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Mitteilungen der Geschiftsstelle

Fir diesen STAB-Jahresbericht sind 105 "Mitteilungen" iiber Arbeiten aus den Pro-
Jjektgruppen und Fachkreisen eingegangen. Sie dienen dazu, den Interessenten einen
schnellen informativen Uberblick iiber laufende Aktivititen zu ermdoglichen. Den
"Mitteilungen” vorangestellt ist ein Inhaltsverzeichnis (Seite 28 bis 35), welches nach
Projektgruppen gegliedert ist. Die Beitrdgen zu den Fachkreisen sind in drei Unter-
gruppen aufgeteilt worden. Die Ubergiinge zwischen den Themen sind z.T. flieBend.
Innerhalb der Rubriken ist o,B-tisch nach Verfassern sortiert. Seite 22 enthilt eine
Statistik iiber die bisher insgesamt erschienene Anzahl von "Mitteilungen". Auf den
Seiten 236 und 237 sind die Autoren und Ko-Autoren dieses Berichtes aufgelistet.

Die Materialsammlung fiir die Jahresberichte soll moglichst effektiv gestaltet werden.
Beachten Sie bitte hierzu die Hinweise auf Seite 14. Fiir den Fall, daB Sie selbst eine
"Mitteilung" verfassen mochten, finden Sie auf Seite 15 und 16 die entsprechenden
Blanko-Seiten.

Wichtig: :

Die Jahresberichte werden nur noch an den tatsachlich daran interessierten Personen-
kreis verteilt. Falls Sie ein Exemplar des nichsten Jahresberichts, in diesem Fall
1998, wiinschen, schicken Sie bitte den unten beigefiigten Abschnitt zuriick. Der Be-
zug muB jahrlich neu angefordert werden.

Ausnahmen bilden alle Autoren und Ko-Autoren des jeweiligen Jahresberichtes und
die Mitglieder der AG STAB-Gremien. Dieser Personenkreis erhilt unaufgefordert ein

Exemplar.

Dieser Jahresbericht erscheint in einer Auflage von 230 Exemplaren. Einige Rest-
exemplare sind erfahrungsgemaB bis zum Ende des jeweiligen Jahres verfiigbar.

Gottingen, im Mai 1998

auch uber e-mail: Hajo. Heinemann(@dlr.de
O Ich bitte um Zusendung des
"STAB-Jahresbericht 1998"

Name:
Geschiftsstelle der AG STAB Organisation:
c/oDLR
Dr.-Ing. H.-J. Heinemann Anschrift:
Bunsenstrafle 10
D - 37073 Gottingen Telefon:

e-mail :







ZIELSETZUNGEN, CHRONOLOGISCHE ENTWICKLUNG UND ORGANISATION

Die Arbeitsgemeinschaft "Stromungen mit Ablosung" (AG STAB) wurde auf Ini-
tiative der Deutschen Gesellschaft fiir Luft- und Raumfahrt (DGLR) - Lilienthal-
Oberth, €.V. - 1979 von Strémungsforschern, Aerodynamikern und Luftfahrtinge-
nieuren aus DLR, Hochschule und Industrie ins Leben gerufen.

Sie entstand aus "dem gemeinschaftlichen Bestreben, die Strémungsforschung in
Deutschland generell zu férdern und durch Konzentration auf ein wirtschaftlich
und forschungspolitisch zukunftstrachtiges Teilgebiet zu vertiefen" (Auszug aus
der Paambel der Verfahrensordnung der AG STAB).

In Zeiten knapper werdender Kassen bei gleichzeitig massiv erhohtem Wettbe-
werbsdruck sind diese Ansitze notwendiger denn je. Die 6ffentlichen Finanziers
setzen diese Kooperationsbereitschaft inzwischen aber auch voraus. Da dieser
Leitgedanke der AG STAB dadurch inzwischen anderweitig verfolgt wird, kon-
zentriert sie sich mehr auf fachliche Veranstaltungen.

Die offentlichkeitsrelevanten wissenschaftlichen Aktivititen spiegeln sich in der
nachfolgenden chronologischen Entwicklung wider:

- DGLR-Symposium "Forschung und Ent-
wicklung auf dem Gebiet der Stro-
mungsmechanik und Aerodynamik in
der Bundesrepublik Deutschland” Bonn, 29.11. - 01.12.1978

- "Gesprach tiber Stromungsfor-
schung in Deutschland” Ottobrunn, 30.01.1979

- DGLR-Symposium
"Stromungen mit Ablosung” Miinchen, 19./20.09.1979

- "Memorandum iiber zukiinftige
nationale Zusammenarbeit in
der Stroungsforschung, ins-
besondere der Aerodynamik auf
dem Gebiet der Stromungen mit
Ablosung” Oktober 1979

- DGLR-Programm-Symposium
"Stromungen mit Ablosung” Bonn, 30.06./01.07.1980




- Programmprésentation anldBlich
der BDLI-Jahrestagung Bonn, 01.07.1980

- Programm der Arbeitsgemeinschaft
"Stromungen mit Ablésung" September 1980

- Programmprésentation im Bundes-

ministerium fiir Forschung und Technologie Bonn, 19.03.1981
- 3. DGLR-Fachsymposium
"Stromungen mit Ablosung” Stuttgart, 23.-25.11.1981

- Konstituierung des Kuratoriums
und Neuorganisation der Arbeits-
gemeinschaft
"Stromungen mit Ablosung” (AG STAB) Koéln-Porz, 23.02.1982

- Konstituierung von Programm-
Leitung/Programm-Ausschuf3 Gottingen, 24.03.1982

- Erfassung STAB-relevanter Aktivi-
taten in der Bundesrepublik

Deutschland (Stand Mitte 1981) April 1982
- Fachtagung anlaBlich der I1LA '82

"Stromungen mit Ablosung” Hannover, 19.05.1982
- 1. STAB-Workshop Gottingen, 07./08.03.1983
- 4. DGLR-Fach-Symposium

"Stromungen mit Ablosung" Gottingen, 10.-12.10.1983
- 2. STAB-Workshop Ko6lIn-Porz, 18.-20.09.1984

- Neue Impulse fiir die Stro-
mungsforschung und Aerody-
namik -; Vortrag von H.-G.

Knoche, DGLR-Jahrestagung Hamburg, 01.-03.10.1984
- 5. DGLR-Fach-Symposium

"Stromungen mit Ablosung" Miinchen, 09./10.10.1986
- 3. STAB-Workshop Gottingen, 10./11.11.1987



- DGLR Workshop "2D-MeBtechnik" Markdorf, 18./19.10.1988

- 6. DGLR-Fach-Symposium Braunschweig, 08.-10.11.1988
- 7. DGLR-Fach-Symposium Aachen, 07.-09.11.1990

- 8. DGLR-Fach-Symposium KoéIn-Porz, 10.-12.11.1992

- 9. DGLR-Fach-Symposium Erlangen, 04.-07.10.1994

- 10. DGLR-Fach-Symposium Braunschweig, 11.-13.11.1996
- 4. STAB-Workshop Gottingen, 08.-10.11.1989

- 5. STAB-Workshop Géttingen, 13.-15.11.1991

- 6. STAB-Workshop Gottingen, 10.-12.11.1993

- 7. STAB-Workshop Gottingen, 14.-16.11.1995

- 8. STAB-Workshop Gottingen, 11.-13.11.1997

- Kurs "Application of Particle
Image Velocimetry, PIV" Gottingen, 15.-19.03.1993
Géottingen, 14.-18.03.1994
Géottingen, 06.-10.03.1995
Gottingen, 04.-08.03.1996
Gottingen, 03.-07.03.1997
Gottingen, 03.-06.03.1998

Vorschau:
- 11. DGLR-Fach-Symposium Berlin, 10.-12.11.1998
"Stromungen mit Ablosung”
- Kurs "PIV" Gottingen, 01.-03.03.1999

- 9. STAB-Workshop Gottingen, November 1999




ARBEITSGEMEINSCHAFT "STROMUNGEN MIT ABLOSUNG” AG STAB
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Kuratorium

NN

Dipl.-Ing. Friedrich

MinRat Friske

Prof. Dr. Gersten

NN

Prof. Dr. Kroll (Sprecher)
Dr. Lachenmeier

Prof. Dr. Laschka

Prof. Madelung

Dipl.-Ing. Schmidt

NN

Dr. Stiissel  (Stellv. Sprecher)
Prof. Dr. Weyer

NN

Programm-Leitung

Prof. Dr. Ballmann .

Dr. G. Eitelberg

Dr. Hennig

Dipl.-Ing. Hilbig (Sprecher)
Dr. John

Prof. Dr. Korner

Dr. Kordulla

Prof. Dr. G.E.A. Meier

(Stellv. Sprecher)
Prof. Dr. Oertel

Dipl.-Ing. Polz

Prof. Dr. B. Wagner

Dr. Weiland

Stand: April 1998

(BMVg, Bonn)
(Panavia, Miinchen)
(BMWi, Bonn)
(Universitit Bochum)
(BMBF, Bonn)

(DLR, Kéln)

(DFG, Bonn)

(DGLR, Bonn)

(TU Miinchen)

(MTU, Miinchen)
(Fairchild-Dornier, Wefllling)
(DB Airbus, Hamburg)
(DLR, Kéln)

(DLH, Hamburg)

(RWTH, Aachen)
Tel.: 0241 / 804636; Fax: 0241 / 8888126

(DNW, Emmeloord)
Tel.: 0031 527/ 248521; Fax: 0031 527 / 248582

(DB Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-22568; Fax: 089 / 607-22461

(DB Airbus, Bremen)
Tel.: 0421 / 538-2751; Fax: 0421 / 538-5034

(DB Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-24911; Fax: 089 / 607-29766

(DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531 /295-2400; Fax: 0531 / 295-2320

(DLR, Goéttingen)
Tel.: 0551 /709-2274; Fax: 0551/ 709-2270

(DLR, Géttingen)
Tel.: 0551 /709-2177; Fax: 0551 / 709-2889

(Universitit Karlsruhe)
Tel.: 0721 / 608-2368; Fax: 0721 / 696727

(Eurocopter, Miinchen)
Tel.: 089 / 6000-3658; Fax: 089 / 6000-6888

(Dornier, Wefiling)
Tel.: 08153 / 302-953; Fax: 08153 / 302-657

(DB Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-28473; Fax: 089/ 607-21118
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Projekteruppen

Fliigel grofler Streckung

Fliigel kleiner Streckung

Drehfliigler und Rotoren
Stumpfe Korper/Riimpfe
Laminarhaltung von

Tragfliigeln
Hyperschall

Fachkreise

Physikalische Grundlagen

Mathematische Grundlagen/
Numerische Simulation

Mefitechnik

Anlagen

Wissenschaftlicher
Koordinator

Stand: April 1998

Sprecher:

Prof. Dr. Thiede (DB Aerospace, Bremen)
Tel.: 0421 / 538-3671; Fax: 0421 / 538-4486

Dipl.-Ing. Cucinelli (DB Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-29172; Fax: 089 / 607-29766

Prof. S. Wagner (Universitit Stuttgart)
Tel.: 0711 / 685-3580; Fax: 0711 / 685-3438

Dr. Hennig (DB Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-22568; Fax: 089 / 607-22461

Dr. Redeker (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531 /295-2960; Fax: 0531 / 295-2962

Prof. Dr. Hirschel (DB Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-24904; Fax: 089 / 607-29766

PD. Dr. Dallmann  (DLR, Goéttingen)
Tel.: 0551 / 709-2442; Fax: 0551 / 709-2270

Prof. Dr. Kroner (Universitit Freiburg)
Tel.: 0761 / 203-5637; Fax: 0761 / 203-5632
Dr. Kordulla (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551 /709-2274; Fax: 0551 / 709-2270
Dr. Biitefisch (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551/ 709-2460; Fax: 0551 / 709-2830
NN

Dr. Heinemann (DLR, Géttingen)

Tel.: 0551 /709-2108; Fax: 0551 / 709-2135
e-mail: Hajo.Heinemann@dir.de

_12_
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Fiir den Fall, daB Sie fiir den nichsten Jahresbericht eine oder mehrere
"Mitteilungen" verfassen mochten, bitten wir Sie, die Bogen jederzeit,

allerspiitestens aber bis Mitte Miirz 1999,
der Geschiftsstelle zuzusenden.

Kopieren Sie sich bitte zu diesem Zweck die folgenden beiden
Blanko-Seiten.

Bitte halten Sie sich an das vorgegebene Raster - vor
allen Dingen beziiglich der Vorgabe von 2 Seiten pro "Mitteilung".

Tragen Sie bitte keine Seitenzahlen ein.

Es wire auBerdem sehr wiinschenswert, wenn Sie
bei der Verwendung von Fotos Originale (und demzufolge moglichst
keine Fotokopien) verwenden. Bitte sorgen Sie dafur, dal3
der Text maschinengeschrieben ist.

Bitte klammern Sie zusammenhingende Seiten mit Biroklammern
(nicht mit Heftklammern) zusammen.

Fiir Riickfragen steht Ihnen die Geschéftsstelle gerne zur Verfiigung.
Tel.: 0551/709-2108
Fax : 0551/709-2135

e-mail: Hajo.Heinemann@dlr.de

Mit freundlichen GriiBen |
Thre Projektgruppenleiter/Ihre Fachkreisleiter/lhre Geschiftsstelle



Projektgruppe/Fachkreis:

Ansprechpartner:
Institution:

Adresse:

weitere Partner:

Thema:

Ausgangssituation:

Ziel:

Losungsweg:

Mitteilung

Telefon:
Telefax:

e-mail:

AG STAB




Ergebnis:

Skizze/Diagramm/Bild

Literatur:

weiteres Vorgehen:

Datum: AG STAB



Presseinformation

Verlag Vieweg
Postfach 1546
D-65005 Wiesbaden
Tel. 0611/7878-394
Fax 0611/7878-451

New Results in Numerical

and Experimental Fluid Mechanics

Contributions to the
10th AG STAB/DGLR Symposium
Braunschweig, Germany 1996

edited by Horst Komer and Reinhard Hilbig

1997. xii, 426 pp. (Notes on Numerical Fluid Mechanics; ed. by
Hirschel, Ernst H./ Fujii, Kozo/ Leer, Bram van/ Morton, Keith W./
Pandolfi, Maurizio/ Rizzi, Arthur/ Roux, Bernhard) Vol. 60.
Hardcover. DM 248,

ISBN 3-528-06960-0

This volume contains the papers of the 10th AG STAB (German
Aerospace Aerodynamics Association). In this association all those
scientists and engineers from universities, research-establishments
and industry are involved, who are doing research and project work
in numerical and experimental fluid mechanics and aerodynamics
for aerospace and other applications. Many of the contributions are
‘giving first results from the ,,Luftfahrtforschungsprogramm der Bun-
desregierung (German Aeronautical Research Program) 1995-1998".
Some of the papers report on work sponsored by the Deutsche For-
schungsgemeinschaft, DFG, which also was presented at the sympo-
sium. The volume gives a broad overview over the ongoing work in
this field in Germany.

- 17 -
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CALL FOR PAPERS

11. DGLR-Fach-Symposium der AG STAB

vom 10. - 12. November 1998, Technischen Universitit Berlin

Bevorzugt beriicksichtigt werden stromungsmechanische Beitrige zu den
Themenstellungen der AG STAB-Projektgruppen und Fachkreise, insbesondere auch
solche zu den Themen aus den Verbundprojekten des Luftfahrtforschungs-Programms
der Bundesregierung und der Deutschen Forschungsgemeinschaft:

o Starrfliiglertechnologien einschl. Triebwerksintegration
o Numerische Simulation
o Experimentelle Simulation und Versuchstechniken
o Laminarhaltung und Transition
o Turbulenzforschung
o Drehfliigleraerodynamik
o Hyperschallaerothermodynamik

Die begutachteten Beitrdge werden in einem zitierbaren Tagungsband versffentlicht.
Das Manuskript ist spétestens zur Tagung vorzulegen, um die Zeit bis zur
Veroffentlichung kurz zu halten.

Richten Sie bitte Thre Vortragsanmeldungen auf einem 2-seitigen (inkl. Bilder)
Abstract bis zum

12. Juni 1998

an:

Prof. Dr.-Ing. W. Nitsche

Institut fiir Luft- und Raumfahrt
TU Berlin
MarchstraBle 14; Sekr. F2
D - 10587 Berlin
Tel.: 030 / 314-24449; Fax : -22955
e-mail: W.Nitsche@ILR.TU-Berlin.de

Siehe auch: http://hyperg kp.dlIr.de/blackboard/CFP/Stab.html

Fir Riickfragen steht Thnen auch gerne die Geschéftsstelle der AG STAB, c/o DLR, BunsenstraBe 10,
37073 Gottingen, Tel.: 0551/709-2108; Fax.: -2135, e-mail: Hajo. Heinemann@dir.de zur Verfiigung.
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Prof. Dr.-Ing. P. Thiede

STAB-Projektgruppe "Fliigel groRer Streckung”

JAHRESBERICHT 1997

Ein Oberblick tber die Aktivititen der Projektgruppe wurde im Rahmen des 8. STAB-Workshops
gegeben, der vom 11.-12. Nov. 1997 in Géttingen stattfand. Im Mittelpunkt des Interesses standen
die Schwerpunktthemen "Reduktion aerodynamischer Widerstand (RAWID)" und "Hochauftriebskon-
zepte {HAK)" des nationalen Luftfahrtforschungsprogramms des BMBF sowie entsprechende Grund-
lagenthemen. Daneben wurde Uber laufende Forschungsprojekte im Rahmen des 4. Rahmenpro-
gramms der EU berichtet. Die Technologievorhaben, die in einem engen Verbund von Luftfahrt-
industrie, DLR und Hochschulen durchgefiihrt werden, sind zum grof3en Teil auf Anwendungen beim
* kinftigen Megaliner (A3XX) ausgerichtet.

Die Arbeiten im Technologievorhaben RAWID umfassen Verfahren zur verbesserten numerischen und
experimentellen Simulation und zur Konfigurationsoptimierung sowie die Entwicklung von Technolo-
gien zur Widerstandsreduktion. Im Bereich der numerischen Simulation konzentrieren sich die
Arbeiten auf die Weiterentwicklung des 3D Navier-Stokes Systems MEGAFLOW zur Berechnung
komplexer Transportflugzeugkonfigurationen. Fir die Code-Validierung besteht ein Mangel an
entsprechend qualifizierten Experimenten. Detaillierte 3D Validierungsexperimente sind meist nur in
internationaler Kooperation (EU-Projekte, GARTEUR) durchfihrbar. Einen hohen Stellenwert hat im
Rahmen des Forschungsvorhabens RAWID die Entwicklung neuer Technologien zur Widerstands-
reduktion (u.a. variable Wélbung, Laminarhaltung, StoRkontrolle, Turbulenz- und Ablésekontrolle).
Wihrend bei einigen Technologien (z.B. variable Wélbung) die Implementierung in die Fligelstruktur
im Vordergrund steht, befinden sich andere Technologien (z.B. Turbulenz- und Ablésekontrolle) noch
im Vorfeld der Anwendung. Uber die Aktivititen zur Laminartechnologie wird in der Projektgruppe
"Laminarhaltung von Tragfligeln” berichtet. Untersuchungen zur Anwendung der variablen Wélbung
und der StoRkontrolle wurden im Rahmen des DB-Projektes ADIF bzw. des EU-Projektes EURO-
SHOCK 1l durchgefihrt.

Die Arbeiten im Technologievorhaben HAK konzentrieren sich auf eine verbesserte Vorhersage von
Hochauftriebsstrémungen und die Entwicklung verbesserter Klappensysteme. Die numerische
Strdmungssimulation von Hochauftriebskonfigurationen beschriankt sich aufgrund ihrer hohen
Komplexitdt bisher weitgehend auf 2D Strémungen, wahrend die 3D Simulation erst fir ausgewdhlte
Basiskonfigurationen in Angriff genommen wird. Entsprechend stiitzt sich der Entwurf neuer Hoch-
auftriebssysteme noch stark auf experimentelle Ergebnisse ab. Von besonderer Beseutung fir den
Mindestabstand nachfolgender Flugzeuge bei Start und Landung sind die sich im Fligelnachiauf
ausbildenden Wirbelstrukturen (wake vortex). Entstehung, Stabilitdt und Zerfall dieser Wirbelsysteme
werden im Rahmen der EU-Projekte EUROWAKE und WAVENC sowie des thematischen Netzwerkes
WAVENET untersucht.

Ein weiteres Schwerpunkthema des Fliigels groRer Streckung ist die Triebwerksintegration. Mit
zunehmendem Bypass-Verhiltnis moderner Triebwerke nimmt das Interferenzproblem infolge wach-
sender Triebwerkdurchmesser zu. Fligel, Triebwerk und Pylon bilden eine zu optimierende Einheit.
Sowoh! bei der experimentellen als auch bei der numerischen Simulation treten erhebliche Probleme
auf (u.a. Triebwerkssimulator, Schubvektoreffekte, Ubertragbarkeit/3D Netzerzeugung, Strahimode!-
lierung, Verfahrensvalidierung), an deren LOsung gearbeitet wird. Umfangreiche Aktivitdten finden
hierzu im Rahmen des EU-Projektes ENIFAIR statt.

Seit der A340/330-Flugerprobung sind die Auswirkungen der aeroelastischen Fligeldeformation in
vollem Umfang bekannt. Es zeigte sich, daR bei Fligeln groRer Spannweite (z.B. Megaliner) der
instationiren Aerodynamik, der Aeroelastik und schlieRlich der Fligeladaption ein hoher Stellenwert
eingerdumt werden mufl. Besondere Bedeutung gewinnt kinftig der interdisziplindre Entwurf.




Jahresbericht 1997 fur die STAB-Projektgruppe
‘Fligel kleiner Streckung’

Beim 8. STAB-Workshop am 11.-12.11.97 in Gottingen wurden nur drei Beitrage zum Thema
‘Fligel kleiner Streckung’ angemeldet . Alle Vortrage stammen von Mitgliedern der DLR in
Braunschweig. Die in Aussicht gestellten Vortrage der Industrie wurden zurickgezogen. Die
gemeldeten Vortrage befassten sich mit den Themen :

e Instationdre Strémungen
e Analyse , Optimierung und Entwurf von Uberschallflugzeugen

Die geringe Anzahl der Beitrdge flihrte zur Entscheidung, keine eigene Tagungsgruppe zum
Thema ‘Fligel kleiner Streckung’ fir den 8. Workshop auszuweisen. Die genannten Vortrage
wurden deshalb in anderen Gruppen untergebracht. Ahnliches solite fiir das laufende Jahr in
betracht gezogen werden, falls sich die Situation nicht andert.

Von besonderer Bedeutung erscheint das Thema ‘Instationdre Strémungen’, welches auch in
anderen Projektgruppen bearbeitet wird und den zentralen Punkt der Projekte 'TA15’ und
'‘AEROSUM’ darstellt. Ahnlich verhdlt es sich mit den zu erwartenden Aktivititen am
Forschungsfluzeug "X31". Hier sollte auch der Aspekt der interdisziplindren Koppelung deutlicher
werden, der in der Entwicklung von Flugzeugen eine immer wichtigere Rolle spielt.

Es besteht deshalb die Hoffnung, daB in den nachsten Jahren wieder verstarkt Themen fur die
Projektgruppe ‘Fltigel kleiner Streckung’ angemeldet werden.

Cucinelli

Ottobrunn 11.03.98
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STAB - Projektgruppe ,,Stumpfe Koérper / Rimpfe*

Dr. Paul Hennig
Deutsche Aerospace AG, LFK Lenkflugkérpersysteme GmbH
Postfach 801149, 81663 Miunchen
Tel.: (089) 607 - 22568
Fax: (089) 607 - 22461

Entsprechend den derzeitigen Finanzierungsproblemen und dem massiven Personalab-
bau in der Industrie sind die projektnahen Untersuchungen zum Thema "Flugkdrper /
Rumpfe" in den letzten Jahren gegentber friher erheblich zurickgegangen, vor allem bei
der urspriinglichen Kernaktivitat, den Flugkérpern. Aber auch fir die anderen Projekt-
schwerpunkte der Gruppe - stumpfe Koérper (z.B. mit kreisformigem Querschnitt), Ge-
baude, Wasserfahrzeuge, Schienenfahrzeuge und KFZ - 148t sich ein Rickgang der
Beitrage beobachten. Teilweise liegt dies ebenfalls an den geringen Budgets, die nur noch
eingeschrankte Entwicklungsaktivitaiten und Grundsatzuntersuchungen erlauben, teilweise
jedoch auch daran, dafB offensichtlich viele Untersuchungen aus den Hochschulen und
Instituten von den Bearbeitern eher den Bereichen Grundlagen, Numerik oder MeBtechnik
zugeordnet werden. Eine verstarkte Bearbeitung projektnaher Themen in Diplom- und
Doktorarbeiten auch auf3erhalb der klassischen Luftfahrtthemen ware winschenswert. Im
Gegensatz zur Entwicklung der aktiven Beitrage 1aBt sich eine weitgehende Konstanz der
Zuhérerzahlen der Gruppe in den letzten Jahren beobachten. Man kann also durchaus
von einem anhaltenden Informationsbedarf ausgehen.

Die Hauptaktivitat der Projektgruppe bestand 1997 in der Veranstaltung einer Sitzung im
Rahmen des Workshops am 11. und 12.11.1997 in Géttingen. Die dort vorgestellten Bei-
trage gaben einen guten Einblick in die projektnahen Untersuchungen innerhalb der tradi-
tionell sehr weitgespannten Themenstellung der Gruppe.

So wurde als sehr spezieller Fall eines stumpfen Koérpers das Verhalten einer sehr weit-
gespannten Briicke bei Queranstrémung gezeigt. Wie in vielen anderen Beitragen konn-
ten auch hier durch eine grindliche physikalische Interpretation der Ergebnisse Schlusse
auf allgemeiner gultige Zusammenhéange gezogen werden. Fur einen Hochgeschwindig-
keitszug von realistischer Ldnge wurde die dreidimensionale Strémung bei Seitenwind
untersucht. Die aerothermische Belastung (Warmeschock und Maximaltemperatur) eines
IR-Fensters fur einen Hyperschall-Flugkérper wurde mit Hilfe einer iterativ gekoppelten
Navier-Stokes- / Strukturaufheizungs-Rechnung untersucht und mit Ergebnissen von
Freiflugmessungen verglichen. Erste Ergebnisse von semi-empirischen Rechnungen an
Gitterflugeln, die fur Hyperschallflugkérper erhebliche Vorteile fir das Gesamtsystem
gegenuber klassischen Planarfligeln aufweisen, wurden préasentiert und bewertet.
SchlieBllich wurden Berechnungen der viskosen Strdmung um einen rotierenden Schiffs-
propeller mit Hilfe eines kommerziellen Verfahrens vorgestellt.
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STAB - Projektgruppe
Laminarhaltung von Tragfliigeln

G.Redeker
DLR Braunschweig

Die Laminarhaltung von Tragfliigeln ist nach wie vor neben dem Einsatz von Composite-
Strukturen und der Anwendung von treibstoffarmen Hochst-Bypass-Triebwerken die
Technologie zur Reduzierung des Treibstoffbedarfs von transsonischen Verkehrsflug-
zeugen der Airbus-Klasse. Die fiir zukiinftige Verkehrsflugzeuge angestrebte Halbierung
des Treibstoffbedarfs fur Gerate, die im Jahre 2010 in Dienst gestellt werden, kann er-
reicht werden, wenn die Laminarhaltung von Tragfligeln termingerecht zur Anwen-
dungsreife gefiihrt wird.

Die Forschung auf diesem Gebiet wird mit unverminderter Kraft fortgesetzt, sowohl in
den nationalen Programmen RaWid und ELAS im Luftfahrtforschungsprogramm der
Bundesregierung, im DFG-Schwerpunktprogramm ,Transition”, in der Programmatik
des DLR, in bilateralen Forschungsarbeiten zwischen DLR und ONERA und in den lau-
fenden EU-Programmen in BRITE/EURAM/IMT HYLDA, EUROTRANS und HYLTEC. Paral-
lel dazu l&uft das Programm LATEC der Airbus-Partner mit dem Flugversuch des Absau-
ge-Leitwerks am Airbus A320, dessen nationaler Anteil in ELAS durchgefihrt wird. Die-
ser Flugversuch, der in 1998 erfolgen soll, stellt einen wichtigen Meilenstein in der Ent-
wicklung und Machbarkeit der Hybrid-Laminarhaltung bei Flugzeugen der Airbus-Klasse
dar.

Auf dem diesjahrigen STAB-Workshop wurden zum Thema Laminarhaltung 20 Beitrage
geliefert, davon 12 in der Projektgruppe , Laminarhaltung von Tragfligeln” und 12 Bei-
trdge zum Thema in den ,Physikalischen Grundlagen”, die den Stand der Forschung in
Deutschland reprasentieren.

Bei den Verfahren der Transitionsanalyse/-vorhersage zeigte sich, daB die modernen
nichtlokalen, nichtlinearen Verfahren zunehmend an Bedeutung gewinnen, wobei aller-
dings eine routinemaBige Anwendung im Einsatz bei Projekten noch durch eine einge-
hende Validierung gestiitzt werden muB.

Die Arbeiten in der MeBtechnik zeigen auf, daB die Transitionserkennung im Flugver-
such ein wichtiges Gebiet ist, auf dem groBe Fortschritte erzielt wurden.

Auch wenn der geplante Airbus A3XX noch keinen Hybrid-Laminarfligel erhélt, so zei-
gen Beispielentwiirfe fur andere Airbus-Flugzeuge die Realisierungsmdglichkeiten auf.
Hier ist es dringend erforderlich, im europdischen Rahmen langfristig einen Flugdemon-
strator zum Beispiel auf der Basis eines Airbus A320 fir diese Technologie zur Verfi-
gung zu haben.

Wesentliche Impulse fir den weiteren Fortgang werden vom erfolgreichen Flugversuch
des Absauge-Leitwerks am A320 erwartet; wobei auch die Forschungsarbeiten auf dem
Gebiet des adaptiven Tragfliigels mit eingehen werden.

Weitere Forschungsarbeiten sind notwendig, um diese Technologie anwendungsreif zu
machen insbesondere im operationellen Einsatz im Hinblick auf Verschmutzung und
Reinhaltung. Erste Ansdtze hierzu finden sich im zukinftigen EU-Programm HYLTEC.
Auch hierfir ist langerfristig ein Flugdemonstrator unerlaBlich.
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STAB-Projektgruppe Hyperschall
Jahresbericht 1997

Die industriellen Arbeiten sind weiter zuriickgegangen. Die FESTIP Systemstudien laufen ab
Anfang 1998 weiter, die Technologiearbeiten zur Aerothermodynamik wahrscheinlich erst ab
April 1998.

Bei den drei Sonderforschungsbereichen gehen die Arbeiten weiter, ebenso, in reduziertem
Umfang, bei der DLR. Dort werden zunehmend Arbeiten fiir die aerothermodynamische
Uberpriifung des Demonstrators X-38 durchgefiihrt.

Beim letzten STAB-Workshop in Gottingen wurden nur noch vier Vortrige zum Thema Hy-
* perschall gehalten, davon keiner aus der Industrie.

Prof. Dr. E.H. Hirschel
Daimler-Benz Aerospace AG
Ottobrunn, 23.2.1998

Fachkreis MeBtechnik

Dr. K.A. Biitefisch

Aktivititen 1997

Der Fachkreis MeBtechnik war auf dem AG STAB Workshop 1997 in Géttingen mit 13
Beitrdgen beteiligt. Die Themen umspannten Fragen zur Verminderung der Turbulenz in
Windkanilen, der Turbulenzbestimmung bei stochastischen MeBdaten sowie die wichtigen
Gebiete der MeBtechnik bei instationdren und kryogenen Stromungsbedingungen. Auch neue
Ergebnisse der flichigen MeBtechniken wie Particle Image Velocimetry (PIV), Doppler
Global Velocimetry (DGV) und Pressure Sensitive Paint (PSP) wurden vorgestellt.

Die neuen Entwicklungsprogramme in der Luftfahrt machen besondere Anstrengungen auf
dem Gebiet der MeBtechnik erforderlich. Sie orientieren sich vornehmlich an industriellen
Untersuchungen im DNW und im ETW.

Mit Unterstiitzung des Fachkreises, dem Centre of Quantitative Visualization (CQV) und der
Universitdt Oldenburg wurde 1997 der fiinfte Lehrgang fiir das schon sehr verbreitete
Ganzfeld GeschwindigkeitsmeBverfahren ,Particle Image Velocimetry PIV* in der DLR
Gottingen durchgefiihrt. Es wurden Theorie und praktische Anwendung zusammen behandelt.
Obwohl iiberall Kurse in optischen Meftechniken angeboten werden, waren wieder iiber 20
Teilnehmer, darunter auch aus dem Ausland (Australien!), und Aussteller von PIV-relevanter
Hardware zu begriiBen, was nicht nur die Attraktivitit des Themas sondern auch die
inhaltliche Qualitit der Veranstaltung unterstreicht.
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Projektgruppe "Fliigel grofier Streckung" Seite

Birkemeyer/ Entwurf konturierter Windkanalseitenwinde 36

Rosemann/

Stanewsky

Bock/ 2D-Versuche mit neuem Support in der adaptiven MeBstrecke des 38

Jacobs Transsonischen Windkanals Gottingen

Bohning/ StoB-Grenzschicht-Beeinflussung 40

Stern

Ehret Verhalten instabiler Wellenpaketstorungen in kompressiblen Grenz- 42
schichten auf gepfeilten Laminartragfliigeln

Elsholz/ Netz-Modifikationstechniken fiir 3D Navier-Stokes-Netze: 44

John Anwendung auf eine Flugel-Rumpf-Leitwerkskonfiguration

Forbrich Aerodynamische Fligeloptimierung fiir ein groBBes transsonisches 46
Verkehrsflugzeug

Hummel/ Der Einflul von Seiten- und Hohenleitwerk bei der numerischen 48

Nebel Berechnung komplexer aerodynamischer Konfigurationen

Kreplin Grenzschichtuntersuchungen mit Hei3filmarrays am Hochauftriebs- 50
fliigel

Lieser Reibungsfreie Berechnung von Flugzeugkonfigurationen mit Variation 52
der Position fur Turbofan, VHBR und UHBR Triebwerke

Mertens Reduktion aerodynamischer Widerstand (RaWid) 54

Reckzeh/ Rechnerische und experimentelle Ergebnisse an der A3XX-Hochauftriebs- 55

Hansen konfiguration H8Y im Rahmen des Forschungsvorhabens HAK II

Reiners Beriihrungslose Energietibertragung auf bewegte Klappen 57

Send Der transonic dip“ - Beobachtungen und Ursache 58

Strohmeyer/ Kalibrierung des Panelverfahrens HISS zur Abschétzung des aero- 60

Seubert dynamischen Potentials von Dreifldchen-Verkehrsflugzeugen

Tinapp/ Ablosekontrolle an einer Tragfliigel-Hochauftriebskonfiguration 62

Nitsche

Tark/ Numerische Simulation des Verhaltens von Wirbeln in Bodennihe 64

Coors/

Jacob
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Wendt/ Experimentelle Untersuchungen an schwingenden Profilen im 66

Schewe Transsonischen Windkanal Goéttingen (TWG)

Projektgruppe "Fliigel kleiner Streckung" Seite

Breitsamter Ermittlung buffet-induzierter Wanddruckschwankungen am Seitenleitwerk 68
eines Hochleistungsflugzeugs auf der Basis turbulenter Stromungsfelder

Dieterle/ Experimentelle Untersuchung der Wirbelstruktur an der ELAC 1 70

Peiter Konfiguration mit der Particle-Image-Velocimetry (PIV)

Herrmann Validierung des DLR Navier-Stokes Verfahrens flir wirbelbehaftete 72
Uberschallstromungen

Herrmann Verbesserung der Nickmomentenbestimmung an einer SCT Doppel- 74
deltafliigel-Rumpf Kombination im Unterschall

Hummel/ Aerodynamische Untersuchungen an Wellenreitern im Niedergeschwin- 76

Blaschke digkeitsbereich

Hummel/ Zeitgenaue, numerische Berechnung der instationéren Deltaflugel- 78

Miiller, J. umstromung

Orlowski Aerodynamische Optimierung von Uberschallkonfigurationen 80

Projektgruppe "Drehfliigler und Rotoren* Seite

Abdel- Numerische Berechnung der viskosen Stromung um einen rotierenden 82

Maksoud/ Propeller im Nachlauffeld eines Schiffes

Menter

Algermissen/  Eine Kirchhoff-Methode zur Berechnung von transsonischem 84

Wager, S. Hubschrauberrotorlarm

Lohmann Navier-Stokes Verfahren FLOWer zur Berechnung von Rotoren mit 86
ungestorter Zustromung

Wager, S./ Experimentelle Untersuchung der Leitwerk-Propeller Kombination 88

Wiirz/ fir das menschtragende Solarflugzeug Icaré 2

Jager
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Projektgruppe “Stumpfe Korper/Riimpfe*

Seite

Khier/ Untersuchung der dreidimensionalen Stromung um einen Hoch- 90

Breuer geschwindigkeitszug unter Seitenwindeinfluf3

Korber Strukturgekoppelte aerokinetische Autheizung von Flugkorpern im 92
hohen Uberschall/Hyperschall

Nastase The design of the fully-optimized, integrated wing-fuselage model fadet 94
for supersonic flow

Nikolitsch/ Aerodynamik des Gitterflugels 96

Hennig

Rody/ Large-Eddy Simulation der Strémung um stumpfe Korper 98

Frohlich

Projektgruppe “Laminarhaltung von Tragfliigeln“ Seite

Alewelt EinfluB3 schiebender/konischer Grenzschichtrechnung auf die 100
Stabilitatsrechnung

Bieler Stabilitatsanalysen bei DA im DFG Programm , Transition* zur 102
Transitionsbeeinflussung

Gmelin/ Numerische Untersuchungen zur Erzeugung von Storwellen durch 104

Rist/ zeitlich periodisches Ausblasen und Absaugen an der Wand

Wagner, S.

Haselbach/ Thermalhaushalt und Kalibration von OberflichenheiBfilmen und 106

Nitsche HeiBfilmarrays in laminar-turbulenten Stréomungen

Hein/ Instabilitdts- und Transitionsuntersuchungen mit NOLOT/PSE im 108

Nies/ Rahmen von EUROTRANS und GARTEUR

Dallmann

Kreplin/ Einsatz der Oberfldchenheif3filmtechnik bei Laminarfliigelunter- 110

Hohler suchungen

Kihn Neuere experimentelle Ergebnisse zur Hybrid-Laminarhaltumg 112

Maucher/ Numerische Untersuchung zur Physik laminarer Abloseblasen 113

Rist/

Wagner, S.
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Nies/ Numerische Untersuchung zum EinfluB wirbelartiger Stromungen in 115

Hein/ der AuBlenstromung auf das Stabilitatsverhalten kompressibler

Bertolotti/ Grenzschichten

Dallmann

Riedel Grenz-N-Faktoren zur Transitionsvorhersage aus Flugversuchen mit 117
einer Triebwerksgondel bei Grenzschichtlaminarhaltung durch
Gondelformgebung

Rohardt Profilentwicklung im Rahmen des Segelflugzeugprojektes ETA 119

Schrauf Lineare und nichtlineare PSE Analyse , regularer” und ,,pathologischer 120
Falle des F100 Flugversuches

Seitz Experimentelle Untersuchungen zur Ausbreitung von Wellenpaketen in 122
Grenzschichten von Tragfliigeln im Freiflug

Wassermann/  Numerische Untersuchungen zur raumlichen Entwicklung quasi- 123

Kloker pulsféormiger Stérungen in 3-D-Grenzschichten am schiebenden Flugel

Wiirz/ Experimentelle Untersuchungen zur Rezeptivitdt zweidimensionaler 125

Wagner, S. Grenzschichten

Projektgruppe “Hyperschall* Seite

Bertolotti EinfluB} der Rotationsrelaxation und der Schwingungsrelaxation auf die 127
Stabilitit einer Grenzschicht in viskosen Uberschallstromungen

Briick/ Analyse der Stromung um die X-31 Konfiguration im Hyperschall 128

Eggers/

Longo/

Orlowski

Dettleft Validierung von Rechenverfahren fiir Strahlstromungen 130
(Kleintriebwerke)

Eggers Aerodynamischer Entwurf einer Wellenreiter-Konfiguration fiir , Once- 132
Around-Earth* (OAE) Missionen

Eggers/ Approximierte Verfahren 134

Reisch

Frahauf Numerische Wiedereintrittsaerothermodynamik 136

Galhan Qualifizierung von grof3en TPS-Komponenten im lichtbogenbeheizten 138

Windkanal LBK




Hein/
Herberg/
Wendt/
Dallmann
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Entwurf konturierter Windkanalseitenwénde

Im Rahmen des Projektes ADIF sind Experimente mit einem schieben-
den Fliigel im TWG geplant. Aus bisherigen Messungen ist bekannt, daf
die Fliigelumstrémung bei derartigen Experimenten (kleines Seitenverhaltnis)
durch die Seitenwandinterferenzen stark beeinflufit wird und nicht mehr mit
einer Stromung bei grofiler Streckung vergleichbar ist. Dies hat sich auch in
Rechnungen bestitigt (Abb. 1a, 1b).

Verminderung der Seitenwandinterferenzen und Erzeugung einer Stromung,
die Fliigeln grofier Streckung vergleichbar ist.

Aus Navier-Stokes-Rechnungen (DLR-FLOWer-Code) eines schiebenden
Fliigels unendlicher Streckung wird in der reibungsfreien Auflenstromung eine
Stromfliche bestimmt, die als Grundkontur fiir die Seitenwénde dient. Die
Stromlinien in der Fliigelgrenzschicht kénnen aufgrund der grofien spann-
weitigen Auslenkungen, insbesondere bei stofiinduzierter Ablosung, nicht
beriicksichtigt werden.

Mit den so bestimmten Seitenwandkonturen wird die Windkanalstrémung
mit 3D-NS-Rechnungen simuliert.  Daraus konnen zusdtzlich die Ver-
drangungsdicken der Seitenwandgrenzschicht bestimmt werden und als weitere

- Korrektur fiir die Kontur beriicksichtigt werden. Dieser Vorgang wird iterativ

wiederholt, bis die Druckverteilung im Mittelschnitt mit der Druckverteilung
bei unendlicher Streckung iibereinstimmt und sich {iber einen spannweitigen
Bereich von ca. einer Fliigeltiefe erstreckt.
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Ergebnis Die Druckverteilug bei einer konturierten Seitenwand ist in grofien spannwei-
tigen Bereichen konstant (Abb. 1b) und stimmt gut mit der Druckverteilung
bei unendlicher Streckung iiberein (Abb. 2b).
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Thema 2D-Versuche mit neuem Support in der adaptiven

MeBstrecke des Transonischen Windkanals Géttingen

Ausgangssituation:

Im Zuge der Uberarbeitung des Transonischen Windkanals Géttingen (TWG) wurde
dieser unter anderem mit einer MeBstrecke mit adaptiven Decken- und Bodenwéanden
ausgestattet. Zur Anpassung der Wandkonturen bei Profiluntersuchungen (2D-Ver-
suche) wurde ein Einschrittverfahren, basierend auf den Arbeiten von Amecke imple-
mentiert. Um die volle Produktivitéat eines kontinuierlich arbeitenden Windkanals besser
ausnutzen zu kénnen, wurde die MefBstrecke um einen ferngesteuerten Support erweit-
ert, der ein automatisiertes Verstellen von Anstellwinkeln ermdéglicht. Mit Hilfe dieses
Supports wurden an einem Referenzprofilmodell (L=400 mm) umfangreiche Messungen
mit freier und fixierter Transition durchgefiihrt und die Ergebnisse mit den Ergebnissen
aus dem Kryo-Rohrwindkanal Géttingen (KRG) und den Ergebnissen numerischer Simu-
lationen verglichen.

Ergebnis:

In Bild1 ist ein Vergleich der in einem Versuch mit einer Machzahl von 0,72 und einem
Anstellwinkel von 1,5 Grad adaptierten Wande und der sich hierbei ergebenden Wand-
druckverteilungen mit den Ergebnissen einer numerischen Simulation der Strdmung mit
Hilfe des Euler-Grenzschichtverfahrens MSES von M. Drela dargestellt. Generell ist die
Ubereinstimmung gut, groBere Abweichungen zeigen sich jedoch hinter dem Profil,
welches etwa bei x = 2100 mm eingebaut war. Als Ursache hierfur wird der in der
numerischen Simulation nicht bericksichtigte Nachlaufrechen mit seiner Halterung an-
gesehen. Bild 2 zeigt Vergleiche von Profildruckverteilungen fir einen Fall bei reiner
Unterschallstromung und einen Fall mit VerdichtungsstéBen auf der Ober- und
Unterseite des Profils. Hier wurden zusétzlich Ergebnisse aus dem KRG dargestellt.
Auch hier ist die globale Ubereinstimmung zufriedenstellend. Abweichungen in den
Details der Druckverteilungen sind Gegenstand aktueller Untersuchungen.

Hiermit stehen dem DLR in Géttingen zwei leistungsfahige sich erganzende Windkanéle
mit adaptiven MeBstrecken fir die Untersuchung von Tragflligelprofilen zur Verfligung.

Der KRG bietet die Méglichkeit zur Simulation von Profilreynoldszahlen bis Re =60 x1 0.
Der TWG bietet eine hohe Produktivitat fiir Reihenuntersuchungen bis Re; =6 x10°.
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Walishapes

Bild 1:
Vergleich von Wandkonturen
und Wanddruckverteilungen.
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Thema Stof3-Grenzschicht-Beeinflussung

Ausgangssituation

Die StoB-Grenzschicht-Wechselwirkung hat einen starken Einflul auf das aerodynamische Ver-
halten von transsonischen Tragfliigeln. Durch verschiedene Kontrollmethoden in diesem Wech-
selwirkungsgebiet wird versucht, das Auftriebs-/Widerstandsverhaltnis des jeweiligen Fligels
zu verbessern und den Stof§ zu fixieren.

StoB-Grenzschicht-Kontrolle

Durch das Anbringen einer Kammer im StoSbereich, die von einem perforierten Blech be-
deckt ist, wird der Stof durch die sich einstellende Ventilationsstromung abgeschwécht. Weitere
Méglichkeiten sind das aktive Absaugen aus der Kammer, die Schlitzabsaugung, das Verandern
der Oberflichenwdlbung (Bump) und kombinierte Konzepte.

Ziel

Ziel der Arbeit ist, verschiedene Kontrollkonzepte am Profil LVA-la zu untersuchen. Dabei
werden verschiedene Kennzahlen wie das Auftriebs-/Widerstandsverhéltnis oder der durch den
Stof induzierte Wellenwiderstand miteinander verglichen.
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Losungsweg

Die Modellierung der Ventilationsstromung nach Poll bzw. Bohning/Dérffer wurde nach einer
separierten Verifikation in den 3D-Navier-Stokes-Solver KAPPA eingebaut.

Das benutzte Baldwin-Lomax-Turbulenzmodell wurde nach Cebeci und Smith um den Massen-
transport durch die Wand erweitert.

Nach dem erfolgreichen Vergleich der passiven Ventilation und der Einfliisse der Bumps mit ex-
perimentellen Daten wurden umfangreiche Parametervariationen der einzelnen Beeinflussungs-
methoden durchgefithrt.

Ergebnis

Die Ergebnisse fiir die passive Ventilation zeigen nahezu eine Halbierung des Wellenwiderstands,
aufgrund der starken Stérung der Grenzschicht durch das Ausblasen vor dem Stoff erhoht sich
aber der viskose Widerstand enorm, so dafl der Gesamtwiderstand um bis zu 6 % steigt.
Zusétzliches Absaugen aus der Kammer schiebt den Stof8 stromab, der Wellenwiderstand steigt
sogar im Vergleich zum unbeeinfluiten Fall. Hier sind viskoser und Gesamtwiderstand niedri-
ger, wenn man den durch die Absaugung induzierten Anteil nicht beriicksichtigt.

Absaugung iiber einen Schlitz vor dem Sto8 fithrt zu besseren Ergebnissen als nach dem Sto8,
signifikante Verringerungen im Widerstand sind aber nur bei niedrigen Anstellwinkeln zu fin-
den. Ein System aus einer passiven vor einer aktiven Kammer ergibt keine Verbesserung, ebenso
wenig wie eine passive Kammer gefolgt von einem Absaugeschlitz.

Eine lokale Oberflichenwdlbung bringt eine deutliche Verbesserung des Auftriebs- /Widerstands-
verhaltnisses mit sich. Dabei wirkt sich ein Bump mit einer maximalen Hohe von hy/c = 0.002
im gesamten Anstellwinkelbereich positiv aus, ein Bump mit doppelter Hohe verbessert die Er-
gebnisse bei hohen Winkeln nochmals, bei niedrigen tritt hingegen eine Verschlechterung auf.
Durch zusatzliche Absaugeschlitze vor dem Bump werden die positiven Eigenschaften noch
verstarkt.

3D Rechnungen mit einem generischen Fliigel basierend auf dem LVA-la Profil mit und ohne
Bump zeigen ebenfalls Verbesserungen im Widerstand (und Auftrieb).

Fiir dieses Profil ist also der Bump mit einem moglichen Absaugeschlitz die einzig vielver-
sprechende Methode der Sto-Grenzschicht-Kontrolle. Deshalb wurde er auch als Methode am
Fliigel getestet. Ein flacher Bump ist als starre Losung auf dem Fliigel denkbar, ein hoherer als
in Abhingigkeit von der Flugsituation einstellbar.

weiteres Vorgehen

Die StoB-Grenzschicht-Wechselwirkung bei passiver und aktiver Kontrolle soll analog zum Uber-
schallkanal des Instituts dreidimensional simuliert werden.

Literatur

1. Bohning, R. und Doerffer, P.: Effect of a Tangential Flow along the Porous Plate on the
Transpiration Flow (1997)

2. Cebeci, T. und Smith, A.M.O.: Analysis of Turbulent Boundary Layers (1974)

3. Magagnato, F. : Untersuchung von linearen und nichtlinearen Wirbelviskositdtsmodellen

Dissertation TH Darmstadt (1995)
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Verhalten instabiler Wellenpaketstrungen in kompressiblen Grenzschichten auf ge-
pfeilten Laminartragfliigeln.

Lineare Stabilitaitsuntersuchungen von technischen Stromungen werden in der Re-
gel unter der Annahme monochromatischer Welleninstabilitaten durchgefiihrt. Bei
dieser Annahme bleibt unberiicksichtigt, daB in der Realitiat die Stérungen nicht
als unendlich ausgedehnte Wellen vorliegen, sondern eher lokal angeregt werden
und sich als instabile Wellenpakete mit endlicher Ausdehnung weiterentwickeln.
Weiterhin enthilt die klassische Stabilititsanalyse von Welleninstabilititen keine
Informationen zur Klassifizierung nach absolut— bzw. konvektiv instabilem Ver-
halten von Stérungen. Diese Einteilung ist aber wesentlich bei der Auswahl von
Verfahren zur Transitionsvorhersage. Denn es ist gezeigt worden [1], daB die klas-
sische eM-Methode im Falle des Vorliegens einer absoluten Instabilitat prinzipiell
versagt. Auch das Parabolisieren der Stabilitatsgleichungen ist in solchen Fillen
problematisch.

Beschreibung der Dynamik von instabilen Wellenpaketen in der dreidimensionalen,
kompressiblen Grenzschicht eines gepfeilten Tragfliigels. Klassifizierung der auftre-
tenden Stérungen (Tollmien-Schlichting— und Querstrémungsinstabilititen) nach
absolut instabilem bzw. konvektiv instabilem Verhalten. Berechnung der technisch
relevanten Wellenpaketanfachung.

Berechnung der zeitasymptotischen Ldsung des Anfangs-Randwertproblems, das
das Verhalten kleiner Stérungen der StrémungsgroBen beschreibt. Es entsteht nach
der Linearisierung der Navier-Stokes Gleichungen um den zu untersuchenden lami-
naren Stromungsgrundzustand und der Spezifikation einer lokalen Anfangsstérung
sowie der Randbedingungen. Mittels der Sattelpunktmethode konnen insbesonde-
re diejenigen komplexen Wellenzahlen und Frequenzen ermittelt werden, die der
mit dem Wellenpaket bewegte Beobachter als zeitlich indifferente Wellenanteile
wahrnimmt. Diese stellen somit die Neutralkurve der Wellenpaketanfachung dar.
lhre Projektion in die Ebene der wandparallelen Komponenten U, V der (reellen)
Gruppengeschwindigkeit grenzt zugleich den Bereich aller Geschwindigkeiten ab,
mit denen sich ein Beobachter bewegen muB, um eine zeitliche Anfachung &'(U, V)
der zugeordneten Teilwelle vorzufinden. Die durch eine solche Teilwelle reprasen-
tierte Storenergie breitet sich mit der Gruppengeschwindigkeit aus. Liegt also eine
instabile Teilwelle vor, deren Storenergie am Ort verbleibt (verschwindende Grup-
pengeschwindigkeit), so ist die Stromung absolut instabil und die Neutralkurve
W'(U,V) = 0 umschlieBt den Ursprung, anderenfalls ist sie konvektiv instabil. Die
Sattelpunktmethode liefert weiterhin die technisch relevante raumliche Wellenpa-
ketanfachung durch g = «'/v/U?% + V2, deren Maximum ebenfalls die Richtung
der stirksten Anfachung auszeichnet (vgl. [2]).



Ergebnis

Literatur

weiteres
Vorgehen

Datum

9 max Req = 28,8-10°

Um den EinfluB des Designparameters Pfeilwinkel ®, der bei der Auslegung eines
Laminartragfliigels geeignet gewahlt werden muB, auf die maximale Wellenpaket-
anfachung ¢.; in Vorderkantennahe zu untersuchen, wurden Wellenpaketana-
lysen fiir Grundstromungsdaten eines AT TAS-Tragfliigels bei verschiedenen Flug-
zustanden mit Machzahlen im subsonischen Bereich M., = 0.67 bzw. M, = 0.511
durchgefiihrt. Die Abbildung zeigt den Verlauf der maximalen raumlichen Wel-
lenpaketanfachungsrate g, als Funktion des Pfeilwinkels @ bei verschiedenen
Reynoldszahlen. Die Zunahme der Anfachungsraten bei Erhéhung des Pfeilwin-
kels weist bei den Reynoldszahlen Re,, = 19.9 - 10 sowie Re,, = 28.8 - 10°
einen annahernd linearen bzw. logarithmischen Verlauf auf. Im Gegensatz dazu be-
sitzt der Verlauf von g,,,. mit zunehmendem Pfeilwinkel @ fiir die Reynoldszahl
Reo = 6.2-10° einen Wendepunkt in der Umgebung von & = 21°.
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Maximale rdumliche Wellenpaketanfachungsraten ¢n., beim ATTAS-
Tragfliigel als Funktion des Pfeilwinkels ® fiir verschiedene Reynoldszahlen

[1] BREVDO, L.: Absolute and Convective Instabilities and the eV ~Method for the
Prediction of the Laminar-Turbulent Transition. ZAMM, Z.angew.Math.Mech. 74
(1994), T340-T343.

[2] DELFS, J.: Behaviour of unstable wave packets in the three dimensional com-
pressible flow past a wing. to appear in: ZAMM, Z.angew.Math.Mech. (1996):
Proceedings of ICIAM 95 Hamburg, Germany, Jul. 3-7 1995, issue 4.

[3] OERTEL JR.,H.; DELFS, J.: Mathematische Analyse der Bereiche reibungs-
behafteter Stromungen. ZAMM, Z.angew.Math.Mech. 75 (1995) 7, 491-505

Erweiterung der linearen Wellenpaket-Methode lokaler Storungen zu einer nichtli-
nearen Theorie unter Verwendung parabolisierter Storungsdifferentialgleichungen.
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Fachkreis Fliigel groBer Streckung

Ansprechpartner Dr. E.Elsholz, D. John

Institution Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
Adresse 28183 Bremen Telefon: 0421-538 3905
Telefax: 0421-538 2910

e-mail: eberhard.elsholz@airbus.dasa.de
d.john@airbus.dasa.de

Weitere Partner DLR-Braunschweig, SM-EA

Thema Netz-Modifikationstechniken fiir 3D Navier-Stokes-Netze
Anwendung auf eine Fligel-Rumpf-Leitwerkskonfiguration

Ausgangssituation

3D Navier-Stokes Simulationen um komplexe Flugzeugkonfiguarationen stellen erhdhte
Anforderungen an den einzusetzenden Netzgenerator. Bisherige Erfahrungen zeigen, daB diese
Anforderungen nicht immer hinreichend erfiillt werden, insbesondere bei steigender Komplexitit der
zu berechnenden Konfiguration. Dies fithrt i.a. zu Qualitdtsverlusten der erzielten L&sung, kann in
unginstigen Féllen aber auch zu Konvergenzproblemen des Solvers (FLOWer-Code) fuhren.

Ziel

Es soll ein méglichst allgemeingiiltiges Werkzeug zur nachtraglichen Modifikation komplexer 3D-Netze
bereitgestellt werden, das unabhangig vom urspriinglich verwendeten Netzgenerator einsetzbar ist.
Das System soll auf Mehrblocknetze anwendbar sein, insbesondere auch Uber die Blockgrenzen
hinweg. Spezielle Analysen der zugehdrigen Lésung sollen eine spatere Adaption des Netzes an Grenz-
und Scherschichten ermdglichen. Zur graphischen Kontrolle muB eine enge Anbindung an ein
vorhandenes Graphik-Tool (CFView) realisiert werden. Dieses System kann dann fir viskose
Adaptionen, Netzverdichtungen bzw. Neuverteilungen und verdnderte Oberflichengeometrien
eingesetzt werden.

Losungsweg

Es wurde ein Netzmodifikationssystem entwickelt, das Verdnderungen des Netzes wie auch der
zugehorigen Losung durch Anwendung eindimensionaler Interpolationstechniken erméglicht. Diese
Technik beinhaltet die spezielle Erkennung und Behandlung von Diskontinuitdten, um unerwiinschtes
Schwingen der Interpolationspolynome zu verhindern. Das System ist vollstdndig modular aufgebaut.
Zundchst werden die interessierenden Bereiche, d.h. Teil eines Blockes oder mehrere
zusammenhédngende Blocke, in den Arbeitsbereich eingelesen, auf den dann die sequentielle
Anwendung von Verzerrungs-, Glattungs- oder Adaptionsroutinen mit minimalem Steuerungsaufwand
ermoglicht wird. Damit werden auch block-Ubergreifende Modifikationen bei gleichzeitiger
Verénderung der Blockgrenzen ermdglicht.

AG STAB



Ergebnis

Das Netzmodifikationsverfahren wurde bereits in [1] vorgestelit und die Einsetzbarkeit fiir einige
Fragestellungen aus heutiger Sicht sowie fiir zu erwartende Anwendungen demonstriert.

Durch konsequente Anwendung der bereitgestellten Modifikationstechniken auf ein vorliegendes, fiir
Navier-Stokes-Lésungen aber nicht ausreichend aufbereitetes Netz einer A340-200 Fliigel-Rumpf-
Leitwerks-Konfiguration konnte das Netz soweit verbessert werden, daB schlieBlich erste Navier-
Stokes-Lésungen moglich wurden, BILD 1. Das dabei ermittelte Strémungsverhalten erweist sich nach
vorldufigen Analysen als akzeptabel im Vergleich zu vorliegenden Messungen [2]. Detailliertere
Analysen hierzu sowie zusétzliche Rechnungen in weiter verbesserten /verdichteten Netzvarianten sind
vorgesehen.

A340-200 Wing-body-tail Configuration at 2.5° Incidence (medium resolution)

o
L

M= 0.82 - NS-solution (FLOWer)
Re = 2.5 mill - Turbulence transport model (k-o)
o=25°

L

separation line passes
merging skin-friction lines onto horizontal stabilizer
= “squeeze-off" separation

BILD 1: Navier-Stokes-Losung fiir eine A340-200 Fllgel-Rumpf-Leitwerkskonfiguration

Literatur

[1] E.Elsholz, H.Steinmeyer: Mesh Modification Techniques for Navier-Stokes Meshes. Demonstration
of Viscous Adaptation, Geometry Change and Mesh Enrichment. Vortrag auf dem 10. DGLR-
Fachsymposium ‘STAB - Strémungen mit Abldsung’, 11.-13. Nov. 1996, Braunschweig (1996)

[2] E.Coustols, A.Séraudie, A.Mignosi: Rear Fuselage Transonic Flow Characteristics for a Complete
Wing-Body Configuration. J.Aircraft, Vol.34, No.3, pp. 337-345

Weiteres Vorgehen

Das Verfahren wird weiterentwickelt, insbesondere sollen zusatzliche Techniken zur verbesserten
Adaption des Netzes an die Strémung sowie zur evtl. nachtréglichen Abdnderung vorliegender
Oberflaéchengeometrien eingefiihrt werden.

Datum Oktober 1997 AG STAB




Mitteilung

Projektgruppe/ Fliigel grofier Streckung
Fachkreis

Ansprechpartner: Dipl.-Ing. Detlef Forbrich
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weitere Partner: Dr. A. van der Velden, Synaps Inc., Atlanta, U.S.A.
Thema: Aerodynamische Fliigeloptimierung fiir ein grofles transsonisches Verkehrsflugzeug
Ausgangssituation:

Fiir den Fliigelentwurf bei DA wurden bisher zumeist inverse Entwurfsverfahren eingesetzt, wobei der
Startpunkt in der Néhe eines bestehenden Fliigelentwurfes lag. Bei einem neuen transsonischen
Verkehrsflugzeug mit einem Fliigel grofier Streckung soll die Design-Machzahl jedoch weiter erhoht
werden, und beim A3XX sogar ein AMa=0.3 gegeniiber der A340 bei etwa gleicher Pfeilung (¢p,5s=30°)
erreicht werden. Zudem wird das Verhalten an Off-Design Punkten immer wichtiger und schlechter
vorhersagbar.

Ziel:

Es soll somit ein direktes Entwurfsverfahren in den Prozess eingebunden werden, das auf einer Optimierung
einer Profilform basiert, die aus einem Satz von Formparametern besteht. Hierbei wird der Widerstand
unter Beriicksichtigung von Nebenbedingungen an mehreren Designpunkten minimiert, wobei dieser von
einem beliebigen Analysecode berechnet wird.

Lésungsweg:

Der bei der Firma Synaps, Inc. von Dr. van der Velden entwickelte direkte Optimierungsscode Aeropt [1], bzw.
der Nachfolgecode PointerPro [2] mit einer Grafikoberfldche wird im Rahmen des A3XX Fliigelentwurfs
eingesetzt. Dieser Code ist direkt mit den bei DA verwendeten schiebenden 2-D Analysecodes XLS6 (mit
Kopplung eines Differenzenverfahrens fiir die Potentialstrémung und einem direkt-inversen Grenzschicht-
integralverfahren) undVICWA [3] (im Gegensatz zu XLS6 mit einem Grenzschichtdifferentialverfahren)
gekoppelt, mit denen die Widerstidnde schnittweise in den Designpunkten bestimmt werden

konnen. Die fiir die jeweiligen Designpunkte gewichtete Summe der Widerstinde wird dann an den
Flugelaufbauschnitten unter Einhaltung von Geometrie- und Strémungsnebenbedingungen minimiert.

Die entworfenen Aufbauprofile werden in einen vorgegebenen Grundrifl mit einem Strakverfahren

zu einem Fliigelstrak umgesetzt.

Da die 3-D Effekte am Innenfliigel sehr stark sind empfielt sich zunéchst eine Optimierung des AuBien-
fliigels, bei dem die XLLS6 Cp-Verteilungen recht gut mit den 3-D Verteilungen iibereinstimmen.
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Ergebnis:

Das vorliegende Beispiel zeigt einen 4 Punkt Entwurf mit den Design Punkten bei Ca=0.2, 0.5 und 0.6,
sowie einem Cd von max. 125cts. bei Ca=0.65 als Nebenbedingung, Die Dicke wird auf min. 10% begrenzt,
und als Analysecode XLS6 nichtschiebend eingesetzt, wobei als Analogmachzahl Ma=0.765 gewihlt wird,
was etwa Ma3D=0.82 entsprechen soll. Die drei Designpunkte werden jeweils mit W=0.2, 0.6 und 0.2
gewichtet, und Fig. 1 zeigt die XL.S6 Polare des entworfenen n=0.65 Schnittes im Vergleich zum NACA2409
Ausgangsprofil und dem A340TEFA Schnittprofil.

Die Wahl der Nebenbedingungen und die Wichtung der Designpunkte beinflussen den Entwurf stark und
miissen so vorher genau iiberdacht werden.
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Literatur: [1] Van der Velden, A. ,,Aerodynamic Shape Optimization“ AGARD-R-803
AGARD-FDP-VKI Special Course, April 1994

[2] Synaps, Inc. ‘PointerPro™1.2°, www. synaps-inc.com@ 1995-97
[3] Dargel,G. ,Ein Programmsystem fiir die Berechnung transsonischer Profil und
konischrer Fliigelstrtomung auf der Basis gekoppelter Potential- und Grenzschicht-

l6sungen“ DGLR Bericht 92-07, Koln 1992

weiteres Vorgehen:

Nach einer 3-D Rechnung des Fliigels mit einem Navier Stokes Code sollen die Cp-Differenzen zu den
schiebenden 2-D Cp-Verteilungen ermittelt und Analogprofile gebildet werden, deren Differenzen zu den
Strakprofilen fiir den néchsten Iterationsloop beriicksichtigt werden.

Erste Versuche hierfiir sind bereits angelaufen.

Datum 8.9.97 AG STAB
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Weitere Partner:

Partner aus Verbundvorhaben MEGAFLOW

Thema:

Der EinfluB von Seiten- und Hohenleitwerk bei der numerischen Berechnung komplexer
aerodynamischer Konfigurationen

Ausgangssituation:

Fiir den Entwurf kiinftiger Verkehrs- und Transportflugzeuge ist die zuverlissige Berechnung
der Umstromung der Konfiguration eine unabdingbare Voraussetzung. Um alle Reibungseffekte
in Grenzschichten, Ablosegebieten, Nachldufen und Strahlvermischungszonen erfassen zu
konnen, miissen die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen unter Verwendung von
Turbulenzmodellen numerisch gelost werden. Hierfuir stehen derzeit geeignete Programme zur
Verfluigung.

Ziel:

Zur Erzielung eines deutlichen Fortschrittes bei der Bearbeitung von Entwurfsaufgaben ist es
erforderlich, die gegenseitige Beeinflussung aller Einzelkomponenten des Gesamtflugzeuges
ndher zu untersuchen. Hierzu sollen von der Deutschen Forschungsanstalt fiir Luft- und
Raumfahrt (DLR), der Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH (DASA) und verschiedenen
Universitatseinrichtungen im Rahmen des BMBF-Verbundvorhabens MEGAFLOW Navier-
Stokes Rechnungen fiir eine komplexe, aus Fliigel, Rumpf, Triebwerk, Pylon, Seitenleitwerk und
Hohenleitwerk  bestehende Konfiguration durchgefiihrt werden. Am  Institut  fir
Stromungsmechanik der TU Braunschweig werden in diesem Rahmen die Rumptheck/Leitwerks-
Anordnung bearbeitet und die Validierungsrechnungen fiir die Gesamtkonfiguration
durchgefuhrt.

Losungsweg:

Fur die Anwendung eines Navier-Stokes Verfahrens ist es erforderlich, das Stromungsgebiet
durch ein geeignetes Rechennetz zu diskretisieren. Hierfir werden zundchst mit dem
Netzgenerierungssystem MegaCads ein Netz fiir eine generische Rumpf/Seitenleitwerk/Hohen-
leitwerks-Konfiguration erzeugt und Beispielrechnungen mit dem Navier-Stokes Code FLOWer
durchgefiihrt. Nach dem Zusammenfiigen der Rumpfheck/Leitwerks-Sektion des Netzes mit dem
von anderen Partnern generierten Fliigel/Rumpf-Netz werden Validierungsrechnungen fiir eine
Flugel/Rumpf/Leitwerks-Anordnung durchgefihrt. Zum AbschluB des Projektes sind
Validierungsrechnungen fiir eine aus Flugel, Rumpf, Pylon, Triebwerk, Seitenleitwerk und
Hohenleitwerk bestehende Konfiguration im Reiseflug sowie bei Start und Landung vorgesehen.

AG STAB
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Ergebnis:

Im Berichtszeitraum wurde fiir eine generische Rumpf/Seitenleitwerk/Hohenleitwerks-
Konfiguration ein 3D-Netz in H-Topologie erzeugt (vgl. Bild 1). Auf diesem Netz wurde dann
zur Erprobung des FLOWer-Codes eine Euler-Rechnung fiir den Fall o = 4°, Ma, = 0.3
durchgefiihrt. Eine entsprechende Oberflachendruckverteilung zeigt Bild 2.

Oberflaechendruckverteilung aus
Euler-Rechnung fuer generische
Rumpf/Leitwerks-Konfiguration
bei u=4" und Ma.. =0,3
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Bild 1: 3D-Netz fiir generische Rumpf/ Bild 2. Oberflaichendruckverteilung  aus
Leitwerkskonfiguration. Euler-Rechnung fiir generische
Rumpf/Leitwerks-Konfigurationen

bei Ma,_ = 0.3; a = 4°.

Literatur:

{1] O. Brodersen, M. Hepperle, A. Ronzheimer, C.-C. Rossow: The Parametric Grid Generation
System MegaCads. Sth International Conference on Numerical Grid Generation in
Computational Field Simulations, Edit. Soni et. al., NSF Engineering Research Center,
Mississippi, USA, April 1 - 5, 1996.

[2] O. Brodersen, M. Hepperle, A. Ronzheimer, C.-C. Rossow, B. Schoning: Entwicklung des
parametrischen Netzgenerierungssystems MegaCads, Statusbericht 1-96, DLR, Institut fiir
Entwurfsaerodynamik, IB 129-96/1, 1996.

Weiteres Vorgehen:

Nach einer Verfeinerung der Grenzschichtauflosung werden Navier-Stokes Rechnungen auf
diesem Netz durchgefiihrt. Es folgt die Anbindung des Rumptheck/Leitwerks-Netzsegmentes an
das Netz der Fliigel/Rumpf-Konfiguration mit anschlielenden Validierungsrechnungen auf dem
so entstandenen Fligel/Rumpf/Leitwerks-Netz.

Datum:
15.09.1997 AG STAB




Mitteilung

Projektgruppe/

Fachkreis Flugel groBer Streckung

Ansprechpartner Dr. H.-P. Kreplin
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weitere Partner Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
DNW

Thema Grenzschichtuntersuchungen mit HeiB3filmarrays an

Hochauftriebsfligeln

Die Untersuchungen sind eingebunden in das Technologievor-
haben Hochauftriebskonzepte (HAK) der DASA Airbus.

Ausgangssituation

Messungen an Hochauftriebsmodelien im Windkanal werden meist ohne klnstliche Grenz-
schichttransition an den einzelnen Elementen der Tragfligel (Vorflugel, Hauptfligel, Klap-
pen) durchgefiihrt. Dabei wird angenommen, daB die Grenzschichtentwicklung und insbe-
sondere der Umschlag bei den hohen Anstellwinkeln am Modell mit der an der GroBausfih-
rung im Flug vergleichbar ist. Diesz Annahme ist durch entsprechende Grenzschichtunter-
suchungen zu verifizieren.

Ziel

Untersuchung von Grenzschichtphdnomenen an Airbus-Hochauftriebsmodellen im Deutsch-
Niederlandischen Windkanal (DNW): Bestimmung der Lage des Umschlages und der Ablo-
sung

Lésungsweg

Als MeRverfahren wird die OberflachenheiBfilmtechnik verwendet. In mehreren MeBkampa-
gnen im DNW wurden an Airbusmodellen Heif3filmarrays am Slat (Vorfiligel), im vorderen
Bereich des Haupfflligels (Fixed Leading Edge) und an der Klappe (Flap) eingesetzt.

Die Abstande der einzelnen Sensoren auf den Arrays betrugen 2.54 mm. Mit den im Rumpf
des Modells angeordneten Konstant-Temperatur-Anemometern, die von der DLR fur den
DNW im Rahmen des Updates entwickelt und gefertigt wurden, kénnen bis zu 50 Sensoren
gleichzeitig betrieben werden.

Durch on-line-Kreuzkorrelationsanalyse im PC lassen sich die Lage von Ablése- und Anle-
gelinien bestimmen. Dazu wird die Phasenumkehr der HeiBfilmsignale Uber diese singuléren
Punkte (phase reversal phenomenon) benutzt.

AG STAB
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Ergebnis

Im Rahmen der Validierungsmessungen flr numerische Simulationsverfahren wurden im
DNW am Hochauftriebsflligel desMegaliner-GroBmodells mit Einfachklappensystem zwei
HeiBfilmarrays am Hauptflligel/ Fixed Leading Edge und an der Klappe/ Flap eingesetzt. Die
Sensoren befanden sich im duBeren Teil des Fllgels bei n= = 0.65. Pro Array wurden 25
Sensoren betrieben. Vorlaufige Ergebnisse zeigen keine Anderungen der Lage von Anlege-
linie und Transition mit dem Modellanstellwinkel am Hauptfligel ab o= 5° und an der Klappe
im gesamten vermessenen o-Bereich.
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Lage von Anlegelinie und Transition/ Abléseblase an der Klappe/ Flap des Megaliner-
Hochauftriebsfltigels im DNW, Startstellung, Ma= 0.2

Literatur
Kreplin, H.-P., Kompenhans, J., Seelhorst, U., Mdller, T., Butefisch, K.-A.:
Strémungsfelduntersuchungen an Airbus-Hochauftriebskonfigurationen durch Einsatz fort-

schrittlicher, storungsfreier MeBverfahren, Posterbeitrag, BMBF/BMWi-Statusseminar
,Leitkonzept Megaliner”, Hamburg, 09.-10.06.1997

Weiteres Vorgehen

Detaillierte Auswertung der Messungen am Megaliner-Modell

Datum: 06.05.98 AG STAB
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Weitere Partner: DLR Braunschweig, Institut fiir Entwurfsaerodynamik
EU Programm ENIFAIR

Thema: Reibungsfreie Berechnung von Flugzeugkonfigurationen mit Variation der Position
fiir Turbofan, VHBR und UHBR Triebwerke

Ausgangsituation:

BMW Rolls-Royce entwickelt und produziert Triebwerke der BR 710 Familie im Bereich
15000 - 23000 Pfund Schub. Der Anwendungsbereich reicht von Geschiftsreiseflugzeugen,
wie z.B. der Gulfstrem V, bis zu 100 Sitzern, wie z.B. der Boeing 717. Insbesondere bei klei-
neren Flugzeugen mit geringem Bodenabstand ist eine Anordnung von Triebwerken mit grofe-
ren Nebenstromverhiltnissen eine gro3e Herausforderung. Das Triebwerk riickt unweigerlich
sehr nahe an den Fliigel heran.

Aufbauend auf das Brite-EuRam Projekt DUPRIN wurde das Projekt EINIFAIR (ENgine Inte-
gration on Future Transport AIRcraft) ins Leben gerufen. BMW Rolls-Royce unterstiitzt die ex-
perimentelle Seite und fithrt Euler Rechnungen der Fliigel, Rumpf, Triebwerks, Pylon-
Konfiguration sowie Navier-Stokes Rechnungen isolierter Triebwerke durch.

Ziel:
Ziel der Arbeiten bei BMW Rolls-Royce ist zum einen die Validierung von CFD Methoden zur
Berechnung integrierter und isolierter Triebwerke. Zum anderen werden Erfahrungen zum Ein-

fluB3 der Triebwerksposition gesammelt und die Strahlmischung im Jet bei externer Mischung
studiert.

Losungsweg:

Bei BMW Rolls-Royce bestehen Erfahrungen bei der Anwendung von CFD Methoden unter
anderem aus dem DUPRIN Programm. Die Aufgabe bei BMW Rolls-Royce besteht im wesent-
lichen darin, Kunden bei der Installation und dem Entwurf widerstandoptimierter Gondeln zu
unterstiitzen, aber auch eigenstidndig Entwiirfe durchzufiihren. Da das CFD Verfahren FLOWer
die Moglichkeit von Entwurf und Optimierung von installierten sowie isolierten Gondeln bietet,
strebt BMW Rolls-Royce eine Beteiligung am MEGAFLOW Verbundprojekt an mit dem Ziel,
die Aktivititen im Bereich Gondelentwurf zu unterstiitzen. Aus diesem Grund wird ME-
GAFLOW in ENIFAIR eingesetzt.

Die Netze fiir die integrierten Triebwerke werden von der DLR zur Verfiigung gestellt. Die Net-
ze fiir isolierte Triebwerke werden von der CIRA (Italien) bereitgestellt. Fiir die Variation der
Triebwerksposition stehen fiir drei Triebwerstypen mit unterschiedlich grossen Nebenstrom-
verhiltnis Netze mit 3 - 4 Position zur Verfiigung. Die Hochlage und die Vor- und Riicklage
werden variiert. Ausgewertet werden 4 Schnitte auf dem Fliigel im Bereich des Triebwerkes, 3
Schnitte auf der Triebwerksgondel sowie die spannweitige Auftriebsverteilung und die Gesamt-
beiwerte.
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Ergebnisse:

Die Triebwerksposition wurde in einem Bereich variiert, der innerhalb der tiblichen Grenzen
liegt. So zeigt sich auch, da die Druckverteilungen und die Beiwerte nicht signifikant beein-
fluBt werden. Unterschiede ergeben sich in Details und es lassen sich Tendenzen ablesen. Der
Vertikale Abstand wirk sich sowohl auf der Oberseite als auch auf der Unterseite aus. Der Stof3
auf der Oberseite wird immer leicht nach vorne verschoben. Aufgrund eines leichten Druckan-
stieges auf der Unterseite ergibt sich fiir kleinere Abstidnde ein etwas groere Gesamtauftrieb.
Da die Einfliisse nur sehr gering sind und es sich um reibungsfrei Rechnungen mit einem kalten
Kernstrahl handelt ist bei den SchluBfolgerungen Vorsicht geboten. Deutlich dagegen ist eine
Beschleunigung der Stromung im Nasenbereich des Fliigels zu erkennen, wenn das Triebwerk
in der hoheren Position nach hinten riickt. Die Druckverteilungen auf der Gondel werden im
hinteren Bereich erwartungsgemil rumpfseitig stirker beeinfluBt als aussen. Auch hier ist der
EinfluB gering. Insgesamt zeigt sich, daB3 der Einfluf} der Position innerhalb der empfohlenen
Grenzen einen deutlich geringeren EinfluB hat als die Art des Triebwerks an sich.
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Bild: Einfluf} der Position auf die Fliigeldruckverteilung im Falle eines VHBR (Very High By-
pass) Triebwerkes

Literatur:
H. Hoheisel, Aspects of Engine-Airframe Integration for Transport Aircraft. Proceedings of the
DLR Workshop Braunschweig. DLR Mitteilung 96-01
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The

Aus

TU Berlin, TU Braunschweig, BIAS und HSB Bremen, TH Darmstadt,
TU Hamburg-Harburg, TU (TH) Karlsruhe, TU Miinchen, U Stuttgart

ma Reduktion des aerodynamischen Widerstands (RaWid)

gangssituation Das Technologievorhaben "Reduktion aerodynamischer Widerstand (RaWid)"
der DA wird seit zwei Jahren vom BMBF gefordert. Damit verkniipft sind
die Verbundvorhaben "MEGAFLOW" (Leitung DLR) und "Transition"
(DFG) sowie weitere Beitrdge von DLR und Hochschulen.

Ziel Orientierung auf das Leitkonzept MEGALINER (z.B. A3XX, P322) zur Be-
reitstellung aerodynamischer Technologien fiir Reisefluggeschwindigkeiten;
laufende Abstimmung mit den Arbeiten in den Programmen "Hochauftriebs-
konfigurationen (HAK)" und "Laminares Seitenleitwerk (ELAS)".

Losungsweg

Im zweiten Programmjahr wurden weitere technologische Schritte erarbeitet bzw. in Windkanal-

VErs

uchen verifiziert:

Analyse von Versuchen zur aktiven Transitionskontrolle

automatisiertes Straken mit optimierergeeigneter Parametrisierung

automatisierter Erstentwurf ganzer Fliigel mit Optimierer (TFC3, TVC2)

Entwurf und Windkanalvermessung des nichtlinear gestrakten Referenztragfliigels mit fester
Wolbung (TFC3)

Windkanalvermessung des ersten Tragfliigels mit variabler Wolbung (TVC1)

Entwurf des nichtlinear gestrakten Tragfliigels mit variabler Woélbung (TVC2)
Systemuntersuchungen fiir Absaugenasen: Verschmutzung, Enteisung
Bauweisenuntersuchungen fiir Absaugenasen: LaserschweiBlen, SPF (SuperPlastic Forming)
Verbesserung der StoB3-Grenzschicht-Interferenz durch Stofibeulen:

Profilversuch "SCB" im T2 der ONERA, demnéchst im KRG

Auswertung des 3D-Versuchs auf dem TFCI1.1 in der ARA

Neue Versuchs- und Modellbautechniken:

photogrammetrische Modellvermessung im Windkanal

Direkte optische Oberfldchenkontrolle bei der Modellfertigung.

weiteres Vorgehen - Weitere Bearbeitung gemal Vorhabenplan

- Vermessung TVC2-Fliigel
- Entwicklung und test VC-Fliigel mit Stobeule

AG STAB
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Thema Rechnerische und experimentelle Ergebnisse an der A3XX-
Hochauftriebskonfiguration H8Y im Rahmen des
Forschungsvorhabens HAK 11

Ausgangssituation .

Die Anwendung von Rechenverfahren zur Vorhersage des Maximalauftriebes von kompletten
Hochauftriebskonfigurationen ist im Entwurfsproze von Hochauftriebssystemen bislang nur sehr begrenzt
moglich. Den Hauptanteil am Entwurf besitzt deshalb die aufwendige experimentelle Uberpriifung und
Optimierung der Konfigurationen im Windkanal.

Ziel

Im Rahmen des Forschungsvorhabens HAK II wird bei Daimler-Benz Aerospace Airbus die Weiterentwicklung
der vorhandenen Rechenverfahren fiir den Hochauftrieb verfolgt. Ein Schwerpunkt der Arbeiten wird auf die
Entwicklung eines zuverldssigen und vor allem rechenzeitgiinstigen Verfahrens zur Bestimmung des
Maximalauftriebes gelegt, welches in den Entwurfsproze8 einfiigbar sein soll.

Losungsweg

Im Rahmen von HAK 1 wurde das Verfahren Q3D [1] entwickelt, mit dem die Polare eines quasi
dreidimensionalen  Fliigels in Hochauftriebskonfiguration durch die Kopplung von Schnittprofil-
polarenrechnungen mit einem Tragflichenverfahren berechnet werden kann. Um weitere Validierungsdaten zu
erhalten, wurden mit dem Modell H8Y im Juli 1997 Messungen im DNW durchgefiihrt. Es handelt sich hierbei
um die erste Low-Speed-Messung an einem A3XX-Fliigelentwurf ohne Behingung. In der Messung zeigte sich,
dal die Leistungen sowohl fiir den clean-Fliigel als auch fiir die Start- und Landekonfigurationen deutlich
schlechter als in der rechnerischen Vorhersagen mit Q3D ausfielen. Ursache ist das Auftreten eines Leading-
Edge-Stalls im AuBlenbereich des Tragfliigels. Der Grund fiir dieses Stall-Verhalten liegt im extrem diinnen Profil
des H8Y-Fliigels, das aus der Auslegungsmachzahl Ma=0.85 resultiert. Dieses Abloseverhalten und seine
Auswirkung auf den Maximalauftrieb konnte mit den vorliegenden Verfahren nicht erfalt und damit bis zur
Messung nicht vorhergesagt werden. Von Valrezo/Chen wurde ein empirisch ermitteltes Druckdifferenzenkri-
terium fiir diec Beurteilung der Abldseneigung eciner Profilumstromung in Abhingigkeit von Mach- und
Reynoldszahl veroffentlicht [2]. Der Vergleich dieses Stall-Kriteriums mit den MeBergebnissen ergab eine schr
gute Ubereinstimmung der am Slat bzw. am clean-Profil auftretenden kritischen Druckdifferenzen kurz vor
Einsetzen der Ablosung. Auch im Vergleich mit MeBergebnissen an anderen Tragfliigeln konnte dieses Stali-
Kriterium bestiitigt werden. Um eine zuverléssigere Vorhersage des Maximalauftriebs zu erméglichen, wurde das
Verfahren Q3D so erweitert, dal eine Stall-Analyse mit diesem Druckdifferenzenkriterium méglich ist.
Weiterhin wurde fiir das Panelverfahren VSAERO ein Post-Processing-Programm erstellt, mit dem die Stall-
Analyse der Ergebnisse fiir die Gesamtkonfiguration moglich ist. Mit diesem Tool ist die Erfassung
dreidimensionaler Effekte auf den Maximalauftrieb méglich und es kann das Abldsegebiet auf dem Fliigel
ermittelt werden.




Ergebnis

In Bild 1 sind die Ergebnisse der alten und die neuen Q3D-Programmversion fiir die H8Y-Startkonfiguration
dargestellt. Die Beriicksichtigung des Stall-Kriteriums ergibt eine sehr gute Ubereinstimmung mit den
MefRergebnissen, auch fiir die anderen untersuchten Konfigurationen [3]. In der Stall-Analyse der VSAERO-
Ergebnisse fiir H8Y in clean-Konfiguration konnte ebenfalls eine sehr gute Ubereinstimmung des ermittelten
Maximalauftriebes mit des MeBergebnissen festgestellt werden (Bild 2). Nicht nur der Maximalauftrieb sondern
auch das Ablosegebiet auf dem Fliigel (Bild 3) kann zutreffend bestimmt werden. Auch die Stall-Analyse der
VSAERO-Ergebnisse anderer Konfigurationen (A340, A340-Laminarhandschuh, MPC75-TC3) liefert
Rechenergebnisse, die dem gemessenen Maximalauftrieb entsprechen.
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Bild 1: Berechnete Maximalauftriebe mit Bild 2: Aus dem VSAERO-Ergebnis bestimmter

und ohne Stall-Kriterium, Re=3-10° Maximalauftrieb, Re=3-10° (DNW) und Re=40-10"

Ablésung nach Druckdifferenzenkriterium
im VSAERO-Ergebnis

Abldsung im DNW

WHTEE L 71777

Bild 3: Aus dem VSAERO-Ergebnis bestimmtes Ablosegebiet und DNW-Ergebnis, Re=3-10°

weiteres Vorgehen

* Durchfiihrung von weiteren Validierungsrechnungen und Vergleich mit Windkanalergebnissen.

 Uberpriifung des von Valrezo/Chen ermittelten Feldes der kritischen Druckdifferenzen in Abhiingigkeit von
Machzahl, Reynoldszahl und auch Pfeilwinkel anhand von eigenen Windkanalergebnissen, gegebenenfalls
Korrektur der kritischen Druckdifferenzen.

Literatur

1. Jakob,K., Zur rechnerischen Vorhersage des Maximalauftriebs an Fliigel-Rumpf-Konfigurationen, DA-Bericht EF-1993
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Beruhrungslose Energielbertragung auf bewegte Klappen

Die Stellflichen an den Flugeln heutiger Verkehrsflugzeuge
sind weitgehend passive mechanische Strukturen.

Bei Adaptiven Stellflachen mit formvariablen Profilen werden
Aktuatoren, Sensoren und Elektronik in die Stellflachen
integriert. Es werden Verfahren und Systeme zur Energie- und
Informationstbertragung auf bewegte Strukturteile benétigt.
Flexible Leitungen sind nur geeignet, solange der Drehwinkel
und die Zahl der Bewegungszyklen begrenzt ist.
Schleifringsysteme benétigen eine intensive Wartung.

Kontaktlose Mittelfrequenz-Ubertragungssysteme erlauben
dagegen eine verschleiR- und wartungsarme Energie-
Ubertragung auf bewegte Strukturteile. Solche

Ubertragungverfahren gibt es sowohl fiir lineare als auch fir
rotatorische Systeme.

Ergebnis der ersten Konzeptphase ist ein Demonstrator, bei
dem eine drehbare Stellfliche mit einer aktiv drehbaren
Hinterkante ausgestattet ist. Der Aktuator fur die Hinterkante
ist in die Stellflache integriert. Die Energie- und Informations-
Ubertragung erfolgt beriihrungslos von einer feststehenden
Basis (Wingbox) auf die Stelifliche (Flap). Die komplette
Energie- und Informatonselektronik ist in die Stellflache
integriert. Mit berlGhrungslosen Energie- und Informations-
Ubertragungssystemen lassen sich komplett vorgefertigte
mechatronische Module bauen. Montage und Demontage
reduzieren sich auf einfache mechanische Arbeiten. Die
Systeme sind ohne elektrische Verdrahtung funktionsbereit.

Mechatronische Module

I l l | mechanisch montieren und

Fiigekasien Kisppe Endied betroiben |

(Wingoox) (Flap) (Tap)

Bild: Mechatronische Module

Transfer der Konzepte in neue Flugzeugprojekte
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Thema Der ,transonic dip“- Beobachtungen und Ursache

Ausgangssituation

Vor 14 Jahren erschienen die ersten vergleichenden Aussagen zur Stabilitatsgrenze eines Tragfllgels,
dessen Luftkrafte mit subsonischer und transsonischer Theorie berechnet wurden (Edwards et al.,
1983). Als Bewegungsform war eine gekoppelte Schlag- und Drehschwingung vorgegeben. Wahrend
die subsonische Theorie den bekannten linearen Abfall der Stabilitatsgrenze Gber der Machzahl zeigt,
steigt mit Einschluf3 transsonischer Effekte die Stabilitatsgrenze bei etwa Ma=0.8 wieder an. Bald darauf
wird gezeigt (Zwaan, 1984), daf3 dieser Anstieg nur voribergehend stattfindet und die Stabilitatsgrenze
mit weiter steigender Machzahl erneut abfallt.

Der ,transonic dip“ genannte Effekt der Einbuchtung der Stabilitdtsgrenze ist durch zahlreiche theore-
tische und experimentelle Untersuchungen bestétigt. Die Genauigkeit der theoretischen Vorhersage des
Stabilitatsverhaltens eines Tragflligels gilt als Gradmesser fur die Gite der verwendeten Luftkraft-
berechnungen. Fir einen Pfeilfligel sind im unteren Diagramm die generalisierten Luftkrafte bei
Biegung und Torsion im Vergleich dargestellt (Send, VoB, Wegner, 1994). Als Machzahlen sind 0.8,
0.77 und 0.82 gewahlt fir ®*=0.1 bis 0.5; die durchlaufenden subsonischen Daten gelten fiur Ma=0.8.

Ziel

Im Rahmen der Weiterentwicklung der Tragfldchen flr die Airbus-Familie werden konturadaptive
MafBnahmen (u.a. Ausbeulen der Tragfliche im FuBpunkt des StoBes) untersucht, deren Auswirkung
auf das Stabilitatsverhalten der Tragflache derzeit nicht bekannt ist. Die StoBlage hat wesentlichen Ein-
fluB auf die instationdren Luftkrafte und damit auf die Verénderung der Stabilititsgrenze tber der
Machzahl.

2.50 —— 2.50 B
2.00 - DM Re/. 2.00F> Re| LOsungsweg .
.50~ Qnp TDLM Re/Im (.50 Qng N Fur die in zahireichen Experimenten
.00 {00 = vermessene, unter dem Namen
) ) AMP-Fligel bekannte Tragflache
0.50 0.50 (Modell des A340 Fliigels) sollen
0.00 0.00 theoretische Stabilitatsanalysen mit
-0.50 -0.50 und ohne Konturbeule durchgeflihrt
0. 0. . .
werden, um die Auswirkungen der
Konturdnderung an einer 3D-Kon-
2.50 : . . : )
subsonisch | figuration beurteilen zu kénnen.
2.0~ o IZZ imet Wegen des erheblichen Rechen-
1.50 - “oaa aufwands fir 3D-Luftkrafte (und der
1.00 — begrenzten Aussagekraft von CFD-
0.50 Rechnungen fur die Stof3lage) sind
0.00 vom Autor mit subsonischen Luft-
-0.50 kraften vergleichende Studien ange-

1 .
0.0 0.2 » 0.4 0.6 0.0 0.2 5 0.4 0.6 stellt worden, wobei die

Harmonische Luftkrafte flir einen Pfeilfligel subsonischen Luft“krafte gemaB ihrer
Vergleich subsonischer und transsonischer Theorien (LANN-Fliigel) gemessenen Veranderung in trans-
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sonischer Strémung variiert worden sind. 16 — 0 ‘ S — ,
Dazu sind experimentelle Daten (ber » Betrag cy, f
instationare Luftkrafte (Tichy, 1992) aus- '
gewertet worden. Das nebenstehende Bild
zeigt exemplarisch den harmonischen Anteil
des Moments der Drehschwingung Uber der
Machzahl und in Abhangigkeit von der »
reduzierten Frequenz. Deutlich erkennbar ist 0.8 =
das starke Nacheilen der Phase bei Ma=0.8, s
das entscheidenden Einflu3 auf das Stabili- I
tatsverhalten hat.

w*=().55

-120 H-|{Nacheilen
I A(p(xoc

Ergebnisse
Die Parameterstudien haben ein flur den

Autor Uberraschend klares und eindeutiges o 160

Ergebnis geliefert: Verantwortlich fir den 06 065 %3375 08 085 06 065 %/7[&275 08 085
Wiederanstieq _der Stabilititsgrenze mit Profil NACA0012, Drehschwingung im 1/4
wachsender Machzahl ist im wesentlichen Anteil 1. Harmonische, Messung L. Tichy, 1992

nur das Nacheilen der Phasenlage des Momentes der Drehbewegung (obige Grafik). Die
nebenstehende Studie flir Ma=0.8 zeigt die beiden Eigenwerte und -vektoren zu gegebenen mecha-
nischen Grof3en. Das Symbol

40, Biegung" 0 markiert einen Flatterpunkt
| f\ U T N “Torsion" im rechten
W=7 rormiann Stabilitatsdiagramm

o e IR kA (durchgezogen der lineare

[ N2 %% Abstieg). Aufgetragen ist der

10| X =010 kritische Windkanaldruck p,x

[ fyo/fa = 0.72 Uber der Machzahl Ma. Der

00 0.5 i 1.5 2 tiefste Punkt gibt die sub-

P Aeh(c 12) sonische LoOsung an, der

0.10 4 héchste Punkt zeigt die neue
005 d { X A l Grenze mit Ag,,, = —90°.

' /,J o \ Auch die Normalkraft Q,,

0.00 g==—— 2 % 12 bow =" der Biegung variiert in ihrer

0.05 |- , "1 oo |_w bow=-3"| Phase, wobei deren Nach-

x |/ Pk | ®_ eilen Ag,, = -30°dem Effekt

0 s 2 % e 180 %06 o oo der Drehung entgegenwirk

P K Ma (mittlerer Punkt). Das Pro-

Parameterstudie zum transonic dip gramm arbelte.t interaktiv und
EinfluB der Phasenlage des Momentes der Drehbewegung gestattet em genaues
Bewegungsform: gekoppelte Biege- und Torsionsschwingung (h,a), ohne Strukturdampfung Studium des Einflusses der

einzelnen Parameter auf das Stabilititsverhalten eines Pfeilflligels. Von den acht LuftkraftgroBen
(Betrag, Phase fur Qy) ist zu gegebenen mechanischen GréBen nur die Phasenlage des Moments in der
Lage, den geschilderten Wiederanstieg der Stabilititsgrenze mit wachsender Machzahl zu bewirken.

Weiteres Vorgehen

Die instationaren Luftkréfte eines Tragflligels mit und ohne Konturveranderung missen gemessen und
gerechnet werden. Der Vergleich der harmonischen Anteile sollte unmittelbar den zu erwartenden
Einflu auf die Stabilititsgrenze aufzeigen. Ein FE-Modell des AMP-Fiigels mit Modellierung der Ober-
flache ist entwickelt worden, um Analysen im Zeitbereich mit mehr Freiheitsgraden rechnen zu kénnen.

Literatur
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Thema Kalibrierung des Panelverfahrens HISSS zur Abschiétzung des aerodynamischen
Potentials von Dreifldchen-Verkehrsflugzeugen

Ausgangssituation

Das stdndig wachsende Passagieraufkommen im interkontinentalen Luftverkehr fiihrt zu einem stei-
genden Bedarf an Transportleistung. Eine Steigerung der Transportleistung kann durch Erhéhung der
Fluggeschwindigkeit (Uberschallverkehrsflugzeug) oder Erhohung der Kapazitiit (Superjumbo) erzielt
werden. Da heutige GroBverkehrsflugzeuge (Boeing B747, Airbus A340) mit thren geometrischen
Abmessungen (Spannweite) die strukturellen Grenzen annédhernd erreichen, sind fiir die kommende
Generation auch unkonventionelle Konfigurationen auf ihre Realisierbarkeit und Wirtschaftlichkeit
hin zu untersuchen.

Ein vielversprechendes Konzept ist das sog. Dreiflichenflugzeug mit Zusatzfliigel (Canard) im Bug-
bereich. Unter Nutzung des Canardauftriebs zur Herstellung des Léngsmomentengleichgewichts im
Reiseflug lassen sich signifikante Verbesserungen der Flugleistungen realisieren. Im Startfall ist dar-
iberhinaus eine erhebliche Steigerung des Auftriebsbeiwerts zu erzielen. Beide Vorteile ermoglichen
eine Reduktion von Fliigelflidche, Struktur- und Treibstoffmasse bei gleicher Nutzlast.

Um im Rahmen von Vorentwurfsstudien die Aerodynamik dieser Konfigurationen unter Beriicksichti-
gung von Interferenzeffekten zwischen den Tragflichen mit minimalem Rechenzeitaufwand zu
modellieren, bietet sich der Einsatz von Panelverfahren an.

Ziel
Abschitzung des Potentials von Dreifldchen-Verkehrsflugzeugen gegeniiber konventionellen Dra-
chenflugzeugkonfigurationen durch Kopplung des Gesamtentwurfsverfahrens PrADO [1] mit dem
Higher-Order Panelcode HISSS [2].

Losungsweg
e Definition einer generischen Dreifldchenkonfiguration
e Generierung von Oberfldchen- und Nachlauf-Panelnetzen

e Kalibrierung des Panelverfahrens HISSS hinsichtlich:
o Netztopologie
o Netzfeinheit
o Nachlauffiihrung
o Widerstandskorrektur im Transschall

zur Beschreibung der Aerodynamik von Dreiflichenflugzeugen im Unter- und Transschall

~ 6o - AG STAB /1997



Ergebnis

Die generische Dreifldchenkonfiguration mit feinem Oberflichennetz (5920 Panel, CH-Topologie) ist
in Bild 1 dargestellt. Untersuchungen zur Netzopologie zeigen Vorteile von C-Netzen um Fliigel- und
LeitwerksanschluB gegeniiber einer reinen H-Topologie. Durch die homogenere Zellstruktur und Zell-
groBenverteilung lassen sich numerische Schwierigkeiten vermeiden.

Die Netzfeinheitsstudie zeigt, daB bereits eine vergleichsweise grobe Panellierung gute Ergebnisse fiir
den Auftriebs- und Nickmomentenbeiwert liefert, Bild 2. Zur korrekten Erfassung des induzierten
Widerstandes via Oberfldchenintegration des Druckbeiwertes ist eine feine Panellierung jedoch unum-
ginglich. Eine Bestimmung des induzierten Widerstands durch Integration in der Trefftz-Ebene ist der-
zeit ebenso Gegenstand der Untersuchung, wie die Widerstandskorrektur im Transschall nach Hoerner.

Der EinfluB der Nachlauffiihrung auf die Druckverteilung und aerodynamischen Beiwerte ist marginal.
Als zweckmaBig hat sich eine Fiihrung des Nachlaufs auf konstanter Hohe der jeweiligen Hinterkante
bis etwa 200 Korperlidngen stromab der Konfiguration herausgestellt.
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Bild 1 Generische Dreiflachenkonfiguration Bild 2 Einflul der Netzfeinheit auf die aero-
mit feinem Panelnetz (5920 Panel) dynamischen Beiwerte
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weiteres Vorgehen

Implementierung des Panelcodes HISSS in das Gesamtentwurfsverfahren PrADO zur Auslegung und
Optimierung von Dreifldchenflugzeugen.
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Thema Ablosekontrolle an einer Tragfliigel-Hochauftriebskonfiguration

Ausgangssituation

Die hochsten Auftriebsbeiwerte werden von einem Tragfliigelprofil im Langsamflug (Start und
Landung) verlangt. Ohne zusétzliche Auftriebshilfen kommt es hierbei aufgrund der erforderlichen
hohen Profilanstellwinkel in der Regel zu Stromungsablosungen auf der Profiloberseite. Die
iblicherweise genutzten UnterstiitzungsmaBBnahmen (Klappensysteme und Vorfliigel) sind
mechanisch aufwendig und u.U. sehr komplex in ihrer Gestaltung und Auslegung /1/. Die aktive
Stromungskontrolle bietet hier eine zusétzliche Maoglichkeit, Ablosung im Hochauftrieb zu
verhindern oder aber zumindest hin zu héheren Anstellwinkeln zu verschieben /2/ /3/.

Ziel

Ziel der vorliegenden Untersuchung ist die Entwicklung und Erprobung eines technischen Konzepts
zur aktiven Ablosekontrolle an der Hinterkantenklappe einer einfachen Hochauftriebskonfiguration
mit dem Zweck, den maximalen Anstellwinkel ohne Auftriebsverlust hin zu héheren Werten zu
verschieben.

Losungsweg

Als Versuchsmodell kommt ein Einfachspaltfliigel mit NACA 4412 Hauptprofil und NACA 4415
Klappenprofil zum Einsatz, wobei der Anstellwinkel des Hauptprofiles mit 8° fest eingestellt ist und
der Klappenwinkel von 20° bis 50° verdndert werden kann (Bild 1). Die dynamische
Stromungsanregung erfolgt durch periodisches Ausblasen senkrecht zur Profiloberfliche durch
einen schmalen Schlitz in unmittelbarer Néhe der Klappenvorderkante. Die Experimente wurden
sowohl im Wasserkanal als auch im Niedergeschwindigkeitswindkanal des Instituts fiir Luft- und
Raumfahrt bei einer Reynoldszahl von 150.000 durchgefiihrt. Dabei wurde im Wasserkanal ein 2-
Kanal LDA-System zur Messung der Geschwindigkeits- und Turbulenzkomponenten eingesetzt,
wihrend im Windkanal Druckverteilungsmessungen auf Profil und Klappe durchgefiihrt wurden.

Ergebnis

Die Strémung um die in Bild 1 gezeigte Konfiguration 16st bei einem Klappenwinkel grofer als 37°
liber der Klappe ab und bildet ein grofles Rezirkulationsgebiet (Bild 2a). Ein Wiederanlegen kann
durch periodisches Anregen der Strémung an der Vorderkante der Klappe erreicht werden (Bild 2b).
Der resultierende Auftriebsbeiwert wurde durch Messung der statischen Druckverteilung bei
verschiedenen Klappenanstellwinkeln jeweils fiir den Fall ohne/mit Anregung ermittelt und ist in
Bild 3 grafisch dargestellt. Man kann leicht erkennen, daB durch die Anregung eine komplette
Stromungsablosung auf der Klappe iiber einen deutlich erweiterten Anstellwinkelbereich verhindert
wird, was einen deutlichen Anstieg des c,-Wertes im Vergleich zur Strdmung ohne Anregung zur
Folge hat.
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Periodisches Ausblasen . Bild 1: Skizze der
o . Hochauftriebs-konfiguration
8 bestehend aus NACA 4412

Hauptprofil und NACA 4415
Klappenprofil mit
Ausblaseschlitz.

20°-50°

Bild 2: Strémung liber der
Hinterkantenklappe bei 43°
Klappenanstellwinkel. Fall A:
. Abgeloste Stromung ohne
S Anregung, Fall B: Wiederanlegen
P der Strémung bei periodischer
: Anregung (=14 Hz) an der
Klappenvorderkante.
(LDA-Messungen im Wasserkanal)

ohne Anregung’
Ruckstromgebiet

mit Anregung :
keine Ruckstromung

Bild 3: Aufgeloste Polare fiir den

22 Fall ohne/mit Anregung.
c, * (Messungen im Windkanal)

1.8
ohne Anregung
= mit Anregung
f=200Hz (St~1) ¢,=0.8 - 200 10°
14
20 30 40 50
Klappenansteliwinkel [°]
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Weiteres Vorgehen
Durch weitergehende Untersuchungen sowohl im Wasserkanal als auch im Windkanal soll
insbesondere die Rezeptivitdt der komplexen Scherschichten im Bereich der Hinterkantenklappe

gegeniiber der Anregung untersucht werden.

Datum 29.9.1997
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Thema Numerische Simulation des Verhaltens von Wirbeln in Bodenniihe
Ausgangssituation

Zur Reduzierung der Gefihrdung von Flugzeugen durch die Wirbelsysteme vorausfliegender
Maschinen wird ein erheblicher raumlicher bzw. zeitlicher Mindestabstand zwischen den einzelnen
Flugzeugen eingehalten, innerhalb dessen sich die Wirbel abschwiichen und/oder aus einer
gegebenen Flugbahn entfernen. Dieser Mindestabstand schrénkt die Start- und Landekapazitit an
Flughéfen stark ein, weswegen versucht wird, die Abstinde so weit wie méglich zu reduzieren.
Hierfiir sind unter anderem méglichst gute Kenntnisse iiber die Wirbeldynamik notwendig.

Ziel

Ziel der Untersuchungen ist es, die Wirbeldynamik in Bodennihe besser zu verstehen und vorher-
sagen zu kénnen, um so die Mindestabstinde zwischen den Flugzeugen méglichst weit reduziert zu
kdnnen, ohne daB3 es zum Einfliegen eines Flugzeugs in die Wirbel einer anderen Maschine kommt.

Losungsweg

Die Anndherung verschiedener Wirbelpaare an den Boden und die sich ausbildende Bodengrenz-
schicht und die aus der Grenzschicht entstehenden Sekundir- und Tertidrwirbel wurden mittels der
2D-Vorticity-Stromfunktions-Formulierung simuliert. Die Wirbeldynamik und die maximale
Reboundhéhe der Primirwirbel wurde analysiert und die Abhingigkeit von den Parametern der
jeweiligen Konfiguration (der Zirkulation I';, der Reynoldszahl Re; und der Ausgangshshe z, des
Wirbelpaares) untersucht. Die FErgebnisse der numerischen Simulationen wurden mittels
theoretischer Betrachtungen tiberpriift und bestitigt.

Ergebnis

Die Untersuchungen zeigen, daf es bei Anndherung eines Wirbelpaares an den Boden durch die
Bodengrenzschicht und der sich daraus bildenden Sekundér- und Tertidrwirbel (vgl. Abb. 1) stets zu
einem Wiederaufstieg der Primidrwirbel kommt. Die Stirke dieses Rebounds hingt von der
Reynoldszahl der Strdmung ab. So ergibt sich bei ansonsten identischen Anfangsbedingungen fiir
eine groflere Reynoldszahl eine geringere minimale Hohe der Primarwirbel iiber dem Boden und
nach dem Rebound eine gréBere Kriimmung der Bahnkurve der Primérwirbel (vgl. Abb. 2), so daB
die maximale Wiederaufstiegshohe nach dem Rebound mit steigender Reynoldszahl abnimmt. Die
mit steigender Reynoldszahl zunehmende Kriimmung der Bahnkurve der Primérwirbel kann durch
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theoretische Betrachtungen zum Schwerpunkt der 2D-Vorticityverteilung einer Halbebene erklirt
werden. So konnte mit Hilfe dieser Betrachtungen gezeigt werden, daf} fiir den Kriimmungsradius k

der ersten Schleife der Bahnkurve des Primarwirbels T I
S

T, + T

gilt, wobei ¢ den Abstand zwischen Primir- und Sekundérwirbel und I', bzw. I die Zirkulation der
Wirbel bezeichnet. Da fiir steigende Reynoldszahlen der Abstand ¢ der Wirbel und die Zirkulation
I['s des Sekundédrwirbels sinkt, ergibt sich die beobachtete Abnahme des Kriimmungsradius k der
Bahnkurve des Primédrwirbels bei steigender Reynoldszahl. Aus Betrachtungen zum Schwerpunkt
der 2D-Vorticityverteilung und unter Beriicksichtigung der beobachteten, nidherungsweise
symmetrischen Verteilung der aus der Grenzschicht stammenden Vorticity um die jeweiligen
Primérwirbel (vgl. Abb. le-f) kann auch eine Grenze fiir die maximal mégliche, endgiiltige Hohe
Zp o der Primérwirbel bestimmt werden. So ergibt sich mit dem Abstand b,,,, zwischen den
beiden Primédrwirbeln bei z—o fiir die maximale Hohe z,,_,,, der Primérwirbel die Grenze

2, <lraze Do II
’ 2 I +Tg,
[;, bezeichnet hierbei die aus der Grenzschicht stammende, jedoch vom Boden abgeldste
Zirkulation einer Halbebene. Nach Gleichung II hingt z; ., also direkt vom Verhiltnis [';, /T, ab,
wobei I';, eine Funktion der Reynoldszahl ist. Im untersuchten Reynoldszahlenbereich von
Re=760-7600 betrug das Verhiltnis I'g,/T’; fiir t>>0 bis zu -68%, womit sich z ., < 3.14"b,,,./2
ergibt.

a) 4 =0 b) “{ 1=28.7 €) 4 1=574

7%

L 500

3 + 150
2/s o
0.04

2r =

1F 2.10

y/s y/s y/s

Abb. 1 Zeitliche Entwicklung der Vorticityverteilung o(y,z) bei Anniherung eines Wirbelpaares an den Boden
mit Rer = 2280 (dargestellt ist die rechte Halbebene, Vorzeichen geben die Drehrichtung der Vorticity an)

25

2.0 LR £
z/s & { }} g:rd’“

e s ~Re= 760

1.0 - Re = 1520

-o-Re = 2280
05
00 Abb. 2 Bahnkurven des Primirwirbels der rechten Halb-
o0 10 20 30 40 ebene fiir verschiedenen Reynoldszahlen Re
y/s

Datum 09.09.1997 AG STAB
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Thema
Experimentelle Untersuchungen an schwingenden Profilen im
transsonischen Windkanal Gottingen TWG)

Ausgangssituation

Die Flugerprobung des A340 hat gezeigt, daB allgemein bei Fligeln groBer Spannweite
der instationdéren Aerodynamik und der Aeroelastik ein hoher Stellenwert einzurdumen ist.
Ein spezielles Problem bei Tragfligeln im schalinahen Geschwindigkeitsbereich ist dabei
der Verlauf der Flattergeschwindigkeit Uber der Machzahl. Es zeigt sich namlich ein
ausgepragtes Minimum der Flattergeschwindigkeit bei transsonischen Machzahlen, das
als tfransonic dip” bezeichnet wird. Fur dieses Minimum sind komplizierte
Wechselwirkungen zwischen Grenzschichfzustand, VerdichtungsstoB und Abldsung
verantwortlich, die noch nicht verstanden werden. Das Verstandnis der physikalischen
Vorgdnge ist aber essentiell fUr die zur Zeit in der Entwicklung befindlichen CFD-Codes, die
den ,tfransonic dip” berechnen kénnen sollen. Die daflr notwendigen Experimente
wurden 1995 mit Flatteruntersuchungen an konventionelien und superkritischen
zweidimensionalen Profilen im TWG begonnen und in den Jahren 1996 und 1997
fortgesetzt.

Ziel

Ziel ist es, das Verstandnis der physikalischen Vorgdnge beim ,transonic dip” zu erweifern.,
Ferner sollen die Experimente Hinweise zur geeigneten numerischen Modellierung liefern
und konkrete Vergleichsdaten zur Validierung numerischer Verfahren bereitstellen.

Losungsweg

Aufoauend auf den Ergebnissen aus Flaftermessungen und Messungen an  zu
Schlagschwingungen erregten 2D-Profilen wurden Messungen an torsionsschwingenden
2D-Profilen durchgefuhrt. Dazu wurde ein speziell far den TWG entwickelter
Nickversuchsstand gebaut. Der TWG eignet sich aufgrund seiner Geometrie und der
Zugdnglichkeit der MeBstrecke auBerordentlich gut fur derartige Unfersuchungen. Neben
Kraftmessungen mit einer Piezowaage, berUhrungslosen opfischen Verfahren zur
Positionserfasssung des Modells und instationdren Druckmessungen mit Kulites, kamen, in
Zusammenarbeit mit dem Institut fur Stfrdmungsmechanik, auch HeiBfimmetechnik und
Druckmessungen mit druckempfindlicher Farbe (PSP) zum Einsatz.
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Ergebnis

Das folgende Bild zeigt die instationdren Auftriebsbeiwerte an einem superkritischen Profil
(NLR730T1) bei einer Torsionsfrequenz des Profils von 34 Hz als Funktion der Machzah! flr
zwei unterschiedliche Anstellwinkel. Man erkennt deutliche Maxima bzw. Minima im Real-
bzw. Imagindrteil des Auftriebsbeiwertes, was einen Phasensprung anzeigt. Die Lage
dieser Extremwerte stimmt mit der Lage des ., fransonic dip”, wie er aus Flatfermessungen
bekannt ist, Uberein. Insbesondere zeigt sich eine Verschiebung des ,transonic dip” zu
kleineren Machzahlen mit groBer werdendem Anstellwinkel. Die instationdren Beiwerte,
die aus unabhdngigen Messungen bei Torsions- und Schlagschwingungen gewonnen
wurden, dienen auBerdem als Input fUr Flatterrechnungen.

8 8
6} 6l
i af

52 G2

P} - p | -

(@] &
o} ot
o : Realteil o : Realteil
21 = : Imaginarteil -2} = : Imaginérteil
.4 . ) L I ,% L : L L
0.5 0.6 0.7 0.8 09 5 0.6 0.7 0.8 0.9
Ma Ma

Instationare Auftriebsbeiwerte, links: a = 1.0°, Ac = 0.6° rechts: o = 0.24°, Aa = 0.6°

Die Messungen mit druckempfindlicher Farbe (PSP) zeigen im stationdren Fall eine sehr
gute quantitative Ubereinsfimmung mit konventionellen Druckmessungen (Kulites). Im
instationdren Fall ist die Auswertung noch nicht abgeschlossen, so daB hier noch keine
abschlieBende Aussage gemacht werden kann. Dennoch scheint die PSP-Technik,
insbesondere wegen ihres Charkters als FeldmeRverfahren, sehr vielversprechend zu sein.

Die HeiBfimessungen liefern prinzipiell gute Ergebnisse zur Bestimmung der Transitionslage
am schwingenden Profil. Die Wanderung der Transitionslage wdéhrend der Schwingung ist
gut zu sehen. Mit steigendem Anstellwinkel wandert der Ort der Transition in Richtung
Profilvorderkante um sich dann, nach Uberschreiten des Ansteliwinkelmaximurms, in
entgegengesetzte Richtung zu verlagern. Aufgrund der relativ schlechten
Oberflachenbeschaffenheit der verwendeten Heifilmfolie ist es nicht moglich Aussagen
uber die .wirkliche" Transitionslage zu machen, da die Transition durch die Folie selbst
hervorgerufen wird. Die Messungen zeigen aber die prinzipielle Anwendbarkeit der
HeiBfilmtechnik zur Transitionsbestimmung an schwingenden Modellen.

weiteres Vorgehen

Weitere Auswertung der gemessenen Daten. Uberprifung der Anwendbarkeit der PSP-
Technik fGr instationdre Profimessungen. Weiterhin sind  Flatteruntersuchungen und
instationdre  Messungen an  einem schwingenden superkritischen Profil mit  einer
Konturbeule geplant. Die Konturbeule dient dabei der Abschwdachung des
VerdichtungsstoBes und einer damit verbundenen Reduzierung des Wellenwiderstandes.

Datum
11.03.98
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Fligel kleiner Streckung
Instationdre Strémungen

Dr.-Ing. C. Breitsamter

Lehrstuhl fiir Fluidmechanik - FLM
o. Prof. Dr.-Ing. B. Laschka

Technische Universitat Miinchen

Boltzmannstr. 15 Telefon +89-289-16137
85748 Garching Telefax +89-289-16139

Ermittlung buffet-induzierter Wanddruckschwankungen am Seitenleitwerk ei-
nes Hochleistungsflugzeugs auf der Basis turbulenter Strémungsfelder

Bei supermandévrierfahigen Flugzeugen tritt insbesondere im hohen Anstellwinkelbe-
reich das Problem des Seitenleitwerks-Buffeting als dominante Schiittelerscheinung
in den Vordergrund. Die damit einhergehende Strukturbelastung kann zu einer Be-
schrankung der Flugenvelope fiihren. Eine Methode zur Ermittlung der Erreger-
kréfte, die ohne aufwendig instrumentierte Modelle auskommt und Designinderun-
gen mitberiicksichtigen kann, wére besonders wiinschenswert.

Auf der Basis gemessener statistischer Geschwindigkeiten sollen mit Hilfe eines mo-
difizierten Tragflichenverfahrens die am Seitenleitwerk induzierten instationiren
Driicke bestimmt werden. Die Messungen der fluktuierenden Geschwindigkeitskom-
ponenten kénnen an jedem beliebigen aerodynamischen Modell vorgenommen wer-
den.

Aus umfangreichen Feldmessungen ist bekannt, daB bei Flugzeugkonfiguratio-
nen mit Vorderkantenwirbeln stromab des Wirbelaufplatzens quasi—periodische
Geschwindigkeits— bzw. Druckfluktuationen vorherrschen [1]. Diese stellen den Er-
regerinput des Fin-Buffeting dar. Auch bei einem zentralen Seitenleitwerk, das sich
nicht unmittelbar im Nachlauf der aufgeplatzten Vorderkantenwirbel befindet, herr-
schen durch Induktion frequenzspezifische Konzentrationen kinetischer Turbulenz-
energie vor.

Zur Quantifizierung des Erregerinputs werden die zeitabhingigen Geschwindigkeiten
am Ort des Seitenleitwerks an definierten Aufpunkten mittels der Hitzdrahtanemo-
metrie erfafit. Aus den Geschwindigkeitsschwankungen lassen sich die Spektren des
Anstromwinkels normal zur Leitwerksfliche gewinnen. Der Erregerinput stellt sich
als eine Summe harmonischer Oszillationen dar. Fiir diskrete Frequenzwerte liegen
somit die Anstrémwinkelamplituden an jedem Aufpunktort vor. Mittels eines modi-
fizierten instationdren Tragflichenverfahrens kann fiir jede dieser diskreten Frequen-
zen die am Seitenleitwerk induzierte instationdre Druckverteilung und der Gesamt-
normalkraftbeiwert berechnet werden. Als Ergebnis liegen schlieflich die Spektren
und rms-Werte der Druckbeiwerte an den Aufpunktorten sowie das Normalkraft-
spektrum vor.

Die betrachtete Konfiguration ist vom Delta—Canard-Typ mit zentralem Seiten-
leitwerk, vgl. Bild 1. Die fiir das Seitenleitwerk berechneten instationdren Driicke
werden mit den Resultaten direkter Wanddruckmessungen verglichen. Fiir den Fall
symmetrischer Anstrémung ergibt sich eine ausgezeichnete Ubereinstimmung, vgl.
Bild 2. Bei unsymmetrischer Anstréomung (8 = 5°) wird jeweils der Fall maximaler
Belastung wiedergegeben [2].
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Die an den Aufpunktorten berechneten Druckspektren lassen ab a = 25° deutliche Amplituden-
iiberhdhungen erkennen, vgl. Bild. 3. Dies spiegelt die im Strémungsfeld vorherrschenden quasi-
periodischen Fluktuationen wieder. Daf sich diese den Wanddruckschwankungen aufprigen, wird auch

durch die Ergebnisse der direkten Druckmessungen belegt.

sp=1047s
$YF = 54°
Ar = 1.38
Arp = 0.19

a) Delta—Canard Modell

b) 6 x 15 MeBpunkte

Bild 1: Delta-Canard Konfiguration und Aufpunktorte bzw. Orte der Geschwindigkeitsmessung am

Seitenleitwerk.
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[:
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0.15 - -
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Bild 2: Vergleich der berechneten und gemessenen instati-
onédren Driicke c,,,., am Seitenleitwerk der Delta-Canard-

Konfiguration als Funktion des Anstellwinkels.

Literatur

weiteres
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Bild 3: Spektrale Leistungsdichte der
berechneten Druckschwankungen SAc, am
Aufpunktort A 16 fiir verschiedene An-
stellwinkel; k = fsp/Us, Us = 40 m/s.
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Fin Unsteady Surface Pressure Evaluation Due to Buffeting Based on Measured Fluctua-
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Das Verfahren soll weiter verfeinert und bzgl. anderer Konfigurationen mit den Ergebnissen
gemessener instationdrer Druckverteilungen verglichen werden.

Datum 05.02.1998
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Thema: Experimentelle Untersuchung der Wirbelstruktur an der ELAC 1

Konfiguration mit der Particle-Image-Velocimetry (PIV)

Ausgangsposition:

Im Rahmen eines DFG-geforderten Gemeinschaftsprojektes der Sonderforschungsbereiche 253, 255,
259 und des Deutschen Zentrums fiir Luft- und Raumfahrt e. V. wurden Stromungsuntersuchungen am
Modell der Hyperschall-Leitkonfiguration ELAC 1 (Linge L =6 m, Spannweite 3 m) im Deutsch-
Niederldndischen Windkanal durchgefiihrt. Teil der Experimente war die Messung der lokalen
Geschwindigkeitsverteilung in den Leeseitenwirbeln mit Hilfe der Particle-Image-Velocimetry.

Ziel:

Aus den Ergebnissen der PIV-Messungea sollen in Abhingigkeit vom Anstellwinkel und der Reynolds-
zahl die Strukturen der Primiar- und Sekundirwirbel sowie die Position der Primirablosung an den
runden Vorderkanten ermittelt werden. Es sind Aussagen iiber das instationére Verhalten der Wirbel zu

machen. Die MeBdaten sollen zur Validierung von numerischen Berechnungsverfahren herangezogen
werden,

Losungsweg:

Durch die Verwendung eines Systems aus vier gepulsten, frequenz-verdoppelten Nd:YAG-Lasern als
Lichtquelle stand mit 2 x 300 mJ pro Puls erstmals eine ausreichende Lichtmenge zur Verfiigung, um
den gewiinschten groen Stromungsausschnitt ausleuchten und mit einer digitalen Bildaufnahmeeinheit
erfassen zu konnen: Zwei CCD-Kameras mit einer rdumlichen Auflésung von je 1024 x 1024 Pixeln
nahmen gleichzeitig maBstabsgleiche Bilder von benachbarten, etwa 0,4 x 0,4 m* groBen Ausschnitten
des Stromungsfeldes auf. Die Messung erfolgte in einer Modellebene senkrecht zur Hauptstrémungs-
richtung. Die Strémung wurde iiber einen Seedingrechen in der Vorkammer lokal im Anstrémquer-
schnitt des Modells mit Speisedltropfen von ca. 1 um GroBe geseedet. Jede Kamera lieferte mit einer
Frequenz von 5 Hz einfach belichtete Bildpaare, die mittels digitaler Kreuzkorrelation ausgewertet
wurden. An zwei MeBtagen lieBen sich 15 verschiedene Stromungsbedingungen (fiinf unterschiedliche
Geschwindigkeiten bzw. Reynoldszahlen bei drei Anstellwinkeln) untersuchen.

Ergebnis:

Abbildung 1 zeigt fiir einen exemplarischen Fall die aus den Bildpaaren beider Kameras berechneten
und kombinierten Geschwindigkeitsfelder in der Querschnittsebene x/]; = 0,6 auf der Backbordseite der
ELAC-Konfiguration. Die von der runden Vorderkante ablosende Scherschicht rollt sich auf der Saug-
seite des Deltafliigels zu einer Wirbelschicht auf, welche aus mehreren Wirbelzentren besteht. Im
weiteren wird die Wirbelschicht im Primirwirbel eingerollt, welcher bei einer Position von y = -0,585 m
und z = 0,42 m lokalisiert ist. Diese Wirbel besitzen alle die gleiche Drehrichtung. Der Primirwirbel
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induziert auf der ELAC-Oberfliche nach auBen gerichtete Zusatzgeschwindigkeiten. Nach einer
weiteren Ablosung der Grenzschicht entsteht unterhalb der Wirbelschicht ein Sekundirwirbel mit einem
zum Primérwirbel entgegengesetzten Drehsinn (y = -0,755 m; z = 0,16 m).

Mit Erh6hung des Anstellwinkels wandert der Primérwirbel von der Oberflidche weg und leicht nach
innen. Gleichzeitig erhohen sich die durch ihn induzierten Zusatzgeschwindigkeiten.

Fir kleine Reynoldszahlen, d.h. kleinere Anstromgeschwindigkeiten, konnte gezeigt werden, da8 die
primére Ablosung direkt an der Vorderkante stattfindet. Bei Erhhung der Reynoldszahl verschiebt sich
der Ablosepunkt um einige Zentimeter von der Vorderkante weg auf die Oberseite. Dies ist auch in
Abbildung 1 durch eine Extrapolation der Scherschichtposition auf die ELAC-Oberfliche zu erkennen.
Der Primirwirbel liegt bei hoheren Reynoldszahlen weiter innen.

Run 18; = 21° v=50m/s, Re = 19.8~106, Aufnahme 1

Abbildung I:

Momentanes Geschwindig-
keitsfeld auf der Backbord-
seite der Deltafliigel-Konfi-
guration ELAC 1, berechnet
aus den Bildern zweier
CCD-Kameras (v: Anstrom-
geschwindigkeit, o: Anstell-
winkel, Re: Reynoldszahl;
schwarze Punkte markieren
Wirbelzentren, die durch-
gezogene Linie die Scher-
schichtposition)

M T T T T T T
-1.0 -0.9 -0.8 -0.7 -06 05 0.4
y [m]

Eine Aussage iiber instationidre Effekte wurde durch die Aufnahme von bis zu 40 Bildpaaren einer
Anstrombedingung mdglich. Es konnte gezeigt werden, daB die Achsenposition des Primirwirbels mit
einer Amplitude von bis zu 5 cm schwankt. Die Position und Anzahl der Scherschichtwirbel ist ebenso
stark instationdr.

Die ermittelten Positionen der priméren Abléselinie und der Primér- und Sekundirwirbel in Abhingig-
keit von der Reynoldszahl und des Anstellwinkels sind in guter Ubereinstimmung mit den Ergebnissen
aus den in dieser MeBkampagne ebenso durchgefiihrten Druckverteilungsmessungen und Olanstrich-
untersuchungen [1]. Die Referenzen [2] und [3] enthalten eine ausfiihrliche Auswertung der PIV-
Messungen.

Literatur:

[1] Neuwerth, G., Peiter, U., Decker, F., Jacob, D.: "Reynolds Number Effects on the Low-Speed
Aerodynamics of the Hypersonic Configuration ELAC 1", AIAA-98-1578, April 1998

[2] Dieterle, L., Peiter, U.: "ELAC 1: Experimental Investigation of Vortex Structures Using PIV",
GAMM, April 1998

[3] Haverkamp, S.: , Auswertung der experimentellen Daten aus der Particle-Image-Velocimetry an
der Hyperschallkonfiguration ELAC 1 im Deutsch-Niederlindischen Windkanal®, Studienarbeit,
Institut fiir Luft- und Raumfahrt, RWTH Aachen, 1998

weiteres Vorgehen:

Im weiteren sollen die experimentellen Ergebnisse mit numerischen Daten verglichen werden, so daf
eine Validierung der im Sonderforschungsbereich angewendeten Rechenverfahren moglich ist.

Datum: 20. Mirz 1998

AG STAB
- 71 -




Mitteilung

Projektgruppe/ Flagel kleiner Streckung
Fachkreis

Ansprechpartner Dr. U. Herrmann

Institution DLR / Institut fiir Entwurfsaerodynamik
Adresse Lilienthalplatz 7 Telefon: 0531/295 -2835
38108 Braunschweig Telefax: 0531/295-2320

weitere Partner

Thema Validierung des DLR Navier-Stokes Verfahrens fur wirbelbehaftete
Uberschallstromungen

Ausgangssituation:

Far den HSFF-2 Database Workshop [First Europe-US High Speed Flow Field Database Workshop -
Part 2] wird der Testcase T6-97: Supersonic Delta Wing bearbeitet [1]. Aufgabe ist, far einen 70°
gepfeilten, scharfkantigen Pfeilfligel die turbulente Uberschallumstrdmung [M=2; 0=4°; 8° ] zu bestim-
men. Messungen [2] liegen von 1962 vor. Die wirbelbehaftete Stromung ist mit dem DLR Navier-Sto-
kes Verfahren [3] berechnet und die Stromungstopologie ist fir beide Anstellwinkel in Bild 1 gezeigt.
Das verwendete Netz hat eine Auflésung von 84x60x128 Zellen in Langs- Normal- und Umfangsrich-
tung. Die Grenzschicht ist mit 28 Zellen aufgeldst. Das Baldwin-Lomax Turbulenzmodell mit der
Degani-Schiff Modifikation ist benutzt. Der Gesamtauftrieb wird geringfligig zu hoch berechnet. Der
Vergleich der numerisch bestimmten Druckverteilungen mit den Messungen ergibt sehr gute Uber-
einstimmung fir fast den ganzen Flugel. Einzig im Schnitt bei 90% der Spannweite, liegen deutliche
Abweichungen vor.

Ziel:

Ziel ist, wegen der sonst sehr guten Ubereinstimmung zwischen Messung und Rechnung, die Ursa-
che fir die festgestellten lokalen Diskrepanzen zu finden.

Losungsweg:

Zunachst ist lokal die raumliche Diskretisierung der Flligelspitze verbessert worden. Dies fuhrt nicht
zu besserer Ubereinstimmung. Wegen des ca. 10% zu hoch berechneten Auftriebsbeiwertes wurde
ein im Experiment eventuell zu hoch eingestellter Anstellwinkel als Ursache vermutet. Eine Reduktion
des Anstellwinkels in der Rechnung verringerte zwar den Auftrieb, allerdings um den Preis schlechte-
rer Ubereinstimmung in den Druckverteilungen. Aus der Geometrie des Pfeilfliigels, dessen Fligel-
tiefe an der Flugelspitze zu Null wird, ergibt sich im Zusammenhang mit der geringen Profildicke [3%
dickes symmetrisches Profil mit 50% Dickenrtcklage] sowie den hohen Staudricken eine grofB3e
Wahrscheinlichkeit, daB das Windkanaimodell [Stahl] wahrend des Versuches den Belastungen
mechanisch nachgegeben hat. Es wird daher versucht diese Hypothese numerisch zu verifizieren.
Dazu ist einzig die Biegung des Fligels, bzw. eine aus der Riickpfeilung der Biegeache resultierende
Torsion des Flugels bericksichtigt worden. Berechnete Druckverteilungen werden benutzt um die
statischen Lasten, die Verbiegung und Torsion des Fllgels zu bestimmen. Das Netz ist entsprechend
dieser Ergebnisse modifiziert. Die geometrischen Variationen nehmen zur Fligelspitze hin dedutlich
Zu.

Ergebnis:
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Die Berucksichtigung der Verbiegung des Fligels in der Rechnung hat auf die Druckverteilungen im
inneren Bereich des Fliigels kaum Auswirkungen. Die prinzipielle Verbesserung der Ubereinstimmung
zwischen Rechnung und Messung (offene Symbole) im Schnitt bei 90% der Spannweite zeigt Bild 2.
Die Druckverteilung der Leeseite stimmt besser mit dem Experiment Uberein, wahrend die Druckseite
leicht abweicht. Insgesamt wird leicht geringerer Auftrieb errechnet, weshalb bessere Ubereinstim-
mung mit der Messung erreicht ist. Um die aeroelastischen Effekte genau zu erfassen, ware eine
Relaxation von aerodynamischen Lasten und korrespondierenden geometrischen Anderungen not-
wendig. Hier ist dieses Ergebnis ausreichend um die oben aufgestellt Hypothese zu belegen.

0.3
Y[m] [
0.2}

T

0.1}

Bild 1 Oberflachenstromlinien der Leeseite des Pfeilfliigels bei M=2.; Re=13.32*108 [1/m].

-0.3 . ’

Cp 7’, \““»”"““’“~—~\

0.2}

-0.1 stiff wing

0.0

0.1

0.—141....1A‘..I..,)...I..,;I

. . . . . 1.0
% 0 0.2 0.4 0.6 0.8 X/C
Bild 2 Vergleich der berechneten und der exp. [2] Druckverteilung im Schnitt 90% der Spannweite.
Literatur:
(1]  http://hhsfd.math.uh.edu/cgi-bin/her!
[2] Carlson, H.W.; Pressure Distributionon at Mach Number 2.05 on a Series of Highly Swept Arrow
Wings Employing Various Degrees of Twist and Camber; NASA TN D-1264; 1962.

[8] Kroll, N., Radespiel, R., Rossow, C.-C.; Accurate and Efficient Flow Solvers for 3D Applications

Datum:

on Structured Meshes; VKI CFD Lecture Series, 1994.
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Thema Verbesserung der Nickmomentenbestimmung an einer SCT
Doppeldeltafliigel-Rumpf Kombination im Unterschall.

Ausgangssituation:

Far das EU-Projekt EUROSUP (Reduction of wave and lift-dependent drag for supersonic transport
aircraft) sind detaillierte Strémungsanalysen [1] im Uber- Trans- und Unterschall mit einem Navier-
Stokes Verfahren durchgeftihrt worden. Die SCT Konfiguration (Doppeldeltafligelrumpf Kombination)
wird im Unterschall bei hohen Anstellwinkeln betrieben um zusétzlichen Wirbelauftrieb zu erzeugen.
Die Untersuchungen zeigen groBe Abldsestrukturen im Unterschall, jedoch nicht befriedigende Uber-
einstimmung der aerodynamischen Beiwerte mit dem Experiment. Die Berechnung des Nickmomen-
tes stellt flr abgelésten Strémungaen an schlanken Konfigurationen eine Herausforderung dar.
Untersuchungen der Netzfeinheit in [1] zeigen einen deutlichen Einflu der raumlichen Diskretisie-
rung auf die errechneten Nickmomentenbeiwerte, Bild 1. Hier ist der Nickmomentenbeiwert Uber
dem Auftriebsbeiwert gezeigt. Die mit dem Ausgangsnetz (grob: c; mittel: m; fein: f) unter Verwen-
dung des Baldwin-Lomax Turbulenzmodells (BL) errechneten Beiwerte sind mit A gekennzeichnet
und zeigen erhebliche Varianz, wobei vor allem auf die zu verbessernde Differenz des errechneten
Nickmomentes zwischen dem groben und mittleren Netz, siehe A, hingewiesen sei.

Ziel:
Ziel ist, den Diskretisierungsfehler der numerischen Losung und den unphysikalischen Dissipations-

beitrag des Turbulenzmodells zu senken und so zu genaueren aerodynamischen Beiwerten im Unter-
schall zu kommen.

Lésungsweg:
Es werden drei numerisch relevante EinfluBgréen, die den Diskretisierungstehler bestimmen, unter-

sucht. Im Einzelnen sind dies: 1.) die raumliche Diskretisierung, 2.) das verwendete Turbulenzmodell
und 3.) der Koeffizient des Dissipationsoperators des zentralen Schemas.

Ergebnis:

Die raumliche Diskretisierung ist verbessert worden. In Kérperlangsrichtung ist die Auflésung des
auBeren Deltaflugels und der Fligelhinterkante verbessert worden. In wandnormaler Richtung ist die
Grenzschichtaufiésung beibehalten, jedoch die Aufldsung des an die Grenzschicht anschlie3enden
Bereiches (Wirbelkern) verbessert worden. Die Gesamtanzahl der Zellen ist konstant, der Nachlauf
ausgedunnt worden. Gleichzeitig ist das um die Degani-Schiff Modifikation erweiterte Baldwin-Lomax
Turbulenzmodell (BL+DS) benutzt worden. Die mit A gekennzeichnete Anderung des Nickmomentes
mit der Netzfeinheit hat sich reduziert, vergi. B. Die Reduktion der GréBe des Dissipationsoperators
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(1/32 — 1/64) andert kaum die Nickmomentendifferenz zwischen den beiden Netzfeinheiten, siehe C.
Die Verwendung des k-o Zwei-Gleichungs-Turbulenzmodells verringert die Nickmomentenvarianz, sie
betragt nun ca. nur noch das dreifache der MeBunsicherheit (Exp. ACyy). Als Grund fur die Differenz
zwischen Experiment und Simulation wird die Torsion des AuB3enfliigels im Versuch vermutet. Ein Ver-
gleich der unterschiedlichen Leeseitenstromungstopologien ist in Bild 2 gezeigt. Hier sind Resultate
der mittleren Netze (A und D) verglichen. Mit dem zwei-Gleichungs-Turbulenzmodell werden je Pri-
mar- und Sekundarwirbel an beiden Deltafligeln vorhergesagt, wahrend mit dem algebraischen Tur-
bulenzmodell auf dem Ausgangsnetz eine sehr dissipative Losung mit nur einem Wirbel errechnet

Mx'"'25 imp. meshjk-m fNS 64 m

[ —O—— M=.25 Exp.

M=.25BL32¢c
M=.25BL32m
M=.25BL 32 f

M=.25 imp. mesh BL+DS 32 ¢
M=.25 imp. mesh BL+DS 32 m
M=.25 imp. mesh BL+DS 64 ¢
M=.25 imp. mesh BL+DS 64 m
M=.25 imp. mesh k-0 fNS 64 ¢

0.0 0.2 0.4

Nickmomente im Unterschall in Abhangigkeit des Netzes, des Turbulenzmodelles und des

wird.
0.005 -
CM
0.000 -*]
| Exp. ACy,
-0.005 |-
[ A
-0.010 @‘
»
(B)Y
v
-0.015 - —
©,
._@A
O
-0.020 L—"—
Bild 1
Dissipationsoperators.
Bild 2
Literatur:

\

=

{
first mesh, Baldwin-Lomax turbulence model i

Oberflachenstromlinien der Leeseite der SCT-Konfiguration bei M=0.25; a=12.1°.

[1] Herrmann, U.; Analysis of a Supersonic Civil Transport Configuration (ATSF-1) at Subsonic,
Transonic and Supersonic Mach Numbers Using a Navier-Stokes Solver; DLR-IB 129-96/44.

Datum: 10.3.1998
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Weitere Partner:

Thema:

Aerodynamische Untersuchungen an einem Wellenreiter im Niedergeschwindigkeitsbereich

Ausgangssituation:

Nach dem “Osculating Cones Concept” [1] wurde bei Ma_ = 12 ein Wellenreiter mit einer fur
praktische Anwendungen geeigneten Kombination von Grundri und Volumenverteilung
generiert. Um Steuerflichen in Form von Hinterkantenklappen ausfithren zu konnen, wurde die
Oberseitengeometrie entsprechend modifiziert. Von dieser anwendungsnahen Konfiguration
existiert ein Windkanalmodell.

Fur die Berechnung des Stromungsfeldes steht der Euler-Navier-Stokes Code FLOWer (Version
114) zur Verfugung.

Ziel:

An dem Windkanalmodell sollen im Niedergeschwindigkeitsbereich umfangreiche Untersuchun-
gen durchgefiihrt werden, um eine Datenbasis fiir die Validierung des FLOWer - Codes und fiir
das Versténdnis der Stromungsphysik zu erarbeiten.

Losungsweg:

Im 1.3 m Unterschallwindkanal des Instituts fiir Stromungsmechanik der TU Braunschweig
wurden umfangreiche Kraftmessungen sowie Druckverteilungsmessungen auf der Kontur des
Wellenreiters bei symmetrischer und unsymmetrischer Anstromung durchgefihrt. Zur Sicht-
barmachung der wandnahen Stromlinien wurden zahlreiche Anstrichbilder auf der Kontur-
oberseite bet symmetrischer und unsymmetrischer Anstromung angefertigt. Mit Hilfe von Laser-
Lichtschnitt-Aufnahmen konnte die Wirbelstruktur sichtbar gemacht und das Wirbelaufplatzen
untersucht werden. Der Grenzschichtzustand auf der Saugseite des Wellenreiters wird mit Hilfe
von Infrarotaufnahmen, Hitzdrahttechnik und Azenaphtenanstrichen ermittelt. Mit einer Fiinf-
Loch-Sonde werden in ausgewéhlten Ebenen auf der Saugseite des Modells Strémungsfeld-
messungen durchgefiihrt,

Euler- und Navier-Stokes Rechnungen werden bei symmetrischer Anstromung mit Hilfe des
FLOWer - Codes durchgefiihrt und die Ergebnisse werden mit denen der Windkanalmessungen
verglichen.
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Ergebnis:

Mit einer Funf-Loch-Sonde wurden bei einem Anstellwinkel o = 12.2 ° in der Ebene £ = 0.75 auf
der Saugseite des Wellenreiters Feldmessungen durchgeflihrt. Bild 1 zeigt die Geometrie { (1)
in der Mefebene sowie den Verlauf der Isolinien des Gesamtdruckbeiwertes. Deutlich erkennbar
sind die Verlustgebiete des Primdr- und Sekundirwirbels im AuBenbereich des Fliigels. Bei
diesem Anstellwinkel wird die Rumpfkante von oben nach unten umstrémt, was aus der
Projektion des ortlichen Geschwindigkeitsvektors in die Mef3ebene in Bild 2 ersichtlich wird. Die
Stromung l6st an der Rumpfkante ab, was zu einem Rumpfwirbel fihrt. Das Verlustgebiet des
Rumpfwirbels ist in Bild 1 zu erkennen.

0.8 08r

0.6F Ac,=0.05(0.2,1.0) 0.6fF (Vo /U )=1

1.2
Bild 1: Verlauf der Isolinien des Gesamt- Bild 2: Projektion des Geschwindigkeits-
druckbeiwertes in der MefBebene vektors in die Mef3ebene £ = 0.75
£=0.75bei = 12.2°. bei & = 12.2°.
Literatur:

[1] T. Eggers, H. Sobieczky, K. B. Center: Design of advanced waveriders with high

aerodynamic efficiency. ATAA Paper 93-5141, 1993.
[2] D.__Hummel: Zur Umstrémung scharfkantiger schlanker Deltafliigel bei grofBen

Anstellwinkeln. Z. Flugwiss. 15 (1967), S. 376 - 385.

[3] D. Hummel: Untersuchungen iiber das Aufplatzen der Wirbel an schlanken Deltafliigeln.
Z. Flugwiss. 13 (1965), S. 158 - 168.

[4] H.-Chr. Oelker: Aerodynamische Untersuchungen an kurzgekoppelten Entenkonfigurationen
bei symmetrischer Anstrémung. Dissertation TU Braunschweig, 1989, ZLR-
Forschungsbericht 90-01, 1990.

Weiteres Vorgehen:

Es werden weitere Messungen zur Ermittlung des Grenzschichtzustandes auf der Kontur-
oberseite durchgefiihrt.

Weitere Rechnungen mit dem Euler-Navier-Stokes Code FLOWer sind erforderlich und werden
mit den Windkanalmessungen verglichen.

Datum:
15.09.1997 AG STAB
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Thema:

Zeitgenaue, numerische Berechnung der instationéren Deltafliigelumstromung

Ausgangssituation:

Fiir einen Deltafliigel mit 65° Vorderkantenpfeilung (VFE) sollen instationére Euler-Rechnungen
mit dem Finite-Volumen-Verfahren FLOWer114 durchgefuhrt werden.

Ziel:

Es

sollen bei stationdren Anstrombedingungen die instationdren Vorgidnge beim

Wirbelaufplatzprozef untersucht und analysiert werden. Es soll dabei der gesamte Anstellwinkel-
bereich bis hin zu sehr groBen Anstellwinkeln (o > 40°) mit vollstandigem Totwasser tiber dem
Fliigel zeitgenau untersucht werden.

Losungsweg:

1.

Vorab wurden einige stationdre Validierungsrechnungen auf einem gegebenen C-O-Netz
(D. Strohmeyer, DLR Braunschweig [1]) mit dem stationéren Euler-Code FLOWerl113
durchgefiihrt.

Momentan erfolgen weitere stationdre Validierungsrechnungen auf einem eigenen,
verbesserten Rechennetz, und zwar sowohl mit FLOWer113 als auch mit FLOWerl114.

. Parallel dazu sind erste instationire Euler-Rechnungen mit FLOWer114 geplant, um die

aufgeplatzte Wirbelstromung fir o = 20° bei stationirer Anstromung zeitrichtig
nachzurechnen.

. AbschlieBend soll eine Anstellwinkelvariation iiber den gesamteh Anstellwinkelbereich

durchgefiihrt werden.
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Ergebnis:

Die Voruntersuchungen auf dem gegebenen C-O-Netz von D. Strohmeyer haben gezeigt, daf3
der AufrollprozeB der Primirwirbel besonders im vorderen Fliigelbereich (siehe Bild 1
fur a = 10° und &; = x/1; = 0,3) nicht sehr gut wiedergegeben wird. Insgesamt werden zu hohe
Unterdriicke auf der Fliigeloberseite errechnet, so daB die resultierenden c,-Werte flir
verschiedene Anstellwinkel im Schnitt 20 % tiber den gemessenen Werten liegen. Da im vorderen
Flugelbereich Zellen mit extrem groBem Seitenverhiltnis vorliegen, wurde deshalb ein
verbessertes Rechennetz fiir den Deltafliigel generiert.

'2.5 [ T T T T '2.5 T T T T
c, 4 c,
2.0¢F £ =03 - 2.0
-1.5 3 -1.5
-1.0 1.0
0.5 | . -0.5
0.0 S 3 0.0
0.5 . L ) . 0_5 L. ] Il 1y
10 n 08 0.6 C.4 0.2 0.0 10n 038 0.6 0.4 0.2 0.0
‘2.5 T T T * T
CP
-2.0
-1.5 FLOWer113
qob /& 1 o & Messungen (H.-Chr. Oelker)
-0.5
0.0 Ec=x/l, ; n=y/s(x)
0.5 ' : - '

10 nn 0.8 0.6 0.4 0.2 0.0

Bild 1: Druckverteilungen auf der Flugeloberseite in verschiedenen Schnitten quer zur
Anstrémung (& = 0,3; 0,6; 0,8) im Vergleich mit MefBergebnissen von H.-Chr. Oelker
[2]; @ =10°.

Des weiteren ist bei stationdren Berechnungen die Lage der Aufplatzstelle iiber dem Fliigel stark
abhéngig von der Wahl der kiinstlich eingebrachten, numerischen Dissipation. Es soll untersucht
werden, inwieweit sich dieser numerische Parameter bei instationéren, zeitgenauen Rechnungen
auf die berechnete Lage der Aufplatzstelle auswirkt.

Literatur:

[1] D. Strohmeyer, M. Orlowski, J. M. A. Longo, D. Hummel, A. Bergmann: An Analysis of
Vortex Breakdown Predicted by the Euler Equations. ICAS, Sorrento 1996.

[2] H.-Chr. Oelker: Aerodynamische Untersuchungen an kurzgekoppelten Entenkonfigurationen
bei symmetrischer Anstromung. Dissertation TU Braunschweig 1990. ZLR-
Forschungsbericht 90-01 (1990).

Weiteres Vorgehen:

Nach Beendigung der instationiren Euler-Rechnungen soll ein Navier-Stokes-Netz fiir den
Deltafliigel erstellt und die instationdren Untersuchungen flir reibungsbehaftete Strémung
wiederholt werden.

Datum:
15.09.1997 AG STAB
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Thema Aerodynamische Optimierung von Uberschallkonfigurationen

Ausgangssituation

Verfahren fiir den Entwurf bzw. die Optimierung von Uberschallkonfigurationen basierten bisher
lediglich auf linearer Theorie und konnten somit nichtlineare Phdnomene nicht erfassen. Dementspre-
chend stellten die Ergebnisse dieser Verfahren beim Auftreten solcher Phinomene nur eine Néherung
der wirklichen Optima dar.

Ziel

Um eine Verbesserung der Niherung wirklicher Optima zu erreichen, sollen im Institut fiir Entwurfs-
aerodynamik Verfahren fiir den Entwurf bzw. die Optimierung basierend auf nichtlinearer Theorie,
d.h. der Losung der Euler-/Navier-Stokes Gleichungen, auch fiir Uberschallkonfigurationen entwik-
kelt und angewendet werden.

Vorgehensweise

Losungen der Euler-/Navier-Stokes Gleichungen erfordern einen deutlich erhdhten Rechenzeitauf-
wand. Dementsprechend sollte zum einen der verwendete mathematische Algorithmus zur Verbesse-
rung einer Giitefunktion mit einem Minimum an Berechnungen dieser Funktion auskommen, zum
anderen das Verfahren zur Beschreibung der Konfiguration bzw. deren notwendige Anderungen nur
ein Minimum an Parametern benétigen. Verschiedene Algorithmen zur Optimierung wurden daher
implementiert und hinsichtlich ihrer Effizienz getestet, desweiteren ein Verfahren zur Geometriegene-
rierung speziell fiir die Erfordernisse der Optimierung erstellt [1]. Der vielversprechendste Algorith-
mus [2] und das Verfahren zur Geometriegenerierung wurden dann mit den am Institut zur Verfligung
stehenden Verfahren zur Netzgenerierung, MegaCads [3], und zur Stromungsfeldberechnung, FLO-
Wer [4], gekoppelt und angewendet [5].

Ergebnis

Die prinzipielle Funktionsfihigkeit des beschriebenen Programmsystems wurden anhand analytischer
Beschreibungen von Kérpern und Fliigeln mit minimalem Wellenwiderstand tiberpriift. Als Beispiel
sind in Abb. 1 und Abb. 2 Ergebnisse der Minimierung des Widerstandes eines rotationssymmetri-
schen Rumpfkorpers mit vorgegebener Linge und vorgegebenem Volumen bei Anstromgeschwindig-
keit Ma,. = 2.0 und Anstellwinkel o0 = 0°. dargestellt. In Abb. 1 stellen die nicht ausgefiillten Kreise
die analytische Beschreibung des Korpers mit minimalem Widerstand nach Sears [6] bzw. Haack dar,
die unterbrochene Linie den Korper zu Beginn und die durchgezogene Linie den Korper am Ende der
Optimierung. Die analytische Beschreibung und das Ergebnis der Optimierung stimmen gut iiberein.
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In Abb. 2 ist der Wellenwiderstand in Abhingigkeit von der Anzahl der Nachrechnungen, d.h. der
Anzahl der Berechnungen der Giitefunktion, aufgetragen. Die sich ergebende Reduzierung des Wider-
standes wird deutlich.

0.05 L : 0.20 -
0.04 | o7
©
0.03 2015
[<}]
L
(2]
°
0.02 g 0.12
2
: O Sears-Haack j?_J)
0.01 | — Beginn Opt. = 0.10
- Ende Opt.
000 et b v v v e I R
00 02 04 06 08 1.0 008, 50 100
X-Koordinate — Nachrechnungen —
Abb. 1: Korper zu Beginn und am Ende der Abb. 2: Reduzierung des Wellenwiderstandes
Optimierung im Vergleich zur analy- im Rahmen der Optimierung.
tischen Beschreibung von Sears und
Haack

Vergleichbare Ubereinstimmungen zwischen analytischer Beschreibung und Ergebnissen der Optimierung
ergeben sich bei der Minimierung des Wellenwiderstandes von Profilen bzw. Fliigeln.
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weiteres Vorgehen

Arbeiten zur Erhdhung der Robustheit und insbesondere zur Verringerung des Rechenzeitaufwandes
des Programmsystems sind geplant. So sollen Moglichkeiten zur Verringerung des Aufwandes durch
Reduzierung der Genauigkeit bei der Losung der Euler-/Navier-Stokes Gleichungen untersucht werden.
Ferner sollen praktische Erfahrungen durch Anwendung des Systems bei aktuellen Problemstellungen
gewonnen werden,

Datum:

15.10.1997 AG STAB
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Numerische Berechnung der viskosen Strémung um einen rotierenden Propel-
ler im Nachlauffeld eines Schiffes.

Die Berechnung der Wechselwirkung zwischen Schiff und Propeller wird er-
schwert durch die rdumliche Enge des Propellers hinter dem Schiff, der Not-
wendigkeit alle Blatter des Propellers beriicksichtigen zu miissen, sowie der
Koppelung zwischen dem ortsfesten Koordinatensystem des Schiffs und dem
rotierenden System des Propellers. Aus diesen Griinden sind bisher keine
Navier-Stokes Berechnungen diese Problems, trotz hoher technischer Relevanz,
bekannt geworden.

Die Ziele des Vorhabens sind im wesentlichen wie folgt:

e Gittergenerierung fiir die gekoppelte Berechnung von Schiff und Propel-
ler.

e Berechnung der Wechselwirkung und Vergleich mit experimentellen Er-
gebnissen.

Es wurden ein Gitter fiir die gekoppelte Berechnung von Schiff und Propeller
erzeugt. Bei dem diskretisierten Problem handelt es sich um das S60-Series
Schiff, wie es von Toda et al. an der Osaka University vermessen wurde. Das
Schiff wird von einem Propeller mit fiinf Schaufeln angetrieben. Vorhergehende
Berechnungen an Propellern und Schiffen haben gezeigt, daf§ ca. 2.000.000
Gitterzellen nétig sind um genaue Ergebnisse zu erzeugen. Die verfiigharen
Computerresourcen erlauben gegenwirtig nicht eine solch hohe Auflésung. Das
eingesetzte Gitter hat daher nur ca. 500.000 Gitterpunkte. Es handelt sich bei
den Berechnungen somit um einen Technologiedemonstrator. Da die Gitter
skalierbar erzeugt wurden, ist eine Erhhung der Gitterpunktanzahl technisch
leicht mdglich, sodaf bei Verfiigbarkeit hoherer Rechenleistung eine genauere
Auflésung moglich ist.

Zur Koppelung des rotierenden Propellergitters und des stationédren Schiffsgit-
ters stehen verschiedene Optionen zur Verfiigung. Die eine Méglichkeit ist die
sogenannte ,, Frozen Rotor“ Option. Hierbei werden alle Bldtter des Propellers
diskretisiert. Es wird angenommen, da8 fiir jede relative Anordnung von Schiff
und Propeller eine stationire Losung existiert. Die Berechnung erfolgt daher
als eine Serie von stationdren Berechnungen fiir verschiedene Drehwinkel des
Propellers. Diese Vereinfachung ist nur sinnvoll fiir langsame Drehgeschwindig-
keiten bei denen sich fiir jeden Winkel eine quasi-stationdre Losung einstellen
kann. Dies ist fiir die Schiff-Propeller-Wechselwirkung nur bedingt der Fall.
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Die andere Moglichkeit ist eine volle instationdre Berechnung. Nach jedem
Zeitschritt wird der Propeller um einen entsprechenden Winkel A¢ rotiert und
die neue Relativposition zur Berechnung der Fliisse zwischen den beiden Ko-
ordinatensystemen herangezogen. Diese Option ist numerisch sehr aufwendig,
da eine instationidre Berechnung durchgefiihrt werden mu$, die in einen peri-
odischen Vorgang miindet. Erschwerend kommt hinzu, daf§ die ZeitmaBlstdbe
der Umstrémung des Schiffs und des Propellers unterschiedlich sind, wodurch
viele Umdrehungen des Propellers nétig werden, bevor sich die Strémung um
das Schiff ausgebildet hat. Diese Problem kann dadurch umgangen werden,
daf} eine auf der ,,Frozen Rotor* Option basierende Lésung als Anfangsbedin-
gung vorgeschrieben wird. Diese besitzt bereits eine ausgebildete Strémung
um das Schiff.

Im Rahmen des Projekts wurden Berechnungen basierend auf der ,Frozen
Rotor“ Option fiir vier Relativpositionen zwischen Schiff und Propeller durch-
gefiihrt. Ein Vergleich mit den experimentellen Daten zeigt eine ca. 20% Ab-
weichungen beziiglich des Schubs des Propellers. Dies liegt aufgrund der groben
Diskretisierung im Rahmen des Erwarteten.

Gegenwirtig wird das Problem mit der voll instationdren Option, die speziell
fiir diese Berechnungen implementiert wurde, berechnet. Die Ergebnisse sollen
auch verwendet werden, um die Genauigkeit der kostengiinstigeren ,,Frozen

" Rotor“ Option zu testen, soweit dies auf den gegebenen groben Gittern méglich
ist.

Ergebnisse Bisher wurden noch kein quantitativer Vergleich mit den experimentellen Da-
ten durchgefiihrt. Bild 1 zeigt aber die Geometrie des Problems und mit der
»Frozen Rotor“ Option berechnete Stromlinien. Deutlich zu erkennen ist die
Verwirbelung der Stromung hinter dem Propeller.

Abbildung 1: Series S60 Schiff mit Propeller und Stromlinien
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Eine Kirchhoff Methode zur Berechnung von transsonischem
Hubschrauberrotorlarm

Der Flugbetrieb von Hubschraubern ist mit starken Lirmemissionen
verbunden, welche sowohl bei zivilen wie auch bei militirischen An-
wendungen duferst unerwiinscht sind. Eine groBe Lirmentwicklung
resultiert aus der kompressiblen, instationdren Umstromung des Haupt-
rotors. Bei der Entwicklung von neuen Hubschrauberrotoren wird
daher eine Moglichkeit zur theoretischen Vorhersage des generierten
Schalls gewiinscht.

Angestrebt ist die Entwicklung eines effektiven und flexiblen Verfah-

rens zur Berechnung von Hubschrauberrotorldarm. Im Mittelpunkt des
Interesses steht die Anwendbarkeit des Verfahrens bei verschiedener

Rotorblattgeometrie und bei verschiedenen Flugzustinden.

Zur Vorhersage von Schallentstehung am Rotorblatt und Schallaus-
breitung zum Beobachter in einiger Entfernung wird die Kirchhoff-
Methode angewandt. Die Kirchhoff-Methode entspricht einer Kop-
plung von nichtlinearen und linearen Losungsverfahren.

Die kompressible, instationdre Umstromung des Rotors wird durch
Losung der (nichtlinearen) Euler-Gleichungen berechnet. Hierzu wer-
den spezielle Rechennetze benétigt, welche Schallentstehung und
Schallausbreitung im Nahfeld rdumlich erfassen. Die weitere Schall-
ausbreitung zum Beobachter im Fernfeld wird mit Hilfe der (linearen)
homogenen Wellengleichung behandelt. Farassat und Meyers [1] ent-
wickelten eine Integralformel, die die Berechnung des Drucksignals am
Beobachter erlaubt, wenn die Stromungslésung auf einer die Schall-
quellen umgebenden Fliache (Kirchhoff-Flidche) bekannt ist. Die Formu-
lierung von Farassat und Meyers erlaubt die Mitfiihrung der Kirchhoff-
Flache mit dem Rotor.

Die Ubergabe der Stromungslosung auf die Kirchhoff-Fliche erfordert
eine raumliche Interpolation, deren Giite mafBgeblich fiir die Effektivi-
tit des Gesamtverfahrens (Euler-Losung+Kirchhoff-Integration) ist.
Deswegen wird die Interpolation auf Tetraederelementen durchgefiihrt.
Weitere Effektivititssteigerungen werden durch Anpassung der rium-
lichen und zeitlichen Diskretisierung des Kirchhoff-Verfahrens an die
physikalischen Vorginge erreicht. Bild 1 zeigt einen horizontalen
Schnitt durch das aerodynamische Rechennetz sowie die (offene)
Kirchhoff-Fliche.
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Ergebnis:

Ein Netzgenerator auf mafigeblich algebraischer Basis wurde entwic-
kelt. Netze fiir Rotoren mit gebriauchlichen Geometrien konnen damit
schnell generiert werden. Die unter Vorgabe des Flugzustandes gene-
rierten Netze erfassen Schallentstehung und Ausbreitung sehr gut.
Die rdumliche Diskretisierung der Kirchhoff-Fldche kann an das Pro-
blem gut angepalit werden. Trotz sehr geringer Anzahl von Oberfli-
chenelementen wird die Losung aus dem dreidimensionalen Rechen-
netz der Euler-Rechnung mit nur geringen Verlusten an Genauigkeit
iibergeben. Die Effektivitit des Gesamtverfahrens wird weiter gestei-
gert, indem fiir die Kirchhoff-Integration eine feinere zeitliche Schritt-
weite gewihlt wird als fiir die instationdre Euler-Rechnung.

Es wurden Windkanalmessung am 7D-Modellrotor aus dem HELI-
SHAPE-Projekt nachgerechnet. Der Testfall von Diagramm 1 umfaft
einen schnellen Vorwirtsflug, bei dem HSI-Larm auftritt (Larm durch
Verdichtungsst6Be am vorlaufenden Blatt). Der Vergleich von Rech-
nung und Messung ist unter Anbetracht der sehr komplexen, instatio-
ndren Rotorumstromung mehr als zufriedenstellend.

Kirchhoff-Flache
,g\ £
8.,
. f v a
Z=0 Ebene des ) -
aerodynamischen ~ >
Rechengtters 7A Modellrotor
v=148 kis, 1 =0,33
Euler/Kirchhoff-Simulation
Mikrofon Nr. 2 ) HELISHAPE Experiment
x=-5,28m, y=-2.15m, 2=-2.28m
Bild 1: Kirchoff-Fldche und horizontaler Schnitt Diagramm 1: Vergleich von berechnetem und gemes-
durch das aerodynamische Rechengitter senen Drucksignal beim Beobachter

-Literatur:

weiteres Vorgehen:

[1] F. Farassat and M. K. Meyers, Extension of Kirchhoff’s Formula
to Radiation from moving Surfaces, JSV 1988, 123(3), p.451-460
[2] G. Algermissen and S. Wagner, Computation of High-Speed
Impulsive Noise by an Enhanced Kirchhoff Method, AHS Specialists
Meeting for Rotorcraft Acoustics and Aerodynamics, Williamsburg,
VA, 28 30 October 1997

Gegenstand aktueller Untersuchungen ist die Anwendbarkeit des
Verfahrens auf Lirm durch Blatt-Wirbel-Wechselwirkung (BVI).
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Thema Untersuchung abgeloster Stromungen bei Liiftern

Ausgangssituation:
Navier-Stokes Verfahren FLOWer zur Berechnung von Rotoren mit ungestorter Zustromung.
Ziel:

Wiederholte Validierung eines dreidimensionalen Navier-Stokes-Verfahrens zur Berechnung rei-
bungsbehafteter Stromungsfelder von gesichelten Liiftern.

Losungsweg:

Der bereits fiir einen 3-Blatt Liifter entwickelte MEGACADS Netzgenerator wurde zur Berechnung
cines gesichelten 7-Blatt Liifters entsprechend erweitert, indem das urspriinglich einheitlich erzeugte
(C-Netz erstens in mehrere Schichten in Profilniihe mit ausreichender Orthogonalitit (Offset-Funktion)
und zweitens in einzelne Fernfeld-Segmente aufgeteilt wurde. Das Fernfeld wird anschlieBend mit
cinem hyperbolischen Loser (Beltrami-Stromung) geglittet. Die weitere Berechnung des Netzes ver-
liuft wie gehabt, indem die 2-D Netze der jeweils radialen Schnitte auf Zylinderfldchen abgewickelt
werden. Der innere und duBere Schnitt werden als feste Wand definiert, womit Nabe und Mantel fest-
vclegt sind. Fiir Grenzschichtrechnungen nach dem Baldwin-Lomax-Turbulenz-Modell wird das Netz
zusitzlich in 2 Blocke mit jeweils einem unteren und oberen Teil der Radien unterteilt. Das Netz
besteht wieder aus 241x65x41 Zellen und beschreibt an der Korperoberfliache die Geometrie eines
ummantelten Liiftersegmentes, das aufgrund der Periodizititseigenschaften aus nur einem Blatt,
Naben- und Mantel-Element besteht.

Die Geometrie, MeBdaten und mit dem kommerziellen Code TASCflow gerechnete Beiwerte des
zugrunde liegenden 7-Blatt Liifters wurden von der Firma Siemens Electric Ltd., Canada zur Verfii-
gung gestellt. Die Untersuchungen wurden fiir Reynoldszahlen unterhalb Re = 225 000 durchgefiihrt,
wo die Stromung noch als laminar angenommen werden kann. Zur Berechnung entsprechend auskon-
vergierter Losungen von Stromungsfeldern, die sich iiber den Bereich einer vollstédndigen Kennlinie
crstrecken, wurden Mehrgittertechniken eingesetzt. Aus den Druckverteilungen am Liifter wurden
integrale Beiwerte von statischer Druckdifferenz vor und hinter dem Laufrad und der Wirkungsgrad
berechnet und mit den MeBergebnissen und den mit TASCflow berechneten Beiwerten verglichen.
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Ergebnis:

Die statische Druckdifferenz und der Wirkungsgrad wurden vom FLOWer Code im Bereich anliegen-
der/abgeloster Stromungen zufriedenstellend mit einer laminaren/turbulenten Rechnung berechnet. Die
Ergebnisse der Rechnungen mit TASCflow zeigten dagegen keine so guten Ergebnisse, da Siemens ein
H-Netztyp verwendete und insofern die Saugspitzen nur ungentigend aufgeldst wurden. Die mit FLO-
Wer lokal berechneten Druck- und Auftriebsverteilungen und die Grenzschichtdicke am Profil zeigten
tferner eine gute Ubereinstimmung mit den entsprechenden Ergebnissen anderer Verfahren (DLR Lif-
ting Surface Code und Radial Equilibrium Methode der TU Braunschweig, Institut fiir Turbomaschi-
nen). Ebenso konnten durch den Vergleich der Stromungsfelder beim vorwirts- und riickwiérts
gesichelten Liifters die typischen Merkmale unterschiedlicher Sichelung beziiglich der Wirbelbildung
und Blatt-Belastung sowie des Abstrémwinkels und Volumenstroms festgestellt werden [1].

Berechnetes Stromungsfeld am Blatt eines vorwartsgesichelten 7-bléttrigen Liifters:

Literatur:

1) D. Lohmann, H. Capdevila, U. Stark, M. Kuntz: ‘CFD-Analysis of Fan Aeroacoustics - Comparative Stud-
ies.’, Fifth Int. Congress on Sound and Vibration, University of Adelaide, South Australia, Dec. 15-18,
1997.

weiteres Vorgehen:

Die reibungsbehaftete Berechnung eines Liifters mit feststehendem Mantel unter Beriicksichtigung des
Spaltes mit Hilfe des FLOWer Codes und der Chimiren-Technik.

Datum: 27.1. 1998 - 87 - AG STAB
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Thema: ,.Experimentelle Untersuchung der Leitwerk-Propeller Kombination

fiir das menschtragende Solarflugzeug Icaré 2*

Ausgangssituation:

Von der Fakultdt Luft- und Raumfahrttechnik der Uni Stuttgart wurde mit Icaré 2 das erste
praxistaugliche, menschtragende Solarflugzeug entwickelt und gebaut. Dieses eigenstartfahige
Flugzeug errang beim Berblinger Wettbewerb der Stadt Ulm 1996 den ersten Preis.

Um einen moglichst hohen Gesamtwirkungsgrad zu erreichen wurde ein speziell fiir Icaré 2
entwickelter TransversalfluBmotor sowie ein moglichst groBer, niedrig belasteter Propeller eingesetzt.
Der groBe Propellerdurchmesser erforderte eine T-Leitwerk-Konfiguration, bei welcher das
Antriebssystem im Kreuzungspunkt von Hohen- und Seitenleitwerk integriert und der Propeller
stromab der Leitwerke angebracht wurde.

Die Untersuchungen der Propeller-Leitwerk Kombination wurden am Boéenwindkanal des IAG
durchgefiihrt. Die Abmessungen und Anstromgeschwindigkeiten des Windkanals ermoglichten eine
Vermessung des Antriebssystems in Originalgrof3e in den Auslegungspunkten von Icaré 2.

Ziel:

Bei dieser Arbeit /1/ wurden die Leistungsdaten und Wirkungsgrade des Propellers fiir verschiedene
Propelleranstellwinkel vermessen und mit den Auslegungsrechnungen /2/ verglichen. Die
Auslegungsrechnungen basieren auf der Blattelement-Theorie, wobei die induzierten Anstellwinkel
mit Hilfe eines Wirbelverfahrens berechnet wurden.

Als weiteres wurde die Zirkulationsverteilung entlang des Propellers gemessen und ebenfalls mit den
Rechnungen des Propellerentwurfs verglichen.

Da iiber Propeller-Leitwerk-Interferenzen nur sehr wenig Literatur bekannt ist, wurde auch die
Auswirkung der Leitwerksumstromung auf den Wirkungsgrad des Propellers untersucht.

Losungsweg:

Fiir die Vermessung des Icaré 2-Antriebs wurde ein Priifstand im Boéenwindkanal aufgebaut, welcher
aus einem Seitenleitwerk mit verstellbarem Seitenruder und der Aufnahme fiir das im Leitwerk
integrierte Antriebssystem besteht. Desweiteren konnte das Hohenleitwerk des Solarflugzeuges am
Priifstand befestigt werden.

Zur Bestimmung der Leistungsdaten und Wirkungsgrade des Propellers und des Elektromotors
wurden Drehmoment, Schubkraft, Anstromgeschwindigkeit, Drehzahl sowie die elektrischen GroBen
Strom und Spannung zeitgleich mit einem PC erfalit und ausgewertet.

Durch eine Betrachtung der Impulsbilanz an einem Blattelement, wie sie z.B. in /3/ durchgefiihrt
wurde, kann die Zirkulationsverteilung entlang eines Propellerblattes experimentell bestimmt werden.
Dazu wurden die Differenzen der Staudriicke und der statischen Driicke stromauf und stromab der
Propellerebene an verschiedenen Radiuspositionen gemessen und ausgewertet.

Um den EinfluB der Leitwerknachldufe auf den Propellerwirkungsgrad zu ermitteln, wurden
Messungen sowohl mit als auch ohne stromauf befindlichem Hohenleitwerk durchgefiihrt. Als
weiteres wurden auch die Auswirkungen von ausgeschlagenen Rudern untersucht.
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Ergebnis:

Die gemessenen Leistungsdaten und Wirkungsgrade des Propellers sind in den Bildern 1-3 fiir
verschiedene Blattanstellwinkel aufgetragen. Im stationdren Horizontalflug des Solarflugzeuges mit
minimalem Antriebsbedarf ist ein Schub von 116 N erforderlich. Fiir einen Blattanstellwinkel von
15,5° betréigt der Fortschrittsgrad dabei v/nd=0,54 , wodurch sich ein Propellerwirkungsgrad von
84,5% ergibt. Bei VergroBerung des Blattanstellwinkels auf 18,5° kann der Propellerwirkungsgrad
auf 86 % gesteigert werden.

In Bild 4 ist der gemessene Propellerwirkungsgrad im Vergleich zu dem mit Hilfe der Blattelement-
Theorie berechneten aufgetragen. Wie zu sehen ist liegt der gemessene Propellerwirkungsgrad 2-3%
schlechter als der berechnete. Die Form der Verldufe stimmt aber gut iiberein.

Die experimentell ermittelte Zirkulationsverteilung entlang des Propellerblattes (siehe Bild 5) kommt
der optimalen Zirkulationsverteilung nach Goldstein /4/, wie sie beim Propellerentwurf vorgegeben
wurde, sehr nahe.

Beim Vergleich der Messungen mit und ohne Hohenleitwerk konnte kein EinfluB des stromauf
liegenden Hohenleitwerkes (in Neutralstellung) auf den Propellerwirkungsgrad festgestellt werden.
Durch Auslenken des Seitenruders und des Pendelhdhenleitwerkes reduzierte sich der
Propellerwirkungsgrad um bis zu 10% (siehe Bild 6).
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Literatur:

1/ G. Jdger: ,,Experimentelle Untersuchung der Leitwerk-Propeller Kombination fiir das
Solarflugzeug Icaré 2
Studienarbeit, Institut fiir Aero- und Gasdynamik, Universitét Stuttgart, 1997

12/ J. Arnold: ,,Design of an Optimum Propeller for a Solar Power Glider®,
Studienarbeit, Institut fiir Aero- und Gasdynamik, Universitit Stuttgart, 1995

/3/ W.-H. Hucho: ,,Untersuchungen iiber den EinfluB einer Heckschraube auf die Druck-
verteilung und die Grenzschicht schiffsihnlicher Korper*,
Dissertation, Universitit Braunschweig, 1967

14/ S. Goldstein: ,,On the Vortex Theory of Screw Propellers*, London, 1929

Datum: 10.12.1997

Bild 6: Einfluf3 von Leitwerks-
ausschldgen auf den

AG STAB




Projektgruppe/
Fachkreis
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weitere Partner

Thema

Ausgangssituation

Ziel

Mitteilung

Stumpfe Korper / Riumpfe

M.-Eng. Walid Khier / Dr.-Ing. Michael Breuer

Lehrstuhl fiir Stromungsmechanik

Universitat Erlangen-Niirnberg Telefon: 09131/761-232
Cauerstr. 4 Telefax: 09131/761-242
D-91058 Erlangen e-mail: khier@lstm.uni-erlangen.de

Deutsche Bahn AG, Societe Nationale des Chemins de Francais, FS

Untersuchung der dreidimensionalen Stromung um einen Hochgeschwindig-
keitszug unter Seitenwindeinflu8.

Die Tendenz, die Reisegeschwindigkeit moderner Ziige standig zu erhéhen,
148t die Bedeutung der Aerodynamik auch in diesem Bereich der Technik
weiter steigen. Dabei spielt nicht nur der Widerstand eine zentrale Rolle.
Vor allem eventuell auftretende Seitenwinde und Béen bedrohen die Sicher-
heit des Zugverkehrs, da sie zu so hohen Seitenkréiften und Rollmomenten
fithren konnen, daB der Zug den Kontakt zur Schiene verliert. Windkanal-
und Felduntersuchungen sind die traditionellen Zugénge, um die aerody-
namischen Eigenschaften bodennaher Fahrzeuge zu bewerten, aber sie sind
teuer und zeitaufwendig. Numerische Stromungssimulationen haben sich in-
zwischen zu einer kostengiinstigen Alternative entwickelt. Detaillierte Un-
tersuchungen unterschiedlicher Einfluifaktoren und Parametervariationen
konnen mit numerischen Berechnungen schnell und einfach durchgefiihrt
werden.

Im Rahmen des europiischen Projektes TRANSAERO werden vom
LSTM Berechnungen der turbulenten Umstrémung von Hochgeschwin-
digkeitsziigen mit dem Stréomungs-Simulationsprogramm FASTEST-3D
durchgefiihrt. Im Mittelpunkt der Arbeiten stehen dabei Untersuchungen
zur Seitenwindempfindlichkeit der Fahrzeuge, die fiir die Sicherheit des Zug-
verkehrs bei zunehmenden Reisegeschwindigkeiten von immer gréflerer Be-
deutung ist. Umfangreiche numerische Simulationen sollen in Zusammen-
hang mit den experimentellen Untersuchungen der Partnerinstitutionen im
Windkanal und auf der Teststrecke Aufschluf} iiber die Problematik geben.

1. Numerische Untersuchung der Stromung um dreidimensionale bodennahe
Fahrzeuge (Hochgeschwindigkeitsziige).

2. Untersuchung und Analyse der aerodynamischen Eigenschaften von
Hochgeschwindigkeitsziigen unter verschiedenen Seitenwindbedingungen.
Inbesondere soll der Einflufl der atmosphérischen Grenzschicht und der Geo-
metrie des Bahndamms untersucht werden.

AG STAB



Losungsweg

Ergebnis

Literatur

weiteres
Vorgehen

Datum:

1. Auf der Basis der CAD-Daten des InterRegios wird das numerische Gitter mit
Hilfe des Gittergenerators ICEM-PCUBE von Control Data Systems Inc. erzeugt.
2. Die atmosphérische Grenzschicht wird als neue Randbedingung in FASTEST-
3D implementiert.

3. Das bereits existierende parallele Stromungsprogramm FASTEST-3D [6st die
Reynolds-gemittelten Erhaltungsgleichungen auf einem blockstrukturierten Git-
ter. Zur SchlieBung der Gleichungen wird ein k — e~Modell mit Wandfunktionen
oder eine Low-Re Variante eingesetzt. Die Blockstrukturierung bildet gleichzei-
tig die Basis fiir die Parallelisierung des Codes. Die Rechenlast kann so auf die
verschiedenen Prozessoren des verwendeten Parallelrechners verteilt werden.

Nachstehend sind einige Ergebnisse der numerischen Berechnung der turbulen-
ten Stromung dargestellt, die fiir das dreidimensionale, vereinfachte Zugmodell
durchgefiihrt wurden. Die gezeigte Geometrie besteht aus zwei DB-InterRegio
Steuerwagen, auf denen die innerhalb TRANSAEROs geplanten Untersuchungen
basieren. Abb. 1 zeigt den Verlauf der Wandstromlinien auf der Zugoberflasche bei
20° Seitenwind. Abb. 2 stellt die Abhangigkeit der aerodynamischen Krafte und
Momente vom effektiven Windwinkel © dar. Aufgetragen sind der Seitenkraftbei-
wert (oben) und der Rollmomentenbeiwert (unten) als Funktion des Windwinkels
fiir den vorderen und hinteren Wagen des Zuges sowie fiir den gesamten Zug. Man
erkennt, daf die Krafte und Momente fiir den ersten Wagen bis ca. 60° sehr stark
ansteigen und dann fast konstant bleiben. Fiir den hinteren Wagen steigen sie
langsamer an und erreichen ihren maximalen Wert erst bei 90°.

08400 1*Coach
60800 2™ Coach
| Mddaat Complete train

30 80 20

Abb. 2: Einflul des Windwinkels auf
den Seitenkraft (oben) und den Roll-
momentenbeiwert (unten)

Abb. 1: Wandstromlinien und
Ablosgebiete am Heck des Inter-
Regios bei 20° Seitenwind

[1] T. Chiu, “Prediction of the aerodynamic loads on railway train in a cross wind at large
yaw angles using an integrated two- and three-dimensional source/vortex panel method”,
J. Wind Engineering and Industrial Aerodynamics 57, pp. 19-39, (1995).

[2] W. Khier, M. Breuer, F. Durst, “Numerical simulation of side wind effects on high speed
trains”,30'" ISATA International symposium on automotive technology and automation,
June. 16" — 19t% 1997, Florence, Italy.

Im weiteren Verlauf des Projektes sollen numerische Simulationen fiir realistische
Zuggeometrien inklusive Bahndamm und Drehgestell durchgefiihrt werden. Ziel
ist es, detaillierte Aussagen tiber die Seitenwindempfindlichkeit der untersuchten
Fahrzeuge abzuleiten.

22.09.1997 AG STAB




Mitteilung

Projektgruppe / Fachkreis: Stumpfe Koérper / Rimpfe
Ansprechpartner: Dr. Stefan Kérber

Institution: BGT-Bodenseewerk
Geratetechnik GmbH

Adresse: Alte Nussdorferstr. Telefon: 07551/89-6194
88662 Uberlingen Telefax: 07551/ 89-2351
e-mail: koerber@fk.bgt.de
Weitere Partner: --
Thema: Strukturgekoppelte aerokinetische Aufheizung von Flugkdrpern im

hohen Uberschali/Hyperschall

Ausgangssituation:

Mit steigender Fluggeschwindigkeit und Missionsdauer wird die dabei vermehrt auftretende
aerokinetisch bedingte Aufheizung der Flugkérperstruktur zunehmend zu einem entscheiden-
den Parameter bei der Flugkdrper-Systemausiegung. Besonders betroffen sind hierbei die
Bauelemente im vorderen Nasenbereich ( Sucherkomponenten, z.B. IR-Fenster, Radome )
sowie die duflerlich angeordneten Steuerflachen.

Ziel:

Die zunehmenden Leistungsanforderungen an Flugkdrper verlangt immer mehr eine Aus-
legung hinsichtlich eines optimierten Gesamtkonzeptes. Aufgrund héaufig kontrérer Forderung
unterschiedlicher Komponenten ist eine endgiltiges Konzept oftmals nur durch iteratives
Anndhern zu realisieren. Zur Reduzierung kostenintensiver Windkanalmessungen soll ein
numerisches Simulationsverfahren bereitgestellt werden, so daf} sich eine Optimierung des
Flugkorpergesamtkonzeptes, vornamlich unter dem Aspekt der aerokinetischen Aufheizung
der FK-Struktur, in zeit- und kosteneinsparendem MaRe durchfuihren 1aft.

Ldésungsweg:

Fur eine numerische Simulation der aerokinetischen Aufheizproblematik stehen kommerzielle
Programmpakete zur Berechnung der Strémung um den Flugkdrper bzw. des Warmehaus-
haltes innerhalb der Fiugkdrperstruktur zur Verfugung. Aufgrund der Unabhéngigkeit dieser
Module wird hinsichtlich einer addquaten Modellierung der physikalischen Austauschvorgénge
an der Schnittstelle Grenzschichtstrémung-Strukturoberflache eine entsprechende wechsel-
seitige numerische Kopplung dieser Module vorgenommen. Die dadurch erméglichte Ruck-
kopplung der Strukturoberflichentemperatur auf die Grenzschichtstrémung und die ent-
sprechenden Strukturwarmelasten spiegelt gegenliber dem Ausgangsmodell ohne Struktur-
Stréomung-Feedback die real ablaufenden physikalischen Vorgdnge wesentlich ndher wieder.
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Ergebnis:

Mit Hilfe des gekoppelten Gesamtsimulationsprogrammes wurden erste Validierungs-
rechnungen hinsichtlich einer aerokinetischen Aufheizung einer Flugkorperstruktur durch-
gefuhrt. Als Vergleichsdaten standen experimentell ermittelte Temperaturzeitverldufe aus
Freiflugversuchen zur Verfigung. Die mit dem wechselseitig gekoppelten Verfahren erzielten
Ergebnisse zeigen eine wesentlich héhere Ubereinstimmung mit den experimentellen Daten
als die mit den zuvor ermittelten Simulationen méglich war.

Bilder:

Fluid - Structure Coupling

\ -0

Missile Flight-Profile

Steady-State
CFD-Calculations

Mach-Number

Temperature

Heat-Conduction

Time

v

Weiteres Vorgehen:

Erweiterung des bestehenden Simulationsprogrammes von rotationssymmetrischen Flug-
kérperkonturen auf volle 3D Konfigurationen. Berlicksichtigung der sich aufbauenden
thermischen und mechanischen Spannungen im Strukturmaterial.

Datum: 20.08.1997 AG STAB
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MITTEILUNG

Projektgruppe/

Fachkreis STUMPFE KORPER/RUMPFE

Ansprechpartner Prof. Dr.-Ing., Dr. Math. Adriana NASTASE

Institution Lehr-und Forschungsgebiet Aerodynamik des Fluges

Adresse RWTH, Templergraben 55, 52062 AACHEN Telefon 0241/80-5438
weitere Partner Dipl.-Ing. Emil STANISAV. Fax 0241/8888-173
Thema

The Design of the Fully - Optimized, Integrated Wing-Fuselage Model FADET I, in Supersonic Flow.
Ausgangssituation

Theintegrated delta wing - fuselage configuration is here considered as an equivalent integrated delta
wing alone (IDW), which is fitted with two additional ridges, which are located along the junction
lines between the wing and the fuselage and which mathematically simulate the jump of the down-
washes, along theselines, asin [1] - [3]. The IDW has the skeleton surface continuous and the thickness
distribution is continuous of class C, along the junction lines, but, for the sake of generality,

discontinuous in the higher derivatives. The downwashes W on the thin and W* , w* on the
thick-symmetrical IDW components are expressed in form of superpositions of homogeneous
polynomes in two variables, with arbitrary coefficients. Under these suppositions some original
potential solutions for the three - dimensional hyperbolical boundary value problems of the
partial-differential equations concerning the determination of the axial disturbance velocities u and
u* on the flattened wing - fuselage configurations given in [1-3], are used as starting solutions for the
variational problem concerning the determination of the fully-optimized shape of the integrated
wing-fuselage model Fadet I , optimized at the cruising Mach number M, = 2,2 . The optimum -
optimorum theory as in [1]- [3], is here used for the determination of the 29 free parameters of the
variational problem concerning the determination of the shape of the fully-optimized , integrated
model Fadet I. These parameters are the polynomial coefficients of the three downwashes w , w* and
w" and the similarity parameters of the planforms of the wing and of the fuselage,i.e. vand v.

Ziele

The aim of this research is to determine and to test the shape of a fully-optimized integrated wing-
fuselage configuration, which is flying with characteristics instead of shocks and presents a higher
quotient L/D. This shape can be useful for the design of a new generation of shockless integrated
supersonic transport aircraft, which are economical, rentable, silent and therefore also ecological
accepted. Our proposal, for the shape of such an aircraft in form of a catamaran, which presents two
- separate small fuselages partially integrated in the wing, is givenin (Fig. 1).

Losungsweg

The variational problem concerning the determination of the skeleton-surface consists in the deter-
mination of the optimal values of the coefficients wij of the downwashes w,in order to realize the mi-
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nimum drag Cq = min for a given lift coefficient C;= Cy, and by satisfying the conditions of the

pressure equalization along the subsonic leading edges of the IDW .

The variational problem concerning the determination of the optimal values of the coefficients W j
and w1j of the downwashes W* and w*,in order to realize the minimum drag C} = min. , for given
relative volumes 7 and 7 of the wing and of the fuselage, the conditions of null-thickness of the IDW
along the LE and the integration conditions, which impose that the wing and the fuselage have the
same tangent planes along the junction lines between the wing and the fuselage, asin [1] - [3].

Fig. 1

Ergebnis

The fully-optimized integrated delta wing-fuselage model Fadet I has about 15 % higher inviscid L/D
as an equivalent wedged delta wing fitted with conical fuselage , which has the same planforms and the
same relative volumes of the wing and of the fuselage.

Literatur

1. NASTASE, A.: Optimum~Optimorum Integrated Wing-Fuselage Configuration for Supersonic Transport Aircraft
of Second Generation, Proc. of 15th ICAS Congress, London, UK, 1986.

2. NASTASE, A.: The Design of Fully-Optimized Wing-Fuselage Configurations by Using the Iterative
Optimum~-Optimorum Theory, ZAMM, 72, (1992).

3. NASTASE, A.: The Multidisciplinary and the Multipoint Design of the Flying Configurations, via Iterative
Optimum-~Optimorum Theory in Supersonic Flow, ATAA-96-4140-CP, A Collection of Technical Papers, Part 2, 6th
ATAA/NASA/ISSMO Symposium on Multidisciplinary Analysis and Optimization, 1996/Bellevue, Washington
State.

Weiteres Vorgehen

The fully-optimized integrated model Fadet I, optimized at cruising Mach number M, = 2,2 will be
realized in the frame of a DFG research contract of the Lehrgebiet Aerodynamik des Fluges. Further
founds are necessary in order to determine the behaviour of the model Fadet I, for several Mach num-
bers M, and angles of attack o and to check the optimistic theoretical prediction of the value of L /D.

3. Nov. 1997 AGSTAB
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Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: Stumpfe Kérper/Riimpfe

Ansprechpartner: D. Nikolitsch, P. Hennig
Institution: Daimler-Benz Aerospace AG, LFK -GmbH
Adresse: Postfach 80 11 49, 81663 Miinchen Telefon: 089/607-22568
Telefax: 089/607-22461
e-mail: paul.hennig@otn.Ifk.dasa.de
weitere Partner: DLR-KéIn, DLR-Géttingen
Thema: Aerodynamik des Gitterfliigels
Ausgangssituation:

Die Anforderungen an die Steuerelemente von Hyperschall-Flugkérpern sind wegen der hohen
aerodynamischen, thermischen und mechanischen Belastungen und wegen der bendtigten hohen
Mandévrierfahigkeit extrem. Ein Vorteil der urspriinglich in der Sowjetunion entwickelten Gitterfliigel ist
neben ihrer hohen Leistungsfahigkeit das erheblich geringere Gewicht der Ruder und Rudermaschine. Vor
allem die Systemeigenschaften sind daher giinstig.

Ziel:
Zur Vereinfachung und Absicherung von Flugkorper-Auslegungen mit  Gitterfliigeln  wurde ein

ingenieurméBiges, schnelles und praxisnahes Verfahren entwickelt, das die Kraft- und Momentenbeiwerte
im Unter- und Uberschall berechnet.

Losungsweg:

Es wurde eine semi-empirische Vorgehensweise gewihlt, wobei speziell fiir den Uberschall empirische
Daten benétigt werden.

Fiir den Unter- und Uberschallbereich wurde fiir die isolierten Gitterfliigel ein Panelverfahren eingesezt, das
fiir Berechnungen bis zu hohen Anstellwinkeln durch eine Modellierung der Nachlaufschleppe ausgelegt ist.

Zur Beschreibung des Rumpfanteils wurde fiir den Uberschallbereich ein nichtlineares Potentialverfahren
(mit Modellierung der Rumpfwirbel nach Wardlaw) ausgewihlt. Fiir den Unterschallbereich wurde ein
modifiziertes Panelverfahren eingesetzt, das direkt mit dem Panelprogramm fiir die Fliigel gekoppelt ist und
die Interferenzen direkt erfaBt. Im Uberschall werden die Beiwerte der Gesamtkonfiguration aus den
Beiwerten der Einzelkomponenten und aus Interferenztermen gebildet. Diese werden mit Hilfe semi-
empirischer Interferenzfaktoren bestimmt. Da bisher noch keine geeigneten Messungen zur Abschitzung
dieser Faktoren vorlagen, werden die entsprechenden Werte vorlaufig von flicheniquivalenten Planarfliigein
ibernommen.



Ergebnis:

Alle bendétigten Teile des semi-empirischen Vefahrens laufen; eine Validierung steht mangels geeigneter
Mefdaten noch aus; bisher erfolgte nur eine qualitativ-physikalische Interpretation der ersten
Rechenergebnisse.
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Literatur:  Dasa-TN-FTE12-97-0013

weiteres Vorgehen:

Messung von Grundsatzkonfigurationen fir isolierte  Gitterfligel (DLR  Gottingen) und
Gesamtkonfigurationen (DLR KélIn); Programm, vor allem durch Abschitzung der Interfrenzfaktoren fiir die
Beiwertsynthese; Berechnung besonders wesentlicher Geometrien und Anstrombedingungen mit Hilfe

numerischer Verfahren (zunichst Euler).

Datum: 26.03.98 AGSTAB
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Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: Stumpfe Korper/Rumpfe

Ansprechpartner: Professor Dr. W. Rodi, Dr.-Ing. J. Frohlich
Institution: Institut fir Hydromechanik, Universitat Karlsruhe
Adresse: Kaiserstra3e 12, 76128 Karlsruhe

Telefon: (0721) 608-3535
Telefax: (0721) 608-2202
E-mail: Rodi@bau-verm uni-karlsruhe.de

Weitere Partner: EDF, Chatou, Frankreich

Thema: Large-Eddy Simulation der Stromung um stumpfe Korper

Ausgangssituation:

Die Stromung um stumpfe Korper, die bei vielen Ingenieurproblemen vorkommt (z.B. Fahrzeugen,
Flugzeugen, Gebaudeaerodynamik) ist im allgemeinen dufBerst komplex, da oft instationdre Wirbelablosung
auftritt und die Stromung durch groBskalige turbulente Wirbelbewegungen dominiert wird. Diese lassen
sich nur sehr schwer mit statistischen Turbulenzmodellen beschreiben, so daB fiir solche Stromungen die
Large-Eddy-Simulation vom Prinzip her wesentlich geeigneter ist.

Ziel:

Es soll eine Large-Eddy-Simulationsmethode zur Berechnung der Strémung um stumpfe Korper
verschiedenster Geometrien entwickelt werden, die auch fur die Anwendung auf praktische Probleme mit
komplexen Geometrien geeignet ist.

Losungweg:

Es werden die dreidimensionalen instationdren Navier-Stokes-Gleichungen zusammen mit der
Kontinuitédtsgleichung auf einem moglichst feinen Rechennetz numerisch gelost. Dazu wurde ein fiir
statistische Modelle entwickeltes 3D Finite-Volumen-Verfahren weiterentwickelt, wobei nun ein explizites
Zeitintegrationsschema verwendet wird. Der resultierende Code LESOCC (Large-Eddy Simulation on
Curvilinear Coordinates) erlaubt den Einsatz krummliniger, kérperangepaBter Rechengitter, so daf3 die
Anwendung auf Probleme mit komplexer Geometrie moglich ist. Die Turbulenzbewegungen mit einem
Léngenmal} groBer als die Maschenweite werden direkt berechnet; zur Simulation des Einflusses der nicht
auflosbaren kleinskaligen Turbulenzbewegungen kommen verschiedene Feinstrukturmodelle zum Einsatz.
so das Smagorinsky Modell und ein dynamisches Feinstrukturmodell. Bei hohen Reynoldszahlen wird in
Wandnéhe ein Wandmodell verwendet. Der LESOCC Code wurde zunichst anhand der Berechnung von
Kanalstromungen getestet, dann zur Berechnung der Stomung um lange quadratische und kreisformige
Zylinder und um einen wandgebundenen Wiirfel eingesetzt.

Ergebnis:

Ergebnisse der LES Rechnungen fiir die Stromung um einen quadratischen Zylinder und einen
wandgebundenen Wirfel wurden in den letztjahrigen Mitteilungen prasentiert und sind inzwischen in [1]
veroffentlicht. Neuere Rechnungen konzentrierten sich auf die Stromung um Kreiszylinder bei Re = 3900
und Re = 140.000. Fur Re = 3900 ist im Bild 1 links eine Momentaufnahme der Wirbelstarkenverteilung
dargestellt, die klar die Wirbelablosung und das Stromabschwimmen der Wirbel zeigt. Im rechten Bild sind
Konturen konstanten Drucks dargestellt, die klar die Dreidimensionalitit der Zylinderumstrémung zeigen.
Die berechneten statistischen GroBen und globalen Parameter wie Strouhalzahl und Widerstandsbeiwert
stimmen recht gut mit Experimenten sowie den fritheren LES Rechnungen von Beaudan und Moin (Center
for Turbulence Research in Stanford) iiberein.
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Bild 2 zeigt die Ergebnisse einer ersten Rechnung der Stromung um einen Kreiszylinder bei Re = 140.000
mit ca. 2.2 Millionen Gitterpunkten. Im linken Bildteil ist das zeitlich gemittelte Stromlinienbild dargestellt;
die Ablosezone ist nun wesentlich kiirzer als beim Fall mit Re = 3900, doch wird die Ablosung im
Vergleich zu den Experimenten zu spat berechnet, was von der noch nicht ausreichenden Auflosung der in
diesem Fall sehr diinnen laminaren Grenzschicht herriihrt. Andererseits stimmt die im rechten Bildteil
dargestellte Entwicklung der gemittelten Geschwindigkeit entlang der Symmetrieachse des Zylinders recht
gut mit Messungen iiberein.

He = 3900

Giniblubbhbomreumans
SEEESwsuEERER

° 2 4

Bild 1: LES Rechnung der Stromung um Kreiszylinder bei Re = 3900;
links: Wirbelstdarkekonturen im Mittelschnitt, rechts: Druckkonturen
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Bild 2: Stromung um Kreiszylinder bei Re = 140.000; links: LES Rechnung der gemittelten
Stromlinien, rechts: gemittelte Geschwindigkeit entlang der Zylindersymmetrieachse

Literatur:

1. Rodi, W, Ferziger, ] H., Breuer, M., Pourquié, M.: , Status of large-eddy simulation: Results of a
workshop®, J. Fluids Engineering, Vol. 119, pp. 248-262, 1997.

2. Frohlich, J., Rodi, W., Kessler, Ph., Parpais, S., Bertoglio, J.P., Laurence, D., ,Large-eddy
simulation of flow around circular cylinders on structured and unstructured grids“, to appear in
Notes on Numerical Fluid Mechanics, ed. E.H. Hirschel, Vieweg Verlag, 1998.

LI

Frohlich, J., ,Large eddy simulations of flow around cylinders®, contribution accepted for
ECCOMAS 1998, 7.-11.9.1998, Athens.

Weiteres Vorgehen:

Im Rahmen eines deutsch-franzosischen Gemeinschaftsprojekts werden zusammen mit der EDF in Chatou
LES Rechnungen auch der Stromung um Gruppen von Zylindern sowie Zylinder mit endlicher Hohe
durchgefiihrt. Weiter werden im Rahmen eines EU-Vorhabens auch LES Rechnungen der Stromung um
Tragfliigelprofile begonnen.

Datum: 6.4.1998
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Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfliigeln
Fachkreis:

Ansprechpartner: Rainer Alewelt

Institution: Universitdt Bremen
Zentrum fiir angewandte Raumfahrttechnologie
und Mikrogravitation

Addresse: Am Faliturm
28359 Bremen
Telefon: 0421 218 2521

weitere Partner: Daimler-Benz Aerospace Airbus

Thema: Einfluf} schiebender/konischer Grenzschichtrechnung
auf die Stabilitdtsrechnung

Ausgangssituation:

Fiir Stabilititsberechnungen werden als Eingangsdaten die Ergebnisse von Grenzschichtrechnung benétigt,
deren Genauigkeit und Annahmen das Ergebnis der Stabilititsrechnung mafigeblich beeinflussen.

Bei zweidimensionaler Grenzschichtrechnung werden die Anderungen der Strémungsgrofien in Spannwei-
tenrichtung vernachléssigt.

Modelliert man die Grenzschicht in einem vorderkantennormalen Koordinatensystem als unendlich schie-
bend, so bleiben die Stréomungsgréfien auf den Prozentlinien parallel zur Vorderkante konstant. Bei koni-
scher Modellierung in Zylinderkoordinaten werden die Gréflen auf den Radiuslinien konstant gehalten.

Ziel:

Durch Laminarisierung wird die Transition zu grosseren Fliigeltiefen verlagert. Da mit zunehmender
Fiigeltiefe konische und schiebende Grenzschichtrechnung immer weiter voneinander abweichen, soll der
EinfluB der Grenzschichtannahme auf Stabilitdtsrechnungen an einem schiebenden konischen Fliigel un-
tersucht werden.

Lésungsweg:

Fiir einen konischen gepfeilten Fliigel werden schiebende und konische Grenzschichtrechnungen durch-
gefiihrt. Die Grenzschichtergebnisse werden mit der linearen/nichtlinearen PSE-Methode untersucht. Da-
bei werden die lokalen Anfachungsraten fiir stationdre Querstrémungswellen im Bereich der Fliigelvor-
derkante und laufende TS-Wellen weiter stromab bei schiebender und konischer Grenzschichtrechnung
verglichen.

Ergebnis:
Schiebende und konische Grenzschichtrechnungen ergeben unterschiedliche Geschwindigkeiten der rei-
bungsfreien Auflenstrémung am Grenzschichtrand und damit unterschiedliche Geschwindigkeitsprofile in
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der Grenzschicht(Abb. a). Die Geschwindigkeitsprofile konischer Rechnungen sind in Stromlinienrichtung
fiilliger als die vergleichbaren Profile schiebender Rechnung, wahrend die Querstrémungsprofile bei koni-
scher Rechnung verzégert sind. Die mit der Verdringungsdicke gebildete Reynoldszahl ist bei konischer
grofer als bei schiebender Rechnung. Die schiebende Querstrémungsreynoldszahl liegt hoher als die Koni-
sche. Nahe der Vorderkante (z/c < 5%) stimmen konische und schiebende Rechnung weitgehend iiberein.
Damit werden auch die Anfachungsraten von Stérungen nahe der Fliigelvorderkante (stationdre Quer-
stromungswellen) durch die unterschiedlichen Grenzschichtrechnung nicht beeinflufit. Erst weiter stromab
treten deutliche Unterschiede auf. Die rdumlichen Anfachungsraten laufender TS-Wellen sind bei koni-
scher Grenzschichtrechnung héher als bei schiebender Rechnung. Umgekehrt liegen die Anfachungsraten
der schrig laufenden Wellen bei konischer Rechnung unterhalb der Anfachungsraten bei schiebender
Rechnung.

v, via,, 0o G 3
=]
107
05
10
0.0 10 107" L . . L
0.00 0.20 0.40 0.60 0 0.1 0.2 03 04 0s
xc X,
(a) Geschwindigkeiten am Grenzschichtrand bei schie- (b) nicht lineare PSE-Rechnung bei schiebender und
bender und konischer Rechnung konischer Rechnung

In Abb. b) erkennt man die unterschiedlichen Amplitudenverldufe bei schiebender und konischer Rech-
nung. Hierbei ist nicht nur der absolute Amplitudenwert fiir die einzelne Mode interessant, vielmehr
verschieben sich auch die Orte der nichtlinearen Interaktionen und des explosiven Am,plitudenanstiegs
schon bei diesem moderat gepfeilten Fliigel um mehrere Prozent Fliigeltiefe.

Literatur:

Elsholz, E.

Ein inverses LISW-Grenzschicht-Differenzenverfahren

MBB-Rep. TE 2-1681, Nov. 1988

Kaups, K. and Cebeci, T.

Compressible Laminar Boundary Layers on Swept and Tapered Wings

Journal of Aircraft, Vol. 14, 1977, pp661-667.

Datum: 20. Mirz 1998
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Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: Laminarhaltung von Tragfliigeln

Ansprechpartner: Dr. H. Bieler

Institution: Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
Adresse: D-28183 Bremen Tel: 0421-538-3232
Fax: -2910

e-mail: h.bieler@airbus.dasa.de

weitere Partner: Teilnehmer des DFG-Schwerpunktprogrammes "Transition”

Thema: Stabilitatsanalysen bei DA im DFG Programm “Transition”
zur Transitionsbeeinflussung

Ausgangssituation:
Die bisher bei DA im Rahmen der Laminartechnik angewendeten Rechenverfahren beruhten auf der klas-
sischen linearen Stabilitatstheorie.

Ziel:
Mit der Verfligbarkeit der PSE Verfahren (Parabolized Stability Equations) ist eine physikalisch verbesserte
Beschreibung der Anfachungsvorgange in instabilen Grenzschichten méglich.

Losungsweg:

Die Grenzschichtverfahren zur Lésung der kompressiblen Stromungen am gepfeilten Tragfligel und wei-
tere Verfahren zur Losung von Modellstromungen (z.B. Falkner-Skan-Cooke Gleichungen) wurden an die
Erfordernisse eines PSE Verfahrens angepasst und getestet. Um die Effekte der Nichtlokalitat (Grenz-
schichtaufdickung) und die von Modenwechselwirkungen (wenige ausgesuchte Falle) besser beurteilen zu
konnen, wurde eine generische (Situation nahe der Fliigelvorderkante eines Pfeilfligels) drei-dimensio-
nale beschleunigte Grenzschichtstromung (Losung der FSC Gleichungen) untersucht.

PSE Ergebnisse der Universitét Stuttgart, die im Rahmen des DFG Programmes "Transition” zur Verfiigung
gestellt wurden, dienen als Referenzlosung.

Im Vorfeld einer spateren industriellen Anwendung werden Experimente an der TU-Berlin zur aktiven St-
rungsdampfung rechnerisch begleitet.

Ergebnis:

Die Grenzschichtverfahren zur Berechnung der kompressiblen Tragfliigelumstrémung wurden erfolgreich
modifiziert und deren Output an PSE Erfordernisse angepasst. Zur Berechnung von nichtlokalen Effekten
bendtigt die PSE Methode insbesondere die wandnormale Geschwindigkeit und einige stromab-Gradien-
ten der Grundstromung in hinreichender Genauigkeit. Der Vergleich von raumlichen Anfachungsraten mit
denen der Universitat Stuttgart (IAG) nach lokaler und nichtlokaler Theorie ergab eine gute Ubereinstim-
mung (Fig. 1). Im Rahmen der HLFC Technik konnten erste Erafhrungen mit unstetigen Anderungen in den
Randbedingungen (Absaugung !) gesammelt werden (Fig. 2). Hier sind noch weitere systematische Para-
meter Variationen notig. Zusatzlich wurden zur Unterstiitzung der Active Wave Control (AWC) Experimente
an der TU-Berlin lokale Stabilitdtsrechnungen bei DA unter Beriicksichtigung der Windkanalparameter
durchgefiihrt. Damit ist eine Einordnung der experimentellen Ergebnisse moglich.
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Fig: 1 Fall Falkner-Skan-Cooke Stromung: By = 0.6; @= 45 Grad F=258 Hz, B = 400 m-!
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Fig: 2 Fall Falkner-Skan-Cooke Strémung: By = -0.1; @= 30 Grad
Absaugesprung bei x/c = 0.5; danach keine Absaugung

Literatur:

1. Bieler, H. Stabilitdtsanalyse zur aktiven Ddmpfung von Grenzschichtinstabilititen (Experiment an der TU
Berlin): RaWid, DFG-Transition.
DA Bericht EF-023/97 (1997).

2. Bieler, H. Einige Stabilitdtsanalysen zur Transitionsbeeinflussung; RaWid AP 1, DFG-Transition .
DA Bericht EF-038/97 (1997).

3. Alewelt, R.  Test und Validierung des Programmpaketes COPS fiir lineare und nichtlineare PSE Rechnungen.
ZARM Bericht (Universitat Bremen) vom 17.12.97.

weiteres Vorgehen:

Die Aktivitaten zur Transitionsbeeinflussung, die im Rahmen des DFG Projektes stattfinden, sind im Pro-
jektplan (97-99) erldutert. Parallel dazu wird bei DA an der Auswertung durchgefihrter HLFC Tests (im
Rahmen des EU Projektes HYLDA) und an der Konzeption neuer Experimente (EU Projekt HYLTEC) mitge-
arbeitet. Der Nachweis der Laminarhaltung unter Flugbedingungen wird im Rahmen des Laminar Fin Pro-
grammes erbracht.

Datum: Bremen, den 30.3.98
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Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfliigeln
Fachkreis

Ansprechpartner  Dipl.-Ing. C. Gmelin, Dr.-Ing. U. Rist, Prof. Dr.-Ing. S. Wagner

Institution Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik, Universitit Stuttgart
Adresse Pfaffenwaldring 21 Telefon: (0711) 685-3422
70550 Stuttgart Telefax: (0711) 685-3438

e-mail: gmelin@iag.uni-stuttgart.de

weitere Partner

Thema Numerische Untersuchungen zur Erzeugung von Storwellen durch zeitlich peri-
odisches Ausblasen und Absaugen an der Wand

Ausgangssituation 7ur Widerstandsverringerung von Tragfliigeln wird versucht, den laminar-turbulenten

Grenzschichtumschlag moglichst weit stromab zu verschieben. Hier scheint die
Methode der aktiven Kontrolle, bei der den auftretenden Tollmien-Schlichting-
Wellen im Vorfeld der Transition gegenphasige Storungen iiberlagert werden gute
Ergebnisse zu erzielen. Bei der Anwendung dieser Kontrollmafinahmen miissen
Stérungen mit definierter Amplitude und Phase mit Hilfe sogenannter Aktuato-
ren in die Grenzschicht eingebracht werden. Dabei ist es wichtig, die Rezeptivitit,
also die Reaktion der Grenzschicht auf eine eingebrachte Stérung zu kennen.

Ziel Mit Hilfe der ridumlichen direkten numerischen Simulation (DNS) wird das Ver-
halten der Grenzschicht bei verschiedenen Stérungen untersucht. Hierbei han-
delt es sich um Stérungen, die durch zeitlich periodisches Ausblasen und Absau-
gen an der Wand iiber einen rdumlich begrenzten Storstreifen in einer Blasius-
-Grenzschicht erzeugt werden. Von Interesse sind unterschiedliche Verteilungen
der wandnormalen Geschwindigkeit vy qn4(z), unterschiedliche Storstreifenbrei-
ten und unterschiedliche Schriglaufwinkel der erzeugten T'S-Wellen.

Losungsweg Das verwendete numerische Verfahren 4.Ordnung lést die dreidimensionalen,
instationdren Navier-Stokes-Gleichungen in Wirbeltransportformulierung fiir
inkompressible Stromungen durch Aufspaltung des Stromungsfeldes in einen
zweidimensionalen, stationdren Grundstromungsanteil und einen dreidimensio-
nalen, instationdren Storstrémungsanteil.

Der erste Schritt ist der Einbau von verschiedenen Stérgeschwindigkeitsverldufen
in das Verfahren und ihre rdumlichen Fourier-Analyse in Wellenausbreitungs-
richtung. (Bild 1 und 2 zeigen Storprofile und Spektren fiir 2D-Stérungen)
Entscheidend dabei ist die Amplitude Ve im Wellenzahlspektrum fiir die
Wellenzahl apg. (Grs entspricht der Wellenzahl der entstehenden Tollmien-
Schlichting-Welle in Ausbreitungsrichtung) '

Die entstehenden Stérungsamplituden in der Grenzschicht (Maximum von
u’ iiber y) werden in Wellenausbreitungsrichtung transformiert und iiber die
Stérstelle zuriickextrapoliert(Upmaez (2s1))-
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Ergebnis

In Bild 3 ist zu sehen, daf} sich ein linearer Zusammenhang zwischen der Am-

plitude iiber dem Stérstreifen und der Amplitude im Wellenzahlspektrum ergibt.
Die Steigung der entstehenden Geraden ist ein Maf fiir die Rezeptivitit an der
jeweiligen Stelle. Die Rezeptivitit ist also nicht direkt vom Schriglaufwinkel der
erzeugten Welle abhingig. Bild 4 zeigt die Rezeptivitit im Integrationsgebiet in
Abhiéingigkeit von der dimensionslosen Frequenz (3 der erzeugten TS-Wellen.
Auf die oben beschriebene Art und Weise ist es méglich, das Wellenzahlspektrum
eines Aktuators durch die Breite und den Verlauf der wandnormalen Geschwin-
digkeit an die gewiinschten Wellen anzupassen.
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Bild 4: Rezeptivitiit im untersuchten
Integrationsgebiet

weiteres Vorgehen In weiteren Untersuchungen sollen die gewonnenen Erkenntnisse zur aktiven Kon-
trolle von 2D- und 3D-Tollmien-Schlichting-Wellen eingesetzt werden.

Datum: 20. Mirz 1998
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Mitteilung

Projektgruppe/ Laminachaltung von Tragfliigeln
Fachkrels

Ansprechpartner Dr.-Ing. F. Haselbach, Prof. Dr.-Ing. W. Nitsche
institution Institut fiir Loft- und Raumfahet, TU Berlin

Adresse Sekr. F2, Marchstr. 12, 10587 Berlin Telefon 030/31421321
Telefax 030/31422955

weitere Partner

Thema Thermalbaushalt und Kalibration von Oberflichenheifilmen und
HeiBfilmarrays in laminar-turbulenten Stromungen

Ausgangssituation

Der Entwicklungsproze$ fortschrittlicher Laminarfliigel erfordert unter anderem den Einsatz flexibler
und genauer MeBverfahren zur Bestimmung der lokalen Reibungsbeiwerte. Das hier untersuchte
OberflachenheiBfilmverfahren ist ein Mefverfahren, das neben einer hohen raumlichen - in Form von
Multisensor-Heiffilmfolien - und zeitlichen Auflosung vor allem auch eine quantitative Ermittlung
der Reibungskrafte ermoglicht. In diesem Zusammenhang kann sich allerdings der aufgrund der
geforderten hohen raumlichen Auflosung moglichst geringe Abstand der Sensoren zueinander negativ
auf das Mefverhalten der Sensoren auswirken, d.h. existierende Einzelheifilm-Kalibrationsmethoden
kénnen nicht ohne weiteres auf derartige Multisensoranwendungen iibertragen werden. Diese
sogenannte thermische Interferenz der HeiBfilmsensoren untereinander wir in der vorliegenden Arbeit
fiir taminar-turbulente Surdmungen vntersucht.

Ziel

Ziel der Untersuchungen ist die Eingrenzung der wesentlichen EinfluBparameter (z.B.
HeiBfilmanzahl, -abstand und Wand- bzw. Trigermaterial) auf die Kalibration von
Oberflichenheiifilmarrays. Ferner sollen Vorschlage entwickelt werden, die eine Standardisierung
der Heif{ilmarray-Kalibration ermdglichen.

Lésungsweg

Im Rahmen dieser Arbeit werden basierend auf analytischen Vorbetrachtungen experimentelle und
numerische Untersuchungen zum Einfluf thermischer Interferenzen auf die Kalibration von
Heifilmarrays durchgefuhrt. Die experimentellen Untersuchungen werden in einer ebenen
Plauenstromung in inkompressiblen und kompressiblen Strémungen unter Variation der Anzahl und
des Abstands der betriebenen Hei8filme eines HeiBfilmarrays sowie der mittleren
Wandschubspannung  durchgefiihrt. Die begleitenden numerischen Untersuchungen unter
Verwendung eines gekoppelten Stromungs-Struktur-Verfahrens (2D) sollen die Simulation einer
konkreten HeiBfilmkalibrarion sowie eine breitere Parametervariation erméglichen.

Ergebnis

Die durchgefithrien experimentellen Untersuchungen in inkompressiblen und kompressiblen laminar-
turbulenten Stromungen zeigen einen asymptotisch sinkenden EinfluB der thermischen Interferenz mit
zunehmendem Abstand der Sensoren in Stromungsrichtung und ebenfalls eine asymptotische
Steigerung der Interferenzeinfliisse auf die Heizleistungsabnahme bei steigender Sensoranzahl vor
dem betrachteten HeiBfilmsensor, siehe Bild la und b. Die unter Verwendung einer
Schubspannungswaage durchgefihrten Kalibrationsmessungen erméglichen eine Quantifizierung der
Interferenzeinfliisse in Form des relativen Schubspannungsfehlers At,/t.,. Es zeigt sich eine deutliche
Abhingigkeit dieses Fehlers vom Substratmaterial (Bild 2), der Wandschubspannung selbst sowie von
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den Parametern Heiffilmabstand und HeiBfilmanzahl. Parallel zu den experimentellen
Untersuchungen werden vergleichende numerische Untersuchungen zur thermischen Interferenz am
Beispiel einer 4-Sensor-Anordnung durchgefiihrt. Hierbei wird ein gekoppeltes Strémungs(FDM)-
Strukwr(FEM)-Verfahren verwendet, mit dem eine zuvor experimentell durchgefiihrte Heiffilmarray-
Kalibration erfolgreich numerisch simuliert werden konnte /1/. Auf Basis der dimensionslosen
HeiBfilmldnge wird eine standardisierte Kalibrationsvorschrift angegeben, die eine Kompensation der
Interferenzeinfliisse anhand einiger weniger MeBpunkte erméglicht, siche Bild 3. Damit kénnen die
mdglichen MeBfehler infolge thermischer Interferenzen durch Einbeziehung von Anzahl und Abstand
stromauf betriebener Sensoren in einem groBen Einsatzbereich abgescharzt werden /2/.
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! 2 3 4 5 Bild 2: EinfluB des Wandmaterials auf die
N, Number of upstream operated Sensors Kalibration eines stromab liegenden HeiBfilms
b) (Vergleich: Experiment und Numerik)
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Bild |: EintluB der stromaut betriebenen Sensoren Bild 3: Standardisierte Kalibration eines Ober-
auf die Kalibration e¢ines stromab liegenden flachenheiflfilmarrays unter Einbeziehung der
HeiBfilms: a) Anzahlvariation und b) Abstands- wesentlichen Einfluparameter (dp/dx=0)
variation
Literatur

/1/ Haselbach, F., Nitsche, W., 1996, ,Calibration of single-surface hot-films and in-line hot-film
arrays in laminar or turbulent flows*, in: Meas. Sci. Technol. 7, Vol. 10, Topical Issue: ,, Thermal

Anemometry*, IOP-Publishing Ltd., UK., pp. 1428-1438
12/ Haselbach, F., 1997, ,,Thermalhaushalt und Kalibration von OberflichenheiBfilmen und Heif3-
filmarrays", Dissertation, TU-Berlin, Fortschrittsberichte, Reihe 7, Nr 326, VDI-Verlag, 1997

Weiteres Vorgehen  Anwendung an Profilstrémungen, Untersuchungen zum EinfluB des
Uberhitzungsverhiltnisses
Datum 6.10.1997

- 107 -




Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragflligein

Fachkreis Physikalische Grundlagen (Transition)

Ansprechpartner St. Hein, J. Nies, Dr. U. Dallmann

Institution DLR — Institut fur Stromungsmechanik

Adresse Bunsenstr.10 Telefon 0551 / 709-2427
37073 Goéttingen Telefax 0551 / 709-2404

weitere Partner alle Beteiligten an EUROTRANS und GARTEUR

Thema

Instabilitats— und Transitionsuntersuchungen mit NOLOT/PSE im Rahmen von EUROTRANS und
GARTEUR.

Ausgangssituation

Bisherige Untersuchungen zur Instabilitat von Grenzschichtstrémungen an transsonischen Fliigeln
wurden meist mit klassischer lokaler Instabilitatstheorie durchgefiihrt. Unterschiedliche Strategien
zur N-Faktor-Bestimmung wurden getestet. Einflisse der Oberflachenkrimmung und der Kompres-
sibilitat auf das Instabilitatsverhalten wurden zum Teil beriicksichtigt oder auch vernachléssigt. Der
EinfluB des Grenzschichtwachstums blieb jedoch generell unberlcksichtigt. Diese Untersuchungen
haben klar die Moglichkeiten und Grenzen der e¥ —-Methode basierend auf lokaler linearer Instabi-
litatstheorie aufgezeigt. Unter anderem wurden die besten Korrelationen mit experimentelien Daten
dann erzielt, wenn Oberflachen— und teilweise auch Kompressibilitatseffekte vernachlassigt wur-
den. Es ist jedoch bekannt, daf3 Oberflichenkrimmung und Kompressibilitat einen wesentlichen
EinfluB auf die Anfachungsraten von Stérungen innerhalb der Grenzschicht haben.

Ziel

Gezeigt werden soll, daB sich bisherige Transitionsvorhersagemethoden, die auf klassischer lo-
kaler Instabilitatstheorie aufgebaut waren, durch den Einsatz linearer nichtlokaler Verfahren ver-
bessern lassen. Insbesondere soll jedoch durch den Einsatz nichtlinearer nichtlokaler Verfahren
ein besseres Verstandnis fir die nichtlinearen Prozesse beim laminar—turbulenten Ubergang von
Flagelgrenzschichtstrémungen erreicht werden. Ziel der nichtlinearen Untersuchungen ist zunéchst
die Identifikation von verschiedenen Transitionsszenarien und das Studium ihrer jeweiligen Sensi-
tivitat gegenuber Parameterédnderungen. L&ngerfristig sollten sich aus dem besseren Verstandnis
heraus erfolgversprechende Ansatzpunkte zur gezielten Transitionsbeeinflussung und gegeben-
falls auch fir eine vereinfachte und trotzdem verlaBliche Transitionsvorhersage ergeben, die dann
auch industriell einsetzbar waére.

Lésungsweg

Sowohlin EUROTRANS als auch in GARTEUR werden fiir verschiedene Testfélle lineare und nicht-
lineare nichtlokale Instabilitdtsuntersuchungen durchgefiihrt. Fiir die meisten dieser Testfalle liegen
aus Windkanal- oder Freiflugversuchen Daten zur Transitionslage vor. Zum Teil stehen zusatzlich
detaillierte Daten aus Hitzdrahtmessungen zur Verfigung. Wahrend in EUROTRANS der Schwer-
punkt zunachst auf linearen nichtlokalen Instabilitdtsanalysen liegt, sollen im Rahmen von GAR-
TEUR mogliche Transitionsszenarien identifiziert und analysiert werden.

Ergebnis

In einem ersten Schritt wurden Grenzschichtrechnungen und lineare nichtlokale Instabilitatsanaly-
sen durchgefuhrt. Die Ergebnisse der verschiedenen Partner wurden miteinander verglichen, wo-
bei gute Ubereinstimmung erreicht werden konnte. Fiir einzelne Testfalle wie den DLR—Testfall der
schiebenden ebenen Platte liegen bereits erste nichtlineare Ergebnisse vor. Bild 1 zeigt die Ampli-
tudenentwicklung fir verschiedene Stérungsmoden als Funktion der Plattentiefenposition fiir einen
Fall, bei dem stationare (0,1) und instationare (1,1) Querstrdmungsinstabilitdten vergleichbare An-
fangsamplituden haben. Durch nichtlineare Wechselwirkungen werden weitere Stérungsmoden ge-
neriert, die ihrerseits anwachsen. Im hinteren Bereich der Platte zeigt sich schlie3lich eine Tendenz
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Abbildung 1: Untersuchungen zur nichtlinearen Wechselwirkung stationarer und instationérer Quer-
stromungsinstabilititen am Beispiel des DLR-Testfalles der schiebenden ebenen Platte.

zur Amplitudensattigung. Anzeichen fur die nachste Phase des laminaren-turbulenten Ubergangs
sind in den bisherigen Daten jedoch nicht vorhanden.

Literatur

weiteres Vorgehen
Die flr einige Testfélle bereits begonnenen linearen und nichtlinearen Analysen werden fortgefiihrt
und auf weitere Testfalle ausgedehnt.
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Mitteilung

Projektgruppe/

Fachkreis Laminarhaltung von Tragfiligeln

Ansprechpartner Dr. G. Héhler, Dr. H.-P. Kreplin

Institution DLR, Institut fGr Strémungsmechanik

Adresse BunsenstralBe 10 Telefon: 0551-709-2408

-2259

37073 Géttingen Telefax: 0551-709-2829

weitere Partner DLR, SM-EA
Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
DFG-SPP Transition, Themenkreis [V: “TransitionsmefRtechnik
fur Flugversuch und Windkanal“

Thema Einsatz der Oberflachenheilfilmtechnik

bei Laminarfligeluntersuchungen

Ausgangssituation

Die OberflachenheiBfilmtechnik ist nach erfolgreicher Erprobung im Labor und in kleineren
Windkanalen bei Flug- und Windkanalversuchen mit Laminarfliigeln im nationalen Gemein-
schaftsprogramm ,Transsonischer Laminarfligel” und im BRITE/EURAM-Projekt ELFIN
(European Laminar Flow Investigations) eingesetzt worden.

Ziel

Untersuchung der lokalen, instationaren Ereignisse beim laminar-turbulenten Ubergang in
dreidimensionalen Grenzschichten

Lésungsweg

Die Lage des Grenzschichtumschlages wird meist mit Hilfe der Infrarotthermographie be-
stimmt, die als Feldmethode die Beobachtung eines grof3en Teils der Flugel- oder Mo-
delloberflache ermdglicht. Als Erganzung hierzu dienen Oberflachenhei3fiimsensoren, die
mit hoher zeitlicher Aufldsung lokale Informationen Uber die 3d-Grenzschichtstrdomung ins-
besondere beim laminar-turbulenten Umschlag liefern.

Ergebnis

Am ELFIN ll-Halbmodell mit Absaugung wurden neben einigen Einzelsensoren zwei speziell
entworfene HeiBfilmarrays eingesetzt. Ein ALT-Array mit acht Sensoren befand sich ober-
halb des Gaster-Bumps an der Fligelnase. Es diente zur Uberprifung der Wirksamkeit des
Gaster-Bumps, der die Anlegelinientransition (ALT) an der Fligelvorderkante verhindern soll.
Bei dem gewahlten Aufbau war die Beobachtung der Transition in diesem Bereich mit der
Infrarotthermographie nicht moglich. Mit einem weiteren Array aus finf Sensoren, das sich
hinter dem Absaugebereich bei x/L= 0.4 im erwarteten Transitionsgebiet befand, wurden die
auftretenden Instabilitatsformen (Tollmien-Schlichting- und Querstrémungsinstabilitat) unter-
sucht. Als Ergebnisbeispiel ist die mit dem CF-TS-Array bestimmte Phasenfront von TS-
Wellen bei Ma= 0.6 gezeigt. Die einzelnen Pfeile stellen die aus Kreuzspektren ermittelten

AG STAB
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Ausbreitungsgeschwindigkeiten der Wellen in Richtung der verschiedenen Verbindungslinien
der Sensoren des Arrays dar.

Ma =0.6 w—-

o=+ f = 8 kHz
=32 c=70m/s
A=9mm

Aus den Signalen des CF-TS-Arrays ermittelte Phasenfront von TS-Wellen
Literatur

G. Hohler, H.-P. Kreplin: Hei3filmuntersuchungen am Hybrid-Laminarfligel-Modell ELFIN I,
8. STAB-Workshop, Géttingen, 11.-12.11.97

Weiteres Vorgehen

e Auswertung der ELFIN ll-Windkanaluntersuchungen innerhalb des EU-Programms
HYLDA,

e Vorbereitung und Durchfiihrung der Hei3fiimmessungen am Seitenleitwerk mit Absau-
gung des Airbus A320 (Fin-HLFT)

e Vorbereitung der Windkanalversuche im EU- Programm HYLTEC

» Weiterentwicklung spezieller Sensoren (u. a. robuste Sensoren fir industrielle Flugan-
wendungen)

Datum: 06.05.98 AG STAB
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Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: Laminarhaltung von Tragfliigeln

Ansprechpartner:  Dr.-Ing. W. Kiihn

Institution: Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
Adresse: D-28183 Bremen Tel: 0421-538-4704 Fax:-5034
weitere Partner: Teilnehmer des DFG-Schwerpunktprogrammes "Transition". Partner

der Aufgabe 1.1 des ELFIN II - Programmes.
Thema: Neuere experimentelle Ergebnisse zur Hybrid-Laminarhaltung

Ausgangssituation:

Bisherige Hybridlaminarmodelle stellten eine Adaption von existierenden Profilformen dar, in die
Absaugsysteme nachtriglich integriert wurden. Die erzielten Transitionsverzégerungen waren nicht
ausreichend reproduzierbar. Bei hohen Machzahlen im Unterschall traten Stérungen der Grenzschicht
auf, die die laminaren Lauflangen auf vernachldssigbare Werte reduzierten.

Ziel:
Experimentelle Umsetzung des Potentials der Hybridlaminarhaltung mit einem grofien Fliigelmodell
bei hohen Machzahlen.

Losungsweg:

Basierend auf bisherigen Erfahrungen wurde erstmalig ein spezieller Fliigelentwurf fiir einen
Hybridlaminarfliigel realisiert. Fiir diesen Entwurf wurde ein Fliigelmodell mit 4.5 m Spannweite
und einem 2.5 m langen Absaugsystem konzipiert und gefertigt. Das Absaugsystem besteht aus 18
unabhiingig regulierbaren Bereichen, die sich in 51 Kammern unterteilen. Die Absaugung erfolgt
durch ein feinperforiertes Titanblech, das von einer Unterstruktur aus dem gleichen Werkstoff
abgestiitzt wird. Die Unterstruktur wurde in Vorversuchen optimiert, um bei einer minimalen
Stegbreite eine gute Dichtigkeit der Absaugbereiche untereinander zu erreichen. Die Absaugnase des
Flugels ist austauschbar. Insbesondere die Absaugnase erforderte die Entwicklung neuer
Technologien im Grofimodellbau, da eine hohe Prizision und Oberflichengiite an schweren und
flexiblen Modellkomponenten erreicht werden mufiten. Das Modell schlie8t die Integration einer
Vielzahl von MefBtechniken vor allem zur Bestimmung der Transitionslage und des
Profilwiderstandes ein.

Die Messungen ergaben eine gute Ubereinstimmung zwischen den Auslegungsrechnungen und den
ermittelten Transitionslagen. Entsprechend den auch bei hohen Machzahlen vorhandenen, groflen
laminaren Laufléngen konnten erhebliche Reduzierungen des Widerstandes ermittelt werden. Diese
glinstige Eigenschaft existiert in einem ausgedehnten Anstellwinkelbereich.

Datum: Bremen, den 4.11.97
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Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis Laminarhaltung von Tragfliigeln

Ansprechpartner Dipl.-Ing. U. Maucher, Dr.-Ing. U. Rist, Prof. Dr.-Ing. S. Wagner

Institution Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik, Universitit Stuttgart
Adresse Pfaffenwaldring 21 Telefon:(0711) 685-3422
70550 Stuttgart Telefax:(0711) 685-3438

e-mail: maucher@iag.uni-stuttgart.de
weitere Partner

Thema Numerische Untersuchung zur Physik laminarer Abléseblasen

Ausgangssituation Das theoretische Verstindnis laminarer Ablgseblasen und damit auch deren
Modellierung sind bislang noch sehr unzureichend. Bisher sind nur zweidimen-
sionale Simulationen von laminaren Abléseblasen an Tragfliigeln mit relativ
hoher Anfangsamplitude der Stérungen bekannt. Kenntnisse iiber die Stabi-
litdtseigenschaften im Wiederanlegebereich von Abloseblasen, die einsetzende
Dreidimensionalitdt beim Grenzschichtumschlag und deren Rolle beim Wie-
deranlegen der Grenzschicht fehlen aber weitestgehend.

Ziel Durch die direkte numerische Simulation (DNS) von Grenzschichten an Trag-
fliigeln mit laminarer Abloseblase soll das Versténdnis fiir die physikalischen
Vorginge verbessert und durch Vergleiche mit der Stabilititstheorie und mit
Experimenten abgesichert werden. Damit soll ein Beitrag zu einem tieferen
Versténdnis des Grenzschichtumschlages in abgeldsten Tragfliigelstromungen
geleistet werden.

Losungsweg An einer ebenen Platte wird am oberen Rand des Integrationsgebietes
die Potentialgeschwindigkeitsverteilung vorgeschrieben. Ein weiterentwickel-
tes Grenzschichtinteraktionsmodell ermittelt wihrend der Simulation kon-
tinuierlich den Einflufl von Verdringungseffekten durch die sich ausbildende
Abléseblase. Das typische Druckplateau im Bereich der Blase kann somit ent-
stehen. Zur Untersuchung unterschiedlicher physikalischer Phinomene wer-
den sich ergénzende Vorgehensweisen verfolgt. Zum einen wird das selbster-
regte Verhalten von Abléseblasen in reinen 2-D DNS bei méglichst niederem
Storhintergrund (< 107, weit weniger als im Experiment erreichbar) un-
tersucht, um méglicherweise vorhandene absolute oder globale Instabilititen
nachweisen zu kénnen. Zum anderen werden gezielte Kombinationen von 2-D
und 3-D Stérmoden in Abloseblasen, wie sie bei Laminarprofilen auftreten
untersucht, analog zum Vorgehen von Rist (1994), bei dem entsprechende
Simulationen in einer Modellgrenzschicht fiir kleinere Reynoldszahlen durch-
gefiihrt wurden. Die Druckverteilung entstammt einem Experiment am IAG,
in dem die selbsterregte Stérungsentwicklung in einer Abléseblase sehr genau
vermessen wurde. Zur Ermittlung einer nicht durch die Verdringungswir-
kung der Abldseblase beeinflufiten Potentialverteilung wurde zudem durch
Turbulatoren stromauf der urspriinglichen Ablosestelle die Ausbildung einer
Abléseblase unterdriickt. Diese Potentialverteilung wird als Randbedingung
in den DNS eingesetzt. Vergleiche zwischen Experiment und Simulation und
begleitende Untersuchungen mit der linearen und der Sekundiirinstabilitit
sollen Aufschliisse iiber den selbsterregten Grenzschichtumschlag in Ablése-
blasen an Tragfliigelprofilen liefern.
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Ergebnis DNS mit sehr niederem Sti)’rhinterﬂgrund (2-D Fall) zeigen ein langsames, periodi-

sches Pulsieren der Abloseblase. Uber zu- bzw. abnehmende Stérungsanfachung
interagiert eine sich vergrofiernde bzw. verkleinernde Abldseblase mit Tollmien-
Schlichting Wellen, die wiederum einen dampfenden Einflufi auf die Blasengrofie
haben. Da die T'S-Wellen zum Durchlaufen des Integrationsgebiets eine bestimmte
Zeit benotigen, wirkt sich eine verdnderte Blasengeometrie erst mit einer zeitlichen
Verzogerung auf die TS-Wellen aus, die dann dieser verdnderten Geometrie erst
mit der entsprechenden Verzdgerung entgegenwirken.
Simulationen mit gezielter Anregung von einzelnen Stérwellen ergeben fiir eine
2-D TS-Welle mit méifliger Amplitude (~ 107°) und 3-D Stoérungen sehr kleiner
Amplitude (angeregter Fall, Maucher 1997) ein in anderen Strémungen noch nicht
beobachtetes zeitlichen Wachstum der 3-D Storungen im Wiederanlegegebiet. Dort
erreicht die TS-Welle eine sehr grole Amplitude (> 20%U) so daf es sich dabei
vermutlich um einen Mechanismus der Sekundéirinstabilitdt handelt. Wie in der
klassischen Sekundiren Instabilitdtstheorie (nach Herbert) gibt es auch im hier vor-
handenen Fall einer zeitlichen (= absoluten) Sekundiranfachung subharmonische
(kleinerer Schriglaufwinkel, ca. 45°) und fundamentale Anfachung. Wird neben
der 2-D TS-Welle ein paar schwach schraglaufender 3-D Wellen gleicher Amplitude
(~ 107°) kiinstlich angeregt, so erhilt man ein dem Experiment nahezu identi-
sches gemitteltes Stromungsfeld (Abbildung). Die Abweichungen an den Positionen
(E) und (F) sind vermutlich auf die im Experiment verwendete Hitzdrahttechnik
zurilickzufiithren, die negative Geschwindigkeitsanteile nicht reproduzieren kann.

Gemittelte Geschwindigkeitsprofile im Ezperiment (Symbole) und DNS (oben
sowie Momentanbild der spannweitigen Wirbelstirke im Mittelschnitt (unten).

Literatur  Rist, U. (1994), Nonlinear Effects of 2-D and 3-D disturbances on laminar sepa-
ration bubbles, Proc. ,JUTAM-Symp. Nonlin. Instab. of Nonpar. Flows, Potsdam,
NY/USA 1993“, Springer-Verlag

Maucher, U., Rist, U., Wagner, S. (1997), Secondary Instabilities in a Laminar
Separation Bubble, NNFM, 60, Vieweg.

weiteres Vorgehen Im 2-D Fall soll die Reynoldszahl wesentlich verringert werden um Aussagen
iiber das selbsterregte Verhalten laminarer Abléseblasen bei verschwindendem Ein-
flul konvektiver Storwellen treffen zu konnen. Vergleiche mit der Stabilitatstheorie
sollen zeigen, ob unter gewissen Umstidnden absolute Instabilititen in Vorderkan-
tenblasen, z. B. an Hochauftriebshilfen, auftreten kénnen.
Angeregte DNS sollen Parallelen und Unterschiede zu den in den Prinzipunter-
suchungen beobachteten Anfachungsmechanismen und transitionellen Strukturen
aufzeigen. Diese Kenntnisse und Vergleiche mit dem Experiment sollen verstehen
helfen, welche Mechanismen in selbsterregten Abldseblasen im Experiment betei-
ligt, bzw. unter experimentellen oder Freiflugbedingungen wahrscheinlich sind.

Datum:  20. Mérz 1998 114 AG STAB
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Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfligeln

Fachkreis Physikalische Grundlagen (Transition)

Ansprechpartner J. Nies, S. Hein, Dr. F. P. Bertolotti, Dr. U. Dallmann

Institution DLR - Institut fir Stromungsmechanik

Adresse Bunsenstr.10 Telefon 0551 / 709-2427
37073 Gottingen Telefax 0551 / 709-2404

weitere Partner Dr. H. Bippes

Thema

Numerische Untersuchung zum EinfluB wirbelartiger Stérungen in der AuBenstrémung auf das Sta-
bilitdtsverhalten kompressibler Grenzschichten.

Ausgangssituation

Die Anwendung von nichtlinearen Transitionsanalyse-Verfahren verlangt die Vorgabe von Anfangs-
storungen. Bisher wird bei der Wahl dieser Anfangsstérungen empirisch vorgegangen und je nach
Wahl der Anfangsstérungen lassen sich unterschiedliche Transitionsszenarien berechnen. In der
Praxis, ergeben sich diese Anfangsstérungen aber aus der Wechselwirkung von Stérungen in der
Anstromung bzw. auf der Profiloberflache mit der Grenzschicht. Die Mechanismen welche aus duBe-
ren Stérungen angefachte naturliche Instabilitaten in der Grenzschicht machen, gilt es zu identifi-
zZieren.

Ziel

Die auf3eren Stérungen werden durch einen Ansatz, welcher mit dem Wellenansatz der Stabilitats-
gleichungen konsisten ist, modelliert. Die &uBeren Stérungen werden als bekannte Geschwindigkeits-
bzw. Temperatur- und Dichtefluktuationen angenommen und die dadurch hervorgerufenen Stérun-
gen in der Grenzschicht mittels NOLOT/PSE [1] untersucht.

Lésungsweg
Als Ansatz fir die 4uf3eren Stérungen soll gelten:

4(z,y,2,1) = el Betiv=vt) (1)

Mit diesem Ansatz werden die dazugehdrigen Stabilitatsgleichungen hergeleitet. § wird in der kon-
stanten AufB3enstrémung als konstant angenommen. Samtliche Variationen der Stérungen in der
AuB3enstrémung werden also durch ihren Wellenanteil beschrieben. Das dazugehérige a wird durch
l6sen des sich dabei ergebenden allgemeinen Eigenwertproblems

([A0] + a|Al1] + o?[42))§ = 0 @)

ermittelt. Im kompressiblen Fall ergeben sich zwei relevante a’s wovon eines Geschwindigkeits-
fluktationen [4] und das andere eine Temperatur- und Dichtefluktuation beschreibt. Diese beiden
Storungen sind entkoppelt. In einem zweiten Schritt muB ein o ausgewéahit werden. Danach wird,
am nun in die Betrachtung mit einbezogenen Grenzschichtrand, das allgemeine Eigenwertproblem

([A(@)] + A[B(a)] + X*[C(@)])dgesamt = 0 ©)

mit festem a, B und w geléBt. Alle zu diesem Triple passenden §’s aus(1) ergeben sich als Eigen-
werte A . Die dazugehdrigen Eigenvektoren werden mit einem Runge-Kutta-Verfahren zur Wand
hin integriert. Durch Linearkombination der erhaltenen Eigenldsungen, unter Berlicksichtigung der
Haftbedingung an der Wand und der vorgegebenen AuBenstérung, wird die allgemeine Lésung
dgesamt(y) ermittelt,welche sowohl in der AuBenstrémung als auch innerhalb der Grenzschicht die
Stabilitatsgleichungen erfuillt.

Ergebnis

Bei den bisher durchgefuhrten lokalen Rechnungen wurde eine Blasius-Grenzschicht mit Ma=0,05
gewahlt, um damit zuerst die inkompressiblen Ergebnisse aus [2] zu reproduzieren. Wie aus der
Abbildung ersichtlich, ist es nicht gelungen, alle Randbedingungen zu erfiillen und dabei noch eine
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Abb.: Aligemeine Lésung ohne Vorgabe einer festen AuBenstérung

feste AuBenstdrung zu beriicksichtigen. Die sich einstellenden Lésungen lassen, entgegen [2] kei-
ne ausgepragten Amplitudenédnderungen innerhalb der Grenzschicht erkennen. Auch bei kompres-
siblen Grenzschichten sowie Temperatur- und Dichteschwankungen in der AuBBenstrémung wurden
ahnliche Beobachtungen gemacht.

Literatur
[1 ] Hein, S.; Bertolotti, F. P.;Simen, M.; Hanifi, A.; Henningson, D.: Linear nonlocal instability
analysis — the linear NOLOT code —. DLR-IB 223-94 A56.

[2 ] Bertolotti, F. P.: Response of the Blasius boundary layer to free-stream vorticity. Physics of
Fluids A, 9(8), Aug.1997, pp2286-2298

[3 ] Herbert, Th.; Stuckert, G.K.; Esfahanian, V.: Effects of free-stream turbulence on boundary-
layer transition. AIAA-93-0488

[4 ] Rogler, H.L.; Reshotko, E.: Spatially decaying array of vortices. Physics of Fluids, Vol 19,
No. 12, pp1843

[5 ] Mack, L.M.: Boundary-layer linear stability theory. AGARD-Report No. 709

weiteres Vorgehen

Aufgrund der vorliegenden Erfahrungen bei der Linearkombination der Eigenldsungen und der un-
befriedigenden Grenzschichtantwort auf &uBere Fluktuationen, muf3 untersucht werden, ob bei der
Verwendung der kompressiblen Gleichungen die Wahl eines einzigen a’s aus der Au3enstromung
ausreicht um die tatsachliche Stérung vollstandig zu beschreiben. Uberlegungen evtl. akustische
Stérungen mit einzubeziehen sind im Gange. Zur besseren physikalischen Interpretation der Eigen-
vektoren soll eine analytische Herleitung der Eigenwerte von (3) unter Aniehnung an [5] versucht
werden. Die drastischen Anderungen der Eigenvektoren fir den nichtparallelen Fall wird Gegen-
stand weiterfihrender Untesuchungen sein.
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Mitteilung
Projektgruppe/Fachkreis: Laminarhaltung von Tragfliigeln

Ansprechpartner: H. Riedel

Institution: DLR/Institut fir Entwurfsaerodynamik

Adresse: Lilienthalplatz 7 Telefon: 0531/295 2432
38108 Braunschweig Telefax: 0531/295 2320
e-mail:

weitere Partner: Rolls-Royce, Derby

Thema: Grenz-N-Faktoren zur Transitionsvorhersage aus Flugversuchen mit einer
Triebwerksgondel bei Grenzschichtlaminarhaltung durch Gondelformgebung

Ausgangssituation: i .
Die meisten bisherigen Flugversuche zur Grenzschichtlaminarhaltung durch Form-

gebung von Flugzeugbauteilen haben sich mit Tragfldchen befaBt. Im Rahmen eines
Gemeinschaftsprogramms [1] ist unter Nutzung des DLR Forschungsflugzeugs
VFW614/ATTAS als Versuchstrdger das Grenzschichtverhalten an einer Triebwerks-
gondel mit Laminarhaltung der Grenzschicht durch Gondelformgebung untersucht

worden.

Ziel:

Bestimmung der Grenz-N-Faktoren fir Tollmien-Schlichting wWellen unter Be-
ricksichtigung des Triebwerksldrms und der Strukturschwingungen auf die
Entwicklung der laminaren Grenzschicht der Triebwerksgondel.

Lésungsweg:

Anwendung der linearen, lokalen Stabilit&tstheorie unter Nutzung des SALLY
Stabilitdtsverfahrens.

Ergebnis:

Das Bild zeigt die Grenz-N-Faktoren fir Tollmien-Schlichting Wellen aufge-
tragen iber die auf die Gondeltiefe bezogene Reynoldszahl Re fiir ver-
schiedene Betriebszustdnde im station&ren Horizontalflug. pieé Triebwerks-
drehzahl N, % entspricht jeweils der operationsbedingten Drehzahl. Die
Grenz-N—Fai%oren liegen im Mittel etwas niedriger als die bisher an
Tragfligeln ermittelten Werte [2] .

AG STAB
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Literatur;
[l] Shipley, P.P.; Birch, N.T.; Riedel, H.; Horstmann, K.H.; Licking, P. - A

European Collaborative NLF Nacelle Flight Demonstrator, In: Paper
92-01-005. First European Forum on Laminar Flow Technology, Hamburg, 1992.

[2] Kdrner, H. - Natural laminar flow research for subsonic transport

aircraft in the FRG. In: Z. Flugw. Weltraumforsch. 1990, 14, 223-232.

weiteres Vorgehen:

Anwendung des SALLY Stabilitdtsverfahrens auf nichtstationire Flugzustédnde.

Datum: 11-02.98 AG STAB

- 118 -



Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfitigein /
Fachkreis Flugel groBer Streckung

Ansprechpartner Claas-Hinrik Rohardt

Institution DLR / Institut fir Entwurfsaerodynamik
Adresse Lilienthaiplatz 7 Telefon: 0531 /295 -2444
38108 Braunschweig Telefax: 05317295 - 2320

weitere Partoer

Thema Profilentwickiung im Rahmen des Segelflugzeugprojektes ETA

Ausgangssituation

Durch den Einsatz von hochsteifen Kohlefasern in der Fliigelschale und durch
Anwendung neuer Fertigungsverfahren fiir den Fligelholm soll ein Filiget mit
einer Spannweite von etwa b=30m und einer Streckung von A=51 realisiert wer-
den flr ein neues Segelflugzeug ETA der Offenen Kiasse.

Ziel
Entwicklung neuer Profile fir diesen Fligel sowie fir das Leitwerk.
Ldsungsweg

»  Erarbeitung der Auslegungsanforderungen und Betriebsbereiche der Profile
als Folge des festgelegten Fligelgrundrisses, der Leitwerksauslegung sowie
des Einsatzspektrums des Fiugzeuges.

*  Entwurf und Nachrechnung dieser Profile mit Hilfe des Panelverfahrens von
M.Drela mit Grenzschichtkopplung und Transitionsvorhersage

»  Experimentelle Uberpriifung der Leistungen eines Walbklappenprofils fiir den
Hauptflligelbereich sowie eines fur den AuBenflligel/Querruderbereiches

Weiteres Vorgehen

e MeBflige des ausgefiihrten Prototypflugzeuges zur Optimierung der Position
von Einrichtungen zur Grenzschichtbeinfiussung wie pneumatische und/oder
mechanische Turbulatoren

AG STAB / 1997
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Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfluegeln
Fachkreis

Ansprechpartner Dr. G. Schrauf

Institution Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
EFV
Addresse 28183 Bremen Telefon: 0421 538 3232
Telefax: 0421 538 2910
Thema Lineare und nichtlineare PSE Analyse

“reguldrer” und ”pathologischer” Fille des F100 Flugversuches

Ausgangssituation

Im ELFIN Programm wurden Flugversuche mit einer Fokker F100 durchgefuehrt, die mit einem Laminarhand-
schuh ausgestattet war. Diese Flugversuche wurden in ELFIN Il intensiv mit der linearen, lokalen Sta-
bilitatstheorie ausgewertet. Insbesondere wurden Kompressibilitats- und Kruemmungseffekte, sowie der Ein-
fluB der unterschiedlichen N-Faktor-integrationsstrategien untersucht. Dabei ergaben sich, im Gegensatz zu
den ATTAS-Flugversuchen, Falle, bei denen die Transition hinter dem Maximum der N-Faktoren, manchmal
sogar in einem lokalen Minimum, auftritt. In diesen "pathologischen” Féllen versagt die Transitionsvorhersage
mit der linearen, lokalen Stabilitatstecrie.

Daher sollen diese Falle mit der PSE-Methode, d.h. mit der nicht-lokalen, linearen und nicht-linearen Sta-
bilitatstheorie, untersucht werden.

Bei den ATTAS-Flugversuchen ergab die PSE-Analyse,

¢ im Falle Tollmien-Schlichting dominanter Transition, daf3 die Transition durch Wechselwirkung der stark
angefachten TS-Welle mit anderen schwach angefachten Wellen, wie z.B. Querstromungswellen oder
schraglaufenden subharmonischen Wellen, ausgel6st wird, und

e im Falle querstromungsdominanter Transition wurden bisher mit nicht-linearen PSE-Methoden stabile
Sattigungszustande gefunden.

Ziel

Auswertung der F100 Flugversuche mit linearen und nicht-linearen PSE-Verfahren. Langfristig interessieren
zwei Fragen:

o Ergibt die Auswertung mit der linearen PSE Methode konsistentere N-Faktoren als die mit der klassischen
Stabilitatstheorie?

o Kénnen die "pathologischen” Falle mit nichtlinearen Wechselwirkungsszenarien erklart werden.

Zunachst soll der zweite Punkt behandelt werden. Ein Beispiel fuer die nichtlineare Wechselwirkung bei einem
"regularen” TS-dominanten F100 Fall ist in Fig. 1 dargestellt. Bei geeigneter Wahl der Anfangsamplituden
stimmt die Transitionslage bei 20% mit einer explosiven Wechselwirkung ueberein.

Einige der "pathologischen” Falle weisen eine relativ starke Tollmien-Schlichting Anfachung auf. Zumindest
in diesen Fallen, sollte man eine nichtlineare Wechselwirkung finden kénnen, deren Ort mit der beobachteten
Transitionslage uebereinstimmt. Der Designcase gehort zu dieser Klasse von Fallen. Bisher wurden jedoch
nur nichtlineare Sattigungzustande gefunden (Fig. 2).
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Fig. 2: QS-dominanter Fall.

G. Schrauf, J. Perraud, D. Vitiello, F. Lam A comparison of linear stability theories using F100-flight tests.
AIAA-Paper-97-2311, Eingereicht bei Journal of Aircraft.

G. Schrauf On wave-front curvature in linear stability theory. La Recherche Aérospatiale, 1994, 153-158.

G. Schrauf Transition prediction using different linear stability analysis strategies. 12th AIAA Applied Aerody-
namics Conference, Colorado Springs, CO, June 20-22, 1994. AIAA Paper 94-1848, 1994.

G. Schrauf, Th. Herbert, G. Stuckert Evaluation of transition in flight tests using nonlinear parabolized sta-
bility equation analysis. Journal of Aircraft 33 (1996), 554-560.

Th. Herbert, G. Schrauf Crossflow-dominated transition in flight tests. 34th AIAA Aerospace Sciences Meet-
ing, Reno, NV, January 15-18, 1996.

Datum: 15.9.97
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Mitteilung

Projektgruppe/  Laminarhaltung von Tragfiigein /
Fachkreis Flugel groBer Streckung

Ansprechpartner Arne Seitz

Institution DLR / Institut fiir Entwurfsaerodynamik
Adresse Lilienthalplatz 7 Telefon: 0531 /295 -2888
38108 Braunschweig Telefax: 0531 /295 - 2320

weitere Partner

Thema Experimentelle Untersuchungen zur Ausbreitung von Wellenpaketen in
Grenzschichten von Tragfliigeln im Freiflug

Ausgangssituation
Theoretische Voriiberiegungen und die Ergebnisse von Vorversuche haben gezeigt,
daB es méglich ist, mit HeiBfilmen die charateristischen Parameter von Tollmien-
Schlichting Wellen (wie Frequenz, Wellenldnge usw.) im Experiment quantitativ zu
erfassen.

Ziel
Ziel ist es, die raumliche Struktur und Ausbreitung von Wellenpaketen in einer Trag-
fligelgrenzschicht bei natlirlich angeregter Transition im Bereich des linearen Wachs-
tums der Tollmien-Schlichting Wellen zu untersuchen.

Losungsweg
Auf Grundlage der Ergebnisse der Vorversuche wurde eine Me3anlage betstehend
aus den Komponenten
» Fligeldruckverteilungs- und Umgebungsdatenerfassung
» Hitzdraht / HeiBfilmanemometrie und
» [nfrarot Thermovision

aufgebaut. Mt dieser ist es mdglich, unter Verwendung von Heifilmarrays die Wand-
schubspannungsfluktuationen an 64 MefBstellen simultan zu erfassen. Durch eine
geeignete Analyse der Mef3daten (Kreuzkorrelation, Wavelet-Analyse, Fourier-Ana-
lyse) lassen sich dann die Wellenpakete identifizieren.

weiteres Vorgehen _
« Memflige mit Einzelsensoren bei gleichzeitiger Messung der Druckverteilung

» MegBfllige mit verschiedenen Hei3fiimarrays (bis zu 64 Sensoren) bei gleichzeitiger
Messung der Druckverteilung und Beobachtung mit der IR-Thermovision.

AG STAB
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Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfliigeln
Fachkreis

Ansprechpartner P. Wassermann, Dr.-Ing. M. Kloker

Institution Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik, Universitit Stuttgart
Adresse Pfaffenwaldring 21 Telefon:(0711) 685-3426
70550 Stuttgart Telefax: (0711) 685-3438

e—mail: wassermann@iag.uni-stuttgart.de

weitere Partner

Thema Numerische Untersuchungen zur rdumlichen Entwicklung quasipulsférmiger Stérun-
gen in 3-D-Grenzschichten am schiebenden Fliigel.

Ausgangssituation Dije Untersuchungen zu Transitionsvorgédngen in 3-D-Grenzschichten zeigen eine
bisher unzureichend verstandene Vielfalt und Komplexitit der Stérungsentwick-
lung im Vergleich zu 2-D-Grenzschichten. Die Kenntnis dieser Transitionsme-
chanismen ist aber sowohl fiir vereinfachte Vorhersagemethoden als auch fiir die
aktuell diskutierte, gezielte Transitionsbeeinflussung notwendig.

Ziel Mit raumlichen direkten numerischen Simulationen soll die realistische, iiberlager-
te Ausbreitung eines Paketes von Querstrémungs - und Tollmien - Schlichting Mo-
den in einer 3-D-Grenzschicht mit negativem und anschlieend positivem Druck-
gradienten bis in nichtlineare Umschlagstadien untersucht werden.

Losungsweg Das verwendete numerische Verfahren beruht auf einem expliziten, kompakten
Finite Differenzen / Spektral - Verfahren und 16st die vollstindigen, dreidimensio-
nalen Navier-Stokes-Gleichungen fiir inkompressible Fluide, wobei die Strémungs-
grofen in einen laminaren, stationdren Grundstrémungsanteil und in einen Stéran-
teil aufgespalten werden. In einem ersten Schritt wird eine laminare, dreidimen-
sionale Grundstromung berechnet, die der Strémung im vorderen Bereich eines
schiebenden Fliigels nachempfunden ist und durch den vorgegebenen Auflenge-
schwindigkeitsverlauf festgelegt wird. Dabei erstreckt sich das Integrationsgebiet
iiber einen sehr groflen Stromabbereich, was besondere Anforderungen an das
numerische Verfahren stellt. Anschlieflend wird diese Grundstréomung mit Hilfe
der linearen Stabilitdtstheorie analysiert, um einen Uberblick iiber die Anfachung
verschiedener Stérungen zu bekommen. So kénnen fiir die Simulationen Stérun-
gen mit relevanten Querwellenzahlen und Frequenzen ausgewahlt werden. Durch
einen Storstreifen an der Wand werden dann in einem zweiten Schritt kontrolliert
Stérungen in die Jaminare Grundstromung eingebracht und deren Entwicklung
stromab berechnet.

Ergebnis In den bisherigen Simulationen wurde die Entwicklung eines Paketes von sta-

tiondren Querstromungsmoden in einer zunichst stark beschleunigten und an-

schlieend verzogerten 3-D-Grenzschicht untersucht (Bild 1 zeigt den Aufenge-
schwindigkeitsverlauf der berechneten Grundstréomung, sowie die Verdrangungs-
dicke im Stromliniensystem).
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Fiir die Simulation wurde aufgrund der Ergebnisse der linearen Stabilitdtsanalyse
(Bild 2) die Grundquerwellenlidnge v = 45 gewihlt und die stationiren Moden
(0,1) bis (0,4) gestort. In einer ersten Rechnung wurden diese Moden mit kleiner
Amplitude eingebracht und die lineare Entwicklung stromab berechnet (Bild 3).
Dabei ist zu beachten, dal der Amplitudenanstieg der Mode (0,4) ab =z =~ 2.7
vom nichtlinear generierten Anteil durch (0,2) verursacht wird. Man kann fest-
stellen, daf§ die stationdren Wirbel zunichst angefacht werden und anschlielend
im verzogerten Bereich der Grundstromung (ab x=2.7) keine signifikante Am-
plitudenabnahme stattfindet. Die Richtung der Liangswirbel ist fiir alle Moden
nahezu gleich und orientiert sich an der Richtung der Potentialstromlinie.
Anschlielend wurden die Moden mit groferer Amplitude gestoért und es wurde die
nichtlineare Entwicklung stromab untersucht (Bild 4). Die Querstromungsmoden
werden zunédchst angefacht und sdttigen bei # ~ 2.8 auf unterschiedlichem Niveau.
Das Szenario wird von der Mode (0,2) dominiert, die Werte bis zu 20% erreicht
und die Entwicklung der Moden (0,1) und (0,3) unterdriickt. Die Mode (0,4) wird
ab ¢ ~ 1.7 nichtlinear generiert und wachst, gekoppelt an die Mode (0,2), starker
als im linearen Fall an.

240

Bild 1: AuBengeschwindigkeit,

Verdrangungsdicke (* 0.35)
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............ (0.8)
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Bild 3: Lineare Entwicklung stat. Moden Bild 4: Nichtlineare Entwicklung stat. Moden

weiteres Vorgehen In weiteren Untersuchungen soll die iberlagerte Ausbreitung von Paketen stati-

ondrer und instationdrer CF/TS-Moden behandelt werden, wodurch Aufschliisse
iber verschiedene Transitionsmechanismen erwartet werden. Parallel dazu sollen
grundsétzliche Moglichkeiten zur passiven, spéter eventuell auch aktiven, Kon-
trolle der Storungen untersucht werden. '

Datum: 20. Mirz 1998 - 124 - AG STAB



Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfliigeln
Fachkreis

Ansprechpartner  Dr.-Ing. W. Wiirz, Dipl.-Ing. S. Herr, Prof. Dr.-Ing. S. Wagner

Institution Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik, Universitét Stuttgart
Adresse Paffenwaldring 21 Telefon: (0711) 6853424
70550 Stuttgart Telefax: (0711) 6853438

weitere Partner

Thema Experimentelle Untersuchungen zur Rezeptivitit zweidimensionaler
Grenzschichten
Ausgangssituation

Bei der industriellen Herstellung von Tragfliigeln kann die geforderte Oberflichenqualitit
von Windkanalmodellen aus 6konomischen und auch konstruktiven Griinden meist nicht
realisiert werden. Oberflichenstérungen liegen z.B. in Form von Stufen bzw. einer
welligen oder rauhen Wand vor. Die erh6hte Rezeptivitit der Grenzschicht im Bereich
der Oberflichenunstetigkeiten fiihrt iiber groBere Anfangsamplituden Ao der Tollmien-
Schlichting-Wellen oder iiber groBere Anfachungsraten o zu einer Verkiirzung der
laminaren Laufstrecke und somit zu einer LeistungseinbuBe des Tragfliigels. Die
Auswirkungen dieser Oberflichenstdrungen (vor- und zuriickspringende Stufe, wellige
bzw. rauhe Wand) auf die Rezeptivitit der laminaren Grenzschicht soll experimentell
untersucht werden.

Ziel

Es sollen die Mechanismen untersucht werden, die die Umsetzung von langwelligen
AuBenstorungen (Schall, Turbulenz) in kurzwellige Tollmien-Schlichting-Wellen be-
wirken, welche letztendlich den laminar-turbulenten Strémungsumschlag herbeifiihren.
Die Erkenntnisse tragen zur Verbesserung der Auslegungskriterien fiir Fliigel mit
Laminarhaltung durch Formgebung bei.

Losungsweg

Im Laminarwindkanal des IAG (Tu<0.02%) werden detaillierte Hitzdrahtmessungen zur
Untersuchung der Storungsanfachung an einem speziell fiir diesen Zweck entworfenen .
Profil durchgefiihrt. Die dazu entwickelte Hitzdrahtsondentraversierung in Verbindung
mit einer rauscharmen MeBtechnik erlaubt die Messung sehr kleiner Tollmien-
Schlichting-Amplituden. Die 2-dimensionalen Oberflichenstorungen werden in der
Umgebung des Instabilititspunktes in Form von schmalen Klebestreifen bzw.
Aufreibelinien aufgebracht (Storungshohe < 0.04y,). Die MeBposition des Hitzdrahts
befindet sich so weit stromab, daB die Amplituden durch die Anfachung in der
Grenzschicht ausreichend verstirkt und mit der HitzdrahtmeBtechnik erfaBt werden
konnen (RMSts/U;=0.001). Die Untersuchungen werden zunichst unter den "normalen”
Windkanalbedingungen durchgefiihrt, wobei das #ussere Storfeld sich aus dem
Turbulenzgrad und den akustischen Bedingungen zusammensetzt, wie sie ohne besondere
MaBnahmen am Laminarwindkanal gegeben sind.

AG STAB
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Ergebnisse

Abb.1 zeigt die gemessene Geschwindigkeitsverteilung des Profils XIS40MOD sowie
eine mit XFOIL berechnete Verteilung. Basierend auf dieser Geschwindigkeitsverteilung
wurden Grenzschichtrechnungen mit einem Feldverfahren (Cebeci-Smith) durchgefiihrt
und anschlieBend Stabilitdtsanalysen mit einem Orr-Sommerfeld-Solver. Der Verlauf des
n-Faktors fiir die TS-Frequenz 1200Hz ist in Abb.1 ersichtlich. Stromauf des
Instabilitdtspunktes ergeben sich im geddmpften Bereich negative n-Faktoren. Es wurden
systematische Untersuchungen mit mehreren Storungshohen und Stdrungspositionen
durchgefiihrt. Die Frequenzspektren wurden bei 0.455s/spax jeweils im Maximum der TS-
Eigenfunktion am Grenzschichtrand aufgenommen. Abb.2 zeigt Frequenzspektren fiir
verschiedene Storungshohen. Der Bereich angefachter TS-Frequenzen ist dominant
sichtbar. Abb.4 zeigt eine Riickrechnung der gemessenen Amplituden auf das
Amplitudenspektrum am Ort des Storstreifens. Die selektive Anfachung bzw. Dampfung
der am Storstreifen initierten Amplituden ist entscheidend fiir die an der MeBposition
gemessenen Amplituden und damit auch fiir die Beeinflussung der Umschlagslage. Abb.3
zeigt RMS-Werte (900-1400Hz) fiir verschiedene s-Positionen des Storstreifens.
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Abb.3: Amplituden bei verschiedener Abb.4: Riickrechnung auf die
Position des Storstreifens Amplituden am Storstreifen

Literatur ~ Kobayashi,R. et.al.: The Receptivity of Flat-Plate Boundary-Layers with

Two-Dimensional Roughness Elements to Freestream Sound and Its Control, Proceedings -
of the IUTAM-Symposium, Sendai, Japan 1994

Weiteres Vorgehen

Im néchsten Schritt sollen gezielt quantifizierbare Schall- und Wirbelstirkestorungen in
die Anstromung eingebracht werden.

AG STAB
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Mitteilung

Projektgruppe:  Hyperschall
Fachkreis: Physikalische Grundlagen (Transition)

Ansprechpartner: Dr. Fabio P. Bertolotti

Institution: DLR - Institut fir Strémungsmechanik

Adresse: Bunsenstr. 10, D-37073 Géttingen

Telefon: 0551-709-2294 0551-709-2446 (Fax)
email: fabio.bertolotti@dir.de

Thema

EinfluB der Rotationsrelaxation und der Schwingungsrelaxation auf die Stabilitat einer Grenzschicht
in viskosen Uberschallstrémungen.

Ausgangssituation

Bis heute basieren fast alle Stabilititsuntersuchungen von Grenzschichten in Uberschallstromun-
gen auf der Annahme, daB3 sich die interne Energie im thermischen Gleichgewicht befindet. Es ist
allerdings bekannt, daf3 die Rotationsrelaxation und die Schwingungsrelaxation einen Einflu3 auf
die Schallausbreitung hat. Da Schallwellen und Instabilitdtswellen anlich sind, ist anzunemehn, daB
das thermische Nichtgleichgewicht einen nicht vernachlasigbaren EinfluB auf den Instabilitatspro-
zef3 hat.

Ziel
Der Einfluf3 der Rotations- und Vibrationsenergierelaxation auf das Stabilitatsverhaiten von lamina-
ren Grenzschichten bei supersonischen Strémungsgeschwindigkeiten wird untersucht.

Losungsweg

Die Relaxationszeiten werden aus veréffentlichten, experimentellen Daten aus dem Gebiet der phy-
sikalischen Chemie abgeleitet. Die laminare Grenzschichtstromung und ihre linearen Stabilitatsei-
genschaften werden durch Lésen der Navier-Stokes-Gleichungen, die um ein Landau-Teller-Model
flr den Relaxationsprozef3 erweitert sind, berechnet.

Ergebnis

Die Rotationrelaxation hat einen dampfenden EinfluB auf hochfrequente Instabilititen, wenn das
Produkt der Relaxationzeit und der Instabilitdtsfrequenz in der GréBenordnung von eins liegt. Die-
ser EinfluB3 ist in Ubereinstimmung mit der dampfenden Wirkung der Rotationsrelaxation auf aku-
stische Wellen.

Die Vibrationsrelaxation hat einen stark destabilisierenden EinfluB auf die laminare Strémung. Dies
betrifft sowohl erste als auch zweite Instabilititsmoden bei Kérpergeometrien mit stumpfer Vorder-
kante und bei K&rpern mit scharfer Vorderkante im Windkanal. Bei der idealisierten ebenen, unend-
lich dinnen Platte unter Freiflugbedingungen ist ihr EinfluB dagegen gering.

Literatur

[1] BERTOLOTTI, F. P. : The influence of rotational and vibrational energy relaxation on the stabi-
lity of boundary layers in supersonic flows, Forschungsbericht DLR-FB-97-18, DLR, Institut fur
Strébmungsmechanik, Géttingen, Germany, 1997.

Datum: 13.02.98
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Mitteilung

Projektgruppe/  Hyperschall
Fachkreis

Ansprechpartner S. Briick, Th. Eggers, Dr. .JM.A. Longo, M. Orlowski

Institution DLR / Institut fiir Entwurfsaerodynamik
Adresse Lilienthalplatz 7 Telefon: 05317295 -2417
38108 Braunschweig Telefax: 0531 /295 - 2320

weitere Partner  Dassault Aviation, European Space Agency

Thema Analyse der Stromung um die X-38 Konfiguration im Hyperschall

Ausgangssituation

NASA und verschiedene europidische Partner arbeiten derzeit an einem neuen wiederverwendbaren
Raumfahrzeug. Dieses X-38 oder CRV (Crew Rescue Vehicle) bezeichnete Gefédhrt soll zunéchst als
Bestandteil der zukiinftigen internationalen Raumstation die sichere Riickkehr der Besatzung in einem
Notfall gewihrleisten, spiter als Basis bei der Entwicklung eines europdischen Raumtransportsystems
dienen. Aerodynamische Grundlage des Fahrzeugs ist eine bereits in den 60iger und 70iger Jahren
untersuchte und X-24 bezeichnete Konfiguration.

Ziel

Die Moglichkeiten numerischer Verfahren bei der Entwicklung von Raumtransportsystemen sollen
untersucht, sowie Erfahrungen in Bezug auf Modellierung und Beiwerte gesammelt werden. Auf3er-
dem soll die von der X-24 Konfiguration zur Verfiigung stehende aerodynamische Datenbasis iiberar-
beitet und erweitert werden.

Vorgehensweise

Mit dem CEVCATS-N Code [1] des DLR wurde eine Vielzahl von Berechnungen der Stromung um
die X-38 Konfiguration durchgefiihrt [2]-[3], sowohl Losungen der Euler-Gleichungen als auch
Losungen der Navier-Stokes Gleichungen mit und ohne Einbeziehung der Chemie. Die Anstrémbe-
dingungen wurden dabei zwischen Geschwindigkeiten von Ma,, = 6 und Ma,, = 25, sowie Anstell-
winkeln von o = 20° und o = 50°, entsprechend einer Trajektorie zwischen h = 38 km und h = 75 km
variiert. Verschiedene Modellierungen von Steuerflichen wurden untersucht. Die Ergebnisse wurden
mit der von der X-24 zur Verfiigung stehenden aerodynamischen Datenbasis, neueren Windkanalun-
tersuchungen und Ergebnissen anderer numerischer Verfahren verglichen.

Ergebnis

Die Ubereinstimmung der Ergebnisse von berechneten Losungen der Navier-Stokes Gleichungen mit
Windkanaluntersuchungen ist, wie Abb. 1 zeigt, gut. Die Differenz im Nickmoment zwischen ausge-
schlagener und nicht ausgeschlagener Klappe ist dort in Abhéngigkeit von einem Ahnlichkeitsparame-
ter aufgetragen. Es treten keine wesentlichen Unterschiede zwischen laminarer und turbulenter
Betrachtung auf. Die Ubereinstimmung der Ergebnisse der berechneten Losungen der Euler Gleichun-
gen mit Windkanaluntersuchungen und den berechneten Losungen der Navier-Stokes Gleichungen ist
bei Klappenausschlidgen bis etwa 1 = 20° ebenfalls gut. Bei groferen Klappenausschldgen wird sie
schlechter.
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Abb. 1: Ergebnisse berechneter Losungen der Euler- und Navier-Sto-
kes Gleichungen in Abhéngigkeit von einem Ahnlichkeitspa-
rameter.

Literatur

[11 Radespiel, R.; Longo, J.M.A.; Briick, S.; Schwamborn, D. Efficient Numerical Simulation of Com-
plex 3D Flows with Large Contrast. AGARD CP-578: 33-1 - 33-11; 1996.
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weiteres Vorgehen

Weitere Erfahrungen, besonders in Bezug auf die Modellierung von Steuerfldchen, sollen gesammelt
werden. Auferdem soll die aerodynamische Datenbasis an Anderungen der Konfiguration angepal3t

werden.

Datum: 22.01.1998
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Fachgruppe/
Fachkreis:

Ansprechpartner:
Institution:

Adresse:

Thema:

Ausgangssituation:

Ziel:

Losungsweg:

Mitteilung

Hyperschall
Dr. Georg Dettleff
DLR, Institut fiir Stromungsmechanik

BunsenstraBBe 10 Telefon: 0551 /709-2434
37073 Géttingen Telefax: 0551/ 709-2800
e-mail: Georg.Dettleff@dir.de

Validierung von Rechenverfahren fir Strahlstromungen
(Kleintriebwerke)

In der neuen Kryo-Vakuumanlage STG koénnen erstmals  voll
expandierende Abgasstrahlen von Kleintriebwerken erzeugt werden.

Erstellung von zuverlassigen (experimentell abgesicherten) Rechenver-
fahren fur Strahlstromungen (und anschlieBend fr Strahlbeauf-
schlagungseffekte).

Es werden zunachst simulierte Abgasstrahlen eingesetzt, bei denen die
stromungsfeldbestimmenden  Parameter einzeln verdndert werden
kénnen. Vergleiche mit entsprechenden Rechenergebnissen werden
zeigen, in welcher Weise die Rechenverfahren verandert oder erweitert
werden mussen.

AnschlieBend Testfall: Abgasstrahl aus einem Kleintriebwerk.

AG STAB
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Ergebnis:

Literatur:

Die Leistungsfahigkeit der Anlage STG (Strdmungsqualitat) wurde
nachgewiesen, die Erprobung der MeBausriistung wurde abgeschlossen.
Als Beispiel wird eine Massenstromverteilung im Abgasstrahl gezeigt
(in vorhandenen Vakuumanlagen war bisher nur der Bereich |©| < 40°

zuganglich).
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“Initial Experimental Results from the New DLR-High Vacuum Plume

Test Facility STG.”

33rd Joint Propulsion Conference, Seatlle 1997.

Paper AIAA 97-3297.

weiteres Vorgehen: Versuchsdurchfiihrung / Auswertung entsprechend , Losungsweg”.

Datum: 19.03.1998
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Mitteilung

Projektgruppe/  Hyperschall
Fachkreis

Ansprechpartner Th. Eggers

Institution DLR / Institut fiir Entwurfsaerodynamik
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e-mail: Thino.Eggers@dlr.de

weitere Partner  J. Spies, DB Aerospace

Thema Aerodynamischer Entwurf einer Wellenreiter-Konfiguration fiir
,,Once-Around-Earth” (OAE) Missionen

Ausgangssituation:

Entwurfsanforderungen der FESTIP-Konfiguration FSS-4 (Bild 1).

Ziel:

Abschitzung des geometrischen und aerodynamischen Potentials von Wellenreiterkonturen im Rahmen
von OAE-Missionen.

Losungsweg:

- Entwurf einer Wellenreiterkonfiguration FSS-15WR (Bild 2) fiir Missionsanforderungen der FESTIP-
Konfiguration FSS-4.

- Erstellung einer aerodynamischen Datenbasis durch Anwendung von Panel- und Shock-Expansion-
Verfahren ([ 11, [2]).

- Definition einer Referenztrajektorie fiir Wellenreiterkonfiguration FSS-15WR.

- Untersuchungen zur Langsstabilitit, Trimmbarkeit und volumetrischen Ausnutzung von
Wellenreiterkonturen.

Ergebnis:

Konfiguration FSS-15WR wurde entlang ihrer Referenztrajektorie fiir eine vollstandige OAE-Mission
untersucht. Die Resultate zeigen, daB die untersuchte Wellenreiterkontur bei geringen Trimmverlusten
zumindest im Uber- und Hyperschallbereich einen beziiglich der Lingsbewegung statisch indifferenten
Flug erlaubt. Weiterhin ermdglicht das Konzept FSS-15WR entlang der Referenztrajektorie im Vergleich
zur Konfiguration FSS-4 teilweise deutlich groBere Gleitzahlen. Zur Ausnutzung dieses aerodynami-
schen Potentials muB in zukiinftigen Entwiirfen jedoch die maximale Abflugmasse reduziert werden.
" Dieses ist ohne aerodynamische EinbuBen durch Definition kompakterer Wellenreiterkonturen moglich.
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Ausgangskonfiguration FSS-4

Bild 1

Wellenreiterkonfiguration FSS-15WR

Bild 2

Literatur

[1]

Fornasier, L.:

HISSS - A Higher-Order Subsonic/Supersonic Singularity Method for Calculating Linearized Poten-

tial Flows

AIAA-Paper 84-1646, 1984.

Streit, Th.; Martin, S.; Eggers, Th.:

[2)

Approximate Heat Transfer Methods for Hypersonic Flow in Comparison with Results Provided by

Numerical Navier-Stokes Solutions

DLR-FB 94-36, 1994.

teres Vorgehen

wel

Reduktion der Abflugmasse durch Definition kompakterer Varianten von FSS-15WR.

AG STAB
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weitere Partner

Thema Approximative Verfahren

Ausgangssituation

Das Niiherungsverfahren HOTSOSE zur Ermittlung von aerodynamischen Beiwerten und Wiirmela-
sten wurde in der Vergangenheit vornehmlich zur Nachrechnung von Wellenreitern verwendet [1];
weitere Konfigurationen wurden bei Nullanstellung untersucht [2]. Da die aerodynamische Aufhei-
zung im Hyperschall dimensionierend sein kann, erfolgte die Erweiterung von HOTSOSE fiir reagie-
rende Stromungen im thermochemischen Gleichgewicht [3].

Ziel
Um das Verfahren im Vorentwurf von Hyperschallfluggeriiten cinsetzen zu konnen, miissen Genauig-

keit und Geltungsbereich bekannt sein. Diese sind bisher nur fiir wenige Konfigurationen. wie z.B.
Wellenreiter, bekannt.

l.osungsweg

Zur weiteren Validierung werden HOTSOSE-Rechnungen fiir verschiedene Konfigurationen durchge-
fiihrt und die Ergebnisse mit Euler- und Navier-Stokes-Losungen verglichen. Betrachtet werden Kap-
seln, Wellenreiter und gefliigelte Wiedereintrittsfluggerite, zum Teil mit Klappenausschlag. Soweit
Ergebnisse vorhanden sind, wird die Genauigkeit fiir Machzahlen bis M=25 in einem weiten Anstell-
winkelbereich von 0=0° bis 0=60° ermittelt und Anwendungsrenzen aufgezeigt fiir perfektes Gas und
Luft im thermochemischen Gleichgewicht.

Ergebnis

Fiir dic betrachteten Konfigurationen konnten die aerodynamischen Beiwerte im allgemeinentiir den
gesamten Anstellwinkel- und Machzahlbereich mit guter Genauigkeit vorhergesagt werden. Lediglich
bet stark ausgeschlagenen Klappen sind die Abweichungen deutlicher. Zur Verdeutlichung zeigt Bild
I hicrzu dic acrodynamischem Beiwerte Cp, Cyy und Cy fiir dic X-24 bei M=6 iiber dem Anstellwin-
kel aufgetragen (reibungslose Stromung, perfektes Gas).

Hinsichtlich der thermischen Lasten miissen die in HOTSOSE licgenden Vereinfachungen beachtet
werden. Ergebnisse mit guter Genauigkeit lassen sich hier erzielen, wenn Netzursprung und Staupunkt
niherungsweise zusammentallen.
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Bild 1 Aerodynamische Beiwerte fur die X-24-Konfiguration bei M=6 fur verschiedene
Klappenausschlage Uber dem Anstellwinkel (reibungslose Stromung)

Literatur

[1] Eggers, Th.; Radespiel, R.; Waibel, M; Hummel, D: Flow Phenomena of Hypersonic Waveriders
and Validation of Design Methods. AIAA Paper 93-5045, 1993.

[2] Streit, Th.; Martin, S.; Eggers, Th.: Approximate Heat Transfer Methods for Hypersonic Flow in
Comparison with Results Provided by Numerical Navier-Stokes Solutions. DLR-Forschungsbe-
richt 94-36, 1994.

[3] Reisch, U.; Streit, Th.: Surface Inclination and Heat Transfer Methods for Reacting Hypersonic
Flow in Thermochemical Equilibrium. Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 60, pp. 267-274,
Vieweg Verlag, Braunschweig/Wiesbaden, 1997.
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Projektgruppe/Fachkreis: Aerothermodynamik

Ansprechpartner: Dr. H.-H. Frithauf
Institution: Institut fiir Raumfahrtsysteme
Universitit Stuttgart
Adresse: Pfaffenwaldring 31 Telefon: 0711/6852382
70550 Stuttgart Telefax: 0711/6853596
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weitere Partner: Dr. A. Geiger

Regionales Rechenzentrum der Universitét Stuttgart,
Allmandring 30, 70550 Stuttgart

Thema:

Numerische Wiedereintrittsaerothermodynamik

Ausgangssituation:

Zur Unterstiitzung des TPS-Entwurfs und der Freiflugdiagnostik fiir Wiedereintrittsflugkorper
wird ein Rechenverfahren entwickelt, das hin bis zu Hochgeschwindigkeitsstromungen
(> 10 km/s) alle nicht vernachlissigbaren thermophysikalischen Effekte beriicksichtigt.

Ziel:

Hauptziele der Entwicklung des URANUS Navier-Stokes Verfahrens [3] sind die genaue und
effiziente Berechnung der komplexen thermophysikalischen Prozesse in der Gasphase und der
Gas-Wandwechselwirkung, die Extrapolation von Kanalexperimenten auf Freiflugexperimente
und die genauere Berechnung von aerothermodynamischen Lasten in kritischen Gebieten.

Losungsweg:

Gasphasenmodellierung: Mit dem fortschrittlichen Gasphasenmodell kann die thermische und
chemische Relaxation im Plasma detailliert beschrieben werden. Hierzu wurden zusiitzlich drei
Vibrationsenergiegleichungen fiir N,, O, und NO und eine mittlere Rotationsenergiegleichung
in den URANUS Code implementiert. Um die chemischen Relaxation fiir thermisches Nicht-
gleichgewicht berechnen zu konnen wurde ein Reaktionsratenmodell, das CVCV-Modell
(Coupled Vibration-Chemistry-Vibration Model) [6] entwickelt und mit Hilfe von quasiklassi-
schen Trajektorienrechnungen kalibriert [4]. Konsistent zu den Reaktionsraten beschreibt das
Modell auch den EinfluB der chemischen Relaxation auf die mittlere Vibrations- und Rota-
tionsenergie der Molekiile. Die viskosen Fliisse werden mit Hilfe der Transportkoeffizienten
erster Ordnung von Chapman and Cowling berechnet [2].

Gas-Wandwechselwirkung: Mit dem Gleitrandmodell kann der Temperatursprung zwischen
Gasphase und Oberfliche beschrieben werden, so daB die Simulation von Wiedereintrittsstro-
mungen auch in groBer Hohe moglich ist. Das detaillierte Katalysemodell [1] beschreibt die
Kopplung zwischen Energie, Oberflichenbelegung durch Chemisorption und Reaktionsraten
auf SiO,-Oberflichen. Vereinfachte, ungekoppelte Katalysemodelle konnen fiir Auslegungs-
rechnungen verwendet werden.

Gasstrahlung: Mit Hilfe der Strahlungsdatenbasis PARADE und dem Strahlungstransportpro-
gramm HERTA konnen gekoppelte Stromungsstrahlungsberechnungen durchgefiihrt werden
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[5]. Dies ermdglicht die Simulation von optischen Freiflugexperimenten, als auch die genaue
Bestimmung des Strahlungswiirmestroms auf die Oberfliche des Flugkorpers und die Strah-
lungskiihlung im Plasma.

Ergebnis:

Zur Validierung der Uranus Codes wurden verschiedenartige Testfille gerechnet. So konnte
mit dem detaillierten Katalysemodell der Wandwirmestrom fiir die Wiedereinitrittstrajektorie
des amerikanischen Shuttles, fiir das européische Wiedereintrittsexperiment MIRKA und auch
fiir das StoBrohrexperiment von Vetter mit guter Ubereinstimmung wiedergegeben werden.

Fiir den Fall expandierender Stromungen konnte das thermisch-chemische Relaxationsmodell
mit Hilfe eines Diisenexperiment von Sharma validiert werden.

Der Einflu des Strahlungswirmestroms fiir einen Hochgeschwindigkeitseintritt wurde anhand
"des Fire II Experiments untersucht. Dabei konnte gezeigt werden, da8 zur genauen Bestim-
mung des Wandwirmestroms eine gekoppelte Stromungs- Strahlungsrechnung benétigt wird.

Fiir die zwei amerikanischen Sounding Rocket Experimente BSUV I und II wurden mit Hilfe
der Strahlungcodes die optischen Experimente wihrend des Fluges simuliert. Hierbei wurde
insbesondere bestitigt, daB NO Molekiile in der Gasphase vibratorisch hochangeregt entste-
hen, wie durch das CVCV-Modell vorhergesagt wurde.

Durch die umfangreichen Rechnungen sowohl von Kanal-, als auch von Freiflugexperimenten
konnte gezeigt werden, da der URANUS Code fiir ein weites Anwendungsgebiet einsetzbar
ist.

Literatur:

(1] DaiB, A., Frithauf, H.-H., Messerschmid, E.W.: 'Modeling of Catalytic Reactions on Silica
Surfaces with Consideration of Slip Effects', Journal of Thermophysics and Heat Transfer,
Vol. 11, No. 3, July-September 1997.

[2] Fertig, M., Dohr, A,, Frithauf, H.-H.: ‘Transport Coefficients for High Temperature Non-
equilibrium Air Flows', AIAA-Paper 98-2937, 7th AIAA/ASME Joint Thermophysics and
Heat Transfer Conference, Albuquerque/NM, June 15-18, 1998.

[3] Friihauf, H.-H., Knab, O., Dai8, A., Gerlinger, U.: The URANUS code - an advanced
tool for reentry nonequilibrium flow simulations', Zeitschrift fiir Flugwissenschaften und
Weltraumforschung, No. 19, 1995.

(4] Kanne, S., Knab, O., Frithauf, H.-H., Pogosbekyan, M., Losev, S.A.: 'Calibration of the
CVCV-Model against Quasiclassical Trajectory Calculations', AIAA-Paper 97-2557, 32nd
AIAA Thermophysics Conference, Atlanta/GA, June 23-25, 1997.

[S] Kanne, S., Gogel, T.H., Dupuis, M., Messerschmid, E.W., Roberts, T.: 'Simulation of
Radiation Experiments on Reentry Vehicles Using the New Radiation Database
PARADE', AIAA-Paper 97-2562, 32nd AIAA Thermophysics Conference, Atlanta/GA,
June 23-25, 1997.

[6] Knab, O., Friihauf, H.-H., Messerschmid, E.-W.: Theory and Validation of the Physically
Consistent Coupled Vibration-Chemistry-Vibration Model', Journal of Thermophysics and
Heat Transfer, Vol. 9, No.2, April-June 1995.

weiteres Vorgehen:

Im Rahmen des Sonderforschungsbereichs 259 'Hochtemperaturprobleme riickkehrfzhiger
Raumtransportsysteme' soll der axialsymmetrische URANUS Code zum dreidimensionalen
URANUS Code fiir Strémungen im thermischen und chemischen Nichtgleichgewicht erweitert
werden. Ein detailliertes Katalysemodell fiir verinderliche Oberflichen, wie z.B. SiC, wird
derzeit entwickelt. Desweiteren ist geplant, den URANUS Code mit einem Ablationscode zu
koppeln, um die Simulation von Flugk6rpern mit einem ablativen Hitzeschutzschild Zu ermog-
lichen.

Datum: 16. Miirz 1998
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weitere Partner

Thema

Qualifizierung von groBen TPS-Komponenten im lichtbogenbeheizten Windkanal
LBK

Ausgangssituation

Ziel

Um gréBere TPS-Modelle bei hohen Warmeflissen und Dricken qualifizieren zu
kénnen, wurde die L3K-MeBstrecke des LBK auf eine elektrische Leistung von 6
MW ausgebaut. Diese Leistung kombiniert mit dem Gasmassenstrom von 300 g/s
erlaubt Oberflachendricke bis 250 hPa und Kaltwandwéarmefliisse bis 3000 kW/m?2
Zu erreichen.

Durch systematische Kalibrierungsmessungen sollen die Betriebsparameter des
Brenners und Oberflachenparameter des Testmodells ermittelt werden. Dabei sol-
len die Homogenitat des Strémungsfeldes und eine niedrige Kontamination der
Strémung gewahrleistet sein.

Losungsweg

In den Jahren 1996 und 1997 wurden im L3K mehr als 160 Kalibrierungsversuche
durchgefiihrt. Gasmassenstrdme wurden zwischen 50 g/s und 300 g/s variiert.
Durch die Optimierung der Stromteilung zwischen den Doppelelektroden bei den
Stromstarken zwischen 700 A und 1600 A wurde die Kontamination der Strémung
auf 30-50 ppm reduziert. Gasenthalpien Uber 20 MJ/kg und Brennerdriicke bis
16.000 hPa wurden realisiert. Dabei wurde die Langzeitstabilitdt der Versuchspa-
rameter Uber eine Testdauer bis 1800 Sekunden beobachtet. Zur Untersuchung
des Stromungsverhaltens in der MeBkammer und im Diffusor wurden Modelle un-
terschiedlicher Geometrie und Gré3e im L3K getestet.

AG STAB
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Ergebnis

Gemessene Pitotdruckprofile (siehe Bild) zeigen, daB3 die Hyperschallstrémung bei
Ma = 7 hinter dem Dusenaustritt in der L3K-MeBkammer einen homogenen Kern
von ca. 280 mm hat. Deshalb kénnen Modelle mit einer Geometrie von 280 mm Xx
300 mm x 100 mm (BxLxH) unter homogenen Bedingungen im L3K qualifiziert
werden. Versuche mit einem querangestrémten Zylinder mit der Geometrie von
@150 mm x 200 mm (DxL) zeigten, daB die Strémung in der MeBkammer und im
Diffusor bei diesen ModeligréBen im Hinblick auf die Blockierung kaum beeinfluft
wird. Bei diesen Messungen wurden |R-Kamera, Pyrometer und WéarmefluBsonden
kalibriert und eingesetzt.
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Gemessenes Pitotdruckprofil bei 200 mm hinter dem 300 mm-Diisenaustritt im
L3K

Literatur

Gllhan, A.; Arc Heated Facility LBK as a Tool to Study High Temperature Pheno-
mena at Re-entry Conditions. DLR IB-39113-97A05, 1997.

weiteres Vorgehen

Zur Zeit laufen im L3K Staupunktmessungen an Warmeschutzmaterialien. Parallel
dazu wird die Anlage fiir MeBkampagnen im Rahmen des TETRA-Programms und
fir Untersuchungen an Komponenten der Hyflexkonfiguration (ESA/NASDA-Koope-
ration) vorbereitet. Bei diesen Aktivitaten wird 2D-LIF-MeBtechnik zur Messung der
Rotations- und Vibrationstemperaturen und Konzentration von NO-Molekiilen in der
Grenzschicht am Modell angewandt.

Datum 9.3.1998 AG STAB
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Thema
Experimental and theoretical investigations on laminar-turbulent transition in hypersonic boundary—
layer flows within the Future European Space Transportation Investigation Programme (FESTIP).

Ausgangssituation

Both drag and heat load are critical design parameters for future reusable launch vehicles. Hence,
reliable transition prediction in hypersonic boundary-layer flows is indispensable for a successtul
design of these vehicles.

Ziel

The objective of this investigation was to gain a deeper knowledge about the effect of nose blunt-
ness, Mach number and angle of attack on instability characteristics of hypersonic boundary—layer
flows. One aim of the study was also to assess presently available transition prediction technology
(experimental and numerical) with respect to project-oriented applications.

Losungsweg

Laminar—turbulent transition on a sharp and a blunt cone of nose radius Ry = 17.8mm was studied
both in theory and in experiment. Mach number, unit Reynolds number and angle of attack were
varied. Liquid crystal technique proviaed information about transition location for the different pa-
rameters combinations. In addition, hot-wire measurements were performed for a blunt cone case
under low unit Reynolds number conditions.

For the numerical investigations linear local parallel stability theory as well as linear and nonlin-
ear nonlocal nonparallel theory based on parabolized stability equations (PSE) were used. Navier-
Stokes codes provided the necessary basic—flow data. In theory, blunt cone cases were considered
only.

Ergebnis

In experiment, laminar—turbulent transition was observed for all sharp cone cases. On the other
hand, there was no indication for transition for the blunt cone cases. For the sharp cone cases a
strong sensitivity to angle of attack variations could be exemplified with respect to large differences
in transition location along the windward and leeward plane of symmetry.

The effects of boundary—layer nonparallelism and the upstream history of the disturbance on the
disturbance growth rate were studied by comparing results from local parallel and nonlocal nonpar-
allel theory. The influence of the nonlocal nonparallel terms on the growth rate of two-dimensional
second modes was found to be almost negligible. Three—dimensional first modes were destabi-
lized by nonlocal nonparallel effects, however. The N-factor calculations for the blunt cone cases
provided very high N-factor values for first-mode instabilities. Those for second modes were sig-
nificantly lower. Moreover, amplified second modes were found far downstream only. Hence. for
the blunt cone cases considered here, the numerical results indicate that laminar-turbulent tran-
sition will be dominated by first-mode instabilities. Therefore, a transition scenario based on the
interaction of a pair of symmetric oblique first modes was chosen for the nonlinear investigations.
A stationary vortex, the mean flow distortion (mfd) and more and more other modes are created
by nonlinear mechanisms originating from the presence of these two oblique first modes (Fig. 1a).
The growth of these modes finally leads to the breakdown of laminar flow, which is indicated by the
rise of the skin—friction coefficient ¢y at the end of the calculation (Fig. 1b).
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Note, that the cones investigated in theory were much longer than the model used in experiment.
This might be the reason why for the blunt cone cases transition was not observed in experiment.
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Figure 1: Interaction of a symmetric pair of oblique first modes on the blunt cone at Ma,, = 5
without angle of attack causing the so—called oblique breakdown:

a) downstream evolution of the amplitudes of the most important modes.

b) calculated skin—friction rise due to laminar-turbulent transition.

Literatur

Hein, S.; Herberg, T.; Kufner, E.; Wendt, V.; Dallmann, U.:
Project FESTIP, WP 5210, Final Report. DLR-IB 223-97 A 23.

weiteres Vorgehen
Dependent on DLR’s participation in FESTIP 2.

Datum: 05.03.98
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Thema

Experimental investigation of artificially disturbed instabilities in hypersonic laminar boundary-layers.

Ausgangssituation

Hypersonic boundary layer instabilities have been measured at Mach 5 in the Ludwieg-tube wind tunnel of DLR
in Géttingen by Wendt, Simen & Hanifi (1995). A detailed description of the facility and its operational charac-
teristics is given by Ludwieg et al. (1969). For the measurements a single wire probe with a tungsten wire of
1.25 mm length and 5 um diameter is operated by a constant temperature anemometer. In all the experiments
the wire is operated at a high overheat ratio to assure that the wire is mainly sensitive to mass-flow fluctuations
(Kovasznay (1950). For the boundary-layer investigations a flat aluminum plate of 300 mm length and 10 mm
thickness which spans the full test section width of 500 mm was used. The sharp leading edge has a bevel
angle of 11.6°. For the experiments almost constant charge conditions of p; o ~ 5barandT;, ~ 110°C were
used. The unit Reynolds number in the flat plate experiments is Reo,/l = 7.5 x 108 m~!, which results in local
Reynolds numbers ranging from Re, ~ 0.4 x 10® (R~ 650) to Re, ~ 1.7 x 10° (R ~ 1300) depending on the
distance from the plate edge.

The first measurements by Wendt et al. did not show the expected dominance of high-frequency second-mode
instabilities, predicted by linear stability theory and found in other experiments. Only the growth of natural di-
sturbances within a broad frequency band up to 50 kHz on the flat plate and up to 200 kHz on the cone was
observed. The measurement of profiles in the laminar boundary layer of the flat plate and the cone revealed
disturbance-amplitude profiles with a strong peak at approximately 75 % of the boundary-layer thickness. This
peak is typical for an unstable laminar boundary layer. The boundary-layer profiles also show growing maximum
disturbance amplitudes with increasing distance from the leading edge of the flat plate and the tip of the cone,
respectively.

Ziel

To develop an understanding of the physical processes involved in laminar-turbulent transition in hypersonic
boundary-layer flows it is necessary to perform detailed stability experiments, rather than obtaining only the
transition location. The most detailed hypersonic boundary-layer stability experiments were conducted by Stet-
son et al. (1992) on a cone at a free-stream Mach number of 8. These investigations show a distinct dominance
of second-mode instabilities. In contrast, measurements in the laminar boundary layer of a flat plate by Kendall
(1975) and for a hollow cylinder by Stetson et al. (1991) do not show the expected dominance of high-frequency
second-mode instabilities. However, the growth of natural disturbances with rather low frequencies, partly gro-
wing in a frequency band that was predicted to be stable by linear stability theory, can be observed. It has to
be determined whether the discrepancy between linear stability theory and instability experiments is due to the
physical behavior of the planar boundary layer or due to other side effects, e.g. wind-tunnel characteristic. The-
refore it is important to artificially introduce disturbances of known frequencies into the boundary layer to insure
that the measured instabilities are not caused by specific wind tunnel characteristics.

Lately the experiments of Wendt et al. (1995) were reproduced by the present author, first, to ensure the repea-
tability of the experiments second, to extend the data base and third, to gain experience with the experimental
equipment and data processing. In figure 1 the absolute voitages of the latest data, as' measured by the hot wi-
re, are shown with distance from the plate surface y. These measured values corresponds to mass flow rates.
But, because of the change of temperature across the thickness of hypersonic boundary layers, it is thus not
possible, except within a severe procedure, to calibrate the hot wire probe absolutely. However, the boundary
layer edge can be obtained from the measured profiles. Its thickness raises with increasing distance x from the
leading edge of the model plate. In figure 2 the amplitude profiles of the measured voltages are presented. The
obtained data is drawn again versus the distance y normal to the wall for different x-locations measured from
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the leading edge of the flat plate. The peaks are as expected for hypersonic flow close to the boundary layer
edge (~ 80%) . The size of the disturbances also grow with increasing x distance (local Reynolds number).
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Abbildung 1: absolute voltage signals by the hot wire Abbildung 2: voltage amplitude profiles on the flat plate
anemometry . at different x location .
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Weiteres Vorgehen

Artificially boundary layer instabilities on a flat plate will be measured in the Ludwieg tube. Therefore a source
has to be developed which is able to artificially introduce disturbances into the boundary layer. The advantage of
the Ludwieg tube, compared to conventional hypersonic blow-down wind tunnels, is the size of the test section.
itis therefore possible to investigate plate models with long span wise dimensions and thus measure at large
local Reynolds numbers for laminar boundary layers. These kind of experiments have not been done before in
hypersonic flow. Nevertheless in supersonic flow (M~2) a glow discharge device has been successfully used
by Kosinov et al. (1990) on a flat plate and lately also on a cone [Masiov (1997)].

To gain informations about this technique the existing collaboration with the russian institute of theoretical and
applied mechanics (ITAM) in Novosibirsk will be extended. In spite of the project also tests at ITAM had been
attended by the present author in November of 1997. During this visit an intensive collaborations had been
established. This will include an invitation of one russian scientist for a period of two month to Géttingen for
spring 1998. This guest scientist will help to set up the test campaign in the Ludwieg tube to artificially disturb
the boundary of a flat plate at hypersonic speed and to process the data afterwards. The forced instabilities
modes will be measured again with the help of hot wire anemometry.

Datum: 3. Marz 1989
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Anregung und Dampfung von schriglaufenden Tollmien-Schlichting-Wellen
(TSW)

Zur Laminarhaltung von Grenzschichtstromungen, d.h. zur Verzégerung des
laminar-turbulenten Umschlagprozesses kommen zwei grundlegend verschie-
dene Eingriffsmoglichkeiten in Betracht — die aktive und die passive Stré-
mungskontrolle. Fiir den einfachsten Fall der aktiven Umschlagbeeinflussung
einer angeregten 2D-TSW in einer 2D-Grenzschicht konnte die Wirksamkeit
der gegenphasigen Uberlagerung mittels periodischer Druckschwankungen be-
reits in zahlreichen Experimenten nachgewiesen werden. Die Ubertragung der
Storung auf die Grenzschicht erfolgt iiber oberflichenbiindige Schlitze. Unter-
suchungen zur aktiven Storungsbeeinflussung, Stérungsddmpfung in dreidimen-
sionalen Grenzschichten sind jedoch noch nicht bekannt.

Primére Zielsetzungen sind grundlagenorientierte Aussagen zur Entwicklung
einer Plattengrenzschicht unter dem Einfluf} periodischer Anregung iiber Schlit-
ze (TSW) senkrecht und insbesondere schrig zur Anstrémungsrichtung sowie
Moglichkeiten der Stérungsdampfung. Dabei sollen die Vorgénge und Mecha-
nismen des Umschlagprozesses detailliert erfait und neben Hitzdrahtmessungen
mittels Stromungssichtbarmachung veranschaulicht werden.

Zunichst erfolgt der Nachweis der Entwicklung der Grenzschicht und der gera-
den TSW entsprechend der Theorie. Im AnschluBl daran werden die Eigen-
schaften der Storungsanfachung und -ddmpfung fiir verschiedene Parameter der
Storerzeugung (z.B. Winkel, Amplitude und Lage der initialisierten TSW) mit-
tels Hitzdrahtanemometrie und Stromungsvisualisierung eingehend untersucht.
Eine Hochgeschwindigkeits-CCD-Kamera ermoglicht neben qualitativen Aus-
sagen auch eine quantitative Auswertung der Visualisierung. Ein speziell fiir
Transitionsexperimente entwickelter Partikelgenerator, montiert innerhalb der
Druckkammer unmittelbar unter dem St6rschlitz, erzeugt die fiir das Laserlicht-
schnittverfahren benétigten Partikel.

Visualisierung

Alle Aufnahmen zeigen unabhéngig vom Winkel der erzeugten TSW ein paral-
leles Ausbreiten der Wellenfronten. Ein Vergleich der aus der Grauwertvertei-
lung bestimmten Wellenlinge A zeigt eine gute Ubereinstimmung mit den Er-
gebnissen der Hitzdrahtmessungen (Abbildung 1). Der typische Verlauf einer
TSW wird ebenso gut wiedergegeben. Zusétzlich konnten Aufnahmen der zeit-
lichen Entwicklung einer TSW sowie eines Lambda-Wirbels innerhalb eines
Phasendurchlaufs realisiert werden. Bei einer dimensionslosen Frequenz von
130 (139.6 Hz) der TSW wurde dabei ein Phasendurchlauf mit 7 Subframes, bei
einer Bildfrequenz von 1kHz und einer Belichtungszeit von 10 ps pro Subfra-
me, aufgenommen. Erste Ergebnisse zeigen fiir schrige TSW ein Abweichen
der fiir den fundamentalen Transitiontyp typischen hintereinanderliegenden An-
ordnung der Lambda Strukturen. Diese Resultate sollen in weiteren Experi-
menten verifiziert werden.
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Hitzdrahtmessungen

Umfangreiche Parameterstudien und Vergleiche zwischen den Eigenschaften
gerader und schriger TSW bestdtigen die Wirksamkeit der Dampfung mittels
gegenphasiger Uberlagerung auch fiir schriige Storwellen (Abbildung 2).
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Abb. 2 — Turbulenzprofile — 10 °© TSW
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Die Phasenprofile und Amplitudenfunktionen der TSW zeigen unabhidngig vom
Initialisierungswinkel den gleichen prinzipiellen Verlauf; Abbildung 3.
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Abb. 3 — Ergebnis der Hitzdrahtmessungen 10° TSW Re=346

[13 U. Knomschild, R. Buckisch, R. Grundmann, Experimental Study of Oblique Tollmien-Schlichting Waves

Cancellation in a Flat-Plate Boundary Layer, EUROMECH Colloquium 359 - Stability and Transition of
Boundary-Layer Flows, Stuttgart University, March 10-13, 1997

[2] Arbeitsbericht DFG Schwerpunktprogramm |, Transition Thema III | Transitionsbeeinflussung*; U.
Knomschild, R. Buckisch, R. Grundmann; Mai 1997

[3] Jahresbericht Institut fiir Luft- und Raumfahrttechnik; TU Dresden; U. Knomschild, R. Buckisch 1997

Erweiterung der Visualisierungsexperimente neben Aufnahmen von Ebenen
senkrecht zur Platte auch auf aktive Dampfungsversuche. Fortfilhrung der Hitz-
drahtmessungen, Erarbeiten von Abhidngigkeiten und Eigenschaften der TSW

unter variierten Initialisierungswinkeln. Einsatz von 2D—V-Drahtsonden zur Er-
fassung der Querkomponenten.
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Thema Berechnung der aerodynamischen Beiwerte von Lifting Bodies im Transschall

Ausgangssituation:

Aero-Datenbasis fiir Wiedereintrittsfahrzeuge wie X-38 wird derzeit auf der Basis von
Windkanaldaten erstellt.

Ziel:

Qualifizierung von Vorhersageverfahren fiir Aero-Beiwerte im Transschall

Losungsweg:

Numerische Untersuchungen fiir generische X-38-Konfiguration, Beschrankung auf Beiwerte
der Liangsbewegung, Identifikation der einfluBBreichen Stromungsparameter auf Beiwertverldufe

- Crossflow Ablosung an Vorkorper
- Abldsungen an Steuerflachen und Winglet

- StoBinduzierte Ablosungen

Identifikation der Einfliisse von
- Netzfeinheit
- Diskretisierungstyp

- Turbulenzmodell
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Ergebnis:

* Qualifizierung der Sensitivititen von Beiwerten beziiglich der Einfliisse von Numerik
und Turbulenzmodell

* Guidelines fiir Verbesserung der Verfahren
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Konfiguration und Einflu3 der viskosen Modellierungen auf Nickmomentenbeiwerte im
Transschall

Literatur:

Radespiel, R.; Longo, J.M.A_; Giese, P.: “Numerical Computations of Transonic Flow
Phenomena for X-38”, DLR-IB 129-98/2, 1998.

weiteres Vorgehen:

Anwendungen X-38-Konfiguration 8.3, Validierung fiir instationire Derivativa.

Datum: 9.3.98 AG STAB
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Thema

Numerische Untersuchungen des Einflusses der Nasenstumpfheit auf Grenzschichtinstabilititen bei axialsym-
‘metrischer Kegelumstréomung im Hyperschall

Ausgangssituation

In kompressiblen Hyperschall-Grenzschichten sind viele Phdnomene, die zum laminar-turbulenten Ubergang
fuhren kdnnen, noch weitgehend ungeklart. Bisherige experimentelle Untersuchungen zum Instabilitatsverhal-
ten hypersonischer Kegelumstromung erfordern noch weiterreichende Verifikation durch numerische Untersu-
chungen und eine physikalisch fundierte Modellierung.

Experimentell beobachtete Phanomene wie:

a) Instabilitaten in der Entropieschicht und

b) Transitionsumkehr (,Bluntness Paradoxon")

konnten bislang in keinem physikalischen Zusammenhang dargestellt werden.

Bisherige numerische Untersuchungsergebnisse mit Verfahren nach lokal paralleler Instabilitatstheorie liegen
von Kufner [1] vor. Der Instabilitdtsbereich der 2. Mode verschiebt sich demnach mit zunehmendem Nasenra-
dius stromab. Desweiteren waren keine Instabilitaten der 1. Mode bei Nasenradien gréBer als Ry = 3.81 mm
festzustellen. Dagegen wurden erste Anzeichen fir mégliche Instabilitaten in der Entropieschicht prasentiert.

Ziel

Absicherung und Erweiterung oben genannter Ergebnisse durch Anwendung des Stabilitdtsanalyseprogram-
mes NOLOT. Die in diesem Programm implementierten Verfahren ermdglichen einen Vergleich zwischen loka-
ler und nichtlokaler Theorie. So kdnnen bisher vernachlassigte Einfliisse wie wandnormale Geschwindigkeit,
Grundstrémungsgradienten in Stromabrichtung und der wandnormale Druckgradient mitberticksichtigt werden.

L6ésungsweg

Stabilitatsergebnisse zu spitzen und stumpfen Kegeln mit verschiedenen Nasenradien R\ werden berechnet.
Alle betrachteten Kegelgeometrien besitzen einen Halbéffnungswinkel von 7°, einen Anstellwinkel von (° und
eine Lange der Kegeloberflache von s,,,,,=266 - Ry. Die Machzahl der Anstrémung betragt Ma.. = 8.0 und die
Einheitsreynoldszahl Re.../m=8.202 - 10".

Ergebnisse

In Abb. 1 zeigt der Vergleich mit experimentellen Ergebnissen von Stetson et al. [2] je nach Stromabposition
und Instabilitatsform eine unterschiedlich qualitative Ubereinstimmung. Als Ursachen kénnen nicht quantifizier-
bare Mef3fehler und moglicherweise nichtlineare Effekte in Betracht kommen. Die nichtlokale Theorie bewirkt
im Gegensatz zur lokalen Theorie eine relativ geringe Verschiebung der maximalen Anfachung zu héheren Fre-
quenzen, die auch die experimentellen Daten aufweisen.

Bei allen untersuchten Kegeln sind bereits nach lokaler Theorie angefachte 1. Moden feststelibar. Bei VergréBe-
rung des Nasenradius’ von Ry = 17.78 mm auf Ry = 42.67 mm wird eine Stromaufverschiebung der kritischen
Stromabposition erster Anfachung von etwa s;,;,=1.4 m auf s;.,;,,=0.3 m bei Instabilititen der 1. Mode beob-
achtet, wie in Abb. 2 zu sehen ist.

Diese Stromaufverschiebung korrespondiert mit dem Vorhandensein des ,Verallgemeinerten Wendepunktes*

(; = ﬁ (,1%( ) = (), der als Kriterium fir die Existenz der 1. Mode herangezogen werden kann. In Abb. 3 sind
neben dem Verlauf des ,Verallgemeinerten Wendepunktes® in der Reibungsgrenzschicht Gebiete in der Entro-
pieschicht vorhanden, die das Kriterium erfiillen. Demzufolge kann vermutet werden, daB erstmals auftretende
Instabilitdten der 1. Mode im Bereich der Entropieschicht eine wesentliche Rolle fiir eine Transitionsumkehr

infolge von StumpfheitsvergréBerung spielen kénnten.
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Ein weiteres Phdnomen der 1. Mode zeigt sich in Abb. 4 bei Untersuchung der Anfachungsrate als Funktion
der spannweitigen Wellenzahl. Im Fall des Kegels mit Nasenradius Ry=42.67 mm wird bei relativ kleinen Fre-
quenzen, wie z. B. bei f = 1 kHz, neben einem Maximum bei Wellenwinkeln zwischen 60° und 70° ein zweites
Maximum der Anfachungsrate bei etwa Uber 87° festgestellt.
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Abbildung 1: Vergleich zwischen experimentelien Abbildung 2: Stromaufverschiebung der kritischen
und numerischen Ergebnissen, Nasenradius Ry = Stromabposition erster Anfachung bei Instabilitaten
3.81 mm der 1. Mode nach VergréBerung des Nasenradius’
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Abbildung 3: Verlauf des verallgemeinerten Wen- Abbildung 4: Anfachungsrate o in Abhéngigkeit
depunktes in Entropie- und Reibungsgrenzschicht von der spannweitigen Wellenzahl! 3., Nasenradius
beim Kegel mit Nasenradius Rx=42.67 mm R\ =42.67 mm, Stromabposition s/Ry=216
Literatur

[1]1 Kufner, E.
Numerische Untersuchungen der Strémungsinstabilitdten an spitzen und stumpfen Kegel bei
hypersonischen Machzahlen. DLR-FB 95-11 und Dissertation, Universitat Stuttgart, 1995

[2] Stetson, K.F. et al.
On Hypersonic Boundary-Layer Stability. AIAA Paper 92-0737, 1992

Weiteres Vorgehen
Vervollstdndigung der bisherigen Rechnungen und Deutungsversuche der geschilderten Phanomene durch
Analyse der Grundstrémungseigenschaften.

Datum: 4.3.1998
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Thema
Investigation of Physico-Chemical Models for the Computation of High- Temperature Flows.

Ausgangssituation

Both skin friction drag and heat load are critical design parameters for future hypersonic vehicles.
In view of the limited possibilities for ground-simulation of the relevant flows and the cost involved in
flight simulations reliable computations for prediction of these quantities in hypersonic flows are in-
dispensable for a successful design of these vehicles. The ongoing development of the CFD tools in
this context has an Achilles’ heel, namely, the accurate modelling of the thermodynamic, transport,
and kinetic processes in the associated non-equilibrium phenomena occurring in multicomponent
reacting and relaxing flows. There are considerable uncertainties and gaps in the input data for the
relevant physico-chemical models, some of which are themselves current topics of research in their
own right among physical chemists.

Ziel

The objective of this investigation is to develop an axisymmetric N-S code and a boundary layer
code for testing physico-chemical models and validating the results against experimental and other
numerical data. The aim of the study is also to take part in the ongoing plasma flow studies [1]
at the VKI in support of its newly installed 1.2 MW Plasmatron [2] and within the framework of an
INTAS-RFBR project (Uni. Bari; CRS4, Cagliari; MSU, MIPT, IPM/RAS, Moscow).

Losungsweg

An accurate computational algorithm based on an hermitian difference scheme for a flat plate bound-
ary layer [3] was rewritten in C and applied to a diatomic gas boundary layer on an axisymmteric
blunt body [4]. The code is structured for easy incorporation of different physico- chemical models
to be tested and to interface with the VKI thermodynamic and transport coefficient code PEGASE
under development [5].

An existing 2D N-S implicit finite volume code for nonreacting compressible flow is being redesigned
with all the above features for model tests as well as predictive computations of multicomponent
reacting gas flows around axisymmetric model configurations.

Ergebnis

Computations were carried out using the new axisymmetric boundary layer code for the AGARD B
test case [6] defined for a hyperboloid of revolution of semivertex angle = 10°, nose radius = 2.54
cm under free-stream conditions: altitude = 76.20 km, Mao, = 21.7, Too = 195.46 K, po, = 2.04 Pa,
U = 6.096 km/s. The wall is isothermal at T, = 1000 K and is fully catalytic to the recombination of
atoms in the diatomic gases considered N, and O,. Some parameter and sensitivity studies were
carried out for examining the influence on practically relevant quantities like skin friction and heat
flux at the walls and around the thermally critical stagnation point region. .

A sample comparison between the results of the boundary layer code [4] for nitrogen (the major
consituent of air) and those of [6] for five species air for the heat transfer (Stanton number, St) and
skin friction (C) is shown in Figure 1(a) and 1(b). Although results for St are qualitatively similar,
the systematic underprediction of St for nitrogen in Fig. 1 (a) may be viewed as due to the non-
inclusion of the important contribution of oxygen whose atoms recombine at the wall releasing heat
at the wall. On the other hand the excellent agreement in skin friction, Cy, seen in Fig. 1 (b) can
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be understood from the fact that the oxygen and nitrogen molecules are quite similar as far their
viscosity model is concerned and hence nitrogen alone can represent air for computing C; fairly

well,
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Figure 1. Comparison of two computational results [4, 6] for: (a) heat flux; (b) skin friction.
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weiteres Vorgehen

The two codes mentioned will be used for extensive model tests and for validation purposes. A
combination of the boundary layer and Euler solutions will be assessed as to the accuracy and
cost-effectiveness relative to the full N-S solutions as a guide for further applications.
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Thema
Stability of Two Layer Flows.

Ausgangssituation

The stability of a system formed by a gas shearing a viscous fluid layer on a wall has attracted
considerable interest in the recent years. The practical applications are in coating and lubrication
technologies, polymer processing and de-/anti-icing of aircraft wings in winter. Anti-/De-icing fluids
are sprayed on aircraft wings to prevent dangerous loss of lift due to ice formation. The residual
layers of such fluids may be of either newtonian or non-newtonian character. De-icing fluids are
generally newtonian while anti- icing fluids are non-newtonian. Certification of such fluids for indus-
try has been carried out over many years now in the cold wind tunnel at the Von Karman Institue
for Fluid Dynamics. Recently basic theoretical studies on the stability characteristics of such lig-
uid layers have been started [1, 2] both to understand the fundamental mechanisms involved and
eventually to find ways of controlling the associated instabilities.

Ziel

We consider a Blasius boundary layer flow of a fluid over a denser, more viscous fluid on a flat plate.
The parameters here are numerous representing (with upper fluid properties as units): viscosity
ratio (m), density ratio (r), thickness of the liquid layer (1) in units of the Blasius length scale of the
upper fluid, surface tension (S), gravity (Froude number, F) and also the power-law index of the
liquid (n) ( » # 1 for a non-newtonian fluid and n = 1 for a newtonian fluid).

The stability of the configuration is governed by an eigenvalue problem with an Orr-Sommerfeld
equation for each of the layers together with the boundary conditions at the wall and two-fluid inter-
face. The eigenvalues in a temporal description are the phase speed (C,.), amplification factor (C;)
for a given Reynolds number (R) based on the Blasius length scale and a disturbance wavenumber
{(a), keeping m, I, F, S and n fixed.

Losungsweg

The problem is solved by an accurate shooting search method. Asymptotic solutions decaying in
the upper (air) layer are used to construct the required linearly independent solutions to set up the
general solution of the complex eigenvalue problem for integration towards the wall. Appropriate
interfacial conditions are imposed at the two-fluid boundary and a repetitive Gram-Schmidt orthog-
onalization procedure accompanies the 4th order Runge-Kutta integration in double-precision arith-
metic to ensure linear independence of the solutions. Through a preliminary search procedure fairly
accurate initial estimates for the eigenvalue parameters are found and starting with two such points
the linear stability curves can be mapped out automatically.

Ergebnis

It was found that at given R, a there exist two distinct modes characterised by the large differences
in their amplification factor and propagation speeds defining their own stability domains [2] as seen
in Fig. 1(a) for a newtonian two-fluid layer (???) withm=10,1=05,r=1,8S=0=F % The
first mode -also called the hard (h) mode- is the classical Tollmien-Schlichting mode found in the
hydrodynamic stability theory. The second mode which has amplification factors and phase speeds
an order of magnitude smaller than the hard mode is aptly called the soft (s) mode (cf. Fig. 1(b),
light lines with lower ¢; belong to the soft mode). This mode is absent in the single layer stability



3

problem and only appears in the presence of a viscosity stratification between the two fluids, an
interfacial phenomenon first studied by Yih in 1967. We notice from Fig. 1(b) that as the power-law
character of the liquid increases (decreasing n) the soft mode becomes less pronounced. Morever
the amplification factors of the hard mode become smaller. Another noteworthy feature is that the
stable subdomain which is present with the newtonian liquid (n = 1) at wavenumbers around 1.0 is
destabilized for power-law liquids (n # 1).
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- 0.05 - -
1e+00 = stable(s,h) . LT (1):2
: : " ----0s
: : 004 - - - -o02 -
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1e-03 ¢ N N = : ! AN -
£ stable(s,h : g R
3 (s:h) : 0.00 — T T T <
1e-04 - -0.01 :
0 1000 2000 3000 4000 1e-04 1e-03 1e-02 1e+00
R [03
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Figure 1. Two-fluid boundary layer stability (m=10,1=0.5,r=1,S=0= F~2):

(a) Domains of stabilty for different modes in a newtonian two-layer flow (n; 5 = 1), (b) Growth rate
factors C; for different wave numbers « at a high R = 4000 for the hard and soft modes at different
power-law index values n, for the lower liquid layer, with upper (air) layer newtonian (n; = 1).

It is interesting to note that, as a spin-off from the present studies, the value of C; ;... for the single
Blasius boundary layer can now be confirmed as 0.02395 [1] (checked quantitatively using spectral
methods and qualitatively as well by noting that the amplification curves even at C; = 0.02+ do not
collapse to a point but still enclose a finite area accommodating higher C; loops) rather than the
often cited value 0.0196 of Obremski at al. [3]. The difference is clearly significant.

Literatur

[1]1S. Ozgen, G. S.R. Sarma: Stability of Parallel Non-Newtonian Flows, ZAMM, Vol. 77, Supple-
ment 1, pp. S249-250, 1997.

[2] O. Rumberg, G. S. R. Sarma: Two-Layer Flow Instability, ZAMM, Vol. 77, Supplement 2, pp.
S661-662, 1997.

[3] H. J. Obremski et al., : A Portfolio of Stability Characteristics of Incompressible Boundary Lay-
ers, AGARDograph 134, March 1969, p. 52, Fig. 13]. weiteres Vorgehen

The linear stability codes mentioned are being used for extensive parameter studies and possible
extensions will be considered for comparisons with careful experiments under way. Earlier experi-
mental database has indicated significant differences in the wave-patterns between the newtonian
and non-newtonian fiquids. Also the turbulence in the air layer is an important factor as confirmed
by additional computations. The present studies, theory & experiment, promise to throw light at
least on some aspects of the admittedly complex, multifacetted problem of wave-formation on lig-
uid layers, an ubiquitous phenomenon of practical interest.
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Thema
Thermodynamic and Transport Coefficient Modelling for the Computation of High- Temperature Flows.

Ausgangssituation

Reliable CFD is an indispensable tool for a successful design of future hypersonic vehicles in view
of the limitations for ground-simulation of the relevant flows and the high cost involved in flight sim-
ulations. However, the ongoing development of CFD in this context needs an accurate modelling
of the thermodynamic, transport, and kinetic processes in the associated non-equilibrium phenom-
ena occurring in muiticomponent reacting and relaxing flows. There are considerable uncertainties
and gaps in the input data for the relevant physico-chemical models, some of which are themselves
current topics of research in their own right among physical chemists.

Ziel

The objective of this investigation is to assist CFD developments by providing updated routines for
thermodynamic, transport and reaction kinetic databases. The aim of the study is also to take partin
the ongoing plasma flow studies [1] at the VKI in support of its newly installed 1.2 MW Plasmatron
[2] and within the framework of an INTAS-RFBR project (Uni. Bari; CRS4, Cagliari; MSU, MIPT,
IPM (RAS), Moscow).

Losungsweg

A user-friendly Fortran90 code PEGASE [3,4] for computing thermodynamic and transport coeffi-
cients has been under development at VKI. It is set up for easy incorporation into N-S and bound-
ary layer codes for analyzing high-temperature reacting flows with arbitrary number of species in
the gaseous mixtures. Individual species properties are obtained from statistical thermodynamics.
Transport coefficients are obtained from appropriate collision integrals from the literature and sim-
plified formulas have also been tested [5].

Ergebnis

Figure 1 shows the PEGASE results on the equilibrium composition of a 13-species air at a low
pressure 5 hPa (typical of VKI Plasmatron). Fig. 1(a) shows the major components and Fig. 1(b) the
minor ones. It is found that the present resulits are within 1% of standard reference values whereas
curve fits from the literature in use give only about 5% accuracy [1, 4].

Figure 2(a), (b) show a comparison of PEGASE results with experimentally measured data at one
atmosphere for viscosity of 3-species argon and electrical conductivity of 11-species air. The quan-
titative agreement is well within the stated experimental error band and is also found to be quite
good with other computational results in the literature [5].
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Figure 1. Composition of 13-species air at 5 hPa: (a) Major components; (b) Minor components.
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Figure 2. Comparison of PEGASE results and experimental data at 1 atmosphere: (a) Viscosity of
argon ; (b) Electrical conductivity of air.
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weiteres Vorgehen

Depending on the experimental conditions during the calibration and utilization phase of the VKI
Plasmatron further comprehensive databases will be generated using PEGASE and its extensions.
Since some of the collision integral data used in the transport coefficient evaluations are quite old
it is envisaged to update them by ab initio calculations starting from suitable molecular interaction
potentials.
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Der EinfluB der Stickstoffdissoziation auf die Wechselwirkung
zwischen zwei ebenen Stof3wellen in Hyperschallstromungen hoher
Enthalpie gemessen im Hochenthalpiekanal Géttingen (HEG).

Die Wechselwirkung einer schwachen mit einer starken

StoBwelle kann zu extremen Druck- und Wirmestromlasten auf einem
wiedereintretenden Raumfahrzeugkérper fiihren. Fiir Stromungen
niedriger Enthalpie ist dieses Phiinomen untersucht worden.

Das Idealgasmodell sagt einen erhohten Wirmestrom fiir steigende
Machzahlen und ein sinkendes Verhiltnis der spezifischen Wirmen
voraus, wie es bei Stromungen hoher Enthalpie zu erwarten ist. Dieses
Phanomen wurde bisher fiir Hochenthalpiestromungen hoher Machzahl
experimentell kaum untersucht.

Mit Hilfe der einfachen Modellgeometrie soll das Phinomen im HEG
untersucht werden.

Zur Untersuchung des Einflusses endlicher Reaktionsgeschwindigkeiten
werden mit einem Windkanalmodell, welches aus einem keilformigen
Stoflerzeuger und einem quer zur Strémungsrichtung angeordneten
Zylinder besteht, Versuche im HEG durchgefiihrt. Die aus den
Wechselwirkungen resultierenden Wirmestrom- und Drucklasten
werden gemessen; das Stromungsfeld mittels Schlieren und
holographischer Interferometrie sichtbar gemacht.

Die Messungen am HEG wurden durchgefiihrt, Fiir HEG
Versuchsbedingung I in Luft (Reservoirenthalpie: 20.4 MJ/kg,
Reservoirdruck: 38.6 Mpa, Geschw. der freien Anstromung (o) : 5700
m/sec, Dichte_ : 0.00219 kg/m?, Machzahl_ : 9.2, Temperatur_: 797 K)

ergab sich ein mit dem Zustand der ungestérten Zylinderstromung
normalisierter Druck von pyx / pzyt = 10.9 und ein Wirmestrom von
Quax / qugt = 27.1. Weitere Versuche befinden sich im Prozess der
Auswertung.

[ 1] B. Edney. Anomalous Heat Transfer and Pressure Distributions on
Blunt Bodies at Hypersonic Speeds in the Presence of an Impinging
Shock. FFA Report 115, Aeronautical Research Inst. Sweden, 1968.

[2] S. R. Sanderson. Shock wave interaction in hypervelocity flow. PhD
thesis, GALCIT Caltech, USA, 1995.

{31 M. Carl, V. Hannemann and G. Eitelberg. Shock/shock interaction
experiments in the High Enthalpy Shock Tunnel Géttingen. AIAA
Paper, (98-0775), Reno, 1998.

Auswertung der gewonnenen Ergebnisse. Weitere Versuche.

Miirz, 1998.
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Thema Untersuchungen zur Klappenwirksamkeit im Uberschall

Ausgangssituation

Ziel

Fir die Auslegung der aerodynamischen Steuerung gefliigelter Uberschall / Hyper-
schall-Fluggerite ist die Kenntnis der Abnahme der Klappenwirksamkeit als Funk-
tion von Ausschlagwinkel und Machzahl bzw. Reynoldszahl von auBerordentlicher
Bedeutung. Durch die Vorverlagerung eines Teils des Druckberges im Klappen-
knie wird nur ein Teil des Normalkraftverlustes, der an der Klappe selbst auftritt,
wettgemacht. Die Verlagerung des Angriffpunktes und die Reduktion der resultie-
renden Normalkraft (im Vergleich zum theoretischen Wert) bewirkt zusitzlich eine
Minderung sowohl des Gesamtmomentes, als auch des Riickstellmoments
(Klappenscharniermoment).

Darstellung der Abnahme der Klappenwirksamkeit als Funktion der Machzah!l und
des Ausschlagwinkels. Da es sich bei den stoBinduzierten Ablosungen um Squeeze-
Off-Ablosungen handelt, wird auch der Einflu der Reynoldszah! beriicksichtigt.
Die Arbeiten verstehen sich als eine Fortsetzung der bisher durchgefiihrten Unter-
suchungen und erweitern das Verstindnis der Rampenstromung durch gezielten
Einsatz erganzender MefBmethoden.

Liisungsweg

Die Untersuchungen wurden an einem Anlaufblech, dessen Lénge von der scharfen
Vorderkante bis zum Rampenknick (“Klappenscharnier”) 1265 mm betragt, und
einer anschlieBenden variablen Rampe (Klappentiefe 90 mm) ausgefiihrt. Der Vor-
teil der Anordnung ist neben dem verstellbaren Klappenauschlagswinkel die hohe
Lauflinge und damit entsprechend groBe lokale Reynoldszahlen. Es werden Para-
metervariationen beziiglich der Machzahl M,, (1.9 bis 2.9), der Reynoldszahl
(30-10° bis 41-10° [1/m]) und des Klappenausschlagswinkels (8°,16°,24°) durch-
gefuhrt. Die MeBmethoden bestanden groBtenteils aus Druckmessungen ergénzt
durch LDA-MeBungen und Schlierenoptikaufnahmen.
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Ergebnis

Vom 8-Grad zum 16-Grad-Fall (Abb. 1) ist zunichst ein Anstieg des Gradienten
(cmn)u Zu beobachten, gefolgt von einem Abfall beim 24-Grad-Fall, der nahezu
iiber den gesamten betrachteten Machzahlbereich beibehalten wird. Auffillig ist,
wie sich die Abhingigkeit von (Cmn)u iiber die Machzahl dndert. Wiahrend beim 8-
Grad und 16-Grad-Fall negative, nahezu identische Gradienten dc,,,/dM beobach-
tet werden konnten, besteht beim 24-Grad-Fall nur eine geringe Machzahl-
Abhiangigkeit.

In Abb.2 ist die prozentuale Differenz an Klappenwirksamkeit zwischen Messung
und Theorie fiir den 24-Grad-Ausschlag dargestellt. Die Differenz zur Theorie
beim Gesamtmomentengradienten bleibt i{iber einen weiten Machzahl-
(Totaldruckverlust-) Bereich konstant und liegt bei etwa 15 %. Beziiglich des
Scharniermomentengradienten ist eine stirkere Machzahlabhdngigkeit zu beob-
achten. Bei niedrigen Totaldruckverlusten liegt die Wirksamkeitsminderung bei ca.
30 %, bei den hoheren Totaldruckverlusten bei etwa 15 %. Offensichtlich sind die
zihigkeitsbedingten Auswirkungen (Ablosung und unvollstindige Kompression an
der Rampe) zwar von Anfang an groB, verlieren aber in Relation zur ~1NME-1)-
Abnahme von ¢, mit zunehmender Machzahl an Bedeutung. Somit 146t sich fest-
halten, daB hier scheinbar zwei entgegengesetzte Mechanismen wirken: bei gerin-
gen Machzahlen sind es die viskosen Effekte, bei hohen Machzahlen der Verlust an
¢,, die den Abfall an Klappenwirksamkeit hervorrufen.
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Abb.1: Gradient des Scharniermoments in Abb. 2: Verlust von Klappenwirksamkeit
Abhiingigkeit von Machzahi und Klappenauschlag bei 24-Grad Kiappenausschlag
Literatur
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zweidimensionalen Rampen im Uberschall, Dissertation, Universitdt der Bundes-
wehr Miinchen, Institut fiir Luftfahrttechnik und Leichtbau, 1997

Weiteres Vorgehen

Datum

Die Untersuchungen sollen durch eine Anderung der Reynoldszahl nicht iiber den
Totaldruck, sondern tiber die Lauflange des Anlaufbleches vertieft werden.

18.03.98
AG STAB
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Thema Kraftmessungen an der ELAC la Konfiguration im
Stolwellenkanal

Ausgangssituation

Am StoRwellenlabor ist eine speziell fur die Anforderungen im StoRwellenkanal
konzipierte 6-Komponentenwaage entwickelt worden, mit der auch an der ELAC la
Konfiguration die aerodynamischen Beiwert bestimmt werden sollen. Bedingt durch
die niedrige Bauhdhe des Modells im MaRstab 1:240 von nur 22mm kann die
Waage jedoch nicht wie sonst Ublich in das Modell eingebaut werden. Das fuhrt zu
Problemen mit der im StoRwellenkanal kurzen MeRzeit.

Ziel
Bereitstellung von aerodynamischen Beiwerten fur die ELAC la Konfiguration bei
einer Anstrémmachzahl von 7,5 .

Lésungsweg

Die kurze MeRzeit von etwa 8-9 ms erfordert eine méglichst hohe Frequenz der
niedrigsten Eigenschwingung des Modells an der Waage. Um dieses Ziel zu errei-
chen, wird ein Modell aus kohlefaserverstarktem Kunststoff gefertigt. Das hohle
Modell hat einen integrierten Heckstiel, der in einem Konus zur Waagenaufnahme
endet und wiegt komplett 220g. Die niedrigste Eigenfrequenz betragt an der
Waage 140Hz. Die kurzest mogliche MeRzeit liegt also bei etwa 7.2ms. In diesem
Grenzfall liegt eine Vollschwingung des Modells innerhalb des MeRfensters und
mit einem geeigneten MittelungsprozeR kann der aerodynamische Anteil des
Signals ermittelt werden.

AG STAB
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Ergebnis
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Die ermittelten Beiwerte sind in dem oben stehenden Bild mit Daten aus anderen
Windkanalen verglichen. Die Versuchsbedingungen unterscheiden sich in der An-
strbmmachzahi und der Reynoldzahl. Der Widerstandsbeiwert zeigt einen Abfall
mit steigender Machzahl, ebenso der Auftriebs- und Nickmomentenbeiwert. Das
Ergebnis aus dem StoRwellenkanal TH2 zeigt eine gute Ubereinstimmung mit einer
Rechnung von Henze bei gleicher Versuchsbedingung. Wie im Experiment ist hier
die Umstrémung des ELAC laminar, wahrend die Strémungen der Vergleichsexpe-
rimente teilweise turbulent sind und so den Widerstandsbeiwert erhéhen.

Literatur

(1) Henze A, Hénel D, Krause E (1993).
Supersonic and hypersonic flow computations for the research configuration
ELAC | and comparison to experimental data. Journal of Flight Sciences and
Space Research 17: 90--98.

(2) Kharitonov A, Brodetsky M, Krause E, Jacobs M (1996).
An experimental investigation of ELAC | model at supersonic speeds.
Interner Bericht A-96-10, SFB 253, RWTH Aachen.

(3) Stromberg A (1994).
Experimentelle Untersuchungen an der Hyperschalikonfiguration ELAC |
bei Unter- und Uberschallanstrémung. Dissertation, RWTH Aachen.

weiteres Vorgehen
Das Modell kann mit Klappen versehen werden, um deren Wirkung auf Nick- und
Rollmoment bei Mach 7.5 zu ermitteln.

Datum 27August 1997 AG STAB
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Thema

Ebene Hyperschalieinlaufe S02A und S02D (Variation der Absaugekonfiguration bei
der Auslegungsmachzahl 5,3)

Ausgangssituation

Stauantriebe fur Raumtransporter fordern Einlaufe, die tiber einen weiten Machzahl-
bereich gute Leistungen bringen. Fiir Einlaufe hoher Innenverdichtung und variabler
Geometrie liegen nur unzureichende Melergebnisse vor.

Ziel

Entwicklung eines Einlaufes, der in dem Machzahlbereich zwischen 2,5 und 5,3 mit
gutem Wirkungsgrad betrieben werden kann.

Bestimmung des Einflusses der Grenzschichtabsaugung auf das Einlaufverhalten.

Lésungsweg

Messung von Druckriickgewinn und Durchsatz im gesamten Bereich der Triebwerks-
charakteristik bei der Auslegungsmachzahl 9,3 (.shock-on-lip“).

Die zwei Modelle SO2A und S02D wurden mit 100 x 100 mm? Auffangquerschnitt
ausgelegt, hergestellt und im Windkanal H2K getestet. Gegenluber dem Basiseinlauf
S02A, bei dem groRer Wert auf geringe Druckgradienten gelegt worden war, wurde
beim Einlauf S02D zur Widerstandsverringerung der Innenkompressionsteil verkiirzt
und die Haube abgeflacht. Die Rampen konnten zum Aufbau der Innenstrémung ver-
stellt werden.

Die experimentellen Arbeiten wurden durch Rechnungen der reibungsbehafteten
Einlaufstromung ergénzt, die im Rahmen einer Kooperation mit dem Sonderfor-
schungsbereich SFB 253 durchgefiihrt wurden.

AG STAB
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Ergebnis

Es hat sich gezeigt, dal® bei SO2A mit einer Absaugerate von knapp 10% eine Erho-
hung des Druckrickgewinns von 5% mdglich ist. Wegen der hohen Innenkompressi-
on ist der Einlauf S02D ohne Grenzschichtabsaugung nicht verwendbar. Mit einer
optimierten Absaugung von 10% sind bei S02D ahnliche Leistungen wie beim Basi-
seinlauf SO2A zu erzielen.

Das eingesetzte numerische Verfahren zeigt im Detail, wo aufdickende Grenzschicht
zur Ablésung neigt und abgesaugt werden muf3.

| | e,

301+ O S02A, ohne Absaugung
O S02A, opt. Absaugung / %

25+ A S02D, ohne Absaugung

< 802D, opt. Absaugung // / %

20 % /
c /
c
3 15 A
fm §
2 10 >
) L&ﬁ

.05 >

.00

0 A 2 3 4 5 6 7 8 9 1.0 1.1

Durchsatzverhéltnis ———=

Einflul der Absaugung auf Druckriickgewinn und Durchsatzverhaltnis der Einlaufe
S02A und S02D bei der Anstrommachzahl 5,3

Literatur

Triesch, K.; Ebene Hyperschalleinldufe SO02A und S02D (Variation der Absaugekonfi-
guration bei der Auslegungsmachzahl 5,3). DLR 1B-39113-98C01, Januar 1998.

Wepler, U.; Numerische Simulation eines Hyperschalleinlaufes. Diplomarbeit D 97-2,

Institut fir Strahlantriebe und Turboarbeitsmaschinen der RWTH Aachen, April 1997.
weiteres Vorgehen

Es ist geplant, mit ausgesuchten Absaugekonfigurationen weitere Untersuchungen im

Machzahlbereich zwischen 2,5 und 7 durchzufihren. Details der Arbeiten werden im
Rahmen einer Kooperation zwischen DLR und ONERA abgestimmt.

Datum 10. Marz 1998 AG STAB
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Zeitaufgeloste Messung von Geschwindigkeit und Temperatur zwecks Charakter-
isierung der freien Anstrémung des Hochenthalpiekanals Géttingen, HEG.

Der Hochenthalpiekanal Géttingen (HEG) dient zur Untersuchung der Strémungs-
phidnomene, die insbesondere beim Wiedereintritt eines Flugkérpers in die Erdat-
mosphire auftreten. Fiir die Ubertragung der MeBdaten auf Freiflugbedingungen
ist eine genaue Kenntnis der physikalischen und chemischen Zusammensetzung
des HEG-Testgases erforderlich. Hierbei stellen die extremen Versuchsbedingun-
gen (u.a. Temperaturen bis 10.000 K vor St6Ben und MeBzeiten unter 1 ms) beson-
dere Anforderungen an die eingesetzte MeBtechniken. Am HEG werden zur Zeit
Pitotdruck, statischer Druck und Warmeiibergang am Staupunkt auf dem Modell
gemessen; Gastemperatur und Geschwindigkeit muf3 numerisch bestimmt werden
und ist mit hohen Unsicherheiten behaftet.

Die zeitliche Entwicklung von Gastemperatur und Strémungsgeschwindigkeit der
freien Anstrémung des HEG soll durch Anwendung der Absorptionsspektroskopie
mit einer Laserdiode bestimmt werden.

Es wurde die Absorptionsspektroskopie am D-Resonanziibergang des Rubidium-
atoms (A(=780.2 nm) in der freien Anstrdmung des HEG angewandt; das Rubi-
dium gelangte zuvor durch Impfung mit RANO3 (2-3 pg) in das Testgas. Der Dp-
Resonanziibergang konnte mit einer im Sichtbaren emittierenden GaAlAs-Laser-
diode angeregt werden. Dazu wurde der Laser mit einer Wiederholfrequenz von 20
kHz iiber die Rb-Resonanzstelle spektral durchgestimmt. Bei den Messungen
durchlief simultan ein Laserstrahl orthogonal und unter 53° bzgl. der Strémungs-
richtung das Testgas. Uber die Profilform und Dopplerverschiebung der detektier-
ten Absorptionsspektren konnte im Zeitabstand von 50 ps Translationstemperatur
und Strémungsgeschwindigkeit der Analytatome bestimmt und auf entsprechende
Werte des Testgases riickgeschlossen werden.

Absorptionsmessungen wurden bei verschiedenen HEG-Strémungsbedingungen
mut Enthalpien zwischen hg = 10,8-22,3 MJ/kg durchgefiihrt; des Weiteren wurde
der EinfluB} eines Modells auf Temperatur und Geschwindigkeit der freien Anstro-
mung untersucht. In Bild 1 ist die zeitliche Entwicklung der Geschwindigkeit und
Gastemperatur dargestellt; zusitzlich ist der Pitotdruck gezeigt. Die Teststromung
wurde in dem Zeitintervall zwischen 5,8-6,2 ms nach Stofregistration (Trigger)
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Datum

festgelegt. Die numerisch bestimmten Werte (STUB) sind fiir das MeBfenster ein-
getragen; die gemessenen Werte um 930 K bzw. 6000 m/s weisen hierzu eine gu-
te Ubereinstimmung auf. Messungen wurden mit eingebautem Modell (MeR-
rechen) sowie in der freien MeBkammer durchgefiihrt. Bei eingebautem Rechen
weist die Strémung eine héhere Gastemperatur und geringere Geschwindigkeit
auf, verursacht durch den BugstoB vor dem Modell. Fiir quantitative Aussagen
miissen jedoch genauere Untersuchungen durchgefiihrt werden. Die Messungen
zeigen, daR das MeBprinzip der Rb-Absorptionsspektroskopie zuverléssig Ge-
schwindigkeiten liefert; Temperaturen sind mit héheren Unsicherheiten behaftet.
Fiir die Geschwindigkeit wurde ein Fehler von +5% und fiir die Temperatur von
+20% angenommen; in Bild 1 sind diese als Balken eingetragen. Im Ganzen lagen
die MeBwerte bei anderen HEG-Versuchsbedingungen in einem Bereich zwischen
900-1400 K bzw. 3900-6200 m/s [1].

0.6 4,
T Pv ux!\ -/‘\,”\\ SNy ’\./“v\ A S
T o4l o P o
= | i
S 02} MeRfenster
S ’ >
S T« I S OIS UEP U SRPRRp
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2 —— Srémung ohne Rechen
5 1200}
@
= \
‘é' 1000} . -
S 800f Theorie (STUB)
1 -
600F- . At P
= . . _
£ 80004
TOT0004 e e P
e : :
o2 N T Theorie
'g 6000+ Lo . H ; 3 (STUB)
E 50004
(3]
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Q T T T T T T
o 4.0 45 5.0 55 6.0 6.5

Zeit [ms]

Bild 1: Zeitliche Entwicklung von Pitotdruck, Gastemperatur und Strémungs-
geschwindigkeit mit und ohne eingebautem MeRrechen (HEG-Cond. !).

[1] O. Trinks: Diodenlaser-Absorptionsspektroskopie am atomaren Rubidium im
Hochenthalpiekanal HEG zur Bestimmung der Strémungsgeschwindigkeit und
Gastemperatur , Interner DLR-Bericht DLR-IB 223-97 A 31; (Go6ttingen,1997).

Basierend auf dem MeBprinzip der Absorptionsspektroskopie am Dp-Resonanz-
iibergang des Rubidiumatoms wird zur Zeit eine Sonde fiir den permanenten Ein-
satz im HEG konstruiert. Des Weiteren wird der Einsatz der Meftechnik in Gas-
stromungen von Triebwerkstrahlen und Turbinen erwigt.

Mirz 1998
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Spektral- und rdumlich aufgeloste LIF Messungen am HEG und in einer
Testzelle

Der HEG liefert Gaszustinde, die sich nicht im chemischen Gleichge-
wicht befinden. Rechnungen [1] besagen, daB sich auch die Vibration-
stemperatur und die Rotationstemperatur nicht im Gleichgewicht befin-
den.

Ziel der Untersuchungen ist die Anwendung der laserinduzierten Fluo-
reszenz zur Charakterisierung des Stromungsfeldes im Bereich der frei-
en Anstromung und um Modelle im HEG.

Es wurden spektroskopische Untersuchungen am HEG und in einer
heizbaren mit NO-Gas gefiillten Zelle durchgefiihrt. Mit Hilfe einer
zweiten heizbaren Zelle wurde die Zwei-Linien-Thermometrie mit si-
multaner Referenzmessung getestet. Untersucht wurden die fiir Im-
pulsanlagen wie den HEG entscheidenden Schwankungen der Einzel-
messung sowie systematische Fehler der Temperaturbestimmung aus
Fluoreszenzverhiltnissen.

Ferner wurden Fluoreszenzspektren des NO-Molekiils nach Anregung
der am HEG verwendeten Ubergéinge €(0,1) Ryi(17.5) und €(0,1)
R22(27.5) als Funktion der Temperatur (600 bis 1200 K) und der NO-
Dichte 10" bis 10'7 cm™ untersucht.

Es wurde gezeigt, daf die gleichzeitige Messung der NO-Fluoreszenz in
einer zweiten Zelle gegeniiber der Energiemessung das effektivere Ver-
fahren zur Korrektur der Einzelpulsschwankungen darstellt. Dadurch
wurde nachgewiesen, daB neben Intensititsschwankungen auch spektra-
le Schwankungen des Lasers eine wesentliche Ursache fiir den Fehler
der Einzelpulsmessung sind. Mit Hilfe der simultanen Referenzmessung
kann die Schwankung der Einzelmessung auf ein Viertel gegeniiber den
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unkorrigierten Werten reduziert und dadurch der Fehler der Einzelpul-
stemperaturmessung vermindert werden [2]

Die Analyse der Fluoreszenzspektren zeigte, dal die Temperatur- und
Dichteabhingigkeit der Fluoreszenzspektren durch Fluoreszenz-
16schung, Fluoreszenzreabsorption und Energietransfer DTt — ALY
hervorgerufen wird. Insbesondere wurden unterschiedliche Energie-
transferraten D*Z* — A”X" fiir beide Anregungslinien beobachtet und
auf den bisher nicht betrachteten Energietransfer durch verstirkte
spontane Emission (ASE) innerhalb angeregter Zustidnde zuriickgefiihrt.
Bei hohen Dichten wird das Fluoreszenzverhiltnis durch Absorption
des Laserstrahls verfilscht.

Durch Anwendung der Zwei-Linien-Thermometrie am HEG wurden
Rotationstemperaturen der freien Anstromung gemessen. Séttigung der
NO-Uberginge und die geringe Transmission des Lasers durch die
Stromung des HEG wurden als entscheidende Gro3en fiir die gemesse-
ne Intensitdt der Fluoreszenz nachgewiesen. Die Lasertransmission be-
sitzt eine starke Abhingigkeit von der HEG-Versuchsbedingung und
dem MeBzeitpunkt innerhalb der Stromungsentwicklung. Deshalb sind
LIF-Messungen nur zu frithen Zeitpunkten der Stromungsentwicklung
moglich.

Zur Bestimmung der Vibrationstemperatur der freien Anstrémung wur-
de ein Doppelanregungsverfahren entwickelt und in einer Zelle kali-
briert. Die Messung in der freien Anstromung des HEG zeigte, da3 un-
ter der Voraussetzung einer Boltzmann-Verteilung der Rotationszustin-
de, Vibrations- und Rotationstemperatur nahe dem Gleichgewicht sind.
Versuche im HEG an einem Zylinder und einer Kugel wurden genutzt,
um LIF-Verfahren zu entwickeln, die es erlauben, Fluoreszenzsignale
im Bereich hinter einem stark strahlenden Bugsto nachzuweisen.
Durch Kombination geeigneter Versuchsparameter (angepaf3tes Modell
und HEG-Versuchsbedingung, Anregung einer Liniengruppe, Fluores-
zenznachweis mit kiirzestmoglichem Gate und Vermeidung der Sitti-
gung durch Strahlaufweitung) konnte die erste erfolgreiche Anwendung
der LIF-Methode im Staubereich einer Hochenthalpiestromung demon-
striert werden.

[1] Hannemann, K.: ,,Computation of the Flow in Hypersonic Windtun-
nel Nozzles; DLR-IB 223-95 A 47, Deutsches Zentrum fiir Luft und
Raumfahrt, Gottingen, 1995

[2] Wollenhaupt, M. Rosenhauer, M., Miiller, T., Jourdan, J., Scholz, J.,
Hartung, S., Beck,W.H.: ,NO laser-induced fluorescence studies for the
application of single-shot two-line thermometry to HEG*; 21st Interna-
tional Symposium on Shock Waves, Great Keppel Island, Australial997

Tests zur Simulation des HEG MefBaufbaus in einer Zelle sollen die neu
entwickelten Strategien zur Temperaturmessung mit defokussierten La-
serstrahlen, geeignetem spektralen Nachweisbereich und Anwendung

der zweiten Referenzzelle bei HEG-édhnlichen Gaszustidnden validieren.

Miiz, 1998
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Thema Steuerung der Vorderkantenablosung an einem

Tragfliigelprofil mittels interner Schallanregung

Ausgangssituation

- Oberhalb eines kritischen Anstellwinkels 16st sich die Stromung um ein Tragfliigelprofil an
der Vorderkante ab und legt sich spiter auch nicht mehr auf die Fliigeloberfliche an. Damit
verbunden ist ein drastischer Abfall des Auftriebes. Vorangehende Arbeiten [1] zeigten, da
mittels externer oder interner periodischer Schallanregung der kritische Anstellwinkel und der
maximale Unterdruck auf der Profiloberfliche vergroBert werden konnte.

Ziel X

Es sollte mittels interner periodischer Schallanregung durch Offnungen nahe der Profilvorder-
kante die vollstindig abgeloste Stromung wieder zum Anlegen gebracht werden. Der Anrege-
mechanismus  sollte optimiert und der physikalische Hintergrund (Anregung freier
Scherschichten) geklirt werden.

Losungsweg

Umfangreiche experimentelle Untersuchungen zur Beeinflussung der Stromungsablosung
wurden bei hohen Anstellwinkeln an einem NACA 0012-Fliigelprofil mit Re-Zahlen von 105
bis 10¢ durchgefiihrt. Eine periodische Schallanregung der abgeldsten freien Scherschicht
durch enge Schlitze nahe der Profilvorderkante wurde untersucht. Mittels Variation der
Schlitzposition, der Anregungsamplitude und der Anregungsfrequenz wurden die Reaktionen
der abgelsten Strémung bzw. die Anderungen der Druckverteilungen auf der
Profiloberfliche miteinander verglichen. Zur Untersuchung der freien Scherschicht wurden
Hitzdrahtmessungen durchgefiihrt.

Ergebnis

Die Darstellung der Druckverteilungsmessungen in Bild 1 zeigt, daB bei der vorliegenden An-
regungsfrequenz und Re-Zahl bei einem iiberkritisch angestellten Fliigel die Stromung bei ge-
niigend hoher Anregungsamplitude wieder zum Anlegen gebracht werden kann. Bei
Erhéhung und Absenkung der Anregungsamplitude ergab sich eine Hysterese wie sie in
Bild 2 dargestellt ist. Dabei wurde eine Druckbohrung bei 1,3% der Sehnenliinge untersucht.
Bei Verringerung der Amplitude von einem hohen Pegel aus bleibt die Stromung also bis zu
einem tieferen kritischen Wert angelegt.

Bei den Untersuchungen mit kiinstlichen Anregungen mittels Druckkammerlautsprechern ha-
ben sich drei besonders effektive Anregungsfrequenzbereiche ergeben, bei denen das Wieder-
anlegen der abgelsten Stromung mit besonders geringen Anregungspegeln erreicht werden
kann. Der erste Frequenzbereich liegt im Bereich der eigenen natiirlichen Instabili-
titsfrequenz der freien Scherschicht, der zweite im Bereich der ersten Subharmonischen und
der dritte bei ungefiihr 1/10 davon.

Ein weiteres wichtiges Ergebnis der Untersuchungen ist, daB selbsterregte Resonanzschwin-
gungen ausgenutzt werden konnen, die bei geeigneten Abmessungen von einer Kombination
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aus Schlitz (bzw. Schlitzen) und darunterliegendem abgeschlossenen zylindrischen Hohlraum
entstehen. Der kritische Anstellwinkel konnte auf diesem Weg in einem weiten untersuchten
Reynoldszahlenbereich von 10° < Re <10° deutlich vergroBert werden (siehe Bild 3).

Anderung der Druckverteilung auf der Saugseite des Profils
mit ansteigendem Ao, f, = 892 Hz, Anstellwinkel = 15°,

Re=14x10°
3
2,5 ~—&—0 dB
2 —%—93,0 dB
~0—95,4 dB
3 1,5 —8-97,8 dB
! 14 ——100,4 dB
0,5 4 . —&-104,2dB
! —o— 109,9 dB
04 .
0,080 0,20 0,40 0,60 0,80 1,00
x'/c
Bild 1
Anderung des Druckes auf der Saugseite des Profils bei
Druckbohrung x'/c = 0,013 mit Erhéhung und Absenkung von Ao,
f. = 892 Hz, Anstellwinkel = 15°, Re = 1,4 x 10°
3
> B0
2,5
2 4
& 151 i
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0.5 1 —p
0 .
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. Ao [dB]
Bild 2
Druckdnderung bei Druckbohrung x'/c = 0,013 als Funktion der
Anstrémgeschwindigkeit und verschiedenen Schlitzkonfigurationen,
Anstellwinkel = 16,75°
4 »
3,5
3 —»—kein Schilitz offen
a 257 —e—Schlitz offen bei x'/c=0,013
Q 27 -- o+ - - Schlitz offen bei x'/¢=0,050
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1 4
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0 4
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Anstromgeschwindigkeit [m/s]
Bild 3
Literatur

[1] Dovgal, A.; "Control of leading-edge separation on an airfoil by localized excitation”,
DLR-Forschungsbericht 93-16 (1993)

[2] Bader, V. ; "Steuerung der Vorderkantenablosung an einem Tragfliigelprofil mittels
interner Schallanregung”, Diplomarbeit Universitdt Géttingen (1997)

weiteres Vorgehen
Es sind weiterfiihrende Untersuchungen notig, die die Entwicklung periodisch angeregter

freier Scherschichten und der sich in ihnen ausbildenden Strukturen kldren, um u.a. die hier
gefundenen effektiven Anregungsfrequenzbereiche besser verstehen zu konnen.

Datum: 10.9.1997
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Untersuchung des laminar-turbulenten Strémungsumschlags
im Flugversuch

Eines der Hauptpotentiale zur Verbesserung der Wirtschaft-
lichkeit und Umweltvertréglichkeit von Verkehrsflugzeugen ist
die Reduzierung des Reibungswiderstandes durch aktive und
passive Beeinflussung der Grenzschicht an Fliigeln, Leitwer-
ken und Rumpf. Fur die Untersuchungen, die in der Entwick-
lungsphase solcher Laminarfliigel durchgefiihrt werden miis-
sen, werden speziell angepafBte MeBtechniken benétigt, um
Messungen auch im Freiflug durchzufiihren. Diese sind not-
wendig, da die im Freiflug vorliegende Anstrémung im Labor
nicht nachvollzogen werden kann und zudem Messungen bei
Reynoldszahlen erforderlich sind, die im Windkanal nicht ein-
gestelit werden kénnen.

Ziel des Verbundforschungsvorhabens der beteiligten Hoch-
schulen ist es, durch den kombinierten Einsatz numerischer
und experimenteller Methoden das grundlegende Verstandnis
laminar-turbulenter Strémungsvorgénge zu verbessern und
damit die wissenschaftliche Behandlung transitionaler Stro-
mungen einschlieBlich deren rdumlicher Entwicklung zu er-
moglichen.

Dem Forschungsvorhaben gingen umfassende Entwick-
lungsarbeiten voraus, in deren Rahmen die gesamte Arbeits-
gruppe geeignete meftechnische Methoden flr die Transiti-
onsforschung entwickeln und deren prinzipielle Erprobung im
Freiflug [1] durchflhren konnte. Parallel zu den experimentel-
len Arbeiten wurden an der Universitat Stuttgart Entwicklun-
gen eines numerischen Programms flr die zeitabhangigen
Navier-Stoke’schen Gleichungen vorangetrieben. Schwer-
punkt ist es nun, die in Stuttgart durchgefiihrten numerischen
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Untersuchungen mit den experimentellen Arbeiten zusam-
menzubringen.

In Ergédnzung zu den an den Hochschulen Aachen und Berlin
entwickelten MeBmethoden fur instationdre Wandwerte zielt
das Teilprojekt des LSTM-Erlangen auf Messungen des Ge-
schwindigkeitsfeldes in der Grenzschicht bis hin zur AuBen-
stromung. Hierzu wurde ein spezielles LDA-System neu ent-
wickelt. Das MefBsystem wird zunéchst bei umfangreichen
Flugversuchen erprobt, wobei sowohl Messungen mit er-
zwungener Transition durch Einbringung einer kiinstlichen
Stérung in die Grenzschicht als auch bei natirlicher Transiti-
on stattfinden werden.

Gemessenen wurde die Geschwindigkeits- und Turbulenzver-
teilung in der Grenzschicht bei einer Flugeltiefe von 42.5 %.
Bei dem gewéhlten Flugfall (IAS=154km/h) ergab sich hier
Geschwindigkeitsverteilungen, die einem laminaren Grenz-
schichtverhalten entsprechen (Abb. 1). Die dargestelliten
MeBergebnisse belegen auBerdem eine sehr gute Reprodu-
zierbarkeit der Ergebnisse aus verschiedenen MeBfliigen.
Des weiteren konnten erste Ergebnisse aus Messungen mit
einer kontrollierten Anregung der Tollmien Schlichting Wellen
durch eine punktférmige Stérquelle erzielt werden (Abb.2)
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Abb.1: Geschwindigkeits- und Turbulenzverteilung in einer
laminaren Grenzschicht
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Abb.2: Geschwindigkeits- und Turbulenzverteilung ohne und
mit Stérquelle bei verschiedenen Amplituden

[1] Ewald, B., Durst, F., Krause, E., Nitsche, W., In Flight

measuring techniques for laminar wing development Z.
Flugwiss. Weltraumforsch. 17 (1993) 294-310
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Thema

Numerische Untersuchungen zu den physikalischen Grundlagen der Bypass Transi-

tion
Ausgangssituation

Unter bestimmten stromungsmechanischen Bedingungen verliuft die Transition
in Grenzschichten iiber sog. Bypass Mechanismen ab anstatt iiber eine Kaskade
primadrer und sekundarer Instabilititen. Dabei bilden sich bei Vorhandensein von
dreidimensionalen Anfangsstérungen mit geniigend groBer Amplitude lokale turbu-
lente Gebiete, die von laminarer oder transitioneller Strémung umgeben sind, sog.

Turbulenzflecken.
Ziel

Verstandnis und Beschreibung der physikalischen Mechanismen, welche fiir die Aus-
bildung eines Turbulenzfleckes verantwortlich sind. Die Untersuchungen konzentrie-
ren sich auf die Anfangsstadien, in denen eine wohldefinierte Stérung sich soweit

entwickelt, daB die Bildung von Turbulenz nicht mehr aufzuhalten ist.

Losungsweg

Fiir die Simulation wird ein in den letzten sechs Jahren entwickelt und hinsicht-
lich Stabilitat und Konvergenz analysiertes Finite-Differenzen Spektralverfahren [1]
verwendet, welches auf den kompressiblen dreidimensionalen Navier-Stokes Glei-

chungen mit periodischen Randbedingungen in Stromab- und Spannweitenrichtung

- 171 -




N

—_

(=]

beruht. Das Verfahren verwendet eine implizite Zeitintegration, deren resultierendes

Gleichungssystem mit einer konstanten Anzahl von Iterationen geldst wird.
Ergebnis

Die ersten Entwicklungsstadien eines Turbulenzfleckes in einer beschleunigten
Grenzschicht einer ebenen Platte wurden simuliert [2]. Dazu wurde als An-
fangsstorung eine Storung bestehend aus zwei Wirbelpaaren nach Henningson et
al. gewdhlt (Abbildung 1). Diese Storung entwickelt sich bis zur dimensionslosen
Zeit t = 8 zu einem turbulenzfleckdhnlichen Gebilde (Abbildung 2).
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Abbildung 1: Zeitpunkt ¢t =0 Abbildung 2: Zeitpunkt ¢t = 8

Isolinien der Wandnormalengeschwindigkeit, negative Werte gestrichelt dargestellt

Literatur

1. Laurien, E. and Delfs, J.: Direct Simulation of Turbulence Phenomena in Compres-
sible Boundary-Layers, in: R.Voke, L. Kleiser, and J.P. Chollet (eds.): Direct and
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weiteres Vorgehen

Untersuchungen des Einflusses verschiedener Anfangsstorungen auf die friihen Ent-
wicklungsstadien der Turbulenzflecken. Uberpriifung der im bisherigen Verfahren

zwingend angenommenen Parallelitat der Grundstromung.

Datum 1. Februar 1998
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Numerische Untersuchungen der Strémung um einen oszillierenden Kreis-
zylinder.

Bei der Umstrémung von Festkérperstrukturen kommt es vielfach zur An-
regungen von Schwingungen. Diese werden vorwiegend durch die Ablésung
von Wirbeln angefacht und bewirken einen nichtlinearen und dynamischen
Anteil im Lastenspektrum des Bauteils. Grundlegende Untersuchungen an
einem Kreiszylinder sollen zur Validierung numerischer Berechnungen des
Stromungs- und Strukturverhaltens fithren und zum besseren Verstindnis
der unterschiedlichen Mechanismen stromungsbedingter Erregung beitra-
gen.

Untersuchung des Strémungsverhaltens, der auf den Zylinder wirkenden
zeitabhéingigen Krifte und der Strukturdynamik auf der Basis numerischer
Berechnungen. Direkte, zeitgenaue Simulation des gekoppelten Verhaltens
einer beweglichen Struktur in einer Fluidumgebung.

Die Berechnungen der Druck- und Geschwindigkeitsfelder erfolgten durch
die numerische Losung der instationiren Navier-Stokes-Gleichungen fiir
eine zweidimensionale, laminare und inkompressible Stromung, die durch
die harmonische Oszillation z;(¢) eines Zylinders induziert wurde. Durch
Ubergang der Betrachtungsweise in ein zylinderfestes Koordinatensystem
wurde das Problem auf einen oszillierenden Ein- und Ausstrom an den
dufleren Randern reduziert. Das resultierende Geschwindigkeitsfeld wur-
de anschlieflend wieder in das Inertialsystem zuriicktransformiert [1]. Das
verwendete Programmpaket FASTEST2D wurde hierfiir entsprechend er-
weitert.

Durch Integration der Druck- und Scherkraftanteile entlang der Zylinder-
oberfliche wurde die resultierende Gesamtkraft und deren zeitlicher Ver-
lauf bestimmt. Zur Parametrisierung des Kraftanteils F} in Schwingungs-
richtung wurde - in klassischer Weise - der Ansatz von Morsion et al.
herangezogen [2]. Dabei wird F; gemif dem Ansatz

1 L1 L
Fl(t) = -—Z’/T,ODQCiSCl - -2—,0Dcdx1]a:1! ) (1)

durch die Linearkombination aus einem Trégheitsterm und einem Wider-
standsterm approximiert. Durch eine Fourier-Analyse wurden die beiden
Kraftparameter ¢; (hydrodynamischer Massenkoeffizient) und c; (Wider-
standsbeiwert) iiber eine Vielzahl von Perioden hinweg bestimmt.

AG STAB
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Ergebnis:

Literatur:

weiteres Vorgehen:

Datum:

Fiir eine harmonische Bewegung des Zylinders sind die Strémungsverhélt-
nisse und die Kraftbeiwerte von den Kenngrofen Reynoldszahl Re und
Keulegan-Carpenter-Zahl KC bzw. von deren Verhiltnis 8 = Re/KC
abhiingig [3]. Neben der Validierung des instationiren Geschwindigkeits-
feldes fiir die Kombination Re = 100 und KC = 5, siehe [1], wurden die
numerisch bestimmten Kraftbeiwerte mit den experimentellen Resultaten
von Kiihtz [4] und dem theoretischen Modell von Wang [5] verglichen.
Abbildung 1 zeigt fiir beide Beiwerte eine gute Ubereinstimmung, die bis
in den Bereich dreidimensionaler Stromungsverhéltnisse (KC > 5) hin-
einragt. Bestiitigt wurde auch der asymptotische Charakter der Theorie
von Wang fiir abnehmende Werte von K'C. Als unbefriedigend erwies sich
jedoch grundsitzlich die Reproduktion des Kraftverlaufs F; als Resultat
von Gleichung (1). Zudem erlaubte dieser Ansatz nicht die Beriicksichti-
gung von Schwankungen zwischen den Zyklen im Falle eines aperiodischen
Kraftverlaufs.
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Abb. 1: Massen- und Widerstandsbeiwerte fiir § = 35.

[1] DUTscH, H., BECKER, S. UND LIENHART, H., Numerical and ezperimental inve-
stigations of flow induced by harmonic motion of a circular cylinder, 10. DGLR-
Fach-Symposium Strémungen mit Ablosung, 11.-13.11.96, Braunschweig, in No-
tes on Numerical Methods, Vieweg Verlag, in Bearbeitung.

[2] MorisoN, J. R., O’BRIEN, M. P., JOuNSON, J. W. & ScHAAF, S. A., The force
exerted by surface waves on piles, Petroleum Transactions, AIME, 189 (1950),
S. 149-154. T.P. 2846.

[3] TaTsuNo, M. UND BEARMAN, P. W., A wvisual study of the flow around an os-

cillating circular cylinder at low Keulegan—Carpenter numbers and low Stokes
numbers, Journal of Fluid Mechanics, 211 (1990), S. 157-182.

[4] KUuTZ, S., Ezperimental investigation of oscillatory flow around circular cylinders
at low beta numbers, Doktorarbeit, University of London, 1996.

[5] WaNG, C.-Y., On high-frequency oscillatory viscous flows, Journal of Fluid Me-
chanics, 32 (1968), S. 55-68.

Gegenwirtig werden dreidimensionale Berechnungen durchgefiihrt. Ferner

soll das dynamische Verhalten eines frei beweglichen Kreiszylinders unter
Stromungsanregung direkt simuliert werden.
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Reynoldszahl-Abhangigkeit wandnaher Stromungseigenschaften
am Beispiel einer zweidimensionalen Kanalstromung

Das Verhalten turbulenter Gréen im wandnahen Bereich ist von Interes-
se sowohl fiir die Vervollstandigung der Kentnisse tiber relevante Prozesse
als auch fiir den Vergleich mit analytischen und numerischen Ergebnisse.
Die mit Wandvariablen normierte Darstellung der Impulsgleichung zeigt,
dass mit zunehmender Reynoldszahl der Einfluss der duleren Randbe-
dingungen auf dem wandnahen Bereich zunehmend verschwindet. Fiir
kleinere Reynoldszahlen scheint jedoch ein Einfluss der Randbedingung
bis in die viskose Unterschicht hinein moglich. Eine Quantifizierung
der Reynoldszahlen-Abhingngkeit aus theoretischen Betrachtungen ist
zum gegenwartigen Zeitpunkt nicht moglich. In der Vergangenheit wur-
den Reynoldszahl-Abhangigkeiten haufig mit experimentellen Ungenau-
igkeiten erklart. Resultate aus Direkter Numerischer Simulation zeigen
klar Anderungen der turbulenten Schwankungen mit der Reynoldszahl.
Es war daher wichtig, ein Messverfahren zu Verfiigung zu haben, das
es auch erlaubt, experimentell Wandgrenzwerte turbulenter Eigenschaf-
ten mit hoher Genauigkeit bestimmen zu konnen. Die Laser-Doppler-
Anemometrie erscheint aufgrund ihrer Einsetzbarkeit auch auf hohe Wer-
te des Turbulenzgrades als die geeignete Messtechnik, um genannte Un-
tersuchungen durchfiihren zu konnen.

Entwicklung einer Methode, die es erlaubt, aus LDA-Signalen genaue
und lokale Messungen turbulenter StromungsgréBen zu erhalten.
Durchfiihrung von Messungen der mittleren Stromung, turbulenter
Schwankungen und Korrelationen hoherer Ordnung im Bereich Re,, =
3000 — 25000. Vergleich der Ergebnisse mit solchen aus Direkter Numeri-
scher Simulation. Aufstellen einer formalen Beziehung fiir die turbulenten
Schwankungen in Abhéangigkeit von der Reynoldszahl.

Eliminierung des Einflusses des endlichen Messvolumens. Durch Vorab-
Durchfithrung von laminaren Messungen konnte die effektive GroBe des
Messvolumens bestimmt werden und damit der Faktor fiir Messvolumen-
korrekturen unabhangig von der (willkiirlichen) Wahl optischer und elek-
tronischer Parameter mit hoher Genauigkeit festgelegt werden.
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Abbildung 1: Ergebnis der experimentellen Bestimmung der Wandgrenzwerte des Turbulenz-

Ergebnis:

Literatur:

grades im Vergleich mit numerischen Daten.

Die Untersuchungen wurden mit Optiken verschiedener effektiver
Messvolumengrofien (100 p und 35u) durchgefithrt, um in verschiede-
nen Reynoldszahlbereichen optimale Voraussetzungen fiir die Effizienz
der Messungen beziiglich raumliches Auflésungsvermégen und Messdau-
er sicherzustellen.

Die experimentellen Resultate zeigen fiir kleinere Reynoldszahlen (Re,, <
15000) deutliche Effekte der Reynoldszahl auf die turbulenten Schwan-
kungen bis an die Wand heran. Zur Bestimmung der Wandgrenzwerte
wurde der Verlauf der wandnichsten Messdaten bis y* = 0 extrapoliert.
Es zeigt sich, dass sich der Reynoldszahl-Einfluss auf die turbulenten
Schwankungen in Form eines substraktiven Anteils proportional zu 1/ Re,
darstellen lasst, wie es auch aus Storungsrechnungen zu Erwarten ist. Der
Anstieg von u'/U mit zunehmender Reynoldszahl ist jedoch schwécher
als die Ergebnisse numerischer Berechnungen suggerieren (siehe Abbil-
dung 1). So ergibt sich aus der Bewertung aller Experimente im Grenz-
fall grofiler Reynoldszahlen ein Wert von limy+_,o v//U = 0.400 £ 0.005.
lim,+ 0. Riickschliisse auf die turbulente Dissipationsrate konnten getrof-
fen werden. Somit konnte erstmals eine Reynoldszahlabhéngigkeit wand-
naher turbulenter Grofilen experimentell nachgewiesen und quantifiziert
werden.

Durst, F.; Martinuzzi, R.; Sender, J. and Thevenin, D. (1992)
[LDA measurements of mean velocity, rms value, and high-order moments
of turbulence intensity fluctuations in flow fields with strong velocity gra-
dients. 6th International Symposium on Application of Laser Techniques
to Fluid Mechanics, Lisbon, Portugal, pp 5.1.1-5.1.6

Durst, F.; Fischer, M.; Jovanovié, J. Methods to set up and inve-
stigate low Reynolds number, fully developed turbulent plane channel
flows. Submitted to J. Fluids Ing.

Gersten, K.; Herwig, H. (1992) Stromungsmechanik, Vieweg,
Braunschweig/Wiesbaden
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Turbulenzmodellierung héherer Ordnung fiir industrielle Anwendungen

Bei der numerischen Berechnung von turbulenten Strém ungen basierend auf
den Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen ist einer der Schwach-
punkte die Modellierung der Turbulenz. In den meisten industriellen und
kommerziellen Berechnungsverfahren wird die Turbulenz mittels eines Zwei-
gleichungs-Wirbelviskosititsturbulenzmodells, in den meisten Fillen das
standard k — & Modell, beriicksichtigt. Wirbelviskosititsmodelle sind nur
dann sinnvoll einsetzbar, wenn die zugrundeliegenden Stromungen sche-
rungsdominiert sind. Dies ist in vielen technischen Anwendungen, insbe-
sondere im Turbomaschinenbau nicht der Fall. Es ist daher wiinschens-
wert, Turbulenzmodelle héherer Ordnung zur Verfiigung zu haben, um eine
grofere Allgemeinheit des Berechnungsverfahrens zu erreichen. Von beson-
derem Interesse sind auch Sekundireffekte, wie Stromlinienkriimmung und
Systemrotation, die mit den herkémmlichen Modellen nicht beriicksichtigt
werden kénnen.

Eines der Hauptprobleme in Bezug auf Turbulenzmodelle héherer Ordnung
ist der stark vergréferte numerische Aufwand der zur Loésung der Gleichun-
gen fiir die Reynoldsspannungen nétig ist. Dies duBert sich in einer Zuname
der Rechenzeit pro Iteration sowie einer Zunahme der Iterationszahl, im
Vergleich mit Wirbelviskosititsturbulenzmodellen.

Der Schwerpunkt des Projekts liegt auf der numerischen Behandlung von

Turbulenzmodellen héherer Ordnung sowie deren Kopplung mit den Glei-

chungen fiir die mittlere Strémung. Im Rahmen des Projekts werden mehre-

re Turbulenzmodelle (nichtlineare Modelle und Reynolds-Spannungsmodelle)
in das von AEAT entwickelte Navier-Stokes Verfahren TASCflow 3.0 fiir

unstrukturierte hybride Gitter implementiert und getestet.

Einen besonderen Schwerpunkt bilden die verschiedenen Testphasen, die
ein weites Spektrum an Testfillen abdecken. Dies reichen von einfachsten
Strdmungen zum Testen der Implementierung bis zu komplexen industriel-
len Anwendungen. Besonderes Augenmerk liegt dabei, neben der physikali-
schen Genauigkeit, auf der numerischen Leistungsfihigkeit des resultieren-
den Verfahrens.

- 177 -




Nach erfolgreicher Implementierung und Basistests ist geplant, Kunden von
AEA Technology GmbH in die Testphasen miteinzubinden, um die techni-
sche Relevanz des Projekts zu sichern.

Es wird erwartet, dafl das Projekt einen Aufschluf§ dariiber gibt, ob sich
der Einsatz von Turbulenzmodellen hdherer Ordnung in der industriellen
Praxis lohnt. Dies ist momentan schwer zu beurteilen, da die Modellent-
wickler i.a. nur wenig Informationen iiber die numerische Leistungsfihigkeit
ihrer Modelle verdffentlichen und selbst diese nicht auf komplexe industri-
elle Stromungen iibertragbar sind.

Ergebnisse In dem Programm TASCflow Version 3.0 sind das Launder-Reece-Rodi
Reynoldsspannungsmodell, sowie das nichtlineare Craft-Launder Zweigleichungs-
Wirbelviskositatsturbulenzmodell implementiert. Die korrekte Implemen-
tierung wurde anhand folgender grundlegender Testfille verifiziert:

e Abklingen isotroper Turbulenz

e Ebene Scherung

e Riickkehr zu isotroper Turbulenz

o I'reie Mischungsschicht

e Plattenstrémung ohne Druckgradient

o Kanalstromung

e Riickwértsspringende Stufe

e 2D-Strémung in einem 180°-Kriimmer
e 3D-Stréomung in einem 90°-Kriimmer

Die numerischen Ergebnisse stimmen mit den zu erwartenden und in der
Literatur verfiigbaren Ergebnissen iiberein. Der erhthte numerische Auf-
wand des Reynoldsspannungsmodells, hier definiert als Rechenzeit bis zu
dem Konvergenzkriterium, bewegt sich fiir die untersuchten Testfille in dem
Bereich von 1.1-2.4. Dies zeigt eine starke Abhiingigkeit von dem zu berech-
nenden Strémungsfeld bzw. auch von der Gitterauflésung des Strémungs-
gebietes.

Im allgemeinen werden Wandfunktionen fiir die Berechnung wandnaher
Stromungen in industriellen Anwendungen verwendet. Diese haben gegeniiber
den Low-Reynolds Turbulenzmodellen den Vorteil der hheren numerischen
Stabilitét und des geringeren Rechenaufwands, da die viskose Unterschicht
nicht aufgeldst sondern iiberbriickt wird. Ein Nachteil der Wandfunktio-
nen ist jedoch die Abhéngigkeit der Lésung von der korrekten Wahl des
Wandabstandes des ersten Gitterknotens, so daf es schwierig ist eine kon-
sistente Gitterverfeinerung durchzufiihren, ohne die Voraussetzungen der
Wandfunktion zu verletzen.

Es wurde ein neuartiger Ansatz der Wandfunktionen in das Programm TA-
SCflow version 3.0 implementiert. Dieser neue Ansatz erlaubt eine konsi-
stente Gitterverfeinerung, ohne die Voraussetzungen der Wandfunktion hin-
sichtlich des Wandabstandes zu verletzen. Die Leistungsfihigkeit wurde am
Beispiel einer Stromung iiber eine ebene Platte iiberpriift. Fiir alle unter-
suchten Gitter, die einen grofien Bereich von Wandabstinden abdeckten,
wurde die exakte Losung des Reibungsbeiwerts mit einem Fehler kleiner
als 4% berechnet. Dies ist eine deutliche Verbesserung gegeniiber der Stan-
dardwandfunktion, deren Ergebnisse fiir kleine Wandabstinde sehr stark
vor der exakten Losung abweichen.
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Thema: Direkte numerische Simulation der turbulenten Strémung

in gekriimmten und tordierten Rohren

Ausgangssituation: Gekriimmte und tordierte Rohre haben weite Verbreitung unter anderem in

Ziel:

den Bereichen Motoren- und Triebwerksbau, chemische Industrie und Kraftwerkstechnik.
Aufgrund der durch Zentrifugalkrifte induzierten Sekundirstromung beobachtet man im
Vergleich mit geraden Rohren héheren Druckverlust, lokal verstirkte Korrosion an der
duBeren Rohrwand, verindertes Durchmischungs- und Wirmetransportverhalten und eine
Verschiebung der kritischen Reynoldszahl zu hoheren Werten. Der genaue Einfluf von
Kriimmung und Torsion der Rohrgeometrie insbesondere auf die turbulente Strémung ist
jedoch noch weitgehend unerforscht. Mit derzeitigen Turbulenzmodellen ist eine Vorhersage
der turbulenten Strémung nicht zufriedenstellend moglich. Die Strémung  in
gekriimmten/tordierten Rohren kann daher kiinftig ein anspruchsvolles Testbeispiel fiir
allgemeine Turbulenzsimulationscodes werden.

Aus den Ergebnisdaten mehrerer direkter numerischer Simulationen der
Strémung in geraden, gekrimmten und in gekriimmt/tordierten Rohren sollen die fiir die
Beschreibung der turbulenten Stromung interessanten Grofen ermittelt werden. Beim
Vergleich zwischen Rohrstromung, der Torusstrdmung und der Strdmung in Rohrwendeln
sollen physikalische Unterschiede und nichttriviale Gemeinsamkeiten herausgefunden und
deren ursichliche Mechanismen gedeutet werden. Ferner soll der TorsionseinfluB durch den
Vergleich von Simulationen der Rohrwendelstrdomungen fiir unterschiedliche Werte der
Torsion néher quantifiziert werden. SchlieBlich soll eine Datenbasis geschaffen werden, die
kiinftig den Test von Turbulenzmodellen oder Feinstrukturmodellen ermdglicht und neue
DenkanstoBe fiir Modellentwicklungen liefert.

Losungsweg: Die inkompressiblen, dreidimensionalen und zeitabhingigen Navier-

Stokes-Gleichungen werden mit einem Finite-Volumen-Verfahren integriert. Die
Zeitintegration ist semi-implizit und im wesentlichen von 2. Ordnung genau. Die
Erhaltungsgleichungen, in der Formulierung fiir ein orthogonales Helix-Koordinatensystem
nach Germano [1], werden rdumlich auf versetzten Maschennetzen unter Verwendung
zenraler Differenzen zweiter Ordnung. Die zur Druck-Geschwindigkeitskopplung
angewendete Projektionsmethode fiihrt zu einer 3D-Poisson-Gleichung, die iterativ mit
einem CG-Verfahren gelost wird.
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Ergebnis: Bei umfangreichen Vorstudien wurde der Einfluf von Kriimmung und
Torsion auf laminare Stromung untersucht [2],[3]. Aufgrund der Kriimmung wird eine
Sekundirstromung mit zwei Rezirkulationszellen ("Dean-Zellen") induziert, das
Geschwindigkeitsmaximum verschiebt sich nach auen und ein Druckgradient senkrecht zur
Rohrachse entsteht. Der EinfluB der Torsion wird durch eine Verdrehung und Deformation
der Stromungsmuster deutlich. Vorldufige Auswertungen der turbulenten Stromungs-
simulationen zeigen bereits dhnliches Verhalten. Zusétzliche, neue Erkenntnisse gibt es im
Bereich der nur bei Turbulenz vorkommenden ErgebnisgroBen. So werden die statistischen
Momente durch die veridnderte Axialstromung und die induzierte Sekundérstromung
wesentlich beeinfluft.

/2

Bild 1: Darstellung der Geometrie Bild 2: Hohenlinien der Axialgeschwindig-
einer Rohrwendel keit fiir k=0.1, 1=0.055

Literatur:

[1] GERMANO, M. - On the effect of torsion on a helical pipe flow., J. Fluid Mech.,
vol. 125, pp. 1-8 (1982).

[2] HUTTL, T.J., WAGNER, C. and FRIEDRICH, R.: ,Navier Stokes Solutions of
Laminar Flows based on Orthogonal Helical Coordinates*, In: Num. Methods in
Lam. and Turb. Flow, Vol. 10, pp. 191-202, Pineridge Press, Swansea (1997).

[3] HUTTL, T.J. and FRIEDRICH, R.: ,,Fully Developed Laminar Flow in Curved or
Helically Coiled Pipes“, In: Deutscher Luft- und Raumfahrtkongref3, DGLR
Jahrestagung 1997, Miinchen 14.-17. Oktober 1997.

Weiteres Vorgehen: Die Durchfiihrung und Auswertung der Simulationen ist noch nicht
abgeschlossen. Die derzeitigen statistischen Simulationsergebnisse beruhen noch auf einer zu
geringen Stichprobenanzahl und sind daher als vorldufig zu betrachten. Demzufolge ist die
kiinftige Aufgabe, die Simulationen fortzufiihren und bei ausreichender Stichprobenanzahl
umfangreich auszuwerten.

Datum: 16.10.1997
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Thema Experimentelle Untersuchungen zur Struktur

turbulenter Grenzschichten
Ausgangssituation

Bei Zwei-Gleichungs-Turbulenzmodellen tritt ein charakteristisches Langenmaf der Turbu-
lenz auf, das nach Rotta als Zweipunkt-Korrelationsfunktion der Geschwindigkeitsschwan-
kungen definiert werden kann. Uber dieses LangenmaR und die einzelnen Glieder seiner
Bestimmungsgleichung fehlen ausreichende experimentelle Daten.

Ziel

Beitrag zu den physikalischen Grundlagen von Turbulenzmodelien durch Messungen des
Langenmales in einer turbulenten Plattengrenzschicht und die experimentelle Bestimmung
der einzelnen Glieder der Langenmafgleichung nach Rotta.

Bestimmung/ Uberpriifung der Konstanten des Rottaschen k-kL-Turbulenzmodells durch
Vergleich der aus den vorliegenden experimentellen Daten bestimmbaren Glieder der k- und
kL-Gleichung mit den modellierten Termen.

Lésungsweg

In der turbulenten Grenzschicht an der Seitenwand des Turbulenzarmen Windkanals Géttin-
gen (TUG) wurden Korrelationsmessungen mit zwei Hitzdrahtsonden durchgeflihrt. Dabei
wurde der Abstand der Sonden normal zur Wand variiert. Durch Integration der Korrelati-
onsfunktionen wird das Langenmaf bestimmt.

Die Messungen in Géttingen wurden ergénzt durch ahnliche Untersuchungen in der Grenz-
schicht an der MeBstreckenseitenwand im Deutsch-Niederlandischen Windkanal (DNW) bei
deutlich gréBeren Reynoldszahlen. Bei der MefBkampagne im DNW im Herbst 1996 wurde
parallel zu den eigenen Messungen mit X-Sonden von der Aachener Gruppe mit zwei Drei-
drahtsonden gemessen.

Ergebnis

In Géttingen wurden an drei Positionen in Hauptstrémungsrichtung Messungen mit jeweils
zwei Hitzdrahtsonden bei einer Anstrémgeschwindigkeit von U.= 20 m/s durchgefuhrt. Die
Impulsverlustdicken-Reynoldszahl lag dabei zwischen Reg= 4200 und 6300 und die Grenz-
schichtdicke betrug 35 bis 45 mm. Es kamen Eindraht- und verschiedene Zweidrahtsonden
zum Einsatz, so daB die Zweipunktkorrelationsfunktionen fiir alle drei Schwankungskompo-
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nenten der Geschwindigkeit vorliegen. Die Analyse der Ergebnisse und deren Dokumentati-
on stehen vor dem Abschluf3.

Die Messungen im DNW wurden bei der Anstrdomgeschwindigkeit U..= 40 m/s durchgefuhrt.
In der verfligbaren Zeit konnte nur an einer Station gemessen werden. Hier war die Grenz-
schicht etwa 160 mm dick. Die Impulsverlustdicken-Reynoldszahl betrug Reg~ 40 000. Da X-
Drahtsonden verwendet wurden, kdnnen nur die Korrelationsfunktionen der Schwankungen
der Hauptstrémungs- und der wandnormalen Komponente bestimmt werden. Die gleichzeitig
durchgefiihrten Messungen der Aachener Gruppe mit zwei Dreidrahtsonden liefern jedoch
alle drei Geschwindigkeitskomponenten. Die umfangreiche Auswertung und Analyse der
Messungen im DNW ist noch nicht abgeschlossen.
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Bild 1: In der DNW-Grenzschicht gemessene Zwei-Punkt-Korrelation R,, der Geschwindig-
keitsschwankungen in Hauptstrémungsrichtung; y= 30 mm; y/6=0.19
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Bild 2: Verteilung der Integrallange L, = I u(y)u(y + Ay)d(Ay)

Literatur
Weiteres Vorgehen

Weitere Auswertung und Analyse der vorliegenden experimentellen Daten

Datum: 06.05.98 AG STAB
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Thema Sekundare Instabilitaten in dreidimensionalen Grenzschichten

Ausgangssituation
Bei Experimenten in dreidimensionalen Grenzschichten werden kurz vor Transition hochfre-
- quente sekundére Instabilititen beobachtet.

Ziel

Durch Untersuchung der spaten Transitionsstadien, insbesondere der hochfrequenten se-
kundaren Instabilitaten, sollen Kriterien fiir den bevorstehenden Zusammenbruch und damit
Voraussetzungen fir die Entwicklung eines nichtempirischen Transitionskriteriums erarbeitet
werden. ‘

Ldsungsweg

Im Gegensatz zu den auf der "shape assumption” und experimentell vorgegebenen Amplitu-
den basierenden Untersuchungen [1,2] werden fiir die Berechnung der sekundiren Instabi-
litéten die, fur das DLR Prinzipexperiment "Unendlich schiebende Platte* berechneten, nichtli-
nearen priméren Gleichgewichtsldsungen [3] herangezogen. Dadurch wird die wichtige nichtli-
neare Verformung der primaren Profile innerhalb der Parallelstrémungsannahme beriicksichtigt.
Zur Parametervariation einzelner Eigenwerte wird eine lokale Wielandtiteration verwendet, die
gegeniber dem globalen Eigenwertléser ungefihr um das Zehnfache schneller ist, und diese
Parametervariation erst ermdglicht.

Ergebnis

Es wurden mehrere hochfrequente Sekundarmoden gefunden, die sich grob gesehen drei ver-
schiedenen Familien zuordnen lassen. Alle drei werden durch lokale Scherschichten verursacht
und erreichen ihre maximale Amplitude im Gegensatz zu den priméren Instabilitaten in der Nahe
des Grenzschichtrandes. Durch die lokal sehr begrenzte Ausdehnung der Scherschichten wer-
den bei der sekundaren Stabilitatsberechnung, anders als bei zweidimensionalen Grenzschich-
ten, sehr viele Floquetmoden benétigt.

Literatur

(1] T.M.Fischer und U.Dallmann, Phys.Fluids A3 (1991), 2378-2391.

(2] S.Hein, T.M.Fischer und U.Dallmann, DLR Institutsbericht IB 221-92 A23 (1992).

(3] W.Koch, IUTAM Symposium on 'Nonlinear Instability and Transition in Three-Dimensional
Boundary Layers’, eds. P.W.Duck and P.Hall, Kluwer 1996, 299-308.

Weiteres Vorgehen

Es soll versucht werden, die Ursachen fir die unterschiedliche Séttigung der nichtlinearen
Gleichgewichtslésung und der PSE Resultate von Stolte und Hein herauszufinden. Insbesonde-
re ist von Interesse warum die Stérenergien im PSE Ergebnis wieder abklingen und fiir verschie-
dene Anfangsamplituden nicht einem einheitlichen Sattigungswert zustreben. Die Anzahi der
Floquetmoden soll erhéht werden um eine sichere Konvergenz auch der héheren Sekundarmo-
den zu gewahrleisten und Aussagen tiber die fiir die Transition wichtige sekundire Mode ma-
chen zu kénnen. Dabei soll auf eine mogliche Modenkoinzidenz geachtet werden.

Datum: 13.10.1997 - 183 -
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Thema Strukturidentifikation in transitionellen und turbulenten
Zeitsignalen:
Lokale Signalanalyse mittels der Wavelet-Transformation
an Beispieldaten der Transition einer dreidimensionalen
Grenzschicht

Ausgangssituation

In zahlreichen Problemen der Stromungsphysik haben kohirente dynamische Strukturen einen
bedeutenden EinfluB auf die aero- und thermodynamischen Eigenschaften. In vielen komple-
xen Stromungen ist iiber die relevanten Strukturen hingegen erst sehr wenig bekannt und noch
weniger Versuche wurden unternommen, basierend auf deren Kenntnis eine verbesserte Turbu-
lenzmodellierung anzustreben. Charakteristisch fiir kohérente dynamische Strukturen ist ihr
lokales, vielskaliges und nichtperiodisches Auftreten, das durch eine Ensemblemittelung nicht
zu erfassen ist. Eine zur Identifikation derartiger Strukturen notwendige bedingte Mittelung
macht den Einsatz neuartiger Analysewerkzeuge erforderlich. Hierfiir ist die Wavelet Transfor-
mation (WT) neben der Karhunen-Lo¢ve Transformation ein potentieller Kandidat.

Ziel

In diesem Arbeitsabschnitt wird die Anwendung und Erprobung der eindimensionalen WT auf
Hitzdrahtdaten der Transition einer dreidimensionalen Grenzschicht vorgenommen. Neben der
Untersuchung der Eigenschaften der streng orthogonalen WT (SOWT) mittels eines 12 Koeffi-
zienten Daubechies-Wavelets und der quasi-kontinuierlichen WT (QKWT) mittels das kom-
plexen Morlet-Wavelets sollen physikalische Aussagen iiber die Struktur der Wellenpakete
sekundirer Instabilititen und deren turbulenter Ubergang gewonnen werden.

Lésungsweg

Algorithmen zur schnellen SOWT und der rechenzeitintensiven QKWT wurden auf einer lei-
stungsfihigen UNIX Plattform installiert. Zeitlich und raumlich hochaufgeldste MeBdaten aus
dem nichtlinearen Sittigungsbereich der Transition infolge Querstromungsinstabilitit werden
auf ihren Skalengehalt mittels SOWT untersucht. Damit 148t sich die Intermittenz der turbulen-
ten und sekundir gestorten Signalanteile untersuchen. Momentane Phasenbeziehungen zwi-
schen den beiden Drahtspannungen der V-Hitzdrahtsonde lassen dann Schliisse auf die lokalen
und zeitlich veridnderlichen Ausbreitungsrichtungen der hochfrequenten Ereignisse zu.
Ergebnis

Bild 1 zeigt am Beispiel eines representativen Signalausschnitts einige typische mit der WT
erzielte Ergebnisse. Bild 1 a) zeigt das mittels SOWT tief- und hochpal} gefilterte HW?2 Signal.
Bild 1 b) zeigt die Darstellung des HW?2 Signals anhand des Betrags des Morlet-Wavelets nach
QKWT. Deutlich erkennbar ist der unterschiedliche Skalengehalt der intermittent auftretenden,
hochfrequenten Ereignisse. Der spektrale Ubergang bei der laminar-turbulenten Transition der
mit einer 128 Hz Welle kontrolliert angeregten Grenzschichtstromung ist in 1 ¢) anhand von 9
Fourierspektren dargestellt .
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In 1 d) ist das Phasenspektrum aus der Kreuzspektralanalyse von HW1 & HW2 mit zeitlichen
Mittelwerten aus der QKWT zusammen aufgetragen. Man erkennt die sehr gute Ubereinstim-
mung auch fiir kleinskalige, d.h. hochfrequente Ereignisse.

Wie anhand der Bildteile 1 e)+f) zu erkennen ist, ist die Phasenbeziehung zwischen den Hitz-
drahtspannungen HW1 und HW2 zeitlichen Schwankungen unterworfen. Insbesondere fiir den
hochfrequenten Anteil in f) deutet die starke Phasenvariation innerhalb eines Ereignisses auf
eine Variation der Ausbreitungsrichtung der, die Hitzdrahtsonde passierenden, Wellenpakete.
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Bild 1 a) Zeitschriebe der Hitzdrahtspannungen (HW1+HW2) und mittels SOWT tief- (LP)
und hochpaBgefilterte (HP) Anteile; b) Amplitude der QKWT mit Morlet Wavelet; ¢)
Leistungsspektren bei Q. = 20 m/s an den Positionen maximaler sekundirer Instabi-
litdt; d) Phasenspektrum aus Fourieranalyse von HW1 & HW2 im Vergleich mit Mittel-
werten aus QKWT; e)+f) nieder- und hochfrequente Phasenverldufe aus QKWT

Literatur

» Farge, M. et al. (1996); Wavelets & Turbulence, IEEE, Vol. 84, No. 4

* Onorato, M. et al. (1997); Eur. J. Mech., B/Fluids, Vol. 16, No. 4, pp. 575-597

* Rioul, O., Vetterli, M. (1991); Wavelets and Signal Processing, IEEE SP Magazine, Oktober 1991.
* Wu, Y., Lerche, T., Bippes, H. (1997); IB 233-97 A41, erscheint im November 1997

weiteres Vorgehen

Weitere Auswertungen des umfangreichen Datenmaterials im Sittigungsbereich der primiren
Storentwicklung sind mit der Wavelet-Transformation zur Unterscheidung zwischen turbulen-
ten und sekundér gestorten Signalanteilen geplant. Aus Messungen mit unterschiedlich ausge-
richteter Hitzdrahtsonde sollen weitere Aussagen iiber das Ausbreitungsverhalten der
hochfrequenten Ereignisse an jedem Ort ihres Aufiretens gewonnen werden. Dariiber hinaus
ist eine Erweiterung der WT auf zweidimensionale PIV-MeBdatenfelder vorgesehen.

Datum: Oktober 1997 AG STAB
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Thema

Transition dreidimensionaler Grenzschichten iiber gekriimmten Oberflichen

Ausgangssituation

Das derzeit in der Entwurfsaerodynamik fast ausschliefllich angewandte Transitionskriterium, das
e™-Kriterium, basiert auf der lokalen linearen Stabilititstheorie. Der Einflufl der 4ufleren Bedingun-
gen wird durch einen empirisch bestimmten Grenzwert fiir die berechnete integrale Anfachung der
instabilsten Stérmoden, den e™-Faktor, erfafit. Da dieser jedoch nicht nur die dufleren Bedingungen
beriicksichtigt sondern auch alle Fehler bei der Berechnung des Stérungswachstums miteinschliefit,
ist er groflen Streuungen unterworfen. Eine der Ursachen liegt in der Vernachlissigung der Ober-
flichenkriimmung. Diese zu erfassen bedarf es experimenteller Daten.

Ziel

Zur Verbesserung der Transitionsvorhersage fiir dreidimensionale Grenzschichten iiber gekriimmten
Oberflichen soll die Entwicklung der Querstrémungsinstabilitit und deren Einflufl auf den Um-
schlagsprozefl an der konvexen Oberseite eines schiebend angeordneten Fliigelprofils untersucht
werden. Diese Entwicklung verlduft in einem weiten Bereich nichtlinear und ist damit stark von
den Anfangsbedingungen abhiingig. Die Experimente sollen die Entwicklung entsprechend verall-
gemeinerter Stabilititsberechnungsverfahren unterstiitzen und iiberpriifen.

Lésungsweg

Um eine realistische Vergleichsmoglichkeit mit der Theorie zu schaffen und um den Einfluf} der
Querstrémungsinstabilitit gut beobachtbar zu machen, miissen die Experimente unter idealisier-
ten Bedingungen durchgefiihrt werden. Das bedeutet hier eine unendlich schiebende Geometrie und
ein kleiner negativer Anstellwinkel des untersuchten Fliigelprofils. Zur Beschreibung der Entwick-
lung der Instablilit4t ist das gesammte instationdre Strémungsfeld zu vermessen. Charakteristiken
der Instabilititen lassen sich dann aus der Analyse des Storstromungsfeldes und mittels Korrela-
tionsuntersuchungen gewinnen.

Ergebnis

Die Auswertung der stationiren Stérstrémung ergab einen langen Bereich exponentiellen Anwach-
sens. Der Anstieg des N-Faktors ist im Bereich kleiner Stéramplituden in guter Ubereinstimmung
mit den numerischen Berechnungen. Das S&ttigungsniveau der stationsiren Instabilititen liegt bei
15 Prozent der Geschwindigkeit am Grenzschichtrand. Instationédre Stérungen erreichen Stéram-
plituden von 0.3 Prozent und Overall-RMS-Werte von ca. 20 Prozent. Das Séttigungsniveau ist
stark vom Wechselspiel mit station&ren Stérungen abhingig.

Die Anfachung der instationdren Stérungen ist abhiingig von ihrer Frequenz. Sie bildet ein breites
Maximum fiir Frequenzen zwischen 100 und 700 Hz. In diesem Bereich ist der N-Faktor gréfier
als fiir stationsre Stoérungen. Stérungen mit Frequenzen auflerhalb dieses Bereichs werden deutlich
schwicher verstdrkt. Betrachtet man nur den Anteil der in Querstrémungsrichtung rdumlich korre-
lierten Stérungen in der Strémung, was mit der Vorstellung von Instabilitdtswellen iibereinstimmt,
dann wird die Frequenz von 500 Hz am stérksten angefacht. Betrachtet man dagegen die im Signal
enthaltenen spektralen Komponenten der Geschwindigkeiten, so wichst der Bereich um 120Hz am
stérksten.
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Travelling waves in the boundary layer at x/c=0.32
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Primér angefachte Instabilititen haben ihre maximale Amplitude zwischen dem Maximum der
Querstromungskomponente und dem Wendepunkt im Querstrémungsprofil. Aulerhalb dieses Ge-
bietes klingen Stérungen hoher Frequenz schneller ab als tieffrequente.

Ré&umliche Korrelation der primér angefachten Instabilitéiten wurde experimentell bestimmt. Hieraus
wurden Aussagen iiber typische L&ingenskalen primir angefachter Wellen gewonnen.

Die Richtung und der Betrag des Vektors der Phasengeschwindigkeit der Wellen konnte in einem
breiten Frequenzband und fiir verschiedene Tiefenposition bestimmt werden. In diesem Bereich
bestétigt sich die Erwartung, wonach die Wellen sich im wesentlichen in Querstrémungsrichtung
ausbreiten.

Es wurden bereits bei kleinen Amplituden einsetzende Wechselwirkung zwischen den station#ren
Stérungen der zeitlich gemittelter Strémung und der Ausbreitung von Wellen in der Grenzschicht
festgestellt. Der Bereich nichtlinearer Entwicklung tiberwog den linearen Bereich.

Weiterhin wurde der Zusammenbruch der laminaren Grenzschichtstromung unter Dominanz der
Querstrémungsinstabilitit und im Bereich der Koexistenz von Querstrémungs- und Tollmien -
Schlichting - Instabilitét untersucht. Es zeigen sich grundlegende Unterschiede in den durchlaufenen
Szenarien. U.a. wurden schmalbandige hochfrequente Stérungen wurden beobachtet. Es wurde
Richtung und Betrag ihrer Phasengeschwindigkeit bestimmt und die Bedingungen ihrer Entstehung
untersucht. Diese Untersuchungen sind jedoch noch nicht abgeschlofien.

Literatur

Deyle, H. ;Bippes, H.:

(1996) Disturbance growth in an unstable three-dimensional boundary layer and its dependence
on environmental conditions. J. Fluid Mech. 316, 73-113

Lerche, T. :

(1996) Experimentelle Untersuchung nichtlinearer Strukturbildung im laminar-turbulenten Tran-
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Datum: 6. Oktober 1997 AG STAB
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Physikalische Grundlagen

Dr. M. Rose, Dipl.-Phys. A. Wilde

Technische Universitdt Dresden
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Vergleich aeroakustischer Analogien beziiglich ihrer Anwendbarkeit auf
CFD-Daten

Aeroakustische Analogien ermoglichen die Berechnung des durch eine
Stromung erzeugten Larms bei vorgegebener Quellverteilung. Der physi-
kalisch bestimmte Multipolcharakter der Quelle ist bei entsprechender Dar-
stellung der Integrale explizit vorhanden. Numerische Strémungssimulatio-
nen (insbes. DNS, LES) liefern eine gute Datenbasis fiir diese Analogien,
da die notwendigen akustischen Quellterme direkt aus den instationdren
Stromungsfeldgroffen berechnet werden konnen. Dabei treten in Abhangig-
keit von der Quelltermformulierung spezifische Probleme auf, deren Unter-
suchung und Loésung die zentrale Aufgabe des Projektes ist.

Untersuchung der Eignung und Genauigkeit ausgewihlter aeroakustischer
Analogien fiir die Vorhersage des aerodynamisch erzeugten Liarms aus
Daten numerischer Stromungssimulationen sowie der Kompatibilitiat von
Stromungsmodell und akustischem Modell.

Auf der Grundlage theoretischer Vorbetrachtungen wurde ein prinzipiel-
ler Algorithmus zur Berechnung der Larmerzeugung in akustisch kompak-
ten aerodynamischen Quellvolumen entwickelt. Implementiert wurden die
Quelltermdarstellungen nach LIGHTHILL und POowELL/HOWE. Das Mo-
dell beriicksichtigt, dafl die physikalisch bestimmte Multipolstruktur der
Quelle erhalten bleibt und die Berechnung der notwendigen Integrale effizi-
ent, wihrend der Stromungssimulation, erfolgen kann. Das Verfahren wurde
auf einfache zweidimensionale Stromungen (Wirbel in Parallelstromung und
"tanzendes Wirbelpaar’ - DNS) und auf einen turbulenten Freistrahl (LES)
angewandt.

Es konnte gezeigt werden, dall das Ergebnis der Berechnung der Quellstérke-
integrale entscheidend davon abhéngt, inwiefern die Randbedingungen der
Stromungssimulation mit den Voraussetzungen, die die aeroakustische Ana-
logie an das Quellgebiet stellt, kompatibel sind. Das groite Problem dabei
stellt das 'Herauswandern’ von Quellstarke aus dem Integrationsvolumen
dar. Da das generell bei einer Stromungssimulation nicht vermieden werden
kann, mufl wahrend der Berechnung der akustischen Quellterme ein Korrek-
turalgorithmus benutzt werden (Bild). Dieses Verfahren muf auf die Form
der Quelltermdarstellung (z.B. LIGHTHILL, POWELL/HOWE) abgestimmt
werden.
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Quellterme Q;; der akustischen Analogie nach LIGHTHILL fiir den das Kontrollvolumen ver-
lassenden Oseen-Wirbel. Dargestellt ist der mit der dreidimensionalen Green’schen Funktion
berechnete Quellterm der 1,1; 1,2 und 2,2-Quadrupole. Die gestrichelte Linie ist das unkorri-
gierte, die durchgezogene Linie das korrigierte Signal.

weiteres Vorgehen

Fir die bekannte Modellstudie 'tanzendes Wirbelpaar’, die von grundle-
gender physikalischer Bedeutung ist, liefern beide aeroakustische Analogi-
en identische Ergebnisse. Dies ist zunichst iiberraschend, weil die jeweils
benutzten QuellgroBen (Geschwindigkeit bei LIGHTHILL und Vorticity bei
PowELL/HOWE) mit der Entfernung unterschiedlich schnell abklingen. Die
zeitlichen Schalldruckverldufe lassen sich mit dem Verfahren der Matched
Asymptotic Expansion’ ausgezeichnet quantitativ reproduzieren. Die Un-
tersuchung eines weiteren Beispiels, ein turbulenter Freistrahl aus einer
Schlitzdiise, ist gegenwirtig noch nicht abgeschlossen. Die vorlaufigen Er-
gebnisse weisen darauf hin, da§ das Ergebnis der POWELL/HOWE-Analogie
nicht invariant gegeniiber der Lage des Koordinatensystems im Quellvolu-
men ist. Ein Verschiebung des Urspunges aus dem Mittelpunkt des Quellvo-
lumens heraus bewirkt eine deutliche Abweichung gegeniiber dem Ergebnis
der LIGHTHILL-Analogie.

Als Schwerpunkte fiir die Weiterfiihrung dieser Studien haben sich heraus-
kristallisiert:

1. die Untersuchung der Empfindlicheit der akustischen Analogieverfah-
ren hinsichtlich geometrischer Variationen,

2. die Behandlung der Ausstrombedingung (Quellkonvektion aus dem
Volumen),

3. die Fortsetzung der Freistrahlsimulation bzw. Untersuchung eines
Freistrahls hoherer MACH-Zahl,

4. Referenzexperimente im aeroakustischen Windkanal des Institutes fiir
Technische Akustik der TU Dresden.
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Thema Realizability von expliziten algebraischen Reynoldsspannungsmodellen

Ausgangssituation _ '

Iz den letzten Jahren wurden zahlreiche explizite algebraische Reynoldsspannungsmodelle
(EARSM) veroffentlicht. Diese Modelle konnen die entscheidenen Glieder der Transport-
gleichung der Reynoldsspannungen, wie Produktion und Umverteilung der Reynoldsspan-
nungen exakt wiedergeben. Deshalb vereinen sie numerische Effizienz der linearen Wir-
belzahigkeitsmodelle mit der Vorhersagequalitit der Transport Reynoldsspannungsmodelle.

Zielsetzung

In dieser Studie wird gezeigt, daB EARSM schon in einfachen Scherstrémungen physikalisch
unsinnige, negative Normalspannungsanteile liefern und damit das Realizability Prinzip grob
verletzen. Ziel der Untersuchung ist die Formulierung eines realizablen EARSM.

i’..ﬁsungsweg )

Das Realizability Prinzip verlangt, das ein Turbulenzmodell immer Turbulenzgréfien lie-
fert, die die grundlegende Physik der turbulenten Strémungen wiedergeben. Insbesonde-
re miissen die Anteile der turbulenten kinetischen Energie immer positiv bleiben und die
Schwartz’sche Ungleichung erfiillt werden. Verschiedene EARSM, die auf dem Vorgehen
von Gatski (1993) basieren, wurden einer Realizability Analyse unterzogen, die grundlegen-
de Strémungen wie ebene, gekriimmte und rotierende Sherstrémungen sowie rotationsfrei
beschleunigte Strémungen beriicksichtigt. Eine ausfiihrliche Beschreibung der Analyse ist
Rung (1997) zu entnehmen. Diese Analyse und die Konsistenz zur hydrodynamischen Sta-
bilitatstheorie fithrt zu Zwangsbedingungen fiir die Konstanten der im EARSM verankerten
Druck-Scher Korrelation. Eine Beriicksichtigung dieser Zwangsbedingungen fiihrt zu einem
neuen Konstantensatz, dem Relizable Quadratic Eddy-Viscosity Model (RQEVM).

Ergebnis ,
Einen Eindruck iiber die leistungsfihigkeit des neuen Modells geben die folgenden Abbildun-
gen einer Hiigelumstrémung [1] und einer Sto8 Grenzschicht Interaktion [2].

Literatur

Gatski, T.B:., Speziale, C.G., 1993, On ezplicit algebraic stress models for complex turbu-
lent flows, J. Fluid Mech., Vol. 254, pp. 59-75.

Fu, S., Rung, T., Thiele, F.,1997, Realizability of Non-linear Stress-Strain Relationships
for Reynolds-Stress Closures,Proc. of the 11th Symp. on Turb. Shear Flows,pp. 13.1-13.6. -

weiteres Vorgehen

Im weiteren sollen Kompressibilitiatseffekte beriicksichtigt werden, um die Qualitidt des Mo-
dells in trans- und superscaischen Stromungen weiter zu verbessern.
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Abb. 1 Norma.lspannungen ulu1 der Hugelumstromung bei vetschledenen EARSM
a) lin k-¢, b) GS-LLR, ¢) GS-GL, d) GS-SSG, ) RQEVM
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Abb. 2 Stofi-Grenzschicht Interaktion: StoBstruktur & Wanddriicke
Datum: 16. September 1997
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Mitteilung
Lehrstuhl fir Stréomungsmechanik
Aerodynamik und Turbulenz
Dipl.-Ing. T. Schenck and Dr. J.Jovanovi¢
09131/859507
09131/859503
DFG, EG
Statistical Analysis of the Turbulent Dissipation Rate

The work is based on analytical, experimental and numerical investiga-
tions aimed to advance the closure of the equations for the turbulent
dssipation rate. The two-point correlation technique and invariant theo-
ry will be used for the representation of correlation functions. The work
tackles one of the central weaknesses of the current turbulence research,
the closure of the equations for the dissipation correlations. Many of the
advantages, which could be obtained by moving to a Reynolds stress
transport formulation, are not realized since the equations for predicting
the turbulent dissipation rate are retained in their standard form. The
suggested improvements in the treatment of the dissipation rate correla-
tions would markedly increase our capability to predict turbulent flows
with the second moment turbulence closure.

To develop the closure of the equations which define the turbulent dissi-
pation rate on a physically and mathematically rigorous basis without ad-
justable constants, damping functions or ad hoc approximations. Extend
the applicability of derived closure for the treatment of solid boundaries,
large separation, three dimensionality, strong curvature and rotation.

The research program consists of:
e Analytical representation of the two-point correlation functions.

e Decomposition of the dissipation tensor into its components based
on analytical consideration of the two-point correlation functions.

e Determination of the terms in the budget of the equation which
governs the homogeneous part of the turbulent dissipation rate.

o Analytic evaluation of the terms which describe the departure from
local homogeneity of turbulence at small scales; the turbulent and
pressure transport terms.
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Ergebnis

Literatur

Statistical analysis based upon the two-point correlation technique shows
that the turbulent dissipation rate can be decomposed into homogeneous
and inhomogeneous parts. The inhomogeneous part is especially import-
ant in wall bounded flows, since it contributes to half of the dissipation
rate at the wall. Utilizing the two-point correlation technique, an equati-
on for the homogeneous part of the turbulent dissipation rate is derived.
The equation mentioned above possesses the following advantages over
the commonly employed procedures for direct evaluation of the turbulent
dissipation rate:

e Formulation of wall boundary conditions is very convenient.

e Splitting of the dissipation rate tensor into its components can be
studied more easily.

o The equation for the homogeneous part of the turbulent dissipation
rate does not contain damping functions.

Partition of the stress dissipation in turbulent cahannel flow: o o o DNS,
data,

predictions.

1. Jovanovi¢, J., Ye, Q.Y., Jakirli¢, S. and Durst, F. Turbulence colusure
for dissipation rate correlations, Submitted to J. Fluid Mechanics, 1996.

2. Jovanovi¢, J., Ye, Q.Y. and Durst, F. Statistical Interpretation of the

Turbulent Dissipation Rate in Wall Bounded Flows, Journal of Fluid
Mechanics, Vol.293 pp.321-347, 1994.
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Turbulent dissipation rate measurements in a plane wake flow

The work is related to the validation of the modeled equations for pre-
diction of the dissipation rate correlations, using the experimental data
obtained from hot-wire measurements in a plane wake flow behind a cir-
cular cylinder in cross flow. Good spatial resolution of the measurements
was ensured by measuring in the far wake where the turbulence level is
only a few percent of the mean velocity and by running the experiment
at low Reynolds numbers (R, ~240-80). Data is provided for all quan-
tities involved in the balance of the turbulent kinetic energy, including
the components of the stress and dissipation tensors as well as the triple
correlations. The gradients of fluctuating velocity in the normal and late-
ral directions, which contribute to the dissipation rate correlations, were
measured using three different configurations of a pair of either single
or cross hot-wire probes. Taylor’s hypothesis was used to determine the
fluctating velocity derivatives in the streamwise direction.

The main objectives of the experiment are:
e to measure all components of the stress and dissipation tensors

e to validate the developed closure for the partition of the stress
dissipation

e to validate the balance of the closed equation for the turbulent
dissipation rate using the experimental data.

The experimental investigations were carried out in the closed test section
of a return-type wind tunnel at the Lehrstuhl fiir Stromungsmechanik.
The test section was 1.87m wide, 1.40m high and 2.0m long. The wake
was generated by a steel tube of diameter d=3mm that was installed
horizontally at the-mid plane of the tunnel test section. All measurements
were done at the nominal measuring station x/d ~ 400 downstream from
the cylinder where the wake reached its self-preserving state.
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Ergebnis

Literatur
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Fig.1: Terms in the budget of Eq.(1) deduced from the experimental data.
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Ca ~144, C,~0.18,

computed from the experimental data. The terms in the budget are nor-
malized by the centreline mean-velocity defect U7y (which is the difference
between the free stream and local mean velocities) and the length scale
L defined at the position in the wake where the mean-velocity defect rea-
ches 0.5U/y. The large positive imbalance in the data from Fig.1 is a clear
indication of failure in the production term of (1). Figure 1 also shows
that the budget of the equation for € in which C,; and C,; depends on
the anisotropy of turbulence is satisfied to an acceptable degree of accu-
racy across the entire wake. We see that inclusion of the anisotropy in
description of dynamics ¢ is of substantial importance.

1. BROWNE, L.W., ANTONIA, R.A. & Suaul, D.A. 19387 Turbulent
energy dissipation in a wake. J. Fluid Mech. 179, 307-326.

2. YE, Q.-Y. 1996 Die turbulente Dissipation mechanischer Energie in
Scherschichten. PhD thesis, Universitat Erlangen-Niirnberg.

3. JovanNovi¢, J., YE, Y.-Q. AND DuRsT, F. 1997 Turbulent dissi-
pation rate measurements in a plane wake flow. Proc. Eleventh Sym. on
Turbulent Sher Flows, Grenoble.
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Thema

Sekundére Instabilitat und Transition in dreidimensionalen Grenzschichtstrdmungen

Ausgangssituation

Die dreidimensionale Grenzschichtstrdmung Uber einem schrag zur Vorderkante angestromten
Korper ist instabil gegentiber stationdren und laufenden Querstromungsinstabilitaten. Kurz vor der
taminar-turbulenten Transition kénnen in solchen Strdmungen hochfrequente sekundare Instabi-
litaten beobachtet werden.

Ziel

Mit dem Ziel der Entwicklung eines physikalischen Kriteriums fir die Transitionsvorhersage sollen
die von der Querstromungsinstabilitit dominierten Mechanismen der Transition in dreidimensio-
nalen, beschleunigten Strdmungen untersucht werden. Im Vordergrund stehen dabei neben den
Wechselwirkungen zwischen verschiedenen Instabilitédten die durch die Stérungen hervorgerufene
nichtlineare Grundstromungsverformung und die dadurch ermdglichten sekundéren Instabilitatsfor-
men.

Losungsweg

Auf der Grundlage eines DLR-Prinzipexperimentes, in dem stationdre und laufende Quer-
strémungsinstabilitaten gezielt angeregt werden koénnen [3], wird mit Hilfe der parabolisierten Sta-
bilitatsgleichungen (PSE) [1] das nichtlineare Instabilitdtsverhalten einer dreidimensionalen Grenz-
schichtstromung gegentiber diesem Stoérungstyp untersucht. Um einen Vergleich der Ergebnisse
auch mit einer an der Universitat Stuttgart durchgefihrten direkten numerischen Simulation [4] so-
wie der im DLR-Institut fiir Stromungsmechanik durchgefiihrten sekundéren Instabilitatsanalyse auf
der Grundlage von Gleichgewichtsldsungen [2] zu ermdglichen, wird basierend auf den Messdaten
des Prinzipexperimentes und den Eingabedaten der DNS eine Modellstromung definiert. Diese wird
zunachst mit Hilfe der linearen und nichtlinearen parabolisierten Stabilitatsgleichungen auf stark an-
gefachte primare Instabilitdten sowie deren Wechselwirkungen und Séttigungsverhalten hin unter-
sucht. Den zweiten Teil der Untersuchungen bildet dann die Analyse der Instabilitdtseigenschaften
der durch die primaren Stérungen verformten Grundstromung.
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Ergebnis

In den PSE-Rechnungen kdénnen die im Experiment beobachteten nichtlinearen Phanomene wie
Wechselwirkungen zwischen verschiedenen Stérungsformen und Amplitudensattigung qualitativ
bestéatigt werden. Durch die Anwesenheit der primdren Stérungen wird die Grundstrémung nicht-
linear verformt (Abbildung 1). Aufgrund von sehr groBen raumlichen Transienten in der Stdérungs-
anfachung hangt die erreichte maximale Stérungsamplitude von der Anfangsamplitude der Quer-
strdmungswirbel ab.

101
100 | lineare Rechnung
101 | :
10-2 | Querstrémungswirbel
103

104 |

.5 | Grundstrdomungs
10 "~ verformung

106 |
107 |
108 |

10-9 ; 1 i
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

x/c
Abbildung 1: Nichtlineare Amplitudenentwickling eines Querstrémungswirbels.

Amplitude

Literatur

[1] BERTOLOTTI, F.P.: Transition Modeling Based on the PSE, Turbulence and Transition Model-
ling, Proceedings of the ERCOFTAC/IUTAM Summerschool, Hrsg. M. Hallback, A. V. Johans-
son, D. S. Henningson, H. P. Alfredsson, Kluwer Academic Publishers, 1995.

[2] KOCH, W.: Nonlinear Crossflow Saturation in Three-Dimensional Boundary Layers, IUTAM
Symposium on Nonlinear Instability and Transition in Three-Dimensional Boundary Layers,
Hrsg. P.W. Duck and P. Hall, Kluwer Academic Publishers, 1996.

[3] LERCHE, T.: Experimentelle Untersuchung nichtlinearer Strukturbildung im Transitionsprozef3
einer instabilen dreidimensionalen Grenzschicht, Dissertation, Universitat Hannover, 1996.

[4] MULLER, W.: Numerische Untersuchung rdumlicher Umschlagvorgénge in dreidimensionalen
Grenzschichtstrémungen, Dissertation, Universitat Stuttgart, 1995.

weiteres Vorgehen

Sekundare Instabilitatsanalyse der durch Querstrémungsinstabilititen verformten Grundstrémung
sowie Untersuchung der fur den laminar-tubulenten Ubergang bedeutsamen Mechanismen.

Datum: 09.02.98
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Mitteilung

Fachkreis: Physikalische Grundlagen Laminar-Turbulent Transition

Ansprechspartner: Dr. Vassilios Theofilis

Thema: DIRECT NUMERICAL SIMULATIONS OF INCOMPRESSIBLE AND COMPRESSIBLE
FLOWS, WITH EMPHASIS ON QUASI-3D FLOW TRANSITION.

Ausgangssituation:

(a) A new direct numerical simulation (DNS) code was developed for the study of nonlinear instability
of incompressible boundary-layer type of flows, particularly focussed on quasi-3D basic states.

(b) Article on direct numerical simulation of compressible model-shear-layer flow invited, refereed and
accepted for publication. Further development of the relevant codes.

Ziele:
(a) Extension of the currently used ‘temporal’ DNS, in which Q = ( U(y), 0, 0)T (cf. plane Poiseuille,
‘parallel’ Blasius boundary-layer flows) or Q = ( U(y), 0, W(y))T (cf. Falkner-Skan-Cooke crossflow

model basic flow) and ‘spatial” DNS, in which Q = ( U(x,y), 0, ())T, to accommodate pseudo-planar
(uniplanar) flows of the second kind, for which the basic velocity vector comprises components of the
form

Q= (U(xy), Vxy), Weey) ),
one of which is Leading-Edge Boundary Layer (LEBL) flow.
(b) Further development of our compressible DNS in order to study instability of realistic shear-layer
flows (with Dr. S. O. Seddougui).

Loesungswege:

(a) The issue of satisfaction of continuity, in conjunction with numerical solution of the incompressible
Navier-Stokes equations, is one which has plagued many currently-used DNS codes [1,2]. The origin of
the difficulties is the specification of the correct boundary conditions for pressure in solving the Poisson
equation for this quantity; one obvious solution to the problem is avoidance of formulation/solution of
an equation for pressure [3]. The size of the resulting problem, especially if two spatial dimensions
have to be resolved, calls for novel approaches for the solution of large linear systems. Approaches
which we have successfully implemented so far are based on Krylov-subspace iteration methods, spe-
cifically Full Orthogonalization Method (FOM), Generalized Minimization of Residuals (GMRES) and
its restarted version GMRES(m).

(b) Our compressible DNS code, the inviscid part of which was used in the study presented in [4], con-
cerning the development of finite-time singularities, is currently being adapted to address the nonlinear
instability problem whose linear stages have been addressed in [5], in collaboration with Dr. S. O. Sed-
dougui of Birmingham University.
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Ergebnisse:

(a) The classic plane Poiseuille flow (PPF) has served as testbed for the performance of the DNS on
three types of tests: (i.) calculation/maintenance of the basic flow, (ii.) calculation of linear stability the-
ory eigenvalue-problem results, and (iii.) calculation of subcritical transition to turbulence. The results
of all three tests are in excellent agreement with the abundantly available literature results on PPF [6,7].
In the first test an arbitrary initial velocity profile is imposed and the time-dependent Navier-Stokes
equations are marched to a steady state. Physical considerations based on linear instability theory and
the chosen value of Reynolds number determine whether such a steady-state solution exists; provided
one does exist, an accurate DNS should recover it. The second test concerns the transient decay of per-
turbations at subcritical conditions or, respectively, the growth of small-amplitude disturbances at
supercrtitical Reynolds numbers. Linear theory provides the damping/growth rates which are to be cal-
culated in a time-accurate calculation by the DNS. The third test involves the calculation of nonlinear
mode interactions and generation of harmonics, leading to transition and turbulence. By comparison
with the well-documented PPF, all three tests have been successfully passed by our newly-developed
incompressible DNS. The parabolic profile was recovered, linear theory results were reproduced (Fig.
I, left) and the nonlinear development of the detached shear layer prior to transition was correctly
reproduced (Fig.1 , right).

(b) No new results have been obtained, compared with those presented in the previous Mitteilung.
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Fig.1 Reproduction of linear-theory growth rates by the DNS for PPF at Re=10", a=1 (left) and formation of
detatched shear layer through nonlinear interactions in subcritical PPF at Re=5000 (right).

Literatur:

{1} Tuckermann, L. S. 1989 Divergence-tree velocity fields in nonperiodic geometries. J. Comp. Phys. 80, pp- 403
- 441,

|2] Werne, J. 1995 Incompressibility and no-slip boundaries in the Chebyshev-Tau approximation: A correction to
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[31 Moin, P and Kim, J. 1980 On the numerical solution of time-dependent viscous incompressible fluid flows
involving solid boundaries. J. Comp. Phys. 35, pp. 381 - 392.

|4] Theofilis, V. 1998 On the resolution of critical flow regions in inviscid linear and nonlinear instability calcula-
tions. J. Eng. Math. (to appear in the special issue of June ‘98).

[5] Owen, D. 1., Seddougui, S. O. and Otto, S. R. 1997 The linear evolution of centrifugal instabilities in curved,
compressible mixing layers. Phys. Fluids 9. pp. 2506 - 2518.

[6] Kleiser, L. and Schumann, U. 1984 Spectral simulations of the laminar-turbulent transition process in plane
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Weiteres Vorgehen: Further development and validation studies, in particular with respect to etti-
cient algorithms for the numerical solution of large nonsymmetric linear systems.

Datum: 09. 02. 1998
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Mitteilung

Fachkreis: Physikalische Grundlagenr Laminar-Turbulent Transition

Ansprechspartner: Dr. Vassilios Theofilis

Weiter Partner: Dr. Fabio Bertolotti, Dr. Uwe Dallmann

Thema: LEADING EDGE BOUNDARY LAYER (LEBL) INSTABILITY

(a) Article in the Journal of Fluid Mechanics. (b) Partial-derivative (two-dimensional) linear stability
cigenvalue problem; analysis of the results obtained (with Dr. U. Dallmann). (c) Preliminary studies of
nonlinear instability (with Dr. F. P. Bertolotti).

Ausgangssituation:

(a) Article appeared in JEM vol. 355, pp. 193 - 227 [1]. (b) The PEPS concept (see previous Mitteilun-
gen) was extended to open-systems and applied to LEBL flow. Results were analysed and an internal
report, IB 223-97 A-44, was written. Its text, with minor modifications, was submitted for publication
in the Journal of Fluid Mechanics. (¢) Comparisons of linear results bewteen the novel PSE approach
under development by Dr. Bertolotti and our PEPS code were performed, with excellent agreement
obtained..

Ziele:

(a) This work forms the state-of-the-art in linear and nonlinear instability analyses of LEBL flow which
incorporate the Gortler-Himmerlin ansatz. (b) The objective was to verify and extend the Gortler-Him-
merlin ansatz by solution of the two-dimensional eigenvalue problem in which no assumption on the
chordwise dependence of disturbances is made. Furthermore we aimed at analyzing the two-dimen-
sional partial-derivative eigenvalue problem results, in order to unravel analytically the spatial structure
of the two-dimensional eigenvetors. (¢) Validation of the novel PSE-like concept under development by
Dr. Bertolotti..

Loesungswege:

(a) Our two-dimensional eigenvalue problem solver was extended to study of open low systems com-
prising three velocity components which depend on two spatial directions. Furthermore, a variant of the
Arnoldi algorithm was utilised to recover the leading eigenvaluesNo new codes were written. (c) We
formulated an extension of the Gortler-Himmerlin ansatz, in order to address linear instability of LEBL
flow in three spatial dimensions. Codes for both the temporal and the spatial eigenvalue problem were
written. (d) Results of the approaches of (c) were made available.
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Ergebnisse:

(a) No new results have been obtained. (b) We extended the approach of [3] by relaxing the restrictive
boundary conditions of symmetry used in the latter work. The results of the two-dimensional eigen-
value problem are in excellent agreement with those of [3], suggesting that the symmetry of the distur-
bance problem is imposed by the basic flow and may be amenable to analysis. Indeed, we propose an
analytical extension of the Gértler-Hémmerlin model, with prescribed symmetric/antisymmetric struc-
ture of the disturbance field. Our proposed model is capable of reproducing the results of the two-
dimensional temporal eigenvalue problem [2, 3] or spatial DNS [4] at a negligible fraction of the cost of
either of the latter approaches. The results were submitted for publication (c) Frequency and growth
rate results for both stable and unstable linear waves, as predicted either from solution of the two-
dimensional eigenvalue problem or the extended Gortler-Hammerlin model, were compared with the
results obtained from the linear local version of the code developed by Dr. Bertolotti. The discrepancies
at convergence were confined to the sixth significant digit of either quantity.

4 ) Y

Fig. 1: The three-dimensional structure of the chordwise velocity component of the Gortler-Himmerlin mode
(left) and that of the imaginary part of mode A1 (right), as solutions of the partial-derivative eigenvalue problem.
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Weiteres Vorgehen: (a) Completed. (c) Expecting Referees’ report. (d) Provision of initial condi-
tions for nonlinear simulations.
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Thema

Turbulenzstruktur in Rohren mit undurchlassiger und poréser Wand

Ausgangssituation

In vollentwickelter Rohrstrémung wird die maximale Produktion von turbulenter kinetischer Energie
in Wandnahe durch die Undurchlissigkeitsbedingung bzw. den daraus resultierenden 'wall blocking'-
Effekt begrenzt. Diese Erkenntnis lieferten direkte numerische Simulationen turbulenter Strémungen
in plotzlichen Rohrerweiterungen (Wagner [1]). Stromab der Querschnittserweiterung wurde dabei
ein starkes Anwachsen der Produktionsraten in der freien Scherschicht beobachtet, das zum Teil
auf die Erholung der Stromung von der Undurchlassigkeitsbedingung an der Zustromwand zuriick-
zufithren ist.

Ziel

Um die Mechanismen des 'wall blocking'-Effekts besser zu verstehen, sollen direkte numerische Si-
mulationen der vollentwickelt turbulenten Stromung in Rohren mit undurchlassiger und vollstandig
durchlassiger Wand analysiert werden. Wie im Falle der undurchlassigen Wand werden dabei auch bei
ideal poroser Wand Haftbedingungen fiir die tangentialen Geschwindigkeitskomponenten spezifiziert.
Fiir beide Wandbedingungen fiihrt diese Vorgehensweise zu verschwindender Reynoldsspannung di-
rekt an der Wand und damit zu gleichen mittleren Druckgradienten. Um eventuell auftretende

Reynoldszahleffekte untersuchen zu kénnen, sollen ferner Simulation fiir drei verschiedene Reynolds-
zahlen (Re, = 360,720,900) durchgefiihrt werden.

Losungsweg

Mit einem masse- und energieerhaltenden Finite-Volumen-Verfahren werden die inkompressiblen,
dreidimensionalen und zeitabhingigen Navier-Stokes-Gleichungen integriert. Auf versetzten Machen-
netzen liefert die raumliche Diskretisierung eine Genauigkeit von 2.0Ordnung. Die semi-implizite Zei-
tintegration basiert auf auf einem impliziten Crank-Nicholson Zeitschritt (fiir Terme mit Ableitungen
in Umfangsrichtung) und einem expliziten Leapfrog-Zeitschritt (fiir alle iibrigen Terme), die beide
von 2.0rdnung genau sind. Die zur Druck-Geschwindigkeitskopplung angewandte Projektionsme-
thode fiihrt zu 3D-Poissongleichungen, die zu jedem Zeitschritt gelost werden. Hierzu werden Fast
Fourier Transformationen in den homogenen Richtungen (axial und azimutal) durchgefiihrt. Die ver-
bleibenden 1D-Helmholtzprobleme werden unter Verwendung eines Tridiagonal-Matrix-Algorithmus
gelost.
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Ergebnisse

Statistisch gemittelte StromungsgroBen (sh. Wagner and Friedrich [2]) zeigen nahe der porésen
Wand im Vergleich zur undurchlassigen Wand stark erhohte Turbulenzintensitaten und Reynolds-
spannungen. Dies hat bei gleichem mittleren Druckgradienten einen deutlich erniedrigten Durchflu8
zur Folge. Wie die Vektoren der Geschwindigkeitsfluktuationen einer Rohrquerschnittsebene in Bild
1 verdeutlichen, kann das iiber 'sweeps’ zur porosen Wand transportierte Fluid diese ungehindert
passieren. Die Hohenlinien der fluktuierenden Axialgeschwindigkeitskomponente, die in Bild 2 auf
einer Mantelfliche mit konstantem Wandabstand dargestellt sind, zeigen, daB die Strémung nahe
der porosen Wand ebenfalls in 'streaky structures’ organisiert ist. Im Vergleich zur Strémung bei
undurchlassiger Wand ergibt sich jedoch eine Verdopplung des sog. 'streak spacing’.

Bild 1: Fluktuierende Geschwindigkeitsvektoren Bild 2: Hohenlinien der fluktuierenden Axialge-
in einer Querschnittsebene. schwindigkeitskomponente in einer abgewickel-
ten Fliche mit Wandabstand y* =~ 14.
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Thema Experimente zur Beeinflussung der Querstrémungsinstabilitit mit Hilfe von
Absaugung an der Wand

Ausgangssituation

Die Instabilitéit dreidimensionaler Grenzschichten ist verursacht durch die Querstrémung. Es handelt
sich um eine Wendepunktsinstabilitéit, d.h. um eine Instabilitdt die bereits bei sehr kleinen Querstro-
mungs-Reynoldszahlen auftritt. Passive Stabilisierung kann also nur tiber eine Reduktion der Quer-
strtomung erfolgen. Am transonischen Fliigel moderner Verkehrsflugzeuge ist dies neben der Profilge-
bung nur liber die Verkleinerung der Pfeilung moglich. Da letztere aber durch den Wellenwiderstand
weitgehend festgelegt ist, sind die Moglichkeiten passiver Stabilisierung der Grenzschicht duBerst ge-
ring. Das stirkste Potential zur passiven Stabilisierung liegt in der Absaugung. Durch sie kann die
Querstrdmung betréchtlich reduziert werden und bietet daher ein wirkungsvolles Mittel zur Verminde-
rung der Querstrdomungsinstabilitéit. Eine weitere Mdglichkeit zur Stabilisierung wird in der Ddmpfung
der Lingswirbel gesehen. Nach den bisherigen Kenntnissen {iber den TransitionsprozeB bei Querstro-
mungsinstabilitit wird dieser wesentlich von der priméren Lingswirbelinstabilitét beeinfluBt. Die pri-
mir angefachten Lingswirbel treten bereits bei sehr kleinen Amplituden mit den ebenfalls primir ange-
fachten schréig laufenden Wellen in Wechselwirkung und fithren zu einer friihen nichtlinearen Entwick-
lung. Dariiber hinaus deformieren sie die Grenzschicht dreidimensional und machen sie instabil gegen
ekunddre Instabilitdten. In der Praxis konnte bisher allerdings nur ein Bruchteil des stabilitdtstheore-
tisch vorhergesagten Stabilitiitspotential der Absaugung genutzt werden. Erste Versuche zur Stabilisie-
rung mittels Absaugung sind bereits durchgefiihrt worden [1-3].

Ziel

Basierend auf der Kenntnis dieser Zusammenhinge, sollen Mdglichkeiten aktiver Stabilisierung drei-
dimensionaler Grenzschichten in einem prinzipiellen Experiment untersucht werden, Dabei behandeln
wir die Stabilisierung der Grenzschichtstrdmung mittels Absaugung unter Beriicksichtigung der Anre-
gung der Lingswirbel durch Ungleichférmigkeiten in der Absaugeverteilung iiber der Oberfliche so-
wie der erhdhten Rauhigkeit der Absaugeoberfliche.

Losungsweg

Als Modell zu einem ausschlieBllich durch Querstromungsinstabilititen dominierten Transitionsprozef
bietet die schiebende Platte ideale Voraussetzungen. Die Absaugung umfaBt vier unabhéngig zu be-
treibende Absaugekammern mit einem pordsen Blech auf der Oberseite mit Bohrungen von 50um
Durchmesser. Auf Grund der stromab anwachsenden Lingswirbel tritt eine starke Verformung der
Grundstromung auf. Um hier in der Lage zu sein das Verhalten der stationfiren wie auch instationiren
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Storungen zu beschreiben, muB das Strdmungsfeld stromab in spannweitigen Ebenen senkrecht zur
Wand vermessen werden. Erschwerend kommt hinzu, daB das Verhalten der Absaugung auf die Sta-
bilitdtseigenschaften von einer Vielzahl von Parametern abhiingig ist.

Die experimentellen Untersuchungen erméglichen einerseits genauere Einblicke in die Instabili-

titsentwicklung bei aktiver Stabilisierung unter Beachtung der Rezeptivitidt und andererseits die An-

passung und Uberprilfung von Rechenverfahren. Letzteres ist besonders wichtig, um die experimentel-
len Ergebnisse auf den realen Fliigel tibertragen zu kénnen und um Parameterstudien fiir eine optimale

Auslegung durchfithren zu kénnen. Im einzelnen ist dabei zu untersuchen:

* Vermessung der Grundstrémung bei Absaugung filr vergleichende Stabilitétsrechnungen.

* Bestimmung der Stérquellen, insbesondere Ungleichférmigkeiten in der Absaugung, als wirksamste
Anregungsquellen fiir Léngswirbel, zur Definition der Anfangsbedingungen fiir nichtlokale nichtli-
neare Betrachtungen.

o Bestimmung der optimalen Absaugekonfiguration,

¢ Beschreibung der Instabilititsentwicklung in Stromabrichtung.

» Ermittlung von Datensitzen fiir Vergleichsrechnungen

Ergebnis

Die Absaugung ist ein wirksames Mittel zur Stabilisierung der laminaren Grenzschicht gegen Quer-
stromungsinstabilititen. Entscheidend fiir die Nutzung des gesamten Stabilisierungspotentials ist die
echnische Ausfithrung. Dabei ist besonders auf die Anregung der stationiren Instabilitdtsmoden
(Langswirbel) zu achten. Die Rezeptivitit gegen Absaugeinhomogenititen wichst bei Anniherung an
die Staulinie sehr stark an. Die besten Ergebnisse werden somit erzielt, wenn die Absaugung erst deut-
lich stromab von der Staulinie einsetzt. Die MeBergebnisse zeigen weiter, da8 die Wahl der Absauge-
kammern auf die Stabilisierung der Grenzschicht sich nichtlinear verhilt.
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