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Kurzfassung

Vertikalachsen-Windkraftanlagen gelten als vielversprechende Alternative zu den eta-
blierten Windkraftanlagen mit horizontaler Achse, insbesondere im urbanen Raum und
unter stark turbulenten Stromungsbedingungen. Trotz ihrer konstruktiven Vorteile in
solchen Einsatzgebieten weisen sie im Vergleich zu Horizontalachsen-Windkraftanlagen
eine geringere aerodynamische Effizienz auf. Die gezielte Leistungssteigerung durch stro-
mungsglinstige Rotoranpassungen stellt daher einen zentralen Forschungsschwerpunkt dar.
Ihre systematische Umsetzung erfordert jedoch geeignete numerische Entwurfswerkzeuge,
mit denen sich die zugrunde liegenden komplexen Strémungsvorgénge effizient analysieren
und bewerten lassen. Mit dem Designtool OpenWIEN wird im Rahmen dieser Arbeit
eine dreidimensionale Panelmethode entwickelt, die instationdre Stromungsvorgange an
Vertikalachsen-Windkraftanlagen einschlielich einer expliziten Nachlaufstruktur aerodyna-
misch konsistent abbildet. Um die Aussagekraft der implementierten Methode einzuordnen,
erfolgt ein Vergleich mit Ergebnissen zweidimensionaler CFD-Simulationen, anhand derer
die Ubereinstimmung zwischen beiden Ansitzen im optimalen Betriebsbereich der Anlage
bewertet wird. Grundlage des Vergleichs bildet dabei eine dreibléttrige Konfiguration mit
NACA-0021-Profil. Darauf aufbauend wird die Panelmethode im Rahmen einer Varian-
tenstudie auf 27 verschiedene Winglet-Konfigurationen angewendet, um ihr Potenzial als
effizientes Werkzeug im konzeptuellen aerodynamischen Entwurfsprozess zu evaluieren.
Ziel ist es hierbei, leistungssteigernde Konfigurationen zuverléssig zu identifizieren und
den Einsatz rechenintensiver, insbesondere dreidimensionaler CFD-Simulationen auf viel-
versprechende Designvarianten zu beschranken. Hierfiir wird neben der aerodynamischen
Effizienz auch die strukturelle Belastung in Form des auf die Rotorblédtter induzierten
Biegemoments in die Bewertung einbezogen.

Die Ergebnisse des Vergleichs zwischen OpenWIEN und CFD zeigen im optimalen Be-
triebsbereich der Windkraftanlage eine weitgehende Ubereinstimmung und bestétigen
die Konsistenz beider Anséatze. Die anschlieBende Variantenanalyse belegt zudem, dass
sich OpenWIEN fiir den konzeptuellen Entwurfsprozess eignet und bereits in frithen Ent-
wicklungsphasen belastbare Aussagen zur aerodynamischen Performance verschiedener

Winglet-Geometrien zulasst.






Abstract

Vertical-axis wind turbines (VAWTS) are regarded as a promising alternative to conventio-
nal horizontal-axis wind turbines, particularly in urban environments and under highly
turbulent flow conditions. Although VAWTs offer structural advantages in such settings,
they generally exhibit lower aerodynamic efficiency compared to their horizontal-axis
counterparts. Improving their performance through aerodynamically optimized rotor de-
signs has therefore become a central focus of current research. However, the effective
implementation of such design optimizations requires suitable numerical tools capable of
capturing and evaluating the complex unsteady flow phenomena involved. In this work,
a three-dimensional panel method is developed within the design tool OpenWIEN to
model unsteady aerodynamic effects around VAWTs, including an explicit representation
of the wake structure. To assess the predictive capability of the implemented method, a
comparison with two-dimensional CFD simulations is carried out at the turbine’s best
efficiency point. The reference configuration used for this comparison is a three-bladed
rotor employing a NACA-0021 airfoil. Building on this foundation, OpenWIEN is applied
in a systematic parametric study of 27 winglet configurations to evaluate its potential
as an efficient tool for conceptual aerodynamic design. The aim is to reliably identify
performance-enhancing configurations and to limit the use of computationally intensive
three-dimensional CFD simulations to the most promising designs. In this context, the
evaluation considers not only aerodynamic efficiency of the winglets but also structural
loading, expressed in terms of blade root bending moments.

The results of the comparison between OpenWIEN and the CFD simulations show close
agreement at the turbine’s best efficiency point and confirm the consistency of both approa-
ches. The subsequent parametric study demonstrates that OpenWIEN is well suited for
conceptual design tasks and enables reliable assessments of the aerodynamic performance

of various winglet geometries at early design stages.
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1 Einleitung

Im Zuge des globalen energiepolitischen Wandels und der verstarkt dezentral ausgerichteten
Stromerzeugung hat sich die Windkraft als tragende Saule der erneuerbaren Energien
etabliert. Mit einer weltweit neu installierten Leistung von 117 GW und einer kumulierten
Gesamtkapazitat von 1,14 TW erreichte der Ausbau der Windkraft im Jahr 2024 ein neues
Rekordniveau, wie aus dem Global Wind Report [33] des Global Wind Energy Council
hervorgeht. Die fortlaufende Weiterentwicklung der Technologie wird dabei nicht nur
durch politische Zielvorgaben, sondern ebenso durch technologische Diversifikation und
standortspezifische Anforderungen vorangetrieben. Als technische Schliisselkomponente
dieser Entwicklung fungiert die Windkraftanlage als ein System, das die im Wind ent-
haltene kinetische Energie aufnimmt und in nutzbare mechanische Energie umwandelt
[16, 37]. Das zentrale Kriterium zur systematischen Klassifizierung dieser Anlagen ist in
diesem Zusammenhang die Orientierung der Rotationsachse relativ zur Windrichtung:
Horizontalachsen-Windkraftanlagen (engl. Horizontal-Azis Wind Turbine, HAWT) besitzen
eine horizontal zum Wind ausgerichtete Rotorachse und dominieren aufgrund ihres ho-
hen Wirkungsgrads sowie eines fortgeschrittenen technologischen Entwicklungsstands den
Markt [36]. Vertikalachsen-Windkraftanlagen (engl. Vertical-Azis Wind Turbine, VAWT)
verfiigen hingegen iiber eine senkrecht zur Windrichtung stehende Rotorachse, wodurch
eine richtungsunabhéngige Nutzung des Windes moglich ist. Dieser scheinbar einfache Kon-
struktionsunterschied bietet unter bestimmten Einsatzbedingungen vielféiltige funktionale
und wirtschaftliche Vorteile, insbesondere den Verzicht auf eine aktive Nachfithrung. Infol-
gedessen eignen sich VAWTs besonders fiir den Einsatz in turbulenten Strémungsfeldern,
wie sie typischerweise in stadtischen oder komplexen topografischen Umgebungen auftreten
[94, 98]. Dariiber hinaus lassen sich bei diesem Anlagentyp zentrale Komponenten wie
Generator, Getriebe und Leistungselektronik bodennah anordnen [37]. Dies erleichtert War-
tungsarbeiten und senkt sowohl die Installations- als auch die Betriebskosten. Auflerdem
fithrt das im Vergleich zu HAW'Ts geringere Verhéltnis von Blattspitzengeschwindigkeit
zur Windgeschwindigkeit zu einer deutlich geringeren Gerauschentwicklung, was vorrangig
fir den Einsatz in dicht besiedelten Gebieten vorteilhaft ist [98]. Trotz der genannten
Eigenschaften ist der flichendeckende Einsatz von VAWTs bislang begrenzt — nicht zuletzt
aufgrund spezifischer aerodynamischer Herausforderungen. Ein zentrales Problemfeld stellt
dabei das Selbststartverhalten dar: Wahrend HAW'Ts aufgrund ihrer konstanten Anstro-



1 Einleitung

mung und Blattstellung in der Regel zuverléssig anlaufen, erfordern viele VAW T-Konzepte
eine gezielte Auslegung, um auch bei niedrigen Windgeschwindigkeiten einen stabilen
Anlauf zu gewéahrleisten [81, 37, 97].

Insgesamt erweisen sich Vertikalachsen-Windkraftanlagen somit technisch und konzeptio-
nell als vielversprechende Alternative zu den marktfithrenden Horizontalachsen-Windkraft-
anlagen, wobei ihr Potenzial jedoch bislang nicht umfassend ausgeschopft ist. Entsprechend
richtet sich der Fokus aktueller Forschungsaktivitaten verstarkt auf die Weiterentwicklung
und Optimierung von VAWTs, mit dem Ziel, ihre Effizienz zu steigern und bisherige
Einschrankungen zu iiberwinden. Die vorliegende Arbeit greift diesen Ansatz auf, indem
sie die Panelmethode als numerisches Werkzeug fiir die aerodynamische Analyse von
Vertikalachsen-Windkraftanlagen einsetzt. Im Mittelpunkt steht dabei die Entwicklung der
Methodik sowie die Untersuchung des Einflusses verschiedener Winglet-Geometrien auf die

aerodynamische Effizienz der Windkraftanlage im Kontext einer frithen Entwurfsphase.

1.1 Stand der Technik

Zunéchst erfolgt eine Darstellung der historischen Entwicklung der Panelmethode. Ausge-
hend von den grundlegenden mathematischen Konzepten und frithen Implementierungen
wird in diesem Kontext ihre schrittweise Weiterentwicklung hin zu einem etablierten
Verfahren in der numerischen Stréomungsmechanik erldutert. Daran anschlielend erfolgt
eine Einordnung numerischer Verfahren zur Stromungssimulation von Vertikalachsen-
Windkraftanlagen am Beispiel des Darrieus-H-Rotortyps. Dabei werden sowohl klassische
als auch moderne Ansétze hinsichtlich ihrer Eignung zur aerodynamischen Bewertung

dieses Anlagentyps systematisch gegeniibergestellt.

1.1.1 Historische Entwicklung der Panelmethode

Die Urspriinge der modernen Panelmethode gehen auf die wegweisenden Arbeiten von
Smith und Pierce [88] (1958) sowie von Hess und Smith [42] (1967) zurtick, die im Rahmen
ihrer Tatigkeiten bei der Douglas Aircraft Company entstanden. Smith und Pierce for-
mulierten das Neumann-Randwertproblem als Integralgleichung in diskreter Form, wobei
Singularitdten — d. h. Elementarstromungen — direkt auf der Oberfliche der betrachteten
Geometrie verteilt wurden. Thre Methode wurde zur Berechnung von Potentialstromungen
um rotationssymmetrische, auftriebslose Korper eingesetzt. Hess und Smith entwickelten
diese Methode weiter, indem sie die Oberfliache beliebiger Korperformen in diskrete Fla-
chenelemente, sogenannte Panels, unterteilten und so eine Anwendung auf komplexere
Geometrien ermoglichten.

In den frithen 1970er Jahren erweiterten Rubbert und Saaris [82] (1972) die Panelmethode

auf dreidimensionale, auftriebswirksame Stromungen. Thr Verfahren war besonders vielseitig
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und wurde erfolgreich auf aerodynamische Konfigurationen wie Tragfliigel-Rumpf-Systeme
angewendet. Auch Hess [38] (1972) kniipfte an seine frithere Arbeit [42] (1967) an und ent-
wickelte eine numerische Methode zur Berechnung dreidimensionaler Potentialstromungen
um beliebige auftriebswirksame Korper. Beide Ansétze basierten auf oberflichengebun-
denen Wirbelverteilungen, setzten die Kutta-Bedingung systematisch um und kamen
ohne die Naherungen klassischer Auftriebstheorien aus. Zur weiteren Entwicklung seiner
Methode fithrte Hess [39] (1973) eine High-Order-Methode mit kontinuierlich variierenden
Singularitatsverteilungen innerhalb der Panels ein, wodurch insbesondere bei stark ge-
krimmten Konturen die Genauigkeit und die numerische Stabilitat verbessert wurden. Er
konzentrierte sich hierbei auf den zweidimensionalen Fall und zeigte, dass sowohl konstante
als auch variierende Singularitétsverteilungen mathematisch konsistent sind und Panels
mit konstanter Verteilung in vielen Fallen bereits ausreichend genaue Ergebnisse liefern.
Im darauffolgenden Jahr veroffentlichte Hess [40] (1974) seine im internen Bericht [38]
(1972) entwickelten Ansétze in iiberarbeiteter Form. Dabei lag der Schwerpunkt vor allem
auf der theoretischen Fundierung der Methode und der Einordnung des Verfahrens in
Bezug auf dreidimensionale, auftriebswirksame Potentialstromungen. Morino und Kuo
[70] (1974) présentierten im weiteren Verlauf eine umfassende Theorie der Unterschall-
Potentialstromung, die sowohl stationére als auch oszillierende Tragfliigel mit endlicher
Profildicke abdeckte. Die darauf basierende Methode wurde spater in SOUSSA [69] (Steady
Oscillatory and Unsteady Subsonic and Supersonic Aerodynamics, 1980) implementiert
und auf den Uberschallbereich erweitert. Basu und Hancock [10] (1978) verfolgten einen
alternativen Ansatz und entwickelten ein numerisches Modell zur Berechnung instatio-
narer Bewegungsvorginge und dynamischer Effekte, fokussierten sich dabei jedoch auf
zweidimensionale Profile.

Die 1980er Jahre waren durch signifikante Fortschritte in der Computertechnik gepréagt, die
mafigebliche Innovationen im Rahmen der Panelmethode zur Folge hatten. Der Fokus lag im
Allgemeinen auf der Modellierung dreidimensionaler, auftriebswirksamer Konfigurationen
unter stationdren Stromungsbedingungen, die hauptséchlich in der aerodynamischen Opti-
mierung von Flugzeugkomponenten und der Analyse ihrer Wechselwirkungen Anwendung
fanden [41]. Mit der Einfithrung des Programms PANAIR (Panel Aerodynamics) durch
Medan et al. [63] (1981) wurde die Panelmethode im Kontext der modernen numerischen
Umsetzung um kontinuierliche Singularitatsverteilungen hoherer Ordnung erweitert, wo-
durch eine robuste Modellierung subsonischer und supersonischer Stromungen erméglicht
wurde. PANAIR setzte zudem neue Mafstdbe in der Simulation komplexer Konfiguratio-
nen, darunter Tragflichen-Rumpf-Kombinationen und Tragflichen mit Anbauten. Mit der
von Fornasier [32] (1984) entwickelten Methode HISSS (Higher-Order Subsonic Superso-
nic Singularity Method) wurde spéter vor allem im europdischen Raum eine numerische
Alternative zu PANAIR eingefiihrt. Sie zeichnete sich durch hohe Flexibilitdt und numeri-
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sche Stabilitat aus [26]. Besonders die kontinuierlichen Dipolverteilungen, die bereits in
PANAIR zur Anwendung kamen, trugen zur Vermeidung numerischer Instabilitdten bei
und machten das Programm fiir den subsonischen und supersonischen Bereich einsetzbar
[32]. Parallel erfuhren in dieser Zeit auch Low-Order-Panelmethoden aufgrund ihres giinsti-
gen Verhaltnisses zwischen Genauigkeit und Rechenaufwand ein zunehmendes Interesse. Sie
erwiesen sich im Bereich subsonischer Strémungen als effizient und robust [26]. Besonders
hervorzuheben ist das von Maskew [61] (1982) entwickelte Programm VSAERO (Vortex
Separation Aerodynamics Analysis), das zu den ersten Anwendungen zéhlte, die nichtlineare
Stromungsphénomene wie viskose Effekte, unter anderem Stromungsablosungen, bertick-
sichtigen konnten. Ein weiteres Beispiel stellte das wenig spéter eingefithrte Programm
QUADPAN [20] (Quadrilateral Panel Aerodynamics Program, 1983) dar, das konstante
Singularitatsverteilungen mit einer effizienten Flachendiskretisierung kombinierte, um drei-
dimensionale Stromungen bei geringem numerischen Aufwand modellieren zu kénnen. Mit
der Einfithrung von PMARC [7] (Panel Method Ames Research Center, 1988) wurde in den
spaten 1980er Jahren zudem eine Low-Order-Methode prasentiert, die gegeniiber fritheren
Anséatzen wesentliche Verbesserungen aufwies. Dazu zahlten insbesondere eine optimierte
Speicherverwaltung zur Verringerung der Rechenzeit sowie die Integration zeitabhéngi-
ger Nachlaufmodelle zur Abbildung instationdrer Stromungsvorgiange. Diese Neuerungen
machten das Programm iiber viele Jahre hinweg zu einem vielseitigen Werkzeug fiir die
Analyse komplexer dreidimensionaler Stromungsprobleme und bildeten die Grundlage
fiir seine fortlaufende Weiterentwicklung, wie in [6] ersichtlich. Ergdnzend sei an dieser
Stelle auf die einschlagige Literatur verwiesen, in der sich weiterfithrende Darstellungen
zur historischen Entwicklung der Panelmethode sowie vertiefende Ausfithrungen zu deren
theoretischen Grundlagen und praktischen Anwendungen finden, bspw. in [26, 41].

Seit den 1990er Jahren wurden Panelmethoden zunehmend durch hybride Ansétze er-
ganzt, die die Vorteile der schnellen Berechnung potentialtheoretischer Verfahren mit
den Moglichkeiten hochaufgeloster numerischer Stromungsmodelle kombinierten. Zu den
bekanntesten Anwendungen zéhlt das von Drela [22] (1989) entwickelte Programm XFOIL,
das viskose Effekte effizient in eine zweidimensionale Panelmethode fiir Profilstromun-
gen integriert und bis heute breite Anwendung findet — auch in der vorliegenden Arbeit.
Durch den kontinuierlichen Fortschritt verfiigbarer Rechenkapazitidten verlagerte sich
der Forschungsschwerpunkt ab Mitte der 1990er Jahre zunehmend auf Simulationen mit-
hilfe von CFD (Computational Fluid Dynamics). Diese Simulationsart ermoglicht eine
detaillierte Untersuchung komplexer Stromungsvorgéange, ohne auf die vereinfachenden
Annahmen der Potentialtheorie zuriickzugreifen, die der Panelmethode zugrunde liegen.
Dennoch konnten sich Panelmethoden im weiteren Verlauf der Zeit aufgrund ihrer hohen
Effizienz und des geringen Rechenaufwands sowohl in frithen Entwurfsphasen technischer

Anwendungen als auch als Werkzeug in der aerodynamischen Forschung etablieren. So
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entwickelte Willis [103] (2006) im Rahmen seiner Dissertation eine hybride Panelmethode,
bei der die Modellierung der dynamischen Nachlaufstruktur durch die Kopplung mit
einer Wirbel-Partikel-Methode (Vortexr Particle Method) realisiert wurde. Der Einsatz
numerischer Beschleunigungstechniken ermoglichte hierbei effiziente und zugleich hoch-
prizise Simulationen komplexer Stromungsszenarien. Als Grundlage verwendete Willis
eine High-Order-Methode. Einige Jahre spéter verfolgten Wang et al. [100] (2018) einen
alternativen Ansatz, der auf einer Low-Order-Methode basierte und durch eine vereinfach-
te Implementierung gekennzeichnet war. Thr Verfahren erforderte im Vergleich zu Willis
[103] (2006) jedoch eine erhohte Partikeldichte, um eine mit der High-Order-Methode
vergleichbare Prézision zu erreichen. Die beiden Arbeiten verdeutlichen exemplarisch, dass
Panelmethoden auch in der aktuellen Forschung — besonders in Verbindung mit innovativen
Anséatzen — kontinuierlich weiterentwickelt und optimiert werden, um ihre Eignung fiir
komplexe und instationédre Stromungsszenarien zu erweitern. Dies gilt insbesondere fiir
die Simulationen von Vertikalachsen-Windkraftanlagen, wie im Folgenden néher erlautert

wird.

1.1.2 Stromungssimulation von Vertikalachsen-Windkraftanlagen

Vor der Einfithrung von CFD-Verfahren wurden strémungsmechanische Vorgéinge an
VAWTs — insbesondere beim Darrieus- H-Rotortyp — vorrangig mithilfe vereinfachter
analytischer Modellansétze untersucht. Sie bildeten eine fundierte Grundlage fiir die Be-
stimmung aerodynamischer Lasten und die Charakterisierung nachlaufbedingter Effekte.
Ein wesentlicher Vertreter dieser vereinfachten analytischen Modelle ist das sogenannte
Blade-Element-Momentum-Verfahren (BEM-Verfahren), das urspriinglich fiir Windkraft-
anlagen mit horizontaler Achse entwickelt wurde. Aufgrund seiner vergleichsweise geringen
Modellkomplexitdat und hohen numerischen Effizienz hat es sich im Laufe der Zeit als
zentrale Methode zur Abschiatzung der Rotorleistung etabliert. Dem Verfahren liegt eine
stationdre Stromungsannahme zugrunde, bei der die aus der Impulstheorie abgeleiteten
Zusammenhénge mit den lokal an den Rotorblattern wirkenden aerodynamischen Kréften
verkniipft werden, um die Energiecumwandlung in der Turbine quantitativ zu erfassen
[36, 16]. Templin [93] pragte in diesem Zusammenhang frithzeitig das BEM-Konzept der Ak-
tuatorscheibe fiir die aerodynamische Modellierung von Vertikalachsen-Windkraftanlagen.
Sein Ansatz basierte auf der Annahme, den Rotor als einzelne Stromungsrohre (Single-
Streamtube) zu betrachten, innerhalb derer die stromungsmechanischen Gréfien als raumlich
homogen tiber die Rotorflache verteilt angenommen werden. Diese Annahme implizierte,
dass die induzierte Geschwindigkeit im Rotorbereich konstant bleibt und lokale Varia-
tionen der Stromung vernachléssigt werden. Trotz ihrer begrenzten Eignung zur Abbil-
dung der komplexen, instationdren Stromungsverhaltnisse realer VAW'Ts stellte Templins

Arbeit eine zentrale methodische Grundlage fiir die Entwicklung differenzierter BEM-
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basierter Modelle dar. Wilson und Lissaman [104] sowie Strickland [91] erweiterten den
Aktuatorscheiben-Ansatz von Templin, indem sie den Rotor in parallele Stromungsrohren
(Multiple-Streamtubes) unterteilten. Diese methodische Weiterentwicklung ermoglichte eine
umfassendere Betrachtung der Impulserhaltung, da die induzierten Geschwindigkeiten
fiir jede einzelne Stromungsrohre separat beriicksichtigt werden konnten. Auf diese Weise
liefl sich die Modellierung lokaler Stromungsénderungen innerhalb des Rotors deutlich
feiner auflosen. Das im weiteren Verlauf von Paraschivoiu [74] entwickelte Double-Multiple-
Streamtube-Modell (DMS-Modell) stellte eine konsequente Erweiterung des klassischen
Multiple-Streamtube-Modells dar. Durch die Aufteilung des Rotors in zwei eigenstindige
Aktuatorscheiben ermoglichte dieses Verfahren erstmals eine getrennte Analyse der Stro-
mungsinteraktionen auf der Aufwind- und Abwindseite. Dadurch lieflen sich die reduzierten
Geschwindigkeiten auf der Abwindseite préazise erfassen, die im Wesentlichen durch die
Stromungsdnderungen auf der Aufwindseite bedingt sind. Das DMS-Modell erwies sich im
Vergleich mit experimentellen Daten, bspw. der Sandia-5-m-Turbine, als zuverléssig und
wurde in nachfolgenden Arbeiten von Paraschivoiu [77, 76, 75] kontinuierlich erweitert.
In einer spéteren Veroffentlichung stellte Madsen [58] das Konzept des Aktuatorzylinders
vor. Dieses Modell beriicksichtigt explizit die spezifische geometrische Charakteristik von
Vertikalachsen-Windkraftanlagen, deren iiberstrichene Rotorfliche einer zylindrischen
Mantelfldche entspricht. Durch diese Anpassung bildet der Aktuatorzylinder eine prazisere
Grundlage zur Untersuchung und Quantifizierung der Energieumwandlung innerhalb des
Rotors. Die Weiterentwicklung des Modells durch Madsen et al. [59] fithrte schliefllich zu
dessen Integration in den Code HAWC2 (Horizontal Axis Wind Turbine Simulation Code
2nd generation), was die anhaltende Relevanz und praktische Bedeutung des Ansatzes bis
heute unterstreicht.

Neben den vorgestellten BEM-Verfahren stellt der Einsatz sogenannter Wirbelmethoden
(Vortex-Methoden) eine Alternative zur aerodynamischen Analyse von VAWTs dar. Das
Modell beschreibt die Rotorblatter durch gebundene Wirbel und erfasst den Nachlauf
iiber frei konvektierende Wirbelelemente, die in jedem Zeitschritt an den Hinterkanten
der Blatter freigesetzt werden. Die gegenseitigen Wechselwirkungen aller Wirbelelemente
werden anschlieend mithilfe des Biot-Savart-Gesetzes berechnet, um auf diese Weise die
induzierten Geschwindigkeiten an den Blattsegmenten zu bestimmen. Durch Uberlagerung
mit der ungestorten Anstromung ergibt sich daraus die lokale Relativgeschwindigkeit in-
klusive Anstromwinkel an den jeweiligen Blattern. Auf dieser Grundlage lassen sich darauf
aufbauend durch tabellierte aerodynamische Kennwerte fiir Auftrieb und Widerstand die
wirkenden Kréfte auf die Blattsegmente berechnen. Einen exemplarischen Ansatz fiir diese
Methode présentierten Strickland et al. [92] mit dem numerischen Wirbelmodell VDART?2
zur Simulation der instationdren Stromung am Darrieus-H-Rotor. Zur Validierung ihres

Modells fithrten die Autoren Wasserkanalexperimente mit unterschiedlicher Blattanzahl un-



1 FEinleitung

ter Verwendung eines NACA-0012-Profils durch. Der Vergleich der simulierten Ergebnisse
mit den experimentellen Daten zeigte eine niherungsweise Ubereinstimmung und bestétig-
te die grundsatzliche Eignung von Wirbelmodellen zur Erfassung der Nachlaufstrukturen
bei Vertikalachsen-Windkraftanlagen. Zur Erweiterung des Anwendungsbereichs und zur
Erfassung dreidimensionaler Effekte wurde das urspriinglich zweidimensionale Modell
VDART?2 schliefflich zu VDART3 weiterentwickelt, das eine detailliertere Beschreibung

komplexerer Nachlaufstrukturen ermoglichte.

Nachdem BEM-basierte Modelle und Wirbelmethoden bedeutende Fortschritte bei der
Abschétzung der Rotorleistung sowie bei der Analyse aerodynamischer Effekte an Vertikal-
achsen-Windkraftanlagen ermoglicht hatten, eroffneten weiterfithrende numerische Ver-
fahren — insbesondere Panelmethoden und CFD-Modelle — neue Perspektiven fiir eine
detaillierte Untersuchung komplexer stromungsmechanischer Vorgénge. Die nachfolgende
Literaturrecherche konzentriert sich dabei auf die zuvor genannten Ansétze, die sich durch
unterschiedliche Starken in der Modellierung auszeichnen. Wéhrend CFD-Methoden eine
detaillierte Beriicksichtigung viskoser Effekte ermoglichen und dadurch auch die Simulation
nichtlinearer Phénomene wie der dynamischen Stréomungsablosung erlauben, kommen
Panelmethoden vor allem im Rahmen von Entwurfs- und Optimierungsprozessen zum
Einsatz und stellen besonders in frithen Entwicklungsphasen ein wertvolles Werkzeug dar,
um grundlegende aerodynamische Zusammenhénge ressourcenschonend zu erfassen.

Ein bedeutender Beitrag zur Untersuchung instationdrer Stromungsphdnomene stammt
von Ferreira et al. [28, 30], die den dynamischen Stromungsabriss bei Vertikalachsen-
Windkraftanlagen analysierten. Im Rahmen ihrer Arbeiten verglichen sie verschiedene
zweidimensionale numerische Verfahren hinsichtlich ihrer Eignung zur Abbildung komple-
xer instationdrer Stromungseffekte und validierten diese mithilfe von zweidimensionalen
PIV-Messungen (Particle Image Velocimetry). Hierfur verwendeten sie eine Einblatt-
Konfiguration mit einem NACA-0015-Profil. Aus ihren Ergebnissen ging hervor, dass die
Detached Eddy Simulation (DES) insbesondere in der prézisen Erfassung der Position und
Konvektion von Wirbelstrukturen den Methoden Unsteady Reynolds-Averaged Navier-
Stokes (URANS) und Large Eddy Simulation (LES) deutlich tberlegen war. Wéhrend
LES Schwichen in der Wandmodellierung aufwies und URANS grofiskalige Wirbel nur
unzureichend darstellte, kombinierte DES eine hohe Genauigkeit mit einem moderaten
Rechenaufwand. Die experimentellen PIV-Analysen bei unterschiedlichen Schnelllaufzahlen
A belegten zudem, dass fiir ihre Konfiguration bei A = 2 ausgepragte, von der Vorderkante
ablosende Wirbelstrukturen auftraten, die zu einer signifikanten Beeintriachtigung der
aerodynamischen Lastverteilung und somit zur Verringerung der Effizienz fithrten. Dariiber
hinaus wurde eine gegenléufig rotierende Wirbelstruktur entlang des Rotorblatts beob-
achtet, die den Stromungsverlauf zusatzlich beeinflusste. Mit steigender Schnelllaufzahl,

unter anderem bei A = 3 und \ = 4, verringerten sich sowohl die Wirbelstarke als auch



1 Einleitung

das Ausmafl des dynamischen Stromungsabrisses, sodass stabilere Stromungsverhéaltnisse
vorlagen. Aufbauend auf diesen Ergebnissen entwickelten Dixon et al. [21] eine zeitabhén-
gige, dreidimensionale Panelmethode zur weiterfithrenden Analyse der Rotorstréomung.
Mithilfe ihres Verfahrens konnten sie eine epizykloide Nachlaufstruktur nachweisen, die
durch markante Blattspitzenwirbel geprigt war. Diese Wirbelstrukturen treten im All-
gemeinen in Wechselwirkung mit den nachfolgenden Rotorbléttern, was sich signifikant
auf die aerodynamische Effizienz des Gesamtsystems auswirken kann. Zur qualitativen
Validierung der simulierten Nachlaufphdnomene zogen die Autoren experimentelle 3D-
PIV-Daten sowie Rauchsondenmessungen heran, wobei ihre Untersuchungen auf einer
Zweiblatt-Konfiguration mit verschiedenen NACA-Profilen basierten, bspw. dem NACA-
0015- und dem NACA-0018-Profil. In einer weiterfithrenden Arbeit vertieften Ferreira et
al. [29] ihre bisherigen Untersuchungen — darunter auch die gemeinsam mit Dixon et al.
[21] durchgefiihrte Studie — und hoben die zentrale Bedeutung dreidimensionaler Effekte
fiir die Wirbeldynamik und die Lastverteilung an den Rotorblattern von VAWTSs hervor.
Ihre Ergebnisse zeigten in diesem Kontext eine asymmetrische Wirbelbewegung: Wahrend
sich in ihren Untersuchungen die Nachlaufwirbel auf der Aufwindseite der VAWT zur
Rotorachse hin verlagerten, wanderten sie auf der Abwindseite radial nach auflen. Diese
raumlich ausgepragten Strukturen verdeutlichten auf diese Weise die Notwendigkeit von
3D-Anséatzen fir eine realitdtsnahe Analyse.

Einen ergénzenden Blick auf geometrische Einflussfaktoren lieferten Howell et al. [43], die
unter anderem die Auswirkungen der Rotorsoliditat o, und der Oberflaichenrauigkeit auf
die aerodynamische Effizienz kleinskaliger VAWTs untersuchten. Unterhalb einer kritischen
Reynolds-Zahl Re < 3,0 - 10* verbesserte eine raue Oberfliche in ihren Untersuchungen
die Stromungsanhaftung und fithrte zu einer gesteigerten Energieumsetzung, wahrend
sich oberhalb dieser Grenze eine glatte Oberflache als effizienter erwies. Eine erhohte
Blattanzahl — und infolgedessen eine erhéhte Rotorsoliditat — reduzierte zudem zwar die
aerodynamische Effektivitat des einzelnen Blatts, konnte jedoch den Gesamtwirkungsgrad
der Turbine verbessern und das Leistungsmaximum in Richtung niedrigerer Schnelllauf-
zahlen verschieben. Gleichzeitig fithrte die hohere Blattdichte allerdings zu einer stérkeren
Uberlagerung der Nachlaufstrukturen. Dadurch nahmen die aerodynamischen Interferen-
zen zwischen den Rotorblattern zu, vorrangig bei Schnelllaufzahlen A\ > 2,4, wodurch es
in diesem Bereich zu einer signifikanten Reduktion der aerodynamischen Effizienz kam.
Auch sie betonten die Notwendigkeit dreidimensionaler Simulationen, da in ihrer Studie
zweidimensionale Anséitze die Leistungsfdhigkeit der Turbine deutlich iiberschatzten. Die
3D-Simulationen zeigten hingegen eine gute Ubereinstimmung mit den experimentellen
Daten. Die beobachteten Abweichungen wurden dabei vor allem auf die in den 3D-Modellen
erfassten Blattspitzenwirbel zuriickgefiihrt, deren Einfluss in 2D-Simulationen nicht ab-

gebildet werden kann. Der Zusammenhang zwischen erhohter Rotorsoliditdat und einem
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verschobenen Leistungsmaximum wurde durch die Arbeiten von Li et al. [57] bestétigt.
Sie zeigten, dass in ihren Untersuchungen eine hohere Blattanzahl zwar zu einer gleichmé-
Bigeren Lastverteilung fiihrte, jedoch zugleich den maximal erreichbaren Leistungsbeiwert
reduzierte und den optimalen Betriebspunkt in Richtung niedrigerer Schnelllaufzahlen
verschob. Die Untersuchungen stiitzten sich hierbei auf Windkanalversuche mit Rotoren,
deren Blattanzahl systematisch von zwei bis fiinf variiert wurde, jeweils unter Verwendung
eines NACA-0021-Profils. Eine weiterfithrende Analyse lieferten Gosselin et al. [34], die mit
2D-CFD-Simulationen ergéanzend den Einfluss weiterer Blattparameter betrachteten. Sie
zeigten, dass in ihren Konfigurationen bei hohen Anstromgeschwindigkeiten eine Rotorsoli-
ditat von o3 ~ 0,2 eine giinstige Balance zwischen Leistung und aerodynamischer Effizienz
schuf. Aufbauend auf dieser Erkenntnis untersuchten sie zuséitzlich — im Hinblick auf pra-
xisnahe Rotorentwiirfe — eine Konfiguration mit erhohter Rotorsoliditat von oy &~ 0,5, um
den Einfluss der Profildicke sowie verschiedener Pitchwinkel oy, detaillierter zu analysieren.
Als besonders vorteilhaft erwiesen sich dabei Rotorblatter mittlerer Dicke, wie bspw. das
NACA-0015-Profil, sowie ein negativer Pitchwinkel von o, = —2° bzw. o, = —3°, da
diese eine stabilere Wirbelbildung forderten und Stromungsabrisse verzogerten. Dariiber
hinaus konnte beobachtet werden, dass sich bei o, = —3° die Stromungsverhaltnisse im
Abwindbereich positiv verdnderten. Die positiven Effekte eines negativen Pitchwinkels
bestatigten und quantifizierten auch Rezaeiha et al. [80] im Rahmen einer numerischen
Studie. In ihren Untersuchungen zeigten sich Leistungssteigerungen von 6,6 % fiir einen
Pitchwinkel oy, = —2° bei hohen Schnelllaufzahlen (A = 4).

Mit Fokus auf das Selbststartverhalten von VAWTs fithrten Untaroiu et al. [97] verglei-
chende CFD-Studien durch. Sie simulierten sowohl 2D- als auch 3D-CFD-Modelle einer
dreiblattrigen VAWT und validierten ihre Ergebnisse anhand experimenteller Daten. Dabei
iiberschétzte die 2D-Simulation die Enddrehzahl des Rotors mit einer Abweichung von
12 % gegentiber dem Experiment, verfehlte die Darstellung der anfinglichen Plateauphase
und beschleunigte den Rotor insgesamt deutlich schneller als experimentell beobachtet.
Die 3D-Simulation unterschétzte die Rotorenddrehzahl dagegen mit einer Abweichung
von ungefahr 15 % und war deutlich rechenintensiver, lieferte jedoch eine realistischere
Abbildung der Stromungsverhéltnisse — insbesondere hinsichtlich der Wirbelstrukturen und
deren Einfluss auf den Anlaufprozess. Rossetti und Pavesi [81] bestétigten diese Ergebnisse
und hoben insbesondere die Bedeutung dreidimensionaler Effekte wie Sekundérstromungen
und Blattspitzenwirbel hervor. Diese fiihrten in ihren 3D-Simulationen zu einer signifikan-
ten Erhohung des Drehmoments bei niedrigen Schnelllaufzahlen und begiinstigten somit
den Selbststartprozess. Dartiber hinaus verglichen die Autoren die 3D-CFD-Ergebnisse
mit der BEM-Methode nach Paraschivoiu [75] und unterstrichen die zentrale Bedeutung
dreidimensionaler Simulationen fiir eine préizise aerodynamische Analyse.

Im Rahmen des Modellaufbaus befassten sich Castelli et al. [18] mit der Ubertragung
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grundlegender Konzepte der BEM-Theorie auf ein numerisches CFD-Modell zur Analyse
des instationdren Verhaltens einer dreiblattrigen VAWT mit NACA-0021-Profil. Zum
Einsatz kam hierfiir das Realizable-k-e-Turbulenzmodell in Kombination mit einem Enhan-
ced Wall Treatment. Thre Ergebnisse verdeutlichten, dass insbesondere der Azimutbereich
wahrend der Aufwindphase des Blattumlaufs mafigeblich zur Leistungsabgabe beitragt
und dass instationdre Ablosephdnomene die Schwankungen der aerodynamischen Kréfte
entlang des Umlaufs wesentlich beeinflussen. Maitre et al. [60] erweiterten die bisherigen
Arbeiten um eine gezielte Analyse der Netzqualitit in CFD-Simulationen von VAWTs.
Sie analysierten Darrieus-Wasserturbinen mit Fokus auf den dimensionslosen Wandab-
stand y* und empfehlen zur Verbesserung der Vorhersagegenauigkeit den Einsatz des
k-w-Turbulenzmodells bei y* < 1,6. Erganzend hierzu analysierten Zhang et al. [108] den
Einfluss weiterer numerischer Modellparameter wie der Abgrenzung des Fluidvolumens und
der Zeitschrittweite auf das instationdre Stromungsverhalten. Zur Modellierung der Turbu-
lenz kam in ihren Untersuchungen das RNG-k-e-Modell (Renormalization Group) zum
Einsatz, das sich als zuverlassig zur qualitativen Vorhersage der aerodynamischen Kréafte
erwies. Mit dem Fokus auf die numerische Stabilitidt von CFD-Simulationen untersuchten
Trivellato und Castelli [95] zudem eine Modifikation des klassischen CFL-Kriteriums zur
adédquaten Beriicksichtigung der komplexen Rotationsdynamik. Sie stellten fest, dass zur
realistischen Vorhersage der Rotorleistung ein CFL-Wert < 0,15 notig ist, dieser jedoch
aufgrund des hohen Rechenaufwands gerade in frithen Entwurfsphasen oft nicht prakti-
kabel erscheint. Balduzzi et al. [8] prézisierten dariiber hinaus die kritischen Parameter
numerischer CFD-Simulationen von VAW'Ts. Insbesondere betonten sie, dass sich das
k-w-SST-Turbulenzmodell (Shear Stress Transport) besonders gut eignet, um dynamische
Stromungsabrisse prézise abzubilden. Zudem empfehlen die Autoren die Festlegung der
Simulationsdoméne in Abhéngigkeit vom Rotordurchmesser Dggto, mit einem Eintrittsab-
stand von 40 Dgior, einer Breite von 60 Dgryior und einem Auslassabstand von 100 Dgetor,
um Riickstromungen und allgemein storende Einfliisse der Rénder zu minimieren. Diese
Erkenntnisse wurden von Rezaeiha et al. [80] und Mo et al. [66] aufgegriffen und in Form
konkreter Leitlinien zur systematischen Auslegung zweidimensionaler CFD-Doménen fiir
VAWTs weiterentwickelt, um die Vergleichbarkeit und Genauigkeit kiinftiger Untersuchun-
gen zu verbessern.

Einen alternativen methodischen Ansatz verfolgte Zanon [107] im Rahmen seiner Dis-
sertation mit der Entwicklung einer zweidimensionalen Vortex-Panelmethode. Durch die
Einfiihrung eines sogenannten Double- Wake-Modells erweiterte er die klassische Panelme-
thode gezielt, um den dynamischen Stromungsabriss bei Vertikalachsen-Windkraftanlagen
naherungsweise erfassen zu konnen. Im Rahmen dieses Modells konnen die Wirbelstruktu-
ren sowohl am Ablosepunkt als auch an der Hinterkante der Rotorblétter jeweils separat

modelliert werden. Dies ermoglicht im Vergleich zu herkdmmlichen Single- Wake-Ansétzen
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eine deutlich verbesserte Erfassung der Nachlaufdynamik und erweitert die Anwendbarkeit
der Panelmethode auf komplexere Stromungsphédnomene. Seine numerischen Ergebnisse
wurden erfolgreich mit Daten aus der Literatur und experimentellen PIV-Daten validiert.
Im Gegensatz dazu zeigten Li et al. [56], dass auch klassische Panelmethoden bei geeigneter
Parametrisierung zu prézisen Ergebnissen fithren kénnen. Die Autoren validierten ihre
numerischen Berechnungen anhand experimenteller Windkanaldaten und wiesen fiir ihre
untersuchte Konfiguration nach, dass die Abweichung der vorhergesagten Leistungskenn-
werte bei der optimalen Schnelllaufzahl von A = 2,37 lediglich 2,5 % betrug — ein Ergebnis,
das die Eignung der Panelmethode fiir die Analyse von Vertikalachsen-Windkraftanlagen
eindrucksvoll belegt.

Neben der Optimierung der Blattform und der globalen Turbinenparameter riickte in jiin-
gerer Zeit vermehrt die geometrische Gestaltung der Rotorblattspitzen in den Vordergrund.
Gosselin et al. [34] sowie Jiang et al. [46] zeigten, dass kleine Endplatten (Bulkheads) an
den Rotorblittern die Spitzenverluste verringern und die Effizienz der Turbine signifikant
steigern konnen, wihrend grofie Endplatten zusatzlichen Widerstand verursachen und
sich nachteilig auswirken konnen. Jiang et al. analysierten fiir ihr Modell zuséatzlich die
Position der Tragstreben. In Kombination mit der optimalen Endplatte ergab sich fiir ihre
untersuchte Konfiguration in diesem Zusammenhang eine Leistungssteigerung von ~ 10,5 %
bei A = 4. Bei kleinen Schnelllaufzahlen (1 < A < 2) hatten die Endplatten jedoch keinen
positiven Effekt. Auch Zhang et al. [109] analysierten gezielt das Potenzial modifizierter
Blattspitzengeometrien zur Steigerung der aerodynamischen Effizienz. In numerischen
Simulationen einer Zweiblatt-Konfiguration konnten sie verdeutlichen, dass die Integration
von Winglet-Elementen die Rotorleistung der Turbine signifikant verbessert. Durch die
systematische Variation verschiedener geometrischer Parameter identifizierten sie den Ver-
windungswinkel als entscheidenden Einflussfaktor, wobei eine negative Verwindung in ihren
Untersuchungen zu einer Leistungssteigerung von etwa 6,7 % im Auslegungspunkt bei einer
Schnelllaufzahl von A = 2,29 fithrte. Auflerhalb des optimalen Betriebsbereichs wurden je
nach Konfiguration Verbesserungen von ~ 10 % erzielt. Xu et al. [106] bestatigten den po-
sitiven Einfluss von Winglets auf die aerodynamische Effizienz von VAWTs und erreichten
in ihrer 3D-CFD-Studie eine Steigerung des Leistungsbeiwerts um bis zu 19 % bei einer
Schnelllaufzahl von A = 1,85. Auch bei hoheren Schnelllaufzahlen blieb die Verbesserung
mit etwa 16 % signifikant. Sie wiesen zudem darauf hin, dass die Effizienzsteigerung vor
allem auf einer Reduktion des vom Blattspitzenwirbel beeinflussten Stromungsbereichs
beruht, was in einer stabileren Druckverteilung entlang der Rotorbléatter resultiert. Ei-
ne umfassende Untersuchung verschiedener Blattspitzendesigns wurde dariiber hinaus
von Miao et al. [65] durchgefiihrt. Die Autoren analysierten mithilfe dreidimensionaler
CFD-Simulationen unter anderem elliptische Blattspitzen, Endplatten sowie eine modi-

fizierte Winglet-Geometrie nach Zhang et al. [109]. Die modifizierte Winglet-Geometrie

11



1 Einleitung

erwies sich dabei als die effektivste Variante, da sie nicht nur die aerodynamische Effizienz
und Selbststartfahigkeit signifikant verbesserte, sondern zugleich die axialen Belastungen
sowie die Verluste durch Blattspitzenwirbel reduzierte. Allerdings erhoht diese Art von
Winglets in der Regel die geometrische Komplexitat deutlich, was sich hauptséachlich bei
kleineren Anlagen nachteilig auswirken kann. Demgegeniiber demonstrierten auch einfache
Endplatten in ihrer Studie positive aerodynamische Effekte. Sie fithren im Allgemeinen
jedoch zu einem erhohten Rotorschub und damit zu hoheren axialen Belastungen. Dartiber
hinaus erhoht ihr Einsatz das Gewicht der Rotorblatter und verstarkt die strukturelle
Beanspruchung, wodurch bei grofferen Anlagen funktionale Einschrankungen entstehen
konnen. Die Autoren empfehlen daher, komplexere Winglet-Designs bevorzugt bei grofferen
Anlagen einzusetzen, wiahrend einfache Endplatten fiir kleinere Turbinen als vorteilhafter
erscheinen. Ergénzend dazu entwickelten Cai et al. [17] eine spezifische Winglet-Geometrie
und zeigten, dass diese fiir ihre Konfiguration im optimalen Betriebspunkt bei A = 1,53
zu einer Steigerung des Drehmoments von 12,8 % fithrte. Gleichzeitig beobachteten sie
eine erhebliche Steigerung des Leistungsbeiwerts iiber alle betrachteten Betriebspunkte,
wobei eine maximale Verbesserung von 19 % erzielt wurde. Zusétzlich stellten sie fest, dass
sich der optimale Betriebspunkt leicht in Richtung hoherer Schnelllaufzahlen verschob.
Allerdings verdeutlichten ihre Ergebnisse auch, dass sich diese positiven Effekte nicht
gleichméBig tiber alle Azimutwinkel und Rotorblattpositionen hinweg manifestieren. Fiir
eine aussagekraftige Bewertung ist daher eine Betrachtung gemittelter Rotorgrofien tiber

den vollstandigen Umlauf unerléasslich.

1.2 Zielsetzung und Arbeitshypothesen

Ziel dieser Arbeit ist die Entwicklung einer dreidimensionalen Panelmethode zur effizienten
Unterstiitzung des Entwurfsprozesses von Vertikalachsen-Windkraftanlagen, insbesonde-
re zur Analyse und Bewertung der aerodynamischen Effizienz verschiedener am Rotor
realisierter Winglet-Geometrien. Motiviert ist dieses Vorgehen durch den zunehmenden
Bedarf an numerischen Werkzeugen, die bereits in frithen Entwurfsphasen verlassliche
Aussagen tiber das Stromungsverhalten ermoglichen und dabei deutlich ressourcenschonen-
der arbeiten als klassische CFD-Verfahren. In diesem Kontext wird untersucht, inwieweit
die Panelmethode relevante aerodynamische Phénomene einer VAWT sowie die daraus
abgeleiteten Leistungskenngréfien physikalisch konsistent erfassen kann, bei zugleich redu-
ziertem numerischen Aufwand. Zur Einordnung der Aussagekraft erfolgt hierfiir zunéchst
eine Validierung anhand eines Vergleichs mit CFD-Ergebnissen fiir eine Referenzkonfi-
guration ohne Winglets. Aufbauend darauf wird die Methode zur Analyse verschiedener
Winglet-Geometrien eingesetzt, um deren Einfluss auf die aerodynamische Performance

im optimalen Betriebsbereich der Anlage systematisch zu quantifizieren.
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1 FEinleitung

Ausgehend von diesem Forschungsvorhaben werden fiir die vorliegende Dissertation folgende

Arbeitshypothesen formuliert:

o« Hypothese 1: Die entwickelte dreidimensionale Panelmethode ermoglicht eine zu-
verlassige Vorhersage der instationdren aerodynamischen Charakteristik von VAWTs
im Bereich des optimalen Betriebspunktes — bei deutlich geringerem Rechenaufwand
im Vergleich zu CFD.

« Hypothese 2: Die untersuchten Winglet-Geometrien weisen ein Potenzial zur Ver-
besserung der aerodynamischen Performance auf und kénnen unter geeigneten Aus-

legungsparametern zu einer Leistungssteigerung beitragen.

o Hypothese 3: Die auf Basis der Panelmethode gewonnenen Ergebnisse bilden eine
tragfihige Grundlage fiir weiterfiihrende CFD-Analysen und leisten einen wesentli-

chen Beitrag zur Effizienzsteigerung im aerodynamischen Entwurfsprozess.

Die formulierten Hypothesen bilden die Grundlage fiir die im weiteren Verlauf dieser Arbeit

durchgefiihrte methodische und numerische Untersuchung.

1.3 Aufbau der Arbeit

Die vorliegende Arbeit gliedert sich in sieben Kapitel und folgt einem Aufbau, der von den
theoretischen Grundlagen tiber die methodische Umsetzung bis hin zur numerischen Analyse
und Bewertung reicht. Eingeleitet wurde sie mit einer Einfithrung in das Themenfeld sowie
der Herleitung der zugrunde liegenden wissenschaftlichen Fragestellung. Dabei wurde die
Motivation, der Stand der Technik sowie die Zielsetzung der Arbeit herausgearbeitet. Der
folgende strukturierte Uberblick iiber den Aufbau der Arbeit soll die Orientierung im

weiteren Verlauf erleichtern.

Kapitel 2 — Theoretische Grundlagen

Kapitel 2 behandelt die theoretischen Grundlagen, die fiir das Verstdndnis der weiteren
Ausfiihrungen essenziell sind. Neben den wesentlichen Eigenschaften und Kenngréfen von
Vertikalachsen-Windkraftanlagen stehen hierbei zentrale stromungsmechanische Konzepte
im Vordergrund. Ein besonderer Schwerpunkt liegt auf der Theorie der Potentialstromung,
welche die physikalische Basis fiir die in dieser Arbeit eingesetzte Panelmethode bildet.
Ergéanzend erfolgt eine Betrachtung der Widerstandsanteile in aerodynamischen Systemen,

um die Grenzen idealisierter Modellannahmen einordnen zu koénnen.

Kapitel 3 — Entwicklung und Implementierung der Panelmethode

In Kapitel 3 wird die Panelmethode als zentrales numerisches Werkzeug dieser Arbeit

eingefithrt. Nach einer grundlegenden Darstellung des Verfahrens — einschliellich der

13



1 Einleitung

mathematischen Formulierung, der numerischen Umsetzung und der Behandlung zeitab-
hangiger Simulationen — erfolgt zunachst eine Validierung anhand ausgewéahlter Testfalle.
Daran anschlieend wird die spezifische Anwendung der Methode auf Vertikalachsen-
Windkraftanlagen behandelt, wobei der Fokus auf der Modellierung der Rotorbewegung

sowie der Interaktion zwischen Rotorblattern und Nachlauf liegt.

Kapitel 4 — Numerische Untersuchung

Kapitel 4 beschreibt den Modellaufbau der durchgefithrten numerischen Untersuchungen.
Nach der Definition der betrachteten Windkraftanlagengeometrie werden hierfiir die
eingesetzten Simulationsverfahren im Hinblick auf Modellstruktur, Netzerstellung und
Parametrisierung detailliert vorgestellt. Dabei erfolgt eine Unterscheidung zwischen CFD
und der Panelmethode. Anschliefend werden die im Rahmen dieser Arbeit untersuchten

Winglet-Varianten mit besonderem Fokus auf deren geometrische Merkmale vorgestellt.

Kapitel 5 — Ergebnisse

Die Auswertung der numerischen Simulationen erfolgt in Kapitel 5. Im Mittelpunkt steht
zunachst der methodische Vergleich zwischen der entwickelten Panelmethode und den
durchgefiihrten CFD-Simulationen. Die Analyse konzentriert sich dabei auf die aerodyna-
mischen Kenngréflen im optimalen Betriebspunkt der Windkraftanlage. Im Anschluss wird
die aerodynamische Performance der untersuchten Winglet-Varianten analysiert, um deren

Einfluss auf das Stromungsverhalten und die Effizienz des Gesamtsystems zu bewerten.

Kapitel 6 — Diskussion

Kapitel 6 dient der kritischen Auseinandersetzung mit den zentralen Erkenntnissen dieser
Arbeit. Im Fokus stehen dabei die methodischen Grenzen der Panelmethode sowie die
Bewertung der Aussagekraft und Anwendbarkeit des entwickelten Verfahrens, insbesondere
im Hinblick auf den frithen Optimierungsprozess von Vertikalachsen-Windkraftanlagen
durch den gezielten Einsatz unterschiedlicher Winglet-Geometrien. Vor diesem Hintergrund

wird auch die erzielte Leistungssteigerung der untersuchten Winglet-Varianten diskutiert.

Kapitel 7 — Zusammenfassung und Ausblick

Kapitel 7 fasst die wichtigsten Ergebnisse und Erkenntnisse zusammen und hebt de-
ren Bedeutung fiir die aerodynamische Auslegung von Vertikalachsen-Windkraftanlagen
hervor. Ein Ausblick auf mogliche Weiterentwicklungen der Methodik und zukiinftige
Forschungsschwerpunkte schlieft die Arbeit ab.

14



2 Theoretische Grundlagen

Dieses Kapitel stellt die fiir das Verstdandnis und die Umsetzung der Arbeit erforderlichen
theoretischen Grundlagen dar. Ausgangspunkt bildet eine fundierte Darstellung der physi-
kalischen und konstruktiven Prinzipien von Vertikalachsen-Windkraftanlagen, mit Fokus
auf Rotortypologie, geometrische Abmessungen sowie charakteristische Betriebskenngrofien
und Kennlinien. Ergénzend erfolgt eine eingehende Analyse der Rotorblatt-Nachlauf-
Interaktion, die das instationdre Stromungsverhalten der Anlage maflgeblich préagt. Daran
anschlieend werden die grundlegenden Erhaltungsgleichungen der Stromungsmechanik
formuliert und hinsichtlich ihrer Anwendung auf turbulente Strémungen erweitert. Es folgt
eine vertiefende und systematische Darstellung des theoretischen Konzepts der Potential-
stromungen, insbesondere im Hinblick auf dessen Anwendung in der Panelmethode. Hierfir
werden zunédchst die zugrunde liegenden physikalischen Annahmen erlautert. Darauf
aufbauend erfolgt die Einfithrung idealisierter Elementarstromungen, bevor im weiteren
Verlauf eine anwendungsbezogene Integralform der Laplace-Gleichung unter Anwendung
der Green’schen Identitdt hergeleitet wird. Den Abschluss des Kapitels bildet eine Analyse
der aerodynamischen Widerstandskomponenten unter idealisierten und realen Stromungs-
bedingungen, erginzt durch eine Betrachtung des Einflusses von Winglets zur Reduktion

stromungsbedingter Verluste.

2.1 Vertikalachsen-Windkraftanlagen

Die Klassifizierung von Vertikalachsen-Windkraftanlagen erfolgt primér anhand des zugrun-
de liegenden Rotorkonzepts, das entweder auf dem Widerstands- oder dem Auftriebsprinzip
beruht [37]. Abbildung 2.1 stellt die typischen Bauformen dieses Turbinentyps dar.

Der in Abbildung 2.1a veranschaulichte Savonius-Rotor basiert auf dem Widerstands-
prinzip: Er besteht aus zwei halbzylindrischen Schalen, die den Wind einfangen und
durch Rotation dabei ein Drehmoment erzeugen. Neben einem guten Selbststartverhalten
zeichnet sich dieser Rotortyp jedoch durch eine vergleichsweise geringe Effizienz sowie eine
eingeschréankte Belastbarkeit gegentiber hohen Windgeschwindigkeiten aus. Daher wird er
vorrangig in Anwendungen mit niedrigem Leistungsbedarf eingesetzt, etwa in Liifterrddern

und atmosphérischen Messinstrumenten. [44, 102]
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2 Theoretische Grundlagen

Im Gegensatz dazu nutzen Darrieus-Rotoren primér den aerodynamischen Auftrieb zur
Energieumsetzung. Sie bestehen aus bogenférmig gekriimmten Rotorblattern, die an einer
vertikalen Achse befestigt sind (vgl. Abbildung 2.1b). Diese Bauform ist im Vergleich zum
Savonius-Rotor fiir hohere Leistungsanforderungen geeignet, erfordert jedoch aufgrund
der komplexeren Geometrie einen héheren konstruktiven Aufwand. Insbesondere das
Anlaufverhalten bei niedrigen Windgeschwindigkeiten stellt dabei eine Herausforderung
dar, weshalb Darrieus-Rotoren héufig Schwierigkeiten beim Eigenstart aufweisen. Eine
gezielte aerodynamische Auslegung ist bei diesem Rotortyp daher essenziell, um sowohl
die Startfahigkeit als auch die Effizienz der Anlage zu optimieren. [44, 14, 94]

Im Fokus der vorliegenden Arbeit steht der sogenannte Darrieus-H-Rotor, dargestellt in
Abbildung 2.1c. Diese Bauform, auch als Giromill bezeichnet, ist eine Weiterentwicklung
des klassischen Darrieus-Rotors. Charakteristisch fiir diesen Rotortyp ist der Einsatz
symmetrischer Profile in Kombination mit einem geraden Rotorblattverlauf entlang der
Spannweite, wobei die Bléatter iiber Tragstreben mit der zentralen Rotornabe verbunden
sind. Im Unterschied zur bogenférmigen Darrieus-Variante erlaubt diese Bauweise eine
vereinfachte Konstruktion, wodurch Fertigung und Montage erleichtert werden kénnen [14].
Aufgrund seiner typischen Form wurde der Begriff H-Rotor urspriinglich ausschlieflich
fir Konfigurationen mit zwei Rotorblattern verwendet. In der einschldgigen Literatur
hat sich jedoch eine erweiterte Definition durchgesetzt, die sdmtliche Ausfithrungen mit
geraden Rotorblattern unabhéingig von deren Anzahl umfasst. Die Anzahl der Rotorblatter
beeinflusst dabei sowohl das aerodynamische Verhalten als auch das Betriebsverhalten der
Turbine [57, 67, 25, 49].

“

>

(a) Savonius-Rotor (b) Darrieus-Rotor (¢) Darrieus-H-Rotor

Abb. 2.1: Schematische Darstellung verschiedener Rotorbauarten von Vertikalachsen-
Windkraftanlagen
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2 Theoretische Grundlagen

AbschlieBend sind sogenannte Hybrid-Rotoren zu nennen, die Merkmale des Widerstands-
und des Auftriebsprinzips kombinieren. Ziel dieser Bauweise ist es, die Vorteile beider
Konzepte — insbesondere die Eigenstartfihigkeit des Widerstandsrotors und die hohere
Effizienz des Auftriebsrotors — in einem System zu vereinen. In Abbildung 2.1 ist diese
Bauform jedoch nicht enthalten, da sich die vorliegende Arbeit ausschliefllich mit Darrieus-

H-Rotoren befasst und die Einordnung auf klassische Bauweisen beschrankt ist.

2.1.1 Geometrische Hauptabmessungen und Notation

Fiir die vorliegende Untersuchung wird ein rechtshéndiges kartesisches Koordinatensystem
(x,y, z) als absolutes raumliches Bezugssystem verwendet. Der Ursprung der Windkraft-
anlage liegt im Punkt P(0,0,0) und dient als geometrischer Referenzpunkt. Er befindet
sich auf der in 2z-Richtung verlaufenden Rotationsachse. Gemafl der gewahlten Konvention
entspricht eine positive Rotation des Rotors dabei einer Drehung gegen den Uhrzeigersinn
um diese Achse. Die ungestorte Anstromung c., ist zudem in Richtung der positiven
x-Achse ausgerichtet.

Die in dieser Arbeit betrachtete Konfiguration mit drei Rotorblédttern ist zusammen mit
den geometrischen Hauptabmessungen der Anlage schematisch in Abbildung 2.2 dargestellt.
Die Rotorblatter weisen eine Spannweite bgaiy sowie eine Rotorblatttiefe Igp.¢ auf und
bewegen sich mit konstanter Winkelgeschwindigkeit w auf einer idealisierten Kreisbahn
mit dem Radius Rgetor- Dabei ist die Spannweite bgj.q symmetrisch zur z-y-Ebene bei
z = 0 angeordnet, sodass der geometrische Schwerpunkt jedes Rotorblatts in dieser Ebene
liegt. Zudem ist in der Abbildung die Aufthdngungsposition [z patt, bezogen auf die Vor-
derkante der Profilgeometrie, dargestellt. Sie dient zur Definition der Anbringungspunkte
der Tragstreben entlang der Profiltiefe. Ferner wird die Position des Rotorblatts auf
der Kreisbahn durch den Azimutwinkel ¢ (Umlaufwinkel) beschrieben. Der zugehoérige
Ortsvektor xg.iy zum geometrischen Schwerpunkt des Rotorblatts auf der idealisierten

Kreisbahn wird in diesem Zusammenhang definiert durch:

RRotor SIH(QO)
ZBlatt (¥) = | = Rrotor c0s() (2.1)
0

Das erste Rotorblatt befindet sich demnach bei pgjat1 = 0° an der Position @pa1(0°) =
(0, — RRotor, 0)T. Die weiteren Rotorblitter sind gleichméflig um Ay = 120° versetzt und

liegen bei @2 = 120° sowie @plagez = 240°.
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Abb. 2.2: Schematische Darstellung der geometrischen Hauptabmessungen einer VAWT
vom Typ Darrieus-H-Rotor

In Abbildung 2.3 ist die Draufsicht der Windkraftanlage schematisch dargestellt. Die auf
ein Rotorblatt wirkende resultierende Kraft F'gp,; hdngt mafigeblich vom Anstromwinkel
a ab (Fpli = f(a)), der aus der Uberlagerung der ungestérten Anstrémung mit der
Eigenbewegung des Rotorblatts resultiert. Zur Bestimmung von o wird zunachst iiber die

Winkelgeschwindigkeit die Umfangsgeschwindigkeit ¢, eingefiihrt:
Cy = W X IBlatt (22)

Alternativ kann der Betrag der Umfangsgeschwindigkeit ¢, in Abhédngigkeit von der

Drehzahl n und dem Rotorradius bestimmt werden:

Cy = 27 NRRotor (2.3)

Dariiber hinaus ergibt sich die relative Anstromgeschwindigkeit ¢, des Fluids relativ
zum Rotorblatt im rotierenden Bezugssystem des Rotorblatts als vektorielle Differenz der

ungestorten Anstromung und der Umfangsgeschwindigkeit. Es gilt:

Crel = Coo — Cy = Co — (w X wBlatt) (24)
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Abb. 2.3: Schematische Darstellung der Kinematik und der resultierenden Rotorblattkraf-
te entlang der idealisierten Rotorbahn einer VAWT vom Typ Darrieus-H-Rotor

Daraus folgt o als Winkel zwischen der Umfangs- und der Relativgeschwindigkeit:

(v = arccos (Cucrd> (2.5)

|Cu| |Crel|

Wie in Abbildung 2.4 veranschaulicht, kann die resultierende Rotorblattkraft F'gja; ent-
weder in eine tangentiale Komponente F'r gjary und eine normale Komponente F'y piatt
oder — bezogen auf die Relativstromung — in eine Auftriebskraft F' piat, und eine Wider-
standskraft F'w piatt zerlegt werden. Diese Zerlegung ist entscheidend, um den Einfluss der
Kréfte auf Leistung und Strukturbelastung der Windkraftanlage getrennt analysieren und
gezielt aerodynamische Optimierungen vornehmen zu kénnen. Zur detaillierten Analyse
wird in der vorliegenden Arbeit zusétzlich die auf ein Rotorblatt wirkende Kraft in ihre
Anteile in 2- und y-Richtung zerlegt. Daraus ergeben sich die Kraftkomponenten F'y pjatt

und Fy,Blatt-
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F T,Blat‘t/‘\

F'\ Blatt

Abb. 2.4: Zerlegung der resultierenden Rotorblattkraft relativ zur Profilgeometrie bzw.
zur Anstromrichtung

2.1.2 Geometrie des Rotorblatts

Fiir die Geometrie des Rotorblatts wird ein Profil der vierstelligen NACA-Serie verwendet,
die vom National Advisory Committee for Aeronautics (NACA, Vorgingerorganisation der
heutigen NASA) entwickelt wurde. Die grundlegenden aerodynamischen Merkmale dieser
Profilreihe wurden erstmals im Rahmen systematischer Windkanaluntersuchungen am
Langley Memorial Aeronautical Laboratory erfasst und anschlieBend im NACA-Report [45]
veroffentlicht. Urspriinglich fiir luftfahrttechnische Anwendungen entworfen, ist diese
Profilreihe aufgrund ihrer umfassend dokumentierten aerodynamischen Eigenschaften auch
heute noch weit verbreitet. Sie findet unter anderem bei Vertikalachsen-Windkraftanlagen
Anwendung und wird daher auch in der vorliegenden Arbeit herangezogen. Die Definition

der Geometrie eines Profils der NACA-4-Serie erfolgt durch die folgenden vier Ziffern:

o Erste Ziffer: gibt die maximale relative Wolbung f.x in Prozent der Profilsehnen-

lange an.

« Zweite Ziffer: gibt die Position der maximalen relativen Wolbung f,os in Zehntel der

Profilsehnenlénge an.

o Dritte und vierte Ziffern: geben die maximale relative Profildicke t,,., in Prozent der

Profilsehnenlédnge an.

In Abbildung 2.5 sind die zuvor eingefithrten Parameter nochmals zusammenfassend
dargestellt und um weitere geometrische Merkmale wie die Wo6lbungslinie und die Sehne

des Profils ergéanzt.
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tmax max . . .
4 Wolbungslinie
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> Profilsehne
fpos

Abb. 2.5: Eigenschaften eines Profils der NACA-4-Serie

Die Konturen der Ober- und Unterseite des Profils lassen sich mithilfe der mathematischen
Formulierungen aus [45, 52] beschreiben, die die Form als Funktion der sehnennormierten
Koordinate z. definieren. Zur numerischen Diskretisierung wird z. im Kontext dieser
Arbeit mithilfe der Hilfsvariable [ parametrisiert, wobei je nach Anwendung zwei un-
terschiedliche Kosinus-Verteilungen zum Einsatz kommen. In der klassischen Variante
ist die Stiitzpunktverteilung hierbei symmetrisch erhoht, wodurch sich insbesondere im
Bereich der Vorder- und Hinterkante eine verfeinerte raumliche Auflésung erzielen lésst.
Alternativ wird eine modifizierte Kosinus-Verteilung verwendet, bei der die Stiitzpunkt-
verteilung gezielt einseitig, das heifit ausschliefllich an der Vorderkante, erhoht ist. Diese
Vorgehensweise ermoglicht eine verbesserte Erfassung der zum Teil stark gekriimmten
Profilkonturen. Die Berechnung erfolgt in Abhédngigkeit von der jeweiligen Verteilung nach

folgender Beziehung;:

1 — cos(3)

5 , klassische Verteilung

ze(B) = firo<pg<n (2.6)

1 — cos (g) , modifizierte Verteilung

Die zugehorige Wolbungslinie y.(x.) ist abschnittsweise definiert, wobei die Trennung an

der Stelle maximaler Wolbung bei x, = fyos erfolgt:

I (o f e — 22), 0< 20 < fon
pos
belwe) =3 (2.7)
ﬁ(l_zfpoﬁ’prosfc_Iz)a fposgwcgl
pos
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Die Dickenverteilung y;(x.) wird zudem beschrieben durch:

tmax

0,2

yo(ze) = (ag\/x_c + a1Ze + aox? + azx? + a4a:§) (2.8)

wobei die Koeffizienten ag bis a4 wie folgt festgelegt sind:

ap = 0,2969; a; = —0,1260; ay = —0,3516;
az = 0,2843; a4 = —0,1036

Die hier angegebenen Koeflizienten gelten fiir ein Profil mit einer maximalen relativen
Dicke von ¢, = 20 %. Die Skalierung auf das jeweilige betrachtete Profil erfolgt iiber den
Vorfaktor in Gleichung (2.8). Dariiber hinaus ist der Koeffizient a4 im vorliegenden Fall
so gewahlt, dass die Profilkontur in einer spitz zulaufenden Hinterkante endet. Dies ist
fiir die spatere geometrische Bestimmung der Hinterkante von zentraler Bedeutung (vgl.
Kapitel 3.1.3).

Aus den Gleichungen (2.6) bis (2.8) ergeben sich schlieBlich die Koordinaten der Ober-
und Unterseite des Profils:

mit

dye
= t
& = arctan ( dxc>

Bei Vertikalachsen-Windkraftanlagen mit Darrieus-H-Rotoren kommen in der Regel
symmetrische Profile ohne Wolbung zum Einsatz, sodass fuax = 0 und fpes = 0 gelten.

Diese Annahme liegt auch der in dieser Arbeit verwendeten Profilauswahl zugrunde.

2.1.3 RotorkenngroBen und Rotorkennlinien

Ein zentraler Parameter zur Beschreibung sowohl der geometrischen Auslegung als auch der
aerodynamischen Eigenschaften von Vertikalachsen-Windkraftanlagen ist die sogenannte
Rotorsoliditat os. Sie quantifiziert das Verhaltnis der projizierten Gesamtfliche aller

Rotorblatter Agretorblatter Zur projizierten Bezugsfliche des Rotors Ageior und dient somit
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als Maf fiir den relativen Flachenanteil, den die Rotorblédtter innerhalb der vom Rotor

iiberstrichenen Projektionsflaiche einnehmen. Sie lasst sich wie folgt definieren:

- ARotorbléitter _ ZlBlatt (2 10)
° ARotor DRotor '

Hierbei bezeichnet Z die Anzahl der Rotorblatter und Dgetor den Durchmesser des Rotors.
Eine hohe Rotorsoliditdt impliziert, dass ein groflerer Anteil der projizierten Rotorflache
von den Rotorblattern eingenommen wird. Dies kann entweder durch eine hohe Rotor-
blattanzahl oder durch eine erhohte Profiltiefe der Blétter erreicht werden. Eine geringe
Rotorsoliditéat weist hingegen darauf hin, dass der Flachenanteil der Rotorblatter an
der projizierten Rotorfliche gering ist. Dieser Fall tritt typischerweise bei einer geringen

Rotorblattanzahl oder sehr schmalen Blattern auf.

Die auf den Rotor der Vertikalachsen-Windkraftanlage wirkende Gesamtkraft F'grqio, ergibt
sich als Vektorsumme der auf die einzelnen Rotorbldtter wirkenden aerodynamischen
Krafte:

Z
FRotor = Z FBlatt,i (211)
=1

wobei F'gjayt; die auf das i-te Rotorblatt wirkende aerodynamische Kraft darstellt. Die
Komponenten der Gesamtkraft in tangentialer und normaler Richtung ergeben sich entspre-
chend durch komponentenweise Summation der jeweiligen Rotorblattkraftanteile. Sowohl
fiir das einzelne Rotorblatt als auch auf Ebene des Rotors lassen sich mit den entsprechen-
den Kraftanteilen in tangentialer und normaler Richtung die zugehorigen dimensionslosen

Kraftbeiwerte C't und Cy bestimmen. Es gilt:

2Fy

Cr = 2 A
P C5o AARotor

(2.12)

bzw.

oOF
COn = N

B P C<2>o ARotor (213)

Dabei bezeichnet p die Dichte des Fluids. Dieser dimensionslose Kraftbeiwert kann analog
fiir die Kraft in - bzw. y-Richtung berechnet werden. Daraus resultieren die Kraftbeiwerte
CX und Cy.
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Fiir eine umfassende aerodynamische Analyse ist zusétzlich das von den Rotorblédttern
erzeugte Drehmoment um die Rotationsachse (z-Achse) von Bedeutung. Das Drehmoment
M ).+ eines einzelnen Rotorblatts ergibt sich dabei als Vektorprodukt aus der auf das

Rotorblatt wirkenden Kraft und dem zugehérigen Ortsvektor:
M Blats = TBlats X F'Blat (2.14)

Das daraus resultierende Gesamtdrehmoment des Rotors M petor berechnet sich anschlie-

Bend durch die Summation der Einzelbeitrage aller Rotorblétter:

z
MRotor = Z MBlatt,i (215)

i=1
Aus dem um die Rotorachse wirkenden Drehmoment lasst sich darauf aufbauend eine
zentrale, dimensionslose Kenngrofie ableiten: der sogenannte Drehmomentbeiwert Cyr. Er
stellt ein mafigebliches aerodynamisches Bewertungskriterium dar und kann sowohl auf ein
einzelnes Rotorblatt als auch auf den gesamten Rotor bezogen werden. Folgende Definition

liegt zugrunde:

2M
Ch = 2.16
M 1Y Cgo ARotor RRotor ( )

Fir den Betrag des Drehmoments M wird dabei je nach Betrachtung entweder das
Drehmoment des einzelnen Rotorblatts Mpi.iy oder das Drehmoment des gesamten Rotors

Mgotor €ingesetzt.

Zur Definition einer weiteren zentralen dimensionslosen Kenngrofle, des Leistungsbeiwerts
Cp, wird zundchst die elementare Impulstheorie nach BETZ [12] herangezogen. Sie be-
schreibt unter der Annahme einer reibungsfreien Stréomung ohne aerodynamische Verluste
eine theoretische Obergrenze fiir den Wirkungsgrad idealisierter Windkraftanlagen, indem
sie den maximal extrahierbaren Anteil an kinetischer Energie im Luftstrom bestimmt und
damit das theoretische Leistungsmaximum der Anlage definiert. Da dem Luftstrom beim
Durchstrémen des Rotors kinetische Energie entzogen wird, nimmt dessen Geschwindigkeit
ab, wiahrend die umstromende Luft energetisch unverédndert bleibt. Dieses Geschwindigkeits-
gefélle fithrt zur Ausbildung einer Stromungsgrenzflache im Nachlauf der Windkraftanlage,
die den gestorten Luftmassenstrom vom ungestorten abgrenzt. Der beschriebene Zusam-
menhang wird in Abbildung 2.6 veranschaulicht. Im Bereich des Rotors kommt es infolge
des Energieentzugs dabei zu einem Druckabfall Ap, wodurch der statische Druck sowohl
im Rotor selbst als auch unmittelbar stromabwéarts unter den Umgebungsdruck absinkt.
Gleichzeitig nimmt die Stromungsgeschwindigkeit im Nachlauf weiter ab, wodurch sich

ein Nachlaufgebiet mit reduzierter Geschwindigkeit und abgesenktem Druck ausbildet.

24



2 Theoretische Grundlagen

Mit zunehmender Entfernung vom Rotor néhern sich Druck und Geschwindigkeit in der
gestorten Stromung schliellich erneut den ungestorten Stromungsbedingungen an. Dies
ist in der Abbildung nicht dargestellt und erfolgt stromabwiérts weit hinter Zustand (2).
[16, 37|

Grenzflache
| =,
—>
Ci _/ >
e —
—> w
E— A1 () AQ >
Ii)deal
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Abb. 2.6: Stromungsverhéaltnisse und Veranderung der Geschwindigkeit iiber den Rotor
einer idealisierten Windkraftanlage bei maximal moglicher mechanischer Leis-
tungsentnahme, in Anlehnung an [37]

Fiir die Herleitung des idealisierten Rotorleistungsbeiwerts Cidea! werden die Zusténde
der Stréomung vor dem Rotor bei (1) sowie hinter dem Rotor bei (2) betrachtet. Da der
Massenstrom durch den Rotor geméfl der Kontinuitatsgleichung erhalten bleiben muss, ist
eine vollstdndige Reduktion der Stromungsgeschwindigkeit auf null ausgeschlossen, da sie
einem Stillstand der Durchstromung gleichkdme. Stattdessen ergibt sich ein Geschwindig-
keitsverlauf, bei dem die von der Windkraftanlage entnehmbare Leistung maximal wird.
Unter Anwendung des Impulssatzes lasst sich die ideale mechanische Leistung des Rotors

P.qea1 dadurch wie folgt beschreiben:

Pideal = gARotor (C% - C%) (Cl + 02) (217)
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Dabei beschreiben ¢; und ¢y die Betrige der Stromungsgeschwindigkeiten im Zustand (1)
bzw. (2). Hieraus resultiert der idealisierte Rotorleistungsbeiwert als Funktion des Geschwin-
digkeitsverhéltnisses ¢y /¢y, welches den durch den Rotor induzierten Geschwindigkeitsabfall

charakterisiert:

2
C%)deal:f<c2) :1<1_ (C2> ) <1+C2>, fiir 0 < 2 < 1 (2.18)
C1 2 C1 C1 C1

Die Herleitung dieser Beziehung ist in der einschlagigen Literatur, bspw. in [37], ausfiihrlich
dargelegt. Ferner stellt Abbildung 2.7 den idealen Rotorleistungsbeiwert in Abhéngigkeit
vom Geschwindigkeitsverhéltnis ¢y /c; dar. Daraus geht hervor, dass das Leistungsmaxi-
mum bei einem Verhéltnis von ¢o/c; = 1/3 erreicht wird, was einem maximalen idealen

Cilealmax _ 59 390 entspricht. Dieser Grenzwert ist als Betz-

Rotorleistungsbeiwert von
Limit bekannt und markiert das theoretisch maximal nutzbare Potenzial der kinetischen
Energie im Luftstrom. Die zuvor erlauterten Geschwindigkeitsverhaltnisse sind erganzend

in Abbildung 2.6 veranschaulicht.

1
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Abb. 2.7: Idealer Rotorleistungsbeiwert in Abhédngigkeit des Geschwindigkeitsverhaltnis-
ses c/¢q

Zur realitatsnahen Bewertung der aerodynamischen Effizienz wird im Rahmen der vor-
liegenden Arbeit der Leistungsbeiwert Cp auf Grundlage der mechanisch umgesetzten
Leistung P ermittelt, welche sich aus dem Drehmoment um die Rotorachse sowie der

Winkelgeschwindigkeit des Rotors ergibt:

2P oM
Cp = v

- = 2.19
P Cgo ARotor P Cgo ARotor ( )
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Analog zum Drehmomentbeiwert lasst sich auch der Leistungsbeiwert sowohl fiir ein
einzelnes Rotorblatt als auch fiir den gesamten Rotor bestimmen, wobei jeweils die

zugehorige mechanische Leistung Pgagt bzw. Pretor zugrunde gelegt wird.

Die im Folgenden behandelte Darstellung der Rotorkennlinien erfordert zunéchst die
Einfithrung der sogenannten Schnelllaufzahl A, welche das Verhaltnis zwischen der Um-
fangsgeschwindigkeit der Rotorblatter und der ungestorten Zustromung beschreibt. Sie

dient zur Definition des Betriebspunkts der Windkraftanlage und wird beschrieben durch:

Cfu o w RRotor

A= (2.20)

Coo Coo

In Abbildung 2.8 sind die qualitativen Verlaufe des Rotordrehmomentbeiwerts und des Ro-
torleistungsbeiwerts in Abhéngigkeit von der Schnelllaufzahl dargestellt. Die Kennlinien ver-
anschaulichen das grundlegende Betriebsverhalten von Vertikalachsen-Windkraftanlagen,
insbesondere von Darrieus-H-Rotoren. Fiir die Bewertung der aerodynamischen Perfor-
mance ist dabei besonders der Rotorleistungsbeiwert relevant, da er die Effizienz der
Umwandlung kinetischer Energie in mechanische Leistung quantifiziert. Aus dem Ro-
tordrehmomentbeiwert lassen sich dagegen aufgrund der direkten Kopplung zwischen
Drehmoment und Leistung in der Regel keine zusatzlichen aerodynamischen Informationen
ableiten. Er ist jedoch von zentraler Bedeutung fiir die Beurteilung mechanischer Lasten
sowie fir die konstruktive Auslegung des Antriebsstrangs [16].

Beide Kennlinien zeigen einen charakteristischen Verlauf, der bei kleinen Schnelllaufzahlen
durch einen initialen Anstieg der Beiwerte gepragt ist. Dieser Abschnitt entspricht dem
Teillastbereich und kennzeichnet den Ubergang vom Stillstand der Anlage bzw. niedrigen
Drehzahlen hin zu Betriebszustanden, in denen der Rotor durch positive Auftriebskrafte
effizient angetrieben wird. Die damit einhergehende Veranderung der Stromungsverhéalt-
nisse — insbesondere der Ubergang vom Zustand dynamischer Strémungsablosungen zu
einer stabileren Anstromung — duflert sich in der Regel durch einen markanten Knick
im unteren Bereich der Kennlinie. In einem definierten Betriebspunkt bei A,p; erreicht
die Windkraftanlage anschliefend ihr Leistungsmaximum. Der darauffolgende Riickgang
des Rotorleistungsbeiwerts im Uberlastbereich ist in erster Linie auf die nachlassende
Drehmomentiibertragung zuriickzufiihren, féllt jedoch zunéchst moderater aus als beim
Rotordrehmomentbeiwert, da die zunehmende Umfangsgeschwindigkeit bei steigender
Schnelllaufzahl den Leistungsverlust teilweise ausgleicht. Erst bei weiterer Zunahme von A
sinken beide Kennwerte deutlich ab. Die charakteristische Entwicklung beider Kennlinien
lasst sich dabei auf die zugrunde liegende Stromungsphysik zuriickfiithren: Im Bereich vor
dem Leistungsmaximum (grauer Bereich in Abbildung 2.8b) ist die Kennlinie von hohen
Anstromwinkeln an den Rotorblattern gepriagt, die Stromungsablosungen begilinstigen

und erhebliche aerodynamische Verluste verursachen. Nach Uberschreiten des Maximums
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(blauer Bereich in Abbildung 2.8b) treten aufgrund der erh6éhten Umfangsgeschwindig-
keit hingegen geringere Anstromwinkel auf, sodass der Rotor iiberwiegend im Bereich
niedriger Auftriebsbeiwerte betrieben wird. In der Folge tritt der Stromungswiderstand
zunehmend in den Vordergrund und tragt mafigeblich zum Riickgang von Drehmoment
und Rotorleistung bei. Fiir reale Vertikalachsen-Windkraftanlagen werden in der Regel
maximale Rotorleistungsbeiwerte von Cp®* =~ 0,4 erreicht [37]. Dieses Maximum liegt
typischerweise bei Schnelllaufzahlen, bei denen ein giinstiges Verhéltnis zwischen Auftriebs-

und Widerstandskraften vorliegt.

CM C’P
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ma;
cp™

~

i g
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)\opt
(a) Rotordrehmomentbeiwert Cyy (b) Rotorleistungsbeiwert Cp

Abb. 2.8: Qualitativer Verlauf der Kennlinien wichtiger Rotorkenngréfien von VAW Ts,
in Anlehnung an [16]

2.1.4 Rotorblatt-Nachlauf-Interaktion

Der besondere Aufbau von Vertikalachsen-Windkraftanlagen fiihrt zu einem charakteris-
tischen aerodynamischen Verhalten, bei dem die Rotorblatter im Verlauf ihres Umlaufs
wiederholt in Nachlaufregionen eintreten, die sowohl durch ihre eigenen vorangegangenen
Umléaufe als auch durch die Umléufe benachbarter Rotorblétter erzeugt werden. Diese
Interaktionen sind eine direkte Folge der zylindrischen Anordnung der Bléatter um die
vertikale Achse und werden mafigeblich durch die Anzahl der Rotorblédtter sowie die
Schnelllaufzahl bestimmt.

Wie in Abbildung 2.9 schematisch dargestellt, ldsst sich der Umlauf eines Rotorblatts
um den Rotor in zwei charakteristische Hauptbereiche gliedern: die Aufwindseite (Auf-

windphase, Luvseite) und die Abwindseite (Abwindphase, Leeseite). Nach der in dieser
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Arbeit gewdhlten Konvention umfasst die Abwindseite den Bereich 0° < ¢ < 180° und ist
dadurch gekennzeichnet, dass das Rotorblatt in den Einflussbereich der zuvor erzeugten
Nachlaufstrukturen eintritt. Die daraus resultierende Rotorblatt-Nachlauf-Interaktion fiihrt
zu deutlichen Schwankungen in der Druckverteilung und verursacht variierende Auftriebs-
und Widerstandskrafte, wobei diese instationdren Effekte auch eine verstarkte Larment-
wicklung zur Folge haben kénnen [27, 9, 29]. Ein markanter Ubergang erfolgt bei ¢ = 180°,
bei dem sich die effektive Anstromrichtung relativ zum Profil zyklisch umkehrt. Diese
Umkehr bewirkt eine Verlagerung der Druckverteilung, sodass sich funktional Druck- und
Saugseite des Profils vertauschen. Die anschlieende Aufwindseite erstreckt sich iiber den
Bereich 180° < ¢ < 360° und ist im Vergleich zur Abwindseite durch stabilere Stréomungs-
verhédltnisse gekennzeichnet. In dieser Phase durchstromt das Rotorblatt ausschliefSlich
die ungestorte Anstromung und bleibt von Nachlaufeinfliissen unbeeinflusst. Dies fiithrt zu
einem gleichméafligeren Anstromwinkel iiber die gesamte Spannweite und beglinstigt ein
konsistenteres Auftriebsverhalten. Infolgedessen kann auf der Aufwindseite eine hohere ae-
rodynamische Effizienz erzielt werden, wodurch die Energieextraktion insgesamt effektiver

ist als auf der vorangehenden Abwindseite.

Aufwindseite Abwindseite

I
(Luvseite) : (Leeseite)
i

Abb. 2.9: Schematische Darstellung der Aufwind- und Abwindseite einer VAWT vom
Typ Darrieus-H-Rotor
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2.2 Grundgleichungen der Stromungsmechanik

Zur mathematischen Beschreibung der Fluidbewegung werden im weiteren Verlauf die
Erhaltungsgleichungen fiir Masse, Impuls und Energie erlautert. Das Fluid wird dabei als
kontinuierlich verteiltes Medium betrachtet, dessen kleinste Volumenelemente im Vergleich
zum mittleren Molekiilabstand noch als homogen gelten [83]. Die Beschreibung erfolgt in
der vorliegenden Arbeit in kompakter Form. Detaillierte Herleitungen und weiterfithrende
Darstellungen finden sich in der einschlagigen Literatur, bspw. in [31, 83, 54].

Die Massenerhaltung wird durch die Kontinuitétsgleichung beschrieben, welche sowohl die
lokale zeitliche Dichteanderung als auch den konvektiven Massentransport berticksichtigt.
In vektorieller Form ergibt sich:

dp

2 V-(pc)=0 (2.21)

Unter der Annahme vernachléssigbarer Dichteschwankungen vereinfacht sich Gleichung

(2.21) zu folgender Form fiir inkompressible Stromungen (p = const.):
V.c=0 (2.22)

Die NAVIER-STOKES-Gleichungen formulieren die Impulserhaltung fiir ein Newton’sches
Fluid in allgemeiner Form und bilden die Grundlage zur Beschreibung viskoser Stréomungs-
vorgange. Sie ergeben sich aus der Differentialform des Impulserhaltungssatzes fiir ein

infinitesimales Kontrollvolumen und lauten in vektorieller Schreibweise:

p[?ﬁ%—(oV)c]:f—Vp—l—VW' (2.23)

Hierbei beschreibt f die dufleren spezifischen Volumenkrifte (z. B. Gravitation), p den
statischen Druck und 7 den viskosen Spannungstensor. Fiir Newton’sche Fluide wird 7

durch das linear-viskose Spannungs-Dehnungs-Gesetz beschrieben. Es gilt:
.2
T = |2€— gé(v -c) (2.24)

Dabei bezeichnet i die dynamische Viskositat, € den Verzerrungsgeschwindigkeitstensor
und J einen Identitédtstensor, dessen Komponenten durch das sogenannte Kronecker-Delta
0;; definiert sind:

1, wenni=7j
dij = (2.25)
0, wenn ¢ # j
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Entsprechend kennzeichnen die Indizes 7 und j die Raumrichtungen im kartesischen Koordi-
natensystem (x, y, z). In Komponentenschreibweise ergibt sich der viskose Spannungstensor

aus Gleichung (2.24) unter Berticksichtigung von Gleichung (2.25) zu:

2
2uéi; — s (V- c), =7
H€ij 3N( ) (2.26)

Tz’j =

2Néij7 i F]
Die zugehorigen Komponenten des Verzerrungsgeschwindigkeitstensors lauten:
1 aCi 8cj
= — 2.27
€ij 2 <8$J + 8x2> ( )

Fiir inkompressible Stromungen entféllt der zweite Term in Gleichung (2.26), sodass sich

der viskose Spannungstensor vereinfacht zu:

Werden zusatzlich viskose Effekte vernachléssigt, reduziert sich die allgemeine Impulser-
haltung aus Gleichung (2.23) zur sogenannten EULER-Gleichung. In vektorieller Form

resultiert:

p [gj + (e- V)c] =f—-Vp (2.29)

Fiir eine vollstandige Beschreibung der Stromung ist neben der Massen- und Impulser-
haltung auch die Energieerhaltung zu beriicksichtigen. Diese wird durch die thermische
Energiegleichung beschrieben, deren Herleitung ausfiihrlich in [83] dargelegt ist. Sie lasst

sich in folgender Form zusammenfassen:

- B’f (e v)T] — V- (YT) + AT B@’ +(c- V)p] b (230)

Dabei bezeichnet T die Temperatur, ¢, die spezifische Wérmekapazitét bei konstantem
Druck, Ay, die Wérmeleitfahigkeit und Sy, den thermischen Ausdehnungskoeffizient. Die
Dissipationsfunktion ®p;s beschreibt zudem die irreversible Umwandlung kinetischer
Energie in Warme infolge viskoser Reibung innerhalb des Fluids. Unter der Annahme einer
inkompressiblen und isothermen Stromung entféllt die Notwendigkeit zur Beriicksichtigung
der Gleichung (2.30). Aus diesem Grund wird sie im Rahmen der vorliegenden Arbeit

nicht weiter betrachtet.
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2.2.1 Turbulenzmodellierung

Technische Stromungen sind in der Regel turbulent, das heiflt, sie weisen eine dreidimen-
sionale, instationdre und nicht periodische Struktur auf, deren Eigenschaften zeitlich und
raumlich stark variieren [54]. Die zuvor dargestellten Erhaltungsgleichungen fiir Masse,
Impuls und Energie erfassen sdmtliche relevanten Skalen dieser turbulenten Strémungen, er-
fordern fur eine ,,Direkte Numerische Simulation®(DNS) jedoch eine &uferst feine rdumliche
und zeitliche Diskretisierung des Berechnungsgebiets. Fiir praxisrelevante Anwendungen
ist dies mit der derzeit verfliigharen Rechenleistung in der Regel nicht umsetzbar, sodass
in der numerischen Stromungsmechanik typischerweise Modellierungsansatze zum Einsatz
kommen. Im Folgenden wird die Turbulenzmodellierung anhand des kommerziellen CFD-
Solvers ANSYS Fluent erlautert, dessen zugrunde liegende Modellierungsansétze in [5]
detailliert beschrieben sind.

Zur Beschreibung turbulenter Stréomungen kommt im Rahmen der RANS-Methodik
(Reynolds-Averaged Navier-Stokes) eine zeitliche Mittelung der grundlegenden Erhal-
tungsgleichungen zum FEinsatz. Die Methode basiert dabei auf der Zerlegung der Stro-
mungsgrofien, bspw. der Geschwindigkeit, in einen zeitlich gemittelten Anteil € sowie eine

zeitlich schwankende Fluktuationskomponente ¢’, ausgedriickt durch:
c=c¢+c (2.31)

Die Anwendung dieser Zerlegung auf die Massenerhaltung fiir inkompressible Stromungen
aus Gleichung (2.22) fiithrt zu einem formal identischen Ausdruck, der jedoch tiber die
gemittelte Geschwindigkeit definiert ist. Wird dieselbe Zerlegung dagegen in die Navier-
Stokes-Gleichung (2.23) eingesetzt, so lasst sich die gemittelte Impulsbilanz formulieren.
Zur besseren Lesbarkeit wird dabei im Folgenden auf die explizite Kennzeichnung der gemit-
telten GroBen durch ein Mittelungszeichen, mit Ausnahme der Geschwindigkeitsfluktuation,

verzichtet. Fiir eine inkompressible Stromung resultiert:
dc 9 __
p 5+(C-V)c =f—-Vp+uVic+V- (—pc’c’) (2.32)

Die so erhaltenen Gleichungen werden als URANS-Gleichungen (Unsteady Reynolds-
Averaged Navier-Stokes) bezeichnet. Der Term —pc/c’ in Gleichung (2.32) stellt den
sogenannten Reynolds-Spannungstensor dar, der aufgrund der Mittelung des nichtlinearen
konvektiven Terms entsteht und mit Hilfe geeigneter Turbulenzmodelle approximiert
werden muss. Die SchlieBung der URANS-Gleichungen erfolgt daher durch Modellierung
dieses Tensors geméfl der BOUSSINESQ-Approximation. Dabei wird angenommen, dass

die turbulenten Schubspannungen proportional zu den Verzerrungsgeschwindigkeiten der
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gemittelten Stromung sind — analog zur Definition des viskosen Spannungstensors bei

Newton’schen Fluiden. Fiir inkompressible Stromungen gilt:
N . 2
—pcc = 2u€ — gpké (2.33)

Hierbei bezeichnet k die turbulente kinetische Energie und u die turbulente Viskositat.
Letztere erginzt die molekulare Viskositét, sodass sich fiir die effektive Viskositat peg die

folgende Beziehung ergibt:
Heft = [+ [t (2.34)

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wird zur Modellierung turbulenter Stromungen das
Realizable-k-e-Modell nach Shih et al. [87] verwendet. Das Modell berticksichtigt sowohl die
turbulente kinetische Energie k als auch deren Dissipationsrate £ in Form von separaten
Transportgleichungen. Ein wesentlicher Unterschied zum Standard-k-e-Modell liegt hierbei
in der Berechnung der turbulenten Viskositat, die allgemein tiber einen Modellparameter
O, erfolgt. Es ergibt sich der folgende Ausdruck:

k2
= p—C, (2.35)

Im Gegensatz zum Standard-k-e-Modell wird der Modellparameter im Realizable-k-<-
Modell jedoch nicht als Konstante, sondern als Funktion der lokalen Stromungsverhéltnisse
beschrieben. Eine ausfiihrliche Erlduterung zur Modellierung von C,, findet sich in [5]. Die
im Modell verwendeten Transportgleichungen fiir die turbulente kinetische Energie k£ und

die Dissipationsrate ¢ ergeben sich darauf aufbauend zu:

@It‘“m w) V. [(m )w]m:k pe + Sy (2.36)

Oe _ Ht
<8t+c Va)-V-[(u%—UE)VE}—l—pClSa p02k+\/_ (2.37)

Dabei entspricht v der kinematischen Viskositat. Der Term Gj beschreibt zudem die
Produktion turbulenter kinetischer Energie infolge der Wechselwirkung mit den mittleren

Geschwindigkeitsgradienten und ist in Komponentenschreibweise wie folgt definiert:

oc; (9c] Oc;
— 2.
G = (a ax) 0 (2.38)
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Die zusétzlichen Quellterme Si und S. aus Gleichung (2.36) bzw. (2.37) sind benutzerdefi-
niert konfigurierbar und ermoglichen die Einbeziehung spezifischer physikalischer Effekte,
wahrend fiir die Modellkonstante C; folgender Wert festgelegt wird:

Sk
C; = max (O, 43; 77) mit n=— (2.39)
n+95 €

Der Schergeschwindigkeitsinvariant S ist hierbei als skalare Grofie formuliert und quantifi-
ziert die Stéarke der Deformation bzw. Scherung in der Stromung. In Komponentenschreib-

weise ergibt sich:

S == 1/26.1']'6.1']' (240)

Die weiteren Modellkonstanten sind mit Cy = 1,9, 0, = 1,0 und 0. = 1,2 festgelegt.

Das Realizable-k-e-Modell wird in der vorliegenden Arbeit in Kombination mit der Standard-
Wandfunktion verwendet, was eine numerisch effiziente Modellierung der wandnahen
Stromung ohne explizite Auflésung der viskosen Unterschicht ermoglicht. Die Wandfunk-
tion basiert dabei auf einem logarithmischen Geschwindigkeitsprofil, das auf empirisch
gewonnenen Gesetzméfligkeiten beruht und eine vereinfachte Beschreibung der Stromung
in wandnahen Bereichen erlaubt. Fiir eine korrekte Anwendung des Modells muss die
erste Gitterzelle im logarithmischen Wandbereich liegen, was durch einen dimensionslosen
Wandabstand von y™ > 30 sichergestellt wird. Eine ausfiihrliche Darstellung der zugrunde
liegenden Methodik findet sich in [5].

2.3 Potentialstromungen

Die Physik von Potentialstromungen wird allgemein durch eine rotationsfreie und reibungs-
freie Fluidbewegung definiert [47]. Um den Sachverhalt der ersten zentralen Eigenschaft
mathematisch zu beschreiben, wird zunéchst der Begriff der Vortizitat ¢ eingefiihrt. Die
Vortizitit charakterisiert die lokale Wirbelstarke innerhalb eines Stromungsfeldes und
stellt ein MaB fiir die Intensitét der Eigenrotation von infinitesimalen Fluidelementen dar
[48]. In rotationsfreien Stromungen — wie sie fiir Potentialstromungen charakteristisch sind

— ist die Vortizitat per Definition null. Es gilt:
(=rotc=Vxec=0 (2.41)

Die zweite zentrale Eigenschaft im Modell der Potentialstromungen stellt die Reibungsfrei-

heit dar. In diesem Zusammenhang spielt die dimensionslose Reynolds-Zahl eine zentrale
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Rolle, da sie das Verhéltnis von Tragheits- zu Reibungskréaften beschreibt. Sie dient der

Klassifikation von Strémungen und ist definiert durch:

o pc lchar
1

Re

(2.42)

wobei [, die charakteristische Bezugslange bezeichnet.

Viskose Effekte treten bei Stromungen vorwiegend in einem diinnen Bereich nahe den
Festkorpergrenzflachen auf, der als Grenzschicht bezeichnet wird. Thre Ausbildung ist
eine unmittelbare Folge der Haftbedingung, wonach sich die Geschwindigkeit des Fluids
an der Wand auf Null reduziert. Aufgrund der hieraus resultierenden starken Geschwin-
digkeitsgradienten wirken innerhalb der Grenzschicht erhebliche Scherkréfte, wahrend
diese in der angrenzenden Auflenstromung weitgehend vernachléssigt werden kénnen [83].
Dementsprechend lasst sich das Stromungsfeld in zwei charakteristische Bereiche gliedern:
die nahezu reibungsfreie Auflenstromung und die Grenzschicht, in der viskose Effekte
dominieren. Die Ausdehnung der Grenzschicht hingt dabei mafigeblich von der Viskositét
des Mediums ab [83]. Im Rahmen der Potentialtheorie erfolgt eine idealisierte Betrachtung
des Grenzfalls Re — 0o, bei dem die Tragheitskrifte die Reibungskrafte dominieren. In
diesem Grenzfall gilt die Grenzschicht als unendlich diinn und viskose Effekte bleiben ohne
bedeutenden Einfluss [89]. Da die Haftbedingung unter dieser Annahme nicht mehr erfiillt
werden kann, kommt stattdessen eine kinematische Randbedingung (Schlupfbedingung)
zur Anwendung [31, 89]. Diese verhindert eine Durchdringung der Festkorpergrenzflachen,
gestattet jedoch eine endliche Tangentialgeschwindigkeit entlang der Wand.

Zusétzlich zu den beschriebenen zentralen Eigenschaften von Potentialstromungen erfolgt
im Rahmen dieser Arbeit die Annahme einer inkompressiblen Strémung (p = const.),
wie sie fiilr Mach-Zahlen Ma < 0,3 typisch ist. Damit reduziert sich die allgemeine Mas-
senerhaltung aus Gleichung (2.21) auf die bereits eingefiihrte inkompressible Form aus
Gleichung (2.22).

Nach dem HELMHOLTZ-Theorem, das ausfiihrlich in [105] beschrieben ist, lasst sich jedes
stetig differenzierbare und hinreichend glatte Vektorfeld als Summe eines rotationsfreien
und eines divergenzfreien Anteils darstellen. Diese Zerlegung ist insbesondere in der
Stromungsmechanik von grofier Bedeutung, da sie die Analyse komplexer Stromungsfelder
vereinfacht. Geméafl dem zugrunde liegenden Theorem lasst sich das Geschwindigkeitsfeld
demnach als Uberlagerung eines rotationsfreien Anteils, der durch den Gradienten eines
skalaren Geschwindigkeitspotentials ® beschrieben wird, sowie eines divergenzfreien Anteils,

der der Rotation eines vektoriellen Geschwindigkeitspotentials @ entspricht, darstellen:

c=VPd+Vx (2.43)
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Unter der Annahme einer rotationsfreien Stromung (vgl. Gleichung (2.41)) vereinfacht

sich diese Darstellung zu:

c=Vd (2.44)

Durch Einsetzen der Gleichung (2.44) in die Massenerhaltung fiir inkompressible Strémun-

gen aus Gleichung (2.22) ergibt sich:

Vie=V-VOo=Ad=0

bzw.
V20 =0 (2.45)

Diese Gleichung ist als Potentialgleichung bzw. LAPLACE-Gleichung bekannt und stellt
eine lineare partielle Differentialgleichung dar. Aufgrund ihrer Linearitdt gilt fir diese
Gleichung das Superpositionsprinzip: Erfiillen die einzelnen Elementarstromungen jeweils

die Laplace-Gleichung, so ergibt auch deren Summe eine zuléssige Losung:

N N
v? <Z <1>k> =) V@, =0 (2.46)

k=1 k=1
Dabei steht @, fiir das k-te Elementarpotential. Auf dieser Grundlage lassen sich komplexe

Stromungsfelder durch Uberlagerung einzelner Losungen analytisch erfassen.

2.3.1 Elementare Potentialstromungen

Im Folgenden werden die im Rahmen dieser Arbeit verwendeten elementaren Losungen
der Potentialgleichung (2.45) vorgestellt. Dazu zédhlen insbesondere die Parallelstromung
(Translationsstromung), Quellen und Senken, die Dipolstromung sowie der Potentialwirbel.
Eine ausfiihrliche Darstellung dieser Stromungsformen findet sich in der einschligigen
Literatur, bspw. in [47, 24, 85, 110, 96].

Parallelstromung

Die einfachste Form der Potentialstromung ist die Parallelstromung (Translationsstromung).
Sie ist durch ein raumlich konstantes Geschwindigkeitsfeld mit fester Stromungsrichtung
charakterisiert. Fiir das Potential einer Parallelstromung mit den Geschwindigkeitskompo-

nenten u, v, w gilt in kartesischen Koordinaten (z, y, 2):

Dparatel (2,9, 2) = ux + vy + wz (2.47)
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Durch die rdumliche Ableitung des Potentials ergibt sich das zugehorige Geschwindigkeits-
feld zu:

CParallel = (Cxa Cy, CZ)T - (U, v, w>T (248)

Quellen und Senken

Eine Quelle ist durch eine radiale Ausstromung definiert, die von einem Punkt aus gleich-
mafig in alle Raumrichtungen erfolgt. Das zugehorige Potential lasst sich in sphérischen
Koordinaten (7,0, ¢) wie folgt ausdriicken:
—0
Duelle (1) = — 2.49

Quetle(r) = 71— (2.49)
wobei das Potential radialsymmetrisch ist, das heiffit unabhéngig von # und ¢. Der Para-
meter 0 = const. bezeichnet die Quellstiarke und stellt ein Maf fiir den von der Quelle
freigesetzten Volumenstrom dar [24]. Der Abstand zum Ursprung der Quelle wird dabei
durch die radiale Koordinate r beschrieben. Fiir die Geschwindigkeitskomponenten ergibt
sich:

T o *
CQuelle = (Cr7097cap) = (471'7’2’ Oa 0) (250)

Aus Gleichung (2.50) folgt, dass die radiale Geschwindigkeitskomponente ¢, umgekehrt
proportional zum Quadrat der radialen Koordinate r ist. Im Grenzfall r — 0 wird diese
somit unbeschrinkt grol und weist mathematisch ein singuléres Verhalten auf.

Die Betrachtung einer Quelle im Punkt Py mit Ortsvektor @y = (g, o, 20)" ldsst sich in
Anlehnung an Gleichung (2.49) auch im kartesischen Koordinatensystem (zx,y, z) formulie-
ren. Dabei entspricht die radiale Koordinate r dem Betrag des Abstandsvektors r = x — x,

also r = |r|. Das zugehorige Potential lautet:

1 o (2o, Yo, %0)
Pquette(, Y, 2) = _E/s 5 . 172 ds (2.51)
{(x—ﬂﬁo) + (Y —y)" + (2 — %) ]

Im vorliegenden Fall erfolgt die Darstellung dabei in Form eines Integrals iber ein abge-
grenztes Flachenelement S, das bspw. durch ein Panel reprasentiert wird.

Das Konzept einer Quelle wird exemplarisch im Schnitt bei z = const., das heif3t in der
xz-y-Ebene, in Abbildung 2.10a veranschaulicht. Erganzend zu den Stromlinien ¥ = const.
sind darin auch die zugehorigen Potentiallinien & = const. dargestellt. Diese verlaufen
orthogonal zu den Stromlinien [48]. In Abbildung 2.10b ist zudem der Verlauf der radialen
Geschwindigkeit ¢, in Abhéngigkeit von der radialen Koordinate r dargestellt.

Die zuvor aufgefithrten Gleichungen lassen sich in dquivalenter Weise auf Senken anwenden.
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Im Unterschied zu einer Quelle weist eine Senke einen negativen Volumenstrom auf, das
heiBt, die Stromung konvergiert zu einem definierten Punkt [24]. Fiir das Potential einer

Senke in sphérischen Koordinaten (r, 6, ¢) gilt:

o

Dsenke(T) (2.52)

~ dnr

wobei das Potential analog zur Quelle radialsymmetrisch ist und somit ausschliellich von

der radialen Koordinate r abhangt.

Y Potentiallinien

Stromlinien A ® = const.

U = const. /

\/
Cr

A

(a) Stromlinienfeld (b) Radiale Geschwindigkeit

Abb. 2.10: Dreidimensionale Quelle im Schnitt bei z = const. (z-y-Ebene), in Anlehnung
an [96]

Dipolstromungen

Eine Dipolstromung stellt den Grenzfall der Uberlagerung einer Quelle und einer gleich-
starken Senke dar. In Abbildung 2.11a sind die Stromlinienfelder beider Einzelstromungen
schematisch dargestellt. Die Anordnung erfolgt in einer Schnittebene bei z = const. in der
z-y-Ebene, wobei die beiden Singularitdten einen Abstand d zueinander aufweisen. Die
resultierende Dipolstromung entsteht im Grenzfall d — 0 durch die Anndherung beider
Singularitaten. Die zugehorigen charakteristischen Merkmale dieser Stromung sind in
Abbildung 2.11b illustriert. Aus Griinden der Ubersichtlichkeit wird an dieser Stelle auf
die Darstellung der Potentiallinien verzichtet.

Dipolstromungen weisen im Gegensatz zu Quellen bzw. Senken keine radiale Symmetrie
auf, weshalb das Potential eine Richtungsabhéangigkeit aufweist. Das Potential eines Dipols

in sphérischen Koordinaten (r, 8, ¢) resultiert zu:

_l_ll.""
47 13

(I)Dipol(r7 97 ()0) = (253)
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Dabei bezeichnet p das Dipolmoment. Ein Dipol mit einem exemplarisch entlang der

globalen z-Achse ausgerichteten Dipolmoment g = (0, 0, p)* mit Dipolstirke u besitzt

das Potential:

—pcos(0)
4r?

(I)Dipol<r7 0) = (254)

Aus dem Gradienten des Geschwindigkeitspotentials ergeben sich dadurch die folgenden

Komponenten des Geschwindigkeitsfelds:

) T
pcos(0) psin(f)
CDipol = (Cr,c%cw)T = ( o3 ' dnpd ;0 (2.55)
v, Y

Strom- Strom-
linien ¥ ] linien ¥

/-

g

[

(a) Stromlinienfeld einer Kombination aus (b) Stromlinienfeld eines Dipols
Quelle und Senke im Abstand d

Abb. 2.11: Entstehung eines Dipols, in Anlehnung an [24, 96]

In Anlehnung an Gleichung (2.53) kann das Potential im kartesischen Koordinatensystem

(z,y, z) formuliert werden. Es gilt:

1
(I)Dipol($7yv Z) = ﬁ n-V (”I‘l) (256)

wobei i den Normalenvektor (Richtungsvektor des Dipolmoments) beschreibt. Aufgrund
der fehlenden radialen Symmetrie erfordert auch Gleichung (2.56) eine separate Betrachtung
entlang der jeweiligen Raumrichtung. Fiir einen im Punkt F;, mit Ortsvektor x, =

(w0, Yo, 20)T lokalisierten Dipol mit einem entlang der globalen z-Achse ausgerichteten
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Dipolmoment g = (0,0, )" ergibt sich der Beitrag zum Gesamtpotential durch Integration

iiber ein Flachenelement S, bspw. einem Panel, zu:

1 1 (%o, Yo, 20) (2 — 20)
Ppipol(7,Y,2) = —— ds (2.57)
i (@ =20+ (v = w0)” + (= 20)°]

N

Diese Vorgehensweise lédsst sich analog auf die x- und y-Richtung tibertragen, wird an

dieser Stelle jedoch nicht weiter ausgefiihrt.

Potentialwirbel und Wirbelring

Der Potentialwirbel stellt eine fundamentale zweidimensionale Elementarstrémung zur
Beschreibung von Wirbelstrukturen in potentialtheoretischen Ansitzen dar und ist in
Abbildung 2.12a veranschaulicht. Im Gegensatz zu realen Wirbelstrukturen, deren Stro-
mungsfelder mafigeblich von Rotation und viskosen Effekten gepragt sind, ist die Stréomung
des Potentialwirbels aufgrund der idealisierten Konzentration der gesamten Zirkulation auf
einen infinitesimalen Kern aufferhalb dieses Kerns rotationsfrei [24]. Diese Rotationsfreiheit
bewirkt, dass sich die Fluidteilchen entlang geschlossener Stromlinien bewegen, deren
Verlauf tangential zur Drehachse ausgerichtet ist [47].

Das Potential eines Potentialwirbels lasst sich in Polarkoordinaten (r, ) durch folgende

Beziehung beschreiben:

r

¢Potentialwirbel<90) = _ZSO (258)

wobei I'' die Zirkulation des Potentialwirbels bezeichnet. Sie dient als Maf fiir die resul-
tierende Wirbelstédrke und ist als das Linienintegral des Geschwindigkeitsvektors entlang

einer geschlossenen Kurve C' definiert:
r :f c-ds (2.59)
c

Eine positive Zirkulation (I" > 0) entspricht geméf der allgemeinen Konvention dabei
einem rechtsdrehenden Wirbel. Da der Azimutwinkel in Gleichung (2.58) aufgrund seiner
Periodizitat nicht eindeutig ist und ¢ = ¢ + 27 gilt, ist auch das Potential nicht eindeutig
bestimmt. Beim vollstandigen Umlauf des Wirbels ergibt sich daher ein Potentialsprung
von I'; sodass das Potential eine Verzweigung aufweist.

Ausgehend von Gleichung (2.58) lauten die zugehorigen Geschwindigkeitskomponenten

des Potentialwirbels:

T T
CPotentialwirbel = (Cra Ctp)T = (O, _27'('7’> (260)
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Diese Beziehung verdeutlicht, dass die Stromung ausschliefSlich in tangentialer Richtung
erfolgt und die Geschwindigkeit mit zunehmender radialer Koordinate r geméafl 1/r ab-
nimmt, wie in Abbildung 2.12b dargestellt. Der radiale Geschwindigkeitsanteil ist dagegen

identisch null, was die Rotationsfreiheit des Stromungsfeldes zum Ausdruck bringt.

Y Stromlinien
U = const.

Potentiallinien
® = const.

'>0

(a) Stromlinienfeld (b) Tangentiale Geschwindigkeit

Abb. 2.12: Zweidimensionaler Potentialwirbel (z-y-Ebene), in Anlehnung an [96]

Analog zu den vorherigen Betrachtungen lasst sich das Potential eines Potentialwirbels,
der sich im Punkt Py mit Ortsvektor @y = (z¢,yo)" befindet, in kartesischen Koordinaten

(z,y) wie folgt formulieren:
r
(I)Potentialwirbel(xa ?J) = _% atan2 (y — Yo, T — IL'()) (261>

Der Ubergang vom zweidimensionalen Potentialwirbel zur dreidimensionalen Betrachtung
erfolgt iiber das Konzept der Wirbelrohre. Diese Wirbelrohren werden durch gekriimmte
Wirbellinien begrenzt [47]. Die Charakteristik solcher Wirbelstrukturen lasst sich durch
die HELMHOLTZ’schen Wirbelsatze erfassen, die fiir reibungsfreie und inkompressible
Stromungen gelten. Die nachfolgende Darstellung orientiert sich an [50, 48, 47| und

lautet:

1. Die Zirkulation entlang einer Wirbellinie oder Wirbelrohre bleibt unverandert, solange

keine viskosen Einfliisse oder dufleren Kréfte auf das System wirken.

2. Wirbellinien werden von der Stromung mitgefiihrt, sodass Fluidelemente, die sich

einmal auf einer Wirbellinie befinden, stets auf dieser verbleiben.

3. Wirbellinien enden nicht innerhalb des Fluids. Sie bilden entweder geschlossene

Wirbelringe, verlaufen ins Unendliche oder enden auf der Oberflache eines Festkorpers.
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Darauf aufbauend lasst sich die von einem geradlinigen Wirbelfilament auf einen beliebigen
Punkt P mit Ortsvektor  im Stromungsfeld induzierte Geschwindigkeit durch das BroT—
SAVART-Gesetz beschreiben:

' rdixr
= 2.62
Cind 47r/ BE (262)

Hierbei bezeichnet dl ein infinitesimales Linienelement eines Wirbelfilaments und » den
Abstandsvektor dieses Filamentelements zum Punkt P. Die Gleichung verdeutlicht, dass die
Geschwindigkeit direkt proportional zur Zirkulation ist. Fiir ein geradliniges Wirbelstiick
zwischen den Punkten P; und P, werden die Abstandsvektoren von den Endpunkten des
Filaments zum Beobachtungspunkt P mit 7y = x — @, und ry = * — x5 bezeichnet. Die

Integration von Gleichung (2.62) ergibt damit:

' 1 xr r r
Acing = Vrs — 1=z (ri1—mry) - ( ! 2 ) (2.63)

4w \7“1><"“2\2 W_W

Dabei wird die Gleichung um den Regularisierungsfaktor Vrg ergédnzt, um ein singuléres
Verhalten bei kleinen Abstdnden zum Wirbelfilament zu vermeiden und so den unphysi-
kalischen Anstieg der Geschwindigkeit zu glatten. Die Regularisierung erfolgt durch die
Annahme eines endlichen Wirbelkerns, dessen innere Struktur verschiedene Modellansétze
wie das Rankine-Wirbelmodell [79], das Lamb-Oseen-Wirbelmodell [53, 73] sowie das
Vatistas-Wirbelmodell [99] beschreiben. Die konkrete Formulierung der einzelnen Ansétze
ist in Kapitel 3.1.7 naher erlautert.

Abbildung 2.13 zeigt schematisch die jeweils von einem geradlinigen Wirbelfilament auf
einen zugeordneten Punkt P bzw. P* induzierte Geschwindigkeit. Der orthogonale Ab-
stand zwischen dem Filament und dem entsprechenden Punkt wird hierbei mit d bzw. d*
bezeichnet. Ergédnzend ist in der Abbildung der Verlauf der tangentialen Geschwindigkeit
als Funktion der radialen Koordinate r abgebildet. Zur Verdeutlichung der Unterschiede
gegentiber dem nicht-regularisierten Verlauf ist dariiber hinaus exemplarisch ein schemati-
scher Vergleich mit den regularisierten Geschwindigkeitsprofilen aus den Wirbelmodellen
veranschaulicht. Die Regularisierung tritt dabei innerhalb des viskosen Kerns mit Radius
r. auf. Der in der Abbildung dargestellte Wirbelring mit Zirkulationsstarke I' erzeugt
im Stromungsfeld zudem dieselbe induzierte Geschwindigkeit wie ein flichiger Dipol
konstanter Stirke u, sofern I' = pu gilt [47]. Diese Aquivalenz ist insbesondere bei der
spateren Betrachtung in der Panelmethode vorteilhaft, da sie eine Vereinfachung der

Geschwindigkeitsanalyse ermoglicht.
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Abb. 2.13: Induzierte Geschwindigkeit eines geradlinigen Wirbelfilaments an einem Be-
obachtungspunkt

2.3.2 Randintegraldarstellung des Geschwindigkeitspotentials

Im weiteren Verlauf wird eine Randintegralform der Losung der Laplace-Gleichung herge-
leitet, wie sie im Rahmen der Panelmethode Anwendung findet. Die Herleitung basiert auf
der Green’schen Identitdt und orientiert sich an der ausfithrlichen Darstellung von Katz
und Plotkin [47], erfolgt hier jedoch in komprimierter Form.

Fiir die eindeutige Bestimmung des Geschwindigkeitspotentials sind zunéchst geeignete
physikalische Anforderungen festzulegen, welche die Eigenschaften der betrachteten Stro-
mung vollstdndig beschreiben. Zwei Aspekte sind dabei von zentraler Bedeutung, wobei der
erste das Verhalten der Stromung im Fernfeld betrifft. Diese Anforderung besagt, dass das
Stromungsfeld in ausreichendem Abstand vom Koérper keine durch diesen hervorgerufenen
Storungen mehr aufweist und stetig in die ungestorte Anstromung tibergeht. Entspre-

chend konvergiert der Gradient des Geschwindigkeitspotentials im Fernfeld gegen den
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Geschwindigkeitsvektor der ungestorten Anstromung. Mathematisch lasst sich dies durch
die folgende Gleichung beschreiben, in der & den Ortsvektor des Beobachtungspunkts
darstellt:
| l‘im (VP —cy) =0 (2.64)
T|— 00
Die zweite fundamentale physikalische Anforderung betrifft die Komponente der Geschwin-
digkeit senkrecht zur Oberflaiche des Korpers. Um ein Durchdringen der Oberflache zu
verhindern, darf die Stromung in Normalenrichtung demzufolge keine Geschwindigkeit

aufweisen. Daraus ergibt sich:

VO-n=0 (2.65)

Dies entspricht der NEUMANN-Randbedingung. In der vorliegenden Arbeit wird die kinema-
tische Randbedingung jedoch nicht direkt in dieser Form formuliert, sondern im Rahmen
einer indirekten DIRICHLET-Formulierung umgesetzt. Dabei wird das Potential im Inneren
des Korpers als konstant angesetzt. Die auf der Korper- und Nachlauffliche definierten
Quellen- und Dipolverteilungen werden anschlieffend so gewéahlt, dass die vorgegebene

Randbedingung erfillt ist.

Fiir die weitere Darstellung wird ein idealisierter dreidimensionaler Tragfliigel betrachtet,
dessen Profil- und Nachlaufoberfliche mit Sy, bzw. S, bezeichnet werden. Die zugehorige
Geometrie ist schematisch in Abbildung 2.14 dargestellt und bildet zusammen mit den
zuvor formulierten Anforderungen die Grundlage des betrachteten aerodynamischen Pro-
blems. Die Nachlaufflache modelliert dabei eine infinitesimal diinne Wirbelschicht, iiber die
ein Potentialsprung zuléssig ist. Damit wird die durch die abgeloste Zirkulation verursachte
Diskontinuitat des Potentials hinter dem Tragfligel beschrieben. Fiir die Herleitung erfolgt
zudem die Annahme, dass sich sowohl die Tragfliigeloberfliche als auch die Nachlaufo-
berfldche in einem unendlich ausgedehnten Volumen V' befinden. Die duflere Begrenzung
dieses Volumens ist durch die Flache S, gegeben. Die zugehorigen Normalenvektoren auf
den Teiloberflichen Sy, Sy, und S, sind jeweils aus dem betrachteten Volumen heraus
gerichtet. Die resultierende Oberflache S setzt sich darauf aufbauend aus den einzelnen

Teiloberflachen zusammen:

S =5 + Sy + S (2.66)

Zur Bestimmung des Geschwindigkeitspotentials an einem beliebigen Punkt P mit Orts-
vektor © = (z,y,2)T im Stromungsfeld (auBerhalb der Randflichen) wird zunéchst die
zweite GREEN’sche Identitat [15] herangezogen. Sie stellt eine Integrationsvorschrift dar,
mit der sich ein Volumenintegral durch ein entsprechendes Oberfléchenintegral ersetzen

lasst. Das betrachtete Feld ergibt sich dabei aus einer geeigneten Kombination zweier
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Potential-
sprung A®

Potential ®
Volumen V

Abb. 2.14: Volumen zur Herleitung der integralen Form der Potentialgleichung, in An-
lehnung an [47]

Potentialfunktionen ®; und ®,. Auf diese Weise lédsst sich das aerodynamische Problem

auf die Randflachen des Volumens V' beschrénken, sodass gilt:

/ Vo (8,98; — 2,V) AV = | (2,V; — 2.V Py) - ndS (2.67)
14 14

Im weiteren Verlauf ist ®; = ‘%

| als Potential einer dreidimensionalen Punktquelle zu
verstehen, wobei r =  — xy den Abstandsvektor zwischen Beobachtungspunkt und In-
tegrationspunkt bezeichnet, wahrend ®; = ® das zu analysierende Stromungspotential
im Volumen V' bezeichnet. Um die Giiltigkeit der Potentialgleichung im gesamten Volu-
men V' zu gewahrleisten, wird der in Abbildung 2.14 dargestellte Punkt P durch eine
infinitesimale Kugel mit der Oberfliche Sy aus dem Integrationsgebiet ausgeschlossen.
Diese Ausgrenzung verhindert eine Singularitat im Integrationsgebiet und gewahrleistet
die eindeutige Definition der Potentialgleichung im verbleibenden Volumen. Daraus ergibt

sich die folgende Umformung von Gleichung (2.67):

/ ( Vo — OV — >nds / —ACID sAL |av=0 (268
s+sic \|7] 7| | > 7|

=0
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Dabei gilt A(1/|r|) = 0 fir |r| # 0, wobei die Singularitdt im Punkt P durch die
ausgeschlossene Kugel beriicksichtigt wird. Fiir die infinitesimale Kugeloberfliche mit
Radius € (¢ — 0) sei das Potential ® im Punkt P glatt und stetig differenzierbar. Weiterhin
sei der Gradient V@ in einer Umgebung von P beschrankt. Es existiert demnach eine
Konstante C' > 0 mit |[V®(x)| < C fiir alle x € S,. Auf Sy gilt |r| = ¢, sodass fur das
Randintegral des ersten Terms tiber Sy folgende Abschiatzung gilt:

1 e
/ (wp) ~ndS‘ <Ol as=¢ (47e?) = 4xC'e =50 (2.69)
S \ 7| £ Js €

Das Randintegral des ersten Terms verschwindet daher im Grenziibergang ¢ — 0. Fir
den zweiten Term gilt mit V‘%' = —# und n = —e, auf Sy, dass V‘%' ‘n = E% Da &
auf der infinitesimalen Kugel aufgrund seiner Stetigkeit in einer Umgebung von P durch

®(P) + O(e) dargestellt werden kann, folgt:

1 1

= - (47®(P) + O(c*)) =% —47®(P)

Daraus ergibt sich mit Gleichung (2.68) unter Berticksichtigung der Gleichungen (2.69)
und (2.70) mit P(z,y, 2):

O(x,y, 2) ! /s <1V(I> — (I>V1> -ndS (2.71)

~dr Js \|r| 7|

Durch Ersetzen des Potentials ® mit dem inneren Potential ®; lasst sich analog das Potential
einer hypothetischen Stromung innerhalb von Sy formulieren. Da sich der betrachtete
Punkt P auflerhalb dieses inneren Stromungsgebiets befindet, ergibt sich kein Beitrag

eines Singularitdtsterms, sodass gilt:

dr S, \ || Ld

1 1 1
/Sb (wpi _ @iv> ‘ndS=0 (2.72)

Durch die Summation der Gleichungen (2.71) und (2.72) sowie die Zerlegung der Oberflé-
chenintegrale iiber die einzelnen Oberflichen Sy, S,, und S, lasst sich daraus der folgende
Ausdruck ableiten:

B(z,y, 2) = 417T [/sbwﬂ" v <|r1|> ds — /Sba (Irll> dS} ooy 2)  (273)

O (x,y,2)
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Dabei beschreibt ®'(x, y, z) das durch S}, und Sy, hervorgerufene Stérpotential. Die Differenz
zwischen duflerem und innerem Potential definiert die Dipolstéirke p, wahrend die Differenz

der Normalenableitungen beider Potentiale die Quellenstérke o charakterisiert:

—pu=o— P (2.74)
bzw.
od 00
e — 2.
on on (2.75)

Die Vorzeichenkonvention ergibt sich dabei aus der Orientierung des Normalenvektors.
Auf der Nachlaufflache entspricht die Dipolstiarke dem Potentialsprung zwischen den
beiden Seiten der Wirbelschicht. Der Beitrag des Fernfeldrandintegrals iiber S, kann in
Gleichung (2.73) unter Anwendung der Fernfeldbedingung durch das Potential der unge-
storten Stromung ®o.(x,y, z) ersetzt werden. Dabei erfolgt die Annahme, dass S, weit
auflerhalb von Sy, und S, liegt, wahrend das Storpotential durch die beiden Teiloberflichen
innerhalb des betrachteten Volumens erzeugt wird. Ferner wird angenommen, dass die
Nachlaufstromung hinreichend diinn ist, sodass die Normalenkomponente der Geschwin-
digkeit tiber die Nachlaufoberfliche stetig ist, wahrend ein Sprung in der tangentialen
Geschwindigkeitskomponente zuléssig bleibt [72]. Die Umsetzung der zuvor eingefiithrten
Dirichlet-Randbedingung erfolgt schlielich durch die Vorgabe eines konstanten Gesamtpo-

tentials auf der Innenseite der Kérperoberfliche Sy, sodass gilt:

¢; = (9" + P,.); = const. (2.76)

Wird ®; = &, gesetzt und die Integraldarstellung fiir Punkte im Inneren von Sy, ausge-

wertet, so ergibt sich folgende Randintegralgleichung:

s fo@ o

Zur Analyse der im weiteren Verlauf betrachteten Eigenschaften der Nachlaufstruktur
wird zunéchst das KuTTA-JOUKOWSKI-Auftriebstheorem herangezogen. Es beschreibt
eine fundamentale Beziehung zwischen der Zirkulation um ein umstromtes Profil und der
daraus resultierenden Auftriebskraft '} pro Léngeneinheit der Spannweite im Rahmen

einer zweidimensionalen inkompressiblen Potentialstromung [47, 85]. Daraus resultiert:

Fy=pcT (2.78)
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Demnach ist fiir die Berechnung der Auftriebskraft eine eindeutig definierte Zirkulation
um das Profil erforderlich. In der Potentialtheorie wird diese durch die sogenannte KUTTA-
Bedingung festgelegt, welche die Zirkulation eindeutig bestimmt und gleichzeitig eine
unphysikalische Geschwindigkeitssingularitat an der Hinterkante verhindert [23, 47]. Im
zweidimensionalen Fall wird die Kutta-Bedingung héufig durch die Forderung formuliert,
dass die Stromung die (scharfe) Hinterkante mit endlicher Geschwindigkeit verlésst, was

aquivalent dazu ist, dass die Wirbelstirke an der Hinterkante verschwindet:

Yk =0 (2.79)

Die Wirbelstarke pro Langeneinheit lésst sich zudem als Ableitung der Dipolstérke entlang

der lokalen tangentialen Richtung s ausdriicken:

Damit folgt, dass die tangentiale Ableitung der Dipolstarke an der Hinterkante verschwin-
det.

Bereits in der zweidimensionalen Theorie ist ein auftriebsbehaftetes Profil mit einer von
der Hinterkante ausgehenden freien Wirbelschicht verkniipft, welche den tangentialen
Geschwindigkeitssprung im Nachlauf tragt. In der dreidimensionalen Betrachtung tritt
zusétzlich eine iiber die Spannweite veranderliche Zirkulationsverteilung I'(y) auf. Entspre-
chend ist auch der Nachlauf als raumlich ausgedehnte freie Wirbelschicht zu modellieren,
welche die an der Hinterkante abgeloste und stromabwérts transportierte Zirkulation
beschreibt [47]. Vor diesem Hintergrund ergibt sich fiir die Kutta-Bedingung entlang der
Fligelhinterkante, dass der Potentialsprung (A®),, zwischen Ober- und Unterseite in den
Nachlauf iiberfiithrt wird. Dies ist in Abbildung 2.15 veranschaulicht. Mit den Dipolstérken
o und g, auf der Ober- bzw. Unterseite des Fligels sowie py, im Nachlauf ergibt sich fiir

einen lokalen Fliigelschnitt:
P+ Ha — flo =0 = lw = flo — flu (2'81>

Analog ergibt sich fiir die in den Nachlauf iibergehende lokale Zirkulation eines Fliigel-

schnitts:

Iy =T,—T,=(AdD), (2.82)

Im Gegensatz zur festen Profiloberfliche bildet die freie Wirbelschicht des Nachlaufs keine

materielle Grenzflache aus. Daraus ergibt sich die Bedingung der Druckstetigkeit tiber der
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Abb. 2.15: Kutta-Bedingung an der Hinterkante eines dreidimensionalen Tragfliigels, in
Anlehnung an [47]

Wirbelschicht, sodass Ap = p, — p, = 0 gilt. Folglich werden tiber die Nachlaufschicht
keine Druckkréfte iibertragen. Unter dieser Voraussetzung resultiert fiir die Energiebilanz

des kinetischen Anteils einer inkompressiblen Stromung;:

g (2=c2) =0 (2.83)
& ; (Co+ ) (Co—cy) =0 (2.84)

Dabei bezeichnen ¢, und ¢, die Betridge der Geschwindigkeiten ober- bzw. unterhalb
der Nachlaufschicht, wahrend ¢,, den Betrag der mittleren Geschwindigkeit entlang der
Nachlaufgrenze darstellt. Die Beziehung lasst sich unter Beriicksichtigung von ¢, in

Vektorschreibweise wie folgt ausdriicken:

- V(AD), =0 (2.85)

Da der Geschwindigkeitsunterschied zwischen Ober- und Unterseite durch den Gradienten
des Potentialsprungs beschrieben wird, folgt aus der Erhaltung der mittleren Geschwin-
digkeit entlang der Nachlaufgrenze, dass die Richtungsableitung des Potentialsprungs
in Richtung der mittleren Stromung verschwindet. Damit bleibt der Potentialsprung —
und somit auch die im Nachlauf mitgefiithrte Zirkulation — nach seiner Festlegung an der

Hinterkante gemafl Gleichung (2.82) stromabwérts konstant. [23]
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2.4 Widerstand in aerodynamischen Systemen

In aerodynamischen Systemen entstehen Verluste primér infolge des Stromungswiderstands,
der mit einem Totaldruckverlust einhergeht und den Energiebedarf zur Aufrechterhaltung
der Stromung signifikant erhoht [4]. Der Gesamtwiderstand eines umstromten Koérpers setzt
sich dabei aus verschiedenen Anteilen zusammen, wobei zu den Hauptkomponenten der
Druckwiderstand Fyw p — auch Formwiderstand genannt — sowie der Reibungswiderstand
Fyw r zéhlen. Wahrend der Formwiderstand hauptsachlich aus Druckunterschieden entlang
der Korperoberflache resultiert, ist der Reibungswiderstand auf viskose Effekte in der
Grenzschicht zuriickzufiihren.

Zur Analyse der zuvor eingefithrten Widerstandskomponenten wird zunédchst die reibungs-
freie Umstromung eines zweidimensionalen Zylinders im Rahmen der Potentialtheorie
herangezogen. Aufgrund des Superpositionsprinzips, das sich aus der Linearitat der Laplace-
Gleichung (2.46) ergibt, lisst sich die Zylinderumstromung als Uberlagerung einer gleich-
formigen Translationsstromung und einer symmetrischen Dipolstromung entgegengesetzter
Orientierung modellieren [47, 110, 48]. Eine schematische Darstellung dieser Stréomungs-
konfiguration ist in Abbildung 2.16 gegeben. Infolge der reibungsfreien Stromung stellt sich
ein symmetrischer Umstromungsfall ein, bei dem sowohl auf der Vorder- als auch auf der
Riickseite des Zylinders Staupunkte auftreten. Diese werden mit Ps; (vorderer Staupunkt)
und Psy (hinterer Staupunkt) bezeichnet. Vom vorderen Staupunkt ausgehend steigt die
Stromungsgeschwindigkeit der Fluidteilchen zunéachst kontinuierlich an und erreicht ein
Maximum an der Zylinderoberfliche bei P(0, ¥max). Nach Uberschreiten dieses Punkts
nimmt die Stromungsgeschwindigkeit infolge der geometrisch bedingten Umstromung
des Korpers erneut ab, wobei die Fluidteilchen ihre zuvor gewonnene kinetische Energie
schrittweise in Druckenergie umwandeln. Aufgrund ihres hohen kinetischen Energieniveaus
sind sie jedoch in der Lage, dem ansteigenden statischen Druck entgegenzuwirken und den
hinteren Staupunkt zu erreichen, an dem ihre kinetische Energie vollsténdig in statischen
Druck iiberfiihrt wird. In der Konsequenz kompensieren sich die auf den Zylinder wirken-
den Normal- und Tangentialkréifte vollstandig, sodass weder eine resultierende Auftriebs-
noch Widerstandskraft entsteht. Dieses Ergebnis steht jedoch im Widerspruch zur realen
Stromungsphysik, in der selbst auftriebslose Korper einem endlichen Stromungswiderstand
unterliegen — ein Phdnomen, das als D’ ALEMBERT 'sches Paradoxon bekannt ist. [89]

Im Gegensatz dazu fiihrt die Viskositat des Fluids in einer realen Stromung zu dissipativen
Effekten innerhalb der Grenzschicht, die sich in Form tangential wirkender Schubspannun-
gen und eines daraus resultierenden Reibungswiderstands duflern [85, 83]. Diese viskosen
Effekte beeinflussen die Stromungsstruktur mafigeblich. Insbesondere wird die Stromung
in der Grenzschicht derart verzogert, dass den Fluidteilchen in Wandnédhe nicht mehr
geniigend kinetische Energie erhalten bleibt, um dem zunehmenden Druck in Richtung

des hinteren Staupunkts entgegenzuwirken. In der Folge sinkt die Geschwindigkeit im
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riickseitigen Bereich lokal auf null und kehrt sich stellenweise sogar um, was zur Ausbil-
dung einer Riickstromung fiihrt und die Ablosung der Grenzschicht von der Korperkontur
bewirkt. An der Ablosestelle verschwinden dabei der Geschwindigkeitsgradient senkrecht
zur Wand und die durch viskose Schubspannungen hervorgerufene Wandreibung. Aufgrund
des entstehenden Totwassergebiets weist die resultierende Druckverteilung auf der Vor-
derseite des Korpers in der Konsequenz deutlich hohere Driicke auf als auf der Riickseite.
Diese Asymmetrie fiihrt zu einer Kraftkomponente entgegen der Anstromrichtung, die als
Druckwiderstand (Formwiderstand) bezeichnet wird. [89, 86]

Yy A P<() ;[/nmx)

Zylinderkontur

o

DU

E%"

Abb. 2.16: Potentialstromung um einen Zylinder nach dem Superpositionsprinzip (Trans-
lation + Dipol), in Anlehnung an [110]

Die quantitativen Beitrage zum Form- und Reibungswiderstand ergeben sich durch Fla-
chenintegration der auf der Kérperoberfliche wirkenden Druck- und Schubspannungen.
Dabei werden die jeweiligen Anteile der Oberflichenkréfte auf die Richtung der ungestor-
ten Anstromung projiziert. Diese ist durch den Einheitsvektor e := ¢4, /co definiert. Der
Druckwiderstand ergibt sich in diesem Zusammenhang aus der Projektion der senkrecht

zur Oberflache wirkenden Druckkréafte und lasst sich in Integralform wie folgt darstellen:
Fyp = — / p(n-e)dA (2.86)
A

wobei n den nach auflen vom Korper gerichteten Normalenvektor beschreibt. Analog
folgt der Reibungswiderstand aus der Projektion der tangential zur Oberfliche wirkenden

Schubspannung 7w auf die Anstromrichtung:

FW,R = — /A<TW : 6) dA (287)
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Eine Reduktion des Reibungswiderstands kann im Allgemeinen durch die Forderung
einer laminaren Stromung innerhalb der Grenzschicht erreicht werden, wahrend sich der
Formwiderstand durch eine Verzogerung der Ablosung und die Verlagerung der Ablosestelle

in Richtung der Kérperhinterkante verringern lasst [110].

Neben den zuvor behandelten Widerstandskomponenten spielt der induzierte Widerstand
F3 ina in dreidimensionalen aerodynamischen Systemen, insbesondere bei der Umstrémung
endlicher Tragfliigel, eine zentrale Rolle. Im Gegensatz zum Form- und Reibungswiderstand
ist er nicht an die viskosen Eigenschaften des Fluids gebunden, sondern tritt sowohl in
realen als auch in idealisierten (reibungsfreien) Stréomungen auf. Sein Auftreten ist auf die
dreidimensionale Verteilung des Auftriebs entlang der Spannweite zurtickzufithren, wie sie
durch die PRANDTL’sche Traglinientheorie beschrieben wird. Diese Theorie basiert auf
dem Kutta—Joukowski-Theorem und erlaubt die Bestimmung der Zirkulationsverteilung
entlang der Spannweite. Eine ausfiihrliche Darstellung findet sich in [4, 47, 84].

Bei endlichen Tragfliigeln fithrt der Druckunterschied zwischen Ober- und Unterseite zu
einem seitlichen Stromungsausgleich an den Fliigelenden. Die Fluidteilchen stromen dabei
von der Hochdruckseite (Unterseite) iiber die Fliigelspitzen hinweg zur Niederdrucksei-
te (Oberseite), was eine unmittelbare Umlenkung der Stromung zur Folge hat. Auf der
Oberseite verlaufen die Stromlinien infolgedessen leicht nach innen, wahrend sie auf der
Unterseite nach auflien abgelenkt werden. Dieser Effekt tritt besonders an der Fliigelhin-
terkante hervor, da in diesem Bereich die entgegengesetzten Stromungen von Ober- und
Unterseite zusammenlaufen. In Abbildung 2.17 ist dies exemplarisch anhand der oberen
Stromlinie (1) und der unteren Stromlinie (2) dargestellt. Das Zusammenlaufen dieser
entgegengesetzt gerichteten Stromungen fithrt im Bereich der Fligelhinterkante zur Aus-
bildung einer abgegrenzten Trennungsfliche, entlang derer ein deutlicher Geschwindigkeits-
und Richtungsunterschied vorliegt. Daraus resultiert die Entstehung freier Wirbel an den
Fliigelenden, den sogenannten Randwirbeln (7T%p Vortices), die eine endliche Zirkulation
tragen und sich stromabwérts zu einer kohdrenten Wirbelschleppe entwickeln. Gemeinsam
mit dem entlang der Spannweite verlaufenden gebundenen Wirbel sowie dem im Unendli-
chen liegenden Anfahrwirbel bilden diese Randwirbel eine geschlossene Wirbelstruktur,
wie sie im Hufeisenwirbelmodell idealisiert beschrieben wird (vgl. Abbildung 2.17). Die
entstehende Wirbelstruktur induziert zudem eine Abwértsgeschwindigkeit wi,q (Down-
wash), welche die effektive Anstromrichtung auf dem Tragfliigel nach unten ablenkt. Infolge
dieser Richtungsénderung wird der Auftriebsvektor F'5 um den induzierten Anstellwinkel
Qing nach hinten geneigt (F7), sodass eine Komponente in Stromungsrichtung entsteht.
Dieses Phanomen resultiert in einem Impulsverlust in Stromungsrichtung und auflert sich
aerodynamisch in Form des induzierten Widerstands. Die einzelnen Zusammenhéange sind

in Abbildung 2.18 veranschaulicht. [47, 84, 4]
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Abb. 2.17: Schematische Darstellung der Entstehung des Hufeisenwirbels am endlichen
Tragfliigel, in Anlehnung an [84]

Die durch die freien Wirbel hervorgerufene Abwartsgeschwindigkeit ist im Allgemeinen
wesentlich geringer als die ungestorte Anstromgeschwindigkeit. Unter dieser Annahme

lasst sich der induzierte Anstellwinkel a;,q ndherungsweise wie folgt ausdriicken:

—Wind

Qind A tan aipq =

(2.88)

o0

wobei wi,q den Betrag der induzierten Abwartsgeschwindigkeit beschreibt. Daraus resultiert
der effektive Anstellwinkel aeg als Differenz zwischen dem geometrischen Anstellwinkel

Qlgeo Und dem induzierten Anteil:

Qleff = Qlgeo — Qlind (289)

In Ubereinstimmung mit Abbildung 2.18 ergibt sich der Betrag des induzierten Widerstands
durch die folgende Beziehung:

Fwina = Fy - sin(aina) = FX - Qing (2.90)
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Basierend auf dem Kutta—Joukowski-Theorem kann diese Beziehung unter Einbeziehung
von Gleichung (2.88) durch Integration der aus der Wirbelstruktur resultierenden Abwérts-

geschwindigkeit tiber die Spannweite b verallgemeinert werden:
b b
FW,ind = pcoo/o aind(y) F(y) dy - _p/O wind<y) F(y) dy (291)

Dieser Zusammenhang bestétigt, dass die Grofle des induzierten Widerstands mafigeblich
durch die Zirkulationsverteilung entlang der Spannweite bestimmt wird. Das negative
Vorzeichen stellt dabei sicher, dass die resultierende Kraftkomponente physikalisch korrekt

entgegen der Anstromung wirkt.
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Abb. 2.18: Effektiver Anstellwinkel am endlichen Tragfliigel infolge des induzierten Wi-
derstands, in Anlehnung an [84].

Fiir aerodynamische Systeme lésst sich der Gesamtwiderstand somit als Summe der zuvor

beschriebenen Widerstandskomponenten ableiten:

Fwges = Fwp + Fwr + Fw ind (2.92)

Die zuletzt zu erwahnende Widerstandskomponente ist der Interferenzwiderstand Fyy . Er
entsteht durch die gegenseitige Beeinflussung mehrerer Kérper (zum Beispiel Flugzeugrumpf
und Tragfliche) innerhalb eines Stromungsfeldes. Infolgedessen stimmt die Summe der
einzeln ermittelten Teilwiderstande im Allgemeinen nicht mit dem tatsédchlich auftretenden
Gesamtwiderstand tiberein, denn die durch Wechselwirkungen zwischen den Komponenten
veranderten Stromungsverhaltnisse konnen sowohl eine Verringerung als auch eine Erhohung
des Gesamtwiderstands bewirken. Der Interferenzwiderstand ist in Gleichung (2.92) nicht
enthalten, da er den genannten Widerstandskomponenten nicht eindeutig zugeordnet

werden kann und stark von der spezifischen Konfiguration des Systems abhéangt. [84]
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2.4.1 Trefftz-Ebene

Bei numerischen Verfahren wie der Panelmethode oder CFD erfolgt die Bestimmung der
Kréfte in der Regel durch Integration der auf die Korperoberfliche wirkenden Druck- und
Schubspannungen. Eine prézisere Analyse ergibt sich jedoch haufig durch die Betrachtung
der Stromung im ungestorten Fernfeld, da sich so Kompensationsfehler in der Druckver-
teilung, wie sie bei der Oberflachenintegration auftreten konnen, weitgehend vermeiden
lassen [23]. Ein zentrales theoretisches Konzept zur Ermittlung aerodynamischer Kréfte
stellt in diesem Zusammenhang die sogenannte Trefftz-Ebene dar, bei der es sich um eine
gedachte Ebene handelt, die sich in ausreichendem Abstand stromab des Korpers befindet
und in der insbesondere der induzierte Widerstand analysiert werden kann. Die Grundlage
dieses Ansatzes besteht in der Annahme, dass die Zirkulation — und damit der mit ihr
verkniipfte Potentialsprung — entlang der Nachlaufgrenze konstant bleibt, da innerhalb der
freien Wirbelschicht keine weiteren aerodynamischen Kréfte auftreten (vgl. Kapitel 2.3.2).
Der konstante Potentialsprung wird daher unverdndert bis in die Trefftz-Ebene fortgefiihrt,
wo er ausgewertet und zur Bestimmung des induzierten Widerstands herangezogen werden

kann. Eine schematische Darstellung dieses Prinzips findet sich in Abbildung 2.19.
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Abb. 2.19: Schematische Darstellung der Trefftz-Ebene zur Bestimmung aerodynamischer
Kréfte im Fernfeld, in Anlehnung an [23]
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Im Rahmen der Panelmethode wird der Nachlauf geometrisch in eine endliche Anzahl
diskreter Nachlaufpanels unterteilt, die jeweils einen konstanten Potentialsprung tragen.
Im Schnitt mit der Trefftz-Ebene wird jedes Panel zusétzlich durch die Lénge des Schnittli-
nienstiicks As charakterisiert. Auf dieser Grundlage erfolgt zur Berechnung des induzierten
Widerstands in der Trefftz-Ebene eine numerische Integration entlang der Schnittkurve

iiber alle Panels, sodass gilt:

N
Fyina = —g S AD; (VO - my) As; (2.93)
=1

Dabei bezeichnet n; die lokale Normale der Schnittlinie in der Trefftz-Ebene, senkrecht zur
Ausrichtung des jeweiligen Panels. Der Ausdruck V®;-n; gibt die induzierte Geschwindigkeit
in dieser Richtung an. Das negative Vorzeichen beriicksichtigt zudem, dass der induzierte

Widerstand als Kraft entgegen der Anstromrichtung wirkt.

2.4.2 Widerstandsreduktion durch Winglets

Eine bewahrte Mafinahme zur Steigerung der aerodynamischen Effizienz ist der Einsatz
von Winglets. Dabei handelt es sich um geometrische Modifikationen, die an den En-
den von Tragflichen angebracht werden und vorrangig bei Flugzeugen sowie anderen
auftriebswirksamen Systemen, bspw. Windkraftanlagen, zum Einsatz kommen. Thr Wirk-
prinzip besteht dabei in der gezielten Beeinflussung der Druckausgleichsstromung an
den Fliigelenden, was die Ausbildung von Randwirbeln verringert und infolgedessen die
Zirkulations- und Auftriebsverteilung im Auflenbereich der Tragflachen modifiziert. In
ihrer aerodynamischen Charakteristik erfiillen Winglets somit eine vergleichbare Funktion
wie eine Vergroflerung der Spannweite, da beide Ansitze eine rdumliche Ausdehnung
der abgelosten Wirbelstrukturen bewirken. Dies fithrt zu einer Abschwéachung der durch
Wirbelinduktion verursachten Abwértsgeschwindigkeiten im Bereich der Tragflache und
folglich zu einer Reduktion des induzierten Widerstands. In der Trefftz-Ebene duflert sich
dieser Effekt in einer gegléatteten Zirkulationsverteilung, wodurch sich die resultierende
Auftriebsverteilung idealerweise der theoretisch optimalen elliptischen Form annéhert.
Auch wenn eine reine Spannweitenvergrofferung den induzierten Widerstand in diesem
Zusammenhang aerodynamisch zumeist wirksamer reduziert, ist sie in der praktischen
Umsetzung mit erheblichen strukturellen Nachteilen verbunden. Insbesondere treten hohe-
re Biegemomente an der Fligelwurzel auf, verbunden mit einer signifikanten Zunahme
des Gesamtgewichts. Vor diesem Hintergrund stellen Winglets eine effiziente Alternative
dar, da sie die Wirbelstrukturen priméar durch eine gezielte Umlenkung der Stréomung im
Bereich der Fliigelenden beeinflussen und zugleich geringere strukturelle Anforderungen

erfordern. Dennoch koénnen sie je nach Auslegung zuséatzliche Widerstandskomponenten
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hervorrufen, unter anderem durch Interferenzeffekte, wodurch das Biegemoment an der
Fligelwurzel nachteilig beeinflusst werden kann. Eine Bewertung ihrer Effizienz muss
daher stets unter Berticksichtigung sowohl der aerodynamischen als auch der strukturellen
Aspekte erfolgen. [23, 62, 101]

Die Geometrie von Winglets lasst sich durch eine Vielzahl charakteristischer Parameter

beschreiben. Zu den zentralen Gestaltungsgrofien ziahlen:

o Neigungswinkel (Cant-Angle): Gibt den Winkel an, unter dem das Winglet relativ

zur horizontalen Ebene des Hauptfliigels geneigt ist.

o Verdrehungswinkel (Twist-Angle): Gibt den Winkel an, um den das Winglet entlang

seiner Langsachse verdreht ist.

 Pfeilungswinkel (Sweep-Angle): Gibt den Winkel an, unter dem eine Bezugslinie des
Winglets (z. B. Vorderkante, Hinterkante oder Profilsehne) relativ zur Léngsachse
des Hauptfligels verlauft.

« Orientierungswinkel ( Toe-Angle): Gibt den Winkel an, unter dem das gesamte Winglet
in der horizontalen Ebene relativ zur Querachse orientiert ist. Positive Toe-Winkel
(Toe-Out) zeigen von der Fligelwurzel weg, negative (Toe-In) dagegen in Richtung

der Fligelwurzel.

Ergianzend sind weitere geometrische Merkmale von Bedeutung, darunter die Lange des
Winglets, der Ubergangsradius im Anschlussbereich zur Tragfliche sowie die maximale
Profildicke im Bereich der Fliigelspitze. Die zuvor erlduterten Winkeldefinitionen sind
in Abbildung 2.20 nochmals zusammengefasst. Aus Griinden der Ubersichtlichkeit wird

hierbei auf eine explizite Darstellung des Orientierungswinkels verzichtet.

Da Winglets zusétzliche strukturelle Lasten auf Tragflachen iibertragen konnen, stellt ihr
Einfluss auf die mechanische Beanspruchung einen wesentlichen Bestandteil der ganzheitli-
chen Bewertung ihrer aerodynamischen Effizienz dar. Von besonderer Bedeutung ist in
diesem Zusammenhang das maximale Biegemoment, das zu den zentralen strukturellen
Belastungen von Vertikalachsen-Windkraftanlagen z&hlt. Es tritt insbesondere im Bereich
der Rotorblattwurzel auf, das heifit im Ubergang zwischen Rotorblatt und Tragstrebe, da
die angreifenden Kréfte infolge grofier Hebelarme dort eine besonders hohe Momentenbe-
anspruchung erzeugen.

Fiir eine differenzierte Betrachtung der wirkenden Biegemomente wird in der Regel zwi-
schen zwei Hauptkomponenten unterschieden: dem Flapwise-Biegemoment My,,, das
senkrecht zur Rotorebene wirkt und durch Normalkrafte verursacht wird, sowie dem

Edgewise-Biegemoment Mg, das innerhalb der Rotorebene liegt und aus Tangential-
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Profildicke \
Fliigelspitze

Langsachse

Querachse
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Abb. 2.20: Allgemeine Winkeldefinition am Winglet mit Pfeilung, Neigung und Verdre-
hung

kraften resultiert [36]. Fir das Flapwise-Biegemoment an einer Position sy entlang der

Rotorblattlangsachse ergibt sich:

Mpap(s0) = /Sl(s — s0) pn(s)ds (2.94)

S0

Dabei bezeichnet px(s) die Normalkraft pro Langeneinheit und s die lokale Position entlang
der Blattlangsachse. Analog folgt das Edgewise-Biegemoment aus der Tangentialkraft pro
Langeneinheit pr(s), die entlang der Rotorblattlingsachse wirkt. Es gilt:

Meage(s0) = /5:1(8 — So) pr(s)ds (2.95)
Im Kontext von Vertikalachsen-Windkraftanlagen kommt der geometrischen Ausgestaltung
von Winglets zudem eine besondere Bedeutung zu. Die Anstromung des Rotorblatts unter-
liegt aufgrund der kontinuierlichen Rotation um die vertikale Achse einer fortwéhrenden,
zyklischen Variation. Diese beeinflusst mafigeblich die Entstehung und Struktur der Rand-
wirbel und stellt infolgedessen spezifische Anforderungen an die aerodynamische Auslegung
der Fliigelendgeometrien. Vor diesem Hintergrund riickt die Untersuchung der Auswir-

kungen unterschiedlicher Winglet-Geometrien auf die aerodynamische Effizienz und die
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strukturelle Belastung von VAWTs zunehmend in den Fokus aktueller Forschungsarbeiten,

wie unter anderem die Studien von Zhang et al. [109] und Miao et al. [65] verdeutlichen.
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3 Entwicklung und Implementierung der

Panelmethode

In diesem Kapitel wird zunachst die allgemeine Entwicklung und Implementierung der
Panelmethode erldutert, wobei der strukturelle Aufbau des Verfahrens sowie zentrale
numerische Aspekte im Vordergrund stehen. Anschlieflend erfolgt die Validierung des
Verfahrens anhand eines Vergleichs mit analytischen Losungen, experimentellen Messdaten
sowie CFD-Simulationen. Ziel ist es, in diesem Zusammenhang die Aussagekraft und
Anwendbarkeit der Methode zu beurteilen. Der abschlieBende Abschnitt des Kapitels
befasst sich mit der Anwendung der Panelmethode auf die instationdre Simulation von
Vertikalachsen-Windkraftanlagen. Dabei wird aufgezeigt, wie sowohl die Starrkérperbewe-
gung als auch die aerodynamische Wechselwirkung der Rotorblétter mit dem vom Nachlauf

beeinflussten Stromungsfeld im Rahmen des numerischen Modells erfasst werden.

3.1 Allgemeine Entwicklung und Implementierung

Das im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Programm fiir die Basisimplementierung der
Panelmethode tragt den Namen OpenPAME (Open Panel Method). Die Entwicklung
des Codes erfolgt in der Programmiersprache C++ unter Verwendung des zum Zeitpunkt
der Implementierung aktuellen Standards C++23, wobei als Entwicklungsumgebung der
plattformiibergreifende Editor Visual Studio Code (Version 1.99) zum Einsatz kommt.
Die Programmierung findet dabei unter Arch Linux statt, das auf Basis des Windows
Subsystem for Linuz 2 (WSL2) innerhalb einer Windows-Umgebung ausgefiihrt wird. Diese
Konfiguration ermoglicht den direkten Zugriff auf zentrale Linux-Werkzeuge unter Windows
sowie eine nahtlose Integration der Dateisysteme beider Betriebssysteme. Verwendet wird
zudem die bash-Shell, die sowohl zur Initialisierung der Entwicklungsumgebung — etwa
durch das Setzen von Umgebungsvariablen — als auch zur Ausfithrung von Build-Skripten
im Kompilierungsprozess dient. Dartiber hinaus ist der gesamte Code so konzipiert, dass er
ohne wesentliche Anpassungen auch auf Hochleistungsrechnern kompiliert und ausgefithrt

werden kann, die in der Regel unter einem nativen Linux-System laufen.
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Fir die Kompilierung des entwickelten Software-Tools kommt die GNU Compiler Collection
(GCC, Version 14.2) zum Einsatz. Der darauf aufbauende Build-Prozess wird tiber ein
make-basiertes Skript gesteuert, das an die Struktur und Anforderungen des Frameworks an-
gepasst ist. Im Zuge der Kompilierung werden dabei externe Bibliotheken eingebunden, die
spezifische Funktionalitdten innerhalb der Programmstruktur bereitstellen. Deren Verwal-
tung erfolgt tiber einen projektspezifischen, in die Umgebung eingebundenen Paketmanager.
Zur Steigerung der Rechenleistung dient ergénzend OpenMP (Open Multi- Processing) als
etablierte Schnittstelle zur Parallelisierung auf Mehrkernsystemen. Die Umsetzung dieser
Parallelisierung kann tiber gezielt eingesetzte Direktiven im Quellcode erfolgen, die die
Ausfithrung rechenintensiver Programmabschnitte auf mehreren Threads gestatten. Dies
stellt eine effiziente Nutzung der Hardware sicher und steigert insgesamt die Rechenleis-
tung.

Die physikalischen und geometrischen Eingangsgrofien der Simulation sind tiber Kon-
figurationsdateien definiert, die in der Skriptsprache Lua verfasst sind. Mithilfe dieser
Dateien léasst sich die Steuerung der verschiedenen Eingabewerte flexibel und iibersichtlich
gestalten, ohne direkte Anderungen am Quellcode vornehmen zu miissen. Zugleich ermog-
licht die Verwendung von Lua einfache Programmierlogik innerhalb der Konfiguration,
bspw. zur Durchfiihrung mathematischer Operationen oder zur Definition abhéngiger
Parameter. Durch das Einbinden externer Lua-Dateien konnen einzelne Parameter zudem
zentral verwaltet und konsistent an verschiedene Konfigurationsdateien tibergeben werden.
Tabelle 3.1 bietet einen Uberblick iiber die allgemeinen sowie Postprocessing-spezifischen
Lua-Konfigurationsdateien.

Die Verwaltung des Quellcodes wird iiber die Plattform GitHub unter Verwendung des
Versionskontrollsystems Git realisiert. Dabei werden Anpassungen am Code in isolierten
Entwicklungszweigen (Branches) vorgenommen, wodurch sich neue Funktionen und Erwei-
terungen unabhéngig vom Hauptzweig entwickeln und testen lassen. Nach Abschluss der
jeweiligen Arbeiten werden die Anderungen anschlieBend in den Hauptzweig integriert.
Diese Vorgehensweise gewahrleistet eine klare Projektstruktur und unterstiitzt sowohl die

Nachvollziehbarkeit als auch die Identifikation potenzieller Fehlerquellen.
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OpenPAME

Tab. 3.1: Lua-Konfigurationsdateien zur Steuerung und Auswertung der Simulation in

Dateiname

Beschreibung

Allgemeine Simulationseinstellungen

cleanUpCase Simulation zuriicksetzen und Daten bereinigen
coMesh Zusétzliche Netze definieren (z. B. Nachlauf)
coord Koordinatensystem festlegen

createFields Anfangswerte physikalischer Felder setzen
material Materialeigenschaften festlegen

panelMethod Panelmethode konfigurieren

parallel Parallelisierung einstellen

runtime Zeitparameter und Ausgabeintervalle steuern
schemes Interpolations- und Gradientenverfahren definieren
solvers Numerischen Loser wahlen und parametrieren
wake Nachlauf modellieren

Postprocessing

spanDistribution Parameter fiir Spannweitenverteilung definieren
meshCut Schnittebenen fiir Auswertung festlegen
trefftz Trefftz-Ebenen-Parameter definieren
results2CGNS CGNS-Export konfigurieren

3.1.1 Datenformat des Netzes

Das fiir die Panelmethode verwendete Netzformat umfasst sowohl die Beschreibung der
Geometrie als auch die Zoneneinteilung des Netzes. Der Aufbau folgt hierbei einer klar
definierten Syntax, bei der simtliche Eintrage durch festgelegte Schliisselworter eingeleitet
werden. Zu diesen gehoren unter anderem nodes (Knoten), edges (Kanten) und faces
(Flachen). Erganzend dazu lassen sich optionale Zonen definieren, iiber die sich einzelne
Elemente gruppieren und funktional kennzeichnen lassen. Eine solche Zone besteht aus

einem Namen, einer Angabe zur Anzahl der enthaltenen Elemente sowie einer ID-Liste, die
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die zugehorigen Eintréage eindeutig identifiziert. Die zentralen Bestandteile des Netzformats

sind im Folgenden zusammengefasst:

64

nodes: Enthalt die Anzahl der Knoten sowie deren Koordinaten im dreidimensionalen

kartesischen Raum (z, y, 2).

nodes <Anzahl>

( (<xyz>))

edges: Listet Kanten, die benachbarte Knoten einer Fléche verbinden, als Paare
von Knoten-IDs. In OpenPAME werden hierbei ausschliefSlich Kanten entlang der
Hinterkante bertiicksichtigt.

edges <Anzahl>
( ( <Knoten-ID1 Knoten-ID2> ) )

faces: Definiert Fliachen iiber eine geordnete Liste von vier Knoten-IDs, die gemein-
sam den Rand der Flache bilden.

faces <Anzahl>

( <Anzahl der Eckpunkte> ( <Knoten-IDs> ) )

nodeZones: Ordnet Knoten-IDs benannten Zonen zu. Jede nodeZone besteht aus

einem Namen, der Anzahl der enthaltenen Knoten sowie deren IDs.

nodeZones <Anzahl der Zonen>
( <Zonen-Name> <Anzahl> ( <Knoten-IDs> ) )

edgeZones: Ordnet Kanten-IDs benannten Zonen zu. Jede edgeZone besteht aus

einem Namen, der Anzahl der enthaltenen Kanten sowie deren IDs.

edgeZones <Anzahl der Zonen>

( <Zonen-Name> <Anzahl> ( <Kanten-IDs> ) )

faceZones: Ordnet Fliachen-IDs benannten Zonen zu. Jede faceZone besteht aus

einem Namen, der Anzahl der enthaltenen Flachen sowie deren IDs.

faceZones <Anzahl der Zonen>

( <Zonen-Name> <Anzahl> ( <Flachen-IDs> ) )
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Quelltext A.1 veranschaulicht das verwendete Netzformat anhand eines Einheitswiirfels
und demonstriert exemplarisch die Zuordnung einzelner Zonen.

Fir Tragfligel der NACA-4- und NACA-5-Serie kann die Geometrie automatisiert inner-
halb des Programmablaufs von OpenPAME erzeugt werden. Bei komplexeren Geometrien
oder spezifischen Anforderungen muss die Netzerstellung hingegen durch externe Vernet-
zungswerkzeuge erfolgen. Die Uberfithrung in das interne Netzformat von OpenPAME
wird anschliefend durch im Programm integrierte Konverter realisiert. Im Anschluss an

die Konvertierung lasst sich optional die Qualitdt des Netzes iiberpriifen.

3.1.2 Formulierung des linearen algebraischen Gleichungssystems

Die Umsetzung der Panelmethode zur Losung von Gleichung (2.77) erfolgt in einem ers-
ten Schritt durch die rdumliche Diskretisierung der Geometrieoberflédche in eine endliche
Anzahl nicht iiberlappender, quadrilateraler Kontrollflichen. Diese Kontrollflichen werden
im Folgenden als Panels bezeichnet. Ein Panel ist durch vier Eckpunkte, einen eindeutigen
Mittelpunkt sowie einen zugehorigen Normalenvektor (Normalenrichtung) charakterisiert.
Zusétzlich ist jedem Panel ein lokales kartesisches Koordinatensystem (z', 1/, z’) zugeordnet.
Zum Einbinden der Dirichlet-Randbedingung wird fiir jedes Panel zudem ein spezieller Aus-
wertungspunkt definiert, der sogenannte Kollokationspunkt, welcher sich in unmittelbarer
Néahe des Panelmittelpunkts befindet und als Ansatzpunkt der Randbedingung dient. In
der Theorie liegt dieser Kollokationspunkt dabei fiktiv geringfiigig innerhalb der Geometrie,
um Singularitaten an der Oberflache zu vermeiden und auf diese Weise die Erfiillung der
Randbedingung numerisch zu stabilisieren, wéhrend in der praktischen Umsetzung in der
Regel weiterhin der Mittelpunkt als charakteristischer Repréasentationspunkt des Panels
dient [47].

Die in Gleichung (2.77) auftretenden Fléchenintegrale iber die Konturen Sy, und Sy, werden
im Zuge der Diskretisierung durch Summen iiber die einzelnen Panels ersetzt. Daraus
ergibt sich die gesamte Oberflichenbelegung in Form von Quellen- bzw. Dipolstéarken
als lineare Superposition der Einflussfelder aller Panels. Zur quantitativen Erfassung die-
ser Einflussfelder werden die aerodynamischen Einflusskoeffizienten A;; (Dipolbelegung
der Oberfliche), B;; (Quellenbelegung der Oberfliche) sowie Wy, (Dipolbelegung des
Nachlaufs) berechnet, die den Beitrag eines Panels j bzw. eines Nachlaufpanels & zum
Stromungspotential am Kollokationspunkt von Panel ¢ beschreiben. Eine schematische
Darstellung dieser Panelwechselwirkungen zeigt Abbildung 3.1 am Beispiel eines endlichen
Tragfliigels. Von besonderer Bedeutung ist in diesem Zusammenhang die Selbstinduktion,
die im Spezialfall ¢« = j vorliegt, bei dem ein Panel auf seinen eigenen Kollokationspunkt

wirkt und dadurch ein singuldres Verhalten hervorruft.
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Abb. 3.1: Aerodynamische Einflusskoeffizienten von Oberflachenpanel 7 bzw. Nachlauf-
panel k auf den Kollokationspunkt des Oberflachenpanels ¢

Die folgende Formulierung des linearen algebraischen Gleichungssystems orientiert sich an
der ausfiihrlichen Darstellung nach Katz und Plotkin [47] und fasst diese in kompakter Form
zusammen. Fir ein Panel j bzw. ein Nachlaufpanel £ mit konstant verteilter Dipolstarke

ergibt sich der Einfluss auf den Kollokationspunkt des Panels ¢ wie folgt:

1 1

471 JPanel j |rij|

1 1
47 . Nachlaufpanel k ‘Tzkl

wobei r;; bzw. r; den Abstandsvektor zwischen dem Kollokationspunkt des Panels ¢
und einem laufenden Integrationspunkt (Kollokationspunkt) auf dem Panel j bzw. dem
Nachlaufpanel k£ bezeichnet. Der Einflusskoeffizient eines Panels mit konstanter Quelle

resultiert dagegen zu:

1 1
B, = —7/ ds 3.2
J 47 Panel j (|’I"U|> ( )

Die eingefiithrten Einflusskoeffizienten werden in der vorliegenden Arbeit analytisch be-
rechnet und basieren auf der von Hess und Smith [42] eingefithrten Methodik. Die hierfiir
erforderlichen geschlossenen Ausdriicke fiir das von einem Panel mit konstant verteilter
Quellen- bzw. Dipolstarke induzierte Potential werden der Darstellung bei Katz und

Plotkin [47] entnommen. Aus der in Gleichung (2.51) angegebenen Potentialfunktion
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einer Quelle ergibt sich fir ein Panel mit den vier Eckpunkten (z;, 3;,0) mit [ =1,...,4
im lokalen Koordinatensystem somit folgender Ausdruck fiir das im Punkt P(z, y, 2)

induzierte Potential:

4
o T — Il) (yl+1 - yz) -
(I) uelle ) o
Quell (x Y,z {Z "t T — dy

T P di

4 —h —h
—12Y |tan~ (ml o l) — tan™! (ml Crel l“ﬂ (3.3)
zZy ZT141

=1

(v — ) (i1 — ) In (Tz + rip1 dl)

Analog lasst sich aus der in Gleichung (2.57) angegebenen Potentialfunktion eines Dipols

—h —h
1<m1 €1 l> _ tanl(ml €l+1 l+1>‘| (3.4)
zZTry Z2T14+1

Zur Gewahrleistung der zyklischen Indizierung in den Summenausdriicken wird hierbei

folgende Bezichung bestimmen:

Ppipor(w,y, 2) = 4ﬂ > [ta

=

T5 = x1 sowie ys = y; definiert. Zudem enthalten die Gleichungen (3.3) und (3.4) folgende

Hilfsgrofen:
dy = \/($l+1 — 951)2 + (Y41 — yl)Q, T = \/(iU — 961)2 + (y — yl)2 + 22,
my = yl+1_yla el:(x_ml)2+z27
Ti+1 — X

hy = (z — 1) (y — 1)

Féllt der Beobachtungspunkt mit dem Kollokationspunkt des Panels zusammen (i =
j), ergibt sich beim Potential des Dipols geméfl Gleichung (3.4) eine Singularitéit. Der
damit verbundene Eigenbeitrag lasst sich dann ausschliefflich durch eine symmetrische
Grenzwertbetrachtung ober- und unterhalb der Panelfliche bestimmen und betragt A;; =
0,5. Das Potential der Quelle bleibt nach Gleichung (3.3) hingegen reguldr und erfordert
keine besondere Behandlung. Werden die Gleichungen (3.3) und (3.4) dariiber hinaus im
Fernfeld betrachtet, so lasst sich ein Panel mit der Flidche A bei hinreichend groffem Abstand
zum Beobachtungspunkt durch eine punktférmige Singularitat im Punkt Py(zg, 3o, 0)
ersetzen. Infolgedessen entfallen die detaillierten geometrischen Beitriage und das Potential
lasst sich in vereinfachter Form angeben. Fiir eine Quelle mit konstanter Starke ist das

Fernfeld-Potential gegeben durch:

—cA
o uelle,Fernfeld(x7 Y, Z) = (35)
° 4 (= w0)? + (y — o) + 24"/?
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Hierbei stellt der Ausdruck im Zahler die iiber das gesamte Panel integrierte Quellenstarke
dar. Wird stattdessen ein Dipol mit konstanter Stéarke angenommen, so resultiert fiir das
Fernfeld-Potential folgender Ausdruck:

— Az

q)Dipol Fernfeld(w ) Z) - 3 (36)
, ' Yo 72
dm [(m —x0)* + (y —50)* + 22]

Aufbauend auf den obigen Betrachtungen ergibt sich unter Einbeziehung der aerodynami-
schen Einflusskoeffizienten fiir jeden Kollokationspunkt des Panels ¢ die folgende diskrete

Gleichung;:
N Ny N
ZAiij+ZMkMk+ZBij0j:0 (3.7)
Jj=1 k=1 j=1

wobei N die Anzahl der Oberflichenpanels beschreibt, wihrend die Anzahl der Nachlauf-
panels durch Ny, bezeichnet wird.

Wird Gleichung (3.7) auf sdmtliche Panels i angewendet, so ergibt sich ein lineares Glei-
chungssystem, dessen eindeutige Losbarkeit durch die Anwendung der Kutta-Bedingung
sichergestellt wird, wie in Kapitel 2.3.2 erlautert. Sie gewéhrleistet, dass an der Hinterkante
der Geometrie keine unphysikalische Zirkulationsdifferenz zwischen Saug- und Druckseite
des Korpers entsteht und die Stromung glatt abstromen kann. Zur Umsetzung dieser
Bedingung flieit der Einfluss der an die Hinterkante angrenzenden Nachlaufpanels in die

zugehorigen aerodynamischen Einflusskoeffizienten der Panels auf der Oberflache ein. Fiir

50
welche die Uberlagerung der eigentlichen Panelbeitrige mit den induzierten Wirkungen der

jeden Kollokationspunkt i ergeben sich daraus die modifizierten Einflusskoeffizienten A

Nachlaufpanels beriicksichtigen. Die Definition dieser Koeffizienten erfolgt geméaf folgender

Fallunterscheidung:

Ajj Panel 7 nicht an der Hinterkante
Aj; =1 A + Wy Panel j an der Hinterkante, Saugseite (3.8)
A;j — Wi, Panel j an der Hinterkante, Druckseite

Ergénzend erfolgt die Umsetzung der kinematischen Randbedingung durch die Festle-
gung der Quellenstirken an den Kollokationspunkten, sodass eine Durchdringung der
Oberflache durch die ungestorte Anstromung verhindert wird. Hieraus lédsst sich fiir jeden
Kollokationspunkt des Panels ¢ die folgende Beziehung zwischen der Quellenstarke und

der ungestorten Stromungsgeschwindigkeit formulieren:

0; = Cx " N (39)
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Damit sind die Quellenstérken in Gleichung (3.7) festgelegt und kénnen gemeinsam mit
den zugehorigen Einflusskoeffizienten auf die rechte Seite der Gleichung tibertragen werden.
Unter Berticksichtigung aller Einflussbeitrige ergibt sich fiir jeden Kollokationspunkt @

daraus folgende Beziehung:
N N
ZA:J /Lj = _ZBZJ O'j (310)
j=1 j=1

Das Gleichungssystem ist infolgedessen eindeutig bestimmt und ermoglicht die Berechnung

der unbekannten Dipolstiarken. In Matrix-Vektor-Form resultiert:

A*p = —Bo (3.11)

Zur Berechnung der lokalen Geschwindigkeit entlang der Panels wird der jeweilige Beitrag
der Dipolverteilung iiber den Oberflichengradienten erfasst und mit dem tangentialen

Anteil der ungestorten Anstromung iiberlagert. Allgemein gilt:

c=—Vsu+c, (3.12)

wobei der tangentiale Anteil der ungestorten Anstromgeschwindigkeit durch Projektion

auf die Tangentialebene des Panels bestimmt wird:

cl.=Co—(C m) N (3.13)

Mithilfe der lokalen Geschwindigkeit des jeweiligen Panels kann anschlieBend auf Grundlage
der instationdren BERNOULLI-Gleichung der Druck bestimmt werden. Es gilt:

p o 0Py p o 0P

o T = —_ = = - 3.14

Poot 50t 5 =P+ S+ o (3.14)

Auf Basis dieser Gleichung lasst sich der dimensionslose Druckbeiwert C), formulieren,

wobei angenommen wird, dass die ungestorte Anstromung stationar ist und das zugehorige

Geschwindigkeitspotential somit keine zeitliche Anderung aufweist. Daraus ergibt sich:

1, o0
Cp_1—c2(c +2at) (3.15)

Darauf aufbauend leitet sich die vom Druckfeld induzierte Kraft F' wie folgt ab:

F= gcgonAn (3.16)
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Die zugehorige Gesamtkraft F'yeq ergibt sich durch Summation tiber alle N Panels:

Fyo =Y F, (3.17)

=1

Aus den resultierenden Kraftkomponenten Fi ge und Fyy ges, die der Projektion der Ge-
samtkraft auf die Auftriebs- bzw. Widerstandsrichtung entsprechen, lassen sich schliefSlich
die dimensionslosen Beiwertgrofien bestimmen. Der Auftriebsbeiwert C'y und der Wider-

standsbeiwert Cy lauten:

2 FA es
Cp = —52 (3.18)
choAprOj
bzw.
2 FVV es
Cw = ——22 (3.19)
pcgoAProj

Hierbei beschreibt A,,; die projizierte Flache des Korpers.

3.1.3 Geometrische Spezifikation der Hinterkante

Fiir die Einbindung der Kutta-Bedingung ist eine eindeutige geometrische Definition der
Hinterkante unerlésslich. Um aufwendige geometrische und topologische Verfahren zu
vermeiden, kann bei einfachen Profilgeometrien mit spitz zulaufender Hinterkante hier-
fiir eine automatisierte Identifikation direkt im Rahmen von OpenPAME erfolgen. Dies
geschieht anhand eines geometriebasierten Kriteriums, das auf der Analyse benachbar-
ter Panelnormalen beruht. Zentraler Parameter ist dabei der Winkel (g, zwischen den

Normalenvektoren m; und m;,; zweier benachbarter Panels, der wie folgt definiert wird:

(geo = ATCCOS <W> (3.20)

1| |1

Zur Identifikation der Hinterkante wird ein vom Nutzer definierter Schwellenwert Ceeo ik
eingefiihrt. Wird entlang der Oberfliche das Kriterium (geo > (geonx erfiillt, kann die
Hinterkante auf diese Weise effizient und robust erkannt werden. Grundlage hierfiir ist, dass
der geometrische Winkel (4, an Paneliilbergangen im Bereich der Hinterkante typischer-
weise deutlich hohere Werte aufweist als in den restlichen Bereichen, da die zugehorigen
Normalenvektoren dort nahezu entgegengesetzt orientiert sind. Dieser Zusammenhang
ist schematisch in Abbildung 3.2 dargestellt. Zur Veranschaulichung zeigt die Abbildung

neben einem typischen Ubergang im Bereich der Hinterkante auch einen Fall, bei dem
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der Winkel zwischen zwei benachbarten Panelnormalen das Kriterium nicht erfillt. Zu
beachten ist jedoch, dass sich die Methode bei Geometrien mit stumpfer Hinterkante
nicht anwenden lasst, da die dort anliegenden Normalenvektoren keinen hinreichenden

Richtungswechsel zeigen.

n;—1 .
(]

Qgeo < Cgeo,HK

Abb. 3.2: Geometrische Spezifikation der Hinterkante durch die Analyse des Winkels
zwischen den Normalenvektoren benachbarter Panels

3.1.4 Linearer Gleichungsloser (Solver)

Zur effizienten Losung des in Gleichung (3.11) formulierten linearen Gleichungssystems
der Form

Ax=0> (3.21)

mit der Systemmatrix A, dem Loésungsvektor & und der rechten Seite b wird in der
vorliegenden Arbeit die Bibliothek OpenBLAS [71] eingesetzt. Diese stellt eine hochop-
timierte Implementierung des von Lawson et al. [55] entwickelten BLAS-Standards dar
und bietet effiziente Routinen fiir grundlegende Operationen der linearen Algebra, ins-
besondere fiir Matrixoperationen des sogenannten BLAS-Level 3. Die eigentliche Losung
des linearen Gleichungssystems erfolgt mittels Routinen aus dem Linear Algebra Package
(LAPACK) [3], das weiterfithrende numerische Verfahren wie bspw. die LU-Zerlegung
bereitstellt. LAPACK greift dabei auf BLAS-Routinen zuriick, sodass in Kombination mit
OpenBLAS eine effiziente Losung des Gleichungssystems gewéhrleistet wird.

3.1.5 Gradientenberechnung

Die Berechnung des Gradienten des skalaren Dipolfelds auf der diskreten Oberfliche erfolgt
numerisch nach dem Green-Gauss-Node-Based-Verfahren (GGNB). Da in der implemen-
tierten Panelmethode die relevanten Stromungsgrofien — darunter auch das Dipolfeld p —

in den Mittelpunkten der Panels gespeichert werden, ist fiir die Gradientenberechnung
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zunichst eine geeignete, gewichtete Interpolation der Stromungsgrofien auf die Knoten
erforderlich. Es gilt:

Np
Z HPanel,; WF i
HKnoten = =_ (322)

Np
Z Wr,i
i=1

wobei Np die Anzahl der Panels bezeichnet, die mit dem jeweiligen Knoten verbunden
sind. Der zugehorige Gewichtungsfaktor wg ergibt sich aus dem inversen Abstand zwischen

Panelmittelpunkt und Knoten:

1

’wMittelpunkt - wKnoten‘

(3.23)

Wr

Auf Grundlage der interpolierten Knotenwerte lasst sich anschliefend der Beitrag jeder
Panelkante zum Gradienten bestimmen. Fiir eine Kante, die durch zwei Knoten verbunden

ist, lasst sich der Kantenbeitrag gy, Wie folgt berechnen:

gKante - (NKHOtenl ;— :uKnoten2> lKante (324>

Dabei bezeichnet lk.ne den in der Panel-Ebene liegenden, nach auflen gerichteten Ein-
heitsnormalenvektor der Kante multipliziert mit der Kantenlénge. Der Gradient auf dem
Panel resultiert schliefflich durch die Summe der Kantenbeitrége iiber alle Nx = 4 Kanten,

wobei die Summe mit der Flache des Panels Ap,,. normiert wird:

1 X
V/iPanel = A Zg}(anteyi (325)
Panel ;—1

3.1.6 Zeitabhangige Simulationen

Die Panelmethode eignet sich sowohl fiir stationare als auch fiir instationére Stromungssi-
mulationen. In dieser Arbeit wird iiberwiegend der instationdre Losungsansatz verfolgt,
dessen Ablauf in Abbildung 3.3 schematisch dargestellt ist. Der gesamte Simulationsprozess
gliedert sich hierbei in drei Hauptphasen: das Preprocessing, die Losungsphase und das
Postprocessing.

Zu Beginn der Simulation, d. h. zum Zeitpunkt ¢ = ¢(, wird die Geometrie zunéchst entwe-
der aus einer externen Datei eingelesen oder direkt innerhalb des Programmablaufs definiert
(NACA-4- bzw. NACA-5-Tragfliigel). Optional kann in diesem Schritt eine Uberpriifung
des Netzes erfolgen, um die Eignung der Oberflachendiskretisierung fiir die numerische

Berechnung sicherzustellen. Hierfiir werden verschiedene geometrische Qualitdtsmerkmale
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Simulationsstart

t=t,
Y

Geometrie Netz priifen
einlesen/ definieren (Qualitdat, Abmessungen)

Y

Hinterkante spezifizieren |«

Y
Einflusskoeffizienten
berechnen (Geometrie)

Y

» Nachlaufpanels einfiigen Nachlauf initialisieren

Y

Einflusskoeffizienten
berechnen (Nachlauf)

Y

Kutta-Bedingung Simulationsende

anwenden A
Y Ergebnisse exportieren
Gleichungssystem (VTK, CGNS)
aufstellen 1
y Trefftz-Ebenen-
Gleichungssystem l6sen Analyse durchfithren
A
Y
Aerodynamische Spannweitenverteilung
Groflen berechnen berechnen
A
Y
Nachlauf relaxieren Druckverteilung
(Aufrollalgorithmus) berechnen (Schnitt)
¢ A
true
t+ At false
t < tena?

Abb. 3.3: Ablaufdiagramm OpenPAME mit Preprocessing (griin), Losung (grau) und
Postprocessing (orange)
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ausgewertet, darunter die Orthogonalitét, die Schiefe (Skewness) und das Seitenverhéltnis
(Aspect Ratio) der Panels. Erganzend lasst sich bei der Netzpriifung die raumliche Aus-
dehnung der Geometrie, gemessen anhand der minimalen und maximalen Koordinaten in
allen drei Raumrichtungen, bestimmen. Im Anschluss an die Geometriedefinition erfolgt
die automatische Spezifikation der Hinterkante geméfl Kapitel 3.1.3, was insbesondere fiir
die korrekte Anwendung der Kutta-Bedingung entscheidend ist. Abschliefend umfasst das
Preprocessing die Berechnung der aerodynamischen Einflusskoeffizienten auf der Geome-
trie. Da sich die vorliegende Arbeit ausschlieflich mit starren Korpern befasst, bleibt die
Geometrie iiber die gesamte Simulationszeit hinweg unverandert. Die Einflusskoeffizienten
auf der Korperoberfliche konnen daher bereits im Vorfeld der zeitlichen Iteration einmalig
bestimmt werden. Dies reduziert den numerischen Aufwand innerhalb der zeitlichen Itera-
tion erheblich und tragt mafigeblich zur Effizienz der Gesamtsimulation bei.

Nach Abschluss des Preprocessings beginnt der instationiare Losungsprozess der Panel-
methode, deren zugrunde liegende Gleichung (2.77) jedoch keine explizite Zeitableitung
enthélt. Der instationare Charakter der Simulation entsteht demzufolge ausschlielich durch
zeitlich verdnderliche kinematische Randbedingungen, insbesondere durch die Entwicklung
des Nachlaufs, dessen Einfliisse das Geschwindigkeitspotential auf der Kérperoberflache
verdndern und so die zeitliche Dynamik des Systems mafgeblich pragen [47]. Aufbauend
auf dieser Grundlage wird zu Beginn jedes Zeitschritts At — ausgehend vom initialen
Zeitpunkt ¢y, an dem der Nachlauf erstmalig erzeugt wird — an der zuvor definierten
Hinterkante eine neue Reihe von Nachlaufpanels angesetzt. Diese erweitern den Nachlauf
und ermoglichen eine kontinuierliche Erfassung der zeitlichen Entwicklung der Zirkulation.
Daran anschlieend werden die aerodynamischen Einflusskoeffizienten berechnet, iiber die
die Dipolbelegungen des Nachlaufs auf die Oberflache des Kérpers wirken. Die Einfliisse der
zuletzt hinzugefigten Nachlaufreihe gehen dabei iiber die Anwendung der Kutta-Bedingung
direkt in die Bestimmung der Einflusskoeffizienten der Oberfléchendipole ein, wahrend die
Beitréage aus vorangegangenen Zeitschritten gemeinsam mit ihren zeitlich konstanten Dipol-
starken (vgl. Kapitel 2.3.2) unmittelbar in die rechte Seite des Gleichungssystems tiberfiihrt
werden kénnen. Dort flielen sie — zusammen mit der bekannten Quellenverteilung — in die
Formulierung der kinematischen Randbedingung ein. Die Losung des so aufgestellten Glei-
chungssystems liefert die Dipolverteilung auf der Korperoberfliche. Aus ihr resultieren die
lokalen Stromungsgrofien und die aerodynamischen Kréfte auf das betrachtete System. Im
Anschluss an die Berechnung der Kréfte folgt die Aktualisierung des Nachlaufs, indem die
einzelnen Knoten der Nachlaufpanels entlang der jeweils lokal vorliegenden Stromungsver-
héaltnisse verschoben werden. Grundlage bildet in diesem Kontext ein Aufrollalgorithmus,
der die zeitliche Entwicklung der Nachlaufstruktur realitdtsnah erfasst und somit die
Dynamik des Nachlaufs physikalisch konsistent abbildet. Fiir die zeitliche Integration der

Nachlaufpositionen kommt hierbei ein explizites Zeitschrittverfahren zum Einsatz, wobei
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im Rahmen von OpenPAME standardméfig auf das EULER-Verfahren zuriickgegriffen

wird, mit dem sich die Position @ eines Nachlaufknotens wie folgt berechnen lasst:
z(t + At) = z(t) + c(z, t) At + O(A?) (3.26)

Hierbei bezeichnet O(At?) den lokalen Diskretisierungsfehler des Verfahrens pro Zeitschritt.
Dieser akkumuliert sich im zeitlichen Verlauf zu einem Gesamtfehler O(At). Obwohl das
Euler-Verfahren somit lediglich eine Genauigkeit erster Ordnung aufweist und in einem
hoheren Diskretisierungsfehler resultiert als Verfahren hoherer Ordnung, iiberzeugt es vor
allem durch einen duflerst geringen Rechenaufwand. Dieser Vorteil ist insbesondere im
Rahmen der Panelmethode relevant, da diese vorrangig fiir den Einsatz in frithen Entwurfs-
phasen konzipiert ist, in denen kurze Rechenzeiten und eine robuste Implementierung im
Vordergrund stehen. Alternativ stehen in OpenPAME jedoch auch explizite Zeitschrittver-
fahren hoherer Ordnung zur Verfiigung, bspw. das RUNGE-KUTTA-Verfahren zweiter (RK2)
und vierter Ordnung (RK4). Diese finden in der vorliegenden Arbeit vorrangig bei komple-
xeren Simulationsszenarien Anwendung, etwa bei der instationdren Stromungssimulation
der Vertikalachsen-Windkraftanlage. Nach Vollendung der Positionsaktualisierung des
Nachlaufs erfolgt fiir den Losungsprozess abschliefend die Prifung des Kriteriums ¢ < tqpnq.
Sofern die Bedingung erfiillt ist, wird der Simulationsprozess um einen weiteren Zeitschritt
fortgesetzt. Ist sie hingegen nicht erfullt, gilt der Losungsprozess als abgeschlossen.

Nach Durchfiihrung des Losungsprozesses folgt das Postprocessing, in dessen Rahmen
die Simulationsergebnisse systematisch ausgewertet und fiir weiterfithrende Analysen auf-
bereitet werden. Hierfiir wird zunéchst die Druckverteilung in definierten Schnittebenen
berechnet, um lokale Stromungsverhaltnisse gezielt zu erfassen. Darauf aufbauend lasst
sich die Spannweitenverteilung verschiedener aerodynamischer Kréfte bestimmen, die Riick-
schliisse auf die Effizienz und strukturelle Belastung der Geometrie ermoglichen. Ergénzend
dazu dient eine Trefftz-Ebenen-Analyse der Auswertung innerhalb des Fernfelds, um inte-
grale Kenngroflen wie den induzierten Widerstand zu analysieren. AbschlieBend werden
die relevanten Ergebnisdaten im VTK-Format ( Visualization Toolkit) und CGNS-Format
(CFD General Notation System) exportiert und fur Visualisierungs- sowie weiterfithrende

Auswertungszwecke bereitgestellt.

3.1.7 Zeitliche Entwicklung des Nachlaufs

Die zeitliche Entwicklung des Nachlaufs wird durch einen Aufrollalgorithmus erfasst, der
eine realitdtsnahe Darstellung der Entstehung und Ausbreitung der ablosenden Wirbel-
strukturen ermoglicht. Zentraler Aspekt dieses Verfahrens ist die fortlaufende Verlagerung
der Nachlaufknoten in Abhédngigkeit von der jeweils lokal vorliegenden Stromungsge-

schwindigkeit. Auf diese Weise passt sich der Nachlauf in jedem Zeitschritt dynamisch an
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veranderte Stromungsverhéltnisse an und bildet die Entwicklung der Wirbelstrukturen
konsistent ab.

Der zugrunde liegende Berechnungsablauf, der zur Ermittlung der lokalen Geschwindigkei-
ten und zur anschliefenden Aktualisierung der Knotenpositionen dient, ist schematisch in
Abbildung 3.4 dargestellt. Die Ermittlung der durch die Singularititen induzierten Storge-
schwindigkeiten erfolgt dabei in einem dreistufigen Ansatz, bei dem zunachst die jeweiligen
Einzelbeitrige separat berechnet werden: Dazu zahlen die Beitrage der Quellenverteilung
auf der Kérperoberflache, der oberflichengebundenen Dipole sowie der nachlaufgebundenen
Dipole. Die von Quellen induzierte Storgeschwindigkeit wird in diesem Zusammenhang
auf Grundlage der Formulierungen nach Hess und Smith [42] bzw. Katz und Plotkin [47]
berechnet. Fiir den durch die Dipolverteilung verursachten Anteil kommt hingegen das

Biot-Savart-Gesetz geméafl Gleichung (2.63) zur Anwendung, wobei die physikalische Ana-

Ausgangsposition x(t) des Nachlaufknotens

|

Induzierte Storgeschwindigkeiten durch Singularitédten
( A

Induzierte Stérgeschwindigkeiten
durch Quellen auf Kérperoberflache

Induzierte Stérgeschwindigkeiten
durch Dipole auf Koérperoberflache

Induzierte Stérgeschwindigkeiten
durch Dipole im Nachlauf

Y
Superposition aller induzierten
Storgeschwindigkeitsanteile

Y
Addition der ungestorten
Anstromgeschwindigkeit

Y
Lokale Geschwindigkeit am Nachlaufknoten

\
Neue Position x(t + At) des Nachlaufknotens

Abb. 3.4: Ablaufdiagramm zur Berechnung der lokalen Geschwindigkeit und Positionsak-
tualisierung eines Nachlaufknotens
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logie zwischen einem flachig verteilten Dipol der Stérke g und einem Wirbelring mit
Zirkulationsstarke I' ausgenutzt wird (vgl. Kapitel 2.3.1). Im Anschluss an die Einzelbe-
rechnungen werden die verschiedenen Anteile iiberlagert und gemeinsam mit der freien
Anstromgeschwindigkeit zu einer effektiven lokalen Geschwindigkeit superponiert. Diese
resultierende Geschwindigkeit dient als Eingangsgrofie fiir die zeitliche Aktualisierung
der Nachlaufknoten im Rahmen des Aufrollalgorithmus. Fiir die Integration in der Zeit
kommen hierfiir die zuvor genannten expliziten Verfahren erster Ordnung (Euler) sowie
hoherer Ordnung (Runge-Kutta-Verfahren zweiter bzw. vierter Ordnung) zum Einsatz.

Zur Berechnung wirbelinduzierter Geschwindigkeiten im Nahfeld ist eine Regularisierung
des Biot-Savart-Gesetzes erforderlich, da dieses bei idealisierten Wirbeln fir kleine Abstén-
de zwischen Beobachtungspunkt und Wirbelfilament (|| — 0) gemafi Gleichung (2.62)
ein singuléres Verhalten aufweist. In OpenPAME erfolgt diese Regularisierung mithilfe
des in Gleichung (2.63) eingefiihrten Faktors Vgg, der auf den jeweiligen Wirbelmodellen
basiert. Im Folgenden werden die implementierten Modelle vorgestellt und hinsichtlich

ihrer spezifischen Regularisierungscharakteristik erlautert.

Rankine-Wirbelmodell

Das RANKINE-Wirbelmodell [79] beschreibt eine idealisierte Wirbelstruktur, bei der im
Inneren ein viskoser Kern mit endlichem Radius r. durch Festkorperrotation modelliert
wird, wiahrend aulerhalb dieses Kerns die Stromung der klassischen Beschreibung eines
Potentialwirbels folgt [13, 105]. Durch die Kombination dieser beiden Bereiche entsteht
ein physikalisch konsistentes Modell, welches das singulare Verhalten des reinen Potential-
wirbels gezielt vermeidet und dadurch ein tiberall stetiges Geschwindigkeitsfeld liefert. Im
Unterschied zum klassischen Potentialwirbel (vgl. Gleichung (2.60)) ergibt sich fir das
Rankine-Modell auf diese Weise die folgende Darstellung der tangentialen Geschwindigkeit

in Polarkoordinaten (r, ¢):

r fir0<r <r,

Cyp Rankine (T) = T4

- (3.27)

= | »—toﬂm‘ <

fir r > r

Im Rahmen der Regularisierung des Biot-Savart-Gesetzes wird dieses Modell in Open-
PAME durch einen Wirbelkernradius r. = const. und den orthogonalen Abstand d vom
Wirbelfilament zum Beobachtungspunkt definiert. Daraus lasst sich der dimensionslose

Regularisierungsfaktor wie folgt beschreiben:

C fir 0<d<re
VRS,Rankine - N (328)
1 fiurd>r.
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Lamb-Oseen-Wirbelmodell

Aufbauend auf dem zuvor eingefithrten Rankine-Wirbelmodell, dessen tangentiale Ge-
schwindigkeit zwar stetig, jedoch fiir » = 7. nicht stetig differenzierbar ist, beschreibt
das LAMB-OSEEN-Wirbelmodell [53, 73] eine physikalisch konsistentere Wirbelstruktur
mit glattem, zeitabhingigem Geschwindigkeitsverlauf. Es handelt sich dabei um eine
exakte Losung der inkompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen unter der Annahme einer
rotationssymmetrischen, laminaren Stromung und unter Beriicksichtigung eines eindi-
mensionalen Geschwindigkeitsprofils [78, 13]. In Polarkoordinaten (r,¢) resultiert die
tangentiale Geschwindigkeit in Abhéngigkeit von der radialen Koordinate und der Zeit

zu:

r 4ut

r r?
CsD,Lamb-Oseen(ra t) == _27 ll — eXp (-)] (329)

Aus der Gleichung geht hervor, dass die tangentiale Geschwindigkeit im Nahbereich des
Wirbelkerns mit zunehmender Zeit abnimmt. Diese Abschwéchung ist auf die viskose
Diffusion der Vortizitat zuriickzufithren, durch die sich die urspriinglich konzentrierte
Wirbelstruktur radial ausbreitet [105]. Zur Charakterisierung dieser Ausbreitung kann
insbesondere die zeitliche Entwicklung des Wirbelkerns herangezogen werden. Im laminar-

viskosen Fall folgt fiir den Radius des Wirbelkerns in Abhéngigkeit von der Zeit:
re(t) = Vdapvt (3.30)

Dabei bezeichnet o, = 1,25643 die Lamb-Konstante.
Fir die Regularisierung des Biot-Savart-Gesetzes innerhalb von OpenPAME lasst sich auf

dieser Grundlage folgender Regularisierungsfaktor formulieren:

ar, d?
VRS,Lambfoseen =1~ €Xp <_ 1;2 > (331)

C

Eine Erweiterung des zeitabhingigen Wirbelkernwachstums zur Berticksichtigung tur-
bulenter Diffusion wurde, aufbauend auf Squire [90], von Bhagwat und Leishman [13]
vorgeschlagen. Hierflir wird eine zusatzliche turbulente Wirbelviskositét v, eingefithrt, wo-
durch sich die effektive kinematische Viskositat zu ve.g = v + 14 erweitert. Das modifizierte

Wachstum des Wirbelkerns ergibt sich damit zu:

ro(t) = /120 + darvert (3.32)
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wobei 7¢ o den initialen Wirbelkernradius definiert, der eine Singularitét bei t = 0 verhindert.
Die turbulente Wirbelviskositéit kann dabei proportional zur Zirkulation formuliert werden,

sodass gilt:

v =al (3.33)

Hierbei bezeichnet a einen Proportionalitatsfaktor und muss zusammen mit 7. in der
Regel experimentell ermittelt werden. Basierend auf umfangreichen Versuchsreihen zu
Randwirbeln, die tiber ein breites Spektrum an Reynolds-Zahlen durchgefithrt wurden,
wird der Faktor a nach Bhagwat und Leishman [13] typischerweise in einem Wertebereich
5,0-107% < a < 4,0 - 10~* angegeben.

Vatistas-Wirbelmodell

Das VATISTAS-Wirbelmodell [99] stellt eine alternative, approximative Beschreibung realer
Wirbel dar und zeichnet sich insbesondere durch eine hohe Flexibilitdt im Hinblick auf
unterschiedliche Stromungsbedingungen aus. Die erweiterte Flexibilitdt wird im Rahmen
des Modells durch die Einfiihrung eines variablen Regularisierungsexponenten £ erreicht,
der den Ubergang zwischen der Kernregion und der dufleren Strémung kontrolliert steuert.
Die zugehorige tangentiale Geschwindigkeit resultiert in Abhangigkeit von der radialen

Koordinate in Polarkoordinaten (r, ) zu:

r r
Ccp,Vatistas(T) = _% lw] (334)

Je nach Wahl des Regularisierungsexponenten lassen sich verschiedene Grenzfille betrach-
ten: Fiir k — oo entsteht ein nicht stetig differenzierbarer Verlauf mit einem sprunghaften
Ubergang an der Grenze des Wirbelkerns, wodurch das Modell dem Verhalten des Rankine-
Wirbels entspricht. Fiir einen Wert von k = 2 geht die Geschwindigkeitsverteilung dagegen
nidherungsweise in die des Lamb-Oseen-Modells iiber, sodass diese einen glatten Verlauf
aufweist. Die freie Wahl des Exponenten ermoglicht somit eine gezielte Anpassung an expe-
rimentelle Daten und erlaubt eine flexible Ubertragbarkeit des Modells auf unterschiedliche

Wirbeltypen.

In Analogie zu den zuvor beschriebenen Wirbelmodellen l&sst sich auch im Fall des Vatistas-
Modells ein Faktor zur Regularisierung der durch das Biot-Savart-Gesetz berechneten

Geschwindigkeit angeben. In OpenPAME ist dieser wie folgt definiert:
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d2

e (3.35)

VRS ,Vatistas —

Einen abschliefenden Vergleich der einzelnen Wirbelmodelle bietet Abbildung 3.5, in der
die Verlaufe der tangentialen Geschwindigkeit innerhalb des Wirbelkerns fiir die zuvor

beschriebenen Modelle einander gegeniibergestellt sind.

N I
---------- Potentialwirbel Co=—
---- Rankine P 2
—— Lamb-Oseen — :}\
— - 1 ) = / \
Vatistas (k = 2) i/ \\.

Abb. 3.5: Verlauf der tangentialen Geschwindigkeit innerhalb des Wirbelkerns fiir ver-
schiedene Wirbelmodelle, in Anlehnung an [13]

3.2 Validierung der Panelmethode

Zur Validierung der in dieser Arbeit entwickelten Basisimplementierung der Panelme-
thode werden gezielt repréasentative Geometrien mit bekannter Stromungscharakteristik
herangezogen, anhand derer ein systematischer Vergleich mit analytischen Loésungen,
experimentellen Messdaten sowie CFD-Ergebnissen vorgenommen wird. Den Ausgangs-
punkt bilden dabei einfache Koérperformen wie der Zylinder und die Kugel, fiir die im
Rahmen der Potentialtheorie analytische Losungen existieren. Im Fall des Zylinders wird
der Vergleich zusétzlich um Literaturdaten ergidnzt, um eine erweiterte Bewertung der
Ergebnisse im Hinblick auf reale Stromungsverhéltnisse zu ermoglichen. AnschlieSend
wird ein zweidimensionales NACA-0012-Profil untersucht. Die mit der Panelmethode
berechneten Ergebnisse werden in diesem Zusammenhang experimentellen Messungen
sowie CFD-Simulationen gegeniibergestellt, um die Ubereinstimmung hinsichtlich druck-

und kraftbezogener Kenngroflen systematisch zu analysieren. Den Abschluss der Validie-
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rungsstudie bildet der Vergleich eines dreidimensionalen Tragfliigels mit NACA-0012-Profil
und trapezformiger Randbogenform, anhand dessen insbesondere bewertet wird, inwieweit
die Panelmethode dreidimensionale Stromungseffekte physikalisch konsistent abbilden
kann. Fiir die Quantifizierung der Ubereinstimmung mit den Referenzdaten werden fiir
samtliche Validierungsfélle die absolute Abweichung A sowie die relative Abweichung 0

herangezogen. Die Definitionen dieser Abweichungsmafe sind im Anhang B erlautert.

3.2.1 Zylinderstromung

Die Umstromung eines Zylinders stellt in der einschlagigen Literatur ein klassisches Vali-
dierungsbeispiel fiir numerische Verfahren dar. Aufgrund der einfachen Geometrie sowie
der Existenz analytischer Losungen im Rahmen der Potentialtheorie bietet dieser Fall eine
besonders geeignete Grundlage zur Validierung der mit OpenPAME erzielten numerischen
Ergebnisse.
Im Folgenden wird die Stromung um einen ruhenden sowie einen rotierenden Zylinder
untersucht. Der betrachtete Korper besitzt einen Radius von Rzyiinger = 0,075 m und ist
mit seiner Achse in z-Richtung senkrecht zur Blattebene ausgerichtet. Die Anstromung
erfolgt entlang der positiven x-Achse, wodurch die Stréomung senkrecht zur Zylinderachse
verlauft. Um dreidimensionale Randeffekte am Zylinder weitgehend zu minimieren und
die numerischen Ergebnisse mit der zweidimensionalen theoretischen Losung vergleichbar
zu machen, wurde die Zylindertiefe im vorliegenden Fall gezielt so gewahlt, dass sich im
mittleren Bereich des Zylinders eine nidherungsweise zweidimensionale Stromung einstellt.
Auf dieser Grundlage wird zur Bewertung der numerischen Ergebnisse die Verteilung des
dimensionslosen Druckbeiwerts entlang der Zylinderoberfliche im Schnitt z = 0 herangezo-
gen.
Fiir den ruhenden, zweidimensionalen Zylinder resultiert die Potentialfunktion in Polarko-
ordinaten (r, ) zu:

RZ .

Py linder (T, ) = T COS P Coo (1 + Zyrl;nder> (3.36)
wobei ¢ den mathematisch positiv orientierten Azimutwinkel bezeichnet. Der Winkel
@ = 0° liegt dabei in positiver z-Richtung, das heifit an der stromabwarts gelegenen
Riickseite des Zylinders. Durch Auswertung des Gradienten der Potentialfunktion bei
7 = Rzylinder €rgibt sich die zugehorige Geschwindigkeit auf der Zylinderoberflache durch
folgenden Ausdruck:

T
cZylinder((p) = (07 —2 Coo sin SO) (337)
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Fiir den rotierenden, zweidimensionalen Zylinder lasst sich das Stromungspotential durch
Uberlagerung der Grundstromung mit einem Potentialwirbel konstanter Zirkulation dar-
stellen. Die resultierende Geschwindigkeit auf der Zylinderoberfliche nimmt in diesem Fall

folgende Form an:

I T
CzylinderT () = (0, =2 oo 8ingp — oo (3.38)
Y 27TRZylinder

Aus den beiden Gleichungen (3.37) und (3.38) kann anschlieflend der fiir die Auswertung

herangezogene dimensionslose Druckbeiwert geméf Gleichung (3.15) berechnet werden:
Ch Zylinder () = 1 — 4sin? ¢ (3.39)

bzw.

277-}%Zylinder Cxo

. r ?
Cp Zylinderr () = 1 — (2 sin ¢ + ) (3.40)

Der Verlauf des dimensionslosen Druckbeiwerts entlang der Zylinderoberflache ist fir
den ruhenden Zylinder in Abbildung 3.6a dargestellt. Hieraus ist ersichtlich, dass die
analytische Losung exakt mit den theoretischen Erwartungen tibereinstimmt und eine

vollstéindig symmetrische Verteilung entlang des Zylinderumfangs zeigt, wobei der maxi-

2 2
s 9
0
-1
<} <)
—2
-3
Analytisch
—4 1 o OpenPAME : —4 Analytisch
--------- Experiment o OpenPAME
-5 I I L -5 I I |
0 90 180 270 360 0 90 180 270 360
@/ ©/°
(a) Ruhender Zylinder (b) Rotierender Zylinder

Abb. 3.6: Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts im Schnitt z = 0 (z-y-Ebene)
fiir die Potentialstromung und die reale Umstromung eines Zylinders
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male Druckbeiwert von C5'** = 1 an den Staupunkten bei ¢ = 0° (stromabwirts) und
¢ = 180° (stromaufwérts) auftritt. An den Stellen maximaler Stromungsgeschwindigkeit,
das heifit bei ¢ = 90° und ¢ = 270°, erreicht der Druckbeiwert hingegen ein Minimum mit
Cgﬁn = —3. Die mit OpenPAME durchgefiihrte Simulation bildet diese theoretische Vertei-
lung mit hoher Ubereinstimmung ab, was sich in einer mittleren relativen Abweichung von
3cp = 0,324 % bzw. einer mittleren absoluten Abweichung von Zcp = 0,004 widerspiegelt.
Erganzend enthalt die Abbildung experimentelle Messdaten von Achenbach [2], der im
Rahmen seiner Studie die Druckverteilung an einem feststehenden, quer angestromten
Zylinder bei unterschiedlichen Reynolds-Zahlen untersucht hat. Fiir den Vergleich wird
an dieser Stelle exemplarisch der Fall mit Re ~ 3,6 - 10° herangezogen. Es zeigt sich,
dass die experimentellen Ergebnisse auf der Vorderseite des Zylinders (90° < ¢ < 270°)
qualitativ gut mit der potentialtheoretischen Berechnung aus OpenPAME iibereinstimmen.
Besonders im Bereich des vorderen Staupunkts bei ¢ = 180° stimmen die Ergebnisse
sehr gut tiberein, sodass die relative Abweichung dort lediglich é¢c, = 0,3 % betrédgt. Auf
der Riickseite des Zylinders (0° < ¢ < 90° bzw. 270° < ¢ < 360°) weichen die experi-
mentellen Daten hingegen deutlich von der idealisierten Losung ab. Ursédchlich hierfiir
sind Ablosephdnomene, die im Rahmen der Potentialtheorie nicht erfasst werden koénnen.
Infolgedessen sinkt der experimentell ermittelte Druckbeiwert im Bereich des stromabwarts
gelegenen Staupunkts bei ¢ = 0° auf C,, = —0,8. Diese Abweichung unterstreicht somit
die Bedeutung viskoser Effekte und markiert zugleich eine zentrale Grenze von Potential-
stromungen bei der Beschreibung realer Stromungsvorginge (vgl. Kapitel 2.4).

In Abbildung 3.6b sind die Ergebnisse fiir den rotierenden Zylinder veranschaulicht, wobei
fiir den dargestellten Fall exemplarisch eine Zirkulation von I' = —0,15m?s™! zugrun-
de gelegt wird, die einen linksdrehenden Wirbel erzeugt und das zuvor symmetrische
Stromungsfeld der ruhenden Konfiguration systematisch verédndert. Insbesondere auf der
Oberseite des Zylinders (0° < ¢ < 180°) bewegt sich die Oberfliche aufgrund der vorlie-
genden Zirkulation entgegen der Anstromrichtung, wodurch die Stromungsgeschwindigkeit
lokal sinkt und der statische Druck entsprechend ansteigt. Bei ¢ = 90° ergibt sich infolge-
dessen ein Druckbeiwert von C}, ~ —1,8, was einem deutlich hoheren Druckniveau als im
ruhenden Fall entspricht. Auf der Unterseite des Zylinders (180° < ¢ < 360°) verstérkt
sich die Stromungsgeschwindigkeit hingegen, da sich die Oberfliche hier in Richtung der
Anstromung bewegt. Dies fiihrt zu einem lokalen Druckabfall, der bei ¢ = 270° in einem
Druckbeiwert von Cgﬁn ~ —4.4 resultiert. Die Druckverteilung entlang der Zylinderober-
flache verlauft demzufolge asymmetrisch, was eine senkrecht zur Anstromung wirkende
Auftriebskraft zur Folge hat. Dieser Effekt ist als Magnus-Effekt bekannt und charak-
teristisch fiir rotierende Korper in Stromungsfeldern. Die mit OpenPAME simulierten

Ergebnisse stimmen auch im Fall des rotierenden Zylinders sehr gut mit der analytischen
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Berechnung tiberein, was in einer mittleren relativen Abweichung von Ecp = 0,734 % bzw.

einer mittleren absoluten Abweichung von Zcp = 0,0043 zum Ausdruck kommt.

3.2.2 Kugelstromung

Die Geschwindigkeit der Potentialstromung auf der Oberflache einer Kugel mit Radius
Riugel 1asst sich geméfl Anderson [4] in sphérischen Koordinaten (7,6, ¢) mit 7 = Riugel

analytisch durch die folgende Beziehung beschreiben:

3 T
Ckugel(0) = <O, 5Co0 sin 6, O) (3.41)
Dabei bezeichnet 6 den Polarwinkel, gemessen von der positiven z-Achse. Aufgrund der
Rotationssymmetrie der Stromung um diese Achse entfillt eine direkte Abhéangigkeit vom
Azimutwinkel .

Aufbauend auf der resultierenden Geschwindigkeit entlang der Kugeloberfliche aus Glei-
chung (3.41) lasst sich mittels Gleichung (3.15) der dimensionslose Druckbeiwert berechnen.
Es gilt:

Cpxugal(0) =1 — isinz 0 (3.42)

Abbildung 3.7 zeigt exemplarisch die Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts auf
der Oberfliche einer Kugel mit Radius Rkuger = 1 m bei einer Zustromgeschwindigkeit
von co = 1ms~!. Die zugehoérige analytische Losung der Druckverteilung ist in Abbil-
dung 3.7a dargestellt, wihrend Abbildung 3.7b das entsprechende numerische Ergebnis
aus OpenPAME zeigt. Der direkte Vergleich beider Verteilungen weist im vorliegenden
Fall eine sehr hohe qualitative Ubereinstimmung auf. Lediglich in den Ubergangsbereichen
zwischen unterschiedlich fein aufgelosten Diskretisierungszonen treten lokal begrenzte Ab-
weichungen auf, die auf numerisch bedingte Effekte zuriickzufiihren sind. Diese qualitative
Einschatzung wird durch die mittleren relativen Abweichungen zwischen beiden Methoden
quantitativ bestétigt, die mit Zcp = 0,002 bzw. ECP = 0,60 % gering ausfallen.

Erganzend zur Darstellung auf der Kugeloberfliche veranschaulicht Abbildung 3.8 eine
Schnittansicht der Druckverteilung in der z-y-Ebene bei x = 0. Charakteristisch fiir
den zugrunde liegenden idealisierten Stromungsfall ist ein maximaler Druckbeiwert von
C* =1 an den Staupunkten auf der Vorder- (¢ = 0°) und Riickseite (§ = 180°), in
Verbindung mit einem minimalen Druckbeiwert von CI"" ~ —1,25, der im Bereich der
hochsten Stromungsgeschwindigkeit bei # = 90° und 0 = 270° erreicht wird. Diese ana-

lytisch erwartete Verteilung wird auch numerisch sehr gut abgebildet, was sich in einer
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geringen mittleren relativen Abweichung von Scp = 0,53 % widerspiegelt und die hohe

Genauigkeit der Simulationsergebnisse unterstreicht.
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(a) Analytisch (b) OpenPAME

Abb. 3.7: Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts auf der Oberflache einer Kugel
in einer Potentialstromung

2 I
Analytisch
o OpenPAME

Abb. 3.8: Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts im Schnitt © = 0 (z-y-Ebene)
fiir die Potentialstromung um eine Kugel
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3.2.3 Tragfligelprofil NACA-0012

Zur weiterfiihrenden Validierung wird das symmetrische Tragfliigelprofil NACA-0012
herangezogen, da es aufgrund seiner weiten Verbreitung in der einschliagigen Literatur und
der Verfiigharkeit umfangreicher experimenteller Vergleichsdaten eine geeignete Referenz
darstellt. Zunédchst wird hierzu der Begriff der Streckung Ay eingefiihrt, die sich als

Verhéltnis der Quadratspannweite b? zur projizierten Fliigelfliche definiert:

b2
Aproj

Ay = (3.43)
GeméB der Prandtl’schen Traglinientheorie ndhert sich der Auftriebsbeiwert eines Tragflii-
gels endlicher Streckung mit zunehmender Streckung dem Auftriebsbeiwert eines Trag-
fliigels unendlicher Streckung C3° und somit dem zweidimensionalen Strémungsfall an
[84, 47]. Um diesen Zustand auch in der Simulation mit OpenPAME abzubilden und die
dreidimensionalen Randeinfliisse zu minimieren, wurde fiir die nachfolgende Berechnung
ein Tragfliigel mit grofler Streckung gewéhlt, wobei die Auswertung der Ergebnisse im
Schnitt bei halber Spannweite realisiert wird. Die Validierung erfolgt dabei unter anderem
durch einen Vergleich der Ergebnisse aus OpenPAME mit experimentellen Daten, die aus
den Untersuchungen von Ladson [51] stammen und im Langley Low-Turbulence Pressure
Tunnel durchgefithrt wurden. In seiner Studie analysierte er das NACA-0012-Profil syste-
matisch hinsichtlich der aerodynamischen Eigenschaften, wobei die Mach-Zahl und die
Reynolds-Zahl unabhangig voneinander variiert wurden. Ziel der Untersuchungen war es,
den Einfluss beider Parameter — insbesondere auf die Auftriebscharakteristik — im Detail
zu erfassen. Die Messungen erfolgten hierzu sowohl unter freier als auch erzwungener Tran-
sition. Fiir letztere wurden definierte Rauheitsstreifen an der 5 %-Position der Profilsehne
angebracht, um die Transition dort gezielt auszulésen. Im Rahmen der vorliegenden Arbeit
werden exemplarisch die experimentellen Daten bei Reynolds-Zahlen von Re ~ 2,0 - 10°
und Re =~ 6,0 - 10° unter Beriicksichtigung einer konstanten Mach-Zahl von Ma = 0,15
herangezogen. Die Auswertung beschrankt sich hierbei auf den Anstellwinkelbereich von
a = —5° bis a = +5°, wobei ausschliellich Messungen unter freier Transition berticksichtigt
werden, da die Art der Umschlagsauslosung in diesem Winkelbereich keinen wesentlichen
Einfluss auf das Stromungsverhalten ausiibt. Neben dem Vergleich mit experimentellen
Daten erfolgt zuséitzlich eine Gegeniiberstellung mit Ergebnissen aus zweidimensionalen,
viskosen CFD-Simulationen. Diese wurden mit inkompressibler Luft bei einer Temperatur
von T = 15°C (p = 1,225kgm ™3, p = 1,7894 - 107° Pas) und einem Umgebungsdruck
von prer = 1 bar unter Verwendung des Realizable-k-e-Turbulenzmodells durchgefiihrt. Zur
Minimierung diskretisierungsbedingter Einfliisse wurde im Vorfeld eine Netzunabhangig-
keitsstudie sowohl fiir die Panelmethode als auch fiir die CFD durchgefiihrt, jedoch wird

diese im Folgenden nicht néher ausgefiihrt.
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In Abbildung 3.9 sind die Ergebnisse des Vergleichs fiir den Auftriebsbeiwert in Abhéngig-
keit vom Anstellwinkel dargestellt. Die Ergebnisse verdeutlichen, dass die Panelmethode
im linearen Bereich der Auftriebskennlinie (—5° < a < 5°) eine qualitativ sehr gute
Ubereinstimmung mit den experimentellen Daten sowie den CFD-Ergebnissen aufweist.
Dieses Verhalten zeigt sich konsistent fiir beide untersuchten Reynolds-Zahlen und unter-
streicht die Eignung der Panelmethode zur Berechnung des aerodynamischen Auftriebs bei
kleinen Anstellwinkeln. Im betrachteten Bereich betrigt die mittlere absolute Abweichung
zwischen OpenPAME und der CFD dabei ZCK" ~ 0,02, gegeniiber dem Experiment ergibt
sich ein Wert von AC;O ~ 0,032. Damit wird die zuvor beschriebene qualitative Uberein-
stimmung auch quantitativ bestatigt. Auflerhalb des linearen Bereichs treten hingegen
signifikante Abweichungen zwischen den untersuchten Methoden auf. So zeigen sowohl die
CFD-Ergebnisse als auch die experimentellen Daten bei o > 15° fiir Re ~ 2,0 - 10° bzw.
bei o > 17° fiir Re =~ 6,0 - 10° den charakteristischen Abfall des Auftriebsbeiwerts infolge
beginnender Stromungsablosung, wobei der Einbruch in den experimentellen Ergebnissen
bei geringeren Anstellwinkeln eintritt als in den CFD-Simulationen. Die Panelmethode
ist aufgrund ihres zugrunde liegenden reibungsfreien Stréomungsmodells hingegen nicht
in der Lage, diese Ablosephénomene physikalisch korrekt zu erfassen, sodass der damit
einhergehende Auftriebsverlust in den Ergebnissen vollstdndig unberiicksichtigt bleibt.

Infolgedessen ergibt sich fiir das potentialtheoretische Verfahren ein nahezu linearer Anstieg
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(a) Reynolds-Zahl Re ~ 2 - 10° (b) Reynolds-Zahl Re ~ 6 - 105
’ —— CFD viskos ----OpenPAME o©Experiment ‘

Abb. 3.9: Auftriebspolaren fiir ein NACA-0012-Profil fiir verschiedene Reynolds-Zahlen
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der Kurve bis @ = 20°. Ein Vergleich der beiden Diagramme verdeutlicht zudem den
direkten Einfluss der Reynolds-Zahl auf die aerodynamische Performance des Profils, wobei
mit hoherer Reynolds-Zahl ein hoherer maximaler Auftriebsbeiwert C%°,,,, erreicht wird
und der Stromungsabriss bei grofleren Anstellwinkeln auftritt. Dieses Verhalten entspricht
den theoretischen Erwartungen, da mit zunehmender Reynolds-Zahl der laminar-turbulente
Ubergang in der Grenzschicht weiter stromauf, d. h. niher an der Vorderkante, einsetzt
und infolge der erhéhten kinetischen Energie in wandnahen Stromungsregionen eine lan-
gere Anhaftung der Stromung an der Geometrieoberfliche begiinstigt wird, wodurch die

Ablosung verzogert und héhere Auftriebsbeiwerte erzielt werden konnen [4, 83].

Abbildung 3.10 zeigt aufbauend auf der vorherigen Betrachtung die Verteilung des dimen-
sionslosen Druckbeiwerts entlang der normierten Profilsehne x /I des NACA-0012-Profils
fiir verschiedene Anstellwinkel. Die fiir den Vergleich zugrunde liegenden experimentellen
Daten stammen aus der Arbeit von Gregory und O’Reilly [35] und wurden bei einer
Reynolds-Zahl von Re ~ 2,88 - 10° erhoben. Da diese jedoch ausschlieBllich die Saugseite
des Profils erfassen, erfolgt zur Vervollstandigung der Darstellung eine Ergénzung durch
Ergebnisse aus viskosen CFD-Simulationen. Auf diese Weise wird ein konsistentes Gesamt-
bild der Druckverteilung ermoéglicht. Fir den Vergleich wurden gezielt zwei Anstellwinkel
aus dem linearen Bereich der Auftriebspolare (o = 2° und av = 4°) sowie zwei Anstellwinkel
aus dem nichtlinearen Bereich (o = 8° und a = 10°) herangezogen.

Die Ergebnisse verdeutlichen, dass mit zunehmendem Anstellwinkel eine deutlich stérkere
Druckabsenkung auf der Saugseite — der Oberseite des Profils — auftritt. Vorrangig im
Bereich der Vorderkante fiihrt die durch die Profilgeometrie bedingte Umlenkung dabei
zu einer Beschleunigung der Stromung, die in der Folge einen verstarkten Unterdruck
und damit eine Auftriebserhohung bewirkt. Fiir den kleinsten betrachteten Anstellwinkel
a = 2° zeigt sich, wie in Abbildung 3.10a dargestellt, eine sehr gute Ubereinstimmung
zwischen den experimentellen Daten, der CFD-Simulation und der Berechnung mittels
OpenPAME. Die maximale Saugspitze an der Vorderkante wird dabei in allen drei Ansét-
zen mit Cg‘in ~ —0,8 nahezu identisch erfasst. Ein vergleichbares Bild liefert o = 4°, dessen
Druckverteilung in Abbildung 3.10b dargestellt ist. Auch hier stimmen die Ergebnisse der
verschiedenen Methoden im Wesentlichen gut tiberein. Besonders auf der Druckseite sowie
im mittleren Bereich der Saugseite ergibt sich eine nahezu deckungsgleiche Verteilung
des Druckbeiwerts, wobei die Saugspitze mit C{)nin ~ —1,4 erwartungsgemafl ausgepragter
ausfallt als bei a = 2°. Signifikante Abweichungen zwischen den Methoden treten im
vorliegenden Fall erst bei einem Anstellwinkel von o = 8° auf, dessen Druckverteilung
in Abbildung 3.10c dargestellt ist. Wahrend die CFD-Simulation und das Experiment
hier ein Druckminimum von C’g‘in ~ —3,67 auf der Saugseite aufweisen, resultiert in der
Panelmethode mit CJ"™ ~ —4,14 ein deutlich stiarkerer Unterdruck. Die Unterschiede

konzentrieren sich dabei vor allem auf den Bereich der Profilvorderkante, wohingegen im
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Abb. 3.10: Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts am NACA-0012-Profil fir
verschiedene Anstellwinkel bei Re ~ 2,88 - 106

mittleren und hinteren Teil der Saug- bzw. Druckseite eine weitgehende Ubereinstimmung
besteht. Bei weiterer Erhohung des Anstellwinkels auf @ = 10° (vgl. Abbildung 3.10d)

verstarken sich diese Unterschiede zusétzlich. So erreichen CFD und Experiment ein Druck-

minimum von C;“in ~ —5,25, wihrend die Panelmethode ein ausgepriagteres Minimum

von C’;’“i“ ~ —6,0 vorhersagt. Auch in diesem Fall ist die Abweichung besonders in den

Bereichen hoher Stromungsbeschleunigung nahe der Vorderkante am deutlichsten. Diese

mit zunehmendem Anstellwinkel wachsende Diskrepanz zwischen den Methoden ist charak-
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teristisch und léasst sich auf die zugrunde liegende Annahme einer reibungsfreien Strémung
im Rahmen der Panelmethode zuriickfiithren. Da viskose Effekte in diesem Modell nicht
beriicksichtigt werden, fithrt dies auf der Saugseite insbesondere in Bereichen mit starken
Geschwindigkeitsgradienten zu einer systematischen Uberschitzung des Unterdrucks. Auf
der Druckseite bleiben die Ergebnisse hingegen auch bei hohen Anstellwinkeln weitgehend
konsistent.

Zusétzliche Unterschiede manifestieren sich bei allen betrachteten Anstellwinkeln dartiber
hinaus im Bereich der Profilhinterkante. Die Abweichungen zwischen CFD und OpenPAME
sind hierbei in erster Linie auf geometrische Unterschiede zuriickzufithren: Wahrend in der
CFD ein Profil mit stumpfer Hinterkante zum Einsatz kommt, basiert OpenPAME auf
einer idealisierten, spitz auslaufenden Geometrie. Dariiber hinaus wirken sich Unterschiede

in der Nachlaufmodellierung mafigeblich auf die Ergebnisse aus.

3.2.4 Tragfligel NACA-0012-TWT

Zum Abschluss der Validierung widmet sich die folgende Analyse der aerodynamischen
Charakteristik eines endlichen Tragfliigels mit trapezférmiger Randbogenform (TWT,
Trapezoidal Wingtip) und einer Profilkontur nach dem symmetrischen NACA-0012-Profil.
Abbildung 3.11 zeigt die Geometrie des betrachteten Tragfliigels sowie die zur Auswertung
des dimensionslosen Druckbeiwerts herangezogenen Schnittebenen. Die entsprechenden

geometrischen Parameter des Tragfliigels sind in Tabelle 3.2 zusammengefasst.

y=25m Y

Abb. 3.11: Geometrie des untersuchten NACA-0012-TWT-Tragfliigels mit Darstellung
definierter Schnittebenen zur Auswertung des dimensionslosen Druckbeiwerts

Die numerische Untersuchung der Panelmethode und CFD erfolgte im Rahmen der Va-

lidierung bei variierenden Anstellwinkeln und einer konstanten Anstromgeschwindigkeit

1

von ¢o, = H0ms™, was fiir die vorliegende Konfiguration in einer Reynolds-Zahl von
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Tab. 3.2: Geometrische Eigenschaften des untersuchten NACA-0012-TWT-Tragfliigels

Eigenschaft Symbol Wert Einheit
Spannweite b 6 m
Lange des Wingtips bw 1 m
Sehnenlédnge Hauptfliigel [ m
Sehnenlidnge Fliigelspitze Lip 0,35 m
Projizierte Flache Aproj 6 m?

Re ~ 3,4 - 10° resultiert. Als Arbeitsmedium diente Luft bei 15°C, die als inkompressibles
Fluid mit den Materialeigenschaften p = 1,225kgm™ und p = 1,7894 - 107° Pas bei
einem Umgebungsdruck von p.s = 1 bar modelliert wurde. Zur Berticksichtigung der vis-
kosen Effekte kam in den CFD-Simulationen das k-w-SST-Turbulenzmodell (Shear Stress
Transport) nach Menter [64] zur Anwendung. Eine hinreichende Auflésung der wandnahen
Grenzschicht lief sich hierbei durch einen dimensionslosen Wandabstand von y* ~ 1 si-
cherstellen. Um die Panelmethode unter vergleichbaren Stromungsbedingungen analysieren
zu konnen, erfolgten erginzend zu den viskosen CFD-Simulationen auch nicht-viskose
CFD-Simulationen. Die zugrunde liegenden Randbedingungen sowie die Modellierung
des umgebenden Fluidvolumens beider CFD-Ansétze sind detailliert in Abbildung C.1
dargestellt. Fiir die Panelmethode wurden in Anlehnung an die CFD zunéchst stationare
Simulationen durchgefiihrt. Die daraus resultierenden Ergebnisse werden im Folgenden
mit der jeweiligen CFD-Referenz hinsichtlich der Auftriebs- und Widerstandspolaren sowie
der Druckverteilung im Profilschnitt verglichen. Aufbauend auf den stationdren Berech-
nungen wurde der Analyseumfang der Panelmethode zudem um instationire Simulationen
erweitert, um die dynamische Entwicklung der Nachlaufstrukturen detaillierter analysieren
zu konnen. Im Fokus der vorliegenden Analyse steht hierbei der Vergleich des Nachlaufs
zwischen den stationdren CFD-Ergebnissen und den quasi-stationdren Ergebnissen aus
OpenPAME.

Zur Sicherstellung der numerischen Konvergenz erfolgte sowohl fiir die CFD als auch fiir
die Panelmethode im Vorfeld eine Netzunabhéngigkeitsstudie. Die fiir die Simulationen
verwendeten Netzauflosungen sind in Tabelle 3.3 zusammengefasst. Erganzend enthalt
die Tabelle die durchschnittliche Rechenzeit pro Anstellwinkel. Dabei ist hervorzuheben,
dass die CFD-Simulationen parallelisiert auf einem Hochleistungsrechner durchgefiihrt
wurden, wohingegen fiir die Berechnungen mit OpenPAME ein lokaler Arbeitsplatzrechner

zur Anwendung kam.
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Tab. 3.3: Vergleich von Netzauflosung und Simulationsdauer pro Anstellwinkel fiir den
NACA-0012-TWT-Tragfliigel bei unterschiedlichen Simulationsverfahren

Methode Anzahl Zellen/Panels Simulationszeit
CFED (viskos, stationér) ~12-10° 1856s (~0,5h)
OpenPAME (stationér) 4196 7s
OpenPAME (instationér) 4196 367s (=~ 0,1h)

Abbildung 3.12 veranschaulicht den Vergleich der unterschiedlichen Simulationsmethoden
anhand der Auftriebs- und Widerstandspolare im Anstellwinkelbereich von o = 0° bis
a = 12°. Im Fokus steht zundchst der Auftriebsbeiwert, dessen Verlauf in Abbildung 3.12a
dargestellt ist. Ein direkter Vergleich der inviskosen CFD-Simulation mit den Ergebnissen
aus OpenPAME zeigt dabei iiber den gesamten Anstellwinkelbereich hinweg eine nahezu
deckungsgleiche Ubereinstimmung, wobei der fiir idealisierte Stromungen charakteristi-
sche lineare Anstieg des Auftriebsbeiwerts von beiden Verfahren konsistent erfasst wird.
Die mittlere relative Abweichung betrigt hier lediglich d¢, ~ 0,22 %, was die Eignung
von OpenPAME zur effizienten Berechnung inviskoser auftriebsbehafteter Stromungen
bestatigt. Deutlichere Unterschiede zeigen sich hingegen bei Beriicksichtigung der viskosen
CFD-Ergebnisse, insbesondere mit zunehmendem Anstellwinkel. Wahrend im Bereich klei-
ner Anstellwinkel (o« < 4°) mit einer mittleren absoluten Abweichung von A¢, ~ 0,01 noch
eine gute Ubereinstimmung zwischen OpenPAME und der viskosen Referenz erzielt wird,
vergroBert sich die Diskrepanz bei hoheren Anstellwinkeln signifikant. Diese Abweichungen
lassen sich vor allem durch auftretende viskose Effekte erklaren, die in realen Stromungen
infolge der Ausbildung einer Grenzschicht auftreten. Solche Phdnomene beeintréchtigen
den ansonsten linearen Verlauf des Auftriebsbeiwerts — wie er in inviskosen Berechnungen
typischerweise vorliegt — erheblich. Wie zu erwarten, tritt die grofite absolute Abweichung
zwischen den beiden Methoden demzufolge beim hochsten betrachteten Anstellwinkel
(a = 12°) auf und betrigt Ac, = 0,068. Uber den gesamten Anstellwinkelbereich ergibt
sich zwischen der viskosen CFD-Simulation und OpenPAME insgesamt eine mittlere
relative Abweichung von ¢, ~ 6,57 %.

Die Ergebnisse fiir den Widerstandsbeiwert sind in Abbildung 3.12b dargestellt. Aus dem
Vergleich geht hervor, dass sowohl OpenPAME als auch die inviskose CFD tiber den gesam-
ten Anstellwinkelbereich einen nahezu deckungsgleichen Verlauf aufzeigen. Dies spiegelt
sich in einer mittleren absoluten Abweichung von Ag,, & 5,56 - 107* wider. Im Gegensatz
dazu weist die viskose CFD-Simulation erwartungsgeméafi hohere Widerstandsbeiwerte
auf als die inviskosen Berechnungen, was insbesondere im Bereich kleiner Anstellwinkel
deutlich wird. So erreicht die relative Abweichung zwischen OpenPAME und der viskosen
CFEFD-Referenz bei o« = 0° mit d¢,, ~ 92,4 % ihren Maximalwert, da der gesamte Wi-
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derstand in diesem Fall nahezu ausschliellich auf Reibungseffekte zuriickzufithren ist —
ein induzierter Widerstand tritt aufgrund des fehlenden Auftriebs nicht auf. Mit zuneh-
mendem Anstellwinkel verringert sich die Diskrepanz zwischen beiden Methoden jedoch
kontinuierlich, da der Anteil des induzierten Widerstands am Gesamtwiderstand an Bedeu-
tung gewinnt. Da diese Widerstandskomponente auch im inviskosen Modell erfasst wird,
nahern sich die Ergebnisse beider Verfahren zunehmend an. Beim hochsten untersuchten
Anstellwinkel o = 12° reduziert sich die relative Abweichung zwischen beiden Methoden
daher auf dc, ~ 9,59 %. Es ist jedoch zu beachten, dass diese Anndherung nur unter der
Voraussetzung einer anliegenden Stromung gilt. Treten zusatzlich Ablosungsphdnomene
auf, verliert die inviskose Methode ihre Aussagekraft, da die zugrundeliegenden Modell-
annahmen nicht langer erfiillt sind. Zur ergénzenden Bewertung des induzierten Anteils
am Gesamtwiderstand wird aulerdem die Trefftz-Ebenen-Analyse geméfl Kapitel 2.4.1
herangezogen. Im Vergleich zur direkten Oberflichenanalyse mit OpenPAME ergibt sich
hierbei eine mittlere absolute Abweichung von Ac,, & 6,0 - 107*, wobei diese mit zuneh-
mendem Anstellwinkel ansteigt und bei o = 12° einen Wert von Ac,, =~ 1,0 - 1072 erreicht.
Insgesamt liegt der Verlauf der Trefftz- Auswertung leicht unterhalb der Ergebnisse aus
der Oberflichenintegration und bildet den Anteil aus dem induzierten Widerstand im

Vergleich genauer ab.
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Abb. 3.12: Auftriebs- und Widerstandspolare des NACA-0012-TWT-Tragfltigels fiir
Re ~ 3,4 -10°

Die Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts im Profilschnitt bei y = const. ist
aufbauend auf der vorangegangenen Betrachtung fiir verschiedene Anstellwinkel in Abbil-

dung 3.13 dargestellt. Die Position x entlang der Profiltiefe ist dabei jeweils auf die lokale
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Abb. 3.13: Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts entlang des NACA-0012-TWT-
Tragfliigels im Schnitt y = const. fiir verschiedene Anstellwinkel
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Léange der Profilsehne normiert. Da die inviskosen CFD-Ergebnisse zudem nahezu identisch
mit den Ergebnissen aus OpenPAME sind, wird aus Griinden der Ubersichtlichkeit auf
eine separate Darstellung verzichtet. Im Fokus steht folglich der direkte Vergleich zwischen
OpenPAME und den viskosen CFD-Simulationen.

Bei einem Anstellwinkel von a = 2° zeigt sich zunichst eine enge Ubereinstimmung
zwischen beiden Methoden. Die Druckverldufe sind fiir alle betrachteten Schnitte nahezu
deckungsgleich, was darauf schlieBen lasst, dass viskose Effekte bei kleinen Anstellwinkeln
nur einen untergeordneten Einfluss auf die Druckverteilung ausiiben. Mit steigendem
Anstellwinkel nehmen die Unterschiede jedoch erwartungsgeméf zu, sodass bei a = 5°
insbesondere im Bereich der Saugseite deutlichere Abweichungen auftreten. Die viskose
CFD-Simulation weist hier an der Vorderkante eine abgeschwéchte Unterdruckspitze im
Vergleich zu OpenPAME auf. Besonders ausgeprégt ist dies in den Schnitten bei y = 0m
und y = 2,5m zu sehen. Zusétzlich zeigen sich bei beiden Anstellwinkeln systematische
Differenzen im Bereich der Hinterkante. Diese sind in erster Linie auf unterschiedliche Mo-
dellierungsanséitze der Abstromungsbedingung zuriickzufithren: Wahrend in OpenPAME
die Abstromung durch Anwendung der Kutta-Bedingung erzwungen wird, um auf diese
Weise einen glatten Stromungsabfluss sicherzustellen, ergibt sie sich in der viskosen CFD
direkt aus der Losung der Navier-Stokes-Gleichungen, wobei insbesondere das verwendete
Turbulenzmodell einen wesentlichen Einfluss hat. Dartiber hinaus unterscheidet sich in
beiden Methoden die geometrische Darstellung der Hinterkante.

Die in Abbildung 3.14 bzw. Abbildung 3.15 gezeigten flachigen Verteilungen des dimensi-
onslosen Druckbeiwerts erweitern dariiber hinaus die Analyse. Sie bestétigen die zuvor
beschriebenen Druckverldufe entlang der ausgewéahlten Profilschnitte und veranschaulichen

die lokalen Unterschiede zwischen den Simulationsmethoden.

Zur weiterfiihrenden Analyse zeigt die Abbildung 3.16 die spannweitige Verteilung des
dimensionslosen Auftriebsbeiwerts fiir die zuvor betrachteten Anstellwinkel o = 2° und
a = 5°, wobei sich die Darstellung jeweils auf die halbe Spannweite /2 bezieht. Die
Kurvenverlaufe weisen, wie aus der Abbildung ersichtlich, eine typische Charakteristik auf:
Ausgehend von einem Maximum in der Fliigelmitte nimmt der Auftriebsbeiwert in Richtung
der Fligelenden zunéchst kontinuierlich ab. Diese Abnahme ist auf die Entwicklung der
Randwirbel infolge der endlichen Fliigelspannweite zuriickzufithren, deren induzierte
Abwartsstromung lokal den effektiven Anstellwinkel reduziert und so einen Auftriebsabfall
im Fliigelendbereich verursacht. Durch die trapezférmige Ausfithrung des Fligelrandbogens
lasst sich dieser Effekt gezielt abschwéchen, sodass die verringerte Fliigeltiefe am Fliigelende
den Druckausgleich fordert und folglich die Starke des entstehenden Randwirbels reduziert.
Dies wirkt dem Auftriebsverlust entgegen und fiithrt zu einem Verlauf mit lokalem Maximum
im duferen Drittel der Spannweite. Entsprechend zeigt sich bei beiden Anstellwinkeln eine
sichtbare Auftriebszunahme im Bereich von y/(b/2) 2 0,7, bevor der Auftriebsbeiwert in
Richtung der Fliigelspitze erneut abfallt.
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(a) a =2°, CFD viskos (b) a=2°, OpenPAME
(c) a=5°, CFD viskos (d) a=5°, OpenPAME

ET T G

1,0 —0,2 1,4

Abb. 3.14: Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts auf der Saugseite des NACA-
0012-TWT-Tragfliigels fiir verschiedene Anstellwinkel

(a) a =2°, CFD viskos (b) o =2°, OpenPAME
(c) a=5°, CFD viskos (d) o =5°, OpenPAME
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Abb. 3.15: Verteilung des dimensionslosen Druckbeiwerts auf der Druckseite des NACA-
0012-TWT-Tragfliigels fiir verschiedene Anstellwinkel
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Fiir den Anstellwinkel o = 2° ergibt der qualitative Vergleich zwischen OpenPAME, der
viskosen CFD-Simulation und der inviskosen CFD-Berechnung iiber weite Bereiche der
Spannweite hinweg eine insgesamt gute Ubereinstimmung. Die viskose Simulation weist
dabei im Vergleich zu den inviskosen Methoden ein weitgehend konstantes Offset auf.
Auch quantitativ bestétigen sich die Ubereinstimmungen, insbesondere beim Vergleich der
inviskosen Ansétze: Die relative Abweichung des maximalen Auftriebsbeiwerts im Bereich
der Fliigelmitte betrigt zwischen OpenPAME und der inviskosen CFD lediglich d¢, ~
0,46 %, wahrend der Unterschied zur viskosen CFD-Simulation mit d¢, ~ 5,58 % deutlich
grofer ausfillt. Ein vergleichbares Bild lasst sich auch bei einem hoheren Anstellwinkel
von o = 5° erkennen, wobei die Abweichungen zwischen den viskosen und inviskosen
Verfahren hier insgesamt ausgeprégter ausfallen — insbesondere im Bereich der Fliigelspitze.
Die relative Abweichung im maximalen Auftriebsbeiwert im Bereich der Fligelmitte
steigt zwischen den beiden inviskosen Ansédtzen in diesem Zusammenhang geringfiigig
auf 6c, =~ 0,52 %, wohingegen zwischen OpenPAME und der viskosen CFD-Simulation
eine relative Abweichung von d¢, ~ 5,83 % vorliegt. Fir diesen Anstellwinkel nehmen die
absoluten Unterschiede zwischen der viskosen Referenz und den nichtviskosen Ansétzen

jedoch deutlich zu.
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Abb. 3.16: Spannweitige Verteilung des dimensionslosen Auftriebsbeiwerts des NACA-
0012-TWT-Tragfliigels fiir verschiedene Anstellwinkel

In Abbildung 3.17 ist abschliefend die Entwicklung der Nachlaufstruktur hinter dem
NACA-0012-TWT-Tragfliigel dargestellt. Die Visualisierung kombiniert die Ergebnisse
der viskosen CFD-Simulation in Form von Stromlinien mit der Nachlaufmodellierung
aus OpenPAME. Zur besseren Erfassung der Stromungsverhéltnisse sind die Stromlinien

entsprechend der lokalen Geschwindigkeit eingefarbt, sodass sich die Geschwindigkeits-
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verteilung auf dem Tragfliigel und im Nachlauf anschaulich darstellen lasst. Fiir den
Anstellwinkel o = 2° zeigt sich im vorliegenden Fall dabei ein weitgehend geordneter
Nachlauf. Die Stromung haftet iiber grofie Teile der Tragfliigeloberfliche an und es tritt
lediglich eine moderate Ablenkung der Strémung auf. Die Ergebnisse der CFD-Simulation
und der Panelmethode stimmen in diesem Zusammenhang qualitativ gut iiberein, wobei die
Panelmethode eine geglédttete und weniger detailreiche Darstellung der Stromungsstruktur
liefert. Die Ausbildung der Nachlaufstrukturen, insbesondere der Randwirbel, wird durch
die Panelmethode jedoch trotz ihrer theoretischen Limitierungen angemessen abgebildet.
Bei einem Anstellwinkel von a = 5° entwickelt sich dagegen eine deutlich komplexere

und dynamischere Nachlaufstruktur. Die Stromlinien der CFD-Simulation weisen hier

Uberlagerung mit CFD

0 0,8 1,6

Abb. 3.17: Entwicklung der Nachlaufstruktur hinter dem NACA-0012-TWT-Tragfliigel
fiir verschiedene Anstellwinkel
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eine verstirkte Umlenkung tiber dem Tragfliigel auf, was zur Ausbildung ausgepragterer
dreidimensionaler Wirbelstrukturen fiithrt. Der Nachlauf ist infolgedessen starker aufgefa-
chert und durch eine markante vertikale Auslenkung der Stromung gekennzeichnet. Diese
Effekte werden von der CFD-Simulation vollstandig erfasst, wiahrend die Panelmethode die
zunehmende Stromungskomplexitéit infolge ihrer modelltheoretischen Vereinfachungen nur
eingeschrankt abbilden kann. Ein wesentlicher Grund hierfiir liegt in der Beschrankung
der Zirkulation auf diskrete Nachlaufpanels, wahrend sich diese in der CFD-Simulation als
kontinuierlich verteilte Wirbelstarke im gesamten Stromungsfeld ausbildet. Dennoch zeigt
sich auch in diesem Fall eine weitgehende qualitative Ubereinstimmung in der Darstellung

der Randwirbelstrukturen.

3.3 Anwendung auf Vertikalachsen-Windkraftanlagen

Aufbauend auf der in Kapitel 3.1 erlauterten Basisimplementierung der Panelmetho-
de wird im Folgenden ihre spezifische Anwendung zur Simulation von Vertikalachsen-
Windkraftanlagen systematisch beschrieben. Die hierfiir entwickelte Erweiterung tragt
den Namen OpenWIEN (Open Wind Energy) und stellt eine gezielte Adaption der zu-
grunde liegenden Basisimplementierung dar. Fiir die numerische Simulation sind hierbei
— erganzend zu den in Kapitel 3.1 eingefithrten Konfigurationsdateien — zuséatzliche Lua-
Dateien erforderlich, in denen fiir die Simulation der VAWT spezifische Modellparameter
sowie steuerungsrelevante Einstellungen definiert werden. Eine Ubersicht der ergéinzenden
Konfigurationsdateien ist in Tabelle 3.4 zusammengefasst. Die Konfiguration der Rotor-
blatter in blade basiert dabei auf den Profilgeometrien der in Kapitel 2.1.2 eingefiihrten
NACA-4-Serie.

Tab. 3.4: Ergénzende Lua-Konfigurationsdateien zur Steuerung der Simulation von
Vertikalachsen-Windkraftanlagen in OpenWIEN

Dateiname Beschreibung

blade Rotorblatt inkl. Winglets definieren

vawt Vertikalachsen-Windkraftanlage konfigurieren

Die Rotation des Rotors um die vertikale Achse der VAWT fiihrt zu einer fortlaufenden Ver-
anderung der Anstromverhéltnisse an den einzelnen Rotorbléttern. Diese ungleichférmige
Anstromung resultiert aus der Uberlagerung der ungestérten Anstrémung mit der durch die
Rotation der Rotorblatter verursachten Umfangsgeschwindigkeit. Die daraus entstehende
Relativgeschwindigkeit, wie sie in Gleichung (2.4) eingefithrt wurde, bildet die Grundlage
fiir die Formulierung der kinematischen Randbedingung, sodass die Berechnung der Quel-

lenverteilung aus Gleichung (3.9) fiir die Simulation der Vertikalachsen-Windkraftanlage
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entsprechend angepasst werden muss. Die modifizierte Form berticksichtigt dabei explizit
die rotatorische Bewegung der Rotorblétter relativ zum Anstromfeld und fihrt fir jedes
Panel ¢ zu folgender Beziehung, wobei &; den Ortsvektor des Panels relativ zur im Ursprung

liegenden Rotationsachse bezeichnet:
Oi = Crel N = (Cop —w X ;) * My (3.44)

Neben der kinematischen Randbedingung ist dariiber hinaus die Interaktion der Rotor-
blatter mit ihrem Nachlauf von zentraler Bedeutung fiir die numerische Simulation. Zur
Beschreibung dieser Interaktion kommt in OpenWIEN ein hybrider Modellansatz zum
Einsatz, der auf dem Konzept nach Dixon et al. [21] basiert. Auf Basis dieses Modellan-
satzes wird zwischen einem Nachlauf-Nahbereich, der die unmittelbare Umgebung der
Rotorblatter beschreibt, und einem Nachlauf-Fernbereich, der die stromabwéarts transpor-
tierten Nachlaufstrukturen erfasst, unterschieden. Diese konzeptionelle Trennung ist in
Abbildung 3.18 veranschaulicht. Der Nahbereich des Nachlaufs bezeichnet dabei jenen
Abschnitt, in dem keine unmittelbare Wechselwirkung zwischen den Rotorblattern und dem
eigenen Nachlauf oder dem Nachlauf benachbarter Rotorblétter auftritt. Die Modellierung
erfolgt in diesem Bereich daher auf Ebene des Geschwindigkeitspotentials durch eine freie
Wirbelschicht in Form einer Dipolverteilung, die im klassischen Sinne direkt in das lineare
Gleichungssystem eingebunden wird. Auf diese Weise lassen sich lokale stromungsphysi-
kalische Zusammenhange — insbesondere die Umsetzung der Kutta-Bedingung und die
damit verbundene Ubertragung der Zirkulation in den Nachlauf — konsistent erfassen. Mit
fortschreitender Simulationszeit werden die Nachlaufpanels jedoch durch den Stromungs-
transport zunehmend in Bereiche verlagert, in denen eine unmittelbare Wechselwirkung
mit den Rotorblattern auftritt. Infolgedessen induzieren die Nachlaufpanels bei geringem
Abstand zu den jeweiligen Rotorblattern aufgrund ihres singulidren Charakters formal
unendlich hohe Geschwindigkeiten auf die Panels der Rotorblattoberflache. Bleibt eine
entsprechende Anpassung dieser Interaktion unberticksichtigt, fithrt dies zu numerischen
Instabilitdten im Losungsprozess. Um solchen Instabilitaten vorzubeugen, werden die
betroffenen Nachlaufelemente daher schrittweise aus dem Nahbereich des Nachlaufs ent-
fernt und in den Fernbereich tiberfithrt. In diesem erfolgt die Nachlaufmodellierung iiber
eine kontinuierliche Geschwindigkeitsverteilung in Form einer Quellenverteilung, die als
externe Storgeschwindigkeit direkt in die kinematische Randbedingung eingebunden wird.
Hierdurch lésst sich die von den Nachlaufpanels induzierte Geschwindigkeit iiber geeignete
Wirbelmodelle regularisieren und damit eine stabile Wechselwirkung mit den Rotorblédttern

gewéhrleisten (vgl. Kapitel 3.1.7). Unter Beriicksichtigung der durch die Nachlaufpanels
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induzierten Geschwindigkeit ¢, ergibt sich fiir jedes Panel i folgende zusétzliche Beziehung

fiir die Quellenverteilung;:

Ow,i = Cw,; ' Ty (345)

Das resultierende Gleichungssystem stellt sich unter Verwendung des hybriden Modells fiir

jedes Panel 7 abschliefend in folgender Form dar:

N N
D A== Bij (0j+ 0wy) (3.46)
j=1

j=1

Dabei enthélt die Matrix A* zusatzlich zu den aerodynamischen Einflusskoeffizienten der

Oberflache bereits die Beitrage aus der Nachlaufmodellierung (vgl. Kapitel 3.1.2).

[[] Nachlauf-Nahbereich
[ Nachlauf-Fernbereich

Abb. 3.18: Aufteilung des VAWT-Nachlaufs in Nah- und Fernbereich

Mit fortschreitender Simulationszeit nimmt die rdumliche Ausdehnung des Nachlaufs
kontinuierlich zu, wodurch auch der numerische Aufwand fiir die Simulation stetig ansteigt.
Da jedoch zugleich der aerodynamische Einfluss zwischen zwei Panels mit zunehmen-
dem Abstand der Panels signifikant abnimmt (vgl. Kapitel 3.1.2) und bei hinreichendem
Abstand vernachléssigt werden kann, ermoglicht der Programmablauf in OpenWIEN
zur Verbesserung der numerischen Effizienz eine gezielte Begrenzung der Nachlaufregion.
Hierzu wird ein Schwellenwert dj;.;; definiert, der den maximal zuléssigen Abstand der

Nachlaufelemente zur Rotorachse festlegt. Wird dieser Wert iiberschritten, erfolgt die
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sukzessive Entfernung der betreffenden Elemente aus dem Nachlauf. Parallel dazu erfolgt
eine kontinuierliche Aktualisierung der verbleibenden Elemente, um die Nachlaufentwick-
lung stromabwarts der Rotorblatter konsistent abzubilden. Auf diese Weise lasst sich ein
unbegrenztes Anwachsen des Nachlaufs wirksam verhindern und der Rechenaufwand der
Simulation gezielt begrenzen. Das zugrunde liegende Verfahren ist schematisch in Abbil-
dung 3.19 dargestellt, wihrend die Auswirkungen dieser Mafinahme auf die numerische

Effizienz in Kapitel 4.3 im Detail erldutert werden.
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Abb. 3.19: Begrenzung des VAWT-Nachlaufs zur Steigerung der numerischen Effizienz

Aufbauend auf dem Ablaufdiagramm fiir OpenPAME (vgl. Abbildung 3.3) veranschaulicht
Abbildung 3.20 den Simulationsablauf in OpenWIEN. Im Unterschied zur Basisimplementie-
rung berticksichtigt dieser Ansatz dabei explizit die Starrkérperbewegung der Rotorblatter
und ermoglicht die fortlaufende Anpassung der lokalen Anstromverhéltnisse bei zeitlich
variierendem Anstromwinkel. Zudem ist die Nachlaufbegrenzung integraler Bestandteil
des Programmablaufs. Ergdnzend zur Erweiterung des Losungsprozesses umfasst das Post-
processing dartiber hinaus die Berechnung des am Rotorblatt angreifenden Biegemoments,

das auf Basis der verteilten Krifte entlang der Spannweite bestimmt wird.
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3 Entwicklung und Implementierung der Panelmethode
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Abb. 3.20: Ablaufdiagramm OpenWIEN fiir die Simulation von VAWTs mit Preprocessing

(griin), Losung (grau) und Postprocessing (orange)
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4 Numerische Untersuchung

Dieses Kapitel widmet sich der Beschreibung der numerischen Modelle zur Analyse der in
dieser Arbeit untersuchten Vertikalachsen-Windkraftanlage. Ausgangspunkt bildet hierbei
eine prézise Definition der Geometrie, in der samtliche fiir die Simulation relevanten geome-
trischen Parameter spezifiziert werden. Darauf aufbauend werden sowohl das CFD-Modell
als auch das Modell der Panelmethode im Detail erldutert. Erganzend erfolgt fiir beide
Ansétze eine Netzunabhédngigkeitsstudie, die der Absicherung der Reproduzierbarkeit
und Belastbarkeit der Simulationsergebnisse dient. Das Kapitel schlieft mit der Defini-
tion der Winglet-Geometrien ab, die im weiteren Verlauf der Arbeit hinsichtlich ihrer

aerodynamischen Effizienz analysiert werden.

4.1 Definition der Geometrie

Im Zentrum der Analyse steht eine vertikalachsige Windkraftanlage mit drei symmetrisch
iiber den Umlauf angeordneten Rotorblattern. Die Wahl der Rotorblattanzahl stellt dabei
einen zentralen aerodynamischen Entwurfsparameter dar, der mafigeblich die Leistungsfa-
higkeit und das Betriebsverhalten des Gesamtsystems beeinflusst [43, 57]. Im Bereich der
Vertikalachsen-Windkraftanlagen hat sich in diesem Zusammenhang die Dreiblattkonfi-
guration als besonders vorteilhaft erwiesen. Sie kombiniert konstruktive Einfachheit mit
hoher Systemstabilitiat und Effizienz. Zur geometrischen Umsetzung dieser Konfiguration
kommt bei den hier betrachteten Rotorbldttern das symmetrische NACA-0021-Profil aus
der vierstelligen NACA-Serie zum Einsatz. Dieses bietet neben gilinstigen Abloseeigen-
schaften auch einen angemessenen maximalen Auftriebsbeiwert C{** [1]. Die zugehorigen

geometrischen Eigenschaften des Profils sind der Tabelle 4.1 zu entnehmen.

Tab. 4.1: Geometrische Eigenschaften des symmetrischen NACA-0021-Profils

Parameter Symbol Wert [%]
Maximale relative Wolbung Sinax 0
Relative Position der maximalen Wélbung fpos 0
Maximale relative Profildicke tmax 21
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4 Numerische Untersuchung

Da die Panelmethode primér als Werkzeug fiir frithe Entwurfsphasen konzipiert ist, erfolgt
in den Simulationsmodellen eine bewusste Vereinfachung der geometrischen Darstellung.
Vor diesem Hintergrund bleiben konstruktive Details wie die Authdngung der Rotorblatter,
Tragstreben sowie die Rotorachse in der Modellierung unberticksichtigt. Die spezifischen
geometrischen Hauptabmessungen des Rotors in der Basiskonfiguration, das heifit ohne

Einbeziehung von Winglets, sind in Tabelle 4.2 aufgefiihrt.

Tab. 4.2: Geometrische Hauptabmessungen des VAWT-Rotors (Basiskonfiguration)

Parameter Symbol Einheit Wert
Rotordurchmesser Drotor m 42
Rotorradius Rrotor m 21
Projizierte Rotorfliche ARotor m? 1449
Rotorsoliditat Oy — 0,179
Anzahl der Rotorblatter A — 3
Spannweite des Rotorblatts bBlatt m 34.5
Profiltiefe des Rotorblatts {Blatt m 2,5
Aufhdngungspos. des Rotorblatts A Blatt m 0,983
Projizierte Flache des Rotorblatts — Agja m? 86,25
Streckung des Rotorblatts A — 13,8

4.2 Computational Fluid Dynamics (CFD)

Fiir die CFD-Untersuchung entsteht das Fluidvolumen mithilfe der CAD-Software Siemens
NX (Version der 1980er-Serie, 2021). Daran anschlieBend erfolgen sowohl die physikalische
Modellierung als auch der numerische Losungsprozess in der Simulationsumgebung von
ANSYS Fluent (Version 2023.2). Die anschlieende Auswertung der Simulationsergebnisse
wird mithilfe der Open-Source-Software Para View (Version 5.13.2) vorgenommen. Wah-
rend das Pre- und Postprocessing lokal auf eigener Hardware stattfindet, kommt fiir den
rechenintensiven Losungsvorgang der Hochleistungsrechner Elwetritsch der Allianz fur
Hochleistungsrechnen Rheinland-Pfalz (AHRP) zum Einsatz. Die Simulationen laufen
dabei parallelisiert auf insgesamt fiinf Rechenknoten, wobei pro Knoten 16 CPU-Threads
verwendet werden. Somit stehen insgesamt 5 x 16 = 80 Threads zur Verfiigung. Um eine
hohe numerische Prézision sicherzustellen, werden sdmtliche Berechnungen zudem in dop-
pelter Genauigkeit (double precision) durchgefithrt. Die spezifische Hardware-Ausstattung

der einzelnen Knoten ist in Tabelle 4.3 aufgefiihrt.

106



4 Numerische Untersuchung

Tab. 4.3: Hardware-Spezifikation pro Rechenknoten fiir die CFD-Simulation

Parameter Spezifikation
Prozessortyp AMD EPYC 7262
CPU-Kerne 8

CPU-Threads 16

Grundtaktung 3,2 GHz

Maximale Boost-Taktung 3,4 GHz
Arbeitsspeicher (RAM) 256 GB

4.2.1 Modellsetup

Die CFD-Analyse erfolgt in einer zweidimensionalen, inkompressiblen und instationiaren
Formulierung. Dabei werden die Simulationen unter Standardatmosphérenbedingun-
gen (pes = 1bar) bei einer Umgebungstemperatur von T' = 15°C (p = 1,225kgm 3,
p=1,7984 - 107° Pas) durchgefiihrt. Das zugehoérige Fluidvolumen ist in Abbildung 4.1

dargestellt und umfasst sowohl eine stationare duflere Doméne als auch eine rotierende

Ly
Ly
- _
—> N
—> Rotor- N
Domaéane
w
N ) N
o "/ / k \' Pref
g [T e By >
NP\ R
g By [,
AuBlere Doméne
—> v v
Geschwindigkeitsrandbedingung Druckrandbedingung

Abb. 4.1: Fluidvolumen und Randbedingungen der 2D-CFD-Simulation
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4 Numerische Untersuchung

innere Doméne (Rotor-Doméne). Beide Bereiche sind iiber eine Gleitschnittstelle (Sliding
Mesh Interface) miteinander gekoppelt, wodurch eine zeitabhdngige Berechnung des Stro-
mungsfelds ermoglicht wird, bei der sich die Rotor-Doméne relativ zur dufleren Doméne
bewegt.

Nach Balduzzi et al. [8], Rezaeiha et al. [80] und Mo et al. [66] hat die GroBe des
Berechnungsgebiets einen entscheidenden Einfluss auf die vollstdndige Ausbildung des Stro-
mungsfelds um eine Vertikalachsen-Windkraftanlage. Um diesen Einfluss quantifizierbar
zu machen, werden die Abmessungen im Folgenden in Vielfachen des Rotordurchmessers
Dgotor angegeben und jeweils relativ zur Rotorachse definiert. Besondere Aufmerksambkeit
gilt laut der genannten Studien der Lage der Randbedingungen, insbesondere der Ein-
trittsposition und der oberen bzw. unteren Begrenzung des Fluidvolumens, da diese die
Stromungsentwicklung um den Rotor signifikant beeinflussen. Um Riickwirkungen auf das
innere Stromungsfeld zu vermeiden, sollten diese Abstdnde daher nicht kleiner als 10 Dgretor
gewéhlt werden. Die Position der Austrittsrandbedingung hat dagegen einen vergleichswei-
se geringen Einfluss auf das Stromungsverhalten in unmittelbarer Rotornahe, dennoch ist
auch hier ein ausreichender Abstand zur Rotorachse erforderlich, um numerisch bedingte
Einfliisse zu vermeiden. Aufbauend auf diesen Erkenntnissen wird in der vorliegenden
Untersuchung die Gesamtlange des Fluidvolumens auf Ly /&~ 70 DR, festgelegt, wahrend
der Abstand zur Eintrittsrandbedingung Lo &~ 20Dgetor betrdgt. Das Rechengebiet weist
dartiber hinaus eine Gesamtbreite von By & 20DRgotor auf, wobei die Rotor-Doméne zentral
innerhalb des Fluidvolumens positioniert ist, sodass By ~ 10DRgetor gilt. Der Durchmesser
der Rotor-Domane betragt zudem Dy =~ 1,3Dgetor- Die Randbedingungen des numeri-
schen Modells sind entsprechend der physikalischen Stromungsverhéltnisse vorgegeben.
Hierfiir ist am Einlass eine Geschwindigkeitsrandbedingung definiert, die in Kombinati-
on mit der Drehzahl den jeweiligen Betriebspunkt der Windkraftanlage bestimmt. Am
Auslass wird dagegen eine Druckrandbedingung mit einem relativen statischen Druck von
prel = 0 Pa festgelegt. Des Weiteren sind sowohl die obere als auch die untere Begrenzung
des Rechengebiets als reibungsfreie Wand ausgefiihrt, wéhrend fiir die Rotorblétter eine
reibungsbehaftete Wand angenommen wird.

Zur vollstandigen Erfassung des Einschwingvorgangs umfasst jede Simulation insgesamt
Nrotor = 50 Umdrehungen, wobei sich diese Anzahl aus vorangegangenen Untersuchungen
ergibt. Darauf aufbauend stiitzt sich die visuelle Analyse auf die Zeitschritte der letzten
Umdrehung. Die Performancekennwerte des Rotors werden ergénzend durch eine Mitte-
lung tber die letzten zwei Umdrehungen ermittelt. Zur préazisen zeitlichen Auflésung der

instationaren Rotorbewegung kommt ein konstantes Winkelinkrement von Ay = 1° zum
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4 Numerische Untersuchung

Einsatz. Daraus ergibt sich eine betriebspunktabhéngige Zeitschrittgrofie, die sich wie folgt

formulieren lasst:

_ Ay
©360°n

At (4.1)
Der in der Simulation vorliegende Losungsprozess basiert auf einem druckbasierten An-
satz, bei dem das Coupled-Schema zur Kopplung des Druck- und Geschwindigkeitsfelds
zur Anwendung kommt. Die Modellierung der Turbulenz erfolgt gemafl Kapitel 2.2 mit
dem Realizable-k-e-Modell im Rahmen eines URANS-Ansatzes. Dieses Turbulenzmodell
zeichnet sich insbesondere dadurch aus, dass es komplexe Stromungen sowie grofiskalige
turbulente Wirbelstrukturen adaquat abbildet und sich fiir rotierende Systeme eignet, da
es auch bei instationdren Effekten eine numerisch stabile Losung ermoglicht, wie in [87]
beschrieben. Ein weiterer Vorteil des Modells besteht in der Verwendung standardisierter
Wandfunktionen, wodurch die Notwendigkeit entféllt, die Grenzschicht bis zur Wand voll-
stiandig aufzulosen. Dies fiihrt zu einer erheblichen Reduzierung des Rechenaufwands und
steigert auf diese Weise die Effizienz der Simulation. Fiir die rdumliche Diskretisierung wird
hinsichtlich des Drucks die Second-Order-Methode eingesetzt, wéhrend fiir die Impuls- und
TurbulenzgroBen die Second-Order- Upwind-Methode verwendet wird. Ergénzend erfolgt
die zeitliche Diskretisierung mithilfe des Second-Order-Implicit-Schemas. Zur Sicherstel-
lung der Konvergenzgenauigkeit werden pro simuliertem Zeitschritt auflerdem zehn innere

[terationen durchgefiihrt.

4.2.2 Netzerstellung und Netzunabhangigkeitsanalyse

Die Vernetzung des Fluidvolumens erfolgt im Rahmen der CFD-Analyse unter Verwendung
zweier unterschiedlicher Softwarepakete: Fiir die a&uere Doméne wird ANSYS ICEM (Ver-
sion 2023.2) verwendet, wobei ein blockstrukturiertes Netz aus quadrilateralen Elementen
generiert wird. Die Rotor-Doméne wird hingegen in Pointwise (Version 2022.1.2) auf Basis
einer quadrilateral-dominierten Struktur vernetzt. Beide Programme bieten eine hohe
Flexibilitat und Kontrolle bei der Vernetzung und erméglichen eine gezielte Anpassung an
die jeweiligen geometrischen und numerischen Anforderungen der Simulation.

Um die Unabhéngigkeit der Simulationsergebnisse von der gewahlten Netzauflosung si-
cherzustellen und die durch rdumliche Diskretisierung bedingten Unsicherheiten zu quan-
tifizieren, kommt in der vorliegenden Arbeit eine Netzunabhangigkeitsstudie gemaf der
Grid-Convergence-Indez-Methode (GCI-Methode) nach Celik et al. [19] zum Einsatz. Die-
ses Verfahren basiert auf der Richardson-Extrapolation und erméglicht eine systematische

Abschatzung des numerischen Diskretisierungsfehlers. Hierfiir wird zunéchst eine reprasen-
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tative Gittergrofle h fiir drei unterschiedlich feine Netze definiert. Im zweidimensionalen
Fall gilt:

h = v Z A; (4.2)

wobei N die Gesamtzahl der Elemente und A; den Fliacheninhalt des i-ten Elements
bezeichnet. Die Diskretisierungen der Netze sind dabei so gewéhlt, dass die Bedingung
h1 < ho < hg erfiillt ist, wobei h; die Gittergrofie des feinsten und hg die des grobsten
Netzes darstellt. Auf dieser Grundlage lasst sich der Verfeinerungsfaktor r zwischen zwei

aufeinanderfolgenden Netzstufen wie folgt berechnen:

T h2

21 — 7

_ hy

r= ) hy (4.3)
2=

Fiir die Bewertung der Konvergenzeigenschaften wird anschliefend eine geeignete Zielgrofe
A definiert, anhand derer sich die scheinbare Konvergenzordnung p iterativ nach den

folgenden Beziehungen bestimmen lésst:

1

11’1(7’21)

p:

In (632> + q(p)’ (4.4a)

g(p) = In (’”% — S) (4.4D)

3o — S

s = sgn <€32> (4.4¢)

€21

Dabei bezeichnen die Terme e3; = Ay — Ay und €30 = A3 — Ay die Differenzen der Zielgrofie
zwischen den jeweiligen Netzstufen. Darauf aufbauend ergibt sich der extrapolierte Wert

der ZielgroBe AZ, zu:

7"1201 A — Ay ~ 7"1302 Ay — Ag (4'5>

p p

A21 _

ext —

Ausgehend von den berechneten Werten lisst sich zudem der relative Fehler e?! ermitteln:

e = ‘Al — A (4.6)

Ay
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21

ext

Dariiber hinaus ist der extrapolierte relative Fehler e; , gegeben durch:

o ext A1
6ext -

A21

ext

A21
21 | (4.7)

AbschlieBend kann auf diese Weise der Grid Convergence Index GCI*' gemé8 der folgenden

Gleichung bestimmt werden:

1,252t

GCI?* =

(4.8)

Die Gleichungen (4.6) bis (4.8) lassen sich analog fiir die grobere Netzpaarung (hs, hs)
anwenden, um die Konvergenz der Zielgrofe auch in diesem Bereich zu iiberpriifen und

die Netzunabhangigkeit der Simulation final zu belegen.

Da die raumliche Diskretisierung im Bereich der Rotorblattprofile einen mafigeblichen
Einfluss auf die resultierenden Rotorkenngrofien hat, ist es fiir die Netzunabhéngigkeits-
studie der Gesamtanlage essenziell, die Vernetzung zunéchst in diesem Bereich gezielt zu
analysieren. Hierzu werden im Rahmen einer Voruntersuchung verschiedene Kombinationen
aus Anstromgeschwindigkeit und Anstellwinkel fiir das NACA-0021-Profil herangezogen.
Die entsprechenden Parameterkombinationen sind in Tabelle 4.4 aufgefiihrt. Das zugrunde
liegende Fluidvolumen ist zudem schematisch in Abbildung D.1 dargestellt. Aufbauend
auf dieser Voruntersuchung wird der Bereich unmittelbar um das Tragfliigelprofil (Innere
Doméne* in Abbildung D.1) im Anschluss in die Rotor-Doméne tiberfithrt und bildet
dort die Grundlage fiir die Netzunabhéangigkeitsstudie der Gesamtanlage. Im Rahmen der
Voruntersuchung liegt der Fokus der Netzunabhéngigkeitsanalyse demnach ausschlieflich
auf der inneren Doméne des Fluidvolumens. Die Zellanzahl in der &ufleren Domane bleibt
hingegen fiir alle drei betrachteten Netzkonfigurationen unverédndert, da sie sich ohne-
hin in deutlichem Abstand zur Tragfliigelgeometrie befindet, sodass potenzielle Einfliisse
dieses Bereichs auf die Vergleichbarkeit der Ergebnisse vernachlassigt werden koénnen.
Zur konsistenten Auflosung der wandnahen Stromung ist zudem die Hohe der ersten
Zelle an der Profilwand in allen drei Netzen identisch gewéhlt. Dabei wird sichergestellt,
dass der dimensionslose Wandabstand innerhalb des Giiltigkeitsbereichs des verwendeten

Turbulenzmodells liegt. Eine Ubersicht iiber die eingesetzten Netzkonfigurationen sowie

Tab. 4.4: Kombinationen aus Anstromgeschwindigkeit und Anstellwinkel fiir die Vorun-
tersuchung am NACA-0021-Profil

Anstrémgeschwindigkeit ¢, [ms™'] 20; 30; 50
Anstellwinkel a [°] 2; 4; 6; 8 10; 12
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die zugehorigen Verfeinerungsfaktoren zwischen den Netzstufen ist in Tabelle 4.5 zusam-
mengefasst.

Tabelle D.1 fasst die Ergebnisse der Voruntersuchung zusammen. Als ZielgroBe zur Bewer-
tung der Konvergenz dient dabei der Auftriebsbeiwert Cy. Aus der Tabelle ist ersichtlich,
dass fiir alle untersuchten Konfigurationen der relative Fehler der feineren Netzpaarung
bei e2! < 0,183 % liegt, wihrend der zugehérige extrapolierte relative Fehler 2l < 0,044 %

betréigt. Daraus resultiert ein Grid Convergence Index von GCI** < 0,054 %, der auf eine

hinreichende Diskretisierung der mittleren Netzstufe hy schlieflen lasst.

Tab. 4.5: Netzauflosungen der inneren Doméne im Rahmen der Voruntersuchung am

NACA-0021-Profil

Netz Knotenanzahl Zellanzahl Verfeinerungsfaktor

hy 120128 120075 -
ho 35214 35149 o A~ 1,84
hs 10134 10322 rao A 1,84

Fiir die im weiteren Verlauf verwendete grafische Darstellung des Diskretisierungsfehlers
wird in Anlehnung an Mohr [68] und Baum [11] eine modifizierte Form des extrapolierten

relativen Fehlers eqy o herangezogen. Diese Fehlerdarstellung ist wie folgt definiert:

ext

A21

ext

(4.9)

Cext, A —

S

Abbildung 4.2 veranschaulicht exemplarisch den Einfluss dieses extrapolierten Fehlers auf

die Zielgrofe Cy fiir die drei Anstromgeschwindigkeiten coo = 20ms™! !

, Coo = 30ms™
und ¢, = 50m s, jeweils in Kombination mit den Anstellwinkeln o = 4°, o = 8° und
a = 12°. Dabei zeigt sich tiber alle betrachteten Falle hinweg, dass das mittlere Netz ho
einen modifizierten relativen Fehler von eqq a < 0,25 % im Vergleich zum extrapolierten
Wert aufweist. Demgegeniiber tiberschreitet der modifizierte extrapolierte relative Fehler
des groben Netzes hs beim grofiten Anstellwinkel eeyx o > 1 %. Insgesamt bestétigen die
Ergebnisse somit, dass die Netzauflosung der mittleren Netzstufe hy als ausreichend einzu-
stufen ist. Eine vollstandige Ubersicht der Ergebnisse ist in den Abbildungen D.2 bis D.4
aufgefiihrt. Diese zeigen denselben charakteristischen Verlauf wie die hier dargestellten
Diagramme und verdeutlichen den Einfluss des Diskretisierungsfehlers unter verschiedenen

Randbedingungen.
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Abb. 4.2: Einfluss des modifizierten extrapolierten relativen Fehlers auf die Zielgrofie C'a
(exemplarisch)

Zur vertiefenden Analyse der Aussagekraft der gewahlten Netzauflosung ho erfolgt im
weiteren Verlauf ein Vergleich mit Simulationsergebnissen aus XFOIL (Version 6.99) nach
Drela [22]. XFOIL basiert auf einer zweidimensionalen Panelmethode, die zur Berticksich-
tigung viskoser Effekte um ein gekoppeltes Grenzschichtmodell erweitert wurde, und stellt
somit eine geeignete Referenz zur erganzenden Bewertung der CFD-Ergebnisse im Rahmen
der Voruntersuchung dar. Abbildung 4.3 zeigt hierfiir die resultierenden Auftriebs- und Wi-
derstandspolaren des NACA-0021-Profils im Anstellwinkelbereich von a = 0° bis a = 30°
fir alle drei untersuchten Anstromgeschwindigkeiten. Aufgrund der Profilsymmetrie be-
schrankt sich die Analyse dabei lediglich auf positive Anstellwinkel, der negative Bereich
bleibt unberiicksichtigt. Fiir den Auftriebsbeiwert zeigen sowohl die CFD-Simulation als

auch XFOIL bis zu einem Anstellwinkel von a =~ 18° eine adiquate Ubereinstimmung.
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Abb. 4.3: Vergleich der Auftriebs- und Widerstandspolaren des NACA-0021-Profils bei

verschiedenen Anstromgeschwindigkeiten
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Oberhalb dieses Anstellwinkels treten deutliche Abweichungen auf, wobei XFOIL den
Auftriebsabfall modellierungsbedingt weniger stark abbildet als die CFD-Simulation. Beim
Widerstandsbeiwert sind signifikante Unterschiede zwischen den beiden Methoden dagegen
erst ab einem Anstellwinkel von o ~ 25° erkennbar. Auch hier sind die Abweichungen
primar auf die unterschiedlichen Modellierungsanséatze zuriickzufiithren, die sich insbeson-
dere im Bereich grofler Anstellwinkel auf den Widerstandsbeiwert auswirken. In XFOIL
verlauft der Anstieg des Beiwerts dabei deutlich flacher. Insgesamt bestétigt der Vergleich
jedoch, dass die mittlere Netzstufe hy der CFD die Profilpolaren des NACA-0021-Profils
mit Fokus auf die Auftriebspolare im Vergleich zu XFOIL sehr gut erfasst.

Die im Folgenden vorgestellte Netzunabhangigkeitsstudie der Gesamtanlage basiert auf
drei Betriebspunkten im Bereich des Auslegungspunkts, die in Tabelle 4.6 aufgefiihrt
sind. Die zugehoérigen Schnelllaufzahlen liegen im Bereich 2 < A < 3 und repréasentieren
typische Betriebszustdnde der untersuchten Konfiguration. Aufbauend auf der vorange-
gangenen Untersuchung wurde die raumliche Diskretisierung im unmittelbaren Bereich
um die Rotorblattprofile bereits eindeutig festgelegt, sodass diese in der folgenden Analy-
se unverdandert bleibt. Die Netzunabhéangigkeitsanalyse beschrinkt sich folglich auf eine
systematische Variation der Vernetzung im iibrigen Fluidvolumen. Tabelle 4.7 gibt einen
Uberblick iiber die hierfiir verwendeten Netzauflosungen. Die in Klammern aufgefiihrten
Werte beziehen sich dabei jeweils auf die Anzahl von Knoten und Zellen im vollstandigen
Fluidvolumen, einschliellich des zuvor festgelegten Bereichs um die Rotorblattprofile.
Zwischen den betrachteten Netzstufen ergibt sich jeweils ein konstanter Verfeinerungs-
faktor von ro; = 139 & 1,96, wodurch eine konsistente Grundlage fiir die nachfolgende

Konvergenzstudie geschaffen wird.

Tab. 4.6: Betriebspunkte fiir die Netzunabhéngigkeitsstudie der VAWT

Betriebspunkt c, [ms™!] n [min™'] A []

BP1 14 15 2,36
BP2 14 16 2,51
BP3 14 17 2,67

Die Ergebnisse der Netzunabhéngigkeitsstudie sind in Abbildung 4.4 und Tabelle E.1
dargestellt. Als ZielgroBe zur Bewertung der Konvergenz wird der iiber einen Umlauf
gemittelte Rotorleistungsbeiwert Cp herangezogen. Aus der Tabelle geht hervor, dass
fiir die feinere Netzpaarung (he, hq) fiir alle untersuchten Betriebspunkte ein relativer
Fehler von e?! < 0,109 % bzw. ein extrapolierter relativer Fehler von €2}, < 0,089 % erzielt

wird, woraus ein Grid Convergence Index von GCI*' < 0,111 % resultiert. Die Analyse

gemafl Abbildung 4.4a verdeutlicht zudem eine ausgeprigte Abnahme des modifizierten
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Tab. 4.7: Netzauflosung des Fluidvolumens um die VAWT im Rahmen der CFD-Netzunab-

hangigkeitsstudie
Netz Knotenanzahl Zellanzahl Verfeinerungsfaktor
hy 824924 (866 306) 822462 (864 405) =
hs 214763 (256 145) 213572 (255515) ro1 ~ 1,96
hs 56 074 (97 456) 55497 (97 440) r39 &~ 1,96

extrapolierten relativen Fehlers mit zunehmender Netzauflosung von hs nach hy. Fiir die
Drehzahlen n = 15min~! (BP1) und n = 16 min~' (BP2) liegt dieser Fehler fiir das
mittlere Netz ho bei eeye o < 0,11 % und zeigt bei weiterer Verfeinerung auf hy lediglich eine
marginale Abnahme. Im Gegensatz dazu weist eine Drehzahl von n = 17min~! (BP 3) mit
ext,A =~ 0,2 % einen hoheren modifizierten extrapolierten relativen Fehler beim mittleren
Netz hy auf. Fiir das grobe Netz hg iiberschreitet der betrachtete Fehler in allen hier
dargestellten Betriebspunkten den Wert et o > 0,3 %, wobei das grofite Fehlermaf im
Betriebspunkt mit der héchsten Drehzahl auftritt.

Die direkte Betrachtung des Rotorleistungsbeiwerts, dargestellt in Abbildung 4.4b, be-
statigt die zuvor aus der Fehleranalyse abgeleitete Konvergenz. Bei einer Drehzahl von
n = 16 min~! (BP 2) zeigt sich hierbei fiir alle drei Netzstufen jeweils der hochste Leis-
tungsbeiwert des Rotors, wobei im feinsten Netz h; ein Wert von Cp = 0,497 erreicht wird.
Im mittleren Netz hs liegt der entsprechende Wert mit Cp = 0,499 nur geringfiigig dariiber.
Erst das grobe Netz hs weicht systematisch ab und liefert tendenziell hohere Beiwerte,

was sich in vergleichbarer Weise auch an den tibrigen Betriebspunkten zeigt. Die enge

0,75 — | 0.508 = ‘
—&— 15min~! ' | |- 8- hs (grob) |
—&— 16min~?! —8— hy (mittel)
0,5 17min~! . 0,504 | |- hy (fein) |
N
= &
3 O 05 .
5 025 :
Q
0,496 :
O L |
| | | 07492 | | | |
h1 ha ha 2,35 245 255 2,65
Netz A
(a) Mod. extrapolierter relativer Fehler eqy A (b) Rotorleistungsbeiwert Cp

Abb. 4.4: Einfluss des raumlichen Diskretisierungsfehlers auf die CFD-Simulation der
Vertikalachsen-Windkraftanlage
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Ubereinstimmung zwischen den Netzen h; und hs lisst somit auf eine ausreichende Unab-
hangigkeit der Losung von der Netzauflosung schlieen. Aus diesem Grund wird fir die
nachfolgende numerische Analyse das mittlere Netz hy verwendet. Die Netzeigenschaften

der einzelnen Fluid-Doménen sind in Tabelle 4.8 zusammengefasst.

Tab. 4.8: Netzeigenschaften der einzelnen Fluid-Doménen fiir das Netz ho

Domaéane Knotenanzahl Zellanzahl
AuBere Doméne 172 648 171696
Rotor-Doméne 83497 83819
Summe X 256 145 255515

Zur Bewertung des Giiltigkeitsbereichs des dimensionslosen Wandabstands im Kontext des
verwendeten Turbulenzmodells wird nachfolgend der entlang der Profilkontur gemittelte
Wert 7™ iiber eine vollstindige Umdrehung des Rotors bei verschiedenen Drehzahlen
analysiert (vgl. Abbildung 4.5). Dabei zeigt sich eine ausgepriagte asymmetrische Variation

des dimensionslosen Wandabstands iiber den Azimutwinkel (Umlaufwinkel), die auf die

180

270~

315 / 45
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----16min—" e 17 min

—— 15min~

Abb. 4.5: Verteilung des entlang des Rotorblattprofils gemittelten dimensionslosen Wand-
abstands tiber eine vollstandige Umdrehung des Rotors bei verschiedenen
Drehzahlen

117



4 Numerische Untersuchung

zyklisch wechselnden Anstromverhéaltnisse infolge der Rotorbewegung zuriickzufithren
ist. Mit steigender Drehzahl ist in diesem Zusammenhang ein moderater Anstieg der
yt-Werte festzustellen, der auf die erhohte lokale Stromungsgeschwindigkeit und die
damit einhergehende Intensivierung der Wandreibung zuriickgefiithrt werden kann. Trotz
dieser Unterschiede gilt fiir die verschiedenen Drehzahlen in nahezu allen Bereichen des
Rotorumlaufs 7= > 30, sodass die Auflosung der Grenzschicht den Anforderungen des
verwendeten Turbulenzmodells entspricht. Eine Ausnahme stellt der Bereich 315° <
¢ < 360° bei n = 15min~! (BP1) dar. Die in diesem Abschnitt lokal auftretende
Unterschreitung des Schwellenwerts ist aufgrund ihrer raumlich eng begrenzten Ausdehnung

jedoch als vertretbar einzustufen.

4.3 Panelmethode

Die numerische Untersuchung auf Basis der Panelmethode erfolgt mit dem in Kapitel 3.3
vorgestellten Software-Tool OpenWIEN (Version 0.8.0). Analog zu den CFD-Simulationen
werden auch diese Berechnungen auf dem Hochleistungsrechner Elwetritsch der AHRP
durchgefiihrt. Im Unterschied zur CFD wird der gesamte Simulationsprozess — einschliefllich
der Netzgenerierung und sdmtlicher Preprocessing-Ablaufe — jedoch vollstdndig automati-
siert auf den Rechenknoten des Clusters realisiert. Dartiber hinaus werden ausgewahlte
Postprocessing-Schritte bereits wihrend des Simulationsdurchlaufs ausgefiihrt, wodurch
eine effiziente Integration von Berechnung und Analyse ermoglicht wird. Die technische
Grundlage zur Durchfiihrung der Simulationen bildet dabei die in Tabelle 4.9 dargestellte
Hardware-Spezifikation, wobei die Berechnungen auf jeweils einem Rechenknoten mit
insgesamt 24 CPU-Threads erfolgen. Fiir die anschliefende Visualisierung der Ergebnisse

kommt das Open-Source-Programm Para View (Version 5.13.2) zum Einsatz.

Tab. 4.9: Hardware-Spezifikation pro Rechenknoten fiir die Simulation in OpenWIEN

Parameter Spezifikation
Prozessortyp Intel XEON SP 6126
CPU-Kerne 12

CPU-Threads 24

Grundtaktung 2,6 GHz

Maximale Boost-Taktung 3,7 GHz
Arbeitsspeicher (RAM) 96 GB
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4.3.1 Modellsetup

Fir die numerische Untersuchung kommt die Panelmethode in einem zeitabhidngigen An-
satz zur Anwendung. Zur ressourcenschonenden Abbildung des Einschwingvorgangs wird
in diesem Zusammenhang ein gestuftes Simulationskonzept mit zwei aufeinanderfolgenden
Phasen eingesetzt. In der ersten Simulationsphase kommt dabei zunéchst ein Winkelin-
krement von Ay = 6° zum Einsatz, wobei die Simulation tiber Nryior = 8 vollstandige
Umdrehungen erfolgt. Die sich anschlieBende zweite Simulationsphase wird tiber Ngetor = 2
Umdrehungen mit einem verfeinerten Winkelinkrement von Ay = 2° realisiert. Auf Basis
dieses Konzepts lasst sich der Einschwingvorgang effizient simulieren und zugleich die
Gesamtlaufzeit der Simulation reduzieren, ohne die Aussagekraft der Stromungsanalyse in
der finalen Phase zu beeintrachtigen. Die konkrete Wahl der Anzahl der Umdrehungen
und der jeweiligen Winkelinkremente geht hierbei auf Voruntersuchungen zurtick, in deren
Rahmen ein geeigneter Kompromiss zwischen Rechenaufwand und Auswertequalitéit iden-
tifiziert wurde. Die instationdren Simulationen werden auf Grundlage dieses zweistufigen
Berechnungskonzepts bei einer Umgebungstemperatur von 7' = 15°C, einer Luftdichte
von p = 1,225 kg m~3, einer dynamischen Viskositit von p = 1,7984 - 1075 Pa s sowie einem
Umgebungsdruck von p,f = 1 bar durchgefithrt. Der jeweils verwendete Zeitschritt ergibt
sich in diesem Fall neben dem Betriebspunkt auch aus dem gewédhlten Winkelinkrement
der jeweiligen Simulationsphase und wird analog zu Gleichung (4.1) berechnet.

Im Rahmen der Nachlaufmodellierung erfolgt die Berechnung der induzierten Geschwin-
digkeiten auf Grundlage des regularisierten Biot-Savart-Gesetzes unter Verwendung des
Vatistas-Wirbelmodells mit einem Regularisierungsexponenten k = 2, wobei das zeitliche
Wachstum des Wirbelkerns geméfl Gleichung (3.32) bestimmt wird. Darauf aufbauend
kommt zur numerischen Integration in der Zeit das explizite Runge-Kutta-Verfahren zwei-
ter Ordnung (RK2) zum Einsatz. Ergdnzend dazu wird als Fernfeldfaktor ein Wert von
kp = 5 festgelegt, ab dem die Fernfeldbedingungen fiir das Potential Anwendung finden.

4.3.2 Netzerstellung und Netzunabhangigkeitsanalyse

Im Gegensatz zu klassischen CFD-Verfahren, bei denen das umgebende Stromungsfeld
vollsténdig durch eine rdumliche Diskretisierung des Fluidvolumens erfasst wird, beruht die
Panelmethode methodisch auf einer ausschliefflichen Diskretisierung der Kérperoberflachen.
Dies vereinfacht den Vernetzungsaufwand erheblich, vor allem bei geometrisch einfachen
Strukturen wie den hier betrachteten Rotorbléttern der Windkraftanlage. Aufbauend auf
dieser Grundlage erfolgt die Erzeugung der fiir diese Arbeit verwendeten Oberflichennetze
vollstindig automatisiert im Preprocessing-Ablauf von OpenWIEN. Die Panelverteilung
entlang der Profiltiefe lasst sich hierbei mithilfe der modifizierten Kosinusverteilung nach

Gleichung (2.6) bestimmen, die insbesondere im Bereich der Vorderkante zu einer lokal
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erhohten Auflosung fithrt. Da die Nachlaufelemente zudem direkt an die Panelstruktur
der Rotorblatter angebunden sind, bestimmt deren Diskretisierung, zusammen mit dem
Zeitschritt der Simulation, zugleich die Auflosung des modellierten Nachlaufs.

Zur Bewertung der Netzunabhéngigkeit wird die nachfolgende Untersuchung in Anlehnung
an die in Kapitel 4.2.2 beschriebene GCI-Methode durchgefiihrt. Analog zur CFD-Studie
werden dabei die in Tabelle 4.6 aufgefithrten Betriebspunkte berticksichtigt. Tabelle 4.10
liefert einen Uberblick iiber die untersuchten Netzauflosungen sowie die jeweils verwendeten
Verfeinerungsfaktoren. Die im Kontext der GCI-Analyse erzielten Ergebnisse sind dariiber
hinaus in Tabelle F.1 zusammengefasst. Daraus ist ersichtlich, dass fiir alle betrachteten
Betriebspunkte der relative Fehler der feineren Netzpaarung e?* < 1,629 % betrigt, wihrend
der extrapolierte relative Fehler bei 2!, < 0,219% liegt. Entsprechend ergibt sich ein
GCI-Wert von GCI*! < 0,274 %.

Tab. 4.10: Netzauflosung des VAWT-Rotors im Rahmen der Netzunabhéngigkeitsstudie
mit OpenWIEN

Netz Panelanzahl Verfeinerungsfaktor

hy 15036 -
ho 5688 roy 7 1,62
hg 2148 39 = ].,62

Abbildung 4.6a stellt in Anlehnung an die zuvor betrachtete Netzunabhédngigkeitsstudie
der CFD die Ergebnisse des modifizierten extrapolierten relativen Fehlers gemafl Glei-
chung (4.9) dar. In Ubereinstimmung mit dem Vorgehen bei der CFD wird auch im
Rahmen der Panelmethode der iiber eine Umdrehung gemittelte Rotorleistungsbeiwert
als Zielgrofle herangezogen. Wie aus der Abbildung ersichtlich, nimmt der betrachtete
Fehler mit zunehmender Netzfeinheit konsistent ab, was auf eine konvergente Losung bei
steigender Panelanzahl schlieflen lasst. Gleichzeitig zeigt sich, dass das grébste Netz hg fiir
alle untersuchten Drehzahlen Werte von e p > 12,5 % aufweist und damit eine unzurei-
chende Diskretisierung darstellt. Im Gegensatz dazu bleibt der modifizierte extrapolierte
relative Fehler fiir das mittlere Netz hy deutlich geringer. Der maximale Wert tritt hier bei
n = 15min~! auf und betrigt ey &~ 1,88 %. Auch wenn diese Abweichung noch oberhalb
des fiir die vorliegende Arbeit definierten Zielwerts von 1% liegt, ist zu berticksichtigen,
dass die Panelmethode vorrangig im Kontext eines konzeptuellen Entwurfsprozesses zur
Anwendung kommt. In diesem Zusammenhang spielt die Rechenzeit eine zentrale Rolle.
Zwar liefert die feinste Netzstufe hy eine hohere Genauigkeit, geht jedoch mit einem im
Vergleich zu hs rund 3,5-fach erhohten Rechenaufwand einher. Vor diesem Hintergrund
wurde ein Zielwert von 2% als akzeptable Abweichung festgelegt, um ein optimales Ver-

héaltnis zwischen numerischer Genauigkeit und Rechenaufwand sicherzustellen.
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Die Auswirkungen der Netzwahl auf das Simulationsergebnis werden in Abbildung 4.6b
veranschaulicht, welche den Einfluss der jeweiligen Netzstufe auf die Zielgrofle C'p darstellt
und die zuvor beschriebenen Ergebnisse aus der Fehleranalyse bestatigt. Die Abweichung
zwischen den Netzstufen h; und hy fallt hierbei fiir alle betrachteten Drehzahlen vergleichs-
weise gering aus, was auf eine hinreichende Auflésung der mittleren Diskretisierungsstufe
schlieflen lasst. Im Gegensatz dazu zeigt sich zwischen hy und hs eine deutlich stéirkere
Diskrepanz, die auf eine unzureichende Auflosung des grobsten Netzes hindeutet. Insge-
samt erweist sich die mittlere Netzstufe hy somit als sinnvoller Kompromiss zwischen

numerischem Aufwand und Ergebnisqualitét.

1775 I I 0 6 [ I I ]
1518 15min~—! h " ||-8- hy (grob)
—&=— 16 min! /_“ —8— hy (mittel)
1251 17 min~? o 0,55 | |- by (fein) |
= | |
ER e } S 05 |
S 5| |
25 | 0,45 |- oo B o
0 :\ \ L 0,4 | | \ \
h1 ha hs 2,35 2,45 2,55 2,65
Netzindex A

(a) Mod. extrapolierter relativer Fehler eqy (b) Rotorleistungsbeiwert Cp

Abb. 4.6: Einfluss des raumlichen Diskretisierungsfehlers auf die Panelmethoden-Simula-
tion der Vertikalachsen-Windkraftanlage

4.3.3 Nachlaufbegrenzung

Im instationdren Ansatz der Panelmethode muss die zeitliche Entwicklung der Nachlauf-
strukturen explizit berticksichtigt werden und es erfolgt eine dynamische Erweiterung der
Nachlaufpanels mit jedem Zeitschritt. Zur Einsparung von Rechenressourcen wird der
Nachlauf der Vertikalachsen-Windkraftanlage daher gemafl der in Kapitel 3.3 beschriebe-
nen Methodik gezielt begrenzt. Im Folgenden wird der Einfluss dieser Limitierung auf den
iiber einen Umlauf gemittelten Rotorleistungsbeiwert Cp sowie auf die Berechnungszeit
twan analysiert. Die Begrenzung des Nachlaufs dp;,;; erfolgt dabei in Form eines Vielfa-
chen des Rotorradius. Die Untersuchung bezieht sich auf den Betriebspunkt bei einer
Anstrémgeschwindigkeit von co, = 14ms~! und einer Drehzahl von n = 16 min~!, was
einer Schnelllaufzahl von A = 2,51 entspricht. Simuliert wurden insgesamt Ngrotor = 8
vollstandige Umdrehungen mit einem Winkelinkrement von Ay = 6°, entsprechend der

ersten Simulationsphase des zuvor beschriebenen zweistufigen Konzepts.
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Abbildung 4.7a zeigt zunachst den Verlauf des Rotorleistungsbeiwerts Cp(p) als Funktion
des Azimutwinkels iiber eine halbe Umdrehung des Rotors fiir verschiedene Begrenzungen
des Nachlaufs. Die Ergebnisse verdeutlichen, dass die Wahl der Limitierung das Simulati-
onsergebnis maflgeblich beeinflusst. Eine zu starke Begrenzung von drimii = 2RRotor fiihrt
demnach zu ausgepragten Schwankungen im Leistungsverlauf, was auf eine unzureichende
Modellierung der Nachlaufdynamik hinweist. Mit zunehmender Ausdehnung des Nachlaufs
glatten sich die Kurvenverlaufe jedoch und der Verlauf wird kontinuierlicher. Insbeson-
dere bei Limitierungen dpinis > 4RRotor konvergieren die Ergebnisse zunehmend gegen
den Verlauf der unlimitierten Simulation diini; = 00RRotor; Was darauf schlieflen lasst,
dass ab einer bestimmten Begrenzung eine physikalisch ausreichende Repréasentation der
Nachlaufstrukturen erreicht wird. Die Darstellung in Abbildung 4.7b zeigt dariiber hinaus
die Berechnungszeit pro Zeitschritt twanat in Abhéngigkeit vom zeitlichen Fortschritt
der Simulation. Dabei ist zu erkennen, dass sich der Rechenaufwand pro Zeitschritt bei
begrenztem Nachlauf nach Erreichen der jeweiligen Limitierung auf einem konstanten
Niveau stabilisiert. Im Gegensatz dazu ist bei unlimitierter Nachlaufmodellierung ein
kontinuierlicher Anstieg der Rechenzeit pro Zeitschritt bis zum Ende der Simulation
festzustellen. Diese Entwicklung ist auf das fortschreitende Wachstum der Nachlaufstruk-
turen zuriickzufiithren, das mit zunehmender Simulationsdauer eine hohere numerische

Komplexitat verursacht. Die Wahl einer geeigneten Limitierung stellt somit insgesamt
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Abb. 4.7: Einfluss der Nachlaufbegrenzung auf den azimutalen Verlauf des Rotorleis-
tungsbeiwerts und die Berechnungszeit pro Zeitschritt
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einen entscheidenden Abwagungsprozess zwischen numerischer Effizienz und physikalischer
Aussagekraft dar.

Zur quantitativen Bewertung des Verhéltnisses zwischen numerischer Effizienz und phy-
sikalischer Genauigkeit sind in Abbildung 4.8 die relativen Abweichungen des tiber eine
Umdrehung gemittelten Rotorleistungsbeiwerts sowie der resultierenden Berechnungs-
zeit im Vergleich zur unlimitierten Referenzsimulation dargestellt. Die zuvor dargestellte
Analyse wird dabei durch die ausgewiesenen Zahlenwerte bestétigt, wobei eine zu starke
Begrenzung von dpimit = 2RRotor 2 einer relativen Abweichung von d¢, = 7,85 % fihrt
und somit nicht mit den angestrebten Genauigkeitsanforderungen vereinbar ist. Mit zuneh-
mender Limitierung reduziert sich diese Abweichung jedoch signifikant und unterschreitet
bei dpimit = 5RRotor den im Rahmen dieser Arbeit definierten Zielwert von d¢, < 0,5 %.
Da bei dieser Begrenzung zugleich eine Rechenzeiteinsparung von &, = 24,39 % erzielt
wird, stellt dpimit = DRRotor €inen besonders geeigneten Kompromiss dar und kommt in

den nachfolgenden Simulationen zur Anwendung.
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Abb. 4.8: Relative Abweichung des iiber den Umlauf gemittelten Rotorleistungsbeiwerts
und der Berechnungszeit infolge der Nachlaufbegrenzung

4.4 Untersuchte Winglet-Varianten

Zur Vorbereitung der Winglet-Effizienzanalyse werden nachfolgend die untersuchten
Winglet-Varianten mit Fokus auf ihre charakteristischen Winkelparameter vorgestellt.
Durch die Anbringung der Winglets vergroflert sich die effektive Spannweite der Rotor-
blatter, wodurch sich die in Tabelle 4.11 dargestellten modifizierten Hauptabmessungen

der Windkraftanlage ergeben. Abweichende Parameter gegeniiber der Basiskonfiguration
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aus Tabelle 4.2 sind hierbei mit (*) gekennzeichnet. Aufbauend auf der geometrischen
Gestaltung der jeweiligen Fliigelspitzen ergeben sich zudem lokal modifizierte Profiltiefen,
deren konkrete Auspragung maflgeblich von charakteristischen Merkmalen der jeweiligen
Winglet-Ausfithrung abhangt, insbesondere von deren Pfeilung. Ungeachtet dessen wird die
Rotorblattflache in der Regel weiterhin auf Basis der Profiltiefe des Hauptfliigels berechnet.
Da auch die Soliditét definitionsgeméfl auf diese Profiltiefe bezogen wird und unabhéngig
von der Spannweite ist, bleibt sie im Vergleich zur Basiskonfiguration unverdndert.

Der Fokus der sich andernden geometrischen Parameter der Winglets liegt im Rahmen der
Untersuchung auf dem Pfeilungswinkel der Vorderkante ¥k (Front-Sweep-Angle), dem
Pfeilungswinkel der Hinterkante ¥Jpk (Back-Sweep-Angle) sowie dem Neigungswinkel Oy
(Cant-Angle). Die Definition dieser Winkelgroien ist in Abbildung 4.9 dargestellt. Dabei
ist der Pfeilungswinkel so definiert, dass positive Werte einer Riickpfeilung entlang der
Rotorblattlangsachse entsprechen, wahrend negative Werte eine Vorpfeilung darstellen. Im
Gegensatz dazu werden beim Neigungswinkel ausschliefllich positive Werte betrachtet, was
einer radial nach innen gerichteten Orientierung der Winglets entspricht. Ergdnzend wird
die maximale relative Dicke an den Fliigelspitzen ¢, fiir sémtliche untersuchten Varianten
auf einen konstanten Wert von ¢y, = 12 % festgelegt. Abschlieflend sei angemerkt, dass im
Rahmen dieser Arbeit auch solche Geometrievarianten als Winglets bezeichnet werden,

bei denen ausschliellich der Pfeilungswinkel an den Fliigelspitzen modifiziert wurde.

Tab. 4.11: Geometrische Hauptabmessungen des VAWT-Rotors (Winglet-Konfiguration)

Parameter Symbol Einheit Wert
Rotordurchmesser Drotor m 42
Rotorradius Rrotor m 21
Projizierte Rotorfliche A vor m? 1659
Rotorsoliditat O — 0,179
Anzahl der Rotorblatter Z — 3
Spannweite des Rotorblatts b1att m 39,5
Lange des Winglets bwi m 2,5
Profiltiefe des Rotorblatts {Blatt m 2,5
Aufhéangungspos. des Rotorblatts A Blatt m 0,983
Projizierte Fliache des Rotorblatts — Af.. m? 98,75
Streckung des Rotorblatts AZ — 15,8

Die geometrischen Eigenschaften der untersuchten Winglet-Varianten, einschliellich der zu-
gehorigen Pfeilungs- und Neigungswinkel, sind in Tabelle 4.12 sowie in den Abbildungen G.1

bis G.3 dargestellt. Insgesamt werden drei Variantengruppen mit jeweils neun Varianten
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4 Numerische Untersuchung

Abb. 4.9: Winkeldefinition am VAWT-Winglet mit Pfeilung und Neigung

Tab. 4.12: Geometrische Eigenschaften der untersuchten Winglet-Varianten

Variante 9vk [°] Oux [ Bn [°] | Variante dvk [ 9ux [] Bn []

WL1 10 -20 0 WL 19 10 -20 35
WL2 10 -10 0 WL 20 10 -10 35
WL 3 10 0 0 WL 21 10 0 35
WL4 20 -20 0 WL 22 20 -20 35
WL5 20 -10 0 WL 23 20 -10 35
WL6 20 0 0 WL 24 20 0 35
WL7 40 0 0 WL 25 40 0 35
WLS8 40 10 0 WL 26 40 10 35
WL9 40 20 0 WL 27 40 20 35
WL 10 10 -20 20
WL 11 10 -10 20
WL 12 10 0 20
WL 13 20 -20 20
WL 14 20 -10 20
WL 15 20 0 20
WL 16 40 0 20
WL 17 40 10 20
WL 18 40 20 20
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4 Numerische Untersuchung

betrachtet, wobei sich die Gruppen durch unterschiedliche Neigungswinkel (fy) voneinan-
der unterscheiden. Innerhalb jeder Gruppe erfolgt dabei eine systematische Variation der

Vorderkantenpfeilung (Jyk) und Hinterkantenpfeilung (Jnk).
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Im Folgenden werden die Ergebnisse der numerischen Untersuchung der Vertikalachsen-
Windkraftanlage vorgestellt. Die Auswertung gliedert sich dabei in zwei zentrale Schwer-
punkte: Im ersten Teil der Untersuchung erfolgt ein direkter Methodenvergleich der in
OpenWIEN implementierten Panelmethode mit zweidimensionalen CFD-Simulationen.
Hierzu werden unter anderem die jeweiligen Performance-Kenngréflen der untersuchten
VAWT gegeniibergestellt, wobei der Fokus auf den optimalen Betriebspunkt der Anlage ge-
legt wird, um die Aussagekraft und die Zuverlassigkeit der Panelmethode in diesem Bereich
zu evaluieren. Im zweiten Teil des Kapitels wird auf Basis der entwickelten Panelmethode
das aerodynamische Verhalten verschiedener Winglet-Varianten im Rahmen eines frithen
Entwurfsprozesses analysiert. Dabei sollen Varianten mit hoher Effizienz identifiziert und
deren Auswirkung auf die Performance der Anlage systematisch bewertet werden.

Zur einheitlichen Darstellung der Ergebnisse beziehen sich samtliche im Folgenden verwen-
deten aerodynamischen Grofien, sofern nicht anders gekennzeichnet, auf den Mittelwert
iiber Nrotor vollstindige Umdrehungen des Rotors. Aus Griinden der Ubersichtlichkeit
wird in den Diagrammen sowie der darauf aufbauenden Betrachtung auf die explizite
Kennzeichnung durch einen Mittelungsstrich verzichtet. Mittelwertbildungen tiber Teilbe-
reiche des Rotorumlaufs — insbesondere getrennt fiir Auf- und Abwindseite auf Ebene des
einzelnen Rotorblatts — werden im jeweiligen Kontext erlautert und eindeutig dargestellt.
Azimutal aufgeloste Verlaufe werden hingegen durch ihre explizite Abhéangigkeit vom
Umlaufwinkel (Azimutwinkel) gekennzeichnet. Fir die Darstellung relativer Abweichungen
wird dariiber hinaus allgemein die Notation § verwendet (vgl. Anhang B). Ohne weiteren
Zusatz bezeichnet ¢§ stets die relative Abweichung bezogen auf den Mittelwert, entweder
tiber den vollstédndigen Rotorumlauf oder innerhalb eines spezifischen Teilbereichs (Auf-
bzw. Abwindseite). Durch ergénzende Kennzeichnungen kann die Notation § auch auf
spezifische Positionen innerhalb des azimutalen Verlaufs angewendet werden, an denen
bspw. Maxima oder Minima auftreten. Der jeweilige Bezug ergibt sich dabei eindeutig aus

dem Kontext.
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5.1 Methodenvergleich: Panelmethode und CFD

Der methodische Vergleich der beiden numerischen Verfahren beginnt mit der Analyse
der Performance-Kennlinien. Grundlage hierfiir bilden die in Tabelle 5.1 aufgefiihrten
Anstromgeschwindigkeiten, zu denen jeweils Simulationen mit variierender Rotordrehzahl
durchgefithrt wurden. Um dabei den Kennlinienverlauf insbesondere im Bereich des er-
warteten Leistungsmaximums moglichst prazise erfassen zu konnen, erfolgte in diesem
Abschnitt gezielt eine feinere Abstufung der Drehzahl. Auf diese Weise lasst sich der opti-
male Betriebspunkt der VAWT hochaufgelost darstellen und mit hinreichender Genauigkeit

identifizieren.

Tab. 5.1: Kombinationen aus Anstromgeschwindigkeit und Rotordrehzahl zur Ermittlung
der Performance-Kennlinien der untersuchten VAWT

Anstrémgeschwindigkeit ¢, [ms™!] 14; 11,8; 9.6
Rotordrehzahl n [min™!] 3-30

Im Mittelpunkt der folgenden Betrachtung steht zunéchst der azimutale Verlauf des An-
stromwinkels iiber eine vollstdndige Umdrehung eines Rotorblatts. Die Auswertung dieses
Verlaufs bietet eine erste Orientierung hinsichtlich der Einsatzgrenzen der verwendeten Pa-
nelmethode, deren Giiltigkeit maflgeblich an das Vorliegen einer nicht ablésenden Strémung
gekntipft ist. Die Darstellung erfolgt dabei unter der Annahme eines idealisierten Um-
laufs, bei dem Wechselwirkungen mit dem Nachlauf vernachléssigt werden. Abbildung 5.1
zeigt exemplarisch die resultierenden Winkelverlaufe fiir ausgewédhlte Schnelllaufzahlen.
Die grau hinterlegte Fléche kennzeichnet in diesem Zusammenhang den naherungsweise
stromungsstabilen Bereich (Anti-Stall-Bereich) des NACA-0021-Profils, basierend auf den
in Kapitel 4.2.2 beschriebenen CFD-Ergebnissen bei co, = 30ms™ (Re ~ 2 - 10°%). Wie
aus der Abbildung hervorgeht, tiberschreitet der Anstromwinkel bei einer Schnelllaufzahl
von A = 2 iiber weite Teile des Rotorumlaufs deutlich die Grenzen dieses Bereichs, sodass
verstarkt ablosungsbedingte Stromungsphanomene zu erwarten sind. Mit zunehmender
Schnelllaufzahl nehmen hingegen sowohl die Extremwerte des Anstromwinkels als auch des-
sen azimutale Schwankungsbreite signifikant ab. Fiir A > 3 verbleibt der gesamte Verlauf
innerhalb des ndherungsweise stabilen Anstréomungsbereichs, wodurch Abloseerscheinungen

nur noch eine untergeordnete Rolle spielen.
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Abb. 5.1: Idealisierter azimutaler Verlauf des Anstromwinkels am Rotorblatt tiber eine
vollstandige Umdrehung des VAWT-Rotors fiir ausgewéhlte Schnelllaufzahlen,
in Anlehnung an [21]

Performance-Kennlinien

Abbildung 5.2 zeigt die ermittelten Kennlinien des iiber den Rotorumlauf resultierenden
Rotordrehmoment- und Rotorleistungsbeiwerts in Abhangigkeit von der Schnelllaufzahl fir
die untersuchten Anstromgeschwindigkeiten. Die Kennlinien wurden fiir beide Verfahren
einheitlich auf Basis einer Mittelung iiber Ngotor = 2 Umdrehungen bestimmt und bilden
die Grundlage fir die im weiteren Verlauf betrachtete Gegeniiberstellung der numerischen
Verfahren im jeweiligen Betriebsoptimum.

Die aus den CFD-Simulationen resultierenden Verlaufe weisen iiber alle betrachteten
Anstromgeschwindigkeiten hinweg die typische Charakteristik eines Darrieus-H-Rotors in
Abhangigkeit von A auf und bestétigen damit die in der einschlégigen Literatur beschriebe-
nen Zusammenhénge, vgl. bspw. [16, 37]. Im unteren Bereich der Kennlinie (Teillastbereich)
ist hierbei zunéchst ein deutlicher Anstieg der Beiwerte mit zunehmender Schnelllaufzahl zu
erkennen. Diese Zunahme ist im Wesentlichen auf eine giinstigere Verteilung der Anstrom-
winkel entlang der Rotorbahn sowie auf die verbesserte Energieumsetzung infolge hoherer
Umfangsgeschwindigkeiten zuriickzufithren. Die Intensitiat des Anstiegs variiert dabei in
Abhéngigkeit von der Anstromgeschwindigkeit. So zeigt sich fiir coo = 14ms™! bei A = 1,5
ein markanter Knick im Kennlinienverlauf, der auf eine Veranderung der Stromungsverhélt-
nisse in diesem Bereich hindeutet. Fiir den Rotordrehmomentbeiwert resultiert der Anstieg
in einem deutlich ausgeprigten Maximum bei A ~ 2, bevor im weiteren Verlauf bei héheren
Schnelllaufzahlen ein signifikanter Riickgang infolge abnehmender aerodynamischer Effizi-

enz der Rotorblitter vorliegt (Uberlastbereich). Diese Abnahme lisst sich in erster Linie
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auf die mit steigender Schnelllaufzahl reduzierten Anstromwinkel an den Rotorblédttern
zuriickfithren, wodurch die Auftriebserzeugung verringert wird und der Beitrag der Rotor-
blatter zum Gesamtdrehmoment entsprechend gemindert wird. Gleichzeitig nehmen in
diesem Bereich der Kennlinie die Verluste infolge des Profilwiderstands zu, wihrend auch
Nachlaufeffekte die Stromungsverhéaltnisse zunehmend beeinflussen. Letztere manifestieren
sich insbesondere darin, dass sich der Nachlauf bei hohen Schnelllaufzahlen verzogert
stromabwarts ausbreitet und zunehmend mit der Rotorstruktur in Wechselwirkung tritt.
Der Rotorleistungsbeiwert weist im Vergleich zum Rotordrehmomentbeiwert ein Maximum
bei leicht hoheren Schnelllaufzahlen im Bereich A\ &~ 2,5 auf. Der anschlieSlende Riickgang
im Uberlastbereich fillt gegeniiber dem Rotordrehmomentbeiwert abgeschwichter aus, da
die abnehmende Momentenwirkung zunéchst durch die mit zunehmender Schnelllaufzahl
steigende Umfangsgeschwindigkeit kompensiert wird. Erst bei hoheren Schnelllaufzahlen
dominieren die stromungsmechanischen Verluste, wodurch auch die Leistung deutlich
abnimmt.

Die Performance-Kennlinien aus OpenWIEN zeigen fiir alle untersuchten Anstromge-
schwindigkeiten eine hohe Ubereinstimmung mit den CFD-Ergebnissen im Bereich des
Leistungsoptimums bei A &~ 2,5. Auflerhalb dieses Bereichs treten hingegen deutliche
Abweichungen auf, vorrangig bei niedrigen Schnelllaufzahlen (A < 2, Teillast) und hohen
Schnelllaufzahlen (X > 3, Uberlast). Diese Unterschiede sind primér auf die methodischen
Grenzen der Panelmethode zurtickzufithren. Als potentialtheoretisches Verfahren basiert sie
auf der Annahme einer reibungs- und rotationsfreien Stromung. Viskose Effekte, darunter
der Profilwiderstand und Stromungsablésungen, bleiben daher unberticksichtigt. Stromungs-
ablosungen treten in diesem Zusammenhang vor allem bei hohen Anstréomwinkeln auf, wie
sie typischerweise im Teillastbereich bei niedrigen Schnelllaufzahlen vorliegen (vgl. Abbil-
dung 5.1). In diesem Betriebsbereich kann die Panelmethode die relevanten physikalischen
Effekte nur unzureichend abbilden. Auch bei hohen Schnelllaufzahlen (Uberlastbereich)
kommt es zu stromungsmechanischen Verlusten, die im Rahmen der Panelmethode nicht
erfasst werden. Zwar fithren die mit steigender Umfangsgeschwindigkeit abnehmenden
Anstromwinkel grundsétzlich zu einer giinstigeren Umstromung der Rotorblatter, jedoch
gewinnt der Profilwiderstand infolge der reduzierten Auftriebserzeugung zunehmend an
Bedeutung. Eine zuverlassige Bewertung des Rotordrehmoments und der Rotorleistung ist
unter diesen Betriebsbedingungen daher nur eingeschriankt moglich. Im Leistungsoptimum
sind hingegen sowohl Abloseerscheinungen als auch Widerstandseffekte in geringerem
MafBe ausgeprigt, sodass die Panelmethode hier eine héhere Ubereinstimmung mit den
CFD-Ergebnissen liefert. Vor diesem Hintergrund wurden die Panelmethoden-Simulationen
gezielt auf einen eingeschrinkten Drehzahlbereich (9min~' < n < 20min~!) begrenzt,
da auBerhalb dieses Intervalls keine zuverlassige Abbildung der Rotorcharakteristik zu

erwarten ist.
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Abb. 5.2: Performance-Kennlinien der VAWT: Vergleich OpenWIEN und CFD
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Fiir die Anstromgeschwindigkeit ¢, = 14ms™! zeigt der Vergleich zwischen OpenWIEN
und der CFD ein insgesamt konsistentes Verhalten der Rotorkennwerte im mittleren Be-
reich der Kennlinie (2 < A < 3), wie in Abbildung 5.2a ersichtlich. Das Leistungsmaximum
wird hier fiir beide numerische Verfahren bei Ay = 2,51 (n = 16 min™') erreicht und
liefert im Rahmen der Panelmethode einen iiber den Rotorumlauf gemittelten Rotor-
leistungsbeiwert von Cp = 0,506. Die relative Abweichung zur CFD betrigt in diesem
Betriebspunkt lediglich d¢, = 1,2%. Der zugehérige Rotordrehmomentbeiwert belauft
sich in OpenWIEN auf Cy = 0,202, mit einer relativen Abweichung von é¢,, = 1,5%
gegeniiber der Referenz. Ein dhnliches Bild ergibt sich bei einer reduzierten Anstromge-
schwindigkeit von c,, = 11,8ms™! (vgl. Abbildung 5.2b). Das Leistungsoptimum liegt
hier bei Aopy = 2,61 (n = 14min~') mit einem von OpenWIEN berechneten Rotorleis-
tungsbeiwert von Cp = 0,5. Die relative Abweichung zur CFD betrigt dc, = 0,4 % und
fallt somit im Vergleich zur hoheren Anstromgeschwindigkeit nochmals geringer aus. Der
zugehorige Rotordrehmomentbeiwert von Cy = 0,192 weicht mit d¢,, = 0,52 % ebenfalls
nur geringfiigig vom Referenzwert ab. Groflere Unterschiede zeigen sich hingegen bei
der niedrigsten untersuchten Anstromgeschwindigkeit von co, = 9,6 ms™!, dargestellt in
Abbildung 5.2c. Auch hier tritt das Leistungsmaximum in beiden numerischen Methoden
bei gleicher Schnelllaufzahl (Ao = 2,52, n = 11min~') auf. Die Panelmethode berechnet
fiir diesen Betriebspunkt einen iiber den Rotorumlauf gemittelten Rotorleistungsbeiwert
von Cp = 0,505 sowie einen Rotordrehmomentbeiwert von Cy; = 0,2, was in beiden Fallen
einer relativen Abweichung von ¢, = d¢,, =~ 1,5% gegeniiber den CFD-Ergebnissen

entspricht.

Aufbauend auf den zuvor gewonnenen Erkenntnissen aus der Kennlinienbetrachtung richtet
sich der Fokus der weiterfiithrenden Analyse auf den optimalen Leistungsbereich der VAWT
in Abhéngigkeit von der jeweiligen Anstromgeschwindigkeit. Zur detaillierten Untersuchung
des instationdren Leistungs- und Kraftverhaltens werden hierfiir die azimutal aufgelosten
Verlaufe der entsprechenden dimensionslosen Beiwerte iiber einen vollstandigen Rotorum-
lauf ausgewertet, wobei zunéchst die Betrachtung auf der Ebene eines einzelnen Rotorblatts
im Mittelpunkt steht, bevor in einem weiteren Schritt die integralen Rotorgréfien analysiert
werden. Fiir die Einzelblattanalyse wird der Rotorumlauf dabei — in Anlehnung an die
in Kapitel 2.1.4 eingefiihrte Systematik — in zwei charakteristische Hauptbereiche unter-
teilt: Die Abwindseite erstreckt sich in diesem Zusammenhang iiber den Azimutbereich
0° < ¢ < 180°, wihrend die Aufwindseite dem Abschnitt 180° < ¢ < 360° zugeordnet
ist. Die fiir die Auswertung betrachteten Betriebspunkte sind in Tabelle 5.2 nochmals

zusammengefasst.
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Tab. 5.2: Betriebspunkte im optimalen Leistungsbereich der untersuchten VAWT

Betriebspunkt c,, [ms™!] n [min7!] A []

BP 1 14 16 2,51
BP 2 11,8 14 2,61
BP 3 9,6 11 2,52

Azimutaler Leistungsverlauf

Die aus den Simulationen im jeweiligen Betriebsoptimum resultierenden azimutalen Ver-
laufe des Leistungsbeiwerts Cp(y) sind in Abbildung 5.3 dargestellt. Unabhéngig vom
betrachteten Betriebspunkt zeigen die Verlaufe des Einzelblatt-Leistungsbeiwerts (vgl.
linke Spalte in Abbildung 5.3) in allen Fallen eine dhnliche qualitative Struktur mit
asymmetrischer Verteilung. Auf der Abwindseite liegen die Beiwerte hierbei im Durch-
schnitt auf einem niedrigeren Niveau als auf der gegeniiberliegenden Aufwindseite. In
den CFD-Ergebnissen lésst sich auf der Abwindseite zudem ein anndhernd konstantes
Plateau erkennen. Demgegeniiber zeigt der Verlauf der Panelmethode in diesem Bereich
zundchst einen moderaten Anstieg des Beiwerts bis ¢ ~ 70°, gefolgt von einem kontinuier-
lichen Abfall bis zum Ubergang in die Aufwindphase bei ¢ = 180°. Diese Abweichung in
der Kurvencharakteristik weist im Wesentlichen auf Unterschiede im zugrunde liegenden
physikalischen Modell hin. Dreidimensionale Effekte wie Blattspitzenwirbel flielen in
der Panelmethode explizit ein und beeinflussen sowohl die Nachlaufdynamik als auch
die Stromungsverhéltnisse am Rotorblatt — in den zweidimensionalen CFD-Simulationen
werden sie hingegen nicht abgebildet. Die Auswirkungen dieser Modellunterschiede spie-
geln sich auch in den iiber die Abwindseite gemittelten Leistungsbeiwerten wider. Fir
den Betriebspunkt BP 1 ergibt sich in OpenWIEN ein Wert von CAP"nd = 0,082, die
CFD liefert demgegeniiber CHPVd = 0,094 (6¢, = 12,77 %). Eine vergleichbare relative
Abweichung resultiert in BP 3 mit d¢, = 12,98 %, wéhrend diese in BP 2 mit d¢, = 16,81 %
iiber dem Niveau von BP 1 und BP 3 liegt. Die Aufwindseite ist in allen betrachteten
Féllen durch insgesamt hohere Einzelblatt-Leistungsbeiwerte im Vergleich zur Abwindseite
gekennzeichnet. Sowohl die Ergebnisse der CFD als auch jene der Panelmethode zeigen
hier eine qualitativ ibereinstimmende Entwicklung mit einem ausgepragten Maximum, das
dem aerodynamischen Optimum des Rotorblatts im jeweiligen Rotorumlauf entspricht. Die
Maxima beider numerischer Methoden treten in diesem Zusammenhang bei gleicher Azi-
mutposition auf (¢ = 276°), unterscheiden sich jedoch in ihrer absoluten Ausprigung. Im
ersten Betriebspunkt ergibt sich fiir die Aufwindseite in der Panelmethode ein gemittelter
Leistungsbeiwert von CA%Vind = (0,256, wohingegen die CFD mit CA"Wind = 0,239 einen

etwas niedrigeren Wert liefert. Daraus resultiert eine relative Abweichung von d¢,, = 7,11 %.
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Hinsichtlich des maximalen Leistungsbeiwerts ermittelt die Panelmethode einen Wert von
Cp(276°) = 0,553, gegeniiber Cp(276°) = 0,532 in der CFD. Die relative Abweichung
betrigt in diesem Fall ¢y (2760 = 3,95 %. Im zweiten Betriebspunkt fallt der Unterschied
in der gemittelten Aufwindphase mit dc, = 6,62 % etwas geringer aus als in BP 1. Beim
Maximum lésst sich mit d¢, (2760) = 3,47 % hingegen eine ahnliche Grofienordnung wie beim
zuvor betrachteten Betriebspunkt erkennen. Ein abweichendes Bild zeigt sich demgegen-
iiber bei BP 3. Hier steigt die relative Abweichung des iiber die Aufwindphase gemittelten
Leistungsbeiwerts auf dc, = 8,55 %, die relative Differenz im zugehérigen Maximum liegt
mit dcyp (2760) = 4,73 % ebenfalls iiber den zuvor betrachteten Werten.

Aufbauend auf der zuvor dargestellten Einzelblattbetrachtung ist bei der Einordnung des
Rotorleistungsbeiwerts (vgl. rechte Spalte in Abbildung 5.3) zu berticksichtigen, dass sich
dieser aus den phasenverschobenen Beitragen der einzelnen Rotorblédtter zusammensetzt,
die infolge der symmetrischen Rotoranordnung bei der vorliegenden Konfiguration im Azi-
mutwinkel um jeweils Ap = 120° versetzt zueinander wirken. Aufgrund dieser Symmetrie
iiberlagern sich die Einzelblattbeitrage im Verlauf einer Rotorumdrehung periodisch, was in
der Regel zu einer geglatteten Charakteristik im azimutalen Verlauf fithrt. Pro Umdrehung
zeigen sich dabei drei ausgeprigte Maxima bei ¢ ~ 40°, 160° und 280°, entsprechend
der Anzahl der Rotorblatter (Z = 3). Die zugehorigen Minima treten bei ¢ ~ 100°, 220°
und 340° auf. Im Vergleich zur Einzelblattbetrachtung fallt die resultierende azimutale
Schwankungsbreite hierbei deutlich geringer aus, was ebenfalls auf die phasenversetzte
Uberlagerung der einzelnen Rotorblitter zuriickzufiihren ist. Qualitativ zeigt sich iiber alle
untersuchten Betriebspunkte hinweg eine sehr enge Ubereinstimmung zwischen den mit
OpenWIEN berechneten und den aus den CFD-Simulationen gewonnenen Ergebnissen.
Die Kurven verlaufen tiber den gesamten Azimutbereich durchweg nahezu deckungsgleich,
was auf eine konsistente Erfassung der zyklisch iiberlagerten Blattbeitriage in der Panelme-
thode hinweist. Lokale Abweichungen zwischen den Verfahren auf Ebene des einzelnen
Rotorblatts, insbesondere auf der Abwindseite, wirken sich auf den azimutalen Verlauf des
Rotorleistungsbeiwerts nur geringfiigig aus. Sowohl die Position der jeweiligen Maxima
als auch deren Auspriagung stimmen in beiden Methoden weitgehend tiberein, wahrend
kleinere Abweichungen hauptséchlich in den Minima auftreten. Infolgedessen ergeben
sich fiir den tiber den Rotorumlauf gemittelten Rotorleistungsbeiwert geringe relative
Abweichungen zwischen Panelmethode und CFD: Fiir den ersten Betriebspunkt betrigt
der relative Unterschied ¢, = 1,41 %, in BP 2 liegt er mit d¢c, = 0,33 % noch niedriger,
wohingegen BP 3 mit d¢, = 2,17 % die groBte relative Differenz aufweist. Die in diesem
Zusammenhang ermittelten Werte stimmen weitgehend mit den zuvor im Rahmen der
Kennlinienanalyse identifizierten relativen Abweichungen tiberein. Zu beachten ist dabei
jedoch, dass die Mittelung in diesem Fall lediglich iiber eine einzelne Rotorumdrehung

erfolgt.
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(c) Betriebspunkt BP 3: Rotorblatt (links) und Rotor (rechts)
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Abb. 5.3: Azimutaler Verlauf des Leistungsbeiwerts: Vergleich OpenWIEN und CFD
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Azimutale Tangentialkraft- und Normalkraftverlaufe

Zur Analyse der zugrunde liegenden aerodynamischen Kréfte werden im Folgenden die
azimutalen Verlaufe der dimensionslosen Kraftbeiwerte Cr(¢) (Tangentialkraft) und Cx(y)
(Normalkraft) betrachtet. In Abbildung 5.4 ist hierzu zunéchst der Verlauf von Cr(p)
iiber eine vollstandige Rotorumdrehung dargestellt. Im Vergleich zum zuvor diskutierten
azimutalen Verlauf des Leistungsbeiwerts zeigt sich dabei eine nahezu deckungsgleiche
qualitative Charakteristik, sowohl auf Ebene des einzelnen Rotorblatts (vgl. linke Spalte
in Abbildung 5.4) als auch auf Rotorebene (vgl. rechte Spalte in Abbildung 5.4). Auf
eine ausfiihrliche qualitative Beschreibung des Kraftverlaufs wird an dieser Stelle daher
verzichtet. Die Ubereinstimmung lisst sich physikalisch dadurch erkliren, dass die Leistung
aus dem Drehmoment resultiert, welches im Wesentlichen von Tangentialkraften bestimmt
wird. Trotz der qualitativen Ubereinstimmung erfolgt ergéinzend ein quantitativer Vergleich
der Kraftverlaufe, um die Darstellung der aerodynamischen Analyse zu vervollstdandigen.
Im Rahmen der Einzelblattbetrachtung ergibt sich fiir BP 1 auf der Abwindseite mit
OpenWIEN ein gemittelter Tangentialkraftbeiwert von C£P¥"d = 0,039, wihrend die
CFD einen leicht hoheren Wert von C2PVind = (044 liefert. Dies entspricht einer re-
lativen Differenz von ¢, = 12,82%. In der anschlieenden Aufwindphase berechnet
die Panelmethode einen gemittelten Beiwert von C’%Ufwmd = 0,095, wobei die CFD mit
Cputvind — (0 089 um d¢, = 6,74 % abweicht. Im lokalen Maximum der Aufwindphase
bei ¢ = 276° zeigt sich demgegeniiber eine engere Ubereinstimmung: Die Panelmethode
liefert hier C'p(276°) = 0,209, was lediglich d¢y(2760) = 4,5 % iiber dem CFD-Wert von
Cr(276°) = 0,2 liegt. Fiir den zweiten Betriebspunkt ergibt sich ein vergleichbares Muster.
Die grofiten Unterschiede treten hier erneut auf der Abwindseite auf, mit einer relativen
Abweichung von é¢, = 15,18 %. Der relative Unterschied in der Aufwindphase liegt mit
dcp = 6,79 % hingegen nahezu auf demselben Niveau wie bei BP 1. Auch beim Kraftmaxi-
mum auf der Aufwindseite bleibt die relative Abweichung mit dc..(2760) = 3,79 % gering. In
BP 3 setzen sich diese Tendenzen im Wesentlichen fort: Der relative Unterschied betragt
hier ¢, = 11,99 % in der Abwindphase und d¢,, = 8,86 % in der Aufwindphase. Fiir das
Maximum resultiert dcy. 2760y = 5,10 % gegeniiber der CFD.

Auf Rotorebene liefert der erste Betriebspunkt einen iiber den Rotorumlauf gemittelten
Tangentialkraftbeiwert von Ct = 0,201 in der Panelmethode und C't = 0,199 in der CFD,
entsprechend einer relativen Abweichung von lediglich dc, = 1,01 %. Deutlich gréere
Unterschiede zeigen sich hingegen in der azimutalen Schwankungsbreite des periodischen
Verlaufs: OpenWIEN berechnet hier ACt = 0,151, wahrend die CFD einen Wert von
ACT = 0,159 erreicht (dac, = 5,03 %). Fiir Betriebspunkt BP 2 ergeben sich dhnliche Resul-
tate mit einer relativen Abweichung von d¢,. = 0,543 % im Mittelwert sowie dacy, = 4,68 %
in der azimutalen Schwankungsbreite. Im Fall von BP 3 féllt die relative Abweichung im

Mittelwert mit d¢c, = 1,6 % etwas grofler aus, wohingegen sie in der azimutalen Schwan-
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Abb. 5.4: Azimutaler Verlauf des Tangentialkraftbeiwerts: Vergleich OpenWIEN und
CFD
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kungsbreite mit dac, = 4,2 % leicht geringer ist. Die Tangentialkraftverlaufe bestétigen
somit die zuvor analysierten azimutalen Verlaufe des Leistungsbeiwerts und stiitzen die
physikalisch konsistente Interpretation des Rotorkonzepts: Die grofiten Tangentialkraf-
te und damit das grofite auftretende Drehmoment des Rotorblatts treten in der ersten
Haélfte der Aufwindphase auf, wie es fiir Darrieus-H-Rotoren mit symmetrischem Profil

charakteristisch ist.

Fir die Analyse des Normalkraftbeiwerts ist in Abbildung 5.5 der azimutale Verlauf
von Cx(p) dargestellt. Die Normalkraft ist in der vorliegenden Arbeit dabei so definiert,
dass positive Werte einer radial nach innen in Richtung der Rotorachse wirkenden Kraft
entsprechen. In Anlehnung an die Darstellung von Cp(p) und Cr(p) erfolgt auch hier
eine getrennte Analyse auf Einzelblattebene (vgl. linke Spalte in Abbildung 5.5) sowie
auf Rotorebene, durch Uberlagerung der einzelnen Rotorblitter (vgl. rechte Spalte in
Abbildung 5.5).

Der Verlauf des Normalkraftbeiwerts fiir das einzelne Rotorblatt weist — analog zu den
zuvor betrachteten azimutalen Leistungs- und Tangentialkraftverldufen — eine ausgepragte
Asymmetrie zwischen Abwind- und Aufwindseite auf und verdeutlicht so die stark variie-
renden aerodynamischen Belastungen im Verlauf einer vollstandigen Rotorumdrehung. In
der Abwindphase treten in diesem Zusammenhang fast ausschliellich negative Werte auf,
was geméfl der gewahlten Konvention einer radial nach auflen gerichteten Normalkraft
entspricht. Auffallig ist hierbei, dass die maximale nach auflen gerichtete Last in dieser
Phase bei ¢ ~ 150° und damit unmittelbar vor dem Ubergang zur Aufwindseite erreicht
wird. Im direkten Vergleich der beiden numerischen Verfahren zeigen sich dabei deutliche
Unterschiede, wobei OpenWIEN die nach auflen wirkenden Krafte gegeniiber der CFD
systematisch unterschétzt. Dies spiegelt sich exemplarisch im ersten Betriebspunkt wider:
Hier liefert OpenWIEN auf der Abwindseite einen gemittelten Normalkraftbeiwert von
C{Pvind = 0,230, wihrend die CFD-Simulation mit C§P"*d = —0,265 einen deutlich nied-
rigeren Wert ergibt. Die daraus resultierende relative Abweichung betrigt dc, = 13,21 %.
Im zweiten Betriebspunkt fillt dieser Unterschied mit ¢, = 16,60 % noch deutlicher aus,
in BP 3 wird mit d¢,, = 13,58 % hingegen annéhernd das Niveau des ersten Betriebspunkts
erreicht. Zu Beginn der darauffolgenden Aufwindphase kehrt sich das Vorzeichen des Nor-
malkraftbeiwerts um und der Betrag nimmt deutlich zu. Das zugehorige Maximum liegt
hier bei ¢ ~ 260°. In diesem Bereich stimmen die Ergebnisse der Panelmethode und der
CFD sowohl hinsichtlich der Lage des Maximums im Azimutverlauf als auch im Hinblick
auf den qualitativen Verlauf gut tiberein, was darauf hindeutet, dass beide numerischen
Methoden die Stromung in dieser Phase dhnlich abbilden. Die quantitative Auswertung
bestétigt diese Beobachtung, sodass sich in beiden numerischen Verfahren fiir die gemittelte
Aufwindseite dhnliche Werte des Normalkraftbeiwerts ergeben. Im ersten Betriebspunkt
berechnet die Panelmethode dabei einen Beiwert von CuVind = 0,449, die CFD liegt
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mit CLUVind — (429 geringfiigig darunter. Die relative Differenz betrigt in diesem Fall
dcy = 4,66 %. Auch in den weiteren Betriebspunkten bleibt sie mit d¢y, = 3,46 % in BP 2
und ¢, = 5,75 % in BP 3 moderat. Hinsichtlich des maximalen Normalkraftbeiwerts in
der Aufwindphase lisst sich ebenfalls eine vergleichbare Ubereinstimmung erkennen. So
wird fiir BP1 bei ¢ = 258° mit der Panelmethode ein Beiwert von Cx(258°) = 0,807
berechnet, wahrend die CFD-Simulation mit Cx(258°) = 0,774 einen etwas geringeren
Beiwert liefert. Die daraus resultierende relative Abweichung betragt dcy (2ss0) = 4,24 %.
Vergleichbare Unterschiede zeigen sich auch in den Betriebspunkten BP 2 und BP 3 mit
Sy (2580) = 3,83 % bzw. 0oy 2580y = 4,87 %.

Neben der Betrachtung auf Einzelblattebene erlaubt die Zusammenfassung der Normal-
kraft iiber alle Rotorblatter hinweg eine weiterfithrende Beurteilung der resultierenden
Rotorbelastung. In beiden numerischen Verfahren zeigt sich in diesem Fall ein qualitativ
ahnlicher Verlauf, wobei die Positionen der Maxima und Minima phasengleich auftreten.
Der Normalkraftbeiwert bleibt dabei tiber den gesamten Rotorumlauf hinweg durchgehend
positiv. Bezogen auf die Mittelwerte tiber den Rotorumlauf sowie die azimutale Schwan-
kungsbreite lassen sich zwischen den beiden numerischen Verfahren jedoch signifikante
Unterschiede verzeichnen. Die Panelmethode prognostiziert in samtlichen Betriebspunkten
hohere mittlere Rotornormalkraftbeiwerte, was auf eine insgesamt starkere Belastung des
Rotors hindeutet. Fiir den ersten Betriebspunkt ergibt sich hierbei ein Mittelwert von
Cn = 0,331, wihrend die CFD-Simulation einen niedrigeren Wert von Cy = 0,246 liefert.
Daraus resultiert eine relative Abweichung von ¢, = 34,55 %. Auf einem vergleichbaren
Niveau liegt der relative Unterschied des zweiten Betriebspunkts mit d¢,, = 33,85 %, wohin-
gegen fiir BP 3 mit d¢,, = 38,50 % eine deutlich hohere relative Abweichung im Vergleich
zu den anderen Betriebspunkten vorliegt. Hinsichtlich der azimutalen Schwankungsbreite
tritt fir BP 1 in der CFD ein Wert von ACy = 0,343 auf. Die Panelmethode weicht
mit ACyx = 0,309 um dacy, = 9,91 % ab. Im Fall von BP 2 betrégt die relative Differenz
dacy = 9,07 %, bei BP 3 fallt sie mit dacy, = 14,59 % deutlich hoher aus. Insgesamt lasst
sich aus der Gesamtbetrachtung somit ableiten, dass die Panelmethode im Vergleich zur
CFD tendenziell eine stéarkere mittlere Belastung bei gleichzeitig geringerer azimutaler

Schwankung prognostiziert.

Azimutale Kraftverlaufe in Stromungs- und Querstromungsrichtung

Im Anschluss an die Analyse der azimutalen Tangentialkraft- und Normalkraftverlaufe folgt
nun die Betrachtung der aerodynamischen Kraftanteile in Stromungsrichtung (z-Richtung)
sowie quer dazu (y-Richtung). Beide Komponenten stellen relevante Belastungen fiir die
Rotorstruktur dar und sind daher fiir die Auslegung einer Vertikalachsen-Windkraftanlage
von entscheidender Bedeutung. Die azimutalen Verlaufe des dimensionslosen Kraftbeiwerts

in Stréomungsrichtung Cx () sind in Abbildung 5.6 dargestellt. In Anlehnung an die zuvor
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betrachteten Kraftkomponenten liegt der Fokus auch hier zunachst auf der Einzelblattana-
lyse (vgl. linke Spalte in Abbildung 5.6). Uber alle drei Betriebspunkte hinweg zeigt sich
dabei ein quasi-periodischer Verlauf mit zwei ausgeprigten Maxima pro Umdrehung. Diese
treten konsistent bei einem Azimutwinkel von ¢ ~ 90° sowie ¢ ~ 270° auf und spiegeln die
charakteristische zyklische Schwankung wider, die aus der stetigen Variation des Anstrom-
winkels entlang der Rotationsbahn resultiert. Im Hinblick auf die qualitative Struktur
der Kraftverlaufe stimmen die mit OpenWIEN berechneten Ergebnisse insgesamt gut mit
der CFD-Referenz iiberein. Insbesondere die azimutale Position der Maxima sowie der
Verlauf in den Hauptphasen zeigen eine hohe Ubereinstimmung. Deutlichere Abweichungen
treten hingegen in der Ausprigung der jeweiligen Maximalwerte innerhalb der Phasen auf:
Auf der Abwindseite weichen die Ergebnisse der beiden numerischen Verfahren hierbei
signifikant voneinander ab, wihrend die Unterschiede auf der Aufwindseite vergleichsweise
gering bleiben. Fiir den Betriebspunkt BP 1 weist OpenWIEN in der Abwindphase mit

CePvind = (0,160 einen merklich niedrigeren Mittelwert auf als die CFD, bei der der Beiwert

CPvind = (185 betriigt. Daraus ergibt sich eine relative Abweichung von ¢, = 13,51 %.
In BP 2 vergrofert sich diese Abweichung auf ¢, = 17,78 %, wihrend sie in BP 3 mit
de = 13,99 % auf einem dahnlichen Niveau verbleibt wie bei BP 1. Ein dhnliches Bild lasst
sich beim Vergleich der maximalen Werte in dieser Zyklusphase bei einem Azimutwinkel
von ¢ = 89° beobachten: Fiir BP 1 berechnet die Panelmethode hier einen Wert von
Cx(89°) = 0,263, was einer relativen Abweichung von ¢y (seey = 20,12 % gegeniiber der
CFD entspricht, die bei Cx(89°) = 0,219 liegt. In den Betriebspunkten BP 2 und BP 3
betragen die relativen Abweichungen ¢y (soey = 25,36 % bzw. dcy(s9ey = 19,70 %. In der
gegentiberliegenden Aufwindphase resultiert fiir BP 1 aus der Panelmethode ein Wert
von Cguivind — () 382 was in einer relativen Abweichung von é¢, = 5,05 % im Vergleich
zur CFD (CRuind = (.364) resultiert. Die relativen Differenzen in BP 2 und BP 3 liegen
bei d¢cy = 4,02 % bzw. dcy = 6,10 %. Auch beim Vergleich der maximalen Kraftbeiwerte
innerhalb des Rotorumlaufs (Aufwindseite) bleiben die Unterschiede geringer als bei dem
lokalen Maximum auf der Abwindseite: Fiir BP 1 ergibt sich bei ¢ = 268° ein Wert von
Cx(268°) = 0,781, wodurch eine relative Abweichung von ¢y 2680y = 4,35 % zur CFD
mit Cx(268°) = 0,816 vorliegt. In BP 2 und BP 3 betrégt diese dcy 2680y = 3,79 % bzw.
Sy (2680) = 5,14 %.

Die auf Einzelblattebene festgestellte qualitative Ubereinstimmung setzt sich auch in der
Rotorgesamtbetrachtung fort, sodass die Verlaufe aus OpenWIEN in allen Betriebspunkten
weitgehend mit der CFD-Referenz konsistent sind (vgl. rechte Spalte in Abbildung 5.6).
Fiir den ersten Betriebspunkt lasst sich in der Panelmethode ein iiber den Rotorumlauf
gemittelter Rotorkraftbeiwert von C'x = 0,811 verzeichnen, womit eine relative Abweichung
von 0¢y, = 1,40 % gegeniiber der CFD-Referenz mit Cx = 0,800 zu beobachten ist. In
BP 2 und BP 3 liegt diese bei dcy = 3,34 % bzw. i = 0,96 %, sodass auch hier insgesamt
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cine enge Ubereinstimmung vorliegt. Im Gegensatz zu den Mittelwerten zeigen sich bei
der azimutalen Schwankungsbreite jedoch deutlichere Unterschiede. Hier ergibt sich in
BP 1 aus OpenWIEN ein Wert von ACx = 0,422, wodurch eine relative Abweichung von
dacy = 35,85 % gegeniiber dem CFD-Referenzwert von ACx = 0,311 deutlich wird. In
BP 2 und BP 3 verbleiben die Unterschiede mit dacy, = 38,61 % bzw. dacy, = 36,53 % auf

vergleichbar hohem Niveau.

Der azimutale Verlauf des Kraftbeiwerts quer zur Anstromrichtung Cy () ist analog zu
den vorherigen Betrachtungen in Abbildung 5.7 dargestellt. Das Einzelblatt zeigt iiber
den gesamten Rotorumlauf in allen drei Betriebspunkten hierbei einen charakteristischen
Verlauf, der jeweils durch ein lokales Maximum und Minimum auf der Abwind- sowie auf
der Aufwindseite geprégt ist (vgl. linke Spalte in Abbildung 5.7). Auf der Abwindseite sinkt
der Querkraftebeiwert dabei zunéchst leicht ab, bevor er ab ¢ &~ 45° kontinuierlich ansteigt
und ein erstes lokales Maximum bei ¢ ~ 160° erreicht. Daran schlieBt sich der Ubergang in
die Aufwindphase an, der durch einen signifikanten Lastwechsel gekennzeichnet ist, bei dem
die Richtung der Querbelastung umschliagt. Dieser Lastwechsel geht in ein ausgepragtes
Minimum bei ¢ ~ 230° iiber (maximale Querlast). Im weiteren Verlauf steigt der Beiwert
erneut an und erreicht ein zweites lokales Maximum bei ¢ ~ 320°. Der verbleibende Ab-
schnitt bis zum Umlaufbeginn ist schliellich von einem erneuten Riickgang der Querkraft
gepragt, womit sich der zyklische Verlauf schlieffit. Beim Vergleich der Panelmethode mit
den CFD-Ergebnissen zeigt sich in diesem Fall eine insgesamt gute Ubereinstimmung auf
der Aufwindseite, wohingegen auf der Abwindseite systematische Abweichungen auftreten.
In der ersten Hélfte des Umlaufs unterschatzt die Panelmethode sowohl die mittlere als
auch die lokale maximale Querbelastung. Der Verlauf fallt dort deutlich flacher aus und das
Maximum wird auf einem niedrigeren Niveau erreicht. Fir den Betriebspunkt BP 1 ergibt
sich in OpenWIEN ein gemittelter Querkriftebeiwert von C4""d = (0,064. In der CFD
liegt der entsprechende Wert bei C4P¥"d = (0,090, was einer relativen Abweichung von
dey = 28,89 % gegeniiber der Panelmethode entspricht. In den weiteren Betriebspunkten
steigt diese Abweichung auf dc, = 33,4% (BP2) bzw. dcy, = 28,2% (BP 3). Auch bei
der Analyse der lokalen maximalen Querlast auf der Abwindseite bei ¢ = 152° zeigen
sich deutliche Unterschiede: Fiir BP 1 ergibt sich in der Panelmethode ein Wert von
Cy(152°) = 0,284, wiahrend die CFD mit Cy(152°) = 0,332 einen hoheren Beiwert liefert.
Die daraus resultierende relative Abweichung betrégt dcy 1520y = 14,6 %. In BP 2 und
BP 3 féllt diese mit dcy (1520) = 19,6 % bzw. dcy 520y = 16,3 % hoher aus. Die Aufwindseite
wird hingegen von beiden numerischen Verfahren qualitativ weitgehend iibereinstimmend
abgebildet. Sowohl der charakteristische Lastwechsel als auch der anschlieSende Verlauf bis
zur maximalen Querbelastung des Rotorumlaufs bei ¢ = 230° werden konsistent erfasst.
Die Querlast zeigt sich dabei als Minimum, da die Kraft in diesem Bereich nach innen

gerichtet ist. Fiir BP 1 ergibt sich in diesem Zusammenhang in der Panelmethode ein Wert
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von Cy(230°) = —0,490, wahrend die CFD mit Cy(230°) = —0,457 einen geringeren Betrag
aufweist. Daraus lasst sich eine relative Abweichung von d¢y (2300) = 7,2 % verzeichnen. In
BP 2 und BP 3 betragt der relative Unterschied ¢y (2300) = 6,8 % bzw. d¢y (2300) = 7,5 %.
Besonders deutlich wird die Ubereinstimmung schlielich im Bereich des zweiten lokalen
Maximums bei ¢ = 322°. Hier resultiert fiir BP 1 mit der Panelmethode ein Beiwert von
Cy(322°) = 0,212, wohingegen die CFD mit Cy(322°) = 0,210 nahezu den gleichen Wert
liefert. Die vorliegende relative Abweichung betragt daher lediglich é¢y (3220) = 0,95 %. Auch
in BP 2 und BP 3 bleibt die relative Differenz mit d¢y (3200) = 2,3 % bzw. d¢y 3220y = 3,2 %
auf einem niedrigen Niveau.

Die qualitativen und quantitativen Beobachtungen auf Einzelblattebene spiegeln sich —
in Anlehnung an die zuvor betrachteten Kraftverlaufe — auch in der Auswertung auf Ro-
torebene wider. In den zweidimensionalen CFD-Simulationen weist der Querkréaftebeiwert
des Rotors iiber eine vollstandige Umdrehung hinweg hierbei einen Mittelwert nahe null
auf. In der Panelmethode ergibt sich dagegen bei allen Betriebspunkten eine deutlich
negative resultierende Belastung. Diese systematische Abweichung ist charakteristisch
fir die modellbedingte Erfassung dreidimensionaler Effekte innerhalb der Panelmethode
und dufert sich in einer resultierenden Querbelastung mit negativer lateraler Richtungs-
komponente. Fiir alle Betriebspunkte gilt dabei, dass eine sinnvolle Angabe der relativen
Abweichungen des iiber den Rotorumlauf gemittelten Beiwerts nicht moglich ist, da der
CFD-Referenzwert im Bereich von Null liegt und die resultierenden relativen Abweichun-
gen somit extrem grofl und nicht aussagekréftig sind. Erganzend dazu zeigt sich in der
Panelmethode eine ausgepragtere azimutale Schwankung des Rotorquerkréftebeiwerts:
Die berechnete azimutale Schwankungsbreite weicht in allen Féallen mit dac, > 50 %
signifikant von den entsprechenden CFD-Werten ab. Dabei stimmen die in den Maxima
auftretenden Werte in beiden numerischen Verfahren weitgehend iiberein, wahrend die
Werte in den Minima in der Panelmethode deutlich geringer ausfallen. Insgesamt verlauft
der Querkraftebeiwert auf Rotorebene — analog zu den anderen betrachteten Beiwerten —
deutlich symmetrischer als auf Einzelblattniveau. Auch hier ist dieses Verhalten auf die

phasenversetzte Uberlagerung der Einzelblattbeitrige zuriickzufithren.
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Abb. 5.7: Azimutaler Verlauf der Kraft quer zur Stromungsrichtung: Vergleich von Open-
WIEN und CFD
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Geschwindigkeitsverteilung im Nachlauf

Zum abschlieBenden Vergleich der beiden numerischen Methoden wird die Geschwindigkeit
in Stromungsrichtung u (2-Richtung) innerhalb einer definierten Ebene analysiert, wobei
der Fokus gezielt auf den Nachlaufbereich gelegt wird. Die zugehérigen Ergebnisse sind fiir
den Betriebspunkt BP 1 exemplarisch in den Abbildungen 5.8 bis 5.10 fiir verschiedene
Azimutwinkel veranschaulicht. Die entsprechenden Darstellungen fiir die weiteren Betriebs-
punkte BP 2 und BP 3 finden sich in den Abbildungen H.1 bis H.6. Die ausgewahlten
Azimutpositionen erstrecken sich hierbei tiber einen Bereich von ¢ = 0° bis ¢ = 120° in
Schritten von Ap = 10°. Auf diese Weise wird eine charakteristische Phase der Rotorum-
drehung erfasst, beginnend mit der Startposition des ersten Rotorblatts bei ¢ = 0° bis
zu jenem Zeitpunkt, an dem dieses die Anfangsposition des nachfolgenden Rotorblatts
erreicht (¢ = 120°). Fiir die Auswertung der dreidimensionalen Panelmethode erfolgt die
Analyse innerhalb einer horizontalen Schnittebene (z-y-Ebene), die in Héhe der halben
Spannweite liegt, das heiffit bei z = 0 m. Die Berechnung der Geschwindigkeitsverteilung
in dieser Ebene basiert auf dem in Kapitel 2.3.1 erlauterten Biot-Savart-Gesetz, wobei
simtliche durch die auf der Rotoroberfliche sowie im Nachlauf verteilten Singularititen
induzierten Geschwindigkeitsanteile berticksichtigt werden. Zur besseren Vergleichbarkeit
der Stromungsfelder wird die Geschwindigkeitskomponente w fiir alle Betriebspunkte durch
die jeweilige ungestorte Anstromgeschwindigkeit ¢, normiert.

Sowohl die CFD als auch OpenWIEN bilden die grofiskaligen Strukturen des Geschwindig-
keitsfelds innerhalb des Rotors sowie im Nachlauf iiber alle betrachteten Azimutpositionen
hinweg konsistent ab. Insbesondere hinsichtlich der Lage und der rdumlichen Ausdehnung
der Hauptstromungszonen ergibt sich eine hohe Ubereinstimmung zwischen den beiden
numerischen Verfahren. Der zugrunde liegende physikalische Wirkmechanismus ist dabei
identisch: Die zyklische Anderung der Zirkulation an den Rotorblittern fithrt zur Freiset-
zung freier Wirbel, die unmittelbar hinter den Rotorblédttern in den Nachlauf tibergehen.
Dabei transportieren sie einen der Rotordrehung entgegengesetzten Impuls, wodurch der
Hauptstromung lokal kinetische Energie entzogen und eine Stromungsverzogerung im
Nachlauf erzeugt wird. Beide Simulationsansétze erfassen dieses Verhalten zuverlassig,
dennoch tritt ein signifikanter Unterschied in der jeweiligen Ausprigung der genannten
Verzogerung auf. Die von der Panelmethode prognostizierte starkere Geschwindigkeitsre-
duktion im Nachlaufbereich ist in diesem Zusammenhang unter anderem auf die diskrete
Nachlaufmodellierung mit begrenzter raumlicher Auflésung der Zirkulationsverteilung
sowie auf die lokal iiberlagerten Wirbelelemente (Nachlaufpanels) zuriickzufiihren, wo-
durch sich die Stromungsverzogerung im unmittelbaren Rotorumfeld verstarkt konzentriert
und ausgeprigter in Erscheinung tritt. Demgegeniiber erfolgt die Nachlaufauflésung in
der CFD-Simulation kontinuierlich {iber das gesamte diskretisierte Stromungsfeld hinweg.

Aufgrund der beriicksichtigten viskosen Effekte werden die freigesetzten Wirbel in der CFD
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zudem diffundiert, wodurch sich die Nachlaufstrukturen gleichméfiger verteilen und die
Stromungsverzogerung insgesamt moderater ausféllt. Ungeachtet dieser Unterschiede zeigen
beide numerischen Methoden jedoch die fiir den Nachlauf charakteristische Grenzphase
sowie eine oszillierende Stromungsstruktur, die unmittelbar mit der zyklischen Bewegung
der Rotorblitter und der damit verbundenen periodischen Anderung der Anstromung
verkniipft ist. Ergdnzend lésst sich stromauf des Rotors in beiden Verfahren ein Bereich
identifizieren, in dem sich die Stromung infolge der Verdrangungswirkung des Rotors
deutlich staut. Dieses Merkmal wird in beiden Modellansiatzen konsistent erfasst und
unterstreicht die Fahigkeit der Panelmethoden, die dominanten Stromungsphédnomene
realitdtsnah abzubilden.

Auf Ebene der Rotorblitter zeigt sich, dass die Ubereinstimmung zwischen CFD und
OpenWIEN stark von der Azimutposition innerhalb des Rotorumlaufs abhangt. Auf der
Abwindseite (0° < ¢ < 180°) treten demzufolge grofiere Abweichungen auf, da die Panel-
methode die lokalen, durch Rotorblatt-Nachlauf-Interaktionen verursachten komplexen
Stromungsphénomene nicht erfassen kann. Dadurch werden insbesondere Effekte in un-
mittelbarer Rotorblattnahe nicht addquat abgebildet, was zu Einschrankungen in der
Darstellung der Stromungsdynamik fithrt. Auf der Aufwindseite (180° < ¢ < 360°) ergibt
sich zwischen den beiden numerischen Verfahren hingegen eine hohere Konsistenz der
Ergebnisse. In diesem Azimutbereich lassen sich charakteristische Stréomungsphédnomene
erkennen, wobei sowohl beschleunigte als auch verzogerte Regionen in unmittelbarer Nahe
der Rotorblattoberfliche deutlich hervortreten. Eine Wechselwirkung zwischen dem Ro-
torblatt und dem ausgebildeten Nachlauf tritt in diesem Bereich nicht auf. Stattdessen
wird das Rotorblatt im Wesentlichen von der Uberlagerung der ungestérten Anstrémung
mit der durch die Rotorbewegung erzeugten Umfangsgeschwindigkeit beeinflusst. Dadurch
treten Stromungsablosungen innerhalb des hier betrachteten Betriebspunkts lediglich in
untergeordneter Weise auf. Es ist jedoch zu berticksichtigen, dass die raumliche Auflésung
des Fluidvolumens in der CFD-Simulation — insbesondere im Bereich der Rotorblétter und
innerhalb der Grenzschicht — deutlich hoher ausféllt als in der im Rahmen der Panelmetho-
de ausgewerteten Ebene. Im unmittelbaren Umfeld der Rotorblatter treten daher dennoch

Unterschiede auf, nicht zuletzt infolge der in der CFD berticksichtigten viskosen Effekte.
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Abb. 5.8: Betriebspunkt BP 1: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 10° bis p = 40°
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Abb. 5.9: Betriebspunkt BP 1: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 50° bis p = 80°
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Abb. 5.10: Betriebspunkt BP 1: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ =90° bis p = 120°
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5.2 Aerodynamische Effizienz der Winglet-Varianten

Der zweite thematische Schwerpunkt des Ergebnisteils liegt auf der Untersuchung der in
Kapitel 4.4 eingefithrten Winglet-Varianten. Im Vordergrund der Betrachtung stehen dabei
sowohl deren aerodynamische Effizienz als auch ihr Einfluss auf das strukturelle Belas-
tungsverhalten des Rotors. Die Analyse erfolgt exemplarisch fiir den Betriebspunkt BP 1
(oo = 14ms™ n = 16min~! X\ = 2,51), welcher dem optimalen Betriebspunkt der vorlie-
genden VAWT entspricht. Als Referenz dient die Geometrie der in Kapitel 4.4 vorgestellten
Winglet-Konfiguration, jedoch ohne Modifikation an den Fliigelenden, das heifit Jvx = 0°,
Yk = 0° und By = 0°.

Die nachfolgende Auswertung betrachtet zunéchst die erste Variantengruppe mit Neigungs-
winkel Sy = 0° (Winglet-Varianten WL 1 bis WL 9, vgl. Abbildung G.1). Abbildung 5.11
zeigt die durch diese Varianten verursachte prozentuale Anderung der Rotorleistung im Ver-
gleich zur vorliegenden Referenz. Gegeniibergestellt werden hierbei drei Leistungskennwerte,
jeweils als Mittelwert iiber eine Umdrehung des Rotors: der klassische Rotorleistungsbei-
wert, der modifizierte Rotorleistungsbeiwert C} sowie deren Verhéltnis Cp/|Cp|. Dabei
bezieht sich der klassische Rotorleistungsbeiwert, in Anlehnung an die in Kapitel 5.1
betrachtete Untersuchung, auf die projizierte Rotorfliche und erfasst somit die Ande-
rung der absoluten Leistungsabgabe. Im Gegensatz dazu wird die projizierte Fliche des
modifizierten Rotorleistungsbeiwerts auf die effektiv benetzte Rotorblattflache, die der
aerodynamisch wirksam umstromten Flache der Rotorblatter entspricht, bezogen. Dadurch
wird eine flichenspezifische Effizienzbewertung ermdoglicht. Das Effizienzverhéaltnis dient
erginzend als Maf fiir die flachenspezifische Effizienzénderung im Vergleich zur absoluten
Leistungsédnderung — eine relevante Kenngrofie bei Entwurfsentscheidungen unter Bertick-
sichtigung von Materialeinsatz und Gewichtslimitierungen.

Aus Abbildung 5.11 ist ersichtlich, dass die Anderung des klassischen Rotorleistungsbei-
werts fiir samtliche betrachteten Winglet-Varianten dieser Variantengruppe negativ ausfallt,
was auf eine Verringerung der absoluten Leistungsabgabe im Vergleich zur Referenz hin-
weist. Verantwortlich hierfiir ist die geometrische Pfeilung der Fliigelspitzen, die lokal zwar
aerodynamische Vorteile mit sich bringen kann — vorrangig durch eine Entlastung der Flii-
gelenden und ggf. eine Reduktion des induzierten Widerstands — gleichzeitig jedoch die fiir
die Energieumwandlung nutzbare Rotorblattfliche verkleinert. Da der klassische Rotorleis-
tungsbeiwert auf die projizierte Flache des Rotors bezogen wird, welche durch die Pfeilung
der Rotorblatter unverandert bleibt, steht bei gleicher Bezugsflache insgesamt weniger
wirksame Rotorblattfliche zur Verfiigung. Infolgedessen sinkt die absolute Leistungsabgabe,
obwohl die Anstromverhéltnisse an den Fliigelenden durch die Pfeilung in der Regel verbes-
sert werden. Die geringsten Leistungsverluste innerhalb der ersten Variantengruppe treten

bei Winglets mit geringer Vorderkantenpfeilung (Jyk = 10°) auf, wie sie bei WL 1 bis
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Abb. 5.11: Einfluss verschiedener Winglet-Varianten mit Sy = 0° auf die Rotorleistung,
die flachenspezifische Rotorleistung sowie deren Verhéltnis

WL 3 vorliegt. Insbesondere WL 1 verzeichnet mit einer Leistungsminderung von lediglich
dcp = —0,3% die geringsten Verluste und somit die hochste Leistungsstabilitét innerhalb
dieser Gruppe. Im direkten Vergleich zeigt sich, dass sich die Verluste bei abgeschwachter
Pfeilung des Hinterkantenbereichs (WL 2) erhohen, wahrend sie bei einer vollstandig
geraden Hinterkante (WL 3) ein &hnliches Niveau wie bei WL 1 erreichen. Etwas starkere
Leistungsabnahmen sind demgegeniiber bei mittlerer Vorderkantenpfeilung (9yvk = 20°) zu
beobachten. Auch hier verdeutlicht sich der Einfluss der Geometrie am hinteren Fliigelrand:
So betragt der Leistungsverlust bei Variante WL 4 ¢, = —0,87 %, wohingegen er sich bei
reduzierter Ausprigung der Hinterkantenpfeilung (WL 5) auf d¢, = —0,4 % verringert. Das
Fehlen einer Hinterkantenpfeilung (WL 6) fithrt hingegen zu einem erneuten Anstieg der
Verluste. Die grofiten Leistungseinbuflen zeigen sich in diesem Fall jedoch bei den Winglets
mit starker Vorderkantenpfeilung (Jyvk = 40°). Dabei tritt die deutlichste Reduktion
des Rotorleistungsbeiwerts innerhalb der Variantengruppe bei WL 7 mit d¢, = —1,53 %
auf. Fine positiv angewinkelte Ausfithrung des Fliigelendes, wie sie bei WL 8 und WL 9
realisiert wurde, kann diese Reduktion abschwéchen.

Im Gegensatz dazu zeigt der modifizierte Rotorleistungsbeiwert fiir alle Winglet-Varianten
der ersten Variantengruppe eine Leistungssteigerung gegeniiber der Referenzsimulati-
on. Aufgrund der geometrischen Pfeilung der Fliigelspitzen reduziert sich die benetzte
Rotorblattflache, sodass bei annahernd gleichbleibender Leistungsabgabe ein erhohter
flachenspezifischer Rotorleistungsbeiwert resultiert. Deutliche Effizienzsteigerungen tre-

ten in diesem Zusammenhang vor allem bei den stark gepfeilten Winglet-Varianten auf,
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insbesondere bei WL 4 und WL 7, mit einer flichenspezifischen Leistungssteigerung von
jeweils dcs ~ +12,80 %. Eine positive Pfeilung der Hinterkante, wie sie bei den Winglets
WL 8 und WL 9 vorliegt, wirkt sich hingegen nachteilig auf die flichenspezifische Effizienz
aus. Im Vergleich zu WL 7 ohne Hinterkantenpfeilung fallt der Zugewinn der Leistung bei
diesen Varianten geringer aus, was auf die vergroferte benetzte Oberflache der Rotorblatter
zuriickzufiihren ist. Ein dhnlicher Effekt zeigt sich beim Ubergang von WL 4 zu den Varian-
ten WL 5 und WL 6. Fiir die kleinste Vorderkantenpfeilung (Jykx = 10°) erzielt WL 1 das
beste Resultat mit dcx = +10,9 %, wiahrend WL 2 und WL 3 auf einem etwas niedrigeren
Niveau liegen. Daraus ergibt sich insgesamt die Erkenntnis, dass trotz einer Reduktion der
absoluten Leistungsabgabe bei allen Winglet-Varianten der ersten Variantengruppe die
effektive Rotorblattflache effizienter zur Energieumwandlung genutzt wird. Die Pfeilung
kann dabei nicht nur zu einer Verbesserung der aerodynamischen Verhaltnisse an den
Fliigelenden beitragen, sondern gezielt die Flache jener Rotorblattbereiche reduzieren,
die ohnehin einen geringeren Beitrag zur Gesamtleistung liefern. Dadurch erhéht sich die
mittlere Leistungsdichte bezogen auf die verbleibende Flache.

Ein ergdnzender Bewertungsmaflstab ist das zuvor eingefiihrte Effizienzverhéltnis. Diese
Kennzahl gewinnt insbesondere unter materialbezogenen Einschriankungen oder struk-
turellen Vorgaben an Bedeutung, da sie eine differenzierte Bewertung des energetischen
Nutzens pro eingesetzter Rotorblattfliche erlaubt. Die Auswertung zeigt, dass fir die
Winglet-Varianten mit geringer bis moderater Pfeilung besonders hohe Effizienzverhéltnisse
vorliegen. So erreicht WL 1 mit einem Leistungsverlust von ¢, = —0,3 % gleichzeitig eine
Steigerung von dcs = +10,9 % im modifizierten Rotorleistungsbeiwert, sodass ein Verhéalt-
nis von Cp/|Cp| = 36,33 resultiert. Auch WL 5 erzielt bei moderatem Leistungsverlust
ein Verhaltnis von C}/|Cp| ~ 26,38. Demgegeniiber verzeichnen die Winglet-Varianten
mit starker Vorderkantenpfeilung (WL 7 bis WL 9) trotz eines hohen flachenspezifischen
Effizienzgewinns — etwa bei WL7 mit dcx = +12,8% — aufgrund gleichzeitig stark er-
hohter Leistungsverluste ein insgesamt ungiinstigeres Verhaltnis. WL 7 liegt mit einem
Verhéltnis von lediglich Cj/|Cp| =~ 8,37 dabei deutlich unter den zuvor betrachteten
Varianten. Winglets mit einem hohen Effizienzverhéltnis erscheinen daher als besonders
vielversprechender Kompromiss: Sie ermdoglichen eine Steigerung der flachenspezifischen
Leistung, ohne die absolute Gesamtleistung signifikant zu beeintréchtigen. Gerade in der
frithen Entwurfsphase bieten sie somit eine fundierte Entscheidungsgrundlage fiir weiter-
fithrende aerodynamische und strukturelle Optimierungen — insbesondere im Hinblick auf

Materialeffizienz, Fertigungsaufwand und Lastreduktion.

Im Anschluss an die Analyse der aerodynamischen Effizienz erfolgt nun eine Bewertung
der strukturellen Beanspruchung der Winglets der ersten Variantengruppe, basierend
auf den maximal auftretenden Flapwise- und Edgewise-Biegemomenten. Sie ergénzt die

Effizienzanalyse um eine strukturelle Perspektive und ermdglicht eine integrierte Gesamt-
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beurteilung der untersuchten Winglet-Varianten. Im Fokus steht dabei die Identifikation
potenzieller Lastspitzen auf Grundlage der relativen Anderung gegeniiber der Referenz.
Die Biegemomentenberechnung erfolgt in diesem Zusammenhang jeweils an der Wurzel
eines Rotorblatts, d. h. an dessen Aufhdngungsposition an der Tragstrebe in einer Hohe
von z = 10,15 m. Die Ergebnisse sind in Abbildung 5.12 veranschaulicht.

Zu den strukturell vorteilhaftesten Winglet-Varianten zdéhlen WL 1, WL 4 und WL 5,
die sich zum Teil bereits in der Leistungsanalyse durch ein giinstiges Effizienzverhéltnis
ausgezeichnet haben. Bei WL 1 reduziert sich das maximale Flapwise-Biegemoment um
Oppgex = —5,12 %, das maximale Edgewise-Biegemoment sinkt zudem um & mmex = —1,53 %.
WL 4 erreicht mit einer Anderung von Opgax = —6,83 % und Opgmax = —1,12 % ebenfalls
eine sichtbare strukturelle Entlastung. Ein vergleichbares Verhalten zeigt auch WL 5, mit
einer Abnahme von ¢ Mpex = —3,91 % fir die maximale Querbiegung und einem moderaten
Anstieg von o Mmex = +0,34 % fiir die maximale Langsbiegung. Im Gegensatz dazu weisen
die Winglet-Varianten WL 7 bis WL 9 eine deutliche Erhohung des maximalen Edgewise-
Biegemoments auf. So steigt dieses bei WL9 um 9 Mmex = +7,53 %, was im Vergleich zur
lediglich geringen Entlastung von 9 Mypex = —1,66 % zu einer strukturell unausgewogenen
Belastung fithrt. Mit ¢ Mypex = —7,21 % zeigt WL 7 dartiber hinaus die starkste Entlastung
fiir die maximale Biegelast in Flapwise-Richtung innerhalb der Variantengruppe, aller-
dings zulasten einer auffallend erhohten maximalen Edgewise-Biegelast. Als besonders

vorteilhaft erweisen sich daher WL 1 und WL 5, die sowohl ein hohes Effizienzverhéltnis als
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Abb. 5.12: Relative Anderung des maximalen Flapwise- und Edgewise-Biegemoments

an der Rotorblattwurzel fiir verschiedene Winglet-Varianten mit Sy = 0° im
Vergleich zur Referenz
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auch eine vergleichsweise gilinstige strukturelle Biegemomentbelastung entlang der beiden

Hauptrichtungen verzeichnen.

Zur ganzheitlichen Analyse der auftretenden Biegemomente werden im Folgenden die
azimutalen Verldufe an der Rotorblattwurzel iiber einen vollsténdigen Rotorumlauf fiir die
beiden effizientesten Winglet-Varianten WL 1 und WL 5 betrachtet. Diese sind gemeinsam
mit den Verlaufen der Referenz in Abbildung 5.13 dargestellt. Der qualitative Verlauf
des Flapwise-Biegemoments Mjg,,(¢) (vgl. Abbildung 5.13a) zeigt dabei den charakte-
ristischen Lastwechsel zwischen Ab- und Aufwindseite. Auf der Abwindseite weist das
Biegemoment negative Werte auf, was darauf hindeutet, dass das Rotorblatt radial nach
auflen aus der Rotorebene herausgedriickt wird. Auf der Aufwindseite ist das Biegemoment
hingegen signifikant hoher und positiv ausgepragt — eine Folge der erh6hten aerodynami-
schen Lasten in diesem Bereich. Das Rotorblatt wird hier insbesondere im Abschnitt der
Fliigelenden radial nach innen, das heifit in Richtung der Rotorachse, gedriickt. Fiir die
Referenz ohne Winglets ergibt sich auf der Abwindseite bei ¢ = 94° eine Lastspitze von
| Mfiap(94°)| = 64,1 kN m. Die Variante WL 1 weist an dieser Stelle im Vergleich eine Min-
derung von 0y, (940) = —4,4 % auf, gefolgt von WL 5 mit d|az,, (940)) = —4,36 %. In der
Aufwindphase erreicht das Flapwise-Biegemoment hingegen fiir alle Winglet-Varianten bei
der Azimutposition ¢ ~ 250° die maximale Biegelast innerhalb des Rotorumlaufs. Fiir die
Referenzsimulation resultiert an dieser Stelle eine Lastspitze von Mg®* = 155,0kN m. Die
Winglet-Varianten WL 1 und WL 5 zeigen im Vergleich dazu sichtbar reduzierte Werte mit
den in Abbildung 5.12 bereits dargestellten relativen Abweichungen von § Mypex = —5,12%
bzw. Mypex = —3,91 %. Dies bestatigt die signifikante Entlastung der Rotorblattwurzel in
der strukturell besonders beanspruchten Aufwindphase.

Der qualitative Verlauf des Edgewise-Biegemoments Meqqe(), dargestellt in Abbildung
5.13b, unterscheidet sich erheblich vom zuvor betrachteten Flapwise-Biegemoment: Uber
nahezu den gesamten Rotorumlauf bleibt das betrachtete Biegemoment in diesem Fall
positiv und wirkt somit konstant in eine Richtung, was auf eine iiberwiegend einseitige Be-
anspruchung hinweist. Lediglich im Bereich der Ubergéinge zwischen Ab- und Aufwindseite
kommt es infolge der sich dndernden Anstromverhéltnisse und der damit verbundenen
Umkehrung von Druck- und Saugseite zur kurzzeitigen Richtungsdnderung. Auch hier sind,
ahnlich wie beim Flapwise-Biegemoment, in der Abwindphase die zugehorigen Werte insge-
samt auf niedrigerem Niveau als in der gegentiberliegenden Aufwindphase. Fiir die Referenz
ergibt sich in diesem Bereich bei ¢ = 82° eine Lastspitze von Meqg(82°) = 15,92kNm.
Die Winglet-Varianten WL 1 und WL 5 verzeichnen hier reduzierte Biegemomente mit
OMeggo(820) = —6,66 % bzw. dpr,y. (s20) = —5,91 %. Auf der Aufwindseite resultiert die Refe-

renzsimulation dagegen in einer maximalen Lastspitze von M532* = 36,72kN m, wobei die

edge
Winglet-Varianten WL 1 und WL 5 die in Abbildung 5.12 bereits dargestellten relativen
Abweichungen von § e = —1,53 % bzw. § Mmax = +0,34 % aufweisen. Im Gegensatz zum
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Flapwise-Biegemoment zeigt sich fiir das Edgewise-Biegemoment auf der Aufwindseite
demnach kein konsistenter Entlastungseffekt durch den Einsatz der betrachteten Winglets
WL 1 und WL 5.
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Abb. 5.13: Azimutaler Verlauf des Flapwise- und Edgewise-Biegemoments an der Rotor-
blattwurzel fir ausgewahlte Winglet-Varianten mit Sy = 0° im Vergleich zur
Referenz

Die Entwicklung der Nachlaufstruktur sowie die Geschwindigkeitsverteilung hinter dem
Rotorblatt sind fiir die ausgewahlten Winglet-Varianten WL 1 und WL 5 zusammen mit
der Referenz in Abbildung 5.14 illustriert. Die Analyse erfolgt fiir ein Rotorblatt der VAWT
bei einer Azimutposition von ¢ = 240°. Die dargestellte Ebene liegt bei ¢ = 230° und
besitzt eine Normalenrichtung, die tangential zur Rotorkreisbahn verlduft, sodass die Ebene
senkrecht zur lokalen Umlaufrichtung des betrachteten Rotorblatts steht. Der Vergleich
zwischen den einzelnen Winglet-Varianten verdeutlicht, dass die Hinterkantenpfeilung die
Nachlaufstruktur im Bereich des Ubergangs vom Hauptfliigel zum Winglet signifikant
beeinflusst. Bei WL 1 mit stark negativer Pfeilung zeigen sich hierbei ausgeprégte Storun-
gen und Richtungsanderungen in der Stromlinienbahn, wohingegen diese bei WL 5 mit
geringerer Pfeilung weniger ausgepragt erscheinen und bei der Referenz nahezu vollsténdig
verschwinden. Die lokalen Anderungen des Nachlaufs deuten somit darauf hin, dass eine
stirkere Hinterkantenpfeilung die lokalen Strémungsverhiltnisse im Ubergangsbereich
intensiviert. Ein weiterer Einflussfaktor auf die beobachtete Nachlaufentwicklung ergibt

sich aus der lokalen Gitterdiskretisierung: Im Ubergangsbereich zum Winglet wurde die
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Entwicklung Nachlaufstruktur Geschwindigkeitsverteilung

(a) Referenz (Jyk = 0°, 9K = 0°, By = 0°)

(b) WL1 (9yk = 10°,9ux = —20°, fx = 0°)

(c) WL5 (Jyk = 20°,Jux = —10°, Bn = 0°)

Coo

H TN

0,25 1,0 2,0

Abb. 5.14: Entwicklung der Nachlaufstruktur fiir ausgewahlte Winglet-Varianten mit
On = 0° im Vergleich zur Referenz
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Panelgréflenverteilung nicht wie iiblich mit einem schrittweisen Wachstum ausgefiihrt,
sondern bewusst sprunghaft gestaltet, um die Gesamtanzahl der Panels zu reduzieren.
Diese Unstetigkeit kann die numerische Auflésung lokaler Stromungsphédnomene beein-
trachtigen. Es ist daher moglich, dass sowohl geometrische als auch numerische Effekte
zur beobachteten Verformung der Nachlaufstruktur in diesem Bereich beitragen. Die
Geschwindigkeitsverteilung in der Ebene zeigt dartiber hinaus deutliche Unterschiede nahe
des Wirbelkerns zwischen den einzelnen Winglet-Varianten und der Referenz. Bei WL 1
mit stark negativer Hinterkantenpfeilung lasst sich ein kompakteres Wirbelzentrum mit
einem kleineren Gebiet erhohter Stromungsgeschwindigkeit erkennen. Dies deutet auf eine
lokal reduzierte Zirkulation innerhalb des Randwirbels hin. Im Gegensatz dazu verzeichnet
die Winglet-Variante WL 5 ein sichtbar ausgepragteres Wirbelzentrum, wihrend bei der
Referenz sowohl die grofite raumliche Ausdehnung des Wirbelkerns als auch die héchste
kinetische Energie im Kernbereich festgestellt werden kann. Diese Beobachtungen wei-
sen somit darauf hin, dass eine intensivere Pfeilung der Hinterkante, wie sie bei WL 1
vorliegt, die Intensitdt des induzierten Randwirbels signifikant beeinflussen kann. Au-
Berhalb des Randwirbelbereichs stimmen die Geschwindigkeitsfelder der verschiedenen
Winglet-Varianten und der Referenz jedoch weitgehend tiberein, was nahelegt, dass sich
die Hauptunterschiede im Stromungsverhalten lokal auf den Bereich des Randwirbels

beschranken.

Im weiteren Verlauf erfolgt die Untersuchung der beiden Variantengruppen mit Winglet-
Neigungswinkel Oy # 0°. Dazu gehort die Variantengruppe mit Neigungswinkel Sy = 20°
(Winglet-Varianten WL 10 bis WL 18, vgl. Abbildung G.2) sowie die Variantengruppe mit
Neigungswinkel gy = 35° (Winglet-Varianten WL 19 bis WL 27, vgl. Abbildung G.3). Als
Vergleichsgrofle wird an dieser Stelle ausschlielich der klassische Rotorleistungsbeiwert
herangezogen. Auf eine Darstellung des modifizierten Rotorleistungsbeiwerts sowie des
Effizienzverhéaltnisses wird bewusst verzichtet, da bei diesen Varianten primér die absolute
Leistungsdnderung im Fokus steht. Die entsprechenden Ergebnisse sind zusammenfassend
in Abbildung 5.15 dargestellt.

Fiir einen Neigungswinkel von Sy = 20° erweisen sich bei geringer Vorderkantenpfeilung
(Yyk = 10°) insbesondere Kombinationen mit einer leicht negativ gepfeilten oder un-
gepfeilten Hinterkante als vorteilhaft, wie sie bei WL 11 und WL 12 realisiert wurden.
WL 12 erzielt hierbei den hochsten Effizienzgewinn, sodass die Kombination aus gerin-
ger Vorderkantenpfeilung und ungepfeilter Hinterkante zu einer Leistungssteigerung von
dep = +2,08 % fithrt. Bei einer mittleren Vorderkantenpfeilung (Jyvx = 20°) zeigt sich
dagegen, dass eine leicht negative Hinterkantenpfeilung gegentiber einer neutralen Ausfiih-
rung der Hinterkante aerodynamisch giinstiger ist. Dies wird durch die Variante WL 14
belegt, die mit oo, = +1,8% eine hohere Leistungszunahme erzielt als die ungepfeilte

Variante WL 15. Eine ausgepragtere negative Pfeilung der Hinterkante (Jgx = —20°), wie
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B =20° By =35° (Vvk/° Vuk/°)

— —
WL 10 +1,25 WL 19 +3,40 (10, -20)
WL 11 +1,83 WL 20 +4.17 | (10, -10)
WL 12 +2,08 WL 21 +4,21 | (10, 0)
WL 13 +1,18 WL 22 +3,28 (20, -20)
WL 14 +1,80 WL 23 +3,57 (20, -10)
WL 15 +1,43 WL 24 +3,61 (20, 0)
WL 16 +0,48 WL 25 +2,70 (40, 0)
WL 17 +1,22 WL 26 +3,00 (40, 10)
WL 18 +1,05 WL 27 +2,99 (40, 20)

0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5 6
dcp | %o dcp | %o

Abb. 5.15: Einfluss verschiedener Winglet-Varianten mit Sy # 0° auf die Rotorleistung

sie bei WL 13 vorliegt, wirkt sich bei diesem Vorderkantenwinkel mindernd auf die Leis-
tungssteigerung aus. Winglets mit starker Vorderkantenpfeilung (¢yk = 40°) erreichen im
Durchschnitt insgesamt niedrigere Effizienzgewinne als die Winglet-Varianten mit geringer
oder mittlerer Pfeilung der Vorderkante. Innerhalb dieser Teilgruppe erzielt WL 17 mit
einem Leistungszuwachs von d¢, = +1,22 % das beste Ergebnis. Die Variante WL 16 mit
neutraler Hinterkante bildet mit lediglich d¢, = 40,48 % hingegen das leistungsschwéchste
Winglet der gesamten Variantengruppe.

Fiir die Variantengruppe mit Neigungswinkel Sy = 35° zeigt sich ein dhnliches Verhalten
wie bei den Winglets mit Sy = 20°. Auch hier fiihren die Geometrien mit geringer Vor-
derkantenpfeilung (Jyvk = 10°) zu den hochsten Leistungssteigerungen. WL 21 erzielt mit
dcp = +4,21 % hierbei das beste Ergebnis innerhalb der Gruppe, wobei auch WL 20 mit
dcp = +4,17% auf einem vergleichbaren Niveau liegt. Bei mittlerer Vorderkantenpfeilung
(Yyk = 20°) fallen die Leistungserhdhungen insgesamt moderater aus. Die Variante WL 24
mit neutraler Hinterkante erzielt mit dc, = 43,61 % dabei den héchsten Wert innerhalb
dieser Teilgruppe. Im Vergleich dazu bleibt WL 22 mit ausgeprigt negativer Hinterkan-
tenpfeilung (dux = —20°) leicht zuriick, was die Tendenz bestétigt, dass neutrale oder
leicht negative Ausfithrungen der Hinterkante aerodynamisch giinstiger sind, wahrend
eine starkere negative Pfeilung die Effizienz mindert. Winglet-Varianten mit starker Vor-
derkantenpfeilung (Jyvk = 40°) schneiden im Vergleich zu den tibrigen Winglets dieser
Variantengruppe erneut schwécher ab. Die besten Resultate erzielen hierbei die Geometrien

mit positiv gepfeilter Hinterkante (WL 26 und WL 27) mit einer Leistungssteigerung von
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jeweils d¢p, ~ +3,00 %. Die Variante WL 25 mit neutralem Hinterkantenwinkel erreicht hin-
gegen einen geringeren Zuwachs. Insgesamt bestatigt sich somit auch fiir Sy = 35°, dass eine
starke Vorderkantenpfeilung tendenziell mit geringeren Effizienzgewinnen einhergeht. Eine
positive Hinterkantenpfeilung kann diesen Effekt zwar teilweise kompensieren, bleibt jedoch
hinsichtlich des Leistungsniveaus hinter den Winglets mit geringer Vorderkantenpfeilung

und neutraler bzw. leicht negativ gepfeilter Hinterkante zuriick.

Zur Identifikation der effizientesten Winglet-Geometrien innerhalb der Variantengruppe
mit Neigungswinkel gy # 0° wird — in Anlehnung an die vorangegangene Analyse der
Falle mit Sy = 0° — ergdnzend der Einfluss auf die strukturelle Belastung der Rotorblét-
ter anhand der maximal auftretenden Biegemomente untersucht. Ziel ist es auch hier,
Winglet-Varianten zu identifizieren, die eine signifikante Leistungssteigerung mit einer
moglichst geringen strukturellen Beanspruchung vereinen und somit eine ausgewogene
aerodynamisch-strukturelle Effizienz gewahrleisten. Analog zur Betrachtung bei gy = 0°
wird hierfiir das Biegemoment um die Rotorblattwurzel bei z = 10,15 m bestimmt.

Abbildung 5.16 zeigt die prozentualen Anderungen der maximalen Biegemomente gegen-
iiber der Referenz fiir die verschiedenen Winglet-Geometrien mit einem Neigungswinkel von
By = 20°. Fir das maximale Flapwise-Biegemoment lésst sich hierbei ein sichtbarer Ein-
fluss durch die Pfeilung der Vorder- und Hinterkante erkennen. Die grofite Reduktion tritt
in diesem Fall bei den Varianten WL 13 (dagpax = —4,03%) und WL 16 (dazpax = —3,85%)

auf, die zugleich durch eine stark verringerte Profiltiefe im Bereich der Rotorblattspitze

D00y BWOume +11,65 |

12 -
+9,87

8| +7,31 +7,16 +7,58 |
+5,83 16,02
+4,27 +4,22
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I 40,05 42,0 I et I M

4 —2,66
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maximalen Biegemoments / %
S
I
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—4,03 —3,85
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(10,-20) (10-10)  (10,0) (20-20) (20,-10) (20,0)  (40,0)  (40,10)  (40,20)

Winglet-Variante (dvk/°, Yux/°)
Abb. 5.16: Relative Anderung des maximalen Flapwise- und Edgewise-Biegemoments an

der Rotorblattwurzel fiir verschiedene Winglet-Varianten mit gy = 20° im
Vergleich zur Referenz
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gekennzeichnet sind, was auf einen moglichen Zusammenhang mit der strukturellen Ent-
lastung hindeutet. Dies kann durch die Betrachtung von WL 10 bestatigt werden. Eine
deutliche Erhohung der maximalen Flapwise-Biegelast zeigt sich hingegen bei der Variante
WL 12, die mit ¢ Mypax = +2,04 % den grofiten Zuwachs innerhalb der Variantengruppe
aufweist. Gleichzeitig verzeichnet dieses Winglet mit dc, = +2,08% jedoch auch den
hoéchsten Leistungszuwachs, sodass der beobachtete Effizienzgewinn auf eine Verlagerung
der aerodynamischen Lastverteilung in Richtung der Rotorblattspitzen hindeutet, wodurch
eine erhohte strukturelle Beanspruchung an den Rotorblattwurzeln entsteht. Im Gegensatz
dazu zeigt das maximale Edgewise-Biegemoment bei sémtlichen Winglet-Varianten eine
deutliche Zunahme im Vergleich zur Referenz. Besonders ausgepragt fallt diese bei den
Winglets mit starker Vorderkantenpfeilung in Kombination mit ebenfalls stark gepfeilter
Hinterkante aus. So verzeichnet WL 18 mit 5M£Z’é = +11,656% die hochste Edgewise-
Biegelast innerhalb der Variantengruppe. Die geringsten Steigerungen treten hingegen bei
den Winglet-Varianten mit stark negativer Hinterkantenpfeilung auf, bspw. bei WL 13
wMéﬁZ’é = +4,22%) und WL 10 wMéﬁZ’é = +4,27%), was auf eine insgesamt giinstigere
aerodynamische Interaktion dieser Geometrien hindeutet.

Fiir die Winglet-Varianten mit einem Neigungswinkel von Sy = 35° sind die prozentualen
Anderungen der maximalen Biegemomente in Abbildung 5.17 dargestellt. Im Vergleich zu
den Geometrien mit Sy = 20° treten hierbei insgesamt sichtbar hohere Belastungen auf,
sowohl fiir die maximale Flapwise- als auch fiir die maximale Edgewise-Biegebelastung.
Diese Zunahme ist unter anderem auf die stéarkere Auslenkung der Rotorblattspitze infol-
ge des grofleren Neigungswinkels zuriickzufiihren, wodurch sich der wirksame Hebelarm
der angreifenden Kréfte relativ zur Rotorblattwurzel vergrofiert und eine entsprechend
veranderte strukturelle Beanspruchung des Rotorblatts entsteht. Das maximale Flapwise-
Biegemoment liegt fiir die untersuchten Geometrien zwar insgesamt auf einem niedrigeren
Niveau als das maximale Edgewise-Biegemoment, zeigt jedoch ausgepragte Unterschiede
zwischen den einzelnen Winglet-Varianten. Eine Reduktion gegentiber der Referenz ergibt
sich in diesem Zusammenhang bei WL 22 mit 5Mfmx = —0,37% sowie bei WL 25 mit
5Mfr1r;%x = —0,34 %, wobei beide Winglets eine signifikante Verkleinerung der Profiltiefe
an der Fliigelspitze aufweisen, was — analog zur Auswertung bei gy = 20° — auf eine
entlastende Wirkung dieser Geometrien in diesem Bereich hindeutet. Die grofiten Steige-
rungen treten hingegen bei WL 21 mit dazpex = +5,06 % und WL 24 mit dpgpax = +3,91%
auf, deren geometrische Auslegung durch eine geringe bis moderate Vorderkantenpfeilung
bei gleichzeitig fehlender Hinterkantenpfeilung gekennzeichnet ist. Das Verhalten des
maximalen Edgewise-Biegemoments unterscheidet sich demgegeniiber erheblich, sodass fiir
sdmtliche Winglet-Varianten eine merkliche Erhohung gegeniiber der Referenz resultiert.
Die auffilligsten Erhohungen treten dabei bei Winglets mit starker Vorder- und Hinter-
kantenpfeilung auf. Besonders ausgepragt zeigt sich dies bei WL 27 mit Mmex = +17,28%.
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5 Ergebnisse

Auch die iibrigen Winglet-Varianten erreichen im Durchschnitt Werte von § Mmax > 12%,
womit das Belastungsniveau insgesamt deutlich iber dem der Geometrien mit geringerem
Neigungswinkel (fy = 20°) liegt. Die geringste Erhohung wird im Vergleich dazu bei WL 22
mit o Mmex = +10,82 % beobachtet. Dieses Winglet verzeichnet zugleich eine Reduktion des
maximalen Flapwise-Biegemoments und stellt damit eine Ausnahme im ansonsten sehr

einheitlichen Belastungsbild dar.

20 |- g
U06nee B0 SN 417,28
i o +15,38 |
16 L 1445 +1404 oo
- +13,05 +12,6 +13,
12 TLL36 110,82 ]

ol
0 || I - I I - I I

+1,01 43,37 +5,06 —0,37 +22 +391 —034 +1,9 432

Relative Anderung des
maximalen Biegemoments / %
oo
I
|

WL19 WL20 WL21 WL22 WL23 WL24 WL25 WL26 WL27
(10-20) (10-10)  (10,0) (20,-20) (20,-10)  (20,0)  (40,0)  (40,10)  (40,20)

Winglet-Variante (dyk/°, Yux/°)

Abb. 5.17: Relative Anderung des maximalen Flapwise- und Edgewise-Biegemoments an
der Rotorblattwurzel fiir verschiedene Winglet-Varianten mit gy = 35° im
Vergleich zur Referenz

Die kombinierte Bewertung von Effizienzsteigerung und Biegelastverhalten bei den Winglet-
Varianten mit Sy = 20° und fyx = 35° (Variantengruppe 2 und 3) erméglicht schlieflich
die gezielte Identifikation von Geometrien mit hohem aerodynamischem Potenzial bei
moderater Lastzunahme. Fiir fy = 20° erweist sich die Variante WL 14 (Jyk = 20°, ¥uk =
—10°, fx = 20°) als besonders vorteilhaft. Sie vereint eine erkennbare Effizienzsteigerung
mit einer gleichzeitigen Entlastung des maximalen Flapwise-Biegemoments, wahrend die
Zunahme der maximalen Edgewise-Biegebelastung noch als moderat einzustufen ist. Fir
den hoheren Neigungswinkel Sy = 35° stellt die Variante WL 22 (dyx = 20°,9gx =
—20°, By = 35°) die iiberzeugendste Kompromisslosung dar. Sie weist eine Reduktion der
maximalen Flapwise-Biegebelastung auf und erreicht zugleich die geringste Erhéhung des
maximalen Edgewise-Biegemoments. Gleichzeitig wird eine substanzielle Steigerung der
aerodynamischen Effizienz erzielt. Auf Grundlage dieser Erkenntnisse werden die beiden

Varianten WL 14 und WL 22 im weiteren Verlauf einer vertiefenden Analyse unterzogen,
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mit besonderem Fokus auf die azimutalen Verlaufe der zuvor betrachteten Groflen iber

eine vollstandige Rotorumdrehung.

Abbildung 5.18 zeigt den azimutalen Verlauf des Leistungsbeiwerts iiber einen vollsténdigen
Rotorumlauf fir die ausgewdhlten Varianten WL 14 und WL 22 im direkten Vergleich
mit der Referenz. Fiir die Einzelblattbetrachtung zeigt sich erwartungsgemafl der cha-
rakteristische Verlauf mit einem dominanten Maximum auf der Aufwindseite und einer
abgeschwéchten Auspragung des Verlaufs auf der Abwindseite (vgl. Abbildung 5.18a). Die
untersuchten Winglet-Varianten fithren dabei zu einer sichtbaren Leistungssteigerung ge-
geniiber der Referenz, wobei sich die Unterschiede insbesondere im Bereich des Maximums
auf der Aufwindseite bei ¢ = 276° manifestieren. Fiir die Referenzsimulation ergibt sich
hier ein maximaler Leistungsbeiwert von Cp(276°) = 0,583. Die Varianten WL 14 und
WL 22 zeigen an derselben Position Zunahmen von d¢, = +2,2% bzw. 6, = +4,3%.
Auf der Abwindseite bleiben die qualitativen Verlaufe zwischen der Referenz und den
Winglet-Varianten hingegen nahezu unverandert, was auf einen lokal begrenzten Einfluss
der Geometrien auf die Stromungsverhéltnisse in diesem Bereich schlielen lasst.

Auf Ebene des Gesamtsystems (vgl. Abbildung 5.18b) zeigt sich aufbauend auf der Einzel-
blattbetrachtung ein konsistentes Bild: Die Minima des Rotorleistungsbeiwerts variieren
zwischen den untersuchten Winglet-Varianten und der Referenz nur geringfiigig und

verbleiben auf einem nahezu konstanten Niveau. Die Unterschiede zwischen den Winglet-
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Abb. 5.18: Azimutaler Verlauf des Leistungsbeiwerts fiir ausgewahlte Winglet-Varianten
mit Oy # 0 im Vergleich zur Referenz
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Varianten und der Referenz zeigen sich demnach vor allem im Bereich der Maxima, die
mit zunehmendem Neigungswinkel der Winglets im Vergleich zur Referenz deutlich an-
steigen. Fiir die Referenzsimulation ergibt sich ein iiber den Rotorumlauf gemittelter
Rotorleistungsbeiwert von Cp = 0,560. Im Vergleich dazu erreicht die Variante WL 14 eine
Leistungssteigerung von é¢, = +1,80 %, wihrend WL 22 mit ¢, = +3,28 % einen héheren
Zuwachs verzeichnet. Diese Werte entsprechen den in Abbildung 5.15 bereits dargestellten

Ergebnissen.

Der azimutale Verlauf der Biegemomente an der Rotorblattwurzel ist fiir die Winglet-
Varianten WL 14 und WL 22 zusammen mit der Referenzsimulation in Abbildung 5.19
dargestellt. Die Verldufe beider Biegemomente zeigen hierbei eine enge qualitative Uber-
einstimmung mit den zuvor analysierten Verlaufen beim Neigungswinkel von fy = 0°,
wobei das Flapwise-Biegemoment die charakteristische Lastumkehr zwischen Ab- und
Aufwindseite aufweist, wohingegen das Edgewise-Biegemoment iiber den gesamten Ro-
torumlauf hinweg weitgehend richtungskonstant bleibt. Dieses Verhalten bestéatigt auch
hier die physikalischen Erwartungen, sodass sich die tangentialen Kréfte — im Gegensatz
zu den normal zur Rotorblattebene wirkenden Komponenten — nicht umkehren, sondern
lediglich in ihrer Intensitéit variieren.

Fir das Flapwise-Biegemoment lassen sich die grofiten Unterschiede zwischen den Winglet-

Varianten und der Referenz auf der Abwindseite erkennen. In diesem Bereich erreicht
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Abb. 5.19: Azimutaler Verlauf des Flapwise- und Edgewise-Biegemoments an der Rotor-
blattwurzel fiir ausgewdhlte Winglet-Varianten mit Sy # 0° im Vergleich zur
Referenz
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die Geometrie ohne Winglets ihre maximale Biegelast bei ¢ = 94° mit einer Lastspitze
von | Mia,,(94°)] = 64,96 kN m. WL 14 verzeichnet an dieser Stelle eine Reduktion um
O Mpap(940)] = —5,8%, WL 22 hingegen eine Entlastung von 6jaz,, (940) = —8,5%. Auf
der Aufwindseite fallen die relativen Abweichungen dagegen deutlich geringer aus. Die
maximale Biegelast der Referenz betragt hier Mg* = 155kN m und liegt bei ¢ = 254°
vor. Fiir WL 14 reduziert sich dieser Wert um 5Mfr1r;$c = —1,09 %, wahrend WL 22 mit
1) Mgax = —0,37% eine noch geringfligigere Entlastung aufweist.

Fiir das Edgewise-Biegemoment zeigt sich auf der Abwindseite bei ¢ = 76° eine Lastspitze,
die in der Referenzsimulation bei Meqge(76°) = 15,9 kN m liegt. Sowohl WL 14 als auch
WL 22 fithren in diesem Bereich zu einer strukturellen Entlastung: Die zugehorige relative
760) = —9,92 % fir WL 14 bzw. 0,4, (760) = —8,99 % fiir WL 22.

Demgegeniiber resultiert in der Aufwindphase durch den Einsatz der Winglets eine deut-

Abweichung betrigt daz,,,.(
lich hohere strukturelle Beanspruchung. Die Referenz verzeichnet in diesem Bereich bei
¢ = 274° einen maximalen Wert von M558 = 36,72kNm. Die Variante WL 14 fithrt zu
einer Erhohung um 9 Mmax = +6,02 %, wobei WL 22 mit ¢ mmex = +10,82 % eine nochmals

deutlich ausgepragtere Spitzenbelastung aufweist.

Analog zur vorherigen Analyse wird abschlieBend die Entwicklung der Nachlaufstruktur
sowie die Geschwindigkeitsverteilung hinter dem Rotorblatt untersucht. Die ausgewahlten
Winglet-Varianten mit Neigungswinkel Sy # 0° (WL 14 und WL 22) sind hierfiir zusammen
mit der Referenz in Abbildung 5.20 dargestellt. Das betrachtete Rotorblatt befindet sich —
analog zur vorherigen Betrachtung bei Sy = 0° — bei einer Azimutposition von ¢ = 240°,
wahrend die zugehorige Ebene zur Darstellung der Geschwindigkeitsverteilung bei ¢ = 230°
liegt und die Normale dieser Ebene tangential zur Rotorkreisbahn ausgerichtet ist.

Der Vergleich verdeutlicht, dass sich mit zunehmendem Neigungswinkel des Winglets eine
markante Veranderung der Nachlaufstruktur erkennen lasst. Besonders deutlich tritt dieser
Effekt bei der Variante WL 22 mit By = 35° auf. Die Struktur des Nachlaufs im Ubergangs-
bereich zum Winglet wird hierbei mafigeblich von der ausgepréigten Schragstellung des
Winglets bestimmt, wohingegen der Einfluss der Hinterkantenpfeilung — im Unterschied
zu den Geometrien mit einem Neigungswinkel von Sy = 0° — in den Hintergrund tritt.
Die beobachtete Einwértsverlagerung des Randwirbels in Richtung der Rotorachse lasst
zudem auf eine veranderte Abfiihrung der Zirkulation im Bereich der Fliigelspitze schlie-
Ben. Durch die Neigung des Winglets wird die induzierte Nachlaufstromung infolgedessen
verstirkt nach innen gelenkt, wodurch die Ausprigung des Randwirbels nicht mehr wie in
der Referenz im Bereich der Rotorebene konzentriert ist. Ein weiterer Hinweis auf diese
modifizierte Wirbelstruktur ergibt sich aus der Analyse der Geschwindigkeitsverteilung in
der Ebene, wobei mit zunehmendem Neigungswinkel die kinetische Energie innerhalb des
Wirbelkerns erkennbar abnimmt. Der Randwirbel wird dabei in den Spitzenbereich des

Winglets verlagert und fallt dort schwécher aus.
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5 Ergebnisse

Entwicklung Nachlaufstruktur Geschwindigkeitsverteilung

(a) Referenz (Jyk = 0°, 9K = 0°, By = 0°)

(b) WL 14 (9yk = 20°, 9k = —10°, By = 20°)

(C) WL 22 (ﬂVK = 200, ﬁHK = —200, ,BN = 350)

Abb. 5.20: Entwicklung der Nachlaufstruktur fiir ausgewahlte Winglet-Varianten mit
On # 0° im Vergleich zur Referenz
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6 Diskussion

Zunachst liegt der Fokus der Diskussion auf dem in Kapitel 5.1 durchgefiithrten Methoden-
vergleich zwischen Panelmethode und CFD. Besonders die Analyse der Rotordrehmoment-
und Rotorleistungskennlinien der untersuchten Vertikalachsen-Windkraftanlage verdeut-
licht in diesem Zusammenhang eindeutig die Grenzen der Panelmethode als potentialtheo-
retisches Verfahren. Basierend auf dieser Analyse lédsst sich im Leistungsoptimum eine
ausgepragte Ubereinstimmung zwischen beiden numerischen Methoden feststellen. Diese
hohe Ubereinstimmung spiegelt sich auch in den quantitativen Vergleichsgrofen wider: Die
relativen Abweichungen der tiber den Rotor gemittelten Beiwertgrofien liegen fiir alle un-
tersuchten Anstromgeschwindigkeiten unterhalb von 2 %. Sowohl die Position als auch die
Auspréigung des Rotorleistungsmaximums werden durch die Panelmethode prézise erfasst;
ebenso stimmen die Position und der Verlauf des Maximums des Rotordrehmomentbeiwerts
gut mit den Referenzdaten iiberein. Diese hohe Ubereinstimmung ist vor allem darauf
zurlickzufithren, dass viskose Effekte in diesem Betriebsbereich nur in geringem Mafle
auftreten. Dadurch wird trotz der idealisierten Modellannahmen der Panelmethode eine
realitdtsnahe Abbildung der Stromungsverhéltnisse ermoglicht. Aulerhalb dieses optimalen
Arbeitsbereichs weichen die Ergebnisse hingegen zunehmend voneinander ab. Im Teillast-
betrieb prognostiziert die Panelmethode systematisch zu hohe Rotorleistungsbeiwerte,
was insbesondere auf die Vernachlassigung viskoser Effekte wie Stromungsablosungen bei
hohen lokalen Anstellwinkeln zuriickzufithren ist, die in diesem Betriebsbereich auftreten.
Dadurch wird die aerodynamische Effizienz der VAWT iiberschéitzt. Im Uberlastbereich
werden die stromungsmechanischen Verluste durch die Panelmethode hingegen tendenziell
unterschatzt, da der zunehmende Einfluss des Profilwiderstands bei steigender Umfangsge-
schwindigkeit nicht addquat beriicksichtigt werden kann. Ein weiterer zentraler Unterschied
zwischen den beiden Ansatzen betrifft die rdumliche Erfassung der Stromung. Die CFD-
Simulationen basieren auf einem zweidimensionalen Modell, in dem die Stromung entlang
der Rotorachse als invariant modelliert wird. Dreidimensionale Effekte wie variierende
Auftriebsverteilungen iiber die Rotorblattspannweite, Auftriebsverluste an den Rotorblatt-
spitzen oder induzierte Widerstinde konnen in diesem Ansatz daher nicht abgebildet
werden. Im Gegensatz dazu ermoglicht die eingesetzte dreidimensionale Panelmethode
die explizite Beriicksichtigung dieser Effekte, wodurch eine differenzierte Beschreibung

der Nachlaufstruktur sowie der lokalen Stromungs- und Kraftverhéltnisse ermoglicht wird.
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Eine eindeutige Aussage dariiber, welche der beiden Verfahren die realen Stromungsver-
héltnisse besser abbildet, ist jedoch nur eingeschréankt moglich. Vorrangig ist vielmehr
die methodenspezifische Einordnung der Ergebnisse unter Berticksichtigung der jeweiligen
Starken und Limitationen.

Die tiber den Rotorumlauf aufgelosten azimutalen Verldufe der dimensionslosen Beiwerte
von Leistung und Tangentialkraft zeigen, dass diese im Bereich des Leistungsoptimums der
untersuchten Konfiguration fiir beide numerische Verfahren eine vergleichbare qualitative
Struktur aufweisen. Dies gilt trotz der unterschiedlichen physikalischen Modellannahmen
und der jeweiligen Berticksichtigung bzw. Vernachlassigung viskoser und dreidimensionaler
Effekte. Der charakteristische asymmetrische Verlauf zwischen Abwind- und Aufwindseite
auf Einzelblattebene verdeutlicht dabei die Fahigkeit der Panelmethode, instationare
Lastwechsel im Rotorumlauf realitdtsnah zu erfassen. Auch die Entstehung der domi-
nanten leistungswirksamen Beitréige in der ersten Hélfte der Aufwindphase, wie sie fir
Vertikalachsen-Windkraftanlagen mit Darrieus-H-Rotor charakteristisch ist, wird von dem
potentialtheoretischen Verfahren konsistent abgebildet. Abweichungen zwischen den nume-
rischen Verfahren treten hingegen vor allem auf der Abwindseite auf, wo die Ergebnisse der
Panelmethode systematisch auf einem niedrigeren Niveau liegen. Diese Abweichungen sind
dabei nicht ausschlieilich auf die fehlende Modellierung viskoser Effekte zurtickzufiihren,
sondern in besonderem Mafle auf die explizite Erfassung dreidimensionaler Stromungspha-
nomene im Rahmen der Panelmethode, die in diesem Abschnitt des Rotorumlaufs durch
die Wechselwirkung zwischen den Rotorblattern und ihrem Nachlauf verstarkt auftreten.
Die dadurch beeinflussten Randwirbelstrukturen induzieren zusatzliche Geschwindigkeits-
anteile, welche die effektive Anstromung der Rotorblatter lokal abschwichen und zu einem
ausgepragten Leistungsabfall fithren. Dieser Leistungsabfall kann von dem zweidimensiona-
len CFD-Ansatz nicht beriicksichtigt werden und es entsteht ein gleichméfiger, idealisierter
Verlauf (Plateau). Auf Ebene des Rotors gleichen sich die modellierungsbedingten Abwei-
chungen fiir den Leistungs- und Tangentialkraftbeiwert aus, sodass im Gesamtverlauf eine
nahezu deckungsgleiche Ubereinstimmung zwischen den beiden numerischen Methoden
vorliegt. Auch bei der Analyse der iibrigen aerodynamischen Kréfte lassen sich die beo-
bachteten Abweichungen, neben auftretenden viskosen Effekten, im Wesentlichen auf die
dreidimensionale Modellierung im Rahmen der Panelmethode zuriickfithren. Besonders
deutlich wird dies bei den Normalkraften, die in der Panelmethode insgesamt auf einem
hoheren Niveau liegen als im CFD-Ansatz. Fiir die Kréafte in Stromungsrichtung ergibt sich
hingegen ein differenzierteres Bild: Wéhrend die iiber den Rotorumlauf gemittelten Kréfte
auf Rotorebene zwischen beiden Methoden weitgehend iibereinstimmen, zeigt die Panelme-
thode eine deutlich groflere azimutale Schwankungsbreite. Hinsichtlich der Querbelastung
lasst sich zuséatzlich eine ausgepragte negative resultierende Kraft erkennen, wihrend sich

im CFD-Verfahren iiber den gesamten Umlauf hinweg eine nahezu vollstandige Authebung

168
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der Krifte ergibt. Insgesamt zeigt sich jedoch, dass die Panelmethode sowohl die domi-
nierenden Kraftkomponenten als auch deren azimutale Verldufe physikalisch konsistent
abbildet, insbesondere bei Kraftanteilen, die im Wesentlichen durch dreidimensionale
Effekte gepréigt sind.

Die erhobenen Ergebnisse stiitzen die zu Beginn der Arbeit formulierte Hypothese 1, wonach
die entwickelte Panelmethode im optimalen Betriebsbereich einer VAWT eine zuverlissige
und zugleich effiziente Prognose der aerodynamischen Charakteristik ermdéglicht. Ein wesent-
licher Vorteil der Methode liegt hierbei im deutlich geringeren Rechenaufwand. Im Vergleich
zur zweidimensionalen CFD-Simulation ergeben sich fiir die vorliegende Untersuchung
demnach Einsparungen von etwa 60 %; gegeniiber vollaufgelosten 3D-CFD-Simulationen ist
von einem noch deutlicheren Vorteil hinsichtlich des Rechenaufwands auszugehen. Zugleich
ermoglicht die Panelmethode jedoch die explizite Erfassung dreidimensionaler Effekte, die
fiir die Analyse aerodynamischer Optimierungen an den Rotorblattenden entscheidend

sind.

Die Untersuchung der verschiedenen Winglet-Varianten mithilfe der entwickelten Panelme-
thode (vgl. Kapitel 5.2) zeigt, dass das Verfahren im frithen Entwurfsprozess grundsatzlich
geeignet ist, aerodynamische und strukturelle Unterschiede zwischen einzelnen Geometrien
systematisch zu erfassen. Zugleich wird ersichtlich, dass die aerodynamische Wirksamkeit
der betrachteten Geometrien wesentlich von den gewahlten Auslegungsparametern abhangt,
wobei insbesondere Pfeilung und Neigung die Gesamteffizienz des Systems entscheidend
beeinflussen.

Ein besonders charakteristisches Verhalten zeigen die Winglet-Varianten ohne ausgeprag-
ten Neigungswinkel (fx = 0°). Bei diesen Varianten beeinflusst die Pfeilung der Vorder-
und Hinterkante vor allem das strukturelle Belastungsverhalten der Rotorblatter, da sie
die Profiltiefe an den Fliigelspitzen verandert und somit die dort angreifenden Krafte
modifiziert. Da diese Krafte in einem Bereich mit grofem Hebelarm zur Rotorblattwurzel
wirken, kann ihre Reduktion zu einer deutlichen Abnahme der maximalen Biegemomente
fithren und damit eine strukturelle Entlastung ermdoglichen. Bestéatigt wird dieses Verhalten
durch die detaillierte Analyse der azimutalen Verlaufe des Flapwise-Biegemoments fiir
die effizientesten Winglet-Varianten WL 1 und WL 5 der ersten Variantengruppe. Da-
bei zeigt sich, dass die strukturelle Entlastung vor allem auf der Aufwindseite auftritt,
wahrend auf der Abwindseite keine signifikanten Verdnderungen im azimutalen Verlauf
zu erkennen sind. Aus strukturmechanischer Sicht ist die fehlende Entlastung in der
Abwindphase jedoch vernachléssigbar, da die hochsten Lastspitzen in der Aufwindphase
auftreten, sodass eine Reduktion in diesem Bereich besonders relevant erscheint. Neben
dem dominierenden Flapwise-Biegemoment erweist sich in diesem Zusammenhang auch das
Edgewise-Biegemoment als auslegungskritisch. Es reagiert sensibel auf geometrische Modi-

fikationen und spielt damit eine zentrale Rolle in der strukturellen Bewertung. Besonders
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ausgepragt ist dessen Einfluss bei Konfigurationen mit stark positiv gepfeilter Hinterkante,
bei denen die Fliigelhinterkante aus der urspriinglichen Fliigelebene nach hinten verlagert
wird. In solchen Féllen lésst sich eine signifikante Zunahme des Edgewise-Biegemoments
beobachten. Im Gegensatz dazu zeigen die effizientesten Winglet-Varianten WL 1 und
WL 5 eine zyklusabhéngige Entlastung der Edgewise-Belastung, mit einer geringfiigigen
Reduktion wahrend der Aufwind- und einer moderaten Abnahme in der Abwindphase.
Dies unterstreicht die komplexe Wechselwirkung zwischen geometrischer Gestaltung und
dem daraus resultierenden Lastverlauf. Wird der Fokus dagegen auf die acrodynamische
Leistungsfahigkeit gelenkt, so zeigt sich, dass die Winglet-Varianten mit Sy = 0° insgesamt
einen negativen Einfluss auf das absolute Leistungsniveau des Gesamtsystems aufweisen.
Dies ist auf die reduzierte Rotorblattfliche im &ufleren Rotorbereich zuriickzufiihren,
wodurch weniger wirksame Flache zur Auftriebserzeugung und damit zur Bereitstellung
des Rotordrehmoments zur Verfiigung steht. Die daraus resultierenden Einbuflen bleiben
jedoch moderat und lassen sich durch eine gezielte geometrische Auslegung der Pfeilung
zumindest teilweise kompensieren. Vor diesem Hintergrund bietet eine flachenspezifische
Analyse auf Basis eines modifizierten Rotorleistungsbeiwerts eine geeignete Grundlage zur
differenzierten Bewertung des aerodynamischen Potenzials dieser Varianten. Besonders
vorteilhaft schneiden in diesem Kontext Geometrien mit geringer bis mittlerer Vorderkan-
tenpfeilung in Kombination mit einer negativ gepfeilten Hinterkante ab. Diese Geometrien
verbinden eine gesteigerte flichenspezifische Effizienz mit einer moderaten Abnahme der
Gesamteffizienz und weisen damit ein hohes Effizienzverhaltnis auf — ein entscheidendes
Kriterium bei materialeffizienter Auslegung.

Im Gegensatz dazu lédsst sich insbesondere bei den Winglet-Varianten mit Sy # 0° eine
absolute Leistungssteigerung beobachten, die auf eine gezielte Verlagerung des Randwir-
bels in den Spitzenbereich des jeweiligen Winglets zuriickzufiihren ist. Hierdurch wird
der induzierte Widerstand verringert, wahrend gleichzeitig der stérende Einfluss des
Randwirbels auf die Auftriebsverteilung entlang des Hauptfliigels abgeschwécht wird.
Das AusmaB dieser aerodynamischen Verbesserung héangt jedoch mafigeblich von der
konkreten Neigung des Winglets sowie von der spezifischen Kombination aus Vorder-
und Hinterkantenpfeilung ab. Insgesamt wirken sich diese Stromungseffekte direkt auf
den Rotorwirkungsgrad aus. Besonders auf der Aufwindseite kommt es durch geneigte
Winglet-Geometrien dabei zu einer signifikanten Steigerung der lokalen Effizienz, wahrend
die Abwindseite weitgehend unbeeinflusst bleibt. Daraus resultiert ein asymmetrischer
Leistungsbeitrag, der die giinstigen Stromungsverhéltnisse wahrend der Aufwindphase
gezielt ausnutzt, ohne die aerodynamische Wirksamkeit in der gegeniiberliegenden Zyklus-
phase zu beeinflussen. Der aerodynamischen Verbesserung stehen jedoch auch strukturelle
Herausforderungen gegeniiber. Besonders stark geneigte Winglet-Ausfithrungen fithren

demzufolge systematisch zu erhohten strukturellen Belastungen, vornehmlich in Form
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gesteigerter Edgewise-Biegemomente. Diese beobachtete Zunahme ist zum einen auf die
durch die Neigung bewirkte Verlagerung der Fliigelenden aus der Rotorblattebene zu-
riickzufithren, wodurch sich der wirksame Hebelarm der angreifenden aerodynamischen
Kréfte verdndert. Zum anderen fiithren lokal verdanderte Stromungsverhéltnisse im dufleren
Spannweitenbereich — insbesondere wihrend der Aufwindphase — zu einer Modifikation der
tangentialen Kraftanteile. Die Uberlagerung beider Effekte verstirkt die strukturelle Bean-
spruchung in Edgewise-Richtung. Eine weiterfithrende Analyse der azimutal aufgelosten
Biegemomentenverlaufe iiber einen vollstdndigen Rotorumlauf bestatigt dieses Verhalten.
Sie zeigt, dass die effizientesten Winglets der Variantengruppen 2 und 3 (WL 14 und WL 22)
die strukturellen Belastungen sowohl richtungs- als auch phasenabhéngig beeinflussen. Bei
beiden Biegemomenten léasst sich dabei auf der Abwindseite eine strukturelle Entlastung
feststellen, die fir das Edgewise-Biegemoment besonders deutlich ausféllt. Die Aufwind-
seite zeigt fiir die untersuchten Winglet-Varianten hingegen ein differenziertes Verhalten,
abhédngig von der spezifischen Winglet-Geometrie und der Richtung des Biegemoments.
Zusammenfassend zeigt die Untersuchung somit, dass eine aerodynamisch optimierte
Winglet-Auslegung stets im Kontext der strukturellen Lasten zu bewerten ist.

Die im Rahmen dieser Untersuchung als besonders effizient identifizierten Winglet-Varianten
belegen, dass gezielte geometrische Anpassungen der Fliigelenden die aerodynamischen
Verhéltnisse von Vertikalachsen-Windkraftanlagen im optimalen Betriebspunkt verbessern
und somit zu einer Leistungssteigerung beitragen kénnen, womit Hypothese 2 bestatigt
werden kann. Fir die frithe Entwurfsphase bieten die gewonnenen Erkenntnisse zudem
eine belastbare Grundlage zur gezielten Vorauswahl geeigneter Winglet-Konfigurationen.
Grundlage hierfiir ist eine integrierte Bewertung aerodynamischer und struktureller Aspek-
te, wie sie durch die eingesetzte Panelmethode effizient ermoglicht wird. Diese erlaubt
somit bereits in frithen Entwicklungsstadien eine fundierte Einschétzung relevanter Wirkzu-
sammenhdnge und tragt dazu bei, aufwéindige dreidimensionale CFD-Simulationen gezielt
und ressourcenschonend einzusetzen. Vor diesem Hintergrund lésst sich abschlieend auch

Hypothese 3 bestatigen.
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In der vorliegenden Arbeit wurde mit OpenWIEN eine dreidimensionale Panelmethode zur
instationdaren aerodynamischen Analyse von Vertikalachsen-Windkraftanlagen entwickelt.
Ziel war es, ein numerisches Werkzeug bereitzustellen, das die aerodynamischen Effekte
geometrischer Modifikationen im Bereich der Rotorblattspitzen zuverlassig erfasst und
damit eine gezielte Vorauswahl aerodynamisch vorteilhafter Geometrien bereits in der
frithen Entwurfsphase ermoglicht. Den Ausgangspunkt bildete zunéchst eine Basisim-
plementierung der Methode zur instationdren stromungsmechanischen Analyse einfacher
Tragfliigelkonfigurationen. Nach erfolgreicher Validierung an ausgewéahlten Testfdllen wurde
das Verfahren anschlieflend gezielt fiir die Simulation von Vertikalachsen-Windkraftanlagen
weiterentwickelt. Hierfiir wurde zunéchst die Starrkérperbewegung der Rotorbléatter be-
riicksichtigt, um eine zeitlich aufgeloste Modellierung der Rotorumdrehung zu ermoglichen.
Zur physikalisch konsistenten Erfassung der Nachlaufentwicklung wurde das Verfahren
anschliefend im Sinne eines hybriden Ansatzes erweitert, der die dynamische Ausbildung
des Nachlaufs sowie dessen Interaktion mit den Rotorbléttern explizit abbildet. Um zusatz-
lich den Rechenaufwand der Simulation zu begrenzen, wurden verschiedene numerische
Optimierungen implementiert, darunter eine gezielte Limitierung des Nachlaufs sowie eine
vereinfachte Fernfeldmodellierung. Insbesondere im Kontext frither Entwurfsphasen sind
solche Mafinahmen essenziell, um eine groffe Anzahl an Varianten effizient analysieren zu
konnen. Die Validierung der Panelmethode in ihrer fiir Vertikalachsen-Windkraftanlagen
spezifisch erweiterten Auspragung erfolgte im Anschluss auf Basis instationarer, zweidimen-
sionaler CFD-Simulationen unter Beriicksichtigung viskoser Effekte, wobei eine qualitative
und quantitative Einordnung der Methode hinsichtlich ihrer Eignung zur Abbildung der
Stromungsverhéaltnisse am Rotor im Mittelpunkt stand. Um den Einfluss der Netzauf-
l6sung auf die Ergebnisse zu minimieren, erfolgte in diesem Zusammenhang im Vorfeld
fiir beide numerische Verfahren eine systematische Untersuchung der Netzunabhingigkeit.
Dadurch lie sich der Einfluss der rdumlichen Diskretisierung auf die Simulationsergebnisse
quantifizieren und die beobachteten Unterschiede zwischen den Methoden im Wesentlichen
auf die jeweiligen physikalischen Modellannahmen zurtickfiihren. Die zugrunde liegende
Konfiguration fiir die numerische Untersuchung bestand aus einem dreiblattrigen Darrieus-
H-Rotor mit NACA-0021-Profil. Der Vergleich mit den CFD-Simulationen zeigte, dass die

Panelmethode insbesondere im Bereich des Leistungsoptimums der Windkraftanlage eine
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enge Ubereinstimmung mit den Referenzdaten erzielte. AuBerhalb dieses Bereichs traten
jedoch systematische Abweichungen auf, die sich in erster Linie auf viskose Effekte und drei-
dimensionale Stromungsphénomene zuriickfithren lassen. Im Rahmen einer systematischen
Variantenanalyse wurden darauf aufbauend insgesamt 27 verschiedene Winglet-Geometrien
mit variierenden Neigungswinkeln sowie Vorder- und Hinterkantenpfeilungen untersucht.
Zur Unterstiitzung eines durchgéngigen Arbeitsablaufs erfolgte hierfiir die Integration eines
Moduls zur direkten Geometrieerzeugung innerhalb von OpenWIEN. Dadurch entfiel die
externe Modellierung und Vernetzung der Rotorblatter, was zu einer deutlichen Zeiterspar-
nis im gesamten Analyseprozess fithrte. Die Auswertung der einzelnen Winglet-Varianten
zeigte, dass gezielte geometrische Anpassungen der Pfeilung zu einer verbesserten fla-
chenspezifischen Energiebereitstellung fithren kénnen. Insbesondere Winglets mit geringer
Vorderkantenpfeilung in Kombination mit einer negativ gepfeilten Hinterkante erwiesen
sich in der vorliegenden Untersuchung als besonders effizient. Eine deutliche Erhéhung der
Gesamtleistung lief sich hingegen bei Winglets mit positivem Neigungswinkel beobachten.
Diese war jedoch mit einer Zunahme der strukturellen Belastung in Form von erhéhten
Biegemomenten an den Rotorblattwurzeln verbunden.

Aufbauend auf den gewonnenen Erkenntnissen ergeben sich verschiedene Perspektiven
fiir weiterfithrende Arbeiten. Eine zentrale Fragestellung besteht im Vergleich der Panel-
methode mit URANS-3D-CFD-Simulationen. Auf entsprechende Simulationen wurde im
Rahmen dieser Arbeit bewusst verzichtet, da der damit verbundene Rechenaufwand —
insbesondere infolge des zeitintensiven Einschwingvorgangs — eine systematische Unter-
suchung iiber mehrere Betriebspunkte hinweg nur in eingeschrinktem Mafle ermoglicht
hétte. Perspektivisch erscheint der gezielte Einsatz dreidimensionaler CFD-Ansétze je-
doch sinnvoll, um einzelne Betriebspunkte vertiefend zu analysieren. Im Vordergrund
steht dabei der Vergleich spezifischer physikalischer Effekte, vorrangig im Nachlaufbereich
und an den Rotorblattspitzen. Auch experimentelle Untersuchungen bieten eine zentra-
le Moglichkeit, die Panelmethode unter realitdtsnahen Bedingungen zu validieren. Fiir
die in dieser Arbeit untersuchte, grofl dimensionierte Konfiguration sind entsprechende
Messungen im Originalmafistab jedoch praktisch nicht realisierbar, da der messtechnische
Aufwand die Grenzen gangiger Versuchseinrichtungen deutlich iibersteigt. Modellversuche
im verkleinerten Maflstab stellen allerdings eine realistische Alternative dar. Derartige
experimentelle Untersuchungen erlauben sowohl die Bestimmung globaler aerodynamisch
wirksamer Kréfte und Momente als auch eine detaillierte Analyse des Stromungsfeldes,
bspw. mittels PIV-Messungen. Auf dieser Grundlage konnen berechnete Lastverteilungen
validiert, die Nachlaufentwicklung untersucht und lokale Stromungseffekte systematisch
eingeordnet werden. Neben den zuvor beschriebenen Weiterfiihrungen bilden methodische
Erweiterungen im Rahmen von OpenWIEN, etwa zur Reduktion des Rechenaufwands

mittels numerischer Beschleunigungstechniken, eine weitere zentrale Perspektive dieser
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Arbeit. Ein Beispiel hierfiir ist der Einsatz der Fast-Multipole-Methode, durch den sich
insbesondere die Berechnung induzierter Geschwindigkeiten in den grofiskaligen Nach-
laufstrukturen erheblich beschleunigen lasst. Ein zuséatzlicher Betrachtungsansatz liegt
in der Integration der Vortex-Particle-Methode, bei der abgeloste Wirbelstrukturen als
diskrete Partikel im Stromungsfeld modelliert werden. Im Vergleich zur panelbasierten
Nachlaufdarstellung erlaubt diese partikelbasierte Modellierung eine gitterfreie und flexibel
skalierbare Beschreibung der Nachlaufentwicklung bei gleichzeitig hoherer numerischer
Effizienz. Dadurch lasst sich die Partikeldichte gezielt erhohen, um feine dreidimensionale
Strukturen im Nachlauf detailliert abzubilden. Zur Erweiterung des physikalischen Mo-
dellierungsumfangs stellt zudem die Kopplung der implementierten Methode mit einem
Grenzschichtverfahren eine konsequente Weiterentwicklung dar. Sie ermoglicht die Bertick-
sichtigung viskoser Effekte und verbessert die Prognosequalitit insbesondere in Bereichen

auflerhalb des Betriebsoptimums der Vertikalachsen-Windkraftanlage.
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A Netzformat in OpenPAME/
OpenWIEN

Quelltext A.1: Gitter eines Einheitswiirfels mit Kantenldnge 1 inklusive der exemplari-

schen Einteilung in Zonen

cubeMesh
(

nodes 8

(
(00 0) //— Knoten 0
(1 0 0) //— Knoten 1
(1 10) //— Knoten 2
(01 0) //— Knoten 3
(0 0 1) //— Knoten 4
(1 0 1) //— Knoten 5
(1 1 1) //— Knoten 6
(01 1) //— Knoten 7

)

edges 12

(
(0 1) //— Kante 0
(1 2) //— Kante 1
(2 3) //— Kante 2
(3 0) //— Kante 3
(4 5) //— Kante 4
(5 6) //— Kante 5
(6 7) //— Kante 6
(7 4) //— Kante 7
(0 4) //— Kante 8
(1 5) //— Kante 9
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(2 6) //— Kante 10
(3 7) //— Kante 11

)

faces 6

(
4 (3 21 0) //— Unterseite
4 (7 6 5 4) //— Oberseite
4 (1 540) //— Vorderseite
4 (2 6 5 1) //— Rechte Seite
4 (376 2) //— Ruckseite
4 (0 47 3) //— Linke Seite

)

nodeZones 1

(

bottomNodes 4

(

w N = O

)

edgeZones 1

(

verticalEdges 4

(

10
11

)

faceZones 2

(

topFace 1

(
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frontFace 1
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B Fehleranalyse

Zur quantitativen Bewertung der Abweichung zwischen numerischen Ergebnissen und den
zugehorigen Referenzwerten werden in der vorliegenden Arbeit der absolute Fehler A,

sowie der relative Fehler 9, herangezogen. Diese werden im Folgenden definiert.

Absoluter Fehler

Der absolute Fehler A, beschreibt die Abweichung zwischen dem berechneten Wert .,

und dem zugehorigen Referenzwert x,.¢, sodass gilt:

Aa: = |xnum - xref|

Relativer Fehler

Der relative Fehler o, beschreibt die prozentuale Abweichung des berechneten Werts um

vom Referenzwert x..s und wird wie folgt definiert:

Tnum — Lref

0y = -100

Lref
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C CFD-Simulation Tragfliigel
NACA-0012-TWT

Interface

Abb. C.1: Fluidvolumen und Randbedingungen der CFD-Simulation
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D Netzunabhangigkeitsstudie CFD:

Voruntersuchung am Profil
NACA-0021

Ly = 1000m
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Abb. D.1: Fluidvolumen und Randbedingungen der CFD-Simulation
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D Netzunabhéingigkeitsstudie CFD: Voruntersuchung am Profil NACA-0021

Tab. D.1: Ergebnisse der Netzunabhangigkeitsstudie mit der GCI-Methode

Coo [ms™] 20 20 20 20 20 20 30 30 30
a 7] 2 4 6 8 10 12 2 4 6
P 2,152 3,502 2,394 3,397 3,211 2,808 3,869 4,768 2,946
AZ, 0,214 0,426 0,634 0,837 1,031 1,212 0,216 0,431 0,642
2! [%) 0,095 0,053 0,146 0,073 0,124 0,183 0,040 0,027 0,100
€32 [%) 0,353 0,455 0,630 0,582 0,881 1,019 0,422 0,500 0,609
2L [%) 0,034 0,007 0,044 0,010 0,020 0,040 0,004 0,002 0,020
€32, [%) 0,129 0,060 0,189 0,083 0,144 0,223 0,044 0,029 0,120
GO (%] 0,043 0,009 0,054 0,013 0,025 0,050 0,005 0,002 0,025
GOI*? %] 0,161 0,075 0,236 0,104 0,179 0,278 0,054 0,036 0,150
Coo [ms] 30 30 30 50 50 50 50 50 50
a 7] 8 10 12 2 4 6 8 10 12
P 3,708 3,382 2,979 3,988 3,034 3,356 3,476 3,025 3,146
A2 0,848 1,044 1,229 0,219 0436 0,650 0,859 1,059 1,248
2! [%) 0,055 0,107 0,156 0,045 0,089 0,074 0,063 0,129 0,131
€32 [%] 0,534 0,846 0,964 0,521 0,572 0,580 0,533 0,819 0,901
2L [%] 0,006 0,015 0,030 0,004 0,016 0,011 0,009 0,024 0,022
€32, [%) 0,062 0,122 0,186 0,050 0,106 0,085 0,072 0,152 0,154
GCI*! [%] 0,008 0,019 0,037 0,005 0,021 0,014 0,011 0,030 0,028
GCI*? %] 0,077 0,152 0,232 0,062 0,132 0,107 0,090 0,190 0,192
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D Netzunabhéngigkeitsstudie CFD: Voruntersuchung am Profil NACA-0021
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Abb. D.2: Einfluss des modifizierten relativen extrapolierten Fehlers auf die Zielgrofie
Cy fiir coo =20m st
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D Netzunabhéingigkeitsstudie CFD: Voruntersuchung am Profil NACA-0021
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Abb. D.3: Einfluss des modifizierten relativen extrapolierten Fehlers auf die Zielgrofie
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D Netzunabhéngigkeitsstudie CFD: Voruntersuchung am Profil NACA-0021
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Abb. D.4: Einfluss des modifizierten relativen extrapolierten Fehlers auf die Zielgrofie

Cy fir coo = 50ms
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E Netzunabhangigkeitsstudie CFD:
Vertikalachsen-Windkraftanlage

Tab. E.1: Ergebnisse der Netzunabhéngigkeitsstudie mit der GCI-Methode

Coo [M/$] 14 14 14
n [min™!] 15 16 17
P 3,044 1,687 1,189
AZL 0,495 0,499 0,497
e [%) 0,046 0,073 0,109
32 [%) 0,354 0,227 0,243
2L (%] 0,007 0,034 0,089
22, (%] 0,052 0,107 0,199
GCT*! [%] 0,008 0,043 0,111
GCT*? [%] 0,065 0,134 0,248
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F Netzunabhangigkeitsstudie

OpenWIEN:

Vertikalachsen-Windkraftanlage

Tab. F.1: Ergebnisse der Netzunabhingigkeitsstudie mit der GCI-Methode

Coo [m /5]

n [min™!]

14 14 14
15 16 17

p

A
e21 %]
32 %]
21 %]

ext

e (4]

GCI* [%)]
GCI*? [%]

4,385 4,607 6,467
0,518 0519 0,511
1,629 1,368 0,601
14,018 13,078 14,097
0,219 0,163 0,027
1,845 1,520 0,628
0,274 0204 0,034
2,349 1,941 0,790
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G Untersuchte Winglet-Varianten

(a) WL1 (10°, —20°) (b) WL2 (10°, —10°) (c) WL3 (10°, 0°)
(d) WL4 (20°, —20°) (e) WL5 (20°, —10°) (f) WL6 (20°, 0°)
(g) WLT (40°, 0°) (h) WL8 (40°, 10°) (i) WL9 (40°, 20°)

Abb. G.1: Untersuchte Winglet-Varianten (dvk, Juk) mit Neigungswinkel Gy = 0°,
Variantengruppe 1
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G Untersuchte Winglet-Varianten

' 4

(a) WL 10 (10°, —20°) (b) WL 11 (10°, —10°) (c) WL12 (10°, 0°)

J

(d) WL 13 (20°, —20°) (e) WL 14 (20°, —10°) (f) WL 15 (20°, 0°)

4
4
4
//

(g) WL 16 (40°, 0°) (h) WL 17 (40°, 10°) (i) WL 18 (40°, 20°)

Abb. G.2: Untersuchte Winglet-Varianten (dyk, ¥uk) mit Neigungswinkel Sy = 20°,
Variantengruppe 2
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G Untersuchte Winglet-Varianten

J s

(a) WL19 (10°, —20°) (b) WL 20 (10°, —10°) (c) WL21 (10°, 0°)

J /S

(d) WL 22 (20°, —20°) (e) WL23 (20°, —10°) (f) WL 24 (20°, 0°)

(g) WL25 (40°, 0°) (h) WL 26 (40°, 10°) (i) WL 27 (40°, 20°)

Abb. G.3: Untersuchte Winglet-Varianten (dyk, ¥uk) mit Neigungswinkel Oy = 35°,
Variantengruppe 3
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H Geschwindigkeitsverteilung in der
Ebene: Vergleich CFD und
OpenWIEN
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H Geschwindigkeitsverteilung in der Ebene: Vergleich CFD und OpenWIEN

OpenWIEN

Coo

0,0 0,5 1,0 1,5

Abb. H.1: Betriebspunkt BP 2: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 10° bis p = 40°
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H Geschwindigkeitsverteilung in der Ebene: Vergleich CFD und OpenWIEN

OpenWIEN

Coo

0,0 0,5 1,0 1,5

Abb. H.2: Betriebspunkt BP 2: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 50° bis p = 80°
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H Geschwindigkeitsverteilung in der Ebene: Vergleich CFD und OpenWIEN

OpenWIEN

90°

¥

o = 100°

110°

(‘0:

120°

90:

Coo

0,0 0,5 1,0 1,5

Abb. H.3: Betriebspunkt BP 2: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 90° bis p = 120°
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H Geschwindigkeitsverteilung in der Ebene: Vergleich CFD und OpenWIEN

OpenWIEN

Coo

0,0 0,5 1,0 1,5

Abb. H.4: Betriebspunkt BP 3: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 10° bis p = 40°
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H Geschwindigkeitsverteilung in der Ebene: Vergleich CFD und OpenWIEN

OpenWIEN

Coo

0,0 0,5 1,0 1,5

Abb. H.5: Betriebspunkt BP 3: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 50° bis p = 80°
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H Geschwindigkeitsverteilung in der Ebene: Vergleich CFD und OpenWIEN

OpenWIEN

90°

¥

100°

(‘0:

110°

(‘0:

120°

90:

Coo

0,0 0,5 1,0 1,5

Abb. H.6: Betriebspunkt BP 3: Geschwindigkeitsverteilung in der z-y-Ebene bei z = 0,
@ = 90° bis p = 120°
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