0,22m s~ ! sinken.

Wiéhrend der Versuchsdurchfithrung werden die zwei Konfigurationen auf den kri-
tischen Winkel eingestellt. Bei dem Tragfliigel ohne Flaps ist a bei etwa 17° und
bei der VK-HK Konfiguration « bei etwa 18°. Nach 7 Sekunden der stationdren

Anstromung beginnt die Platte zu rotieren, was zu einer transienten Stromung fiithrt.
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Einhergehend dazu werden wéhrend der stationdren und transienten Stromung die
Auftriebs- und Widerstandskrafte mit der Kraftwaage mit einer Abtastrate von 50 Hz
aufgenommen. Die Aufnahmedauer der Kréifte betrégt pro Messung insgesamt 60
Sekunden, wobei diese anschlieend in Koeffizienten ¢4 und cy umgerechnet werden.
Als Folge der Reduzierung der Stromungsgeschwindigkeit wird erwartet, dass sich

die Stromung an dem Tragfligel durch die Einleitung der kiinstlichen Boe ablost.

4.6.2 Ergebnisse der instationdren Untersuchung

Abbildung 4.15 prisentiert die Koeffizienten ¢4 und ¢y, des Tragfliigels ohne Flaps und
der VK-HK Konfiguration. Die Koeffizienten sind iiber der dimensionslosen Zeit t*
aufgetragen, die sich aus der Sehnenlénge ¢, der Zeit ¢ und der Anstromgeschwindigkeit
Uy ergibt:

t-Uy

C

t* =

(4.10)

Die Zeit t durchliuft das Zeitintervall von 0 bis 60 Sekunden, wobei Uy = 15ms™*
ist. Die iiber t* aufgetragenen Auftriebskoeffizienten der zwei Konfigurationen sind
in der Abbildung 4.15 a) dargestellt.

Die Stromungsablosung kann anhand von ¢4 des nackten Tragfliigels in der Abbil-
dung 4.15 a) beobachtet werden. Nach Einleitung der Béen ab t* ~ 750 findet eine
sprunghafte Reduzierung von ¢4 um 60 % statt. Im Gegensatz dazu sinkt c4 bei der
VK-HK Konfiguration nur geringfiigig um etwa 6 % (siehe Mittellinie). Somit konnte
mithilfe der Flaps eine Stromungsablosung verhindert werden. Die leichte Auftriebs-
verringerung resultiert vermutlich aus der transienten Stromung und der dadurch
verursachten Dynamik des Messsystems. Als Folge dessen entstehen am Tragfliigel
mehr Vibrationen und seitliche Hin- und Herbewegungen als im stationéren Zustand
der Stréomung. Wéhrend die Amplitude des ¢y beider Konfigurationen vor und nach
der Boe relativ konstant bleibt, ist sie beim ¢4 der VK-HK Konfiguration zweifach
grofler ausgepragt. Dieser deutliche Unterschied geht hervor aus der Erhéhung von

dynamischen Lasten am Tragfliigel in boiger Stromung.

Aus Abbildung 4.15 a) geht hervor, dass die Geschwindigkeitsreduzierung die Stro-
mungsablosung verursacht. Bei mehrmaliger Versuchsdurchfithrung des Experiments
wurde wiederholt beobachtet, dass sich die Stromung nach dem Erreichen der ge-
ringsten Geschwindigkeit und einhergehend mit sinkenden c,4 ablost. Wie bereits in
der Literaturrecherche beschrieben, neigt die Stromung dazu bei kleinen Reynolds-

Zahlen schneller abzulosen. Die temporire Geschwindigkeitsreduzierung wéahrend der
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Abbildung 4.15: a) Widerstands- und b) Auftriebskoeffizient des Tragfliigels mit und
ohne Flaps bei einer transienten Anstromung; Anstromwinkel des Tragfliigels betriagt
17° fiir die Konfiguation ohne Flaps und 18° fiir die Konfiguration mit Flaps an der
Vorder- und Hinterkante
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Versuchsdurchfithrung destabilisiert die Stromung auf dem nackten Tragfliigel und
verursacht somit eine Stromungsablosung. Die elastischen Flaps auf der Vorder- und
Hinterkante dagegen reduzieren offensichtlich diese Auswirkung der Boe, was die

komplette Ablosung von dem Tragfliigel unterbindet.

Die Stromungsablosung am Tragfliigel ohne Flaps kann ebenfalls anhand des Wider-
standes festgestellt werden, der um das Zweifache ansteigt. Im Gegensatz dazu sinkt
ey der VK-HK Konfiguration um etwa 6 %. Die leichte Widerstandsverringerung ist
wiederum die Folge der transienten Stromung und der Dynamik des Messsystems.
Weiterhin zeigen die Widerstandsaufzeichnungen eine sinusférmige Belastung der
Wiégezellen im transienten Betrieb, die nur leicht von der vorgegebenen Frequenz
abweicht. Aufgrund der stark schwankenden Anstromung kann der Elektromotor die

Rotationsbewegung der Platte nicht exakt konstant ausfithren.

4.7 Schlussfolgerung der Auftriebs- und Wider-

standsuntersuchungen

Die experimentelle Untersuchung von elastischen und passiven Flaps ergab, dass pri-
mar die Positionierung, Biegesteifigkeit und Form das aerodynamische Verhalten vor
und nach dem Stromungsabriss beeinflussen. Bei der Positionsdnderung der einzelnen
Flapreihe wurde festgestellt, dass durch eine Verschiebung der Flaps zur Vorderkante
der Auftrieb im kritischen Winkel und nach dem Stromungsabriss bedeutend anstieg.
Weiterhin wurde bei der VK Konfiguration eine reproduzierbare Verzogerung der
Stromungsablosung festgestellt. Durch die zusatzliche Flapreihe an der Hinterkante
des Tragfliigels konnte der Auftrieb erh6éht und der Stromungsabriss verzogert werden.
Die Auswertung der Materialuntersuchung ergab, dass die passiven Flaps eine mog-
lichst geringe Biegesteifigkeit aufweisen miissen. Das fiihrt zum einen dazu, dass die
Flaps durch das kongruente Anlegen vor der Stréomungsablosung weniger Widerstand
erzeugen. Zum anderen fithrt die geringe Biegesteifigkeit nach der Strémungsablosung
dazu, dass die Flaps besser auf die Fluktuationen der Geschwindigkeit reagieren.
Grundsétzlich konnte bei faserverstarkten Flaps vor und nach dem Stromungsabriss
eine Verringerung der Gleitzahl beobachtet werden, was auf die trédge Interaktion mit
der Stromung und die aufrollende Materialeigenschaft zurtickzufiihren ist. Bei der
Untersuchung der Flapform konnte die hochste Auftriebssteigerung nach dem Stro-
mungabriss bei den v-férmigen Flaps festgestellt werden. Diese Steigerung ist von der
Flache der Flaps abhéngig. Jedoch leiteten die v-férmigen Flaps eine vorzeitige Stro-

mungsablosung ein, die von der jeweiligen Flapfliche unterschiedlich stark ausfallt.
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Im letzten Abschnitt wurden Auftrieb und Widerstand der rechteckigen Flaps ohne
Faserverstarkung in einer transienten Stromung untersucht, da diese Konfiguration
die grofite Verzogerung der Stromungsablosung bewirkte. Die eingeleiteten Boen
losten am kritischen Winkel des nackten Tragfliigels einen Stromungsabriss aus. Bei
der Konfiguration mit Flaps an Vorder- und Hinterkante hingegen konnte der Stro-
mungsabriss verhindert werden. Hierbei wurde eine Interaktion der Hinterkantenflaps

mit der transienten Stromung beobachtet.
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der Rauchdrahttechnik

In diesem Kapitel erfolgt eine Untersuchung der Flaps und ihren Einfluss auf die
Profilumstromung nach dem Stromungsabriss. Dabei werden mithilfe der Rauch-
drahttechnik Stromungsstrukturen mit einer Hochgeschwindigkeitskamera erfasst
und tber die Mittelungsprozedur der Bilder zeitlich gemittelte Stromungsfelder be-
stimmt. Somit lasst sich die Grofle der turbulenten Ablésungen beim Tragfliigel ohne
Flaps, der VK Konfiguration und der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstiarkung

feststellen, was einen Vergleich untereinander ermoglicht.

5.1 Experimenteller Aufbau

In Abbildung 5.1 ist der Aufbau des Versuchsstandes skizziert, wobei die Methodik
aus den Studien von Kirk et al. [36] und Yarusevych et al. [70, 71] ibernommen

wurde.

Waéhrend der Versuchsdurchfithrung ist der Tragfliigel ohne die seitlichen Endschei-
ben vor der Windkanaldiise platziert, sodass die Oberseitenumstromung mit einer
Hochgeschwindigkeitskamera erfasst werden kann. Etwa 10 cm vor dem Tragfliigel
ist ein Rauchdraht aus Wolfram mit einer Dicke von 0,1 mm vertikal aufgespannt.
Wihrend des Experiments wird dieser durch eine Feder und ein Gewicht stabilisiert,
was die von der Stromung verursachten Vibrationen des Drahtes dampft. Weiterhin
ist der Rauchdraht mit einem Netzteil verbunden, das die Heizleistung mit einer

Spannung von 30V und einer Stromstarke von 5 A zur Verfiigung stellt. Auf den
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Abbildung 5.1: Skizze des Versuchsaufbaus fiir die Rauchdrahtuntersuchung aus der
seitlichen Perspektive; die Hochgeschwindigkeitskamera ist in Blickrichtung orientiert

Draht wird ein Gemisch (70 % Glycerin und 30 % Wasser) mit einem Wattestabchen
aufgetragen. Nachdem die Stromung des Windkanals auf 15ms™! eingestellt wurde,
erfolgt die Auslosung der Verdampfung tiber das Netzteil. Es entsteht eine senkrecht
zum Profil stehende Nebelflache, die den Tragfliigel umstromt. Dabei wird die Fléche
mit einem 10 mJ Nd:YLF High Speed Laser beleuchtet, der einen Lichtschnitt in der
Nebelfliche aufspannt (siche Abbildung 5.1).

Aufgrund der Stromung wird die Nebelfliche durch die erzeugten Streichlinien
strukturiert, die mit einer senkrecht zu dem Lichtschnitt positionierten Phantom
V12.1 Hochgeschwindigkeitskamera erfasst werden. Die Bildfrequenzaufnahme betragt
2000 Hz und die Belichtungszeit liegt bei 70 pm mit einer Auflésung von 1280 x
800 (35,5 Pixel pro cm). Die aufgenommenen Bilder werden durch ein Programm

gemittelt, um das mittlere Stromungsfeld sowie die Riickstromung zu visualisieren.

5.2 Vorgehensweise bei der Auswertung

Die Prozedur der Bildverarbeitung wird in Abbildung 5.2 dargestellt. Als Beispiel

dient die Aufnahme des Tragfliigels ohne Flaps bei einem Anstellwinkel von 15°.

Eine Momentaufnahme der visualisierten Stromung um das NACA0020 Profil ist in
Abbildung 5.2 a) dargestellt. Der Nebel dringt dabei praktisch nicht in den Bereich der

turbulenten Ablosung. Da die Grofle der laminaren Blase und turbulenten Ablosung
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zeitabhangig ist, werden die aufgenommenen Bilder gemittelt (siche Abbildung 5.2
b)). Das gemittelte Stromungsfeld enthélt Bilder von finf Messreihen und jede
davon bezieht bis zu 200 Bilder ein. Im letzten Schritt der Bildauswertung wird
das gemittelte Stromungsfeld invertiert und der Kontrast erhoht. Eine iiber das
NACAO0020 Profil gelegte Maske ermoglicht eine bessere Differenzierung zwischen
der Stromung und dem Tragfltigel (sieche Abbildung 5.2 ¢)).

c)

Nebelstromung Gemittelte Nebelstromung Invertierte gem. Nebelstromung

Turb. Stromung

~—__ Turb. Strémung __ Turb. Strémung

NACAGD20 NACAQ020 P NACAN ) .

Abbildung 5.2: Prozedur der Bildauswertung fiir den Tragfliigel ohne Flaps bei a =
15°; a) Momentaufnahme der visualisierten Stromung; b) Gemittelte Stromung; c)
Invertierte gemittelte Stromung mit einer Maske des NACA0020 Profils

Mithilfe der gemittelten Stromungsfelder lasst sich die Trennflaiche zwischen der
turbulenzarmen AuBenstromung und dem Ablosegebiet darstellen. Die Grenzschicht
an der Tragfliigelwand wird dagegen nicht aufgelost. Die Abbildung 5.2 a) - ¢) zeigt,
dass weder die laminare Blase noch die Rezirkulation im Riickstromgebiet direkt
sichtbar sind. Bei kleinen Anstellwinkeln wird die wandnahe Stromung erst ab einem
Abstand von etwa 3 mm von der Tragfliigeloberfliche visualisiert. Somit konnen die
laminaren Blasen aufgrund ihrer kleinen Hohe nicht erfasst werden. Des Weiteren
konnte die Rezirkulation in der Ablésung nur fiir einen sehr geringen Zeitraum erfasst
werden, sodass keine Erkenntnisse abgeleitet werden konnten. Der Grund fiir diese
Einschrankung sind die Wirbel, die das Nebelfluid in die Riickstromung leiten. Diese
begtlinstigen die Durchmischung von Luft und Nebel, was die Visualisierungszeit in
dem Ablésegebiet drastisch verkirzt (siehe Abbildung 5.2 a)).

Trotz der genannten Einschrankungen kann die Auflenstromung um die Ablosung
visualisiert werden. Deswegen eignet sich dieses Verfahren vor allem fiir die Erfassung
der Stromung nach der Stromungsablosung. Am kritischen Anstellwinkel wurden
wéhrend der Versuchsdurchfithrung keine Unterschiede zwischen dem Tragfliigel mit

und ohne Flaps festgestellt.

5.3 Ergebnisse der Visualisierung

In Abbildung 5.3 erfolgt die Darstellung der gemittelten Stromungsfelder des Trag-
fliigels ohne Flaps, der VK und der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung.

Der Anstellwinkel betrdgt bei allen drei Konfigurationen 22,5°, was zu einer vollstan-
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digen Ablésung der Stromung fiihrt. Zwischen der Aulenstromung und turbulenten
Ablosung deutet eine gestrichelte Linie die Trennfliche an. Das ermdoglicht einen
Vergleich der drei Konfigurationen untereinander beziiglich der Groe der turbulenten
Ablosung.

‘a)

-
-
-
-

-
-

Auflenstromung -

Turbulente Ablésung

Flapbewegungsbereich

Abbildung 5.3: Mittlere Stromung bei o = 22,5°; a) Tragfliigel ohne Flaps; b) VK
Konfiguration; ¢) VK-HK Konfiguration; gestrichelte blaue/orange/rote Linie ist die
Trennfliche zwischen Auflenstromung und der turbulenten Ablosung des Tragfliigels
ohne Flaps/VK/VK-HK
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Im Vergleich zu der VK und VK-HK Konfiguration ist beim Tragfliigel ohne Flaps
der Abstand zwischen der Trennfliche und der Tragfliigeloberfliche am grofiten
(siche Abbildung 5.3). Die an der Vorderkante platzierten Flaps bewirken eine
Verringerung des turbulenten Ablosegebiets. Weiterhin ist in Abbildung 5.3 b) und ¢)
der komplette Bewegungsbereich der Flaps an der Vorder- und Hinterkante dargestellt.
Im Gegensatz zu den Vorderkantenflaps klappen die Hinterkantenflaps um (siehe
Abbildung 5.3 ¢)), was durch die Riickstromung auf dem Tragfliigel verursacht
wird. In den Kraftmessungen in Kapitel 4 wurde bei der VK-HK Konfiguration
nach der Stromungsablosung eine Verbesserung des Auftriebes festgestellt. Das
bedeutet, dass die Hinterkantenflaps mit dem erfassten Flapbewegungen zum besseren
aerodynamischen Verhalten beitragen. Jedoch kénnen die Stromungsvorgange in dem

Riickstromgebiet mit dem gezeigten Versuchsaufbau nicht erfasst werden.

Eine detaillierte Einsicht auf die Riickstromgebietsgrofie der drei Konfigurationen
ermoglicht Abbildung 5.4. Fiir eine prazise Auswertung wird die Distanz h eingefiihrt,
die als Abstand zwischen der Trennfliche und Tragfliigeloberfliche an der Position x

entlang Sehnenlange definiert ist.

Wie bereits in Abbildung 5.3 festgestellt, ist der Abstand zwischen Trennfléche und
Tragfliigeloberflache bei der VK und der VK-HK Konfiguration kleiner. Abbildung 5.4
zeigt, dass h von der Vorder- zur Hinterkante des Tragfliigels bei allen Konfigurationen
naherungsweise linear ansteigt. Auflerdem liegt eine Anlehnung der Auflenstromung
an die Tragfligeloberfliche bereits an der Position z = 0 mm vor. Somit beginnt
die Anlehnprozedur bereits vor den elastischen Flaps. Ein weiterer Unterschied des
Tragfliigels ohne Flaps gegentiber den Konfigurationen mit Flaps ist die Steigung der
Kurve h(zx). Bei der VK und VK-HK Konfiguration ist die Steigung der Trennflichen
untereinander gleich, wogegen die Steigung von h(z) beim Tragfliigel ohne Flaps

grofler ausfallt.

Die Anlehnung der Aulenstromung kann durch die Bewegungsausfithrung der Vor-
derkantenflaps in Abbildung 5.5 nachvollzogen werden. Dabei wird ein Zyklus fiir
eine vollstandige Aufstell- und Anlegebewegung des Flaps von und zur Tragfliige-
loberfliche dargestellt. Es wird vermutet, dass die Vorderkantenflaps aufgrund der
Riickstréomung anheben, was zwischen dem Zeitintervall ¢ = 0s und ¢ = 0,025 s erfolgt.
Die Aufstellprozedur endet bei t = 0,025 s, wobei der Flap in die Auflenstromung aus-
schwenkt und dabei den maximalen Ausschlagpunkt erreicht. Durch den Impuls der
AuBenstromung und die Anspannung des Klebebereiches, die aufgrund der seitlichen
Fixierung der Flapreihe entsteht, erfolgt eine ruckartige Anlehnung des abstehenden

Flap an die Tragfliigeloberfliche. Die Anlegebewegung vollzieht sich somit bis zu
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Abbildung 5.4: Abstand h zwischen der gemittelten Trennfliche und der Tragfliigelo-
berfliche an Position x der Sehnenldnge; die Trennfléchen der Konfigurationen: ohne
Flaps, VK, VK-HK sind fiir o = 22,5° dargestellt

drei mal schneller als die Aufstellbewegung. Das fiithrt zu der Vermutung, dass das
aerodynamische Verhalten des Tragfliigels wesentlich durch die Ausfithrungsart der

Flapbewegung beeinflusst wird.
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t = 0,005 s t=0,01s

t=0,015s

t = 0,036 s t =0,039 s

Abbildung 5.5: Momentaufnahme des Vorderkantenflaps bei einer Aufstell- und
Anlegebewegung (VK-HK Konfiguration bei a = 22,5°)

Wie bereits in der Literaturrecherche dargelegt, wurde die Auswirkung der unter-
schiedlichen Aufstell- und Anlegebewegungen auf den Auftrieb eines Tragfliigels nach
der Stromungsablosung in der Studie von Hsiao et al. [30] untersucht. Allerdings
erfolgt in dieser Studie die Betrachtung eines an der Vorderkante platzierten aktiven

und starren Flaps.

Der vereinfachte schematische Aufbau des Versuchsstandes mit dem aktiven Flap ist
in Abbildung 5.6 a) dargestellt. (nqe und (i definieren den grofiten und den kleins-
ten dimensionslosen Anstellwinkel des Flaps. ((t) entspricht der zeitlich abhéngigen
Anstellposition in dem Bewegungsintervall. In Abbildung 5.6 b) sind die untersuchten
Arten der Bewegungsmodi des Flaps dargestellt. Um den Bewegungsmodus ver-
einfacht darzustellen, ist ((¢) iiber t/T aufgetragen. ¢ definiert den Zeitpunkt an
jeweiliger Anstellposition und 7" die Periodendauer. Der erste Modus entspricht einer
sinusformigen Kurve, wiahrend bei den restlichen Modi die Dauer der Aufstell- und
Anlegebewegung variiert wurde. Ebenfalls erfolgte eine Variation der Verweildauer

des Flaps am maximalen Ausschlagpunkt.
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Abbildung 5.6: a) Quereinsicht des Versuchsaufbaus; Vergroferung zeigt den Bewe-
gungsbereich des aktiven und starren Flaps; b) Bewegungsmodi des Flaps; ¢) Uber
Anstellwinkel des Tragfliigels aufgetragene Auftriebssteigerung im Stromungsablo-
sungsbereich; in Anlehnung an Hsiao et al. [30]

In Abbildung 5.6 ¢) ist das Auftriebsverhéltnis o tiber den Anstellwinkel des Trag-
fliigels aufgetragen, wobei c49 dem Auftrieb ohne Flap entspricht. Im Bereich der
Stromungsablosung ist eine Auftriebststeigerung bei den Modi T2,6, T3,6 und T4,6
am starksten ausgepragt. Ein gemeinsames Merkmal dieser Modi ist die schnelle
Anlegebewegung. Ein weiterer Vergleich dieser drei Modi untereinander zeigt, dass
durch eine Erhohung der Verweildauer des Flaps am maximalen Ausschlagpunkt
der Auftrieb zuséatzlich vergroflert werden kann. Mit steigendem Anstellwinkel des
Tragfliigels ist der Einfluss der Verweildauer jedoch geringer ausgeprigt, was die
schnelle Anlegebewegung zum hauptsachlichen Faktor fiir die Auftriebssteigerung
macht. Hsiao et al. vermutet, dass diese Steigerung auf die besser organisierten
Vorderkantenwirbel zurtickzufiihren ist. Diese entstehen an der Vorderkante des
Tragfliigels infolge der Stromungsablosung. Eine weitere Vermutung ist, dass die
aktiven Flaps die Trajektorie der Vorderkantenwirbel beeinflussen. Dabei wird der
Vorderkantenwirbel wahrend des Abfiihrens zur Hinterkante des Tragfliigels weiter
nach unten zur Tragfligeloberfliche gedriickt. Der erhohte Auftrieb ist somit eine
direkte Folge der nach unten gedriickten Wirbel und des dadurch entstehenden

Impulsausgleichs. Mit dem langsamen Aufstellen und schnellen Anlegen des starren
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Flaps dhnelt vor allem der Modus T4,6 der Bewegungsausfithrung, die bei den elasti-
schen und passiven Flaps in dieser Arbeit festgestellt wurde (siehe Abbildung 5.5).
Aufgrund dessen erfolgt im néchsten Kapitel eine detaillierte Auseinandersetzung mit
der Bewegungsausfithrungsart des elastischen Flaps. Fiir ein reprisentatives Ergebnis

wird eine groffere Anzahl von Anlege- und Aufstellbewegungszyklen betrachtet.
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In diesem Kapitel erfolgt eine detaillierte Analyse der Flapbewegung an der Vorder-
kante des Tragfliigels. Dabei werden mithilfe der Stereo Vision Technik die raumlichen
Koordinaten der Flapunterkante wahrend der Aufstell- und Anlegebewegung ermit-
telt. Aus dieser Information lassen sich die Frequenzen, die Geschwindigkeiten und
gesamter Bewegungsbereich ableiten, was wiederum den Vergleich des Bewegungsab-
laufs bei drei unterschiedlichen Konfigurationen ermoglicht. Anschlieend werden die

Ergebnisse kapiteliibergreifend diskutiert und zusammengefasst.

6.1 Versuchsaufbau und Versuchsdurchfiihrung

Wiéhrend der Versuchsdurchfithrung werden die Aufstell- und Anlegebewegungen
von drei Konfigurationen betrachtet, namlich der VK und der VK-HK ohne Faser-
verstarkung sowie der VK-HK mit Faserverstarkung. Ziel dieser Untersuchung ist
es, die Kinematik dieser Konfigurationen aufzunehmen und die gemessene Auftriebs-
steigerung nachvollziehbar zu erlautern. Die Stereo Vision Technik ermdoglicht eine
dreidimensionale Koordinatenrekonstruktion der Flapunterkante und somit eine ge-
naue Erfassung der Flapkinematik. Fiir eine reprasentative Aussage werden mehrere
aufeinander folgenden Aufstell- und Anlegezyklen aufgenommen, woraus sich eine

gemittelte Bewegungsausfithrung erstellen lésst.
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Um die Bewegung der Flapunterkante wahrend der Versuchsdurchfithrung bei grofie-
ren Winkeln zwischen Flap und Tragfliigel aufnehmen zu kénnen, werden zunéchst
auf der Ober- und Unterseite des Flaps ca. 0,5 mm breite Streifen eines Fluorescein-
Kleber-Gemisches (sieche Abbildung 6.1) entlang der ganzen Flapkantenbreite aufge-
tragen. Das Gemisch fluoresziert griinlich, sobald es durch blaues Licht angeleuchtet
wird. Diese Eigenschaft soll die Erfassung der Flapunterkante wahrend der Ver-
suchsdurchfithrung in einem verdunkelten Raum erméglichen. In den Experimenten
erfolgt ausschliefllich die Beobachtung der Bewegungen der Vorderkantenflaps. Die
Hinterkantenflaps konnen mit diesem Versuchsaufbau nicht erfasst werden, da sie

vollstdndig umklappen und so die Sicht auf die Flapunterkante verhindern.

30 mm

~0,5 mm

10 mm

Fluorescein-Kleber-Gemisch

Abbildung 6.1: Fluorescein-Kleber-Gemisch aufgetragen auf der Flapunterkante

Der experimentelle Aufbau ist in Abbildung 6.2 skizziert. Hierbei wird der Tragfliigel
mit den Flaps zentral vor der Diise des Windkanals platziert und mit einem star-
ren Rahmen fixiert, um Vibrationen zu unterdriicken. Da die Mitte der Diise den
geringsten Turbulenzgrad aufweist, erfolgt die Untersuchung des Flaps in der Mitte

des Tragfliigels.

Fir die Versuchsdurchfithrung ist der Anstellwinkel des Tragfliigels auf 22,5° und
Stromungsgeschwindigkeit auf 15ms~! eingestellt, um den Stromungsabriss auszulo-
sen und so die Flaps in Bewegung zu versetzen. Die Aufnahme der dreidimensionalen
Bewegung erfolgt durch zwei an den Seiten des Tragfliigels positionierte Phantom
V12.1 Hochgeschwindigkeitskameras. Weiterhin werden die Hochgeschwindigkeits-
kameras und Blaulicht LEDs iiber einen Sequencer gesteuert, was eine synchrone

Beleuchtung und Aufnahme erméglicht. Um eine Verschmutzung der Bilder durch
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das LED-Licht zu vermeiden, sind in den Kameraobjektiven Blaulichtfilter imple-
mentiert. So wird nur das Licht der fluoreszierenden Flapunterkante registriert, was

die Bildverarbeitungsprozedur erheblich vereinfacht.

Diise
Kamera 1

Uo Flaps

T
> Tragfliigel
e Lichtkege
/ — . Emittiertes Licht

%7' Kamera 2

.
Sequencer ) @ Router
TR — Rechner

Abbildung 6.2: Skizze des Versuchsstandes zur Aufnahme der Flapbewegung an der
Vorderkante aus der obigen Perspektive

Die Pulslange der LEDs und die Belichtungszeit der Hochgeschwindigkeitskameras
betragt 350 ps. Wahrend des Rauchdrahtexperimentes wurde die Durchfiihrung der
vollstandigen Aufstell- und Anlegebewegung mit einer Frequenz von etwa 26 Hz
beobachtet (siehe Kapitel 5). Um eine hinreichende zeitliche Auflésung der Aufstell-
und Anlegebewegung zu gewahrleisten, wurde eine Bildfrequenz von 500 Hz gewéhlt.
Waéhrend einer Gesamtaufnahmezeit von 8 Sekunden werden so 4000 Bilder pro
Kamera aufgenommen. Die generierten Bilder werden anschliefend zum Auswerten

iiber den Router an den Rechner weitergeleitet.

Mit einem Schachbrettmuster an der Aufnahmestelle erfolgte vor dem Experiment
eine Kalibration der Hochgeschwindigkeitskameras. Die aufgenommenen Bilderpaare
des Schachbrettmusters ermoglichen die Ermittlung von korrespondierenden Punkten.
Mithilfe dieser Daten und der Camera Calibration Toolbox for MATLAB [8] erfolgt
eine anschliefende Berechnung von Projektionsmatrizen, die fiir die Rekonstruktion

der Flapunterkantenposition notwendig sind.
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6.2 Bildauswertung

Die Bilder werden mit dem Programm MATLAB R2020a nach dem in der Abbil-
dung 6.3 dargestelltem Schema ausgewertet. Zunéchst erfolgt mit den zwei Hoch-
geschwindigkeitskameras eine synchrone Bildaufnahme der Flapunterkante (siehe
Abbildung 6.3 a)). Im néchsten Schritt wird der grofie Aufnahmebereich durch das
automatisierte Eingrenzen auf den Bewegungsbereich reduziert, um so die Bearbei-

tungsprozedur zu verkiirzen (Abbildung 6.3 b)).

a) Synchronisierte Bildaufnahme

Linke Kamera Rechte Kamera

b) Eingrenzen des Untersuchungsbereiches

c) Kantendetektion und Mittelpunktberechnung

d) 3-D Rekonstruktion und Koordinatenausgabe

!

¢)| Berechnung von Bewegungsbereich, Abstédnden,
Geschwindigkeiten, Frequenz

Abbildung 6.3: Schema der Prozedur fiir die Auswertung eines Bildpaares
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Nach Eingrenzung des Untersuchungsbereiches erfolgt die Kantendetektion der
Flapunterkante (Abbildung 6.3 c¢)). Dabei wird der Kantenumriss mit dem Hel-
ligkeitsgradient bestimmt und das Kanteninnere mit weiffen Pixeln iiberschrieben.
Dadurch entsteht eine weifle und streifenférmige Fléache, deren Pixelkoordinaten
bekannt sind und zunéchst in Koordinatensysteme der rechten und linken Hochge-
schwindigkeitskamera unterteilt werden. Um zuféllige und seitliche Schwankungen der
Flapbewegung zu eliminieren, erfolgt eine Positionsmittelung der gesamten Unterkan-
tenflache. Hierbei werden die einzelnen Pixel der weiflen Streifenflache als ein einzelner
Mittelpunkt fir das linke und rechte Bild wiedergegeben (Abbildung 6.3 c)). Mithilfe
dieser Punkte und der Projektionsmatrix lassen sich 3-D Koordinaten des Mittel-
punktes rekonstruieren, was die zeitlich abhéangige Bewegungserfassung gestattet
(Abbildung 6.3 d)). Die Rekonstruktion der Punkte ergab eine mittlere Abweichung
von + 0,065 mm, was dem Triangulationsfehler entspricht. Mit definierter Bildfre-
quenz und Euklidischem Abstand zwischen den einzelnen Mittelpunktpositionen
konnen anschlieend Geschwindigkeiten, Frequenzen und Bewegungsablaufe berech-
net werden (Abbildung 6.3 e)). Fir detaillierte Einsicht in die Vorgehensweise der
Stereo Vision Technik und die dabei angewendeten Formeln sei hiermit auf die

Literatur von Hartley [26] und Bradski et al. [10] hingewiesen.

6.3 Ergebnisse

6.3.1 VK Konfiguration - ohne Faserverstarkung

In Abbildung 6.4 a) ist ein zeitlich gemittelter Flapbewegungsbereich wihrend des
Aufstellens und Anlegens skizziert. Die aus dem Rauchdrahtexperiment abgeleitete
Skizze zeigt, dass das Luftpolster unter den Flaps eine vollstdndige Anlehnung an
den Tragfliigel unterbindet. Als Folge dessen erreicht nur die Flapunterkante die
Tragfliigeloberfliche. Die Stereo Vision Untersuchung zeigt ihren Bewegungsablauf

zwischen der Tragfliigeloberfliche und dem Ausschlagpunkt.

Der detaillierte Bewegungsbereich des Flaps aus der seitlichen Perspektive ist in
der Abbildung 6.4 b) dargestellt. Wahrend der Aufstell- und Anlegeprozedur des
Flaps tritt eine maximale Hohenénderung von 25 mm auf, wobei sich an der Stelle
y = O0mm der Tragfliigel und y = 25 mm der maximale Ausschlagpunkt befindet.
Die Mittelpunkte sind entlang der x-Achse in einem Intervall von bis zu 5mm
verteilt. Die elastischen Flaps weisen ein dreidimensionales Bewegungsverhalten
auf, was aus unterschiedlich starken Verformung des Flaps wéihrend der Aufstell-

und Anlegeprozedur resultiert. Das fithrt zu der starken Streuung der Mittelpunkte
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a) Flapbewegungsbreich

Luftpolster

Tragfliigeloberfliche

z [mm]

Abbildung 6.4: Mittelpunktkoordinaten der Flapunterkante bei der VK Konfiguration
ohne Faserverstiarkung; a) Skizze der Flapbewegung wéhrend der Aufstell- und
Anlegeprozedur; b) Seitliche Ansicht der Flapkantenbewegung; bei y = 0 mm befindet
sich die Tragfliigeloberfliche und bei y ~ 25 mm der maximale Ausschlagpunkt; c)
Seitliche Ansicht auf die Mittelpunktverteilung entlang der z-Achse; schwarzer und
gestrichener Pfeil kennzeichnet die Bewegungsrichtung

entlang der x-Achse. Weiterhin zeigt die z-y-Ebene, dass eine hohe Punktdichte an
der Tragfliigeloberfliche vorliegt, was aus der hohen Verweilzeit der Flapunterkante
auf der Tragfliigeloberflache resultiert. Der Median aller Mittelpunkte entlang der
y-Achse ist etwa 9,8 mm (siehe Anhang 8.1). Die hohe Punktdichte um y ~ 10 mm
entsteht durch die kiirzeren Aufstell- und Anlegebewegungen, die auf der y-Achse im
Bereich zwischen 5 mm und 15 mm auftreten. Die Ansicht auf den Flap von hinten
(siehe z-z-Ebene in Abbildung 6.4 ¢)) zeigt eine seitliche Auslenkung. Diese erreicht
in einzelnen Fallen bis zu 3 mm und entsteht durch Torsionsnbewegungen des relativ

elastischen Flaps.

In Abbildung 6.5 sind als Beispiel drei komplette Aufstell- und Anlegebewegungen
iiber die Zeit aufgetragen. Die Bewegungsabléufe zeigen, dass das Aufstellen und
Anlegen des Flaps nicht streng periodisch verlauft. Beim Aufstellen treten oft kurze
Abwartsbewegungen auf, was zur Verzogerung des Aufstiegs fithrt. Dagegen verlauft

das Anlegen der Flapunterkante tendenziell schneller. Hierbei wurden zwischendurch
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kurze Aufwartsbewegungen registriert, die allerdings nur vereinzelt auftreten.

25 | |
Aufstellen
: Anlegen
Kurze Abwértsbewegung
20
T \ \ \
= Y
= N \ \
= 10 ) \
5
0 Kurze Aufwartsbewegung —%

0 002 004 006 008 01 012 014
Zeit t [s]

Abbildung 6.5: VK Konfiguration - Zeitlich abhéngige Hohendnderung der Flapun-
terkante bei drei aufeinander folgenden Aufstell- und Anlegebewegungen

Aufgrund der grofien Anzahl von Aufstell- und Anlegebewegungen erfolgt zur Ermitt-
lung der Geschwindigkeitstendenzen eine Betrachtung der gesamten Aufnahmezeit.
Die Box-Plots in Abbildung 6.6 ermoglichen eine Ubersicht der Geschwindigkeits-
verteilung von allen aufgenommenen Aufstell- und Anlegebewegungen. Diese Ge-
schwindigkeiten resultieren aus dem Euklidischen Abstand zwischen den einzelnen
und aufeinanderfolgenden Mittelpunkten und der Bildfrequenz. Der Vorteil der
Datendarstellung durch Box-Plots ist, dass sie eine Hervorhebung der Ausreifler

ermoglichen.

Der Geschwindigkeitsbereich des Box-Plots fiir das Aufstellen erstreckt sich im
Bereich von -0,47ms~! bis 1,46 ms~—!. Der hellrote Bereich kennzeichnet das untere
und obere Quartil, die ein Intervall zwischen 0,25 ms™! und 0,73ms~! einbeziehen.
Die beiden Quartile umfassen 50 % der Geschwindigkeitsdaten und werden durch
den Median bei 0,46 ms~! getrennt. Die Ausreifier liegen im Box-Plot unter- und
oberhalb der Antennen, die auch als Whisker bezeichnet werden. Die maximale Lange
der Whisker entspricht dem 1,5-fachen des Interquartilabstandes und umfasst die in
diesem Bereich liegenden restlichen Daten. Beim Aufstellen entstehen die Ausreifler
unterhalb des Whiskers durch die vereinzelt auftretenden Abwartsbewegungen. Die
Ausreiler oberhalb des Whiskers hingegen resultieren aus hohen Geschwindigkeiten

beim Ausschlagen des Flaps. Der Geschwindigkeitsbereich des Box-Plots beim Anlegen
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Abbildung 6.6: VK Konfiguration - Box-Plot der Geschwindigkeit fiir das Aufstellen
und Anlegen der Flapunterkante

Lund -2,40ms~!. Im Bereich von -

erstreckt sich im Intervall zwischen 0,78 ms™
0,31ms~! und -1,14ms~! liegen 50 % der Daten, wobei der Median -0,58 ms™*
betriagt. Die Zwischenbewegungen in die umgekehrte Richtung kommen beim Anlegen
des Flaps seltener vor, weshalb es nur Ausreifler unterhalb des Whiskers gibt. Diese
entstehen durch ruckartige Bewegungen des Flaps zur Tragfliigeloberfliche. Der
Vergleich der Mediane beider Bewegungen zeigt, dass das Anlegen circa 25 % schneller

verlauft als das Aufstellen.

Da die einzelnen Geschwindigkeiten zwischen den Mittelpunkten stark variieren,
erfolgt im nachsten Schritt eine Mittelung der Geschwindigkeiten fiir die Aufstell-
oder Anlegebewegungen nach der in Abbildung 6.5 dargestellten Einteilung. Es
werden nur Daten berticksichtigt, die zum vollstandigen oder teilweise ausgefithrten
Aufstellen oder Anlegen des Flaps beitragen. Ziel dieser Vorgehensweise ist es die
mittleren Aufstell- und Anlegegeschwindigkeiten zu analysieren. Weiterhin wird eine
Filterung von Flapbewegungen durchgefiihrt, die iiber einen langeren Zeitraum eine
Verdnderung der Hohe von weniger als 1 mm aufweisen. Diese Art der Bewegung
wurde gelegentlich beim Aufstellen des Flaps von der Tragfliigeloberfliche beobachtet.
Die kleinen Bewegungen beschrianken eine prézise Aussage iiber die tatsachliche
Frequenz der Aufstell- und Anlegeprozedur. Nach der Filterungsprozedur werden
95 % der insgesamt aufgenommenen Daten fiir die Auswertung der VK Konfiguration

berticksichtigt.
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Abbildung 6.7 zeigt die relative Haufigkeit der mittleren Geschwindigkeit u;; von
insgesamt 159 Aufstell- und Anlegezyklen. Aus Ubersichtsgriinden wurde eine Betrags-
bildung bei den negativen Geschwindigkeiten der Anlegebewegungen durchgefiihrt.
Wie bereits nach der Einteilung der einzelnen Geschwindigkeiten festgestellt, erstreckt
sich uy; der jeweiligen Bewegung in unterschiedlichen Intervallen. Die gemittelte
Aufstellprozedur des Flaps umfasst Geschwindigkeiten zwischen Oms~! und 1,8 ms~!.
Die héchste relative Haufigkeit tritt zwischen 0,3m s~ und 0,6 m s~! auf. Das Intervall
der Anlegeprozedur dagegen ist zweifach grofler und umfasst einen Geschwindig-

1

keitsbereich zwischen 0 ms™' und 3,6 ms~'. Die Tendenz des schnellen Anlegens der

Flapunterkante nach Geschwindigkeitsmittelung bleibt somit unveréndert.

0,6 -
’ Anlegen mmmmm
Aufstellen

0,5

=
W

Relative Haufigkeit
= =
[\ w

=
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Mittlere Geschwindigkeit uy; [ms™]

Abbildung 6.7: VK Konfiguration - Relative Haufigkeit der gemittelten Geschwindig-
keitsbetrdge beim Aufstellen und Anlegen der Flapunterkante

Nach der Filterungsprozedur der Flatterbewegungen ergibt eine Fourier-
Transformation keine eindeutigen Tendenzen im Frequenzspektrum. Das ist vor allem
auf die einzelnen eher zufilligen und aperiodischen Abwértsbewegungen wahrend
des Aufstellens zuriickzufiithren. Die Frequenzen werden aus einzelnen Zeitintervallen
errechnet, die der Flap fiir eine Aufstell- und Anlegebewegung benétigt. In Abbil-
dung 6.8 ist die Frequenz von kompletten und aufeinander folgenden Bewegungen
dargestellt. Daraus geht hervor, dass der Spitzenwert bei der Frequenz von etwa
~ 20 Hz ausgepragt ist. Die gestrichelte Kurve fasst die Verteilung zusammen und
soll im spateren Verlauf zum Vergleich mit anderen Konfigurationen herangezogen

werden.
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Abbildung 6.8: VK Konfiguration - a) Relative Haufigkeit der Frequenzen fir kom-
plette Aufstell- und Anlegebewegung; b) Box-Plot zur Verteilung der Frequenz

Abbildung 6.8 b) zeigt die detaillierte Frequenzverteilung. Der Box-Plot beinhaltet
hierbei Frequenzen zwischen 9,8 Hz und 38,5 Hz. Der Bereich von 17,4 Hz bis 26,3 Hz
umfasst 50 % der Daten, wobei ein Median von 21,7 Hz vorliegt. Die Ausreifier ober-
halb des Whiskers sind hierbei nebeneinander aufgetragen. Aufgrund der konstanten
Bildfrequenz entstehen Bewegungsintervalle mit exakt gleichen Werten. Eine parallele
Abbildung der Ausreifier verhindert eine Uberlagerung der exakt gleichen Werte und
ermoglicht eine genauere Ubersicht der Ausreifieranzahl. Die dargestellten Ausreiler

resultieren aus den kurzen Aufstell- und Anlegebewegungen der Flapunterkante.

Anschliefend werden durch Abbildung 6.9 die Ergebnisse dieses Unterkapitels zusam-
mengefasst. Um eine bessere Vergleichbarkeit der Daten zu gewéhrleisten, werden
sowohl die Hohe y; , als auch die Zeit ¢ entdimensionalisiert aufgetragen. Dabei wird
y; auf den maximalen Ausschlagpunkt y,,., und die Zeit ¢ auf die Periodendauer T
bezogen. Die zuféllig ausgewédhlten Bewegungsabldufe in Abbildung 6.9 a) verdeut-
lichen, dass sich die Bewegungsablaufe generell voneinander unterscheiden. Trotz
der unterschiedlichen Bewegungsablaufe zeigt sich eine Tendenz zum langsamen
Aufstellen und schnellen Anlegen. Abbildung 6.9 b) gibt alle 159 kompletten Bewe-
gungsablaufe wieder, die durch die Punkte gekennzeichnet sind. Fiir die Berechnung
der Mittelkurve wurde eine Mittelung von je 100 Datenpunkten durchgefiithrt und
anschlieBend eine Regressionskurve ermittelt, die den mittleren Bewegungsablauf
zeigt. Die Hauptinformation der Abbildung 6.9 b) ist, dass das Aufstellen der Fla-
punterkante 60 % der Zeit innerhalb der Periode entspricht und es damit deutlich
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langsamer ausgefithrt wird als das Anlegen. Weiterhin geht aus der Abbildung 6.9 b)
hervor, dass zahlreiche Aufstell- und Anlegebewegungen nicht direkt an der Trag-
fliigeloberfliche anfangen bzw. enden. Das resultiert aus den zahlreichen Aufstell-
und Anlegebwegungen, die im y-Bereich zwischen 5 mm und 15 mm auftreten. Im
weiteren Verlauf der Arbeit erméglicht die Berechnung der Regressionskurven einen

vereinfachten Vergleich der unterschiedlichen Konfigurationen untereinander.

1 ‘ :

2) Bewegungsablauf 1
Bewegungsablauf 2 ———
Bewegungsablauf 3 ——

0,8
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Abbildung 6.9: VK Konfiguration - a) Zeitliche Hohenédnderung der Flapunterkante

innerhalb der Periodendauer bei drei kompletten Bewegungsablaufen; b) Gemittelte
Bewegungsausfithrung fiir 159 Bewegungsablaufe
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6.3.2 Bewegungsausfiihrung des Vorderkantenflaps der VK-

HK Konfiguration - ohne Faserverstarkung

Bei der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung erfolgt ebenfalls eine Untersu-
chung des Flaps an der Vorderkante. In Abbildung 6.10 a) ist die Skizze der Flapbewe-
gung aus seitlicher Perspektive dargestellt und resultiert aus den Beobachtungen des
Rauchdrahtexperiments. Der Flapbewegungsbereich der VK-HK Konfiguration dhnelt
der VK Konfiguration, wobei unterhalb des Flaps ebenfalls ein Luftpolster entsteht.
Dieser verhindert die komplette Anlehnung des Flaps an die Tragfliigeloberflache.

a) Flapbewegungsbreich

Flap

’

Luftpolster

~ -
Semm=—"
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Abbildung 6.10: Mittelpunktkoordinaten der Flapunterkante des Vor-
derkantenflaps bei der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstiarkung;
a) Skizze der Flapbewegung wahrend der Aufstelll und Anlegepro-
zedur; b) Seitliche Ansicht der Flapkantenbewegung, wobei sich bei
y = O0mm die Tragfliigeloberfliche und bei y ~ 25mm der maximale Aus-
schlagpunkt befindet; c¢) Seitliche Ansicht auf die Mittelpunktverteilung entlang der
z-Achse; schwarzer und gestrichener Pfeil kennzeichnet die Bewegungsrichtung

Abbildung 6.10 b) zeigt die Verteilung der Mittelpunkte aus der seitlichen Perspektive
(z-y-Ebene). An der Stelle y = 0 mm befindet sich die Tragfligeloberfliche und an y
= 25mm der maximale Ausschlagpunkt der Flapunterkante. Wie bereits bei der VK
Konfiguration festgestellt, fithrt die Flapunterkante bei der VK-HK Konfiguration

ebenfalls dreidimensionale Aufstell- und Anlegebewegungen aus. Aufgrund des elasti-
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schen Materials kommt es deswegen zu unterschiedlich starken Verformungen des
Flaps und infolge dessen sind die Mittelpunkte entlang der z-Achse in einem Bereich
von etwa 5mm verteilt. Weiterhin liegen 50 % der Mittelpunkte um y = 8,3 mm
(siche Anhang 8.1), was unter dem Positionsmedian der VK Konfiguration liegt. Diese
Verteilung bestétigt die Beobachtungen aus der Rauchdrahtuntersuchung, wobei die
Trennfliche der VK-HK Konfiguration weiter unten zur Tragfliigeloberflache geneigt
wurde (sieche Abbildung 5.3).

Bei der seitlichen Bewegung in z-Richtung ist eine nahezu symmetrische Verteilung
der Mittelpunktpositionen erkennbar (siche Abbildung 6.10 c)). Hierbei tritt an
der Stelle z = 0 die grofite Dichte auf, was der Mittelpunktlinie entspricht. Die
Auslenkung aufgrund der Torsion betragt wihrend der Versuchsdurchfithrung bis zu
4mm und ist im Vergleich zur VK Konfiguration um 1 mm gréfer. Der Grofiteil der

aufgenommenen Mittelpunkte liegt einem Intervall zwischen z = -1,5 und z = 1,5.

Eine detaillierte Einsicht in die Bewegungsablaufe erfolgt durch die Abbildung 6.11,
die drei zuféllig ausgewéhlte und aufeinander folgende Aufstell- und Anlegebewegun-

gen darstellt.
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Abbildung 6.11: VK-HK Konfiguration - Zeitlich abhéngige Hohendnderung der
Flapunterkante bei drei aufeinander folgenden Aufstell- und Anlegebewegungen
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Wie bereits bei der VK Konfiguration beobachtet, kommen auch bei der VK-HK Kon-
figuration beim Aufstellen kurze Abwartsbewegungen vor. Dabei fithrt der elastische
Flap wahrend der Aufstellprozedur Torsionsbewegungen und Verformungen entlang
der z-y-Ebene aus. Es wird vermutet, dass diese Bewegungen sowie die instationare
Riickstromung den temporaren Hohenverlust der Flapunterkante verursachen. Ein
wesentlicher Unterschied der VK-HK Konfiguration gegeniiber der VK Konfiguration
beziiglich der Flapkinematik ist das Fehlen von Aufwartsbewegungen wéahrend des
Anlegens. Diese Beobachtung gilt fiir den gesamten erfassten Zeitraum und wird

durch die Hinterkantenflaps verursacht.

Nach der Betrachtung einzelner Aufstell- und Anlegebewegungen erfolgt im néchsten
Schritt die Einbeziehung der Geschwindigkeiten fiir die gesamte Aufnahmezeit,
was eine représentative Aussage der Geschwindigkeitstendenz erméglicht (siehe

Abbildung 6.12).
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Abbildung 6.12: VK-HK Konfiguration - Box-Plot der Geschwindigkeit fiir das
Aufstellen und Anlegen der Flapunterkante

Der Box-Plot der Aufstellprozedur erstreckt sich im Bereich von -0,50ms™! bis
1,66 ms~t. Es befinden sich 50 % der Geschwindigkeiten in einem Intervall zwischen
0,30ms~! und 0,84ms~!, wobei der Median bei 0,50ms™! liegt. Die Ausreifier
am oberen und unteren Whisker entstehen durch die einzelnen Anlegebewegungen
wahrend der Aufstellprozedur, sowie durch die erhohten Geschwindigkeiten beim
Ausschlagen des Flaps. Der Box-Plot beim Anlegen erstreckt sich im Bereich zwischen

-0,03ms™! und -3,5ms~! und umfasst ein breiteres Datenintervall von 50 % der
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Geschwindigkeiten. Diese liegen im Bereich zwischen -0,33ms™* und -1,69ms™!,
wobei der Median -0,89 ms™! betriagt. Die Ausreifier am unteren Whisker resultieren
aus den einzelnen hohen Geschwindigkeiten, die durch das ruckartige Aufschlagen
der Flaps auf die Tragfligeloberflache entstehen. Der Vergleich der Mediane zeigt,
dass die Anlegebewegung der VK-HK Konfiguration 78 % schneller ausgefiithrt wird
als die Aufstellbewegung.

Im néchsten Schritt erfolgt eine Filterung der Daten und Mittelung der Geschwin-
digkeiten (siche Abbildung 6.13). Die Kriterien der einbezogenen Daten sind in
Unterkapitel 6.3.1 angegeben. Nach der Filterungsprozedur werden insgesamt 91 %
der Daten berticksichtigt. In Abbildung 6.13 ist die relative Haufigkeit der gemittelten
Geschwindigkeiten wu,; von insgesamt 139 Aufstell- und Anlegezyklen dargestellt.

0 0,6 1,2 , : : 3,6
Mittlere Geschwindigkeit wuy, [m/s]

Abbildung 6.13: VK-HK Konfiguration - Relative Haufigkeit der gemittelten Ge-
schwindigkeitsbetriage beim Aufstellen und Anlegen der Flapunterkante
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Die Verteilung von u,; wahrend des Aufstellens dhnelt einer Gauflschen Verteilung,

! ! vorliegt.

wobei der Grofiteil der Daten im Intervall zwischen 0,3ms™ und 0,9ms™
Die Anlegeprozedur dagegen verzeichnet im Histogramm zwei Spitzen. Diese liegen
in einem Intervall zwischen 0,3ms~! und 3,0ms~!. Das Anlegen verliuft schneller
und umfasst einen doppelt so groflen Geschwindigkeitsbereich. Ein dhnliches Ver-
halten konnte ebenfalls bei der VK Konfiguration beobachtet werden. Die hohen
Geschwindigkeiten wahrend der ruckartigen Bewegung nach unten treten zahlreicher

auf. Dadurch entsteht eine zweite Spitze im Intervall zwischen 2,4ms~! und 3,0ms~!.
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Nach der Mittelung der Geschwindigkeiten ergibt sich eine unverédnderte Tendenz,

wobei das Aufstellen deutlich langsamer ausgefithrt wird als das Anlegen.

Nach der Filterungsprozedur von Flapbewegungen mit geringer Hohendnderung
konnte bei den tiberarbeiteten Werten der VK-HK Konfiguration eine Fourier-
Transformation ebenfalls keine klaren Tendenzen im Frequenzspektrum zeigen. Das
ist wiederum auf die einzelnen Abwértsbewegungen wihrend des Aufstellens der
Flapunterkante zuriickzufithren. Fiir die Ermittlung der Frequenz wird daher die
Periodendauer T der gesamten Bewegung betrachtet. Die Berechnung von T erfolgt

nach der selben Vorgehensweise wie bereits im Unterkapitel 6.3.1. beschrieben.

In Abbildung 6.14 a) ist die relative Haufigkeit der vorherrschenden Frequenzen
jeweils einer kompletten Aufstell- und Anlegeprozedur dargestellt. Die Mittellinie der
VK-HK Konfiguration zeigt, dass die Frequenzen ein klar ausgepriagtes Maximum
aufweisen. Es liegt im Bereich von 10 Hz bis 30 Hz und beinhaltet circa 90 % der
Daten.
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Abbildung 6.14: VK-HK Konfiguration - a) Gegeniiberstellung der Frequenzen von
VK und VK-HK Konfiguration; b) Box-Plot zur Verteilung der Frequenz

Die restlichen Frequenzen befinden sich im Intervall zwischen 35 Hz und 50 Hz. Sie
bilden die Ausreifler im aufgenommenen Datensatz, was aus dem Box-Plot der Abbil-
dung 6.14 b) hervorgeht. Diese hoher frequenten Bewegungen resultieren aus Aufstell-
und Anlegebewegungen, die kleinere Hohenénderungen entlang der y-Achse ausfiihren.
Im Intervall zwischen 16,1 Hz und 23,8 Hz liegen 50 % der Frequenzen vor, wobei der

Median 20 Hz betragt. Zum Vergleich wurde als gestrichelte Linie die Frequenzver-
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teilung der VK Konfiguration beigefiigt. Daraus lasst sich schlussfolgern, dass sich
die beiden Konfigurationen beziiglich der Frequenz nur geringfiigig unterscheiden.
Der Median von VK-HK Konfiguration ist um 1,7 Hz kleiner als bei der VK. Diese
Differenz entsteht infolge der zusétzlichen Hinterkantenflaps, die die Riickstromung
auf der Tragfliigeloberseite beeinflussen. Trotz geringerer Geschwindigkeiten beim
Aufstellen und Anlegen weist die VK Konfiguration eine héhere Frequenz auf. Das
bedeutet, dass die Hinterkantenflaps die Bewegungsdauer der Vorderkantenflaps
verzogern. Bei der VK Konfiguration werden dagegen mehr kiirzere Bewegungen
ausgefiihrt. Dementsprechend fallt der Median fiir die Frequenz der VK Konfigurati-
on leicht hoher aus. Aus der Frequenzverteilung der beiden Konfigurationen ohne
Faserverstarkung geht weiterhin hervor, dass die Figenschwingungen des elastischen
Werkstoffs im berechneten Spektrum auftreten. Diese wurden experimentell mit

einem Vibrometer gemessen und liegen bei 9,5 + 1 Hz (siehe Anhang Abbildung 8.2).

Die Ergebnisse dieses Unterkapitels werden in Abbildung 6.15 zusammengefasst. In
Abbildung 6.15 a) ist die dimensionslose Héhenénderung iiber ¢/7" fiir drei aufein-
anderfolgende Bewegungsablaufe aufgetragen. Die als Beispiel zufillig gewahlten
Bewegungsausfiihrungen zeigen, dass sich die Bewegungen zwar untereinander unter-
scheiden aber tendenziell &hnlich verlaufen. Hierbei kommt es zu einem langsamen
Aufstellen der Flapunterkante wihrend das Anlegen grundsétzlich schneller verlauft.
Die gesamten 139 Bewegungsabliufe sind durch die Punkte in Abbildung 6.15 b)
dargestellt. Hierzu wird alle 100 Datenpunkte ein Mittelwert gebildet und anschlie-
Bend eine Regressionskurve berechnet. Die gemittelte Aufstellbewegung der VK-HK
Konfiguration entspricht circa 68 % der Zeit innerhalb der Periodendauer, wodurch
eine deutlich schnellere und mittlere Anlegebewegung entsteht. Genau wie bei der
VK Konfiguration, ist der Beginn und das Ende der Bewegung nicht immer direkt
an der Tragfliigeloberfliche. Es werden ebenfalls Aufstell- und Anlegebewegungen

mit kleineren Bewegungsintervallen ausgefiihrt.
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Abbildung 6.15: VK-HK Konfiguration ohne Faserverstiarkung - a) Zeitliche Ho-
henédnderung der Flapunterkante innerhalb der Periodendauer bei drei kompletten
Bewegungsablaufen; b) Gemittelte Bewegungsausfithrung fir 139 Bewegungsabléufe

6.3.3 Bewegungsausfiihrung des Vorderkantenflaps der VK-

HK Konfiguration - mit Faserverstarkung
Zuséatzlich zu den Flaps ohne Faserverstiarkung erfolgt eine Untersuchung der Bewe-
gungsausfithrung von Flaps mit Kunststoftffasern. Die Flaps dieser VK-HK Konfigura-
tion sind aus der Silikonfolie FHT65 angefertigt. Wahrend der Kraftwaagenmessungen

im Bereich der Stromungsablosung wurde bei dieser Konfiguration eine Auftriebsstei-
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gerung von etwa 60 % festgestellt (sieche Unterkapitel 4.4). Fiir die Untersuchung der
Auswirkungen durch die Bewegungsausfithrung wird wiederum die Unterkante des

Flaps an der Vorderkante des Tragfliigels betrachtet.

Abbildung 6.16 a) skizziert die seitliche Ansicht des Flapbewegungsbereiches wahrend
der Versuchsdurchfithrung. FEin deutlicher Unterschied zu den Konfigurationen ohne
Faserverstiarkung ist, dass aufgerollten Flaps mit hoheren Biegesteifigkeit wahrend
der Anlegebewegungen nicht in Kontakt mit der Tragfliigeloberfliche kommen. Somit

gibt es eine permanente Riickstromung unterhalb der Flaps.
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Abbildung 6.16: Mittelpunktkoordinaten der Flapunterkante des Vor-
derkantenflaps bei der VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung;
a) Skizze der Flapbewegung wahrend des Aufstellens und Anlegens;
b)  Seitliche Ansicht der Flapunterkantenbewegung, wobei sich  bei
y = Omm die Tragfliigeloberfliche und bei y ~ 7mm der maximale Aus-
schlagpunkt befindet; c¢) Seitliche Ansicht auf die Mittelpunktverteilung entlang der
z-Achse; schwarzer und gestrichener Pfeil kennzeichnet die Bewegungsrichtung

Der Flapbewegungsbereich betréigt circa 7mm und ist deutlich kleiner als bei der
VK-HK Konfiguration ohne Faserverstédrkung (siche Abbildung 6.16 b)). Der ver-
ringerte Bewegungsbereich resultiert aus der hoheren Biegesteifigkeit des Materials.
Entlang der z-Achse sind die Mittelpunkte in einem Intervall zwischen 0 mm und

1,7mm verteilt, wobei der Grofiteil der Punkte innerhalb eines Bereiches von 0,8 mm
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liegt. Trotz der hoheren Biegesteifigkeit verformt sich der Vorderkantenflap leicht
infolge der Aufstell- und Anlegebewegungen. Dennoch ist das Intervall entlang der

x-Achse um ein Vielfaches kleiner als bei Konfigurationen ohne Faserverstirkung.

Das seitliche Ausschwenken des Flaps wird durch die Mittelpunkte entlang der
z-Achse in Abbildung 6.16 c¢) dargestellt. Die Flaps bewegen sich seitlich innerhalb ei-
nes kleinen Bereichs von 0,6 mm, wobei der Grofiteil der Punkte im Intervall zwischen
-0,2mm und 0,2mm liegt. Die seitliche Abweichung ist um ein Vielfaches kleiner
ausgepragt als bei den Flaps mit Silikonfolie ohne Faserverstirkung was aus der
hoheren Biegesteifigkeit des Materials resultiert. Der geringe seitliche Bewegungsbe-
reich entsteht durch die kleinen Torsionsbewegungen wéahrend des Aufstellens und

Anlegens.

Eine Einsicht in den detaillierten Bewegungsablauf erfolgt durch die Abbildung 6.17,
welche die Hohenédnderung von drei zufillig ausgewéhlten und aufeinander folgenden
Aufstell- und Anlegebewegungen zeigt. Ein wesentlicher Unterschied zur VK und VK-
HK Konfiguration mit Flaps ohne Faserverstarkung stellen die zahlreich auftretenden

Abwérts- und Aufwéartsbewegungen dar.
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Abbildung 6.17: VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung - Zeitlich abhéngige
Hohenénderung der Flapunterkante bei drei aufeinander folgenden Aufstell- und
Anlegebewegungen

Wiéhrend der Versuchsdurchfithrung werden die aufgerollten und faserverstarkten

Flaps durch die Strémung nach unten gedriickt, was zu Spannungen im Material
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fithren muss. Es wird vermutet, dass die kurzzeitigen Aufwértsbewegungen durch
diese Spannungen beim Anlegen des Flaps entstehen, wobei das Material seine
urspriingliche Form anstrebt. Die Abwértsbewegungen wéihrend des Aufstellens
sind dagegen auf die abstehende und aufgerollte Form des Flaps zuriickzufiihren.
Dabei erfahren die kunstofffaserverstiarkten Flaps eine Krafteinwirkung durch die

Auflenstromung.

Mit den Box-Plots der Abbildung 6.18 erfolgt eine anschlieBende Bewertung der
Geschwindigkeitsverteilung zwischen den einzelnen Mittelpunkten der Flapunter-
kante fiir die gesamte Aufnahmedauer. Der Box-Plot fiir das Aufstellen beinhaltet
Geschwindigkeiten zwischen -0,265ms~! und 0,527 ms~!. Im Bereich von 0,033 ms™!
bis 0,232m s~ ! liegen 50 % der Geschwindigkeiten vor, wobei der Median einen Wert
von 0,135m s~ ! hat. Die Ausreifier ober- und unterhalb der Whisker entstehen durch
ruckartige Abwérts- und Aufwértsbewegungen wihrend der Aufstellprozedur. Die
Geschwindigkeiten beim Anlegen der Flapunterkante weichen nur geringfiigig von
der Aufstellprozedur ab und zeigt eine nahezu symmetrische Verteilung. Hierbei liegt
der Geschwindigkeitsbereich des Box-Plots zwischen -0,504m s~ und 0,236 ms™!.
Im Bereich von -0,230ms~! bis -0,044 ms~* sind 50 % der Daten verteilt, wobei der
Median -0,132m s~ ! betrigt. Der Geschwindigkeitsunterschied beim Aufstellen und
Anlegen betragt etwa 2 % und stellt den wesentlichen Unterschied zu den Flaps ohne

Faserverstarkung dar.
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Abbildung 6.18: VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung - Box-Plot zur Ge-
schwindigkeitsverteilung beim Aufstellen und Anlegen
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Zur Uberpriifung der mittleren Geschwindigkeit u,; der Flapunterkante beim Anlegen
und Aufstellen sind in der Abbildung 6.19 die Geschwindigkeiten von 114 Bewe-
gungsabliufen dargestellt. Aus Ubersichtsgriinden wurde eine Betragsbildung bei
den negativen Geschwindigkeiten durchgefiithrt. Das Histogramm zeigt, dass trotz der
Geschwindigkeitsmittelung das Aufstellen und Anlegen mit einer nahezu identischen
Geschwindigkeit verlduft. Infolge der hoheren Biegesteifigkeit ist die Geschwindigkeit

beim Anlegen der faserverstiarkten Flaps deutlich kleiner als bei den Flaps ohne

Faserverstarkung.
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Abbildung 6.19: VK Konfiguration - Relative Haufigkeit der gemittelten Geschwin-
digkeitsbetrage beim Aufstellen und Anlegen der Flapunterkante

Zur Ermittlung der Frequenz wurde bei den aufgenommenen Daten eine Fourier-
Transformation durchgefithrt. Im Gegensatz zu den Flaps ohne Faserverstiarkung
ermoglichen die Flaps mit der hoheren Biegesteifigkeit eine Generierung des Fre-

quenzspektrums mit einer klaren Tendenz (siehe Abbildung 6.20).

Der Frequenzbereich zwischen 0 Hz und 60 Hz umfasst mehrere Maxima, wobei die
Frequenz von 14,01 Hz eindeutig ausgepragt ist. Sie bildet die hauptséachliche Arbeits-
frequenz fur das Aufstellen und Anlegen. Die gleiche Frequenz in beide Bewegungs-
richtungen ergibt sich aus der symmetrischen Verteilung der Geschwindigkeiten. Die
weiteren Spitzen entstehen vermutlich infolge der festgestellten Zwischenbewegungen
sowie der Eigenschwingungen. Die mit dem Vibrometer ermittelten Eigenschwingun-
gen der faserverstiarkten Flaps wiesen eine Frequenz von 37 + 1 Hz (siche Anhang

Abbildung 8.3) auf.
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Abbildung 6.20: VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung - Frequenzspektrum
ermittelt mithilfe der Fourier-Transformation des Hohendnderungssignals; zur Ge-
geniiberstellung sind die Frequenzmediane der VK (orange) und VK-HK (rot) Konfi-
guration ohne Faserverstarkung beigefiigt

Zur Gegeniiberstellung wurden zuséatzlich die Frequenzmediane der VK und VK-
HK Konfiguration ohne Faserverstiarkung beigefiigt und als Linien angedeutet. Im
Vergleich zu diesen beiden Konfigurationen liegt eine Reduzierung der Frequenz vor.
Aufgrund der hoheren Biegesteifigkeit werden die Geschwindigkeiten beim Aufstellen
und Anlegen verringert. Somit dampft die hohe Biegesteifigkeit die Flapbewegungen,
was zu einer trageren Interaktion mit der Stromung fiihrt. Dadurch erhoht sich
die Periodendauer in jeweilige Bewegungsrichtung und als Folge dessen sinkt die

Frequenz.

Die Spitze bei 120,8 Hz resultiert aus Vibrationen, die durch die seitliche Fixierung
der Flapreihe mit dem Klebefilm an dem Tragfliigel entstehen. Diese Fixierung, die
auch bei den Flaps ohne Faserverstarkung erfolgte, fithrt zur Bildung von Spannungen
entlang des Klebeflachenbereiches. Sie wurde angebracht, um die abstehenden Rénder
der Klebeflache zu verringern und einen gleichen Aufbau bei allen Messungen zu

gewahrleisten. Die dadurch entstehenden Kréfte in seitliche Richtung driicken die
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Flaps leicht zusammen, was den untersuchten Flap wahrend der Aufstell- und
Anlegebewegungen temporar zwischen den Nachbarflaps einklemmt. Dabei kommt es
zu hochfrequenten Vibrationen, wodurch sich der Flap herauslosen kann und weiterhin
eine regulare Bewegung ausfithrt. Dieses irregulér auftretendes Verhalten konnte erst
deutlich durch die Stereo Vision Technik beobachtet werden und ausschlieflich bei

dieser Konfiguration.
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Abbildung 6.21: VK-HK Konfiguration ohne Faserverstiarkung - a) Zeitliche Ho-
henédnderung der Flapunterkante innerhalb der Periodendauer bei drei kompletten
Bewegungsablaufen; b) Gemittelte Bewegungsausfiihrung fiir 114 Bewegungsablaufe
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In Abbildung 6.21 a) werden als Beispiel wiederum drei zufillig ausgewéahlte und
aufeinander folgende Bewegungsablaufe dargestellt. Genau wie bei der VK und VK-
HK Konfiguration fallen die Bewegungen stark unterschiedlich aus. Charakteristisch
fiir die Bewegungsablaufe sind die zahlreichen und kurzen Zwischenbewegungen, die
wahrend der Aufstell- und Anlegeprozedur auftreten. Wie bereits erwahnt, entste-
hen sie aufgrund der aufgerollten Flapform sowie der hoheren Biegesteifikgeit, die
von der Belastungsrichtung abhangig ist. Trotz der Zwischenbewegungen sind die
ruckartigen Anlegebewegungen in den Bewegungsablédufen vorhanden. Aufgrund der
unterschiedlichen Bewegungsablédufen werden in Abbildung 6.21 b) alle 114 Aufstell-
und Anlegebewegungen zusammengefasst. Die durch die Mittelpunkte gelegte Re-
gressionskurve der Flaps mit Faserverstarkung ahnelt einer Kombination aus der
Sinusfunktion und dem effektivsten Bewegungsmodus in der Studie von Hsiao et
al. [30]. Dabei verzeichnet der Bewegungsablauf der FHT65 Konfiguration eine kurze
Aufstell- und Anlegebewegung, sodass um den hochsten Ausschlagpunkt eine relativ

hohe Verweildauer auftritt.

Im folgenden Unterkapitel werden die Ergebnisse der drei Konfigurationen zusam-
mengefasst und ihre Resultate kapiteliibergreifend einbezogen, um direkten Zusam-

menhang zwischen Effizienzsteigerung und Flapkinematik zu erlautern.

6.3.4 Auswertung und Interpretation

In der Tabelle 6.1 sind die wesentlichen und im Rahmen dieser Arbeit ermittelten
Informationen zusammengefasst. Neben den Geschwindigkeitsmedianen beim Auf-
stellen und Anlegen der Flaps (Wa,s und %) wird der Frequenzmedian f und die
prozentuelle Auftriebssteigerung c4 1 im Vergleich zum nackten Tragfltigel bertiick-

sichtigt.

Tabelle 6.1: Zusammenfassung der gemessenen Grofien fiir einen Anstellwinkel von
22,5°% oFV - ohne Faserversarkung (DS3003/60); mFV - mit Faserverstiarkung
(FHT65)

Konfiguration Uaup [ TUap [ms™']  f [Hz] cat[%] Sr [
Vorderkante (oFV) 0,46/0,58 21,70 46,40 0,122
Vorder- und Hinterkante (oFV)  0,50/0,89 20,00 60,40 0,113
Vorder- und Hinterkante (mFV) 0,135/0,132 14,01 51,50 0,079
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Als zusatzliche Grofe ist die Strouhal-Zahl Sr beigefiigt, die mit folgender Gleichung

berechnet wird:

_ f ' LChar

S
r Us

(6.1)
Die Strouhal-Zahl setzt sich aus der Frequenz f, der charakteristischen Lénge Lcopar
sowie der Stromungsgeschwindigkeit Uy zusammen. Leyp,, ist die quer zur Stromung
projizierte Hohe, die sich aus ¢ und « errechnet. Als dimensionslose Kennzahl
ermoglicht Sr die Bestimmung der Wirbelablosefrequenz und damit einen Vergleich
mit anderen Geometrien. Fiir einen umstromten Zylinder im Bereich derselben
Reynolds-Zahl gilt S ~ 0,2 [58].

Wie bereits durch die numerischen Simulationen im Kapitel 3 festgestellt, bildet sich
aufgrund des ansteigenden Winkels eine turbulente Ablosung an der Hinterkante
der Tragfliigeloberseite. Sie entsteht infolge des auftretenden Druckgradienten in
Stromungsrichtung und bewegt sich mit ansteigendem Winkel zur Vorderkante des
Tragfliigels, wobei ihre Groéfle einhergehend zunimmt. Beim Erreichen des Ablose-
punktes nahe der Vorderkante 16st sich die Stromung komplett ab, was eine drastische

Reduzierung des Auftriebs und eine Erhohung des Widerstands verursacht.

Beim Einsatz der Flaps in abgeloster Stromung wird angenommen, dass die Initiie-
rung der Aufstellbewegung durch die Riickstromung erfolgt. Der maximale Ausschlag
des Vorderkantenflaps ist durch die seitliche Fixierung der Flapreihe sowie die entge-
gen wirkende Auflenstromung begrenzt. Abbildung 6.22 a) und b) veranschaulicht die
Bewegungen der Flaps in der abgelosten Stromung. Aufgrund der seitlichen Fixierung
wird der elastische Klebebereich der Flapreihe beim Aufstellen temporar angespannt.
Diese Prozedur ahnelt dem Anspannen einer Torsionsfeder, was eine zusétzliche
Kraft in die entgegengesetzte Richtung erzeugt. Diese Kraft und der Impuls der
AuBlenstromung fithren letztendlich dazu, dass das Anlegen des Flaps bei der VK
Konfiguration 25 % schneller ausgefiihrt wird als das Aufstellen. Beim Vergleich mit
der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung steigt dieser Unterschied sogar
auf 78 %. Wahrend sich Frequenz und Strouhal-Zahl der beiden Konfigurationen
nur geringfiigig unterscheiden, ist der Auftriebsunterschied stérker ausgepragt (siehe
Tabelle 6.1). In der Veroffentlichung von Hsiao [30] wird die Auftriebssteigerung im
Wesentlichen durch die Ausfithrungsart der Bewegung des starren Flaps bewirkt. Das
heifit, dass die ausgefiihrten Bewegungen wéhrend des Aufstellens und Anlegens bei
gleicher Frequenz eine unterschiedliche Beschleunigung sowie Verweilzeit am maxi-
malen Ausschlagpunkt erfuhren. Hierbei konnte bei allen getesteten Bewegungsmodi

beim « > 24° eine Auftriebssteigerung festgestellt werden. Die grofite Auftriebssteige-
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rung liegt jedoch bei den Modi vor, die eine ruckartige Anlegebewegung ausfiihrten.
Diese Feststellung kann durch die Ergebnisse der flexiblen Flaps in dieser Arbeit
bestatigt werden. Die gemittelten Bewegungsausfiithrungen der VK und VK-HK
ohne Faserverstarkung und der VK-HK Konfiguration mit Faserverstarkung sind in

Abbildung 6.23 zusammengefasst.

a) Klebefilm

Seitliche Fixierung

\

DD

/

Hinterkantenwirbel

Abbildung 6.22: a) Dreidimensionale Illustrierung der Bewegung von Flaps auf dem
Tragfliigel mit abgeloster Stromung; b) Skizze der Umstromung des Tragfliigels aus
der seitlichen Perspektive

Die Frequenz der VK Konfiguration zeigt, dass der Flap mehr kiirzere Aufstell- und
Anlegebewegungen ausfiihrt als die VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung. Das
Aufstellen erfolgt verzogert, weil die Flapunterkante zwischendurch an Hohe verliert.
Das Anlegen dagegen wird schneller ausgefiihrt. Aufgrund der zahlreich auftretenden

Aufwértsbewegungen wahrend des Anlegens verlauft die gemittelte Anlegebewegung
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insgesamt langsamer als bei der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung (siehe
Abbildung 6.23). Es wird vermutet, dass dadurch der Vorderkantenwirbel eine wenig
stark ausgepréigte Neigung zur Tragfliigeloberfliche erfahrt. Dementsprechend ist die
gemittelte Trennfliche, die wahrend der Rauchdrahtuntersuchung ermittelt wurde,
héher positioniert als bei der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung. Diese Be-
obachtung korreliert mit der Positionsverteilung der Flapunterkante entlang der Hohe
(sieche Anhang Abbildung 8.1 und 8.1). Die resultierende Auftriebssteigerung entsteht
vermutlich durch die nach unten gedriickten Wirbel, was infolge des Impulsausgleichs
zur Erhohung der Auftriebskraft fihrt.

1 ‘
DS3003/60 VK
DS3003/60 VK-HK —— j j
FHT65 VK-HK — 1 1
o2 0,6
3
g
2
s 0,4
0,2
0 ; ; ; ;
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

t/T []

Abbildung 6.23: Gegeniiberstellung der Bewegungsausfiihrungen fiir die drei Konfigu-
rationen: VK (oFV), VK-HK (oFV) und VK-HK (mFV)

Die Vorderkantenflaps der VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung dagegen
fiihren langere Aufstell- und Anlegebewegungen aus. Das geht aus der héheren
Geschwindigkeiten hervor, wobei der Frequenzmedian kleiner als bei der VK Kon-
figuration ohne Faserverstarkung ausféllt. Durch die héheren Geschwindigkeiten
beim Anlegen des Flaps entsteht eine steilere gemittelte Anlegebewegung (siehe
Abbildung 6.23). Als Folge dessen liegt die Trennflache weiter unten, als bei der VK
Konfiguration oder dem Tragfliigel ohne Flaps. Es wird vermutet, dass die schnellen
und ruckartigen Anlegebewegungen die Wirbel stérker zur Oberfliche des Tragfltigels
driicken und infolge des entgegengesetzt wirkenden Impulses steigt der Auftrieb.

Im Vergleich zur VK Konfiguration steigt die Geschwindigkeit beim Anlegen des
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Vorderkantenflaps deutlich, was durch die Hinterkantenflaps verursacht wird. Diese
fithren ebenfalls Aufstell- und Anlegebewegungen aus, wobei es zu einem temporiren
Uberklappen kommt. Aufgrund des Umklappens konnte trotz der seitlichen Fixierung
die Flapkinematik nicht untersucht werden. Die Beobachtungen von Rosti et al. [56,
57] beziiglich der Verschiebung der Hinterkantenwirbel durch die Hinterkantenflaps

konnten in dieser Arbeit nicht erfasst werden.

Anders als bei den Flaps ohne Faserverstiarkung sind die Geschwindigkeiten bei
der VK-HK Konfiguration mit Faserverstiarkung vielfach kleiner ausgepragt. Trotz
der kleineren Geschwindigkeiten sowie verringerten Frequenz ist der Auftrieb fir
a = 22,5° leicht hoher als bei der VK Konfiguration ohne Faserverstarkung fiir
den gleichen Anstellwinkel (siehe Tabelle 6.1). Die gemittelte Bewegungsausfithrung
dieser Konfiguration zeigt kurze Aufstell- und Anlegebewegungen sowie eine hohe
Verweildauer um den Ausschlagpunkt (siehe Abbildung 6.23). Der gemittelte Bewe-
gungsmodus dhnelt der Kombination aus Sinusfunktion und dem effektivsten Modus
in der Studie von Hsiao et al.[30]. Die Auftriebssteigerung ist somit eine direkte
Folge des Bewegungsmodus’, wobei durch die ruckartigen Anlegebewegungen die

Vorderkantenwirbel eine stiarkere Neigung zur Tragfliigeloberfliche erfahren.

Die experimentell ermittelten Wirbelablosefrequenzen werden anschliefend mit dem
Wert der numerischen 2D Simulation eines NACA0020 Profils verglichen. Die transien-
te Simulation ergibt im Nachlaufbereich eine Strouhal-Zahl von 0,151 (sieche Anhang
Abbildung 8.4 und 8.5). Der errechnete Wert entspricht in etwa der experimentell
ermittelten Strouhal-Zahl von Huang und Lin [31] fiir ein NACA0012 Profil und
ist damit deutlich kleiner als bei einem Zylinder. Daraus lasst sich ableiten, dass
durch die Flaps eine deutliche Reduzierung der Wirbelablosefrequenz stattfindet.
Bei den Flaps ohne Faserverstarkung ist Sr hoher als bei der VK-HK Konfiguration
mit Faserverstiarkung, da diese eine geringe Biegesteifigkeit aufweisen und damit
anpassungsfahiger an die Schwankungen der Stromung sind. Die faserverstarkten
Flaps dagegen haben eine vielfach hohere Biegesteifigkeit und ddampfen die Inter-
aktion zwischen der Riickstromung und der Auflenstromung an der Vorderkante
das Tragfliigels starker ab. Als Folge der starken Dampfung wird die Strouhal-Zahl

reduziert.
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In der vorliegenden Arbeit wurden die Auswirkungen von flexiblen und passiven
Riickstromklappen bzw. Flaps bei der Umstromung eines Tragfliigels mit dem
NACAO0020 Profil untersucht. Die im Rahmen dieser Arbeit aufgenommenen Polare,
Stromungsfelder und Bewegungsaufnahmen der Silikonflaps in abgeloster Stromung
bilden somit den Kern der Thesis und tragen zum Verstédndnis der Flapkinematik

bei.

Nach einer umfangreichen Literaturrecherche wurden zunéchst numerische Simu-
lationen durchgefiithrt, um das Stromungsverhalten bei steigendem Anstellwinkel
zu beurteilen. Mithilfe der Simulationen konnte eine winkelabhéangige Position der
laminaren Blase und der turbulenten Ablosung ermittelt werden. Dabei wurde fest-
gestellt, dass sich die Abloseblasen bereits bei kleinen Anstellwinkeln bilden und mit
steigendem Winkel zur Vorderkante des Tragfliigels bewegen, bis sich die Stromung
komplett ablost. Daraus wurde abgeleitet, dass eine Positionierung der Flaps um
den Ablosepunkt das aerodynamische Verhalten des Tragfliigels vor und nach der

Stromungsablosung begilinstigen konnte.

Wiéhrend der experimentellen Untersuchung mit der Kraftwaage erfolgte zunachst
eine Erstellung von Polardiagrammen fiir unterschiedliche Positionen der Flaps oh-
ne Faserverstarkung. Die Positionsverschiebung der Flaps entlang des Tragfliigels
ergab, dass an der Vorder- und Hinterkante (VK-HK) positionierten und elasti-
schen Flaps die grofite Auftriebssteigerung erst ab dem kritischen Anstellwinkel
bewirken. Ein weiterer Effekt ist die Verzogerung der Stromungsablosung. Aus
diesem Grunde wurden fiir die VK-HK Konfiguration weitere Materialien mit ho-

herer Biegesteifigkeit analysiert. Es konnte eine Auftriebssteigerung bei den Flaps
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mit Kunststofffasern gemessen werden, die allerdings erst nach der Stromungs-
ablosung auftrat. Vor der Stromungsablosung haben die Flaps mit der héheren
Biegesteifigkeit den Widerstandskoeffizienten erheblich vergrofiert, was auf die auf-
rollende Eigenschaft des Materials zuriickzufiithren ist. Weiterhin wurden Polare
fur v-formige Flaps aufgenommen, wobei eine Auftriebssteigerung gegentiiber den
rechteckigen Flaps gemessen werden konnte. Ein Nachteil der v-férmigen Flaps
ist die vorzeitig eingeleitete Stromungsablosung. Im Anschluss der Kraftmessun-
gen erfolgte eine transiente Untersuchung des Auftriebs und Widerstandes bei der
VK-HK Konfiguration mit rechteckigen Flaps, da hierbei die grofite Verzogerung der
Stromungsablosung erreicht wurde. Diese Untersuchung ergab, dass diese Flaps mit

Boen interagieren und so einen Strémungsabriss verhindern koénnen.

Um die festgestellte Auftriebssteigerung zu verstehen, erfolgte im weiteren Verlauf der
Arbeit eine Untersuchung der Umstromung mit der Rauchdrahttechnik. Dabei wurde
die Groe der turbulenten Ablosung beim Tragfliigel ohne Flaps, der Konfiguration
mit einer Flapreihe an der Vorderkante (VK) und der VK-HK Konfiguration ohne
Faserverstarkung bei gleichem Anstellwinkel untersucht und verglichen. Durch das ge-
mittelte Stromungsfeld wurde festgestellt, dass bei den Konfigurationen mit Flaps die
GroBe der turbulenten Ablosung deutlich kleiner ist als beim Tragfliigel ohne Flaps.
Im Vergleich zur VK Konfiguration und Tragfliigel ohne Flaps erfuhr die VK-HK Kon-
figuration die grofite Auftriebssteigerung, grofite Verzogerung der Stromungsablosung

und die am kleinsten ausgepriagte Grofle der turbulenten Ablosung.

Nach der Stromungsablosung beeinflussen primar die Vorderkantenflaps die Um-
stromung des Tragfliigels. Aufgrund dessen wurde anschlieSend eine Stereo Vision
Untersuchung der Flapunterkante an der Vorderkante des Tragfliigels durchgefiihrt.
Diese Untersuchung ermoglichte die Erfassung des Bewegungsbereiches, der Ge-
schwindigkeit und der Frequenz. Die Auswertung zeigte, dass die Flaps der VK
und VK-HK Konfiguration ohne Faserverstarkung beim Anlegen eine hohere Ge-
schwindigkeit aufweisen als beim Aufstellen. Bei den Flaps mit Faserverstiarkung
hingegen sind die Geschwindigkeiten vielfach kleiner ausgeprégt und beim Aufstellen
und Anlegen nahezu identisch. Die Erstellung der gemittelten Bewegungsausfithrung
zeigte, dass die Auftriebsunterschiede der drei Konfigurationen aus den unterschiedli-
chen Bewegungsmodi resultieren. Jedoch haben alle drei Konfigurationen die schnelle
Anlegebewegung des Flaps als Gemeinsamkeit, was als Hauptursache fiir die Auftriebs-
steigerung vermutet wird. Die hochste Auftriebssteigerung der VK-HK Konfiguration
ohne Faserverstarkung entsteht somit als Folge der stérksten Beschleunigung wahrend

der Anlegebewegung.
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Trotz der umfangreichen Untersuchungen gibt es dennoch offene Fragen, die durch
zusétzliche Experimente geklart werden konnen. Die bisherige Auswertung beschéaftigt
sich hauptséachlich mit der Kinematik der Flaps an der Vorderkante. Die Bewegung
der Hinterkantenflaps ohne Faserverstarkung ist hingegen mit dem derzeitigen Aufbau
der Stereo Vision Technik nicht erfassbar. Das Umklappen der Flaps verdeckt die
Unterkante, welche sich nicht mehr im sichtbaren Bereich der zwei Hochgeschwindig-
keitskameras befindet. Deswegen werden hierfiir zusétzliche Kameras mit bedachter
Positionierung benotigt. Des Weiteren ware es von Interesse mehrere Flaps auf der
Vorder- und Hinterkante nebeneinander und synchron aufzunehmen. Damit kann
die Wechselwirkung zwischen den Hinter- und Vorderkantenflaps besser verstanden

werden.

Um die Auswirkung der Flaps auf die Strouhal-Zahl genauer zu untersuchen, kénnen
die Geschwindigkeiten und der Anstellwinkel variiert werden. Die bisherigen Ergeb-
nisse ermoglichen eine begrenzte Interpretation. Fiir qualitative Aussagen wéren fiir
die unterschiedlichen Materialien und Konfigurationen mehr Messungen notwendig.
Diese Herangehensweise benotigt allerdings eine Bildverarbeitungsprozedur die auto-
matisierter und autonomer vorgeht. Fiir die bisherigen drei Konfigurationen wurden
wahrend der Stereo Vision Untersuchung insgesamt 24.000 Bilder verarbeitet. Der
Aufwand fir die Kantendetektion und die Filterungsprozedur war erheblich und

miisste dementsprechend weiterentwickelt werden.

Fiir ein besseres Verstandnis des Wirbelverhaltens sind PIV Messungen notwendig.
Der Einfluss der Vorderkantenwirbel hat hierbei eine gravierende Rolle. Dement-

sprechend erfordert es zuséitzliche Untersuchungen, um die Geschwindigkeit und die
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Trajektorie des Wirbels nachzuvollziehen. Diese Erkenntnisse wiirden ein detailliertes

Verstéandnis der Griinde fiir die Auftriebssteigerung liefern kénnen.

Anschlieend benétigt diese Untersuchung eine Validierung durch Freifeldversuche,
um die Auswirkungen im realen Betrieb zu analysieren. Die Ergebnisse aus ersten
Tests lieferten keine klaren Aussagen beziiglich der Einsatzfihigkeit der passiven und

flexiblen Flaps.
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Abbildung 8.1: Box-Plot zur Verteilung der Mittelpunkte der VK Konfiguration
entlang der y-Achse
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Abbildung 8.2: Mit Vibrometer ermittelte Eigenschwingung des Flaps ohne Faserver-
starkung; mittlere Frequenz liegt bei 9,5 + 1 Hz
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Abbildung 8.3: Mit Vibrometer ermittelte Eigenschwingung des Flaps mit Faserver-
starkung; mittlere Frequenz liegt bei 37 £+ 1 Hz
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Abbildung 8.4: Transiente 2-D Simulation des NACA0020 Profils; Zeitschrittweite
At betrigt 0,001 s, wobei restliche Randbedingungen aus Kapitel 3 iibernommen
wurden; rotes Kreuz ist die Messstelle fiir Geschwindigkeitsfluktuationen und wurde
aus dem Experiment von Huang und Lin [31] ibernommen
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Abbildung 8.5: Fourier-Transformation des Geschwindigkeitsbetrages; Messstelle in
Abbildung 8.4 dargestellt; dominierende Frequenz ist 26,84 Hz
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