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Zusammenfassung

Diese Arbeit zeigt die Untersuchungen die im Rahmen eines Flugzeugentwurfs am Studentenprojekt ,Advanced AC*
durchgefiihrt wurden, um das Optimierungstool LamDes an die erforderlichen Gegebenheiten anzupassen und fiir die
Berechnung von nichtplanaren Flugelkonfigurationen zu optimieren. Es wird deutlich welche Probleme bei der
Berechnung von Box Wing Konfigurationen in LamDes auftreten kdnnen und was die Ursachen dafir sind.

Im Rahmen des bisherigen Flugelentwurfs fir die geplante Box Wing Konfiguration konnten die Winglets nicht
bertcksichtigt werden, da das verwendete Wirbelleiterverfahren (LamDes) in diesem Bereich keine plausiblen Werte
lieferte. So musste bisher mit einer ,Stagger Wing“ Konfiguration gearbeitet werden, um erste Erfahrungen bei der
Berechnung der Aerodynamik zu sammeln. Diese Konfiguration entspricht bis auf die fehlenden Winglets dem Box Wing,
sodass die bisherigen Ergebnisse durchaus in die richtige Richtung fuhren, jedoch die Einflisse der geschlossenen
Fligelkonfiguration vernachlassigt werden. Um die letzte Licke zu schlieRen und die Berechnung von steilen Winglets in
LamDes zu erméglichen, muss der Quellcode analysiert und die Ursache fur die Unstimmigkeiten gefunden werden.
Dabei werden weitere Anderungen im Quellcode implementiert, um sowohl die Auflésung bei der Berechnung zu
erhdhen als auch gleichzeitig einige Arbeitsschritte zur Erstellung eines CAD-Modells aus den gewonnenen Daten zu
erleichtern.

Die mit der modifizierten Version von LamDes berechneten Werte fir Wélbungs- und Verwindungsverteilung werden mit
Hilfe einer CFD-Analyse validiert, sodass sie in Zukunft als Ausgangsbasis fiir weitere Berechnungen und Entwirfe
genutzt werden kénnen. Da die in SuMo erstellten CAD-Modelle des Fliigels zu massiven Problemen bei der Vernetzung
fuhren, wird eine Alternative entwickelt, die es ermdglicht die Modelle direkt in CATIA V5 zu generieren. Dazu wird der
bestehende LamDes Code um ein Unterprogramm erweitert, welches die Profilkoordinaten fiir jeden einzelnen
Profilschnitt eines Fligels berechnet und formatiert ausgibt. Diese Koordinaten kénnen mit Hilfe einer Excel-Tabelle und
eines Makros direkt in CATIA V5 importiert werden, um daraus ein CAD-Modell zu erstellen.

1. LAMDES pressibler Strémung und einer Approximierung der

Druckverteilung von Profilen aus der NACA 65-Serie.

1.1 Funktionsweise

LamDes ist ein frei verfigbares Computerprogramm, das
es ermdglicht, die Auftriebsverteilung und den induzierten
Widerstand flr verschiedenste Konfigurationen zu
berechnen. Dafir verwendet das Programm den
Optimierungsalgorithmus von John E. Lamar, der mit Hilfe
eines Wirbelleiterverfahrens den Fliigel so optimiert, dass
er den geringstméglichen induzierten Widerstand erzeugt.
Dafir wird im Programm eine optimale Abwindverteilung
angenommen, aus der wiederum die Zirkulation und die
dafir notwendigen geometrischen Werte, wie Wd&lbung
und Verwindung resultieren. W.H. Mason stattete den
FORTRAN-Code mit einer Eingabemaske aus, die es
erlaubt diverse Einstellungen vorzunehmen.

Die Ergebnisse werden in einer formatierten und sehr
Ubersichtlichen Textdatei ausgegeben und k&nnen
anschlieRend beispielsweise in Excel importiert und
grafisch dargestellt werden. Ausgangsbasis fir die
Berechnung ist eine Eingabedatei, die neben der zu
berechnenden Geometrie in Form von Koordinaten, auch
wichtige Parameter wie Anstrémgeschwindigkeit, Anzahl
der Wirbel und den gewlinschten Auftriebsbeiwert enthalt.
Die Berechnung erfolgt unter gewissen Randbedingungen
bzw. vereinfachten Annahmen, wie reibungsfreier, inkom-

LamDes ist in der Lage bis zu zwei auftriebserzeugende
Flachen zu berlcksichtigen. Damit sind auch
Berechnungen von Flugel-Leitwerk-Kombinationen,
Entenflugzeugen oder Doppeldeckern méglich. Ein grolRer
Vorteil gegentber  anderen Programmen wie
beispielsweise iDrag stellt neben der Bestimmung der
Auftriebsverteilung und des induzierten Widerstands die
zusatzliche Berechnung von Wélbung und Verwindung
dar.

1.2 Probleme bisheriger Berechnungen

LamDes ist in der Lage Flachen zu berlcksichtigen, die
nicht in der xy-Ebene liegen, wie Fligel mit V-Stellung
oder Winglets. Einzig die Berechnung von senkrechten
Flachen (¢ =90°) wird in den zugehérigen Doku-
mentationen und Unterlagen aus dem Downloadbereich
der NASA als Einschrankung genannt, nicht aber von
Flachen mit @ < 90°. Demzufolge sollte die Berechnung
einer Box Wing Konfiguration, deren Winglets nicht steiler
als ®max=89° sind, kein Problem darstellen. Erste
Versuche mit einfachen Winglets zeigen jedoch, dass ab
einem Winkel von mehr als 20° keine brauchbaren
Ergebnisse mehr erzeugt werden kénnen. Die folgenden
Abbildungen zeigen den Verwindungsverlauf und einen
Teil der Wélbungslinien, die aus einer Berechnung des
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Box Wing mit der urspringlichen Version von LamDes
resultieren. Bild 1-1 zeigt, dass die lokalen Anstellwinkel
im Bereich der Winglets nicht gegen 0° streben, um an der
Schnittstelle Ubereinzustimmen, sondern betragsmaRig
gegen unendlich konvergieren. Maximalwerte von 48°
bzw. -60° zeigen, dass hier ein Berechnungsproblem

vorliegt. Realistische Werte sollten erwartungsgemaf
zwischen -5° und +5° liegen.
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Bild 1-1: Verwindungsverteilung laut LamDes

Auch die in Bild 1-2 gezeigten Wdlbungslinien fir drei
verschiedene Profilschnitte im &ufleren Bereich des
Winglets (Raute, Quadrat, Dreieck), sind deutlich starker
gekrimmt als im Innenbereich des Fligels. Insbesondere
im Bereich der Winglets sollte die Profilwélbung
erwartungsgemal gering ausfallen. Zum Vergleich dient
hier die schwarze Kurve (y = 17,24 m), die die Wélbungs-
linie in einem Profilschnitt in der Mitte des Flugels zeigt.
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Bild 1-2: Wélbungslinien laut LamDes

Vorangegangene Versuche im Rahmen des Projekts
»LAdvanced AC“ und ahnlicher Projekte zum Thema Box
Wing weisen auf dieselbe Problematik hin. In GOUZIN [1]
beispielsweise wird gezeigt, dass bei steilen Winglets
(@ > 20°) keine plausiblen Ergebnisse mdglich sind. Auch
die Berechnungen einer Box Wing Konfiguration im
Rahmen eines Studentenprojekts der HAW Hamburg (vgl.
KHAN [2]) zeigen, dass die Berucksichtigung der Winglets
einer solchen Konfiguration mit der urspriinglichen Version
von LamDes nicht méglich ist.

1.3 Anpassung des Quelicodes

Um die Ursache fiir die unrealistisch hohen Ergebnisse
bei der Berechnung von Verwindung und Wélbung zu
finden, wird der Quellcode untersucht und die einzelnen
Rechenschritte nachvollzogen. Dabei fallt auf, dass in der
Berechnung der Einfluss der lokalen V-Stellung nicht
bertcksichtigt wird, was wiederum bedeutet, dass sowohl
fur die Ausgabe der Wélbungslinie als auch fur die darauf
aufbauende Berechnung und Ausgabe der Verwindung
das globale Koordinatensystem der Konfiguration
verwendet wird. Sinnvollerweise sollte hier das lokale
System der einzelnen Flachen verwendet werden, sodass
die Wédlbungslinien senkrecht auf dem jeweiligen
Flachensegment stehen.

Um die Ergebnisse entsprechend zu formatieren, werden
die Werte mit Hilfe einer Koordinatentransformation in das
lokale Koordinatensystem Ubertragen. Eine nachtragliche
Transformation reicht nicht aus, da die Ergebnisse bereits
berechneter Flugelschnitte in die Berechnung der
angrenzenden Schnitte mit eingeht. Die Korrektur muss in
die Berechnungsschleife von LamDes integriert werden,
da sich die Hufeisenwirbel untereinander beeinflussen.
Wird also beispielsweise an der Fligelspitze ein
fehlerbehafteter Wert berechnet, Ubertrédgt sich dieser
Fehler auch auf die benachbarten Schnitte. Demnach
muss der Quellcode entsprechend abgeadndert werden,
sodass alle Werte durch eine Winkelfunktion im richtigen
Koordinatensystem ausgegeben werden.

Bild 1-3 =zeigt den geometrischen Zusammenhang
zwischen globalem und lokalem Koordinatensystem an
einem Winglet. Hier wird deutlich, dass der Unterschied
zwischen globaler und lokaler z-Koordinate mit
steigendem Winkel ¢ immer gravierender wird, was das
Auftreten der Abweichungen besonders bei steilen
Winglets erklart.
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Bild 1-3: Geometrischer Zusammenhang am Winglet

LamDes gibt die z-Koordinaten der Wélbungslinie im
globalen Koordinatensystem der Konfiguration aus. Diese
Werte kénnen mit Hilfe einer einfachen geometrischen
Transformation ins lokale Koordinatensystem (griin)
Ubertragen werden. Formel 1-1 zeigt den Zusammenhang
zwischen dem Winkel des Winglets gegenlber der
xy-Ebene und den betreffenden z-Koordinaten.

(1-1)

Zlokal
Zglobal

cos(p) =

Umgestellt und nach zka aufgeldst ergibt sich daraus:

(1-2) Ziokal = Zglobal * cos(¢)

Die nachtragliche Multiplikation mit dem Kosinus des
Winkels ¢ kann im Quellcode ergdnzt werden und
erfordert somit keinen tieferen Eingriff in den
Programmablauf.

LamDes berechnet zuerst die z-Koordinaten, die sowohl
die Wolbung als auch die Verwindung beschreiben
(siehe Bild. 1-4, blaue Kurve; gestrichelt).
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Bild 1-4: Zusammenhang zwischen Wélbungslinie und
Verwindung in LamDes
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Erst in einem zweiten Schritt wird der Offset an der
Vorderkante subtrahiert, woraus sich zum einen die
eigentliche Wélbungslinie (rote Kurve) und zum anderen
der lokale Anstellwinkel a bzw. die Verwindung ergibt.
Dadurch muss an der Berechnung der Verwindung keine
Veranderung vorgenommen werden, da die
Koordinatentransformation bereits an einer friiheren Stelle
im Quellcode integriert werden kann und somit auch die
Ausgabe der Verwindung korrigiert wird.

2. VALIDIERUNG
2.1 Input Geometrie in CATIA V5

Nachdem LamDes fir die Belange des Box Wing
angepasst wurde, soll eine CFD-Analyse bestétigen, dass
die Anderungen korrekt sind. Als Ausgangsbasis dafir,
dient die Geometrie und der Fligelgrundriss des Stagger
Wing von Julian Schirra (vgl. SCHIRRA [3]). Fir die Box
Wing Konfiguration miussen zusétzlich die Winglets als
Verbindung der beiden Fligelenden integriert werden.
Dabei soll sich die gewéahlte Spannweite von 79 m nicht
andern, weshalb nicht am Flugelende angesetzt werden
kann, sondern ein Teil des vorhandenen Fligels entfernt
werden muss, um einen runden Ubergang in die
senkrechten Winglets zu gewahrleisten. Die Abmes-
sungen sind den Abbildungen 2-1 und 2-2 zu entnehmen.
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Bild 2-1: Abmessungen des Box Wing in der Draufsicht
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Bild 2-2: Abmessungen des Box Wing in der
Vorderansicht

Als Input fir LamDes missen die Eckpunkte in Form von
Koordinaten der &uferen Konfiguration angegeben
werden. Dazu wird zuerst ein Modell in CATIA V5 aus
mehreren, ebenen Segmenten erstellt (siehe Bild 2-3).
Auch hier muss beachtet werden, dass es eine Limitierung
seitens LamDes gibt, was die maximale Anzahl der
verwendeten Linien pro Flache angeht. Die Grenze liegt in
der Standardversion bei 24 Linien bzw. 25 Punkten pro
Flugel und dieser Wert wird auch vorerst eingehalten. Es
werden also zwei Flligel erstellt, die in den &uferen
Abmessungen mit dem des Stagger Wing Ubereinstimmen
und zusatzlich mit einem Winglet ausgestattet sind, das an
beiden Fligeln aus zehn einzelnen Elementen besteht,
um die Rundung mdglichst prézise abzubilden. Der
maximale Winkel gegeniber der xy-Ebene betragt 89° und
beide Fligelenden treffen sich in der Mitte bei z=7,9m
und y=39,5m. Aus diesem CATIA-Modell kdnnen die
Koordinaten der einzelnen Eckpunkte ausgelesen und in
eine Textdatei Ubertragen werden.

Bild 2-3: Input Geometrie des Flugelpaares
2.2 Berechnung mit LamDes

Zur Validierung der Anpassungen im Quellcode wird die
Box Wing Konfiguration mit annahernd senkrechten
Winglets (@max = 89°) mit der veranderten Version von
LamDes berechnet. Die Auswertung zeigt, dass der
angestrebte Auftriebsbeiwert von ¢, = 0,5 erreicht wird und
sich in gleichen Teilen auf die beiden Fliigel verteilt.
Demzufolge ist auch die Auftriebsverteilung fir beide
Flugel gleich. Der Verlauf (siehe Bild 2-4) dhnelt dem einer
Ellipse, ist aber vor allem im AuRenbereich deutlich
fulliger.
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Die rote Kurve zeigt die elliptische Auftriebsverteilung
nach Formel 2-1, die das Optimum fur planare
Fligelkonfigurationen beziglich des induzierten
Widerstands darstellt (vgl. SCHLICHTING [4]).

ron=nJi-(2)

Um den induzierten Widerstand eines Fligels moglichst
gering zu halten, muss die Abwindgeschwindigkeit in der
Trefftz-Ebene in z-Richtung entlang der Hinterkante
konstant sein (vgl. MUNK [5]). Dies bericksichtigt auch
der Optimierungsalgorithmus von LamDes, um von der
somit gegebenen Abwindverteilung auf die Auftriebs-
verteilung zurick rechnen zu koénnen. Bei der hier
berechneten Box Wing Konfiguration fihren die Winglets
dazu, dass die Auftriebsverteilung fulliger wird und damit
der induzierte Widerstand gegeniiber dem Stagger Wing
weiter sinkt.
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Bild 2-4: Auftriebsverteilung des Box Wing

Fir den Vergleich der neuen Box Wing Konfiguration mit
der Referenzkonfiguration und den Ergebnissen des
Stagger Wing sind vor allem der Oswaldfaktor e und damit
auch der induzierte Widerstandsbeiwert Cp; von Interesse.
Der Oswaldfaktor ist ein ,Wirkungsgrad® fur Fligel und
setzt die Qualitat der Auftriebsverteilung ins Verhaltnis zur
elliptischen Auftriebsverteilung einer planaren
Konfiguration. Laut KROO [6] ergibt sich fur eine Box
Wing Konfiguration mit einem Abstandsverhaltnis der
Fligel zueinander von h/b =0,2 ein Oswaldfaktor von
e = 1,46 (Bild 2-5).
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Bild 2-5: Oswaldfaktor e fiir diverse nichtplanare
Konfigurationen nach KROO [6]

Dieser Wert wird nicht ganz erreicht, jedoch ist eine
deutliche Steigerung im Vergleich zum Stagger Wing
(vgl. Bild 2-5: e =1,36) erkennbar (siehe Tab. 2-1). Auch
der Beiwert fiir den induzierten Widerstand féllt beim Box
Wing etwas geringer aus.

: P Stagger .
Konfiguration: Wing Box Wing
Oswaldfaktor e: 1,3681 1,4233
Widerstandsbeiwert cp;: 0,00728 0,00701

Tabelle 2-1: Ergebnisse fiir e und cp; aus LamDes

Von besonderem Interesse ist die Verwindungsverteilung,
die mit der angepassten Version von LamDes erzielt wird.
Bild 2-6 zeigt diese fur den Box Wing bei M =0,3 und
einem Gesamtauftriebsbeiwert von c¢.=0,5. Dieser
Flugzustand spiegelt keinen realistischen Betriebspunkt
wieder, vereinfacht jedoch die ersten Berechnungen
entscheidend, da ab M=0,3 mit Fehlern in der
Auftriebsverteilung zu rechnen ist, die das Resultat einer

unpréazisen Beriicksichtigung von Kompressibi-
litdtseffekten sind. Im Vergleich zu Bild 1-1 ist zu
erkennen, dass sich die Werte fur den lokalen

Anstellwinkel betragsmaRig in einem realistischeren
Rahmen bewegen. Im Bereich der Winglets streben die
Werte wie erwartet gegen 0°. Aufgrund der Tatsache,
dass die Winglets nicht exakt senkrecht (@max=89°)
angeordnet sind und LamDes keinen Schnitt an der
Flugelspitze vorsieht, ergibt sich keine genaue
Ubereinstimmung der beiden Fliigel im Nulldurchgang. Fur
die nachfolgende Erstellung eines CAD-Modells auf Basis
dieser Daten, werden an der Schnittstelle der beiden
Flugel ein symmetrisches Profil und eine Verwindung von
0° angenommen. Der Verlauf der beiden Kurven vor dem
Beginn des Winglets bei y=36,414 m stimmt mit den
Berechnungen des Stagger Wing von Julian Schirra (siehe
SCHIRRA [3]) Uberein.

Verwindungin| ]

5
4
3
2
1
0
1
2

/ ——— Flugel1 \”
——a—— Fliigel 2
5 10

0 15 20 25 30 35 40

yin [m]

Bild 2-6: Verwindungsverteilung des Box Wing
2.3 Geometrieerstellung

Mit Hilfe der gewonnenen Daten fir Verwindung und
Profilwélbung kann nun ein CAD-Modell des Box Wing
Flugels erstellt werden. Dazu wird die frei verfiigbare
Software SuMo verwendet, die es ermdglicht das
benétigte Profil aus einem Katalog auszuwéhlen, um sich
die Profilgenerierung zu erleichtern. Der anschliefende
Import des CAD-Modells in den Design Modeler von
Ansys Workbench 13.0 spielt eine entscheidende Rolle fir
die Qualitdt der Netze und der anschlieenden
Berechnungen. Unstimmigkeiten, die beim Import
auftreten, kdnnen nicht ohne Weiteres korrigiert werden
und fuhren bei der Vernetzung sehr schnell zu qualitativ
schlechten Elementen. Das CAD-Modell, das zuletzt in
CATIA V5 Juberarbeitet wurde, wird als IGES-Datei
importiert (siehe Abb. 2-7). Fur das vorliegende
Halbmodell der Box Wing Fligel wird ein ,Flow Room* mit
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den MalRen 400m x200m x300m gewahlt. Die
Ursprungskoordinaten des Quaders sind so gewahlt, dass
die Symmetrieebene des Modells der des Quaders
entspricht. Vor dem Fligelpaar stehen 100 m freie
Anlaufstrecke und ober- und unterhalb der Fligel jeweils
150 m zur Verfigung. Zum Schluss wird mit Hilfe einer
booleschen Operation das Fligelmodell vom Quader
subtrahiert, um fir die Vernetzung nur das Volumen
freizugeben, dass durchstromt werden soll.

Bild 2-7: Flugelpaar nach Import in Ansys Workbench
2.4 Vernetzung

Fir die Vernetzung der importierten Geometrie wird der
integrierte  Vernetzer von  Ansys Workbench 13.0
verwendet. Dabei hat sich die automatische
Vernetzungsfunktion als besonders geeignet erwiesen,
dessen Einstellungen speziell fir CFD-Berechnungen
angepasst werden. Abgesehen von der ,minimalen
ElementgréRe® und des ,Winkels der Krimmungs-
normalen kénnen alle Einstellungen auf den
Standardwerten belassen werden. Die ,minimale
ElementgréRe” wird auf 5 mm, der ,Winkel der
Krimmungsnormalen® auf 12° geandert.

Bei der Vernetzung der CAD-Modelle aus SuMo werden
manche Elemente verzerrt, was zu einer niedrigen
Netzqualitdt fiihrt. Dies wiederum verursacht bei den
anschlielenden Berechnungen Fehler bzw. fihrt zum
Abbruch der Simulation, da einige Konvergenzkriterien
unter- bzw. Uberschritten werden. Auch die Variation
diverser Parameter fuhrt nicht zu besseren Ergebnissen,
da die Ursache fir die fehlerhafte Vernetzung von der
Geometrie  ausgeht. Beim Import in  Ansys
Workbench 13.0 sind immer wieder Unstetigkeiten in der
Oberflache zu erkennen, die weder in CATIA V5, noch in
SuMo zu sehen sind. Da die Geometrie in CATIA V5 nur
nachbearbeitet wird und keine Anderungen an der
Oberflache vorgenommen werden, kann die
Geometrieerstellung in SuMo als Ursache identifiziert
werden. In Kapitel 3 ist beschrieben, wie eine Méglichkeit
gefunden wurde, SuMo zu umgehen und die komplette
Erzeugung der Geometrie in CATIA V5 zu realisieren.

Schon beim Import zeigt sich, dass diese direkt in
CATIA V5 erstellten CAD-Modelle qualitativ hochwertiger
sind, was zu deutlich besseren Netzen fiihrt (siehe
Bild 2-8). Auch bei den anschlieRenden Berechnungen
treten keinerlei Konvergenzprobleme auf.
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Bild 2-8: Detailansicht des vernetzten Fligelpaars
2.5 Ergebnisse der CFD-Analyse

Die CFD-Analyse soll zeigen, dass sich die tatsachliche
Auftriebsverteilung mit der gewtinschten Zielverteilung aus
LamDes deckt, was wiederum bedeutet, dass die
Verwindungsverteilung korrekt ist. Die Ergebnisse der
CFD-Analyse sind in Tabelle 2-2 zusammengefasst. Die
Abweichung des tatsachlichen Auftriebsbeiwerts vom
angestrebten Auftriebsbeiwert ist nicht auf die Anderungen
im Quellcode zurlickzufiihren, da diese Tendenzen auch
bei vorangegangenen Berechnungen auftreten (vgl.
SCHIRRA [3]). Die Griinde dafir werden im Rahmen
dieser Arbeit jedoch nicht weiter betrachtet.

Angestrebter Auftriebsbeiwert: 0,5

Auftriebsbeiwert Fligel 1: 0,2817
Auftriebsbeiwert Fligel 2: 0,2605
Auftriebsbeiwert gesamt: 0,5422
Absoluter Fehler: 0,0422
Relativer Fehler: 8,44 %

Tabelle 2-2: Ergebnisse der CFD-Analyse

Mit Hilfe eines Makros im Postprocessing wird die
Auftriebsverteilung fur beide Fligel ermittelt. Die daraus
resultierenden Werte sind in Bild 2-9 grafisch dargestellt.
Abgesehen von dem bereits angesprochenen Offset,
entsprechen die Kurven der Zielverteilung. Insbesondere
im Bereich der Winglets ist die Ubereinstimmung sehr gut,
was fir eine korrekte Verwindungsverteilung und
entsprechende Profilwdlbungen spricht.
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Bild 2-9: Auftriebsverteilung des Box Wing
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Die im Rahmen dieser Arbeit berechneten Werte sind
nicht die endglltigen Werte fur die Box Wing
Konfiguration, sondern sollen in erster Linie Erkenntnisse
Uber grundlegende GesetzmaRigkeiten fiir diese wenig
erforschte Flugzeugkonfiguration bringen. Sie kénnen
jedoch als Ausgangsbasis bzw. als Anhaltspunkt fir
zukiinftige Flugelentwirfe betrachtet werden. Desweiteren
zeigen die Ergebnisse, dass die Berechnung des Box
Wing mit der angepassten Version von LamDes
(LamDes 4) mdglich ist und somit ein ,Werkzeug® fur die
Fligelauslegung zur Verfligung steht.

3. PROFIL GENERATOR ,,NACA456“
3.1 Grundlegendes

Fur alle Berechnungen und auch zur Erstellung der CAD-
Modelle werden Profile aus der NACA 65A-Serie
verwendet. Dies wird nicht dem endgultigen Profil des
Flugzeugs entsprechen, eignet sich aber fir die ersten
Vorauslegungen sehr gut, da LamDes mit einer
vereinfachten Druckverteilung arbeitet, die mit einem
schordwise loading“ von a =0,8 einem NACA 65A sehr
nahe kommt. Ein Nachteil dieser Profilserie besteht darin,
dass es keine einfache Formel zur Berechnung der
Profilkoordinaten gibt, wie beispielsweise bei der NACA
3er und 4er Serie. Daher musste anfangs fur die
Erstellung der CAD-Modelle auf SuMo zuriickgegriffen
werden, da hier ein Profilkatalog intern hinterlegt ist, der
es ermdglicht die Profilschnitte automatisch generieren zu
lassen. Da die erzeugten CAD-Modelle aber beim Import
in Ansys Workbench 13.0 teilweise Fehler in der
Geometrie aufweisen, soll diese Schnittstelle madglichst
umgangen werden. Beispielsweise treten
Interpolationsfehler zwischen den einzelnen Profilschnitten
auf, sodass die Oberflache des Fligels Vertiefungen
aufweist. Trotz vieler Versuche und der Nachbereitung in
CATIA V5 lasst sich dieses Problem nicht beheben.
Andererseits ist es auch nicht méglich mit Hilfe einer
Exceltabelle die Profilkoordinaten fir jeden Schnitt
basierend auf den Auftriebsbeiwerten aus LamDes zu
berechnen, da es wie bereits erwahnt, keine Formel flr
die Dickenverteilung der NACA 65A Serie gibt. Es ware
zwar moglich, jeden einzelnen Schnitt mit einem
Profilgenerator wie beispielsweise JavaFoil zu berechnen
und die Koordinaten in eine Tabelle einzutragen, um sie
anschlieBend mit Hilfe eines Makros in CATIA V5 zu
importieren, doch der Arbeitsaufwand wird bei einer Box
Wing Konfiguration mit bis zu 60 Schnitten pro Fligel zu
grol3. Ziel ist es also, LamDes um ein Unterprogramm zu
erweitern, das die Profilkoordinaten fir jeden Profilschnitt
automatisch berechnet und so ausgibt, dass die Punkte in
CATIA V5 importiert werden kdnnen.

Der eigenstandige Profilgenerator ,naca456“ von Ralph L.
Carmichael, der in der zugehérigen Unterlagen auch als
L#Algorithm for calculating coordinates of cambered NACA
Airfoils at specified chord locations® bezeichnet wird,
basiert auf einem FORTRAN-Code und ist somit bestens
fur die Implementierung in LamDes geeignet. Auch dieses
Programm arbeitet wie LamDes mit einer Textdatei fur die
Eingabe und erzeugt mehrere Ausgabedateien in
Textform. Darunter ist neben einer Datei fUr die grafische
Auswertung unter Linux eine Ausgabedatei, die die
Profilkoordinaten der Wélbungslinie, der Dickenverteilung
und des daraus resultierenden Profils enthélt. Wie aus
dem beigefugten ,Input Guide® ersichtlich, wird in der

Eingabedatei der gewiinschte Profiltyp, die prozentuale
Dicke, die Form der Wédlbungslinie, der gewiinschte
Auftriebsbeiwert und ein Wert fur die Auflésung hinterlegt.

3.2 Implementierung in LamDes

Bevor der Profilgenerator in LamDes integriert werden
kann, wird er als eigenstandiges Programm ausgiebig
getestet, um die Syntax fir die Ein- und Ausgabe
kennenzulernen. Auferdem wird geprift, ob das
Programm in der Lage ist, auch diinne Profile im Bereich
von 3 % -4 % relativer Dicke korrekt zu berechnen, da
hier bei anderen Programmen, wie beispielweise LADSON
Fehler auftreten, bzw. die Berechnung schlichtweg nicht
moglich ist. Fir diese Tests wird beispielsweise ein
NACA 65A Profil, mit einer relativen Dicke von t/c =4 %
und einem Auftriebsbeiwert von c_=0,5 gewahlt und
dessen Koordinaten in der grobsten Auflésung (insgesamt
52 Punkte) erzeugt. Die berechneten Werte werden in
Excel importiert und grafisch dargestellt (vgl. Bild 3-1).

e

]

Bild 3-1: NACA 65A504, erzeugt mit ,naca456“

Nach erfolgreicher Testphase und der Validierung mit dem
Profilgenerator von Javafoil wird der Quellcode des
Profilgenerators als Unterprogramm NacaGen in den
Quellcode von LamDes implementiert. Der Aufruf des
Unterprogramms erfolgt direkt nach der Berechnung der
Verwindung und ist somit Teil der Schleife, die jeden
einzelnen Profilschnitt nacheinander berechnet.
AnschlieBend muss die Syntax so angepasst werden,
dass der Profilgenerator seine Eingabewerte nicht aus
einer externen Datei bezieht, sondern die vorgegebenen
Werte aus LamDes verwendet. So konnen einige
Programmzeilen, die in der urspriinglichen Version fir das
Einlesen der Daten benétigt werden, geléscht und der
Ablauf so angepasst werden, dass der Aufruf des
Unterprogramms alle benétigten Werte enthalt. Aulerdem
wird das Erzeugen von Ausgabedateien auf eine einzige
Datei reduziert, die nur noch die endgultigen Koordinaten
enthalt. Diese wird beim Ausfiihren des Programms
automatisch erstellt bzw. Uberschrieben. Der Dateiname
setzt sich aus dem Namen der normalen Ausgabedatei
und dem Suffix ,_coords.out® zusammen. Die
Formatierung der Datei ist so gewahlt, dass die Punkte
nach dem Importieren in eine Exceltabelle mit einem
Makro in CATIA V5 Ubertragen werden kénnen. Das
verwendete Makro stammt aus einer Excel-Tabelle
(GSD_PointSplineLoftFromExcel.xls) die standardmaRig
im  Installationsverzeichnis von  CATIAV5 unter
»--intel_a\command\” zu finden ist. Es ermdglicht den
Import von Punkten und die direkte Erstellung von Splines
und ,Lofts". Letztere sind in ihrer Handhabung in CATIA
V5 etwas schwierig, sodass vorerst nur die automatische
Erzeugung von Splines verwendet wird. Um festzulegen,
welche Punkte jeweils zu einem Spline verbunden werden
sollen, werden zwischen den Punkten Sprungmarken, wie
LStartCurve® und ,EndCurve” gesetzt, die automatisch von
LamDes erzeugt und vom Makro erkannt werden (siehe
Bild 3-2). Bei einfachen Fligeln funktioniert auch das
automatische Erstellen der Lofts. Beim Box Wing mit den
grolen Winglets ist das Erstellen von Hand jedoch
deutlich unkomplizierter.
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A B c D E F G H

StartLoft
StartCurve

Create Loftin Catia
Create Splines in Catia

1

2

3 | 2816493 39456,18 695934
4 | 28061.91 3944529 £959.53
5 | 2795890 39434 71 695971
6 | 27855,89 39424,32 695989
T | 2775288 3941408 696007
§ | 27649.89 3940471 696024
9 | 27546,92 39396,34 696038
10 | 2744397 39389,15 636051
11 27341,04 3938327 6960.61
12| 2723814 39378,93 696069
13| 2713527 39376,54 696073
14| 27032,45 39376,32 696073
15| 2692966 39378,18 6960.70
16| 26826,90 39381,90 696063
17| 2672418 39387,35 6960.54
16 2662148 39394 565 636041
19 26518,83 39403,68 6960,25
20 2641621 3941507 6960.05
21 2631364 3942944 6959.80

Bild 3-2: Ausschnitt aus der fertigen Excel-Tabelle

Fir das Einlesen der relativen Flugeldicke wird ein
weiteres Eingabefeld am Ende der Input-Datei erstellt, in
dem die relative Dicke in Prozent hinterlegt werden kann.
Wird der Wert ,0“ angegeben, wird keine Profilerzeugung
durchgefuhrt und die Ausgabedatei fir die Koordinaten
bleibt leer.

Auf das Einlesen verschiedener Profiltypen und
Wdlbungslinien wird vorerst verzichtet, da die Berechnung
in LamDes auf dem NACA 65A basiert und die bisherige
Variante fur die ersten Vorauslegungen véllig ausreicht.
Daher werden der Profiltyp und die Art der Wélbungslinie
im Quellcode definiert.

Neben der Generierung der Profilkoordinaten, spielt auch
die Aufbereitung dieser Werte eine groe Rolle fur die
Erstellung des CAD-Modells. Um die Koordinaten spater
in CATIA V5 zur Erzeugung des kompletten Fligels
nutzen zu koénnen, missen die Schnitte bzw. die
zugehdrigen Punkte richtig skaliert, ausgerichtet und
positioniert werden. Dazu gehdrt neben der korrekten
Position am Fligel auch die Ausrichtung aufgrund der
Verwindung und eventuell vorhandener V-Stellung. Fir die
Berucksichtigung dieser Faktoren im Unterprogramm
NacaGen missen alle notwendigen Werte an das
Unterprogramm Ubergeben werden.

Folgende Schritte missen durchgefihrt werden:

¢ Hochskalierung aufgrund der lokalen Flugeltiefe

¢ Rotation aufgrund des lokalen Anstellwinkels
(Verwindung)

¢ Rotation aufgrund von V-Stellung bzw. Winglets
(Flachen auBerhalb der xy-Ebene)

¢ Positionierung im Raum

e Multiplikation mit Faktor 1000, fur den Import in
CATIA VS in [m]

Bei den ersten Tests stellte sich heraus, dass die ,Loft-
Funktion® von CATIA V5 bei verwundenen Fligeln nicht
das gewilnschte Ergebnis erzeugt. Das Programm
bestimmt vor der Verbindung der Schnitte fiir jeden Spline
einen Start- und einen Endpunkt. Bei der anschliefenden
Berechnung des ,Lofts“ werden die Vorder- und die
Hinterkante des Profils senkrecht zur Schnittfliche
extrudiert. So entsteht an beiden Kanten eine Vielzahl von
Verbindungslinien, die bei der spateren Vernetzung zu
Problemen fuhren kénnen (siehe Bild 3-3).

Eine Mdglichkeit, dieses Problem zu beheben ist das
Angeben von Fihrungselementen. Wenn dafiir ein Spline
bestehend aus den Extrempunkten an Vorder- und

Hinterkante verwendet wird, ergibt sich eine definierte
Begrenzungslinie (siehe Abb. 3-4). Um auch diesen
Arbeitsschritt zu automatisieren, wird die Ausgabe der
notwendigen Punkte mit den entsprechenden Sprung-
marken in den Quellcode integriert.

Bild 3-3: Loft ohne
FUhrungselemente

Bild 3-4: Loft mit Fihrung-
selementen

Nachdem die ersten CAD-Modelle erfolgreich in CATIA V5
erstellt  wurden, soll das Ergebnis in Ansys
Workbench 13.0 eingelesen werden. Das als IGES
gespeicherte CAD-Modell wird dazu in den Design
Modeler von Ansys Workbench 13.0 importiert. Aufgrund
der Fihrungselemente ergibt sich eine fehlerfreie
Profilvorderkante, die eine problemlose Vernetzung
ermdglicht. Die Hinterkante hingegen, ist trotz der
FUhrungselemente sehr unregelmafig und entspricht nicht
dem erstellten CAD-Modell (siehe Bild 3-5). Der Versuch
ein solches Modell testweise zu vernetzen, scheitert
bereits daran, dass die ,minimale Kantenldnge“ den Wert
,0“ annimmt. Dieser Wert ist grau hinterlegt und kann nicht
verandert werden, da er auf Basis der Geometrie
automatisch bestimmt wird.

Bild 3-5: Fehlerhafte Hinterkante im Design Modeler

Die Ursache fur die fehlerhafte Hinterkante, welche erst
nach dem Import in Ansys Workbench 13.0 diese Fehler
aufweist, sind die Splines der einzelnen Profilschnitte.
Anfangs wurde das Makro so eingestellt, dass jeder Spline
automatisch als geschlossen definiert wird, da damit die
beste Geometrie zu erwarten war. In CATIA V5 ist die
Hinterkante optisch einwandfrei und der kleine Radius
erscheint geeigneter fir eine Vernetzung als eine spitz
zulaufende Kante (siehe Bild 3-6). Bei sehr spitzen Ecken
und diinnen Profilen ist es je nach ElementgréfRe bei der
Vernetzung nicht méglich den Verlauf der Geometrie exakt
abzubilden, da die Kantenlange der Elemente in diesem
Bereich gréRer ist als die eigentliche Geometrie.
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Bild 3-6: runde
Hinterkante

Bild 3-7: spitze
Hinterkante

Wird der Spline nicht mittels ,Spline schlieRen”
geschlossen, sondern als Start- und Endpunkt derselbe
Punkt gewahlt, ergibt sich in CATIA V5 eine spitze
Hinterkante (siehe Bild 3-7), die beim Import in Ansys
Workbench 13.0 zu deutlich besseren Ergebnissen fihrt,
als bei der runden Version (siehe Bild 3-8). Daher wird das
Makro wieder entsprechend umgestellt, sodass alle
~oplines” nach ihrer Erstellung als ,offen“ definiert werden.
Auflerdem wird im Quellcode von LamDes die Anweisung
erganzt, dass der Punkt an der Hinterkante zweimal
erstellt werden soll, um ihn sowohl als Anfangs- als auch
als Endpunkt verwenden zu kdnnen.

Bild 3-8: Geometrie mit spitzer Hinterkante

Das Ergebnis des automatischen Imports in CATIA V5 ist
in Bild 3-9 zu sehen. Die Profilschnitte kdnnen nun mit
Hilfe der FUhrungskurven in wenigen Arbeitsschritten zu
einem Volumenkdrper des Fligelpaars verbunden und
beispielsweise als IGES-Datei exportiert werden. Dieses
Vorgehen ermdglicht es CAD-Modelle direkt aus den
Ergebnissen einer Berechnung mit LamDes zu generieren
und erspart somit viele Arbeitsschritte.

Bild 3-9: Punkte und Splines nach automatischem Import
mit Excel-Makro in CATIA V5

4. FAZIT UND AUSBLICK

Das Ziel der Arbeit wurde erreicht. Die Berechnung von
Box Wing Konfigurationen bzw. allgemein von Flugeln mit
steilen Winglets ist mit der angepassten Version von
LamDes problemlos mdéglich und die Richtigkeit der
Verwindungsverteilung und der Profilwélbungen wurde
erfolgreich validiert. Damit ist ein beachtlicher Schritt, hin
zur ersten Vorauslegung gemacht, indem ein wichtiges
Werkzeug fur den Fligelentwurf geschaffen bzw. fir den
Box Wing angepasst wurde. Da es sich in dieser Arbeit
um einen konzeptionellen Fligelentwurf handelt, werden
die hier gezeigten Ergebnisse nicht fir die erste
Vorauslegung verwendet, sondern dienen in erster Linie
dazu, die komplizierten Sachverhalte einer Box Wing
Konfiguration zu verstehen und wichtige Informationen fur
den Bau des ersten flugfdhigen Demonstrators zu
sammeln. Voraussichtlich wird sich die Grundgeometrie
des Fligelpaars noch entscheidend andern, sodass neue
Berechnungen durchgefuhrt werden missen. Dafir kann
nun LamDes 5 verwendet werden, welches neben der
Berucksichtigung der Winglets auch die automatische
Geometrieerstellung in CATIA V5 unterstitzt. In Zukunft
wird sich auch der Quellcode von LamDes noch
weiterentwickeln, sodass die nétigen Arbeitsschritte
zwischen Eingangsgeometrie und fertigem CAD-Modell
weiter vereinfacht und optimiert werden. Dazu gehért zum
einen die automatische Fertigstellung des CAD-Modells in
CATIA V5 mit Hilfe eines optimierten Makros, zum
anderen die Implementierung des ganzen Ablaufs in einen
Optimierungsprozess. Auflerdem wére es von grolem
Interesse eine variable Gestaltung der Druckverteilung zu
integrieren und durch eine angepasste Prandtl-Glauert-
Approximation die = Kompressibilitdtseffekte  besser
abbilden zu koénnen. Mit Hilfe der verbesserten
Programme und den gewonnenen Erfahrungen, wird in
Zukunft der erste flugfahige Demonstrator mit einer
Spannweite von 3 m entstehen und der erste offizielle
Vorentwurf durchgefiihrt werden.
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