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Mitteilungen der Geschiiftsstelle

Fiir diesen STAB-Jahresbericht sind 128 "Mitteilungen" iiber Arbeiten aus den Pro-
Jjektgruppen und Fachkreisen eingegangen. Sie dienen dazu, den Interessenten einen
schnellen informativen Uberblick iiber laufende Aktivititen zu erméoglichen. Den
"Mitteilungen" vorangestellt ist ein Inhaltsverzeichnis (Seite 27 bis 35), welches nach
Projektgruppen gegliedert ist. Die Beitrigen zu den Fachkreisen sind in drei Unter-
gruppen aufgeteilt worden. Die Uberginge 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 291 und 292 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 tatsiachlich daran interessierten Personen-

kreis verteilt. Falls Sie ein Exemplar des nédchsten Jahresberichts, in diesem Fall
1999, wiinschen, schicken Sie bitte den unten beigefiigten Abschnitt zuriick. Der Be-
zug muB jihrlich neu angefordert werden.

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

Exemplar.

Dieser Jahresbericht erscheint in einer Auflage von 220 Exemplaren. Einige Rest-
exemplare sind erfahrungsgemaf bis zum Ende des jeweiligen Jahres verfiigbar.

Gottingen, im Mai 1999

auch tiber e-mail: Hajo.Heinemann@dir.de
O Ich bitte um Zusendung des
"STAB-Jahresbericht 1999"

Name:
Geschaftsstelle der AG STAB Organisation:
coDLR
Dr.-Ing. H. - J. Heinemann Anschrift:
Bunsenstraf3e 10
D - 37073 Gottingen Telefon:

e-mail :







ZIELSETZUNGEN, CHRONOLOGISCHE ENTWICKLUNG UND ORGANISATION

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

Sie entstand aus "dem gemeinschaftlichen Bestreben, die Strémungsforschung in
Deutschland generell zu fordern und durch Konzentration auf ein wirtschaftlich
und forschungspolitisch zukunftstrachtiges Teilgebiet zu vertiefen" (Auszug aus
der Pdambel 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 Aktivitaten spiegeln sich in der
nachfolgenden chronologischen Entwicklung wider:

- DGLR-Symposium "Forschung und Ent-
wicklung auf dem Gebiet der Stro-

mungsmechanik und Aerodynamik n
der Bundesrepublik Deutschland” Bonn, 29.11. -01.12.1978

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

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

- "Memorandum iiber zukiinftigenationale
Zusammenarbeit in der Stroungsforschung,
insbesondere der Aerodynamik auf dem
Gebiet der Stromungen mit Ablosung" Oktober 1979

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

- Programmpréasentation 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 Ablésung" Stuttgart, 23.-25.11.1981

- Konstituierung des Kuratoriums
und Neuorganisation der Arbeits-
gemeinschaft
"Stromungen mit Ablosung" (AG STAB) Ko6lIn-Porz, 23.02.1982

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

- Erfassung STAB-relevanter Aktivi-
taten in der Bundesrepublik

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

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

"Stromungen mit Ablésung" Gottingen, 10.-12.10.1983
- 2. STAB-Workshop Ko6In-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

"Strémungen mit Ablésung” 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
7. DGLR-Fach-Symposium
8. DGLR-Fach-Symposium
9. DGLR-Fach-Symposium

10. DGLR-Fach-Symposium

- 11. DGLR-Fach-Symposium

- 4. STAB-Workshop
- 5. STAB-Workshop
- 6. STAB-Workshop
- 7. STAB-Workshop
- 8. STAB-Workshop

- Kurs "Application of Particle

Image Velocimetry, PIV"

- 12. DGLR-Fach-Symposium

"Strémungen mit Ablosung”

- Kurs "PIV"

- 9. STAB-Workshop

Vorschau:

Braunschweig, 08.-10.11.1988
Aachen, 07.-09.11.1990
Kéin-Porz, 10.-12.11.1992
Erlangen, 04.-07.10.1994
Braunschweig, 11.-13.11.1996
Berlin, 10.-12.11.1998

Gottingen, 08.-10.11.1989
Gottingen, 13.-15.11.1991
Gottingen, 10.-12.11.1993
Gottingen, 14.-16.11.1995
Gottingen, 11.-13.11.1997

Gottingen, 15.-19.03.1993
Gottingen, 14.-18.03.1994
Gottingen, 06.-10.03.1995
Gottingen, 04.-08.03.1996
Gottingen, 03.-07.03.1997
Gottingen, 03.-06.03.1998
Gottingen, 01.-03.03.1999

November 2000

Gottingen, 06.-10.03.2000

Gottingen, 09.-11.11.1999
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Kuratorium

NN
Dipl.-Ing. Friedrich
MinRat Friske
Prof. Dr. Gersten
NN

Prof. Dr. Kroll

Dr. Lachenmeier
Prof. Dr. Laschka
Prof. Madelung
Dipl.-Ing. Schmidt
NN

Dr. Stiissel

(Sprecher)

(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. W. Nitsche

Prof. Dr. Oertel
Dipl.-Ing. Polz

NN
Dr. Weiland

Stand: Mai 1999

(BMYVg, Bonn)

(Panavia, Miinchen)
(BMWi, Bonn)

(Universitit Bochum)
(BMBF, Bonn)

(DLR, Kéln)

(DFG, Bonn)

(DGLR, Bonn)

(TU Miinchen)

(MTU, Miinchen)
(Fairchild-Dornier, WeBlling)
(DC Aerospace Airbus, Hamburg)
(DLR, Koln)

(DLH, Hamburg)

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

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

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

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

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

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

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

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

(Technische Universitit Berlin)
Tel.: 030 / 314-22110; Fax: 030 / 314-22955

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

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

(Fairchild-Dornier, Weflling)

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

Fax: 0241 / 8888126

11 -




Projekteruppen

Fliigel grofier Streckung
Fliigel kleiner Streckung
Antriebe und Rotoren
Stumpfe Korper/Riimpfe
Laminarhaltung von
Tragfliigeln

Hyperschall

Aeroelastik

Fachkreise

Physikalische Grundlagen

Mathematische Grundlagen/

Numerische Simulation

Melfitechnik

Anlagen

Wissenschaftlicher
Koordinator

Stand: Mai 1999

Sprecher:

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

Dipl.-Ing. Cucinelli (DC 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 (DC Aerospace, LFK, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-22568; Fax: 089/ 607-22461

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

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

Dr. Honlinger (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551 / 709-2341; Fax: 0551/ 709-2862

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

Prof. Dr. Tropea (Technische Universitit Darmstadt)
Tel.: 06151 / 16-2854; Fax: 06151 / 16-4754

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, Gdéttingen)
Tel.: 0551 / 709-2460; Fax: 0551 / 709-2830

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

Dr. Heinemann (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551 /709-2108; Fax: 0551 / 709-2135
e-mail: Hajo.Heinemann@dir.de
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Fiir den Fall, daB Sie fiir den ndchsten Jahresbericht eine oder mehrere
"Mitteilungen" verfassen mochten, bitten wir Sie, die Bogen jederzeit,

allerspitestens aber bis Ende Miirz 2000,
der Geschiftsstelle zuzusenden.

Kopieren Sie sich bitte zu diesem Zweck die folgenden beiden
Blanko-Seiten — oder stellen sich das Raster selbst her.

Bitte halten Sie sich unbedingt an das vorgegebene Raster — insbeson-
dere beziglich der Vorgabe von maximal 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 dafiir, daBl
der Text maschinengeschrieben ist.

Bitte klammern Sie zusammenhéngende Seiten mit Biiroklammern
(nicht mit Heftklammern) zusammen.

Fur Riickfragen steht Thnen die Geschiftsstelle gerne zur Verfiigung.
Tel.: 0551/709-2108
Fax : 0551/709-2135
e-mail: Hajo.Heinemann@dlr.de

Mit freundlichen GriiBen
Ihre Projektgruppenleiter/lhre Fachkreisleiter/Thre Geschiftsstelle

- 14 -



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



Vorab-Presseinformation

Verlag Vieweg
Postfach 1546

D - 65005 Wiesbaden
Tel.: 0611/ 7878-394
Tel.: 0611/ 7878-451

vieweg

New Results in Numerical and Experimental
Fluid Mechanics

Contributions to the ,
11th AG STAB/DGLR Symposium, Berlin, Germany 1998

edited by Wolfgang Nitsche, Hans-Joachim Heinemann and Reinhard Hilbig

1999. xii, 7?? pp. (Notes on Numerical Fluid Mechanics; ed. bv Hirschel, Ernst
H. / Fujii, Kozo / Leer, Bram van / Morton, Keith W. / Pandolfi, Maurizio /
Rizzi, Arthur / Roux, Bemmhard) Vol. 70. Hardcover. DM ???, -ISBN ?7-779-

29999.9

This volume contains the papers of the 11th AG STAB (German Aerospace
Aerodynamics Association) symposium. 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 results from the
,,Luftfahrtforschungsprogramm der Bundesregierung (German - Aeronautical
Research Program) 1995-1998". Some of the papers report on work sponsored
by the Deutsche Forschungsgemeinschaft, DFG, which also was presented at
the symposium. The volume gives a broad overview over the ongoing work in
this field in Germany.

ACHTUNG: Der Band wird etwa Ende Sommer/Anfang Herbst 1999 ver-
fiigbar sein. Informationen erhalten Sie tiber die Geschéftsstelle der AG STAB.

-17 -




's3313J01 0My AQ pamataal si apiun 03
"suofjoziunBio [|o woyy sasayi-qyq
paystuy Aljuadas Jo suoisian pasuapuod
Buipnpu Agjonpo puo Ajonb aijyuans
Butpunisino jo sapipn sasodoad

"P0M By} 13A0 ||0 woyy stadod saWdOM
AGojouypaj pun axuapg aindsosay

‘Aunwiwo) yanasas

9)0ds01aD ay| Uiy satiuno) unadoung

Jo iybiam ay} Jo aayojuasaidas Ajniy
uoisuaunp o jousnol ayy Buinib ‘(uapamg)
V4 pun (spupjsatjay ayy) yIN ‘(uods) yiN)
"(Aou) 1) -LSv unyn ¥190/410 puo
VYINO pautol aAoy sjuauuysiqoisa yainasas
a10ds0130 unadoing Jayo Inoj ‘6441 uj

"§190 Yim uoynsadoo) i

10 pup VYINO SiuaunS)qisa piasal
|puotiou auj jo saxidsno ay} apun woay
[puoyouq o Aq paysiqnd 415) Aliojoutpay
pun uapg andsosay o} /441 Ul

Yiiq aanf ‘Auowiag pup auniy uf sjpuinol
buipoa) yioq iz ‘Buntpssopunoyop

pun usyyoipsuassmbingy ing yipsyiaz puo
ajoyndsesgy aypiaypay oy Jo sabisaw ay|

Wnd} [DLIOJIPD [pUOLDUIAIY] UY

PP tuewdudy oley

H WIIYORO-SuRg| “i(]
auouo g Juep

(VYANO) urap-dueq eoyy 1(q
s10pps Fumdeuepy)

(] 108$2j01(
90 andrupdug
JORPI-UE-SA0 PY]

“UOISSIUSUDI pup
Buissaxoud njop -

{,

1sAs njowoynD -
‘AGojoutpay sosuas -

‘snuoypaw by, -

‘uoisjndoud -

‘sainpnuys -

‘S|ouajow -

‘SHwoudp piny-

0} pajojal 10 sxidoy Juans uiny
"Sa}ff[aj0s pup ‘s1aypuno) ‘sajissiu
‘siajdodijay ‘Yonp Jo ainpojnupw ayj g .mazﬁﬂaazﬁwww
pun ubisap ayj Joj suoynyddo joisjsnpus - pun wayeyosuassiMan
0} {21D3s3J |DJUBLUDPUNJ W) ‘Ynasal 8 Ny JHYasHRZ
210050130 J0 Sj1} |[0 0} pajpjaI sapIID
majna1 pun siadod jouibiuio saysyqnd
Abojouppa) pun aduang aindsosay

ajenedsosgy
aydIAYIY B

PI°Y
8J0ds0.an [ U]
aInjnj ayj jo
LOISIA

ABojouypay pun yinasal
andsosan Jo adods |jnj ay)

A3o[ouyoqy,

pue

QOUIDG
ddedsolay

A3ojouyo

pue

QOUIDG
20vdS0IaY




dUDH} - ¢} XOTwU SUDd v /G/ - siouty oy \MHN

juswpndaqg uoydidsqng

AMAISTT SNOLLIA

PRUYISIISSILN AL SIYasE [y “Spny ')
suoels anuds tog a8
SUHIDG YRm SWNSAS 10M0d DHURUAD IRJOS [0 1n0meyag ApralsuoN

sudIRy (1
JUDLS PULW UL HIOLARLYY
Jo[d urwng JO JUDWUSSISSE M) I0J [00] B ST SYOMIIU [LININ el

RETITTHBY RN
spiory Lreuuones Supededoad Soand 1oy sadues Louanbary winipow
pue mop oy ut saaem auegd jo suonoonp uonededosd jo uondMa(| g

DLOO ] ) URILINSOY [ ] “UUToo]y (|
SHIDIS AN PR sonueusp
RESH) o jo Swppng ppota peuonendiioy pojano 1olyo) g

WACEY [ SUNLLLLE ) [0 ] °))
JUDLUSSISSE SSOUISTIGOL [ONUOD JBI[] G0J SJO0-0]y g

pnegRy L s Ty
S10)04 JALM Y PadAY SOUIInY sed jo sisspene dssydouniay ] g

qOARY (] *S100) (] NI ]

SEYHUNU SPIOUSDY
JO OBURL TR 1 IO PUNOIT I} AR SIDT0A YW JO INORYYY] b

s.dued uitodjio]

NOILVWYOINI NOILdIY¥DSEnNS

snideuts pf sgnaspoqn,g )
SISOY UDALIP-O8EY SULINP sdsskw
LD TSI [epott Jo 1o nuapy

i VN e pasd

SIS 0SSBAL G ) rueppesdeiedunyg, f “yoag Ay S
spxdsord pue tsynson

‘_.*.‘_w_>mm_®@N~£D v—n._—>ﬂ~ﬁ‘y_nu.—/ o .:_.._:A_ OO IR A EEAY V) .1_.::,_:“ RUTLA _:::::,_,#_Av ™)
VZ ¥6 85 SV | €€+ X04 /9 06 85 GF | €€+ 8L SNOLLIUA HWLEN =) aqnoeqeae, ) *

: JEPRE DR DHAPUAS dOGE Jo) Suissaoad
S oo opddog paste jo snoojoime pue topestiddiuod nonopy

PIRUY [ “Jouuonyf 'y
sopsodwod wneiy s
CERUT N LD W] RO APRES [EILIDUINU PUR JRIuduiiddyy |

R IO |

THOS JO PUHEN (30U py
sy )

1) 1uosad AL

Sy puw Stdnoddp apmnie-ye]

D) TV TIPOY A ISR A
APEISED DU dUosUL e oun judwidoaaop ayem
CIN] VPG O UONESHSAAULT [RILIDWNG PUe jeiudiiiod s g

[adoad 10400

HE ol

R\ e asey

NI oty puey sdpeyiud gsg o muedwnadyyg

RN R T TR G B I THI TN TR WA RSN AR TR A R WIS
R ) OO pagLsIp uo
e pdun daop ot oy uE suoneaby [N ELY OYE SULOS PO )

oRLY “f IZUBOS 1)
DU N [EISEYIO)S
PUE [EPIOSTIES OF 30D SUEW DHULE T JO JUDLOW BUIHOL PUR 1| gl

OSPRS00 T6) CLIDILIDAY ]

O saouanhasuod
000 P e ot

up doop aopun Sugoid popne ue punoae
TSI INTITINTRIRNT ORI HO D) [0 A [ N HOTENSHOWN( |

saoadud pogsigad paojoy

(RN

153nbas uodn papiAcId 3 j|Im SIOYINE O} suoNINASUL |iny

MUNJO

"WYY Yoleasay

"YD4eaS NS ‘X3PU| UONEHD 3dUINS
(118 D3I) SIUIUOD JualInd

:uj paxaput jeusnor

8661

DUHOA

RILIITIRAN

SINIINOD
10 114Vl

(peiswied NL) 310L ‘H 4@ "40id
(V44) ¥VI13ANIS "4 “Ia

(¥10) ¥3M3a3Y 'O bui-ig

(VLN) OQVINId “W'f 5a

(VHINO) DUV “d'f Ia "uaD By
(Y¥3INO) ANDNIV “W-'V "1
(uipag NL) 01 4Q Joud

(V¥INO) 3LL3Q¥N08V ¥ 4@
(VYINO) NNVIWZININ ‘d i@

(ipeisusied NL) "Q'Yd ‘IUDINNIH XA 'J04d
(¥10) 139049 D JQ "§0id
(V¥iD) OSSYIVD 'V "IN

SINIINOD

+S9bseyd sbed ou

(win "yrewsja] 0in3) ¥3ana TH "Bui-ia

(143D-VY3IND) X13LSNOD T °Ja

10 119V1 ssundai a3y g7

(YIN) MINISEY "4 J0id



‘Ajanos
1no4 pojuod asnajd YHINO ‘UIN ‘VINI ‘Vid ‘419a/414 ‘v jo s19quuatu 10§ 3&10 S3jo4 _U_vv&m

‘Paipdpul 8q isnw saquinu uoyoxsIBar JyA ‘uoldwaxs xoj 104
"% §'G) LA 10§ 8|0y {uowup uvadoing) N3 8y ur uspsas slewolsAY)

Kisaap 110 apnpur seoud |y

VSLST 3/ 0591 44 ‘Pliom 2y jo ysay
647 $SN POUBWY YiINOG PUD (01U “YHON]
£9°ZLT 3/ G6EL 44 'xN3

§2'80C 3 / 99¢€1 44 @oupiy
BEOGDLTL NSSI - s9nsst g - ¢ oA - 6661 ABojouyraj puo aruang a>ndsousy

NOIILVWYOINI NOILldEBEERENK

MZ
WwnenPA
o B
WISHZ

Junys g
e
pun ol g

:9733\

R4
! uuzuuﬂ—s

>

AAIA

[ 263d

RaCR LN TIETEINE P LN LR I ST
AN SHENGAN 3 ML S §

1§ 1314250 masmy/ iy
DG DAISE 0 g y

ddIAGSTH

v 76 85 Sv { €€+ X0 /9 068G SV | €€+ AL

80UDJY - G| X8Pad SUDY YT /G/ - slour ans ‘g7
YAIAISTA SNOLLIAT

04 puas aspajd

SuamE] won gy o) aqeded 33043 Iew XeAnd
VS 9L5L-0LI6L Vd "TRApe (g
9USL-LVLL 108 (1d JIMFALH SWORIPDY
O § §71 U X4 Uy pur meRy 1nq
SSPOE VLR A 04 QL0 I ) PUN ReAY
TRINUY YIRS PUR ALY YUY U
UL "G XIPOD SHed $T(S/L
stour] ons ‘g
Juounsedaq vondudsyng
101AD8[ 10} puds ‘asedld

.. ‘c .gm.\\»mm\m@N*QD..tOE.w sAnw
PZ 6 85 SV | €€+ x0j Aq

iAbpoy aqLdSqNSs ‘931A19s 134SD§ 10§

oN NOUVILSIOIN YA

AYINNOD

300D WISOd / 31VLS / AlID

SSI¥aAav

o]
~

INOHd NOILISOd / NOILY

IWVN 15314 IWYN

ABojouyraj pup 2>u31§ 3I0dSOIBY 0] S10yinYy Of suokINYsY| By Bw puds [T
ABojouyda) pup a3uaidg 8IDdS0IBY Jo Adod 5jdwos 82y b ow puas [

aotoaut pwiojoid o sw puss ]

FANLYNOIS

49pJio jo junowip |Djoj

TT T T T T rTTTl (T

[VSIA ‘Q¥VI¥ILSYW ‘QY¥VDO¥NI ‘8D) pio2 1ipaid> Awi iigap [
¥3IA3S13 SNOILIA3 ot 8jqokod enbays Aur pasopus puy ]

ABojouyra) pup 3dusIdG 3I0dsS0IdY 0 6661 10f odisGNs Aw saiue [T

Isviid

21782 MDI YA ®G 4Y tepago



EINLADUNG

um

9. AG STAB-Workshop

9.-11. November 1999

im DLR-Standort Gottingen

Vortragsanmeldungen richten Sie bitte
bis zum 17. Oktober 1999
- zweckmiBigerweise in Form der "Mitteilungen" -
an den fiir Sie zustdndigen
Projektgruppen- bzw. Fachkreisleiter.

Fiir Riickfragen steht Ihnen die Geschiéftsstelle
jederzeit gerne zur Verfligung
(Tel.: 0551/709-2108; Fax: -2135;
e-mail: Hajo.Heinemann@dlr.de).

221 -




86 [
60
o6
G6 O
6 O
€6 i
¢6H
led

88 H

66°G0°9¢C -puElIS

09

3 ‘8861 :, uabunjid,, 19p |yezuy Jisnes

222 -



10991929/019%

Prof. Dr.-Ing. P. Thiede ‘}‘—’ gai{)nler’BenZ Aerospace
1Irous

STAB-Projektgruppe "Fliigel groBer Streckung”

JAHRESBERICHT 1998

Ein Uberblick {iber die Aktivititen der Projektgruppe wurde im Rahmen des 11. DGLR-Fachsym-
posiums der AG STAB gegeben, das vom 10.-12. Nov. 1998 in Berlin stattfand. Im Mittelpunkt des
Interesses standen die Schwerpunktthemen "Reduktion aerodynamischer Widerstand (RAWID)" und
"Hochauftriebskonzepte (HAK)" des nationalen Luftfahrtforschungsprogramms des BMBF. Daneben
wurde Uber laufende Forschungsprojekte im Rahmen des 4. Rahmenprogramms der EU berichtet. Die
Technologievorhaben, die in einem engen Verbund von Luftfahrtindustrie, DLR und Hochschulen
durchgefuhrt werden, sind zum groRen 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. Fur die Code-Validierung besteht ein Mangel an
entsprechend qualifizierten Experimenten. Detaillierte 3D Validierungsexperimente sind 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, Stofkontrolle, Turbulenz- und Ablésekontrolle).
Die europaische Kooperation auf dem Gebiet der widerstandsreduzierenden Technologien wird durch
das thematische Netzwerk DRAGNET gefordert. Uber die Aktivitdten zur Laminartechnologie wird in
der Projektgruppe "Laminarhaltung von Tragfliigeln" berichtet. Untersuchungen zur Anwendung der
variablen Wélbung und der StoRkontrolle wurden im Rahmen des DB-Projektes ADIF bzw. des EU-
Projektes EUROSHOCK Il durchgefuhrt.

Die Arbeiten im Technologievorhaben HAK konzentrieren sich auf eine verbesserte Vorhersage von
Hochauftriebsstromungen und die Entwicklung verbesserter Klappensysteme. Die numerische
Stréomungssimulation von Hochauftriebskonfigurationen beschrénkt sich aufgrund ihrer hohen
Komplexitit bisher weitgehend auf 2D und schiebende Fligelstromungen, wéhrend die volle 3D
Simulation erst fir ausgewihlte Basiskonfigurationen in Angriff genommen wurde. Entsprechend
stitzt sich der Entwurf neuer Hochauftriebssysteme noch stark auf experimentelle Ergebnisse ab.
Von besonderer Bedeutung fur den Mindestabstand nachfolgender Flugzeuge bei Start und Landung
sind die sich im Fligelnachlauf ausbildenden Wirbelstrukturen (wake vortex). Entstehung, Stabilitat
und Zerfall dieser Wirbelsysteme werden im Rahmen der EU-Projekte EUROWAKE und WAVENC
sowie des thematischen Netzwerkes WAKENET untersucht.

Ein weiteres Schwerpunkthema des Fligels groRer Streckung ist die Triebwerksintegration. Mit
zunehmendem Bypass-Verhialtnis moderner Triebwerke nimmt die Interferenzproblematik infolge
wachsender Triebwerkdurchmesser zu. Fliigel, Triebwerk und Pylon bilden eine zu optimierende
Einheit. Sowohl bei der experimentellen als auch bei der numerischen Simulation treten erhebliche
Probleme auf (u.a. Triebwerkssimulator, Schubvektoreffekte, Ubertragbarkeit/3D Netzerzeugung,
Strahimodellierung, Verfahrensvalidierung), an deren Lésung gearbeitet wird. Umfangreiche Aktivita-
ten 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 Flugeln groRer Spannweite (z.B. Megaliner) der
instationaren Aerodynamik, der Aeroelastik und schlieBlich der Fligeladaption ein hoher Stellenwert
eingeraumt werden mufR. Besondere Bedeutung hat kiinftig der interdisziplinare Entwurf.

Das weitgehende Auslaufen des nationalen Luftfahrtforschungsprogramms zum Jahresende 1998

gibt AnlaR zu ernsthaften Beflirchtungen hinsichtlich der kinftigen Leistungsfahigkeit der deutschen
Luftfahrtforschung.
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STAB - Projektgruppe ,,Stumpfe Korper / Riimpfe*

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

Entsprechend den derzeitigen Finanzierungsproblemen und dem massiven Personalab-
bau in der Industrie gibt es nur noch relativ wenige projektnahe Untersuchungen zum
Thema "Flugkérper / Rimpfe". Dies gilt vor allem fir die urspriingliche Kernaktivitat der
Gruppe, die Flugkérper. Aber auch fir die anderen Projektschwerpunkte der Gruppe —
allgemeine stumpfe Koérper (z.B. mit kreisférmigem Querschnitt), Gebaude, Wasserfahr-
zeuge, Schienenfahrzeuge und KFZ — 148t sich ein Rlckgang der Beitrage beobachten.
Teilweise liegt dies sicher ebenfalls an den geringen Budgets, die nur noch einge-
schrankte Entwicklungsaktivitdten und Grundsatzuntersuchungen erlauben, teilweise je-
doch auch daran, daB 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 auBerhalb der klassischen Luftfahrtthemen ware winschenswert.
Gerade breiter angelegte praxisnahe aerodynamische Untersuchungen fallen oft in das
Gebiet unserer Gruppe.

Wahrend des STAB-Symposiums 1998 in Berlin gab es keine spezifische Sitzung der
Gruppe. Einige Themen beriihrten jedoch die Themenstellungen unserer Projektgruppe.
Alle Interessenten sind eingeladen, wéhrend des Stab-Workshops 1999 in Géttingen Bei-
. trage fur die Sitzung der Gruppe anzumelden.

Aktuelle Themenstellungen aus der Industrie sind fir das Flugkérperthema immer noch
alle  Hochgeschwindigkeitsanwendungen jenseits der konventionellen Flugkérperge-
schwindigkeiten, also Fluggeschwindigkeiten von etwa Mach = 3 — 6 in Bodennahe. Dabei
sind allgemeine aerodynamische, aerothermische und strukturmechanische Untersu-
chungen von Interesse, aber auch spezielle Komponentenstudien. Dabei stehen vor allem
neue hocheffiziente Steuerverfahren im Vordergrund, z.B. Querschubsteuerung oder Git-
terfligel, sowie die Optimierung von Suchkopfen (Radome, IR-Dome). Ein besonderes
Gewicht haben gerade in den letzten Fallen die interdisziplinaren Systemaspekte, z.B.
strukturmechanische Probleme und Fragen nach Verwendung neuer Werkstoffe oder der
Integration von Systemkomponenten. Themen fir Flugkérperuntersuchungen sind weiter,
auch in niedrigeren Geschwindigkeitsbereichen, unkonventionelle Geometrien, neue
Bauweisen, Abgang oder Aussto3 vom Trager, Interferenzen mehrerer Flugkérper und
schnell rotierende Flugkorper.

Die Beitrage anderer projektnaher Themen — allgemeine stumpfe Kérper (z.B. mit kreis-
férmigem Querschnitt), Gebaude, Wasserfahrzeuge, Schienenfahrzeuge und KFZ — sind
leider etwas sporadisch. Gerade hier ist jedoch eine Vielzahl héchst aktueller Themen zu
vermuten, vor allem im Zusammenhang mit gunstiger Energieausniitzung und mit produk-
tions- und verfahrenstechnischen Optimierungen.



STAB-Projektgruppe , Laminarhaltung von Tragfliigeln”
Jahresbericht 1998

G. Redeker
DLR Braunschweig

Mit dem erfolgreichen AbschluB der Flugversuche am A320-Seitenleitwerk mit
Absaugung im Herbst 1998 wurde die Realisierung und Funktionsfdhigkeit eines
derartigen Systems zur Hybridlaminarhaltung an Flugzeugen der Airbus-Klasse

eindrucksvoll demonstriert.

Die Einflihrung eines derartigen Systems in zuklnftige Flugzeuge erfordert allerdings
weitere Forschungsarbeiten auf der Systemseite, um das komplexe Absaugesystem so
einfach wie méglich zu gestalten und auf der operationellen Seite, um Losungen fir die

Reinhaltung und Enteisung eines derartigen Systems zu erarbeiten.

Die Vielzahl der auf dem diesjéhrigen 11. DGLR-Fach-Symposium vorgestellten Arbeiten
auf dem Gebiet der Transition und Laminarhaltung (16 Beitrdge) machen weiterhin
deutlich, daB die Forschung in diesem Bereich weitergefihrt wird, nicht zuletzt auch

durch die positiven Impulse aufgrund des erfolgreichen Flugversuches.

Neueste Informationen aus den USA lassen erkennen, daB Boeing beim Entwurf eines
neuen groBen Verkehrsflugzeuges (550 Passagiere) die Technologie der Laminarhaltung

an den Triebwerksgondeln mit einplant.

In Europa werden die Arbeiten in den europdischen Programmen HYLDA, HYLTEC und
zukinftig in ALTTA weitergefihrt. Dabei ist langfristig jedoch der Einsatz eines
Flugdemonstrators unerlaBlich, um diese Technologie in mehrjdhrigen Flugversuchen zu

validieren und industriell einsetzbar zu machen.
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Jahresbericht 1998 fiir die STAB-Projektgruppe

'Fligel kleiner Streckung'

Im Rahmen des 11. DGLR-Fach-Symposiums AG STAB vom 10.-12. November 1998 an der
Technischen Universitat Berlin wurden in der Arbeitsgruppe ,Fliigel kleiner Streckung® insgesamt 10
Beitrdge présentiert; zwei von der TU Miinchen, zwei von der TU Braunschweig, drei von dem DLR
Braunschweig und drei Industriebeitrdge von DASA Miinchen. Die vorgesteilten Arbeiten umfaBten
experimentelle und numerische Untersuchungen auf den Gebieten

- Instationdre Aerodynamik

- Entwurfsverfahren

- Kopplung von Aerodynamik- und Aeroelastik-Berechnungsverfahren

Der Schwerpunkt der instationdren Arbeiten lag bei der Untersuchung von Deltafliigeln, den damit

verknipften Wirbelstrukturen sowie der Wirkungsweise von Strakes.

Mit sieben eingereichten Beitrdgen liegt die Beteiligung fiir den 9. Workshop in der Projektgruppe

'Fllgel kleiner Streckung' etwas unter der Vorjahresbeteiligung.

G.Cucinelli
Daimler-Chrysler Aerospace AG
Ottobrunn, 13.04.1999

STAB-Projektgruppe Hyperschall
Jahresbericht 1998

Die FESTIP Systemstudien sind Ende 1998 abgeschiossen worden. Die Technologiearbeiten
zur Aerothermodynamik laufen bis September 1999. Ab 1999/2000 wird mit dem Beginn des
europdischen Future Launcher Technology Programme (FLTP), unter Beteiligung von Frank-
reich gerechnet. Die Beteiligung von Deutschland ist fraglich. Im Rahmen des nationalen
Technologieprogrammes TETRA werden sowohl Arbeiten an der X-38 Konfiguration durch-
gefiihrt als auch direkte Technologiearbeiten.

Bei den drei Sonderforschungsbereichen gehen die Arbeite“n weiter, ebenso, in reduziertem
Umfang, beim DLR. Arbeiten zur aerothermodynamischen Uberpriifung der X-38 Konfigura-
tion werden bei der Dasa, dem DLR, beim IRS und der TU Miinchen durchgefiihrt.

Beim 11. DGLR-STAB Fachsymposium in Berlin (10. - 12.1 1.1998) wurden fiinf Vortrdge
zum Thema Hyperschall gehalten, davon keiner aus der Industrie.

Prof. Dr. E.H. Hirschel
DaimlerChrysler Aerospace AG
Ottobrunn, 12.4.1999
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Projektgruppe "Fliigel grofier Streckung'

Seite

Dierks/ Bestimmung des Anstromzustandes eines Flugzeuges 36

Hummel

Elsholz/ Navier-Stokes-Losungen fur Fliigel-Rumpf-Leitwerkskonfiguration 38

John

Faf3bender Berechnung von Stromungen mit hohen Reynoldszahlen, insbesondere 40
effizientes, robustes Losen von Turbulenzgieichungen

Hansen/ Untersuchungen zum Stall-Verhalten einer A3XX relevanten Profilierung 42

Szabo bis hin zu hohen Re-Zahlen im Rahmen des Technologieprogramms HAK 2

Hillenherms Voruntersuchungen und Aufbau eines Versuchstandes zur Untersuchung 44
von Drehschwingungen an beidseitig elastisch aufgehangten Fitigelmodelien

Kreplin Grenzschichtuntersuchungen mit Heif3filmarrays an Hochauftriebs- 46
Flugein

KriBler/ Erstellung eines Projektverfahrens zur Ermittlung der lokalen Stof3pfeilung 48
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Projektgruppe "Fliigel kleiner Streckung" Seite

Bergmann Experimentelle und theoretische Ergebnisse zur wirbeldominierten 61
Umstromung der Vielflachnerkonfiguration F7

Blaschke/ Experimentelle und numerische Untersuchungen einer Wellenreiter- 63

Hummel konfiguration im Niedergeschwindigkeitsbereich
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Breitsamter

Ermittlung buffet-induzierter instationirer Luftkrifte am Seitenleitwerk 65
Von Hochleistungsflugzeugen auf der Basis gemessener turbulenter
Stromungsfelder

Breitsamter Wirbeldominierte Stromungsfelder an vorwértsgepfeilten 67
Flugzeugkonfigurationen

Burggraf Entwicklung einer Chimeratechnik fiir unstrukturierte Finite Volumen- 69
verfahren zur Simulation dynamisch verstellbarer Steuerflichen

Hakenesch Steuerungsmoglichkeiten mit Hilfe von Rumpfnasenstrakes 71

Herrmann Vergleich zweier Turbulenzmodelle fiir wirbelbehaftete Uberschali- 72
stromungen an einem Arrow Wing

Muller, J./ Zeitgenaue numerische Untersuchung des Wirbelaufplatzens an einem 74

Hummel Deltafliigel mit Hilfe eines Euler-Verfahrens

Orlowski Aerodynamische Optimierung von Uberschallkonfigurationen 76

Riitten Wirbelplatzen beim Hochanstellwinkelfiug 78

Seidler Programmsteuerung fur die multidisziplindre Simulation des 80
mandvrierenden Flugzeugs

Wienberg Validierung bzw. Anwendung des Optimierungssystems MEPO fiir 82
komplexe 3D-Konfigurationen im Uberschall

Projektigruppe "Antriebe und Rotoren* Seite

Henkner Instationdre Stromungsablosungen an schiebenden Tragfliachen 84

Klingenberg/  EinfluB von Oberflichenstrukturen von aerodynamisch hochbelasteten 86

Vollheim Turbinengittern
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Riel Experimenteile Untersuchungen der turbulenten Wake-Blade-Interaktion 90
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Saathofl/ Abgeloste Seitenwandgrenzschichten eines hochgestaffelten Verdichter- 92

Stark gitters und eines einstufigen Axialverdichters gleicher RotorauBenschnitt-
geometrie

Schimke Aktive Rotorsteuerung mit Servoklappe und Blattwurzelsteuerung 94

— Neue Ergebnisse aus Flugversuchen und Windkanal



Projektgruppe “Stumpfe Korper/Riimpfe*

Breuer/ Untersuchung der Seitenwindempfindlichkeit von Hochgeschwindig- 96
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Thema: Bestimmung des Anstréomungszustandes eines Flugzeugs
Ausgangssituation:

Die Bestimmung der ungestorten Anstromgeschwindigkeit (Fluggeschwindigkeit) eines Flugzeugs er-
folgt mit Hilfe einer am Flugzeug befindlichen Sonde. Hierbei treten grundsitzliche Fehler (Sonden-
und Einbaufehler) auf, die zu einer in Betrag und Richtung fehlerbehafteten Fluggeschwindigkeit
fithren.

Ziel:

Das Ziel des Teilprojekts A5 des Sonderforschungsbereichs 420 ist es daher, den Zusammenhang zwi-
schen den gemessenen Stromungsgrofen im Feld des Flugzeugs und den ungestérten Anstromungs-
grofien theoretisch und experimentell zu untersuchen.

Loésungsweg:

Der Sondenfehler kann durch eine moglichst gute Kalibrierung der Sonde bestimmt werden, so daf§
von den gemessenen Driicken auf den ortlichen Strémungszustand V, «, 3, p, p, T geschlossen werden
kann.

Der Einbaufehler wird theoretisch bestimmt. Im einzelnen wird hierfiir ein numerisches Berechnungs-
verfahren entwickelt, das fiir simtliche Flugzustinde (Anstell- und Schiebewinkel, Klappenstellun-
gen, Propellerschub, etc.) die vom Flugzeug am Meflort hervorgerufenen Stérungen berechnen kann.
Die Validierung des Verfahrens erfolgt mit Hilfe von Flugversuchen. Anschlieend dienen die be-
rechneten Storgroflen fiir verschiedene Meflorte im Nahfeld des Flugzeuges sowie fiir simtliche Flug-
zusténde als Grundlage fiir die Umrechnung ortlich gemessener Stromungsgrofien auf Anstrémungs-
groflen Voo, ooy Boos Poos Pooy Loo- Im Rahmen dieser Arbeit wurde die Problematik schrittweise be-
arbeitet, wobei zunichst die Stérung am Ort der Sonde durch das Flugzeug Do 128-6 ohne Propel-
lereinfluf} fiir verschiedene Gleitflugzustinde berechnet und mit Flugversuchsergebnissen verglichen
wurde.

Ergebnisse:

Im SFB 420 steht das Versuchsflugzeug Do 128-6 des Instituts fiir Flugfithrung zur Verfiigung. Um
den Einflufl der Do 128-6 auf das umgebende Stromungsfeld mit dem Panelverfahren HISSS [1],[2]
zu untersuchen, wurde fiir dieses Flugzeug mit dem Netzgenerierungsprogramm MegaCads [3] ein
Oberflichennetz konstruiert. Als Flugzustand wurde ein langsamer Gleitflug betrachtet, bei dem der
Einflufl des Flugzeugs auf die Stromung an der Sonde besonders grof ist, da kleine Fluggeschwindig-
keiten bei gleichem Auftrieb eine grofie Zirkulation erfordern. Im einzelnen wurde ein ausgetrimmter
Flugzustand bei einem Anstellwinkel von ay, = 7,65° und einem Pendelruderausschlag von € = —4, 2°
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untersucht. Der c4-Wert betréigt in diesem Fall ¢4 ~ 1,0. Aufgrund eines Einstellwinkels des Fliigels
von & = 4° gegeniiber der Rumpfachse ergibt sich ein Anstellwinkel gegeniiber der Profilsehne von
Qoo Fliigel = 11,65°.

Zur Beurteilung der Stérung des Flugzeugs im Nah- und Fernfeld ist in Bild 1 die Abweichung des lo-
kalen Stromungswinkels & vom Anstellwinkel a, (in Grad) in der Ebene des Nasenmastes dargestellt.
Auf der Konfigurationsoberfliche folgt die Strémung der Kontur (kinematische Strémungsbedingung).
Daher findet auf der Rumpfunterseite und -oberseite eine Verringerung des lokalen Strémungswinkels
statt, wiahrend im Nasen- und Cockpitbereich eine starke Stromungswinkelerh6hung eintritt. Im Be-
reich der Sonde an der Spitze des Nasenmastes ist der lokale Stromungswinkel um ca. Aa =~ 0.62°
grofler als der Anstellwinkel.

Bild 2 zeigt die induzierte Geschwindigkeit V — Vi in der Nasenmastebene in Prozent der Anstrémge-
schwindigkeit. Im Bereich der Rumpfnase wird die Strémung stark abgebremst, so daf§ die induzierte
Geschwindigkeit negativ ist. Oberhalb des Fliigels herrschen entsprechend der Auftriebserzeugung
Ubergeschwindigkeiten, wihrend unter dem Fliigel eine verminderte Stromungsgeschwindigkeit vor-
liegt. An der Sonde wird die 6rtliche Strémungsgeschwindigkeit durch die Do 128-6 ohne Propeller um
ca. 2,53% gegeniiber der Anstrémgeschwindigkeit vermindert. '

Bild 1: Abweichung A« des lokalen Stréomungs- Bild 2: Induzierte Geschwindigkeit V — Vi in
winkels o vom Anstellwinkel aeo (in Grad) in der Nasenmastebene in Prozent der Anstromge-
der Nasenmastebene. schwindigkeit.

Vergleiche mit Flugversuchen, bei denen sich die Propeller in der Nullschubétellung befanden, erga-
ben Abweichungen in derselben Gréfienordnung, wobei aber noch nicht zwischen Einbaufehler und
Sondenfehler unterschieden werden konnte.

Literatur:
[1] L. Fornasier: ,A higher-order subsonic/supersonic singularity method for calculating linearized

potential flow“. AIAA-Paper No. 84-1646 (1994).

[2] L.Fornasier: ,Linearized potential flow analysis of complex aircraft configurations by HISSS, a
higher-order panel method “. ATAA-Paper No. 85-0281 (1995).

[3] O. Brodersen, M. Hepperle, A. Ronzheimer, C.-C. Rossow, B. Schoning: , Entwicklung des para-
metrischen Netzgenerierungssystems MegaCads “. DLR Braunschweig, Inst. f. Entwurfsaerodyna-
mik, IB 129-96/1 (1996).

Weiteres Vorgehen:

Das Berechnungsverfahren wird derzeit auf die Beriicksichtigung des Propellereinflusses ausgedehnt.
Hierbei sollen die induzierten Geschwindigkeiten von den Propellern in axialer und Umfangsrichtung
beriicksichtigt werden. Weiterhin wird das Berechnungsmodell auf unsymmetrische Flugzustande er-
weitert. Die zugehorigen Flugversuche stehen noch aus.

Datum 12.4.99 AG STAB
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Thema Navier-Stokes-Losungen fiir
Fligel-Rumpf-Leitwerkskonfigurationen

Ausgangssituation

Eine erste vollsténdige Navier-Stokes-Lésung fiir eine A340-200 Flligel-Rumpf-Leitwerkskonfiguration
liegt bereits vor und wurde in [1] vorgestellt. Das zugrundeliegende Gitter war nach mehrfachen
Bearbeitungsschritten mit einem fiir diesen Zweck entwickelten Netzmodifikationswerkzeug [2] aus
einem urspriinglich fir eine konvergente Rechnung noch nicht geeigneten Ausgangsgitter (medium
level) erstellt worden.

Ziel

Die vorliegende Lésung (Validierungsfall) soll hinsichtlich ihrer Netzabhéngigkeit untersucht und das
verwendete Gitter durch weitere Anpassungen und Verfeinerungen verbessert werden. Dar{iberhinaus
soll untersucht werden, inwieweit das bestehende Netzmodifikationssystem auch fir die gewlnschte
Anderung der Netztopologie eines neu erstellten INGRID-Netzes (A3XX-Fltgel-Rumpf-Leitwerks-
konfiguration [3] als Anwendungsfall) einsetzbar ist.

Lésungsweg

Die nahere Analyse der A340-200 L&sung zeigt Schwichen vor allem in der Grenzschichtaufldsung an
der Heckunterseite. Nachdem das Gitter zunéchst global in Rumpfnormalenrichtung verfeinert wurde,
wurde in diesem kritischen Bereich zusétzlich eine lokale Anpassung vorgenommen. Weitere gezielte
Verbesserungen galten der Auflésung im Bugbereich sowie einem Gebiet unmittelbar vor dem
Hohenleitwerk. Damit konnte die Gesamtlsung im Detail nochmals verbessert werden.

Eine Erweiterung der Netzmodifikationstechnik auf Topologiednderungen in INGRID-Netzen ist z.Zt. in
Vorbereitung. Der weitgehend automatisierte INGRID-Netzgenerator fir Fliigel-Rumpf- und Fliigel-
Rumpf-Leitwerkskonfigurationen generiert Netze mit unglnstiger Topologie im Bereich der
Symmetrieebene, was dort zwangslaufig zu unzureichender Grenzschichtaufldsung fiihrt. Zwar kann
dies fir Anwendungen im Bereich der Fliigelaerodynamik noch hingenommen werden, fir die
Untersuchung der Rumpfheck- und Leitwerksumstrémung ist hier jedoch Abhiife zu schaffen.

AG STAB
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Ergebnis

In BILD 1 sind Geschwindigkeitsprofile am unteren Rumpfheck der A340-200-Konfiguration fir
verschiedene Netzvarianten dargestellt. Man erkennt die deutliche Reaktion der Losung auf die
unterschiedlichen Grenzschichtauflésungen: vom groben Netz (‘mmm’) Uber das global verfeinerte
(‘mmPF’) bis hin zum lokal adaptierten (‘mmF2’) Netz. In letzterem Netz befinden sich etwa 25 Punkte
in der dort sehr dicken Grenzschicht.

A340-200 Wing-body-tail Configuration at 2.5° Incidence

M= 0.82 - NS-solution (FLOWer)
Re = 2.5 mill - Turbulence transport model (k-®)
o= 2.5° ~ _ 008
= | *7 }J-'"’"‘ =7 ; 1 VelocHy profiles

L ]
x/L = 0.980
o749 0.940
0.907
0.874
0.842

——

o002

E Grid ‘mmm’ = 530,688 cells

GErId ‘mmF = 1.06 mill cells

Grid ‘mmF2' = 1.06 mill, loc.adapted

BILD 1: EinfluB der Netzdichte und -verteilung auf die Navier-Stokes-Lésung am Rumpfheck

Literatur

[2] E.Elsholz, H.Steinmeyer: Netzmodifikationstechniken fiir 3D Navier-Stokes-Netze: Anwendung auf
eine Fliigel-Rumpf-Leitwerkskonfiguration. Vortrag auf dem 8. STAB-Workshop, 11.-13. Nov. 1997,
Géttingen (1997)

[2] 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)

[3] D.John: Erweiterung des Netzgenerators INGRID auf Navier-Stokes-Netze an Flligel-Rumpf-
Leitwerkskonfigurationen. DA-Report EF-025 /98 (April 1998)

Weiteres Vorgehen

Es sind weitere Untersuchungen zu Geometrie-Modifikationen am Rumpfheck vorgesehen,
desweiteren soll die vorhandene Netz-Adaptionstechnik verbessert/weiterentwickelt werden.

Datum . Juni 1998 AG STAB
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Berechnung von Stromungen mit hohen Reynoldszahlen, insbesondere effizientes,

robustes Losen von Turbulenzgleichungen

An Hand des RAE 2822-Profils wurde untersucht, welchen EnfluB hohe Zellseitenverhiltnisse, wie sie
im Zusammenhang mit hohen Reynoldszahlen innerhalb der Grenzschicht auftreten, auf die Losungs-

effizienz turbulenter Stromungen haben.

Zu diesem Zweck wurden fiir verschiedene Reynoldszahlen Netze um das RAE 2822-Profil generiert,
die in Bezug auf den ersten Wandabstand adaptiert sind, um einen gleichmiBigen dimensionslosen
ersten Wandabstand von etwa 1 zu gewihrleisten. AuBerdem ist fiir alle Reynoldszahlen eine gleich-
bleibende Anzahl von Punkten zur Grenzschichtauflésung verwendet worden.

Rechnungen mit verschiedenen Reynoldszahlen unter Verwendung des algebraischen Turbulenzmo-
dells nach Baldwin und Lomax haben gezeigt, daB die mit der Reynoldszahl wachsenden Zellseiten-

verhiltnisse lediglich zu einer geringen EffizienzeinbuBe fiihren.

10° e RAE 2822 : 0. = 2.8° ; Ma_ = 0.73 ; Re-Zahl adaptierte Gitter
E Rechnungen mit verschiedenen Re-Zahlen (Baldwin-Lomax)
10" b
Re=6.5-10°
............................... Re=20-10°
—————- ge =60-10°
2 - ———- Re=100-10
£ 10°E S Re =140 - 10°
3 - ———— Re=200-10°
2 -
nq:) -
& 10° 3
10* 3 S
: T S
-5 ) e d \]\\T"\:\\H\\--s} 1 . ]
10 100 200 300
MG-Zyklen
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Werden die gleichen Rechnungen mit Hilfe des k- @ Turbulenzmodells durchgefiihrt, so sind fiir gro-
Bere Reynoldszahlen (ab ca. 60 Millionen) erhebliche Konvergenzprobleme bei Mehrgitterrechnungen
zu beobachten. Aus diesem Grund ist der EinfluB einzelner Elemente des Mehrgitterverfahrens fiir die
Turbulenzgleichungen untersucht worden. Hierbei hat sich der Transferoperator von einem groben auf
ein feineres Gitter als kritischer Faktor herauskristallisiert. Daher wurde der Standard-Prolongations-
operator, der die Korrekturen der Turbulenzgleichungen wie der Hauptgleichungen mittels einer bi-/tri-
linearen Interpolation transferiert hat, durch einen upwindgewichteten Prolongationsoperator ersetzt.
Dabei hat sich gezeigt, daB die Verwendung der lokalen Geschwindigkeit (normal zur durchstréomten
Zellseite) zusitzliche Glittungsoperationen auf dem feinsten Gitter erforderlich macht. (Der Parameter

RAE 2822 : o = 2.8° ; Ma_ = 0.73 ; Re-Zahl adaptierte Gitter
Upwind-Prolongation ; NSTEP =3 (4), 1,1, 1
Rechnungen mit verschiedenen Re-Zahlen (k-w)

10°

10"
~ ————— Re=65-10°
Qs* ............................... Re=20- 106
102 B, N S Re=60-10
ENBA KN - —— - Re=100-10°
i B SRS — Re =140-10°
E 0ok 5, ' | ———— Re=200-10°
3 F
2 i
2 -
x 10*f .
& E \-\_\.\.\ et e
-5 A
10 E

]
100 200 300
MG-Zyklen

»NSTEP* gibt die Anzahl der Runge-Kutta-Schritte auf jedem Mehrgitterlevel an. ,,NSTEP = 3 (4), 1,
1, 1* bedeutet dementsprechend, daB auf dem feinsten Gitter drei (bzw. vier) Runge-Kutta-Schritte aus-
gefiihrt werden, wihrend auf den groberen Gittern der Runge-Kutta-Schritt lediglich einmal pro Mehr-
gitterzyklus berechnet wird.)

Weitere Untersuchungen deuten auf ein besseres Konvergenzverhalten bei Verwendung der lokalen
Machzahl anstelle der lokalen Geschwindigkeit als Skalierungsfaktor hin. Auch eine Skalierung der zu
transferierenden Korrekturen ohne UpwindeinfluB wird derzeit untersucht.

Als weitergehender Ansatz zur robusteren Integration der Turbulenzgleichungen wird im Augenblick
ein linienimplizites Verfahren fiir die Turbulenzgleichungen implementiert.

Datum: -41 - AG STAB
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weitere Partner:

Thema:

Untersuchungen zum Stall-Verhalten einer A3XX relevanten Profilierung bis hin zu hohen Re-Zahlen im
Rahmen des Technologieprogramms HAK 2

Ausgangssituation:

Die fiir hohe Mach-Zahlen ausgelegten Fliigel der A3XX zeigen mit ihren diinnen, spitzen Profilen im
Hochauftrieb bei den in den iiblichen Windkanélen erreichbaren Re-Zahlen ein kritisches Stall-Verhalten:
der Auftrieb bricht abrupt iiber ein Aufplatzen einer.kurzen laminaren Abléseblase zusammen. Da
Rechenverfahren diesen sogenannten Leading-Edge (LE) Stall nicht oder nur unzureichend wiedergeben,
waren intensive Untersuchungen zu dieser Problematik im Rahmen des vom BMBF geforderten
Technologieprogramms ‘Hochauftriebskonzepte’ HAK 2 notwendig.

Ziel:

Die Untersuchung des Stall-Verhaltens dieses Profiltyps bis hin zu hohen Re-Zahlen, um erste Aussagen
tiber die Entwicklung des Stall-Verhaltens der A3XX bis hin zu Flug-Re-Zahlen und eine Datenbasis fiir die
© Validierung und Weiterentwicklung von Rechenverfahren fiir diesen kritischen Bereich zu erhalten.

Losungsweg:

Aus dem AuBenfliigel des DNW Modells wurde ein entsprechendes Profilmodell mit einer Profiltiefe von
600mm abgeleitet, mit dem Messungen im Kryo-Kanal-Kéln (KKK) bis hin zu Re-Zahlen von Re=14 Mio.
unter Ausnutzung der Kryo-Technik durchgefiihrt werden konnten. Dies entspricht in etwa der Flug-Re-
Zahl am AuBlenfliigel der A3XX im Hochauftriebsbereich. Der Auftrieb wurde iiber den mit 54-DV
Bohrungen ausgestatteten Druckverteilungsschnitt in der Fligelmitte ermittelt. Auf eine Messung des
Widerstandes wurde verzichtet. Die Zweidimensionalitit der Stromung wurde mit Hilfe von zwei
zusdtzlichen Oberseiten DV-Schnitten und durch drei spannweitige DV-Reihen kontrolliert. Durch
Ausblasen an der Wand iiber Schlitze im vorderen und hinteren Profilbereich konnten Stérungen durch
Wandablosungen verringert werden. Im ganzen Re-Bereich wurde die Strémung tiber Mini-Tufts auf der
Oberseite beobachtet.

Ergebnis:

Ausgehend von dem unter Windkanalbedingungen zu beobachtendem kritischen Stall-Verhalten von A3XX
relevanten Fliigelentwiirfen wurde ein WK-Versuch an einem grofien Profilmodell im Kryo-Kanal-KéIn
konzipiert und in mehreren Phasen durchgefiihrt. Mit diesem Modell konnten unter Kryobedingungen Flug-
Re-Zahlen des A3XX-Fliigels simuliert werden.

Wihrend bei kleinen Re-Zahlen der Auftrieb aus dem linearen Auftriebsanstieg heraus abrupt
zusammenbricht, deutet sich bei hohen Re-Zahlen eine Abminderung des Auftriebsanstieges an mit einem
nachfolgenden starken Zusammenbruch des Auftriebs. Aus der Beurteilung der Auftriebspolaren heraus
kann man dieses Stallverhalten bei kleinen Re-Zahlen als typischen Leading-Edge Stall bezeichnen. Die
Auswertung der Druckverteilungen zeigt, daB bis hin zu hohen Re-Zahlen (Re=14.5 Mio.) immer noch ein
LE-Stall auftritt, der jedoch nicht mehr ganz so stark ausgeprigt ist wie bei kleinen Re-Zahlen.

Ein weiteres Ziel dieser Experimente waren, eine Validierungsdatenbasis fiir Rechenverfahren zu schaffen.
Die gemessenen Daten wurden mit drei bei der DA eingesetzten 2D Rechenverfahren verglichen. Das
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einfachste Verfahren ist das EPPLER-Verfahren, das ein Panelverfahren ohne Grenzschicht-kopplung
darstellt. Das HILI-Verfahren ist ebenfalls ein Panelverfahren das mit einer Grenzschichtrechnung
gekoppelt ist. Im Anschlul wird der Maximalauftrieb durch ein empirisches Druckdifferenzenkriterium
limitiert. Das MSES-Verfahren ist das aufwendigste eingesetzte Verfahren, ein Eulerverfahren gekoppelt
mit einem Grenzschichtverfahren. Der Maximal-auftrieb wird nicht iiber empirische Kriterien limitiert,
insgesamt berechnet dieser Verfahren einen deutlich zu hohen Maximalauftrieb.

Es hat sich hierbei ganz klar gezeigt, da3 trotz der einfachen Single-Element-Konfiguration durch den sehr
komplexen Vor-gang des Aufplatzens einer kurzen, transitionellen Ablseblase im Nasenbereich das Stall-
Verhalten gerade bei hochwertigen Rechenverfahren, die auf empirische Stall-Modellierungen verzichten,

nur sehr unzureichend wiedergegeben wird.
Literatur:

[1] R. Eppler, D. M. Somer: 4 Computer Program for the
Design and Analysis of Low-Speed Airfoils. NACA T™M
80210 1980

[2] G. Dargel, H. Jakob: Berechnungsverfahren fiir viskose
Klappenprofilstrémungen - Rechenprogramm HILI.
DA-Bericht TE2-1632 1988

[3] M. Drela, M. Giles: ISES: A Two-Dimensional Viscous
Aerodynamic Design and Analysis Code.

AIAA-86-0424, January 1987

[4] W. Valarezo, V. Chin: Method for the Prediction of Wing
Maximum Lift. Journal of Aircraft, Vol. 31, No. 1,
Jan.-Feb. 1994 pp. 103-109

[5] D. Reckzeh: Ermittlung des Abldseverhaltens am H8Y-
Fliigel mit dem Druckdifferenzenkriterium.

DA-Bericht EFP-279/97 1997

Weiteres Vorgehen:

Mit diesem 2D-Modell wurde eine interessante Basis fiir
weitere Versuche im KKK bei Flugbedingungen geschaffen. Im
Frithjahr 1999 werden die Clean Messungen durch weitere
Hochauftriebsmessungen und Slat Setting Variationen ergénzt.
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Mitteilung

Projektgruppe/  Fliigel grofier Streckung

Fachkreis
Ansprechpartner Cornelia Hillenherms
Institution RWTH-Aachen. Aerodynamisches Institut
Adresse Wiillnerstrafle zw. 5 u. 7 Telefon (0241)-80 4358
52062 Aachen Telefax (0241)-8888 257
Email conny@aia.rwth-aachen.de

Thema: Voruntersuchungen und Aufbau eines Versuchsstands zur Untersuchung von
Drehschwingungen an beidseitig elastisch aufgehingten Fliigelmodellen

Ausgangssituation

Aufgrund steigender Transportleistungen und leichterer Bauweisen kiinftiger Flugzeuge und Trag-
fliigel steigt die Notwendigkeit. bereits in der Entwurfsphase zuverlissige Verfahren zur aero- und
strukturdynamischen Auslegung einsetzen zu kénnen, insbesondere in Hinblick auf die aeroelastische
Stabilitdt. Nur durch die vollstéandig gekoppelte. simultane Berechnung des Strémungsfeldes und
der Deformationen des elastischen Tragfliigels kann dies erreicht werden. Derartige numerische Ver-
fahren miissen entwickelt und durch experimentelle Ergebnisse validiert werden. Daher werden am
Aerodynamischen Institut Aachen (AIA) im Rahmen des Sonderforschungsbereichs 401 Versuche zur
Untersuchung der dynamischen Wechselwirkung zwischen schwingenden. iiberkritischen Tragfliigeln
und dem umgebenden Strémungsmedium durchgefiihrt.

Ziel
Ziel der Untersuchungen ist die Bestimmung der instationéren aerodynamischen Derivativa fiir

den transsonischen Geschwindigkeitsbereich und die Analyse der auftretenden Stof-Grenzschicht-
Wechselwirkungen und ihrer Auswirkungen auf die instationére Druckverteilung.

Lésungsweg

Die Untersuchung der Stréomungs-Struktur-Wechselwirkung erfolgt an zunéchst starren Fliigelmodel-
len mit elastischer Aufhdngung im 40 x 40 cm?-Trisonik-Windkanal des AIA. Anfangs werden Nick-
schwingungen untersucht. d.h. die beidseitige, elastische Lagerung des Fliigels erlaubt ausschlieflich
Anderungen des Anstellwinkels (siehe Abbildung 1).

Daber werden gleichzeitig die instationare Mya (t)

Druckverteilung. die Auflagerkriafte und das
Torsionsmoment sowie der momentane Anstell-

winkel erfafit. Die verwendeten Fliigelmodelle v

i Form eines Rechteck-. eines Trapez- und ==
eines gepfeilten Fliigels besitzen die Profi-

lierung der SFB-Referenzkonfiguration (BAC-
3-11/RES/30/21) und stellen jeweils Segmen-

te eines kompletten Tragfliigels dar. an denen

die Auswirkungen von Zuspitzung und Pfeilung

separat untersucht werden kénnen.

Zur simultanen Erfassung der Signale von Druckaufnehmern. DehnungsmeBstreifen und Weggebern
wurde ein PC-basiertes MeBsystem aufgebaut. Es verfiigt iiber insgesamt 24 Kanile zur hochfre-
quenten und simultanen Datenerfassung, bestehend aus A/D-Karten und Gleichspannungs- bzw.
Tragerfrequenzmefiverstérkern. Die Messung der Krifte. die sich aus Tragheits- und Luftkriften
zusammensetzen. geschieht durch zwei symmetrisch aufgebaute DMS-Waagen. die an die beiden
Seiten des Modells montiert werden. Sie bestehen jeweils aus zwei miteinander verschraubten
Ringen mit Normal- bzw. TangentialkraftmeBstellen in Form von Doppelbiegebalken. Die elastische
Lagerung wird als Kreuzfeder ausgefithrt und dient gleichzeitig zur Erfassung des Torsionsmoments.

Abbildung 1: Mechanisches Modell

Im Vorfeld der Messungen mit elastischer Aufhdngung wurden stationdre Profildruckverteilun-
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gen am fest eingespannten SFB-Rechteckfliigel bei verschiedenen Anstellwinkeln (-2 bis 5°) und
Machzahlen (0.50 bis 0.78) aufgenommen. Das Profil hat eine Tiefe von 150 mm und fillt mit
400 mm Spannweite die gesamte Breite der Mefistrecke aus. Das verwendete Windkanalmodell
aus Aluminium und Araldit wurde dafiir mit insgesamt 48 Bohrungen zur Messung des statischen
Druckes im Mittelbereich des Profils versehen. Gleichzeitig wurden Farbschlierenaufnahmen zur
Sichtbarmachung der Stokonfiguration auf der Profiloberseite sowie dariiber hinaus Olanstrichbilder
erstellt. Die so gewonnenen experimentellen Ergebnisse wurden mit Ergebnissen aus Rechnungen mit
dem Euler-Grenzschicht-Verfahren MSES [1] und denen aus Navier-Stokes-Rechnungen [2] verglichen.

Ergebnis

Abbildung 2 zeigt einen Vergleich der gemessenen und der mit dem Euler-Verfahren berechneten
stationaren Druckverteilung am SFB-Profil bei einer Machzahl von 0.50 und einem Anstellwinkel
von 0°. Die auf die Profiltiefe bezogene Reynoldszahl betragt in diesem Fall 1.57 x 10°. folglich ist
die Grenzschicht auf der Profiloberseite bis zu einer Lauflinge von etwa 75 % der Profiltiefe laminar.
Der Sprung in der Druckverteilung deutet auf eine Ablosung hin. auch die Rechnung zeigt dies im
Verlauf des Reibungsbeiwertes (hier nicht abgebildet). Nachfolgend ist die Grenzschicht turbulent.
auch das wird durch die Rechnung bestatigt.
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Abbildung 2: Vergleich der Druckverteilung fiir Abbildung 3: Auftriebsbeiwert als Funktion der
Ma=0.50 bet «=0°. o Messung. — Rechnung Machzahl

Abbildung 3 zeigt den Verlauf des Auftriebsbeiwerts iiber der Machzahl fiir verschiedene Anstellwin-
kel (-2° - 5°). Diese Darstellung zeigt die Eigenschaften und Grenzen dieses iiberkritischen Profils.
Man erkennt gut die Verringerung der Machzahl des maximalen Auftriebsbeiwerts mit steigen-
dem Anstellwinkel (LD: “Lift Divergence”) und auch die zunehmende Auspragung dieses Maximuims.

Literatur

[1] M. Drela and M. B. Giles. Viscous-Inviscid Analysis of Transonic and Low Reynolds Number
Airfoils. 25(10):1347-1355. 1987.

[2] M. Meinke and D. Hénel. Time accurate multigrid solutions of the Navier-Stokes equations. In
W. Hackbusch and U. Trottenberg. editors. Multigrid Methods III. pages 289-300. Birkhéuser
Verlag. 1991.

Weiteres Vorgehen

Durchfithrung von stationaren Messungen mit fixierter Transition. Untersuchung verschiedener Tran-
sitionslagen. Instationdre Messungen: Ausschwingvorginge mit elastischer Lagerung des Fliigels.
erzwungene Drehschwingungen.

Datum April 1999
AG STAB
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Thema Grenzschichtuntersuchungen mit HeiBfilmarrays an

Hochauftriebsfliigeln

Ausgangssituation

Messungen an Hochauftriebsmodellen im Windkanal werden meist ohne kinstliche Grenz-
schichttransition an den einzelnen Elementen der Tragfliigel (Vorfliigel, Hauptfliigel, Klap-
pen) durchgeflhrt. Dabei wird angenommen, daf die Grenzschichtentwickiung und insbe-
sondere der Umschlag bei den hohen Anstellwinkeln am Modell mit der an der GroBausfiih-
rung im Flug vergleichbar ist. Diese Annahme war durch entsprechende Grenzschichtunter-
suchungen zu verifizieren. Diese Untersuchungen waren eingebunden in das Technologie-
vorhaben ,Hochauftriebskonzepte (HAK)“ der DASA Airbus.

Im Landeanflug von Verkehrsflugzeugen fuhrt die Umstrémung der Fahrwerke und der Lan-
dehilfen (Vorflligel und Klappen) bei gleichzeitig gedrosselten Tricbwerken zu einem Anstieg
des Anfluglérms. In dem nationalen BMBF-Verbundvorhaben ,Eigengerauschminderung an

Verkehrsflugzeugen®“ werden diese Schallquellen, ihre Entstehungsmechanismen und magli-
che Larmminderungskonzepte untersucht. Im Rahmen dieses Projektes werden auch Unter-
suchungen der instationéren Stromungsvorgénge mit Heifilmsensoren durchgefiihrt.

Ziel

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

2. Untersuchung instationdrer Stromungsvorgénge an Hochauftriebskonfigurationen im Hin-
blick auf mégliche Schallentstehungsmechanismen

Lésungsweg

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

Die Absténde der einzelnen Sensoren auf den Arrays betrugen 2.54 mm. Mit den im Rumpf
des Modells angeordneten Konstant-Temperatur-Anemometern, die von der DLR fir den

AG STAB
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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 Hei3fiimsignale Gber diese singularen
Punkte (phase reversal phenomenon) benutzt.

Ergebnis

Im Rahmen des Verbundvorhabens ,Eigengerduschminderung an Verkehrsflugzeugen®
wurden Hei3flmmessungen am ALVAST-Fligel im Akustischen Windkanal (AWB) des DLR
Braunschweig und am A320-Ganzmodell im Deutsch-Niederlandischen Windkanal (DNW-
LLF) durchgeflhrt. Dabei wurden HeiB3filmarrays an der Unterseite des Vorfligels (Slat co-
ve), im Nasenbereich des Hauptfligels und nahe der Klappenseitenkante (Flap side edge)
eingesetzt.

Slat und Fluigel

|

Klappenseitenkante

Lage der HeiB3filmarrays am linken Flligel des A320-Modells im DNW

Erste Auswertungen der HeiBfilmmessungen wurden durchgefihrt. Die Frequenzspektren
der Schwankungen der HeiBfilmsignale sind meist breitbandig ohne signifikante Spitzen oder
Maxima. Die Grenzschichttransition auf der Flligeloberseite 143t sich bestimmen, wéhrend
das Wiederanlegen der Stromung an der Slatunterseite kaum zu erkennen ist. Hier sind
weiterfihrende Analysen erforderlich.

Literatur

Weiteres Vorgehen

Detaillierte Auswertung und Analyse der vorhandenen experimentellen Daten,
Messungen am Original-Airbusfliigel im DNW

Datum: 09.04.99 AG STAB
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Thema: Erstellung eines Projektverfahrens zur Ermittlung der lokalen StoBpfeilung

Motivation:

Es werden Rechenverfahren bendtigt, mit denen transsonische Effekte am Fliigel und an der
Gesamtkonfiguration in den Projektentwurf eingebunden werden kénnen. Sowoh! Panel- als auch
Navier-Stokes Verfahren sind sehr genau aber rechenzeitintensiv. Es werden kurze Rechenzeiten
bendtigt, ~um  richtige  Tendenzen transsonischer Effekte in  Gesamtkonfigurations-
Optimierungsverfahren einzubringen.

Ausgangssituation:

Ein aus einer Datenbasis abgeleitetes mathematisches Modell zur Beschreibung des 2-D
Wellenwiderstandes in Abhéngigkeit der Parameter Ma_, C,, t/c und der StoBpfeilung A lag vor. Die
Datenbasis beinhaltet auf minimalen Wellenwiderstand optimierte Grenzleistungsprofile. Diese Profile
wurden als Ein-Punkt Entwirfe unter Vorgabe von Anstrémmachzahl Ma_, Auftriebsbeiwert CL und
relativer Dicke t/c bei einer Reynoldszahl von 2.10° mit Hilfe eines Optimierers ermittelt. Die
Datenbasis und das mathematische Modell fir den Wellenwiderstand wurde im Rahmen
vorangegangener Arbeiten von A. Van der Velden erstellt.

Als Optimierungssoftware steht Pointer der Fa. Synaps Inc. zur Verfligung, in welcher Gradienten-,
Linear Simplex-, Downhill Simplex- und Evolutionsverfahren zur Optimierung zum Einsatz kommen.
Als 2-D Nachrechenverfahren zur Erstellung der Datenbasis wurde VICWA eingesetzt (volles
Potentialverfahren mit Grenzschicht Differenzenverfahren). Als weitere 2-D Verfahren stehen XLS
(volles Potentialverfahren mit Grenzschicht Integralverfahren) und MSES zur Verfugung
(Eulerverfahren mit Grenzschicht).

11.11.1998 AG STAB
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Ziel:

Es soll ein Projektverfahren erstellt werden, das es ermdéglicht, in Abhangigkeit der Parameter Ma_, C,,
t/c und Fligelgrundri3, die lokale StoBpfeilung auf dem Fligel zu ermittein. Mit Hilfe des
mathematischen Modells fir den 2-D Wellenwiderstand soll dann abschnittweise der
Wellenwiderstand des 3-D Fligels errechnet werden. Um dieses Verfahren einsetzen zu kénnen, ist
neben den gegebenen GréRen C. und t/c auch die Kenntnis des lokalen StoBwinkels und der lokalen
Anstrdommachzah! Ma notwendig.

Ldsungsweg:

Zur Ermittlung eines mathematischen Modells flr die lokale StoBpfeilung eines Fllgels wurde die
bestehende Datenbasis herangezogen. Dazu wurde die Datenbasis der Grenzleistungsprofile
hinsichtlich der Lage des VerdichtungsstoBBes ausgewertet. Aus diesen Daten konnte ein
mathematisches Modell fir die Lage des Verdichtungssto3es auf dem Profil in Abhéngigkeit von Ma,
C. und t/c ermittelt werden. Zur Beschreibung der Daten wurden physikalisch sinnvolle
Ansatzfunktionen gewahlt, deren Koeffizienten mit Hilfe eines Optimierers bestimmt wurden. Um in
Randbereichen des mathematischen Modells physikalisch sinnvolle’ Aussagen zu erhalten, war es
notwendig, die Datenbasis entsprechend zu erweitern. Durch Erreichen der Rechengrenzen des
bislang eingesetzten Verfahrens (VICWA) wurde die Datenbasis mit XLS nachgerechnet und erweitert.
Die erweiterte Datenbasis ist Grundlage des mathematischen Modells fir die Lage des
VerdichtungsstoBes auf dem Profil. Mit dem FllgelgrundriB ergibt sich geometrisch die lokale
StoBpfeilung A auf dem Fllugel.

Zur Abschétzung der lokalen Anstrommachzahl wird ein einfaches Potentialverfahren eingesetzt,
welches die Verdrangungseinflisse des Rumpfes am Ort des Fllgels berlcksichtigt. Bei gegebener
Rumpfgeometrie kann damit die lokale Anstrdmmachzahl am Ort des Fliigels abgeschatzt werden.

Die lokale StoBpfeilung kann nun mit Hilfe des mathematischen Modells fir die Lage des
Verdichtungssto3es in Abhangigkeit von Ma_, C,, t/c und FilgelgrundriB3 ermittelt werden. Mit Hilfe des
mathematischen Modells flir den 2-D Wellenwiderstand kann damit der 3-D Wellenwiderstand des
Flagels abschnittweise berechnet werden.

Zwischenergebnis:

Es wurde ein Rechenverfahren fir den Projektentwurf entwickelt, welches die lokale Stof3pfeilung auf
dem Fligel ermittelt, in Abhangigkeit von Auftriebs- und Dickenverteilung des Fligels, Ma_und

FligelgrundriB. Mit Hilfe des 2-D Verfahrens fir den Wellenwiderstand ist es damit mdglich, den
Wellenwiderstand eines 3-D Fliigels abschnittweise zu berechnen.

Weiteres Vorgehen:

Im weiteren Verlauf der Arbeit sollen in &hnlicher Weise Aussagen Uber transsonische Einflisse auf
den Momentenbeiwert Cy, Maximalauftrieb Camax und auf Buffet-Kriterien abgeleitet werden. Auch
Triebwerkseinflisse sollen durch eine entsprechender Erweiterung der Datenbasis abgeschétzt
werden.

Tilo Kri3ler, 28.04.1999

11.11.1998 AG STAB
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Projektgruppe/  Fliigel grofier Streckung
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e-mail Josef mertens@airbus.dasa.de
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Thema Einige wichtige Ergebnisse des Technologieprogramms RaWid

Ausgangssituation

Das Technologieprogramm ,,Reduktion des aerodynamischen Widerstands (RaWid)" lauft seit Anfang 1994
und wird seit 01.07.1995 vom BMBF gefordert. Auf den STAB-Symposien und STAB-Workshops der
letzten Jahre wurde der Projektstand regelmiBig vorgetragen, z.B. [1]. Einzeltechnologien wurden in
Spezialvortrigen prisentiert, wie auch wieder in diesem Sym-posium.

Ziel
Erarbeitung von Technologien zur Verbesserung der acrodynamischen Leistung bei Reisefluggeschwindig-
keit unter Beriicksichtigung der Start-/Landeanforderungen und interdisziplindrer Randbedingungen.

Losungsweg
Schwerpunkte der Technologiearbeiten waren:
- Einbettung der Aerodynamik in die Gesamtflugzeugentwicklung
- Multifunktionales Klappensystem fiir Hoch-, Niedergeschwindigkeit und Steuerung
- Systeme zur Reduktion des Reibungswiderstands (Laminarisierung, Riblets) und zur
Erhéhung der Abloseresistenz
- Theoretische und experimentelle Werkzeuge zur Verbesserung von Qualitat und Effizienz in
der Entwicklungsarbeit.

Ein wesentlicher Teil der numerischen Arbeiten wurde in das Verbundvorhaben MEGAFLOW integriert.
Das DFG-Verbundvorhaben .. Transition" wird aktiv unterstiitzt.

In RaWid wurden eine Vielzahl von Einzelergebnissen erarbeitet. U.a. wurde ein VC-Fliigel entwickelt, der
erstmals die hochgesteckten acrodynamischen Ziele des A3XX erreicht hat. Interdisziplinidre Werkzeuge ge-
statten eine frithzeitige Abstimmung von aecrodynamischem Entwurf und Gesamtflugzeugentwurf. Eine neu-
artige Bauweise von Absaugenasen 148t den Einsatz dieser vielversprechenden Technologie niher riicken.

Literatur

[1] J. Mertens, Reduction of Aerodynamic Drag (RaWid) in the national Research and Technology
Programme for Aeronautics - Status After the First Year of the Programme New Results in
Numerical and Experimental Fluid Mechanics Contributions to the 10th AG STAB/DGLR
Symposium, Braunschweig, Germany 1966, Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 60,
Editors H. Kémer & R. Hilbig, Vieweg, 1997, pp. 7-14

weiteres Vorgehen

Ab 1999 werden im Rahmen des Luftfahrt-Technologieprogramms die aerodynamischen Technologie-
arbeiten am Fligel mit den Struktur- und Systemarbeiten zusammengefaBt zu dem interdiszipliniren Pro-
gramm ,, Adaptiver Fliigel (ADIF)". Es wird eine intensive Zusammenarbeit mit den hierauf ausgerichteten
SFBs in Aachen, Stuttgart und Berlin geben.

Datum: 12.06.98 AG STAB
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Thema: Eulerlosungen fiir die Roll-Gier-Schwingung (dutch-roll) von starren und elastischen
Fliigel-Rumpf-Konfigurationen

Ausgangssituation:

In der Flugmechanik werden Bewegungen eines Flugzeugs iiblicherweise anhand der Beiwerte und Derivativa
des Flugzeugs entwickelt bzw. simuliert. Die Beiwerte und Derivativa werden dabei meist aus Tabellen und
linearen Ansitzen zur Uberlagerung bei gekoppelten Bewegungen ermittelt.

Ziel:

Anhand von Eulerrechnungen einer Verkehrsflugzeugkonfiguration bestehend aus Fliigeln mit Winglet, Rumpf
und Leitwerken werden die gekoppelten Beiwerte und Derivativa von Roll-Gier-Schwingungen bei
verschiedenen Frequenzen ermittelt und mit ebenfalls aus Eulerrechnungen gewonnenen, linear
zusammengesetzten Ergebnissen nicht-gekoppelter Seitenbewegungen verglichen. Anhand dieser Ergebnisse
konnen die Ansitze der Flugmechanik tiberpriift und gegebenenfalls korrigiert werden.

Losungsweg:

Ein instationdres Eulerverfahren wird in Verbindung mit einem instationdren Raumgitter eingesetzt. Das
Raumgitter wird dabei - ausgehend von einem Multiblockgitter fiir einen symmetrischen Flugzustand - iiber eine
elliptische, blockiibergreifende Glittung der Flugzeugoberfliche, die sich aus Starrkérperbewegung und
elastischer Deformation zum jeweiligen Zeitschritt ergibt, nachgefiihrt. Beim Eulerverfahren handelt es sich um
ein Finite-Volumen-Verfahren mit TVD-Eigenschaft und mit FluBformulierung nach Roe, das wahlweise
explizite oder implizite Zeitintegration [1] zuldt. Aufgrund der komplexen Geometrie mit lokal sehr kleinen
Zellen und ‘der niedrigen Frequenz von Dutch-Roll-Schwingungen ist fiir dieses Projekt nur die implizite
Zeitintegration sinnvoll anzuwenden.

Ergebnis:

Aus den Eulerrechnungen erhdlt man iiber Integration der Druckverteilung auf der Oberflache die
Beiwertverldufe wihrend der Bewegungen. Die Beiwerte der Seitenbewegung zeigen dabei fiir alle betrachteten
Bewegungsformen einen von der ersten Harmonischen dominierten Verlauf (Abb. 1), wihrend die Beiwerte der
Lingsbewegung von den hoherharmonischen Anteilen, insbesondere von der zweiten Harmonischen geprigt
werden (Abb. 2). Anhand einer Reihe von Parametervariationen [2] wurden die Einfliisse von
Anstrombedingungen, Oberflaichengeometrie und Schwingungsparametern untersucht. Von allen untersuchten
Parametern hat die Schwingungsfrequenz dabei den groften EinfluB auf die Beiwerte und ihre Derivativa. Der
Zusammenhang zwischen Frequenz und Derivativa ist dabei groftenteils nichtlinear (Abb. 3).

Gekoppelte Derivativa einer komplexen Bewegung lassen sich im allgemeinen sehr gut iiber lineare Ansitze aus
ungekoppelten Derivativa darstellen. Allerdings treten kritische Fille auf, in welchen die lineare Superponierung
zu fehlerhaften Ergebnissen fiihrt.
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Es konnte gezeigt werden, da8 der Einsatz eines Eulerverfahrens zur Simulation von Seitenbewegungen
komplexer Flugzeugkonfigurationen moglich ist. Gegeniiber den schnelleren, potentialtheoretischen Verfahren
rechtfertigt sich der Einsatz des Eulerverfahrens fiir derartige, stobehaftete Stromungsvorginge durch seine
»shock capturing*-Eigenschaft. Anhand der durchgefiihrten Parametervariationen zeigt sich, daB der Einsatz
eines hoherwertigen Verfahrens sich nicht auf Einzelfallrechnungen oder vereinfachte Geometrien beschrinken
mulB, obwohl das Verfahren in der Konvergenzgeschwindigkeit bei weitem nicht ausgereizt ist und
beispielsweise durch den Einsatz der Mehrgittertechnik deutlich effizienter werden konnte.
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Abb. 3: Frequenzabhingigkeit der B-Derivativa einer Roll-Gier-Schwingung (—: nichtlinear aus Eulerrechnung,
~: linear zusammengesetzt aus Eulerrechnungen von Rollschwingung und Gierschwingung)

Literatur:

[1] Kreiselmaier, E.: Berechnung instationdrer Tragfliigelumstromungen auf der Basis der zeitlinearisierten
Eulergleichungen, Dissertation, TU Miinchen, 1998.

[2] Meyer, E.: Untersuchungen zur Seitenbewegung von Verkehrsflugzeug-konfigurationen mittels eines
Eulerverfahrens, Ergebnisbericht, Lehrstuhl fiir Fluidmechanik, TU Miinchen, 1999.

Weiteres Vorgehen:

Weitergehende Untersuchungen werden ihr Augenmerk auf Fille richten, in welchen die lineare
Zusammensetzung gekoppelter Derivativa fehlerbehaftet ist. Eine Ermittlung der Ursachen dieser Sonderfille
sollte hilfreich bei der Definition von Kriterien sein, fiir welche Fille eine lineare Superponierung zum Einsatz
kommen kann. Dariiberhinaus wird eine Erweiterung der Konfiguration um Triebwerke und Pylons erfolgen,
sowie fiir zukiinftige Rechnungen unsymmetrische Geometriedeformationen bei der Seitenbewegung
beriicksichtigt werden.

Datum: 23.02.1999 AG STAB
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Thema: Untersuchung der Rumpfheck-Umstréomung eines Verkehrsflugzeugs

Ausgangssituation:

Fiir den Entwurf kiinftiger Verkehrs- und Transportflugzeuge ist die zuverldssige Berechnung der
Umstrémung der Konfiguration eine unabdingbare Voraussetzung. Um alle Reibungseffekte in Grenz-
schichten, Ablosegebieten, Nachldufen und Strahlvermischungszonen erfassen zu kénnen, miissen die
Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen unter Verwendung von Turbulenzmodellen numerisch
geldst werden. Hierfiir stehen derzeit geeignete Programme zur Verfiigung.

Ziel:

Um einen deutlichen Fortschritt zu erzielen ist es erforderlich, die gegenseitigen Beeinflussungen al-
ler Einzelkomponenten des Gesamtflugzeugs niher zu untersuchen. Hierzu werden vom Deutschen
Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt (DLR), der DaimlerChrysler Aerospace Airbus GmbH (DASA)
und verschiedenen Universitéitseinrichtungen im Rahmen des BMBF-Verbundforschungsvorhabens
MEGAFLOW Navier-Stokes-Rechnungen fiir komplexe Konfigurationen durchgefiithrt. Am Institut
fiir Stromungsmechanik der TU Braunschweig werden in diesem Rahmen die Rumpfheck/Leitwerks-
Anordnung bearbeitet und die Validierungsrechnungen fiir die Fligel/Rumpf/Leitwerks-Konfiguration
durchgefiihrt.

Losungsweg:

Fir die Anwendung eines Navier-Stokes Ver-
| fahrens ist es erforderlich, das Strémungs-
| gebiet durch ein geeignetes Rechennetz zu
diskretisieren. Hierfiir wird zundchst mit dem
Netzgenerierungsprogramm MegaCads ein
Netz fiir eine generische Rumpf/Leitwerks-
Konfiguration erstellt. Durch Zusammenschlufl
| der Rumpf/Leitwerks-Sektion des Netzes mit
{ dem von einem Koorperationspartner gene-
| rierten Fliigel/Rumpf-Segment wird ein Netz
fir eine Fliigel/Rumpf/Leitwerks-Konfiguration
~ | erstellt. Anhand der bei ersten Euler-Rechnungen
Bild 1: Netz fiir Fliigel/Rumpf/Leitwerks-Konfi- in den Losungen durch Diskretisierungsfehler
guration in HH-Topologie; Auflosung fiir auftretenden Totaldruckverluste wird eine Ver-
Euler Rechnung: 2,95 Mio. Punkte; fir pegserung des Rumpf/Leitwerks-Netzes und des
Navier-Stokes Rechnung 4,4 Mio. Punkte Fligel/Rumpf/Leitwerks-Netzes  vorgenommen.
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Durch eine Verfeinerung im Grenzschichtbereich
werden dann Netze fiir Navier-Stokes Rechnun-
gen erzeugt, auf denen die Validierungsrechnungen
durchgefithrt werden.

Rechnung: Navier-Stokes mit k-w Turbulenzmodell,
Multigrid 3 Level, k' = 1/2; k* = 1/64

Netz mit 4,4 Mio. Punkten

Tesifall: Ma_= 0,78, = 2% € = 0°

Ergebnisse:

Das im  Berichtszeitraum erstellte

in  HH-Topologie  fiir  eine

Fliigel/Rumpf/Leitwerks-Konfiguration

Bild 1 zu sehen.

Nach anfanglichen Euler-Rechnungen zur Netzan-

passung wurden Navier-Stokes Rechnungen mit

Bild 2: Druckverteilung  aus Navier-Stokes Rech- g.1 Baldwin-Lomax Turbulenzmodell und mit

;llli?ggel /Rr?xlr:lpf /lfgtweghksf?{li)lgg?ﬁgiieéln fiir dem k-w Turbulenzmodell durchgefiihrt. Die aus

einer Rechnung mit dem k-w Turbulenzmodell ent-
Q m
\

stammende Oberflichendruckverteilung fiir den
xs=12 1,3 141516 1,7 1,8 1,9 20

Netz
generische
ist in

Fall Maw = 0,78;a¢ = 2° und ¢ = 0° ist
in Bild 2 dargestellt. Im folgenden wurden dann
ein Vergleich der Ergebnisse aus den Euler und
Navier-Stokes Rechnungen mit und ohne Fliigel

040 S o
yis |9 v/ durchgefiihrt. Anhand von Analysen des dreidi-
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Verjiingung. Die Verteilungen der Geschwindig-
keiten und der Totaldruckverluste in diesem Be-
reich sind in Bild 3 dargestellt. Die Untersuchun-
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Bild 3: Geschwindigkeits- und Totaldruckverlustver-

teilungen in der Symmetrieebene unterhalb
des Rumpthecks aus Navier-Stokes Rechnung
mit k-w Turbulenzmodell; May, = 0,78; o =

gen zeigen hier, daf§ eine sehr starke Aufweitung
der Rumpfgrenzschicht stattfindet. Eine Ablésung
am Rumpf konnte aber nicht gefunden werden.

2% e=0°
Literatur:

(1] Kroll, N.; Rossow, C.-C.; Becker, K.; Thiele, F.. MEGAFLOW - A numerical flow simulation
system. ICAS-Paper 2.7.4, 1998.

[2] Brodersen, O.; Hepperle, M.; Ronzheimer, A.; Rossow, C.-C.; Schoning, B.: The parametric grid
generation system MegaCads. Proceedings of the 5th International Conference on Numerical Grid
Generation in Computational Field Simulations, Mississippi 1996, pp. 353-362.

(3] Coustols, E.; Séraudie, A.; Mignosi, A.: Rear fuselage flow characteristics for a complete wing-body
configuration at transonic conditions. Proceedings of the 20th ICAS Congress, Sorrento 1996, Vol.
1, pp. 423-433.

Weiteres Vorgehen:

Die industrielle Anwendbarkeit soll durch Einfithrung der Chimera-Technik verbessert werden. Durch
sie werden die Netzgenerierung beschleunigt sowie einfachere Parametervariationen und lokale Netz-
modifikationen erleichtert. Bei den Berechnungen werden weitere Bauteile beriicksichtigt. Zur Optimie-
rung der Anordnung der Leitwerke sollen Konfigurationsstudien durchgefiihrt werden. Die Ergebnisse
missen aber besser validiert werden, und hierfiir ist eine umfangreiche Datenbasis mit Grenzschicht-
messungen und Geschwindigkeitsmessungen im Feld erforderlich.

Datum 7. Mai 99 AG STAB
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Thema Rechenverfahren im EntwurfsprozeBR von Hochauftriebskonfigurationen

Ausgangssituation und Ziel

Der EntwurfsprozeB von Hochauftriebssystemen stellt eine komplexe Aufgabe dar, die von vielen Parametern aus
unterschiedlichen Bereichen (Aerodynamik, Strukturmechanik, Systemtechnologie) beeinfluBt wird. In
aerodynamischer Hinsicht sind unterschiedliche Forderungen durch das Hochauftriebssystem zu erfillen.
Wihrend es beispielsweise im Landeanflug durch die Forderung nach einer geringen Bahnldnge auf einen
méglichst maximalen Auftriebsbeiwert ankommt, ist im Startfall fiir einen groBen Steigwinkel auch eine hohe
Gleitzahl erwiinscht. An jede der Anforderungen muB das Hochauftriebssystem optimal angepaBt werden. Auf
lange Sicht wird es nicht méglich sein, den 3D-EntwurfsprozeB mit inversen Verfahren zu automatisieren. Aus
diesem Grund bildet das iterative Vorgehen mit Geometriedefinition und Nachrechnung die Grundlage des
Vorgehens.

Im Rahmen des BMBF-Forschungsprogramms HAK werden bei DaimlerChrysler Aerospace Airbus neue
Technologien im Bereich der Hochauftriebssysteme entwickelt. Eine Zielsetzung besteht darin, Konzepte zu
etablieren, die den Anforderungen einer ,Megaliner“-Konfiguration gerecht werden und mit geringer
Systemkomplexitat gute aerodynamische Leistungen liefern.

Losungsweg

Fiir den EntwurfsprozeB von Hochauftriebssystemen sind Rechenverfahren notwendig, die einerseits eine hohe
Ergebnisqualitat liefern, sich aber andererseits durch eine hohe Bedienerfreundlichkeit und einen geringen
Rechenaufwand auszeichnen. Methoden, die einen sehr hohen Zeitaufwand bei der Modellierung der Geometrie,
der Rechenzeit und der Ergebnisaufbereitung benétigen, sowie erfahrene Anwender voraussetzen, sind unter den
Randbedingungen des Entwurfsprozesses nicht einsetzbar, da der Anwender das Rechenverfahren als ein
Werkzeug unter vielen nutzt und sehr schnell verfiigbare Ergebnisse ben&tigt. Um diesen Anforderungen gerecht
zu werden, sind bei DaimlerChrysler Aerospace Airbus GmbH Verfahren im Einsatz, die in den verschiedenen
Phasen des Entwurfes einer Hochauftriebskonfiguration verwendet werden [1].

e Basierend auf den Daten des ,clean“Fligels (Reiseflugkonfiguration) wird die Defintion der Geometrien der
Elemente des Hochauftriebssystems (z.B. Slat oder Kriigerklappe, Einfach- oder Doppelspaltklappe)
durchgefiihrt und das Setting (Winkel, Spaltbreite, Vor-/Riicklage) der Elemente festgelegt.

e Mittels eines Verfahrens fiir zweidimensionale Profile (Panelverfahren mit Grenzschichtkopplung [2]) wird der
Geometrieentwurf der spannweitigen Fliigelschnitte der Hochauftriebskonfiguration nachgerechnet. Die
geringe Rechenzeit und die Méglichkeit direkt auf die erzeugten Geometriedaten zuzugreifen, ermdglicht eine
schnelle Bewertung und Uberarbeitung der Fliigelschnitte.

e Mit einem auf diesen Schnittprofilrechnungen aufbauenden ,quasi-dreidimensionalen” Verfahren (iterative
Kopplung des 2D-Verfahrens mit einem Tragflaichenverfahren [3]) ist eine Bewertung des ersteliten
Fliigelstraks in Hochauftriebskonfiguration durch Berechnung der Beiwerte, der Auftriebsverteilung sowie des
Maximalauftriebs méglich. Die Auswirkung verschiedener Vorfligel- und Klappenkonfigurationen, der
eingestellten Winkel und des Settings der Elemente auf die Leistungen des gesamten Fliigels kann bestimmt
und verglichen werden.
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e [st mit diesen Rechenwerkzeugen ein Entwurf des Hochauftriebssytems ausgewahlt worden, kdnnen mit
einem 3D-Verfahren (Panelverfahren VSAERO) die Eigenschaften der kompletten Flugzeugkonfiguration
untersucht werden [4]. Es ist mit diesem Verfahren méglich, neben der Anordnung der Profilelemente auch
die Auswirkungen der Tragfliigelbehdngung (Triebwerk/Pylon, Flap-Track-Fairings) und des Rumpfes auf das
Verhalten im Hochauftrieb zu untersuchen, sowie das 3D-Abléseverhalten und das Strémungsfeld um die
Konfiguration zu analysieren. Der Einsatz dieses Verfahrens an Hochauftriebskonfigurationen wird in
Zusammenarbeit mit dem DLR Braunschweig ausgebaut.
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Bild 3 und Bild 4:
3D-Nachrechnung der kompletten Konfiguration

Ergebnis und weiteres Vorgehen

Fir den EntwurfsprozeB von Hochauftriebssystemen sind
verschiedene Rechenverfahren bei DaimlerChrysler
Aerospace Airbus eingefiihrt. Es ist ein sinnvoller Einsatz
entsprechend der Komplexitadt der Aufgabenstellung méglich
(2D-Schnittprofile — 3D Fliigel). Durch die Vorbereitung und
Ergdnzung von Windkanalversuchen (z.B. durch rechnerische
2D/3D-Setting-Variationen) kann eine Reduzierung der Entwicklungszeit erreicht werden. Insbesondere der
Einsatz des 3D-Verfahrens VSAERO wird weiter ausgebaut. Einerseits ist hierfiir die schnelle Erstellung der
Oberfldchennetze auch fir komplexe Konfigurationen unabdingbar, andererseits soll durch die Einbindung
leistungsfdhigerer Grenzschicht- und Ablésemodelle die Vorhersage des Maximalauftriebs und des spannweitigen
Abldseverhaltens verbessert werden.

Literatur

1. Reckzeh D., Rechenverfahren fiir den EntwurfsprozeB von Hochauftriebssystemen, DGLR-Jahrestagung 1998, Bremen,
DGLR-JT-98-240

2. Dargel, G., Jakob, H., Berechnungsverfahren fiir viskose Klappenprofilstrémungen - Rechenprogramm HILI, DA-Bericht
TE 2-1683

3. Jakob, H., Zur rechnerischen Vorhersage des Maximalauftriebs an Fligel-Runpf-Konfigurationen, DA-Bericht EF-19 93

4. Reckzeh, D., Rechnerische und experimentelle Ergebnisse an der A3XX-Hochauftriebskonfiguration H8Y im Rahmen des
Forschungsprogramms HAK Il, STAB-Workshop Géttingen 1997

Datum Januar 1999
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Thema Einflu3 einer ,Konturbeule" auf die instationaren transsonischen
Luftkrafte am AMP-Fligel

Ausgangssituation

Das Leitkonzept Adaptiver Fligel verfolgt u.a. das Ziel, Verbesserungen im Widerstandsverhalten der
Tragflachen zuklnftiger Transportflugzeuge durch variable, anpaB3bare Veranderungen der Fligelkontur
zu erreichen. Aus diesem Leitkonzept ist das Gemeinschaftsprojekt ADIF (Adaptronik im Fllgel) des
DLR zusammen mit Daimler Benz hervorgegangen. Im Rahmen dieses Projekts werden vom Institut flr
Aeroelastik die Auswirkungen konturadaptiver MaBnahmen auf die aeroelastische Stabilitdt eines
Flugels untersucht.

Eine der MaBnahmen ist eine ,Konturbeule* auf der Oberfliche des Flugels im Bereich des Stof3es,
wodurch eine erhebliche Verminderung des Druckwiderstands erzielt wird. Der Nachweis dieses Effekts
ist am 2D-Modell theoretisch und experimentell gefihrt worden. Gegenwartig (Juni 1998) werden am
Institut fir Aeroelastik Windkanalversuche vorbereitet, bei denen die aeroelastische Stabilitat des 2D-
Profils NLR 7301 mit und ohne Konturbeule vermessen werden soll. Messungen an einem 3D-Fligel
sind erst mittelfristig denkbar.

Ziel CCD-Sensor

Ziel der als Thema genannten Untersuchung ist es, die instationaren
Luftkrafte zu bestimmen, die zu einer solchen Konturbeule gehéren. Vor
allem interessiert der Vergleich zwischen den Luftkraften ohne und mit
Beule auf der Oberflache bei ansonsten gleichen Bedingungen. Auf
diesem Vergleich beruht am Ende die Aussage, in welchem Umfang eine
solche konturadaptive Maf3nahme Einfluf3 auf die aeroelastische Stabilitat
hat.

Die instationdren Luftkrafte bestimmen zusammen mit den strukturellen
Eigenschaften des Tragfligels die aeroelastische Stabilitdt. Die
Berechnung der instationdren Luftkrafte ist aber nur moéglich, wenn die
Bewegungen bekannt sind, die die Tragflache tatsachlich ausfuhrt. Diese I
Bewegungen sind, auch bei Nédherungsbetrachtungen von 2D-Ldsungen, [5

nur aus dem Schwingungsverhalten eines 3D-Modells abzuleiten. AMP Modell

[
Interface Lichipuntie

- Computer

—— Lichiquelle

Lésungsweg

Eine sinnvolle Begrenzung des vorldufigen Umfangs der theoretischen Untersuchung ist die
Beschrankung auf das sogenannte AMP-Modell. Der AMP-Fligel (Aeroelastisches Modell Programm)
ist ein Halomodell des Airbus 340. Die obige Skizze zeigt den Modellaufbau. Fir diesen Flugel ist am
Institut flr Aeroelastik ein neues, vereinfachtes FE-Modell (zundchst ohne Triebwerke) entwickelt
worden, dessen strukturelle Eigenschaften in den wesentlichen Merkmalen des Biege- und
Torsionsverhaltens mit denen des urspriinglichen Windkanalmodells (MaBstab 1:25 zur A340) gut Uber-
einstimmen. Aus diesem Modell lassen sich alle gewlinschten Informationen zum Schwingungsverhalten
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ableiten; zugleich halt sich der
rechnerische Aufwand bei der
direkten Kopplung von Fluid und
Struktur in Uiberschaubaren
Grenzen. Fur die Schwingungs-
formen dieses vereinfachten
Modells wird Uber den Einflu3 einer
Konturbeule“ auf die instationdren
transsonischen Luftkrdfte am AMP-
Fliigel berichtet.

Wesentliches Merkmal des Ver-
suchsaufbaus beim AMP-Fllgel ist
eine Torsionsfeder an der Flugel-
wurzel des Modells (siehe neben-
stehendes Bild), wodurch die
Torsionsfrequenz auf einen Wert
leicht oberhalb der Frequenz der
Grundbiegung herabgesenkt wird.

Vereintachtes FE-Modell des AMP-Fligels

Dargastellt sind dis Materaispannungen aulgrund einer
Belastung mit ranssonischen Lultkedlten

Dadurch wird der Modellfiiigel bereits bei einer vergleichsweise niedrigen Machzahl durch Kopplung von
Grundbiegung und Grundtorsion instabil. Diese Tatsache macht das AMP-Modell besonders geeignet
far Untersuchungen des Einflusses konturadaptiver MaBBnahmen.

ohre

nontigpes

mit
Konturbeule

zmE Konturbeule, Hohe 0.15% der Profiltiete (Uberhtht dargestelit)

Profil NLR 7301 mit und ohne Konturbeule bei Ma=0.73
Feldpanelverfahren mit Grenzschichtkorrektur

Ergebnisse

Die nebenstehende Bild-
folge zeigt ein erstes
Ergebnis fur ein 2D-
Profil. Bei einer Mach-
zahl Ma = 0.73 schwingt
das Profii um einen
Drehpunkt bei 40 % der
Flugeltiefe. Die Amplitu-
de betragt 1°. Der statio-
nare Anstellwinkel st
0.73°. Dargestelit sind
die Druckverteilungen
auf Ober- und Unterseite
Uber eine Schwingungs-
periode. Die Konturbeule
ist stark Uberhoht

dargestellt. Die Einbeziehung der Grenzschicht ist fur eine realistische StoBlage unerlaBlich, auch wenn

die Widerstandsverminderung durch die Konturbeule sich zum gréBten Teil

Wellenwiderstand, also auf den Druckanteil der Lésung, auswirkt.

Weiteres Vorgehen

nur auf den

AMP-Fllgel, Stabilitatsdiagramm
Messung 2 Triebwerke, Hohe skaliert auf Flugbedingungen A340

Die erzielten instationdren Lésungen werden in 14 T , ! ‘ -~ 0.6
eine Stabilitdtsanalyse eingeflgt. Dies geschieht H Kopplung Biegung/Torsion { | j\ © pylbar]
zunachst im Frequenzbereich. Die Darstellung der i kel m e
Ergebnisse im Stabilitatsdiagramm sollte erste 12 e 09
Hinweise auf die aeroelastischen Aspekte der ,u// - .
Konturbeule geben. Kritische Hoehe / | ! v

10 s 1 | L12
Fir die Darstellung ist eine neue Form gewahit n/ Instabiler
worden (nebenstehendes Bild mit den vor- \Bﬁl‘fh/r/ 1
liegenden Versuchsergebnissen). Die Ergebnisse 8 Pl | 15
sind durch Hochrechnung auf die Fiugbedin- P/ i
gungen des zugrundeliegenden Flugzeugs leich- ™ Gesamtaruck :
ter diskutierbar. Natlrlich liegen die Stabilitats- g . . 1.8
grenzen ohne Torsionsfeder viel hdher! o8 0B L 082 088
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Thema Geamtentwurfsuntersuchungen zur Abschitzung des Potentials von Dreifldachen-
Verkehrsflugzeugen mit dem Vorentwurfsverfahren PrADO

Ausgangssituation

Das stidndig 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 Kapazitit (Superjumbo) erzielt
werden. Da heutige GroBverkehrsflugzeuge (Boeing B747, Airbus A340) mit ihren geometrischen
Abmessungen (Spannweite) die strukturellen Grenzen annéhernd erreichen, sind fiir die kommende
Generation auch unkonventionelle Konfigurationen auf ihre Realisierbarkeit und Wirtschaftlichkeit
hin zu untersuchen.

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

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

Losungsweg

e Erweiterung des Vorentwurfsverfahrens PrADO durch:
o Higher-Order Panelcode HISSS
o0 Oberflichennetzgenerator PrADO-Grid
o Transsonische Datenbasis
o Flugmechanik-Modul zur Simulation getrimmter Missionen fiir konventionelle Konfigurationen
und Dreifldchen-Flugzeuge

¢ Kalibrierung von PrADO anhand existierender Groverkehrsflugzeuge
¢ Definition und Gesamtentwurf einer konventionellen Basiskonfiguration ohne Canard
e Parameterstudien zum Gesamtentwurf von Dreiflichen-Flugzeugen

e Optimierung-einer Dreiflichen-Konfiguration
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Ergebnis

Erste Vorentwurfsstudien einer A3XX-dhnlichen Basiskonfiguration mit Canard unterschiedlicher
Spannweite in Tiefdeckeranordnung, Bild 1, zeigen bereits eine Verbesserung der Gleitzahl von bis zu
3 % gegeniiber dem konventionellen Entwurf, Tab. 1. Bedingt durch den Beitrag des auftriebserzeu-
genden Canards zur Trimmung wird ein niedrigerer induzierter Widerstand realisiert, der den zusitzli-
chen Reibungswiderstand iiberkompensiert, Bild 2. Die Canardkonfigurationen sind dariiberhinaus
langsstabil, allerdings sinkt das Stabilititsmal gegeniiber der Basiskonfiguration (43.8 %, bezogen auf
1u = 11.7 m) mit wachsender Canardspannweite auf bis zu 11.0 % (b = 30 m) ab.

0O bc=0m [d20m £25m B30m

05} 96.4 1100
74.5
Po= gg $ Cur 672 1 1%]
20m 03} . 460
02} 140
Xc = ?g m 16620.5
Zc =-l.om 01} 139 por = 120
Ac = 5.0 |—|L§
TC = 04 0.0 00 !
Po5,c = 30°

Canard Flugel

Bild 1 Untersuchte Dreifldchen-Konfigurationen. . Bild 2  Beitrag von Canard, Fliigel und Hohen-
leitwerk zum Reiseflugauftrieb.

Konfiguration: Canardspannweite [m] 0. 20. 25. 30.
Aerodynamik:  Auftrieb 0.5 0.5 0.5 0.5
(Reiseflug) Widerstand: Induziert 0.0125 0.0115 0.0110 0.0111
Reibung 0.0105 0.0110 0.0113 0.0116
Wellen 0.0002 0.0002 0.0002 0.0002
Interferenz 0.0011 0.0011 0.0011 0.0011
Gesamt 0.0243 0.0238 0.0236 0.0240
Ca/Cyw 20.6 21.1 21.2 20.8
Stabilitit: Schwerpunktlage [m] 34.83 34.53 34.30 34.06
(Reiseflug) Neutralpuntklage [m] 39.96 38.11 36.75 35.55

Tab.1 Aerodynamische Charakteristiken der untersuchten Dreiflichen-Konfigurationen.

Literatur

[1] Heinze, W.: Ein Beitrag zur quantitativen Analyse der technischen und wirtschaftlichen Ausle-
gungsgrenzen verschiedener Flugzeugkonzepte fiir den Transport groer Nutzlasten. Dissertation
TU Braunschweig (1994), ZLR-Forschungsbericht 94-01.

[2] Fornasier, L.: HISSS - A Higher-Order Panel Method for Subsonic and Supersonic Attached Flow
About Arbitrary Configurations. In: Panel Methods in Fluid Dynamics with Emphasis on Aerody-

namics, Vol. 21 of Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vieweg Verlag, Braunschweig / Wiesba-
den, 1988, S. 52-70.

weiteres Vorgehen

Weitere Parameterstudien und Optimierungsrechnungen unter Variation von Canardgeometrie und -po-
sition zum Enwurf einer optimalen Dreiflichen-Konfiguration auf der Basis des DLR-F11 Modells.
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Thema Experimentelle und theoretische Ergebnisse

zur wirbeldominierten Umstrémung
der Vielflachnerkonfiguration F7

Ausgangssituation

Militarisches Luftfahrtgerat wird in Zukunft seine Aufgabe nur dann effektiv erfullen
konnen, wenn es sich bei optimal moglichen Flugleistungen einer friihzeitigen Erfas-
sung durch Radar- und IR- Sensoren entziehen kann, beziehungsweise diesen Sen-
soren nach erfolgter Entdeckung eine gleichméaBige Verfolgung erschwert. Im
Rahmen des Teilprogramms ,Konfigurationen verminderter Ortbarkeit® wurden
Rechenverfahren zur Vorhersage der Aerodynamik solcher Konfigurationen entwik-
keln und mit Hilfe einer in jingster Zeit erstellten experimentellen Datenbasis Uber-
prift [1]. Diese Untersuchungen bieten neben der Verfahrensvalidierung auch
Gelegenheiten zur Erprobung neuer MeBmethoden und zur Untersuchung der Stro-
mungsphysik an Vielflachnerkonfigurationen.

Die F7 - Konfiguration ist als Doppeldelta konzipiert. An den Vorderkanten von Rumpf
und Flugel entsteht jeweils ein Wirbel, die Gber dem Fllgel interferieren. Dabei sollte
der innenliegende vordere Wirbel auf den hinteren Wirbel stabilisierend wirken, vgl.
z.B. [2]. Die vorlaufigen Ergebnisse zeigen, daB dieser Effekt am F7 nur sehr gering
ist. Er wlirde verstarkt werden, wenn der vordere Wirbel deutlicher ausgepragt ware.
Das kann beispielsweise durch GrundriBflachenmodifikation oder durch Verkleine-
rung des Korperwinkels des vorderen Rumpfsegments erreicht werden. Ein weiterer
Punkt ist die teilweise sehr unglnstige Lage der Kanten zur ortlichen Stromungsrich-
tung. Bereits bei niedrigen Anstrémmachzahlen kommt es dadurch zu lokalen Uber-
schallfeldern, die mit einem Verdichtungsstof3 abgeschiossen werden.
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Ziel

Nach der Auswertung der im TWG durchgefiihrten Kraft- und Druckverteilungsmes-
sungen und Nachrechnung mit dem DLR - TAU Code auf der Basis unstrukturierter
adaptierter Netze (vgl. Bild 1) soll die Aerodynamik der F7 - Konfiguration hinsichtlich
der erwahnten Punkte bei gleichzeitiger Verbesserung der Radarsignatur verbessert
werden. Auf dieser Grundlage wird eine neue Geometrie entworfen und im Windkanal
vermessen.
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Bild 1: adaptiertes Netz fur Eulerrechnungen an der F7 - Konfiguration
Literatur

Burggraf, Ehlers: Aerodynamik signaturarmer Konfigurationen, Messung und Euler-
rechnung am DLR - F7, DGLR - JT 96 - 136 (1996), 755 - 764.
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Weiteres Vorgehen

Untersuchung der Fragestellung, ob eine schlanke Konfiguration gleichzeitig hinsicht-
lich ihres Wellenwiderstandes und hinsichtlich ihrer Radarsignaturarmut verbessert
werden kann.
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Thema: Experimentelle und numerische Untersuchungen einer
Wellenreiterkonfiguration im Niedergeschwindigkeitsbereich

Ubersicht:

Eine einfache Methode auftrieberzeugende Konfigurationen zu generieren, welche fiir den Einsatz im Hyper-
schallbereich vorgesehen sind, ist das Wellenreiterprinzip. Die von Nonweiler [1] erstmals vorgeschlagene Metho-
de, aus bekannten reibungslosen Hyperschallstromungsfeldern durch geeignete Wahl von Stromflichen einfache
Korper zu definieren, ist in vielen Arbeiten weiter entwickelt worden. Heutige auf dem Wellenreiterprinzip ba-
sierende Verfahren erlauben es, die Reibung beim Entwurf zu berticksichtigen und ermoglichen die Generierung
von Konfigurationen mit beliebigem Grundrif und einer geeigneten Volumenverteilung. Eine Zusammenfassung
bisheriger Arbeiten ist in {2] enthalten.

Am Institut fiir Entwurfsaerodynamik des DLR Braunschweig wurde mit Hilfe des Osculating Cones Concept [3]
bei einer Designmachzahl Map = 12.0 ein Wellenreiter mit einer fiir praktische Anwendungen geeigneten Kom-
bination von Grundriff und Volumenverteilung generiert. Um Steuerflichen in Form von Hinterkantenklappen
anbringen zu konnen, wurde die Oberseitengeometrie entsprechend modifiziert. Von dieser anwendungsnahen
Konfiguration DLR-F8 existiert ein Windkanalmodell, welches im gesamten Geschwindigkeitsbereich, vom Hy-
perschall bis zum Niedergeschwindigkeitsbereich in einer Kooperation zwischen DLR und TU Braunschweig
experimentell und numerisch untersucht wird. Abbildung 1 zeigt die Konfiguration DLR-F8 in einer 3D An-
sicht.

Am Institut fiir Stromungsmechanik der TU Braunschweig wird im 1.3 m Unterschallwindkanal die Strémung
an dieser Konfiguration bei einer Machzahl der Anstrémung Mas, = 0.1 untersucht. Die Experimente um-
fassen Kraftmessungen und Druckverteilungsmessungen auf der Kontur bei symmetrischer und unsymmetri-
scher Anstromung. Es sind umfangreiche Anstrichbilder zur Sichtbarmachung der Schubspannungsrichtungen
auf der Oberseite der Konfiguration angefertigt worden. Um weitere Erkenntnisse iiber das Stromungsfeld am
Wellenreiter DLR-F8 zu erhalten, wurde mit Hilfe einer Fiinflochsonde das Stromungsfeld bei einem Anstell-
winkel « = 12.2° in drei Ebenen z/l; = const. vermessen. Bei héheren Anstellwinkeln wurde das Aufplatzen
der Primérwirbel mit Hilfe des Laser—Lichtschnitt—-Verfahrens untersucht. Experimente zur Bestimmung des
Grenzschichtzustandes auf der Saugseite des Wellenreiters werden mit Hilfe der Hitzdrahttechnik durchgefiihrt.
Dariiber hinaus erfolgen begleitende numerische Untersuchungen mit dem Euler-Navier-Stokes Code FL.OWer.

Die Stromung am Wellenreiter DLR-F8 bei méfligen Anstellwinkeln « ist gekennzeichnet durch die Strémungs-
ablosung an der scharfen Vorderkante und dem sich ausbildenden Primérwirbel auf der Saugseite der Konfigu-
ration. Bei Anstellwinkeln o > 18° tritt Wirbelaufplatzen auf der Saugseite auf, wodurch die aerodynamischen
Beiwerte stark beeinflufit werden. Abbildung 2 zeigt den Verlauf von C4,Cw und Cyy,, in Abhdngigkeit vom
Anstellwinkel a. Der Effekt des Wirbelaufplatzens ist durch die schraffierten Bereiche gekennzeichnet. Das Er-
gebnis einer Navier—Stokes Rechnung mit turbulenter Grenzschicht ist fiir o = 12.2° mit eingetragen. Wihrend
der C4~Wert gut mit der Messung iibereinstimmt, sind im Widerstands—- und Nickmomentenbeiwert deutliche
Abweichungen zu den Messungen zu verzeichnen.

Abbildung 3 zeigt in 3 Ebenen z/l; = const. Linien gleichen Gesamtdruckbeiwertes C, fiir den Anstellwinkel
a = 12.2°. Dargestellt sind die Ergebnisse aus Windkanaluntersuchungen und der Navier-Stokes Rechnung.
Wihrend in der Ebene z/I; = 0.29 die Ubereinstimmung zwischen Rechnung und Experiment gut ist, treten in
den Ebenen z/l; = 0.75 und z/l; = 1.01 gewisse Unterschiede auf.
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Die Rechnung zeigt bei z/l; =

0.75 einen zu schwachen Priméirwirbel, und der Sekundirwirbel wird zu

klein wiedergegeben. In der Ebene z/l; = 1.01 ist ein Sekundirwirbel nicht mehr erkennbar. Der im Ex-
periment durch die Strémungsablésung an der Rumpfkante entstehende Rumpfwirbel ist stark ausgepragt.
Die numerische Losung liefert diese Strémungsablésung, doch wird der Rumpfwirbel in den beiden hinte-
ren Ebenen relativ schwach wiedergegeben. Da der Wellenreiter ab z/l; = 0.95 eine Seitenkante besitzt,
bildet sich im Experiment ein Seitenkantenwirbel aus, der jedoch in der Rechnung nicht aufgeldst wird.

Abbildung 1: Wellenreiter DLR-F8.
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Abbildung 2: Aerodynamische Beiwerte des Wellenrei-
: ters DLR-F8 bei May, = 0.1 und
Reo, = 1.0 x 10°.
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Die Unterschiede zwischen Experiment und numerischer
Losung sind Folgen des verwendeten Turbulenzmodells
[4],[5] und einer zu geringen Netzfeinheit im hinteren
Bereich des Wellenreiters. Eine Verbesserung der Netz-
feinheit vor allem im Rumpfbereich und im Bereich des
Sekundérwirbels verspricht eine Verbesserung der nu-
merischen Ergebnisse. Ebenso kénnte durch eine bessere
Auflosung der Seitenkante der dort entstehende Seiten-
kantenwirbel durch die Rechnung wiedergegeben wer-
den. Trotz der beschriebenen Differenzen zeigt sich, daf
das Navier-Stokes Verfahren in der Lage ist, den prinzi-

piellen Stromungsverlauf am Wellenreiter DLR-F8 wie-
derzugeben.
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Abbildung 3: Stromungsfeld am Wellenreiter DLR-F8 bei @ = 12.2° und Res, = 1.0 x 10 in verschiedenen
Ebenen z/l; = const. (Linien konstanten Gesamtdruckbeiwertes Cy = (g — poo)/geo = const.)
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Ermittlung buffet-induzierter instationarer Luftkrafte am Seitenleitwerk von Hoch-
leistungsflugzeugen auf der Basis gemessener turbulenter Stromungsfelder

Bei hochmanévrierfdhigen 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-
schrinkung der Flugenvelope fithren. Eine Methode zur Ermittlung der Erreger-
krifte, die ohne aufwendig instrumentierte Modelle auskommt und Designinderun-
gen mitberiicksichtigen kann, wire besonders wiinschenswert.

Auf der Basis gemessener statistischer Geschwindigkeiten werden mit Hilfe eines
modifizierten Tragflichenverfahrens die am Seitenleitwerk induzierten instationiren
Driicke bestimmt. Die Messungen der fluktuierenden Geschwindigkeitskomponen-
ten im Seitenleitwerksbereich kénnen an jedem beliebigen aerodynamischen Modell
vorgenommen werden.

Aus umfangreichen Feldmessungen ist bekannt, dafl 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 schlieilich 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 instationiren Driicke
werden mit den Resultaten direkter Wanddruckmessungen verglichen. Fiir den Fall
symmetrischer Anstrémung ergibt sich eine ausgezeichnete Ubereinstimmung, vgl.
Bild 2. Bei unsymmetrischer Anstrémung (8 = 5°) wird jeweils der Fall maximaler
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Belastung wiedergegeben [2]. Die an den Aufpunktorten berechneten Druckspektren lassen ab o = 25°
signifikante Amplitudeniiberh6hungen erkennen, welche die im Strémungsfeld vorherrschenden quasi-
periodischen Fluktuationen wiederspiegeln. Die korrespondierenden dominierenden Frequenzen aus Rech-
nung und Messung stimmen ebenfalls hervorragend iiberein, vgl. Bild 3.

W wing e = 54°
C: canard e SF = 047s
F: fin | ARr = 1.38
- 182s
ew = 50°
oc = 45°
2s = 0.740m
Cr = 0.529m
ARw = 2.45
Aw = 0.14
a) Delta-Canard Modell i b) 6 x 15 Mefipunkte

Bild 1: Delta-Canard Konfiguration und Aufpunktorte bzw. Orte der Geschwindigkeitsmessung am
Seitenleitwerk.
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Bild 2: Vergleich der berechneten und gemesse- Bild 3: Dominierende reduzierte Frequenz
nen instationdren Driicke ¢p,,., am Seitenleitwerk der k... der berechneten und gemessenen Druck-
Delta-Canard-Konfiguration als Funktion des An- schwankungen als Funktion des Anstellwin-
stellwinkels. kels bei Variation der Anstrémgeschwindig-

keit; k' = (f ¢, /Us) sin a.

Literatur  [1] C. Breitsamter:
Turbulente Strémungsstrukturen an Flugzeugkonfigurationen mit Vorderkantenwirbeln.
Dissertation, TU Miinchen, s.a. Herbert Utz Verlag Wissenschaft, 1997.
[2] C. Breitsamter und B. Laschka:
Fin Buffet Pressure Evaluation Based On Measured Flowfield Velocities. AIAA Journal
of Aircraft, Vol. 35, No. 5, Sept.-Oct. 1998, pp. 806-815.

weiteres Das Verfahren soll weiter verfeinert und auf andere Konfigurationen angewendet werden.

Vorgehen  Die Absicherung der Ergebnisse erfolgt durch den Vergleich mit gemessenen instationiren
Druckverteilungen.
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Wirbeldominierte Stromungsfelder an vorwartsgepfeilten Flugzeugkonfigurationen

Die gesteigerte Manoverfahigkeit moderner Hochleistungsflugzeuge bedingt u.a. ho-
he Dauerkurvengeschwindigkeiten innerhalb eines weiten Einsatzbereichs sowie das
Erfliegen hoher Anstellwinkel, auch jenseits des Maximalauftriebs. Hierbei weist
der negativ gepfeilte gegeniiber dem positiv gepfeilten Tragfliigel gewisse Vorteile
auf. Insbesondere bleibt beim negativ gepfeilten Fliigel infolge der fligelwurzelbe-
tonten Stromungsablosung auch bei hohen Anstellwinkeln Querruderwirkung und
Rolldémpfung erhalten.

Die Untersuchungen zielen darauf ab, die stationdren sowie turbulenten Strémungs-
felder an vorwértsgepfeilten Konfigurationen im Detail zu erfassen. Die gewonnene
Datenbasis ermoglicht die Analyse der auftretenden Wirbelsysteme sowie die Quan-
tifizierung instationdrer Lasten, welche mit dynamischen aeroelastischen Problemen,
wie beispielsweise Buffeting, in Zusammenhang stehen. Die Strémungsfeldgréfien sol-
len ferner zur Validierung numerischer Verfahren herangezogen werden.

Den Untersuchungen liegt eine aus Kohlefaser gefertigte generische Flugzeugkon-
figuration zugrunde, vgl. Bild 1. Die wesentlichen Komponenten umfassen Trag-
fliigel, Rumpf und Canard. Der Tragfliigel weist eine Vorderkantenpfeilung von
—40°, der Canard von +49° auf. Der Rumpf besteht aus Frontkegel, Canopy und
zylindrischem Mittelteil. Um den Einflul der einzelnen Komponenten systema-
tisch analysieren zu konnen, werden die Stromungsfelder sowohl am Einzelfliigel
wie auch an der Fliigel-Rumpf- sowie Fliigel-Rumpf-Canard Konfiguration im
Bereich des Tragfliigels sowie im Nachlauf erfaft, vgl. Bild 2. Die fluktuierenden
Geschwindigkeitskomponenten werden auf der Basis einer hochentwickelten Hitz-
drahtanemometrie ermittelt [1]. Eine geschwindigkeits— und winkelabhingige, tem-
peraturkorrigierte Kalibrierung der Hitzdrahtsonden gewihrleistet in Verbindung
mit verschiedenen Verfahren der Look-up Table-Technik eine sehr genaue Berech-
nung der zeitabhdngigen Geschwindigkeitskomponenten. Die statistische Analyse
der Geschwindigkeitszeitreihen gibt Auskunft iiber deren Verteilungsstruktur im
Amplituden—, Zeit— und Frequenzbereich. Die Messungen werden fiir mehrere An-
stellwinkel (a = 10°, 20°, 30°) und Schiebewinkel (8 = 0°, 5°) bei einer Reynolds-
zahl von Re;, ~ 0.46 X 10° vorgenommen. Die Untersuchungen beinhalten ferner
Laserlichtschnitt— und Sechskomponentenmessungen.

Die Analysen zeigen ein heterogenes Stromungsfeld, geprigt durch die Wechselwir-
kung verschiedener Wirbelsysteme. Bereits bei mafigen Anstellwinkeln bilden sich
an den Vorderkanten des negativ gepfeilten Tragfliigels starke Wirbel aus, welche
relativ zu den Randwirbeln entgegengesetzten Drehsinn aufweisen, vgl. Bild 3. Bei
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hoheren Anstellwinkeln tritt ein Sekundarwirbel hinzu. Zudem rollt sich die im Fliigelinnenbereich
von der Tragfliigelhinterkante abgehende Wirbelschicht zu einem konzentrierten Einzelwirbel auf, vgl.
Bild 4. Im Fall der Canardinterferenz wird eine deutliche Interaktion zwischen Fliigel-Primér- und
(‘anardvorderkanten— sowie —randwirbeln beobachtet. Die einzelnen Wirbelsysteme sind jeweils durch
signifikante Turbulenzintensitdtsverteilungen gekennzeichnet [2].

a) b) Fliigel-Rumpf-Konfiguration

¢) Fliigel-Rumpf-Canard-Konfiguration

Bild 1: Konfigurationsvarianten des vorwirts- Bild 2: Anordnung, Gréfie und Mefipunkt-
gepfeilten generischen Windkanalmodells. aufteilung der Meflebenen an der Fliigel-
Rumpf-Konfiguration bei o = 20°.
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Bild 3: Querstromungsvektoren %,, an der Fliigel- Bild 4: Schematische Darstellung der

Rump{-Konfiguration bei a = 20°,30° und S = 0° Wirbelsysteme an der Fliigel-Rumpf-Kon-

U =40 m/s, Rey, = 0.46 x 108, figuration bei miBigen und hohen Anstell-
winkeln.

Literatur  [1] C. Breitsamter:
Turbulente Strémungsstrukturen an Flugzeugkonfigurationen mit Vorderkantenwirbeln.
Dissertation, TU Miinchen, s.a. Herbert Utz Verlag Wissenschaft, 1997.
(2] C. Breitsamter und B. Laschka:
Vortical Flowfield Structure at Forward Swept Wing Configurations. ICAS-98-3.8.2, 21st
Congress of the International Council of the Aeronautical Sciences, Melbourne, Victoria,
Australia, 13th-18th Sept. 1998.

weiteres Die Stromungsfeldmessungen werden umfassend ausgewertet sowie weitere Konfigura-
Vorgehen  tionsvarianten in die Untersuchungen miteinbezogen.
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Thema . Entwicklung einer Chimeratechnik fiir unstrukturierte Finite Volumen

verfahren zur Simulation dynamisch verstellbarer Steuerflichen

Ausgangssituation:

Im DLR - Projekt AeroSUM wird ein Softwaressystem zur Simulation eines manévrierenden
Flugzeugs entwickelt. Dazu wird ein flugmechanisches Verfahren zur Simulation des dynamischen
Systems Flugzeug und seiner Subsysteme Triebwerk, Aktuator und Flugregler mit einem CFD-
Verfahren im Zeitbereich gekoppelt. Das Flugzeug wird als starrer Korper mit sechs Freiheitsgraden
aufgefaft. Die Kopplung basiert auf folgendem Prinzip. Das Flugmechanikmodul stellt die
Zustandsgrofen des Flugzeugs und der ungestorten Anstromung bereit. Dies sind im wesentlichen
Fluggeschwindigkeit, Fluglage, Steuerflichenposition und —stellraten, Dichte, Druck und Temperatur
der Umgebung, sowie Massenstrom und Austrittszustand des Triebwerks. Aus diesen
Randbedingungen berechnet das CFD-Modul das zugehorige momentane Stromungsfeld. Durch die
Integration des Drucks und der Reibungskrifte, die auf die Flugzeugoberfliche wirken, werden die
Krifte und Momente in einem definierten Bezugspunkt bestimmt. Damit konnen im
Flugmechanikmodul die Gesamtkrifte und —-momente, die das Flugzeug erfihrt bestimmt und die
Eulerschen Bewegungsgleichungen des Starrkorpers gelost werden.

Als CFD-Modul wird der DLR Tau-Code eingesetzt. Dabei handelt es sich um ein dreidimensionales
Finite Volumen Verfahren zur Integration der instationdren Reynolds-gemittelten Navier-Stokes
Gleichungen fiir ein bewegtes Bezugssystem. Zur Behandlung hybrider Netze, die aus Tetraeder-,
Prismen-, Pyramiden- und Hexaederelementen zusammengesetzt werden konnen, wird ein dualer
Netzansatz verwendet. Die konvektiven Fliisse werden wahlweise mit einem zentralen Schema mit
kiinstlicher Dissipation oder mit verschiedenen upwind Schemata zweiter Ordnung bestimmt. Die
Berechnung der viskosen Fliisse erfolgt mit einem zentralen Schema. Fiir die zeitgenaue Integration
wird die dual time stepping Methode nach Jameson verwendet.

Im oben skizzierten Softwaresystem muBl das CFD-Verfahren in der Lage sein, verstellbare
Steuerflichen zu simulieren. Zu diesem Zweck wird eine Chimeratechnik fiir unstrukturierte Finite
Volumen-Verfahren entwickelt und im Tau-Code integriert.

Losungsweg:

Bei der Chimeratechnik wird das Stromungsfeld mit mehreren unabhiingig voneinander generierten
Netzen diskretisiert. Diese werden in Anlehnung an die strukturierte Netzgenerierung als Blocke
bezeichnet. Die Blocke werden derart tiberlagert, daB sie sich an den Rindern iiberlappen und das
gesamte Stromungsfeld liickenlos abdecken. An den iberlappenden Ridndern wird der
Stromungszustand aus dem benachbarten Block linear interpoliert. Bei der Simulation dynamischer
Vorginge wird ein Block relativ zum Nachbarn verschoben. Diese Vorgehensweise weist eine Reihe
von Vorteilen gegeniiber alternativen Methoden wie beispielsweise der Netzdeformation oder
Neugenerierung des Netzes auf. Dazu gehoren geringer Rechenzeit- und Speicherbedarf, hohe
Robustheit, gute Eignung fiir hybride Netze, verldBliche Netzgiite und die Erhaltung
16sungsadaptierter Netzbereiche. Demgegeniiber steht bei der hier eingesetzten Variante der Verlust
der Konservativitit des Verfahrens in den Uberlappungsbereichen.

Die entwickelte Methode besteht aus den Funktionen Herstellung des Uberlappungsbereichs, Suche
der Interpolationsstiitzstellen, Bestimmung der Interpolationskoeffizienten und Interpolation des
Stromungszustands. Bei der Steuerfliche ist die zuldssige Uberlappungstiefe teilweise sehr klein. Zur

Datum: 25.05.1999 69 AG STAB
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Entlastung des Anwenders wird die Uberlappung in diesen Fillen mit einem Netzgenerator erstellt, der
eine Uberlappung von genau einer lokalen mittleren Kantenlinge erzeugt. Dieser Proze8 muB
einmalig zu Beginn der Simulation ausgefiihrt werden. Danach besitzt jedes Kontrollvolumen am
Rand einen oder mehrere Randpunkte, die sich mit dem Nachbarblock iiberlappen und fiir die der
Strémungszustand interpoliert werden kann.

Die Suche der Interpolationsstiitzstellen erfolgt mit einem Nearest Neighbor Suchalgorithmus.
Gesucht wird fiir jeden Randpunkt P des Blocks A der Tetraeder des Nachbarblocks von A, der P
enthilt. Die Eckpunkte des Tetraeders bilden die Interpolationsstiitzstellen. Komplexere Elemente wie
Prismen, Pyramiden und Hexaeder miissen bei der Suche in Tetraeder zerlegt werden. Durch
Ausnutzung der Nachbarschaftsbeziehungen der Randpunkte im Nearest Neighbor Algorithmus ist der
Rechenzeitbedarf fiir die Suche gering. Er betrdgt in etwa 1/340 der Rechenzeit eines expliziten
Zeitschritts des Tau-Codes. Die Interpolationskoeffizienten fiir P erhdlt man durch die Bestimmung
der linearen Formfunktionen fiir den Tetraeder. Den Stromungszustand im Interpolationspunkt wird
durch die Wichtung der Stromungszustinde in den Interpolationsstiitzstellen mit den zugehorigen
Koeffizienten ermittelt.

Mit dem beschriebenen Algorithmus wurden mehrere Testfille im Unter- und Uberschall bis zu einer
Anstrommachzahl von 2.0 berechnet. Als instationdrer Testfall wurde ein um die Nickachse
oszillierendes NACA 64A010 Profil in transsonischer Anstrémung ausgewihlt, siche Bild 1. In
diesem Fall wurde das Nahfeld des Profils als ein Block definiert, der sich relativ zu einem inertialen
Fernfeldnetz bewegt. In allen Testfillen konnte eine gute Ubereinstimmung der numerischen
Ergebnisse mit den theoretischen und experimentellen Vergleichsdaten festgestellt werden. Um die
beschriebene Methode auf dynamisch verstellbare Steuerfliche anzuwenden wird zur Zeit ein
Ausblendealgorithmus entwickelt, der die Netzbereiche der Steuerfliche identifiziert und ausblendet,
die den Festkorperrand der Fliigels durchdringen.
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Bild 1: Druckverteilung eines oszillierenden NACA 64A010 Profils (AGARD Report No 702 , CT6)

Literatur:

[1] BenekJ.A., Buning P.G., Steger J.L.: ,,A 3-D Chimera Grid Embedding Technique*, AIAA 85-
1523, 1985

(2] Gerold T., Galle M., Friedrich O., Evans J.: ,,Calculation of Complex Three-Dimensional
Configurations Employing the DLR TAU-Code*, AIAA-97-0167, 1997

(31 Burggraf U., Kuntz M., Schoning B.: Implementation of The Chimera Method in The
Unstructured DLR Finite Volume Code Tau, to be published in Notes on Numerical Fluid
Mechanics, Volume 70, ed. W. Nitsche, H.-J. Heinemann, R.Hilbig, 1999

[4] Lohner R.: ,Robust, Vectorized Search Algorithms for Interpolation on Unstructured Grids*,
Journal of Computational Physics 118, 380-387, 1995
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Thema Steuerungsmoglichkeiten mit Hilfe von Rumpfnasenstrakes
Ausgangsposition

Bei Fliigeln mit grofer Vorderkantenpfeilung treten im hohen Anstellwinkelbereich beim Schieben bzw. beim
Rollen Instabilitaten im Schieberollmoment und bei der Rolldampfiing auf. die durch einseitiges Wirbelauf-
platzen hervorgerufen werden.

Ziel
Es soll ein Steuerungskonzept erarbeitet werden. das diese Instabilitdten automatisch beheben bzw. verringern
kann.

Losungsweg

Durch gezielte Beeinflussung der das Auftriebsverhalten dominierenden Wirbelsysteme sollen die erforder-
lichen Steuerungskrifte und Dampfungsmomente erzeugt werden. Hierzu wird die Wirkung von symmetrischen
und asymmetrischen Rumpfnasenstrakes an einem Modell der X3 1 experimentell untersucht.

Deployable Strakes
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Abb. 1: Geometrie der Rumpfnasenstrakes  Abb. 2: Wirkung eines asymmetrisch ausgefahrenen Strakes

Weiteres Vorgehen
Optimierung der radialen Strakeposition in Abhingigkeit von den jeweiligen Strémungsparametern

Literatur
Plaetschke E., Weiss S., Rohlf D. :Comparison of Parameter Identification Results from Pilot and Flutter Test
Box Input Maneuvers; DLR Braunschweig, Institut fiir Flugmechanik, IB 111-95/15 (1995)

Malcolm G.N.:Forebody Vortex Conurol AGARD-R-776: Special Course on Aircraft Dynamics at High Angles
of Attack: Experiments and Modelling pp. 6-1 bis 6-40. 3/1991
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Thema Vergleich zweier Turbulenzmodelle fiir wirbelbehaftete
Uberschallstrémungen an einem Arrow Wing

Ausgangssituation:

Fir 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, fiir einen 70°
gepfeilten, scharfkantigen Pfeilfliigel die turbulente Uberschallumstrémung [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] sowohl mit dem einfachen algebraischen Baldwin-Lomax Turbulenz Modell mit der
Degani-Schiff Erweiterung (BL-DS) als auch mit dem k- zwei Gleichungsturbulenzmodel berechnet.

Ziel:
Ziel ist, die Eignung unterschiedlich komplexer Turbulenzmodelle zur Vorhersage der wirbelbehafte-
ten Stromung um schlanke Fliige!l im Uberschall festzustellen.

Lésungsweg:

Zwischen den im Rahmen des HSFF-2 Workshop berechneten Losungen und den experimentellen
Ergebnissen sind Unterschiede sowohl in den Gesamtbeiwerten als auch und den lokalen Druckver-
teilungen festgestellt worden. Dabei wachsen die lokalen Druckverteilungsunterschiede vom Fligel-
mittelschnitt zur Fllgelspitze an. Nach Untersuchungen zur rdumlichen Diskretisierung an der
Fllgelspitze, kleinen Variationen des Anstellwinkels in der Rechnung sowie einer Untersuchung zur
Aeroelastic des Fligelmodelles im Versuch wurde zusétzlich der EinfluB zweier Turbulenzmodelle
auf die Vorhersagegenauigkeit untersucht.

Ergebnis:

Die Stréomungstopologie ist anhand der Oberflachenstromlinien fur beide Anstellwinkel in Bild 1
gezeigt. Starke, mit dem Anstellwinkel anwachsende QuerstromungseinfliBe machen die Beriick-
sichtigung des Nachlaufes in der Rechnung notwendig. Das verwendete Netz hat eine Auflésung von
84x60x128 Zellen in Langs- Normal- und Umfangsrichtung. Die Grenzschicht ist mit 28 Zellen aufge-
I6st. Fur den geringeren Anstellwinkel sagen beide Turbulenzmodelle &hnliche Topologie vorraus.
Allerdings berechnet das aufwendigere k-o Modell nahe der Flugelspitzte einen sekundaren Wirbel.
Far den héheren Anstellwinkel sagt das k- Modell weiterhin nur einen Wirbel vorraus. Der Vergleich
der numerisch bestimmten Druckverteilungen mit den Messungen ergibt sehr gute Ubereinstimmung
far fast den ganzen Flugel, siehe linke Halfte von Bild 2. Bei 30% der Spannweite wird die Druckver-
teilung flr a=4° von beiden Turbulenzmodellen in sehr guter Ubereinstimmung vorhergesagt. Einzig
im Schnitt bei 90% der Spannweite, liegen deutliche Abweichungen auf der Leeseite des Fliigels vor.
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Das zwei Gleichungsturbulenzmodell errechnet eine Druckverteilung in besserer Ubereinstimmung mit
dem Experiment als das algebraische Turbulenzmodell. Allerdings wirken sich die errechneten lokalen
Druckverteilungsunterschiede zwischen den Turbulenzmodellen kaum auf die Gesamtbeiwerte aus.
Ferner sind die Druckverteilungsunterschiede in derselben GréBenordnung wie der Einflu3 der vermu-
teten Aeroelastizitat des Flugels [4].

90% span _

30% span

Bild 1 Oberflachenstromlinien fir zwei Turbulenzmodelle (BL-DS links; k-w rechts) auf der
Leeseite des Pfeilfliigels bei M=2.; Re=13.32*10° [1/m].

-0.3
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30% span

0- B SNSRI VORI VU T | | Il i i 0. i i i Il |
%.0 0.2 0.4 0.6 0.8 X/C 1.0 %.0 0.2 0.4 0.6 0.8 X/C 1.0

Bild 2 Vergleich der berechneten und der exp. [2] Druckverteilung im Schnitt 30% (links) und 90%
(rechts) der Spannweite.
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Thema: Zeitgenaue numerische Untersuchung des Wirbelaufplatzens
an einem Deltafliigel mit Hilfe eines Euler-Verfahrens

Ubersicht:

Die aufgeplatzte Wirbelstromung {iber dem VFE-Deltafiigel mit 65° Vorderkantenpfeilung ist schon seit lingerer
Zeit experimentell und numerisch untersucht worden. Als letzte Arbeiten dazu siehe D. Hummel, T. Loser [1],
J.M.A. Longo (2] und D. Strohmeyer et al. [3]. Die bisher verwendeten nicht-zeitgenauen Verfahren, welche
die ,Local-Time-Stepping“-Methode benutzen, konnten den Aufplatzvorgang allerdings nur in einem kleinen
Anstellwinkelbereich und mit Hilfe speziell angepafiter Netze qualitativ gut wiedergeben. Aussagen iiber die
zeitlichen Abldufe (z.B. iiber die Kreisfrequenz des instationdren Aufplatzvorgangs) waren zudem iiberhaupt
nicht mdglich.

Aus diesemn Grund wurden mit Hilfe des Programms FLOWer!14 am Institut fiir Strémungsmechanik der TU
Braunschweig zeitgenaue Euler-Rechnungen am VFE-Deltafliigel bei einer Anstrémmachzahl von Maq, = 0.2
durchgefiihrt. Die Rechnungen erfolgten auf einer O-O-Netztopologie mit 80x84x136 = 913920 Zellen. Als
Zeitdiskretisierungsverfahren wurden sowohl eine ,Dual-Time-Stepping“- als auch eine modifizierte ,,Global-
Time-Stepping“-Methode verwendet. Zusétzlich wurde der Einfluf der numerischen Dampfung (Netzfeinheit
und kiinstlich zugefiihrte numerische Dissipation) sowie der dimensionslosen Zeitschrittgréfie At* = At- U, /1
auf das Ergebnis beziiglich Lage und Art des instationdren Aufplatzvorgangs untersucht.

Der Einfluf} der numerischen Dissipation auf die Simulation des Wirbelaufplatzens ist erheblich. Sie bestimmt
schon beim gesunden Wirbel dessen Lage und Ausdehnung im Raum und beeinflult bei aufgeplatzter Wirbel-
strémung mafigeblich die Position und die Form des Aufplatzens. Demgegeniiber stellte sich bei der Zeitdiskreti-
sierung heraus, dafl ab einem bestimmten Schwellenwert At* < At . die Ergebnisse nur noch unwesentlich von
der Zeitschrittgrofle abhingen. Auch lieferten ab einer geniigend feinen Zeitauflosung die beiden untersuchten
Zeitdiskretisierungsverfahren (,,Dual-Time-Stepping® und ,,Global-Time-Stepping®) identische Ergebnisse.

Im Gegensatz zu den nicht-zeitgenauen Verfahren erlauben die zeitgenauen Rechnungen nun eine sehr detaillierte
Analyse des Aufplatzprozesses bis hin zu sehr hohen Anstellwinkeln (o < 43°):

104 Abbildung 1 zeigt den ca-Verlauf iiber der dimen-
sionslosen Zeit t* = t - Uy, /I; fiir einen Anstellwin-
kel von a = 20°. Es wurde ein kiinstlicher nume-
rischer Dissipationskoeffizient von k() = 1/40 so-
wie eine dimensionslose Zeitschrittgrofie von At* =
0.0012 (,,Global-Time-Stepping®) gewahlt. Der cy4-
Wert vollzieht eine periodische Schwingung mit einer
reduzierten Kreisfrequenz von w* = 27 /T* = 14.96.
Ein analoges Verhalten zeigen auch die dimensions-
losen Widerstands- und Nickmomentenbeiwerte cyy

CA
1.03

-

1.02

1.01

-
LN B B S S B B UL B LB B B

0.99 e Analysierte Zeiten und cp.
1 1 ' Eine genaue Strémungsanalyse zeigt, daf diese hoch-
T T frequenten Schwingungen in den Kraft- und Momen-
- t tenverldufen durch den im hinteren Fliigelteil aufge-
T =042 platzten Wirbel hervorgerufen werden.

Abbildung 1:
ca-Verlauf fiir o = 20° {iber der dimensionslosen Zeit t* =¢- Uy, /;
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In Abbildung 2 ist die Wirbelachse zu den in Abbil-
dung 1 schwarz markierten Zeitpunkten im Vergleich
zu einer zeitlich gemittelten Wirbelachse wiederge-
geben. Die Achsverliufe stellen dabei die Verbin-
dungslinien der Gesamtdruckminima im Strémungs-
feld dar. Zu jedem Zeitpunkt ¢* bildet die Wirbelach-
se eine rdumliche Spirale, deren Windungssinn der
Drehrichtung des Wirbels entgegengesetzt ist. Diese
Spirale rotiert mit der Zeit in Drehrichtung des Wir-
bels. Die reduzierte Kreisfrequenz w* dieser Drehbe-
wegung entspricht dabei exakt der Kreisfrequenz der
periodischen Schwingungen in den Kraft- und Mo-
mentenverliufen.

In einem Schnitt z/l; = 1.0 an der Hinterkante
(Abbildung 3) erkennt man, dafl die gréfiten Gesamt-
druckverluste (bis 6.5 %) in einem breiten Gebiet
rund um die mittlere Wirbelachse zu finden sind,
wahrend die grofiten Schwankungen im Gesamtdruck
ringformig angeordnet sind. Dieser Ring entspricht
dabei der kreisférmigen Umlaufbahn, welche die ak-
tuelle Wirbelachse in diesem Schnitt mit der Zeit
durchlauft.

Nach weiterer eingehender Analyse der Euler-
Ergebnisse sind in Zukunft zeitgenaue Navier-Stokes-
Rechnungen am VFE-Deltafliigel geplant, mit dem
Ziel, die bisher empirisch eingebrachte numerische
Dissipation durch die physikalisch begriindete visko-
se Dissipation zu ersetzen. Zusétzlich soll der Ein-
flul der reibungsbedingten Sekundirablésung auf
das Aufplatzen des Primirwirbels untersucht wer-
den.

Zeitlicher Mittelwert F

Lage der Wirbelachsen:
zu verschiedenen Zeitpunkten t*
—— im zeitlichen Mittel

Abbildung 2:

Riumlicher und zeitlicher Verlauf der Wirbelachse
bei a = 20°
(Verbindungslinien der Gesamtdruckminima)

Standardabweichung S

0.7

Fozls
cpl =1- Py / pl,m —~ 0.6

Zeitlicher Mittelwert:

1 n
E(c) == (o),
i=1

Standardabweichung:

S (cpt) =

n

ni 1 Z [(CM),' - E(cp,)}2

i=1

Abbildung 3: Gesamtdruckverluste ¢y = 1-p; / p1.o  (Zeitl. Mittelwert und Standardabweichung)
im Schnitt z /1; = 1.0 an der Hinterkante bei a = 20°
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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 Phinomene nicht erfassen. Dementspre-
chend stellten die Ergebnisse dieser Verfahren beim Auftreten solcher Phianomene nur eine Niherung
der wirklichen Optima dar.

Ziel

Um eine Verbesserung der Naherung 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 praktische Erfahrungen in Bezug auf ihre Anwendung gesammelt werden.

Vorgehensweise

Losungen der Euler-/Navier-Stokes Gleichungen erfordern einen deutlich erhohten 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 Verfiigung
stehenden Verfahren zur Netzgenerierung, MegaCads [3], und zur Stromungsfeldberechnung, FLO-
Wer [4], gekoppelt und angewendet [5].

Ergebnis

Die prinzipielle Funktionsfahigkeit des beschriebenen Programmsystems wurden anhand analytischer
Beschreibungen von Kérpern und Fliigeln mit minimalem Wellenwiderstand iiberpriift. Praktische
Erfahrungen in Bezug auf die Anwendung des Systems wurden anhand aktueller Problemstellungen
gewonnen. Abbildung 1 zeigt die Anderung des Tragfliigels eines Uberschallverkehrsflugzeuges im
Verlauf einer Optimierung bei Anstromgeschwindigkeit Ma,. = 2. Der Fliigel wurde dabei mit insge-
samt 31 Parametern beschrieben. Seine Grundfliche und sein Volumen wurden konstant gehalten,
ebenso die relativen Profildicken und der Auftriebsbeiwert. Abbildung 2 stellt den Widerstand des
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Tragfliigels in Abhéngigkeit von der Anzahl der Nachrechnungen, d.h. der Anzahl der Berechnungen
der Giitefunktion, dar. Der Fliigel am Ende der Optimierung hat eine Gleitzahl von etwa 15 basierend
auf Losung der Euler Gleichungen.

| 3.0-102 ¢
o
* 26-102
urspriinglicher Fliigel o 22.102%E
g '-
2 1.8-102
_ o
4 5 i
2 14102 F
15y o
e :
- ) * 10-107}
optimierter Fliigel : 3
60'1(')‘35""1""1"'"""I
' 0 200 400 600 800
Nachrechnungen —3
Abb. 1: Anderung des Tragfliigels eines Uber- Abb. 2: Widerstandsbeiwert des Tragfliigels,
schallverkehrsflugzeuges in Verlauf einer Opti- basierend auf Losung der Euler Gleichungen,
timierung bei Anstrémgeschwindigkeit Ma_.=2. im Verlauf der Optimierung.
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weiteres Vorgehen

Moglichkeiten zur Verringerung des Rechenzeitaufwandes des Programmsystems durch Parallelisie-
rung sollen untersucht werden. Auflerdem sollen weitere praktische Erfahrungen in Bezug auf die
Anwendung des Systems gesammelt werden.
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Thema:

Wirbelplatzen beim Hochanstellwinkelflug _
Numerische Simulation des Wirbelplatzens iiber Deltafliigel bei verschiedenen Anstromwinkeln und Untersu-
chung der aktiven Beeinflussungsmoglichkeiten

Ausgangssituation:

Bei einem Deltafliigel fiihrt schon ein mittlerer Anstellwinkel bei einer entsprechenden Anstromung zu einer Ab-
l0sung der Strémung entlang der gesamten Vorderkante. Die Scherschicht rollt sich auf der Saugseite des Fliigels
zu einem Wirbelpaar auf. Diese beiden Vorderkantenwirbel beeinflussen die Stromung auf der Saugseite mafgeb-
lich. Durch die hohen Umfangs- und Axialgeschwindigkeiten erzeugen sie unterhalb ihrer Wirbelachse auf der
Fligeloberfliche eine Druckabsenkung, Auftrieb und Widerstand werden nichtlinear verstirkt. Durch das vom
Wirbel veriinderte Druckfeld konnen weitere Abldsungen auftreten und weitere Sekundirwirbel entstehen. Bis zu
miiBigen Anstellwinkeln bleibt die Stromung symmetrisch und vorhersagbar, iiberschreitet jedoch der Anstellwin-
kel einen kritischen Wert, so verstirken sich nicht nur die Wirbel, sondern es tritt das sogenannte Wirbelplatzen
auf. Urplotzlich weitet sich der Wirbelkern auf und die Geschwindigkeiten der Strémung nehmen deutlich ab. Der
Druck im Stromungsfeld nimmt damit stark zu. Es kommt zu einem verinderten Auftriebsverhalten, infolgedessen
zu einem Nickmoment. Da das Phinomen zumeist auch unsymmetrisch auftritt, entstehen starke Rollmomente,
wodurch das Flugverhalten stark destabilisiert wird und die Manévrierfahigkeit eines Flugzeuges mit Deltafliigel-
konfiguration deutlich nachteilig beeinflu3t wird

Ziele:

Zur Sicherstellung eines stabilen Flugverhalten auch bei hohen Anstellwinkeln sind Erkenntnisse iiber die Vorher-
sagbarkeit und die Struktur des Wirbelplatzens unbedingt erforderlich, die dann erst eine aktive Beeinflussung und
Steuerung des Wirbelplatzens erlauben. Die rdumlich und zeitlich aufgeléste Struktur des Wirbelplatzens ermég-
licht das Verifizieren und Entwickeln verschiedener phys. Modellvorstellungen, um die entscheidenden Parameter
einzugrenzen und zur aktiven Steuerung zu nutzen.

Losungsweg:

Die Wirbelstruktur iiber einem vereinfachten Modell eines Deltatliigels wird mit Hilfe einer numerischen Simula-
tion untersucht. Zur Anwendung kommt das vor Ort entwickelte DLR Stromungssimulationsprogramm TAU-Co-
de. das die Untersuchung reibungsbehafteter Stromungen zeitgenau und riumlich mit einer Genauigkeit 2.
Ordnung erlaubt.

Ohne jedoch auf Modelle in der Turbulenzsimulation riickgreifen zu miissen. wird zur genaueren Untersuchung
ein vorhandener DNS-Code (FLOWSI von C. Wagner) auf die Anwendung dreidimensionaler Probleme allgemei-
ner Geometrie erweitert. Dies ermoglicht Einblicke in die Struktur des Wirbelplatzens zunichst an einfachen Kon-
figurationen, hier der Ellipsoid. spiter an komplexeren wie zum Beispiel dem Deltaflgel.
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Zuniichst stehen dabei die Wirbelumstromungen bei stationdrer Anstrémung im Mittelpunkt der Betrachtungen.
Fir verschiedene zeitunabhéingige Anstellwinkel wird die Wirbelstruktur mit quasistationdren Rechnungen erfaft.
Der EinfluB} der verwendeten Geometrie und des Rechennetzes auf Lage und Gestalt des Wirbels wird dokumen-
tiert, ebenso den der verschiedenen Turbulenzmodelle. Nach einhergehenden Untersuchungen zur richtigen Wahl
der mindestens erforderlichen Zeitschritte zur Auflosung aller vorhandenen instationiiren Effekte des Wirbels bzw.
Wirbelplatzens wird ein Vergleich mit instationdren Rechnungen angestellt, um festzustellen, wann noch stationir
und wann instationér gerechnet werden kann bzw. muB, um so moglicherweise Rechenzeit zu sparen. Ferner wird
bei Variation des Anstellwinkels, d.h. langsame Erh6hung des Winkels, die Struktur des Wirbelplatzens raumlich
und zeitlich genau aufgelost, ebenso werden im Experiment durchgefiihrte aktive Beeinflussungsmafinahmen
nachgerecht und verglichen, so daB die entsprechende Datensitze einen RiickschluB auf die entscheidenden Para-
meter des Platzvorganges erlauben. In spiteren Rechnungen wird gezielt auf diese Parameter eingewirkt, um die
Modellbildung weiter voranzubringen.

Vorlaufige Ergebnisse:

Es sind an einem vom Experiment geometrisch vorgegebenem Deltatliigelmodell bei verschiedenen Anstellwin-
keln quasistationire Rechnungen durchgefiihrt worden. Das Herausbilden des Wirbels konnte gut aufgeldst wer-
den. Bei 20 Grad Anstromwinkel trat Wirbelplatzen erstmalig im Bereich der Wake-Stromung knapp hinter der
Hinterkante auf, bei 25 Grad hat sich der Aufplatzpunkt stromauf fast bei halber Fliigellinge iiber die Saugseite
verlagert. Probleme traten weiterhin bei der Adaption des Netzes auf: Der Ubergang der mit Prismen generierten
Grenzschicht zur Tetraederschicht der AuBlenstromung folgt nicht wie gewiinscht der Netzverfeinerung, so dal im-
mer kleiner werdende Tetraederelemente neben den gleichgroff gebliebenen Prismen zu einer Verzerrung der Lo-
sung fiihren AuBerdem konnte das maximale y+ nicht unter 12 herabgesetzt werden, da die Prismenschicht an sich
schon zu inkonsistent ist. Aufgrunddessen muf auf ein anderes Netzgenerierungstool (FASTFLQ) zuriickgegriffen
werden. Die Visualisierung des Wirbels konnte soweit verbessert werden, daB jetz drei Wirbelidentifikationsmo-
delle zur Vertgung stehen.

Abb. 1: Schnitt durch den Wirbel {iber cinem Deltafliigel bei 18 Grad Ansteliwinkel, Wirbclidentifikation anhand von
Lambda2-Isolinicn

Weiteres Vorgehen:

Zuniichst werden neue Netze mit FASTFLO generiert, anschlieend mit Hilfe der Adaption das y+ angepalit, die
anschlieBenden quasistationiiren Rechnungen werden dann mit den vom Experiment verfiigbaren Ergebnissen ver-
glichen. Der EintluB der Turbulenzmodelle wird untersucht. Im Anschlufl wird eine entsprechend auskonvergierte
Losung, bei der das Wirbelplatzen gerade noch nicht auftritt, als Startldsung fiir eine Reihe von instationiren Rech-
nungen zur Frequenzanalyse des Wirbels herangezogen, so dafi der mindest erforderliche Zeitschritt zur Auflosung
aller instationiren Effekte bestimmt ist. Darauf schlieBt sich die zeitliche Variation der Anstromwinkel an.

Die Entwicklung des DNS-Codes wird weiter vorangetrieben.
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Thema Programmsteuerung fiir die multidisziplinire Simulation des manévrierenden
Flugzeugs

Im Projekt AeroSUM soll ein geeignetes Simulationswerkzeug entwickelt werden, mit dem das dynami-
sche Verhalten eines Flugzeuges bereits in der Definitionsphase analysiert und beurteilt werden kann. Zu
diesem Zweck wird ein Softwarepaket erstellt, in dem ein aerodynamisches Berechnungsverfahren auf Ba-
sis der instationéren Navier-Stokes-Gleichungen mit einem flugmechanischen Berechnungsverfahren der-
art gekoppelt wird, dal die Mandver eines als Starrkorpers betrachteten Flugzeugs simuliert werden
konnen.

Zur Berechnung der Luftkrifte wird der Tau-Code eingesetzt. Dieser besteht aus mehreren separat ablau-
fenden Programmodulen. Das Geometriemodul enthalt Funktionen zur Modifikation des Netzes, im Pre-
processingmodul sind u.a. Funktionen zur Berechnung der Metrik und der Mehrgitterebenen enthalten.
Das Solvermodul stellt das Integrationsverfahren zur Verfiigung. Das Zusammenspiel der Module wird
iiber eine Ablaufsteuerung realisiert, die deren Einsatz vereinfacht und automatisiert, sowie die Durchfiih-
rung von Berechnungen nicht nur auf einem einzelnen Rechner sondern auch auf einem Netzwerk erlaubt.
Die auf diese Weise gewonnene Flexibilitidt ermoglicht einen besseren Einsatz der vorhandenen Rechner-
resourcen. So ist das im Solvermodul implementierte Integrationsverfahren des Tau-Codes effizient auf
einem Vektorrechner einsetzbar, die Programmodule Geometrieberechnung und Preprocessing erreichen
dagegen eine bessere Performance auf einem Skalarrechner. Unter bestimmten Bedingungen konnen ein-
zelne Programmodule parallel zueinander ablaufen, wodurch eine Reduktion der Rechenzeit moglich ist.

Die zur Ablaufsteuerung entwickelte Software regelt den Datenverkehr und die Kommunikation zwischen
den einzelnen Programmodulen und erleichtert so dem Anwender den Einsatz der fiir ihn optimalen Rech-
nerkonfiguration. Die Auswahl der Rechner und die Konfiguration der Programmodule bleibt weiterhin
dem Anwender iiberlassen. Uber die Steuerungssoftware wird auch die Kopplung der flugmechanischen
und aerodynamischen Berechnungen realisiert.

Zum gegenwirtigen Zeitpunkt existiert ein C-Programm mit dem Namen , KAPS*, das es dem Anwender
ermdglicht, nach Erstellung von zwei Konfigurationsdateien Berechnungen mit dem Tau-Code durchzu-
fiihren. Nach dem Start 148t KAPS selbstindig die erstellte Konfiguration der Programmodule auf den ge-
wihlten Rechnerplattformen ablaufen. Die einzelnen Module kénnen auch weiterhin ohne die Steuerung
durch KAPS benutzt werden. Die Kommunikation findet jeweils zwischen KAPS und einem Modul statt,
aber nicht zwischen den Modulen. Ergebnisse von Berechnungen werden wie bisher in Dateien abgelegt
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und bei Bedarf wieder eingelesen. Die Kommunikation zwischen KAPS und den Modulen wird mit TCP-
Socketverbindungen realisiert.

AuBer zur Ablaufsteuerung der aerodynamischen Berechnungen wird KAPS auch zur Kopplung der aero-
dynamischen und flugmechanischen Berechnungen eingesetzt. Von der flugmechanischen Seite werden In-
formationen iiber Anstell- und Schiebewinkel, Machzahl, AtmosphirengroBen, Klappenausschlag,
Windgeschwindigkeit, etc. an die aerodynamische Seite geliefert. Dort werden die Stromugszusténde be-
rechnet und die resultierenden Krifte und Momente an die flugmechanische Seite zuriickgegeben. Die Si-
mulation der flugmechanischen Seite wird mit Hilfe der Simulationssoftware SIMPACK durchgefiihrt. In
SIMPACK wurden zu diesem Zweck einige Modelle definiert. Die Bewegungen eines derartigen Modells
werden iiber entsprechende Parameter in SIMPACK berechnet. Nach jedem Iterationsschritt in SIMPACK
werden die zur aerodynamischen Berechnung benétigten Variablen an KAPS iibermittelt. Dieses steuert an-
schlieBend die aerodynamische Berechnung und sendet nach deren AbschluB die im Solvermodul bestimm-
ten Krifte und Momente an SIMPACK zuriick. Fiir die Kopplung der flugmechanischen und
aerodynamischen Berechnungen ist SIMPACK um entsprechende Routinen erweitert worden, u.a. um eine
Routine, die automatisch KAPS startet und iiber eine TCP-Socketverbindung die Ergebnisse der flugme-
chanischen Berechnungen an KAPS sendet, bzw. die Ergebnisse der acrodynamischen Berechnungen emp-
fangt.

Die folgende Abbildung gibt einen Uberblick iiber die Funktionalitit der Software:

(Konfig.dateil > (Konfig.datei 2 >

SIMPACK

-+ - =7 KAPS

- — — —

DT 2Ry SN
s 7 | ~ N
/s | N DN
s 7 | ~N DN
s 7 | ~N DN
e Y, T
Geometriemodul Preprocessing- Solvermodul
modul
< Eingabe- und Ausgabedateien )
- -

Datei schreiben/lesen

TCP-Socketverbindung

[1] SIMPACK wird von DLR-OP entwickelt und von INTEC vetrieben.
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Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: »Fligel kleiner Streckung*
Ansprechpartner: Dipl.-Ing. Thorsten Wienberg
institut: DLR / Institut fir Entwurfsaerodynamik
Adresse: Lilienthalplatz 7
38108 Braunschweig
Telefon: 0531 / 295-2457
weitere Partner: Dr. Olaf Frommann, Synaps Ingenieur-Gesellschaft mbH
Thema: Validierung bzw. Anwendung des Optimierungssystems

MEPO fiir komplexe 3D-Konfigurationen im Uberschall

Ausgangssituation:

Im Rahmen des DLR Projektes MEGAFLOW [1] wurden am Institut fir Entwurfsaerodynamik ein
zuverlassiges, effizientes und qualitatsgesichertes Programmsystem zur numerischen Simula-
tion um komplette Flugzeuge im Unter- und Uberschall entwickelt. Um den hohen Leistungsan-
spriichen an neue Flugzeugmuster gerecht zu werden, wurde innerhalb dieses Projektes in
Zusammenarbeit mit der TU Braunschweig und der Synaps Ingenieur-Gesellschaft mbH das
Optimierungssystem MEPO (Modular Environment for Parallel Optimization) entwickelt. Hierbei
stand die aerodynamische Verbesserung von komplexen Flugzeugkonfigurationen anhand der
numerischen Werkzeuge FLOWer und MEGACADS unter Verwendung aller verfigbaren geome-
trischen Freiheitsgrade im Vordergrund.

Ziel:

Zur Realisierung der o0.g. komplexen und zeitintensiven aerodynamischen Optimierungsaufgaben
werden in einem Ethernet-Netzwerk die einzelnen Hardware-Ressourcen von Workstations und
Batch-Rechnern zu einem virtuellen Parallelrechner zusammengefaBt, siehe hierzu Abb. 1.
Innerhalb dieses Rechner-Clusters kommen parallelisierte Stromungsléser auf Prozessorebene
(FLOWer 115), parallele Optimierungsstrategien (Evolutionsstrategie PAROS) und Mehrpunkt
Entwurfsverfahren auf Rechnerebene zum Einsatz.

Losungswegq:

Zur Validierung des Programmsystems MEPO erfolgte fiir den Deltaflligel der SST-Konfiguration,
siehe Abb. 2, eine Optimierung beziiglich der Gleitzahl im Uberschall bei Ma = 2.0. Da dieser FIlii-
gel in [2] ausfihrlich behandelt wurde, liegen Referenzwerte fiir eine qualitative und quantitative
Beurteilung eines neuen Optimierungssystems vor. Als Variationsparameter wurden die lokalen
Anstellwinkel o; einzelner Fligelschnitte verwendet. Die Optimierung der Gleitzah! erfolgte dann
Gber die Verwindung des Fligels, wodurch im wesentlichen der Wellenwiderstand beeinfluf3t
wurde.

Ergebnis:

Im Rahmen der Validierung wurden fir die Optimierung ein herkémmliches finites Differenzenver-
fahren bzw. ein genetischer Optimierungs-Algorithmus verwendet. Mit dem Differenzenverfahren
wurde auf einer NEC SX4 eine Verbesserung der Gleitzahl von 10.5% erreicht, siehe auch Abb. 3,
womit sich eine gute Ubereinstimmung mit den Ergebnissen aus [2] ergab. Ferner erfolgte anhand
des genetischen Algorithmus eine Optimierung auf zwei NEC $X4-Rechnern, die ebenfalls eine
Verbesserung der Gleitzahl um 10,5% erzielte. Ferner konnte durch diese Vorgehensweise gezeigt
werden, daf3 bei gleichbleibender CPU-Rechenzeit, die fir den Anwender benétigte User-Zeit sich
um die Halfte reduziert.

87 -



Weiteres Vorgehen:

In den nachfolgenden Arbeiten soll das Optimierungssystem MEPO auf Fligel-Rumpf Konfigura-
tionen angewendet werden. Hierbei liegt zunachst der Schwerpunkt im Einflu3 des Wurzelschnitts
bzw. des Rumpfquerschnitts hinsichtlich einer aerodynamischen Qualitatsverbesserung.

Literatur:

[1] Telle D., Extension of an Aerodynamic Optimization System for Inverse Design, DLR, Institut fir
Entwurfsaerodynamik, 1B 129-97/3, Brauschweig, 1997.

[2] Kroll N., National CFD Project MEGAFLOW-Status Report“, Notes on Numerical Fluid Mecha-
nics, Vol. 60, pp 15-23, Vieweg Verlag, Braunschweig, 1997.
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Fachkreis

Projektgruppe /
Anwendungsbereich

Ansprechpartner

Institution

Adresse

weitere Partner

Thema

Ausgangssituation

Ziel

Losungsweg

Ergebnis

Mitteilung

Drehfliigler und Rotoren

Physikalische Grundlagen
Dipl.-Ing. J. Henkner

Lehrstuhl fiir Fluidmechanik -~ FLM
o. Prof. Dr.-Ing. B. Laschka
Technische Universitat Miinchen

Boltzmannstr. 15 Telefon +89-289-16122
85748 Garching Telefax +89-289-16138

Instationdre Stromungsablosungen an schiebenden Tragflichen

Instationare Stromungsvorgénge sind in fast allen Gebieten der Stréomungsmechanik von be-
sondererer Relevanz, insbesondere ist die Problematik der instationiren Stréomungsablésung
hierbei bei vielen praktischen Anwendungen von Bedeutung. Unmittelbar davon betrof-
fen sind zum Beispiel Drehfliigler. Durch die notwendige zyklische Blattverstellung beim
Vorwartsflug ist deren mogliche Hochstgeschwindigkeit in weiten Teilen vor allem von
Vorgangen der dynamischen Stromungsablosung am riicklaufenden Blatt begrenzt. Die
Erhohung der moglichen Flugeschwindigkeit ist aber einer wesentlichen Entwicklungszie-
le der damit befafiten Aerodynamik. Aber auch die Umstrémung sogenannter super-
mandvrierbarer Hochleistungsflugzeuge sowie Turbinen und Propeller ist in vielen Bereichen
stark von dynamischen Ablosevorgiangen betroffen.

Mit Hilfe neu entwickelter Mefitechnik sollen neue Einblicke in die Mechanismen der dreidi-
mensionalen Stréomungsablosung gewonnen werden. Rechnungen an vereinfachten Geome-
trien sollen Interpretationshilfen stellen. Durch die eingesetzte neue MeBtechnik kénnen aus
Experimenten an einem schiebenden Schwingfliigel erstmals quantitativ erfafite Werte fiir
die Stromungsfeldgrofien gewonnen werden.

Um die bei dreidimensionaler Abldsung vorliegenden turbulenten Stromungen erfassen zu
kénnen muf} eine Meftechnik angewendet werden, die ohne Einschrinkungen im gesam-
ten Richtungs- und auftretendem Geschwindigkeitsspektrum eindeutige Mefsignale mit
geniigender zeitlicher Auflosung liefert. Die Anforderungen im Hinblick auf die zeitliche
Auflésung wird von der HitzdrahtmeBtechnik im Allgemeinen gut erfiillt, sie besitzt ty-
pischerweise ausreichende kleine Einschwingzeiten der Mefbriicke, die selbst kleinskalige
Turbulenzen erfassen kénnen. Probleme ergeben sich allerdings bei der Verwendung von
handelsiiblichen Hitzdrahtsonden dadurch, daf§ nicht fiir beliebige Anstrémrichtungen ein-
deutige Mefsignale geliefert werden. Bei konventionellen Hitzdrahtsonden muf} sicherge-
stellt werden, dafl Riickstromgebiete ausgeschlossen werden kénnen und die Sonden auf die
Hauptstromungsrichtung ausgerichtet sind. Diese Mehrdeutigkeiten kénnen mit Hilfe einer
erfolgten Sondeneuentwicklung ausgeschlossen werden.

Fiir den in Bild 1 gezeigten Meaufbau sind fiir verschiedene reduzierte Frequenzen die insta-
tiondren Stromungsfelder erfalt worden. Nachfolgende Ergebnisse sind fiir eine reduzierte
Frequenz k = 27 fc/V = 0.22 und eine Reynoldszahl Re = 250000 eines mit # = 15°
schiebenden Fliigel fiir v = 10° — 10°  cos (275 prisentiert.

-84 -



Sinustormige Schwingung:

Bild 2 zeigt die momentane Gesamtgeschwindigkeitsverteilung Ve, zum Zeitpunkt ¢/T =
0.47 kurz vor Erreichen des oberen Totpunktes. Auswertungen der Querstromkomponenten
ergeben eine fliigelparallele Stromung 8 ~ 90° Bild 4, die zum erstenmal zum Zeitpunkt
t/T = 0.47 festzustellen ist und sich im weiteren zeitlichen Verlauf von der Kérperoberfliche
entfernt. Analyse der Langsgeschwindigkeiten im Bild 3 zeigen ein Geschwindigkeitsmini-
mum induziert durch einen “Dynamic Stall”-Wirbel. Bedingt durch diesen Wirbel wird
dem hinteren wandnahem Profilbereich neue Energie zugefiihrt, wie an den zunehmenden
Geschwindigkeitskomponenten u zu erkennen ist. Erst fiir Phasen t/T" > 0.53 werden auch
im hinteren Profilbereich Riickstrémungen beobachtet.

[ I Anstromung .

V, V. -0.1 00 0.1 02 0.4 05 0.6 07 0.8 09 1.0 1.2 1.3 1.4 15

Breite zwischen den Endscheiben:
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Frequenz: f= 0 ...6 Hz

¥T=0.470, a=19.8

Schiebewinkel = 0 ... 35"

NACA 0012 KFK-Flugel
mit Stahlachse

KFK-Endscheiben
@ 940 mm

Bild 1:
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Literatur

weiteres Vorgehen

Datum 26.02.99

[1] J. Henkner, H. Ranke: Unsteady boundary layer separartion on swept and
unswept wings in sinusoidal dynamic stall motion in New results in numerical and
experimental fluid mechanic, Vieweg Verlag 1997

Die entwickelte MeBtechnik soll weiter verbessert und auf Testfille mit unterschiedlichen
Schiebewinkeln und reduzierten Frequenzen angewendet werden.
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Mitteilung

Projektgruppe / Fachkreis: Fliigel kleiner Streckung / Physikalische Grundlagen

Ansprechpartner: Dr.-Ing. J. Klingenberg, Prof. Dr.-Ing. habil. R. Vollheim

Institution: Institut fiir Stromungsmechanik

Adresse: Technische Universitit Dresden Tel.: (0351) 463 4910
01062 Dresden Fax: (0351)463 5246

E-Mail: J.Klingenberg @ism.mw.tu-dresden.de

Weitere Partner: Universitit der Bundeswehr Miinchen,
Institut fiir Strahlantriebe, Prof. Dr.-Ing. L. Fottner

Thema: Einflu von Oberflichenstrukturen von aerodynamisch hoch-
belasteten Verdichter- und Turbinengittern
(DFG-Thema Vo 539/7-2)

Ausgangssituation: :

Nach der fiir die klassische Stromungsmechanik tiberraschenden Entdeckung feiner aus der
laminaren Unterschicht herausragender Lingsrillen auf den Schuppen schnell schwimmender
Haie folgten Labortests, die unter bestimmten Voraussetzungen eine Verringerung des
Reibungswiderstandes nachwiesen. Die Notwendigkeit einer genauen Anpassung an ortliche
Stromungsverhiltnisse stellt den Nutzen in beliebiger Stromungstechnik zunichst in Frage
und erfordert separate Untersuchungen fiir einzelne Anwendungsgebiete. Im vorliegenden
Projekt geht es um Schaufelgitter. Die Gitteruntersuchungen (Verluste, Umlenkverhalten u.a.)
finden beim Kooperationspartner in Miinchen statt. Das hier beschriebene Teilprojekt
beinhaltet Detailuntersuchungen des Grenzschichtverhaltens am Einzelprofil im Wasser-
umlaufkanal. Vorangegangen sind Experimente zu instationdren Strémungsvorgingen im
Abldsegebiet, besonders zum Umschlagvorgang und zum periodischen Abschwimmen groB-
maBstiblicher Wirbelstrukturen sowie zu Verhalten und EinfluBgréBen von Abldseblasen bei
hydraulisch glatter Oberfliche. Zur Sichtbarmachung kam eine Hochgeschwindigkeitskamera
(maximal 40000 Bilder pro Sekunde) zum Einsatz.

Ziel:

Bei der Profilumstromung im Wasserumlaufkanal ist das saugseitige Grenzschichtverhalten
zu beobachten und zu vergleichen zwischen Konfigurationen mit unterschiedlichen Ober-
flichenqualititen (glatt oder vorwiegend Lingsrillen), Reynoldszahlen, Anstellwinkeln und
Turbulenzzustinden der Zustromung. Besondere Schwerpunkte bilden die Lage von lamina-
ren und turbulenten Ablose- und Wiederanlegepunkten und die zeitliche Entwicklung der
Trennschicht am Rand des Ablosegebietes. Die Untersuchungen bleiben auf zweidimensio-
nale Effekte beschrinkt.

Losungsweg:

Das Hauptaugenmerk liegt auf der Visualisierung des Stromungsfeldes im abldsenahen und
abgelosten Bereich. Das ist zunichst mit zugegebenem Farbstoff geschehen, der Licht
absorbiert und die Streichlinien im Gegenlichtverfahren deutlich dunkler erscheinen lif3t als
die Umgebung (Abbildung 1). Um Aussagen iiber das Geschwindigkeitsfeld zu erhalten,
miissen die Bildfolgen nach Anhaltspunkten iiber Geschwindigkeitsvektoren abgesucht

-86 -



werden. Die Farbstoffteilchen sind jedoch
zu klein, um auf einfache Weise
individuell verfolgt zu werden. Nur die
qualitative Auswertung der zeitlichen
Verschiebungen einzelner Punkte der Hell-
Dunkel-Fronten gibt Aufschlufl iiber das
momentane Stromlinienbild.

Eine weitere Moglichkeit besteht prin-
zipiell in der Beobachtung von Schwebe-
teilchen im Laserlichtschnitt. Mit der
Hochgeschwindigkeitskamera treten dabei
wegen zu geringer Lichtempfindlichkeit
und zu kurzer Belichtungszeit Probleme
auf. Mit einer vorhandenen Kreuzkorrela-
tions-CCD-Kamera konnen, allerdings mit
geringerer Frequenz, Bildpaare mit einem
minimalen zeitlichen Abstand von theore-
tisch 1 ps mit jeweils 1024 x 1024 Bild-
punkten und 256 Graustufen aufgenommen
werden. Ein Computer {ibernimmt die
Bildinformationen unmittelbar und wertet
sie aus.

Ergebnis:

Die prinzipielle Eignung der vorhandenen
Konstellation von Lichtleistung, -empfind-
lichkeit und Belichtungszeit zur Bereit-
stellung von einzelnen auswertbaren Bild-
paaren ist erwiesen. In den Abbildungen 3
und 4 sind fiir dhnliche Situationen in der
Nihe der Profilhinterkante Bahnlinien und
Vektoren dargestellt. Das Geschwindig-
keitsfeld kann mit reichlich 1000 Vektoren
beschrieben werden.

Weiteres Vorgehen:

Das nichste Ziel besteht in der Erreichung
der maximalen mit der CCD-Kamera
moglichen zeitlichen Bildfolge. Danach
sollen pro Sekunde 15 Messungen wie in
Abbildung 4 bzw. 30 Aufnahmen wie in
Abbildung 3 realisiert werden. Der im
Computer vorhandene  Arbeitsspeicher
bietet Platz fiir Bildinformationen in dieser
Folge iiber mehr als 10 s.

Datum: 08.02.1999

B

Abbildung 1: Streichlinie im Gegenlicht-
verfahren und ihr Spiegelbild auf der
Schaufeloberfliche.

Abbildung 2: Schema zur Lage des Laser-
lichtschnittes.

Abbildung 3: Bahnlinien, aufgenommen
mit einer CCD-Kamera im Laserlicht-
schnitt (Lage siehe Abbildung 2).
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Mitteilung

Projektgruppe/ DREHFLUGLER
Fachkreis

Ansprechpartner Dr.-Ing. K. Pahlke

Institution DLR / Institut fiir Entwurfsaerodynamik
Adresse Lilienthalplatz 7 Telefon: 0531 /295 -2630
38108 Braunschweig Telefax: 0531/295 - 2320

weitere Partner  Dr.-Ing. J.-C. Boniface, ONERA

Thema Vergleich der Euler-Verfahren der ONERA und des DLR fiir Rotoren im schnellen
Vorwirtsflug

Ausgangssituation:

Zeitgenaue Verfahren zur Berechnung der Umstromung von Rotoren im schnellen Vorwirtsflug mit-
tels der Euler-Gleichungen:

* DLR: unter Verwendung iiberlappender Netze (Chimérentechnik).
* ONERA: unter Verwendung deformierender Netze.
Ziel:

Validierung der Euler-Verfahren als Basis fiir zukiinftige Erweiterungen fiir die Berechnung der insta-
tiondren Stromungsfelder um komplette Hubschrauberkonfigurationen (bestehend aus Hauptrotor,
Rumpf, Leitflachen, Heckrotor, ...), wobei sowohl die Reibung als auch die Blattdynamik berticksich-
tigt werden sollen.

Losungsweg:

Mit dem Chiméren-Verfahren des DLR wurden Rechnungen auf mehreren Netzsystemen durchge-
fiihrt, die es erlaubten, unter anderem die folgende Effekte zu separieren (siehe [1], [2]):

- Effekt des Fernfeldabstandes

- Effekt der Einfithrung eines inneren Netzrandes in der Nihe der Rotordrehachse (kiinstliche
Nabenrandbedingung)

Ergebnis:

Ein Fernfeldabstand von IR von der Blattoberfliche zum Fernfeldrand in allen Raumrichtungen
erwies sich fiir den schnellen Vorwirtsflug als ausreichend.

Das Verfahren der ONERA kann nur blockstrukturierte Netze verwenden. Deshalb mufite der Bereich
in unmittelbarer Nihe der Rotordrehachse bei der Netzgenerierung ausgespart werden, um singulére
Punkte und degenerierte Zellen zu vermeiden. Auf diesem inneren Netzrand wurde eine nichtreflektie-
rende Fernfeldrandbedingung gesetzt (kiinstliche Nabenrandbedingung). Es zeigte sich, daB die Ver-
wendung einer solchen kiinstlichen Nabenrandbedingung fiir 0 <y <60° eine deutliche Erhohung
der Normalkraftbeiwerte auf dem gesamten Blatt bewirkt, da induzierte Abwindgeschwindigkeiten,
die von vore auf die Nabe treffen, nicht stromab transportiert werden (siehe Bild 1). Bei Verwendung
eines Chimiren-Verfahrens tritt dieses Problem nicht auf, da ein Netz verwendet werden kann, das
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auch den Raum in unmittelbarer Nihe der Drehachse enthilt (siehe Bild 2). Der Vprgleich der Normal-
kraftbeiwerte fiir das ONERA und das DLR-Verfahren zeigt eine ausgezeichnete Ubereinstimmung fiir
60° <y <270° (siehe Bild 1).

Bild 1: Vergleich des Normalkraftbeiwertes bei r/R=0,9 fiir den 3-blattrigen ONERA-PF1-Rotor:

— - — -~ 1/R=.900 DLR
« 03¢ o /R=.900 Experiment
= i 1/R=.900 ONERA
o:
0.2}
0.1}
0.0l 5. L ,
0 90 180 270 v 360

(M, = 0613, p =040, M_ =0245)

Bild 2: Hintergrundnetze fiir das Chimarenverfahren (links: ohne ,,Nabe®, rechts: mit ,,Nabe®):
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Literatur:

[1] Boniface, J.-C. ; Pahlke, K. ‘Calculations of Multibladed Rotors in Forward Flight Using 3-D Euler
Methods of DLR and ONERA.: 22nd European Rotorcraft Forum, Paper 58, Brighton, UK, 17.-19. Sep-
tember, 1996.

[2] Pahlke, K.; Boniface, J.-C. A Detailed Comparison of DLR and ONERA 3D Euler Methods for Rotors in
High Speed Forward Flight. 24th European Rotorcraft Forum, Paper AE14, Marseilles, 1998.

weiteres Vorgehen:

Im Rahmen der deutsch-franzosischen Kooperation CHANCE werden die CFD-Verfahren von
ONERA und DLR fiir die Simulation der Umstromung von vollstindigen Hubschrauberkonfiguratio-
nen einschlieBlich einer Kopplung mit der Blattdynamik erweitert werden.

Datum: 31.03.1999 -89 - AG STAB




Mitteilung

Projektgruppe/Fachbereich: Turbulenzforschung/MeBtechnik
Ansprechpartner: Prof. W. Rief

Institution: Institut fiir Strémungsmaschinen
Universitdt Hannover

Adresse: Appelstr.9, 30167 Hannover ~ Telefon: 0522/762-2731
Telefax: 0511/762-3997
e-Mail: riess@ifs.uni-

hannover.de

weitere Partner:

Thema:
Experimentelle Untersuchung der turbulenten Wake-Blade-Interaktion in einem Axialverdich-
ter

Ausgangssituation:

Das instationire Stromungsfeld in der ersten Stufe eines Niedergeschwindigkeitsaxial-
verdichters ist im Mittenschnitt mit HeiBfilmsonden in Splitfilmtechnik vermessen worden. Mit
diesen Sondentypen ist es moglich das instationidre Geschwindigkeitsfeld in einer Ebene senk-
recht zum Sensor zeitgleich zu erfassen. Die Entwicklung der Schwankungsgrofen und der Tur-
bulenz kann damit in allen Axialspalten und zusétzlich an vier axialen Positionen innerhalb des
Leitrades ermittelt werden.

Ziel:

Das Ziel der vorliegenden Untersuchung ist die detaillierte Erfassung der instationdren Stro-
mungsvorginge hervorgerufen durch die Wechselwirkung zwischen Nachlaufdellen und strom-
abwiirts liegenden Schaufelreihen in einem Axialverdichter. Diese Daten sollen einen Beitrag
zur Validierung von instationiiren CFD-Codes liefern.

Losungsweg:

Zur Untersuchung der Entwicklung der instationiiren Stromungsgrofien in der Nachlaufdelle
von stromauf liegenden Schaufelreihen wurde nach dem ersten Laufrad, an vier axialen Posi-
tionen im ersten Leitrad und nach dem ersten Leitrad das Stromungsfeld im Mittenschnitt in pe-
ripherer Richtung mit Splitfilmsonden erfafit. Bei einer Abtastrate von 200kHz wurden pro
MeBpunkt mehr als 520 000 einzelne Messungen aufgenommen, die mit Hilfe eines Triggers
der jeweiligen Rotorposition zugeordnet werden. Die Auswertung der nach der Ensemble Aver-
aging Methode gemittelten Daten erfolgt in Hauptstromungsrichtung und senkrecht zur Haupt-
stromungsrichtung um die Stromungsphiinomene in Turbomaschinen besser abbilden zu
konnen.

Ergebnis:

Die Nachlaufdelle des Vorleitrades wird beim Durchgang durch den Rotor von der Rotorschau-
fel zerteilt, wobei der Teil der sich auf der Saugseite der Rotorschaufel befindet schneller strom-
abwiirts transportiert wird als der Teil auf der Druckseite. Die Nachlaufdelle des Vorleitrades
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ist durch eine erhohte Turbulenz nach dem Laufrad sehr gut zu erkennen. Beim Durchtritt durch
den anschlieflenden Stator folgt sie der Kriimmung der Statorschaufeln, wobei die Turbulenz-
intensitdt immer weiter zuriickgeht und die Nachlaufdelle breiter wird. Selbst nach dem Stator
ist der EinfluB der Vorleitradnachlaufdelle auf das instationdre Stromungsfeld an einer raumlich
festen Position anhand eines leicht erhohten Turbulenzgrades nachweisbar.

Die mittleren quadratischen Schwankungsbewegungen in der Nachlaufdelle des Rotors nehmen
beim Durchgang durch den Stator ebenfalls ab Dabel sinken die mittleren quadratlschen
Schwankungen in Hauptstromungsrichtung ¢’ m_f von 12 m*/s* nach dem Rotor auf 6 m>/s*
nach dem ersten Leitrad ab. Die mittleren quadratischen Schwankungen senkrecht zur Haupt-
stromungsrichtung c’cfz von ebenfalls ca. 12 m>/s” nach dem Rotor auf 3 m>/s> nach dem
Stator ab.

I
mf marls?

3
7 2 [ m=

! 3

Abbildung 1 zeigt die maximalen Werte

=Lwas der mittleres quadratischen  Schwan-

&1 e 157 "/ s kungsgroBen in der Rotornachlaufdelle
144 e 30 aufgetragen iiber einer dimensionslosen
24 e N A/ e 2.5 Lingenskala, die von der Meflebene

ﬂ\< S e nach dem Rotor bis zur Mefebene nach

10+ B _ ~2-9  dem Stator reicht. Nach dem Rotor ist
g o B |, s das instationire Stromungsfeld nahezu
o \\E'-—-Ell . isotrop, mit ¢ "mfma: =C cf,max . Beim
A - Eintritt in den Stator nehmen die
4 o } Lo.s  Schwankungen senkrecht zur Haupt-
x 1 stromung exponentiell ab, wihrend die

: ! ' ‘ ‘ ‘ -9 Schwankungen in Hauptstrémungsrich-

tung linear abnehmen. Die Darstellung
des Verhiltnisses der Schwankungsgro-
Ben c’mf’maxz /c’ Cf,maxz unterstreicht die-
ses Verhalten. Es steigt von nahezu 1 auf
2.5 an.

lnzml/lstage [%]
Abb.1: Maximale Schwankungsgréfien in der
Rotomachlaufdelle

Literatur:

Sentker A., RieB W.: Turbulence Intensity Measurements in a Low Speed Axial Compressor,
Engineering Turbulence Modelling and Experiments 3, Rodi W. and Bergeles G., Eds., Else-
vier Science B.V., 1996

Sentker A., Rie W.: Unsteady Flow and Turbulence in a Low Speed Axial Compressor, 8th
International Symposium on Unsteady Aerodynamics and Aeroelasticity of Turbomachines,
Stockholm, 1997

Sentker A., RieB W.: Measurement of unsteady flow and turbulence in a low speed axial com-
pressor, Experimental Thermal and Fluid Science 17, 1998

weiteres Vorgehen:

Eine weitere statistische Untersuchung der instationiren Stromungsphiinomene, sowie eine Be-
trachtung der Turbulenz bei unterschiedlichen Betriebspunkten ist vorgesehen. Desweiteren
sollen die Messungen auf die zweite Stufe des Verdichters ausgedehnt werden.

Datum:
26.02.1998
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Projektgruppe/Fachkreis: Experimentelle Simulation
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Thema: Abgeldste Seitenwandgrenzschichten eines hochgestaffelten Verdichtergitters
und eines einstufigen Axialverdichters gleicher RotorauBlenschnittgeometrie

Ubersicht:

Im Rahmen eines grofieren Forschungsvorhabens zum Thema Spaltstrémungen in Axialverdichtern wurden u.
a. Anstrichbilder angefertigt i) von der Seitenwand eines hoch gestaffelten Verdichtergitters sowie ii) von der
Gehéusewand eines Verdichterrotors mit einer Auflenschnittgeometrie, die der des Gitters entspricht. Eine fiir
flugtechnische Anwendungen typische Spaltweite von 3 % der Profiltiefe wurde im Gitter wie in der Maschine
gewihlt.

Die Gitterversuche wurden im Gitterwindkanal des Instituts fiir Strémungsmechanik bei inkompressibler
Strémung sowie einer Reynoldszahl von Re; = Wy l/v = 3.5-10° (I = 120 mm) durchgefithrt. Wie bei Git-
teruntersuchungen {iiblich, waren die Zulaufgrenzschichten unverwunden (kollateral) und die Relativbewegung
zwischen Seitenwand und Schaufeln fehlte. Das Gitter bestand aus Profilen NACA 65-(7.4)06; Teilungsverhilt-
nis, Schaufelhdhenverhaltnis und Staffelungswinkel betrugen ¢/l = 1.3; b/l = 5.0 und X = 52°.

" Die Maschinenversuche wurden im Versuchsstand fiir Axialventilatoren des Pfleiderer-Instituts fiir Stréomungs-
maschinen durchgefithrt. Die untersuchte Verdichterstufe wurde am Institut fiir Stromungsmechanik entworfen
fir die Auslegungsdaten ¢ = 0.6; v = 0.5 und v = 0.55. Der Auflendurchmesser betrug D, = 0.4 m, die
Drehzahl n = 75 sek™ und die Zahl der Schaufeln z = 19 (I = 60 mm). Die Auflenschnittgeometrie des Rotors
war identisch mit der Gittergeometrie des untersuchten Verdichtergitters.

Die in diesen Anlagen erstellten Anstrichbilder sind beziiglich Zustromwinkel 8} und Lieferzahl ¢ genau auf-
cinander abgestimmt. Die Bilder zeigen den Verlauf der Wandschubspannungslinien in der simulierten Relativ-
stromung des Gitters bzw. in der Absolutstromung der Maschine. Die Strémungsrichtung auf diesen Linien wur-
de wihrend des Versuchs bestimmt. Die Bildbereiche mit axial vorwérts bzw. riickwiirts gerichteter Strémung
sind also bekannt. Die diese Bereiche trennenden Ablose- und Anlegelinien lassen sich in den Gitterbildern
(Relativstromung) wic in den Maschinenbildern (Absolutstrémung) sehr gut identifizieren.

Der angebotene Beitrag zum AG STAB-Symposium présentiert eine Auswahl sich entsprechender Anstrichbil-
der, die Bilder 1 und 2 sind hierzu ein Beispiel fiir ] = 59° im Gitterversuch bzw. ¢ = 0.6 im Maschinenversuch.
Der Beitrag enthalt ferner eine Analyse und Auswertung aller Bilder, mit Angaben zur Bewegung der Ablose-
und Anlegelinien und zur Grée der Abldsegebiete im Gitter wie in der Maschine in Abhingigkeit vom Zu-
stromwinkel bzw. von der Lieferzahl. Von besonderem Interesse sind dabei die Bilder, die die Situation an
der Stallgrenze zeigen. Trotz fehlender Verwindung der Zulaufgrenzschichten und fehlender Relativbewegung
im Gitterversuch ergibt sich eine erstaunliche Ubereinstimmung und Kompatibilitit der Ergebnisse aus den
Gitter- und den Maschinenversuchen.

Literatur:

(1] S. Bross, S. Brodersen, H. Saathoff, U. Stark: Experimental and theoretical investigation of the tip clearance
flow in an axial flow pump.
Proceedings of the 2nd European Conference on Turbomachinery — Fluid Dynamics and Thermodynamics,
Antwerpen (Belgium), pp. 357 ~ 364, 1997.
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Projektgruppe: Drehflugler
Ansprechpartner: D. Schimke

Institution: EUROCOPTER DEUTSCHLAND GmbH
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Weitere Partner: W. Geilller, DLR (Géttingen)
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Thema: Aktive Rotorsteuerung mit Servoklappe und Blattwurzelsteuerung -
Neue Ergebnisse aus Flugversuch und Windkanal

Ausgangssituation:

Verschiedene Windkanalversuche und erste Flugversuche mit Blattwurzelsteuerung
mit stark begrenzter Steuerautoritat zeigen ein vielversprechendes Potential vor
allem hinsichtlich AuRenlarm- und Vibrationsminderung durch Einzelblattsteuerung.

Ziel:

Ziel ist der Nachweis des vollen Potentials im Flugversuch und die Entwickiung einer
neuen Antriebstechnologie fur eine Einzelblattsteuerung mit Hilfe einer im Rotorblatt
integrierten Hinterkantenklappe.

Losungsweg:

Im Rahmen des vom BMBF geférderten Forschungs- und Technologieprogramms
wurden wichtige Schritte definiert und umgesetzt: Flugversuche mit erweiterter
Einzelblattsteuerautoritat und ein 2-D Windkanalversuch mit einem
Rotorblattsegment mit integrierter Hinterkantenklappe und piezoelektrischem
Klappenantrieb.

Ergebnis:

Im Flugversuch konnte ein deutliches Potential zur Larm- und Vibrationsminderung
evaluiert werden. Zudem konnte erstmalig im Flugversuch der Einfluss einer
Einzelblattsteuerstrategie auf die Blattwirbelinterferenz mit Hilfe von
hochabtastenden Drucksensoren am Rotorblatt nachgewiesen werden (s. Abb. 1).

Die Windkanalversuche wurden in verschiedenen Konfigurationen durchgefiihrt und

ergaben ein entsprechend breites Spektrum an Ergebnissen. Die wesentlichen
Gesamtergebnisse sind:
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¢ Die piezoelektrische Antriebseinheit erwies sich als zuverlassig Uber die gesamte

dreiwdchige Messkampagne.

¢ In allen aerodynamischen Betriebsbereichen wurden die geforderten

Klappenauschlage erreicht.

o Die stationaren und instationdren Messungen lieferten eine wichtige Datenbasis
zur Validierung von Rechenmodellen. Die Versuche mit Torsionsfreiheitsgrad
zeigten wesentliche Ergebnisse zur Ubertragungscharakteristik des

Klappenantriebs.
95
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Abb. 1: Einfluss einer 2/rev Steuerstrategie auf die Blattwirbelinteraktion

Weiteres Vorgehen:

Weitere Schritte fur die Flugversuche werden die Evaluierung erweiterter
Regelgesetze sein. Auf dem Gebiet Klappensteuerung sind Fliehkraftversuche mit
einer integrierten Klappensteuerung geplant. Im Anschluss an diese Versuche

finden Tests auf dem Rotorprifstand und im Flugversuch statt.

Literatur:

[11  Schimke, D., Janker, P., Wendt, V., Junker, B., “Wind Tunnel Evaluation of a Full Scale Piezoelectric
Flap Control Unit"*, 24th European Rotorcraft Forum, Marseille, France, September 1998

[2] Schéll, E.. Gembler, W., Bebesel, M., SplettstoBer, W., Kube, R., Pongratz, R., “Noise Reduction by
Blade Root Actuation - Validation and Analysis of Flight and Wind Tunnel Tests*, 24th European

Rotorcraft Forum, Marseille, France, September 1998
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Thema

Ausgangssituation

Ziel

Losungsweg

Mitteilung

Mathematische Grundlagen / Numerische Simulation
Dr.—Ing. Michael Breuer / M.-Eng. Walid Khier

Lehrstuhl fiir Stromungsmechanik Erlangen (LSTM)

Universitit Erlangen—Niirnberg Telefon: 09131/761-246
Cauerstr. 4 Telefax: 09131/761-242
D-91058 Erlangen e-mail: breuer@lstm.uni-erlangen.de

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

Untersuchung der Seitenwindempfindlichkeit von Hochgeschwin-
digkeitsziigen durch numerische Simulation der dreidimensionalen
turbulenten Umstrémung

Die Tendenz, die Reisegeschwindigkeit moderner Ziige stdndig zu erhéhen,
1t 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 Bden bedrohen die Sicher-
heit des Zugverkehrs, da sie zu so hohen Seitenkriften und Rollmomenten
filhren koénnen, dafl der Zug den Kontakt zur Schiene verliert. Windkanal-
und Felduntersuchungen sind die traditionellen Zugange, um die aerody-
namischen Eigenschaften bodennaher Fahrzeuge zu bewerten, aber sie sind
teuer und zeitaufwendig. Numerische Strémungssimulationen haben sich in-
zwischen zu einer kostengiinstigen Alternative entwickelt. Detaillierte Un-
tersuchungen unterschiedlicher Einfluifaktoren und Parametervariationen
konnen damit schnell und einfach durchgefiihrt werden.

Im Rahmen des europdischen Projekts TRANSAER(O wurden am
LSTM Berechnungen der turbulenten Umstrémung von Hochgeschwindig-
keitszligen mit dem Stromungs—-Code FASTEST-3D durchgefiihrt. Im Mit-
telpunkt der Arbeiten standen Untersuchungen zur Seitenwindempfindlich-
keit der Fahrzeuge, die fiir die Sicherheit des Zugverkehrs von grofler Bedeu-
tung ist. Ziel der Berechnungen war die Bestimmung der bei Seitenwindbe-
dingungen am Zug angreifenden Krifte und Momente, um daraus Aussa-
gen iiber sichere Betriebsbedingungen ableiten zu kénnen. Ferner wurde die
Wirkungsweise und Effektivitdt von Windschutzzdunen (Schallschutzmau-
ern) zur aktiven Beeinflussung der Seitenwindempfindlichkeit untersucht.

Begonnen wurden die Untersuchungen mit einer vereinfachten Zuggeome-
trie, die aus zwei identischen DB-InterRegio Steuerwagen bestand und die
sich in der Néhe eines festen Bodens bewegte. Bei der Vereinfachung der
Geometrie wurden die Drehgestelle sowie Unterbodenelemente und Schie-
nen nicht modelliert. Auflerdem wurde die Zugoberfliche und der Boden als
glatte Flachen angenommen. Die Stromung wurde bei einer Reynoldszahl
von 3.67 x 10°% und unter verschiedenen Anstrémwinkeln (© = 0° — 90°)
simuliert. Es konnte gezeigt werden, dal sowohl die Struktur als auch die

AG STAB
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Ergebnis

Literatur

Weiteres
Vorgehen

Datum:

aerodynamischen Kréfte und Momente vom Anstromwinkel stark abhéngen. Fer-
ner konnte ein Einblick in die stromungsmechanisch relevanten Phinomene ge-
wonnen werden [1,2]. Es folgte eine umfangreiche Untersuchung des Seitenwind-
einflufles unter realistischen Rand- und Betriebsbedingungen. Die Arbeiten ba-
sierten auf einer sehr detaillierten Zuggeometrie inklusive Drehgestell und Schie-
nen. Der Zug fuhr dabei auf einem Bahndamm in der atmosphérischen Grenz-
schicht. Ferner wurde in einer der Simulationen ein Windschutzzaun beriicksich-
tigt und die Auswirkungen auf das Stromungsfeld und die auf den Zug wirkenden
Kréfte und Momente bestimmt.

Fiir die sehr umfangreichen Arbeiten zur vereinfachten Geometrie kann hier nur
auf die beiden Publikationen [1,2] verwiesen werden. Im Falle der vollstdndi-
gen Geometrie wurden vier verschiedene Fille berechnet und das komplexe
Stromungsfeld um den Zug analysiert. Details hierzu sind in [3] ver6ffentlicht. Fer-
ner wurden alle am Zug wirkenden Krifte und Momente bestimmt und mit den
Mefidaten aus dem Windkanal (Univ. of Nottingham) bzw. den Messungen auf
der Teststrecke (DB AG) verglichen. Vor allem mit den Windkanal-Daten ergab
sich bei den wichtigen Seitenkréften bzw. Rollmomenten eine zufriedenstellen-
de Ubereinstimmung [3]. Hier soll nur die Wirkungsweise des Windschutzzaunes
anhand der in Abbildung 1 dargestellten Stromlinien kurz erldutert werden. Im
linken Bild ist dazu das Stromungsfeld gezeigt, das sich ohne Windschutzzaun
einstellt. Man erkennt einen groflen Wirbel, der sich auf der Wind abgewandten
Seite des Zuges bildet. Die zugehorigen Seitenkraft— bzw. Rollmomentenbeiwerte
fir den ganzen Zug sind in diesem Fall Cy = 3.86 bzw. Cr,; = 3.08. Im rechten
Teil der Abbildung sind die Stromlinien gezeigt, die sich im Fall der Installation
eines undurchlédssigen Windschutzzaunes einstellen. Man erkennt, daf sich hinter
dem Zaun ein zweiter grofler Wirbel ausbildet. Dies fiihrt zu einer vollstindig an-
deren Druckverteilung am Zug und somit zu deutlich reduzierten Seitenkréften
und Rollmomenten (Cy = 1.18 und Cy,; = 0.89).

Abbildung 1: Stromlinien in einem Schnitt durch den Zug, (a): ohne Windschutz-
zaun, (b): mit Windschutzzaun.

[1] Khier, W., Breuer, M., Durst, F.: Numerical Simulation of Side Wind Effects on
High Speed Trains, Proc. 30th Int. Symp. on Automotive Tech. & Automation
(ISATA), Conf. on Simul., Diagnosis &Virtual Reality Appl. in the Automotive
Ind. Incl. Supercomp. Appl. , pp. 441-450, Florence, Italy, June 16-19, (1997).

[2] Khier, W., Breuer, M., Durst, F.: Flow Structure Around Trains Under Side Wind
Conditions: A Numerical Study, Int. J. Computers and Fluids, in press, (1999).

[3] Khier, W., Breuer, M., Durst, F.: Numerical Computation of 3-D Turbulent Flow
Around High Speed Trains Under Side Wind Conditions, TRANSAERO Scientific
Symposium, Paris, France, May, 4-5, (1999), submitted.

Das Projekt wurde im Friihjahr 1999 erfolgreich abgeschlossen. Die Ergebnisse
werden u.a. auf dem TRANSAERO Scientific Symposium am 4.-5. Mai 1999 in

Paris vorgestellt.

01.04.1999 AG STAB
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weitere Partner DLR-SK, DLR-EA, DaimlerChrysler LFK
Thema

Aerodynamik von Gitterleitwerken im Uberschall

Ausgangssituation

Ziel

Gitterleitwerke werden gegeniber Planarleitwerken als eine Alternative angesehen,
die fur ein Flugkérpersystem Vorteile bringen kann. Eine Beurteilung ist allerdings in
der Regel nur vom Gesamtsystem her moglich.

Ziel ist die Bestimmung des aerodynamischen Verhaltens einiger ausgesuchter
Konfigurationen von Gitterleitwerken. Die Daten werden zur Validierung von nume-
rischen Methoden verwendet. Aulerdem dienen sie als Datenbasis fiir kostengiin-
stige Auslegungsverfahren.

Lésungsweg

Kraft- und Momentenmessungen werden an Rumpfleitwerkskonfigurationen durch-
gefuhrt. Dabei werden sowohl die Beiwerte der Gesamtkonfiguration bestimmt als
auch die einzelner Gitterflossen, die in verschiedenen Rollpositionen des Rumpfes
angebracht sind. Die Versuche finden im Trisonikkanal TMK im Machzahlbereich
1,8 < Ma < 4,0 statt. Die Messungen erganzen sich mit Tests an isolierten Gitterfli-
geln im Transsonischen Windkanal TWG.

AG STAB
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Ergebnis

Die starken Unterschiede im Stromungsfeld in unmittelbarer Rumpfnéhe fihren ent-
sprechend auch zu groRen Differenzen in den Kraften der Einzelflossen. Wahrend
bei grolReren Anstellwinkeln die Flosse auf der Leeseite des Rumpfes (¢ = 180° fur
a > 0) keine Normalkraft liefert, tragt — im Gegensatz zum Planarleitwerk — die
Flosse auf der Luvseite (¢ = 0°) noch deutlich zur Normalkraft des Gesamtleitwerks

bei (siehe Bild).

Zur Reduzierung des Widerstands ist man bestrebt, mdglichst diinne Gittergeome-
trien einzusetzen. Bei einigen Konfigurationen wurden starke Verformungen beob-

achtet, die zum Teil auch zur Beschadigung der Struktur fiihrten.

Ma =3.0
Flossenposition
¢
4 @ 0° (Luv)
. T ¢) goo e’e
A 4180° (Lee)
B'f(a/e’
LiJN B ,9/9( 2
28
e
-.2
-10. 0. 10. 20. 30. 40.

Alphg —————

Gitterflosse in Gegenwart des Rumpfes
EinfluB der Rollposition ¢ am Rumpf
Normalkraftbeiwert -C,; (@) bei Ma=3

Literatur

weiteres Vorgehen

Messung isolierter Gitterfligel im Uberschall

Datum
- 99 -
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Projektgruppe / Fachkreis: Flugkorper / Rimpfe

Ansprechpartner: F.Ernesti

Institution: DaimlerChrysler Aerospace AG Telefon: (089) 607-24367
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weitere Partner: Dr.P.Hennig, D.Nikolitsch

Thema: Aeromechanische Untersuchungen an Gitterflligeln

far Hochgeschwindigkeitsflugkérper

Ausgangssituation:

Die Anforderungen an die Steuerelemente von Hyperschall-Flugkérpern sind wegen der
hohen aerodynamischen, thermischen und mechanischen Belastungen und der benétigten
hohen Manévrierfahigkeit extrem. Gitterflligel zeigen nach bisherigen Erfahrungen gute
globale Systemeigenschaften. Einer der Hauptvorteile ist das geringe Ruderscharnier-
moment.

Zielsetzung:

Um kiinftige Projektauslegungen von Flugkdrpern mit Gitterfligeln fundiert vornehmen zu
kénnen, missen im Vorfeld in Technologieuntersuchungen Auslegungswerkzeuge
vorbereitet, Erfahrungen Gber die aeromechanischen Eigenschaften gewonnen und eine
Beurteilungsfahigkeit zur Systembeurteilung erarbeitet werden. Hierzu sollten
Systemauslegungen des gesamten aerodynamischen Steuersystems mit Gitterfliigeln
dienen, die mit einem konventionellen Steuersystem mit Planarfligeln verglichen werden
sollten.

Lésungsweg:

In Auslegungsrechnungen mit semi-empirischen Verfahren wurden zunéchst planare
trapezformige Steuerflachen in konventioneller Weise definiert. Die korrespondierenden
Gitterfligel wurden — ausgehend von einer vorgewahlten Gitterkonfiguration — so ausgelegt,
daf3 die aerodynamische Leistung des Gesamtflugkorpers (reprasentiert durch die
Normalkraft) identisch dem System mit Planarfligeln war. In Messungen an den Fligeln
allein (TWG. DLR Géttingen) und am Gesamtflugkérper (TMK, DLR KéIn) wurden die
aerodynamischen Beiwerte Uberprift. Aus der Analyse der Windkanalergebnisse wurden
Folgerungen hinsichtlich der Systemaspekte gezogen (v.a. Strukturmechanik, Ruder-
maschine, Massenvergleich) und mit den entsprechenden Daten fiir die Planarfligel-
konfiguration verglichen.
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Ergebnis:

Die Analyse der Windkanalmessungen (Bild 1) bestétigte einerseits die Auslegungen mit
Hilfe des semi-empirischen Verfahrens und zeigte andererseits besonders geringe
Ruderscharmiermomente. Der Vergleich weiterer Systemaspekte ergab vorteilhafte globale
Eigenschaften der Gitterfligel.

Grid Fin at M=2.2
——o— Grid Fin at M=1.71
- -0 Grid Fin at M=1.52
01 k-- - Planar FinatM=22 & __ _ . __ ___e____®&_ ___ .

——a—— Planar Fin at M=1.71 :L _____
——e—— Planar Fin at M=1,52 |
-0.12 |- - —————— g R P
2 1
(0 5 0 5 10 15 20 25 30 35 40
angle-of-attack
Literatur: Dasa - TN - VME12-F — 99 - 0009 (1999)
weiteres Vorgehen: Mehrere Freiflugversuche einer Konfiguration mit

Gitterfligeln sind mittelfristig geplant.

Datum: April 1999
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Thema: Turbulenzentstehung in abgeldsten, freien Scherschichten

Ausgangssituation:  Das Entstehen von Turbulenz im Nachlauf stumpfer Kérper ist eine der zentra-

Ziel:

len Fragen der Stromungsphysik. Als Modellfall wurde die WirbelstraBe hinter einem Kreiszylinder
im Transitionsbereich ausgewahlt. In Folge von Stromungsinstabilititen entstehen im Nachlauf
verschiedene sekundare Wirbelstrukturen, die den Karman-Wirbeln iberlagert sind (siehe Abbil-
dung). Dazu zihlen insbesondere die Sekunddrwirbel der A- und der B-Mode sowie die Kelvin-
Helmholtz-Wirbel der abgeldsten, freien Scherschicht. Karman-Wirbel und sekundire Wirbel bil-
den zusammen eine komplexe Wirbelstruktur. Der dreidimensionale Charakter der Wirbelstruktur
tragt dabei wesentlich zum Ubergang in die Turbulenz bei.

Das Ziel der Untersuchungen ist es, die dreidimensionalen Wirbelfelder in der transitionellen
Nachlaufstromung bei Reynoldszahlen zwischen 10% und 3 % 10 zu beschreiben und den Beitrag
der sekundaren Wirbel zur Enstehung von Turbulenz zu bestimmen.

Lésungsweg: Der Zylindernachlauf wird im transitionellen Reynolds-Zahlen-Bereich (Re > 103) ex-

perimentell untersucht. Dazu werden in der Rundlaufkanal des Lehrstuhls fiir Stromungsmechanik
an der Universitdt Rostock mit Hilfe eines Drei-Komponenten Laser-Doppler-Anemometers pha-
sengemittelte Geschwindigkeitsfelder sowie turbulente Schubspannungen im Nachlauf bestimmt.
Ferner konnen die Ablosefrequenzen der verschiedenen Wirbelstrukturen im Windkanal durch
Hitzdrahtanemometrie ermittelt werden.

Ergebnis:  Die Turbulenzentstehung hinter stumpfen Korpern wird am Beispiel des Zylindernach-

laufs experimentell untersucht. Im Rahmen dieser Untersuchung kénnen charakteristische GréBen
der Turbulenz und das Frequenzverhalten der sekundiren Wirbelstrukturen im Zylindernachlauf
bestimmt werden. Die Ergebnisse sollen AufschluB dariiber geben, welche Instabilititen an der
Entstehung der dreidimensionalen Wirbelstrukturen im Nachlauf beteiligt sind und welchen Bei-
trag die Wirbelstrukturen zur Turbulenzenstehung leisten. Dabei sollen auch die Maglichkeiten
der EinfluBnahme auf die Turbulenzentstehung gepriift werden. Die experimentell bestimmten
Daten dienen ferner als Grundlage fiir weiterfilhrende numerische Untersuchungen, die an der
Technischen Universitat Berlin durchgefiihrt werden.

Weiteres Vorgehen:  Die raumlich hochauflésenden experimentellen Untersuchungen des Zylin-

dernachlaufs werden am Windkanal und im Rundlaufkanal des Lehrstuhls Stromungsmechanik
durchgefiihrt.
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Abb.: Betrag der experimentell bestimmten Schubspannung 7, /2u im Zylindernachlauf fiir zwei Reynoldszah-
len. Oben: Bei Re = 450 sind die ablésenden instabilen Scherschichten am erhohten Wert der Schubspannung
zu erkennen. Unten: Bei Re = 500 ist bereits die periodische Instabilitat der freien Scherschichten erkennbar.

Literatur:

[1] A. Leder, ‘Dynamics of fluid mixing in separated flows,” Phys. Fluids A 3, 1741-1748 (1991)
[2) M. Brede, H. Eckelmann und D. Rockwell, “On secondary vortices in the cylinder wake,” Phys.
Fluids 8, 2117-2124 (1996)

[3] S. Balachandar, R. Mittal und F. M. Najjar, “Properties of the mean recirculation region in the
wakes of two-dimensional bluff bodies,” J. Fluid Mech. 351, 167-199 (1997)

[4] H-Q. Zhang, U. Fey, B.R. Noack, M. Kaonig & H. Eckelmann, “On the transition of the cylinder
wake,” Phys. Fluids 7, 779-795 (1995)

[5] U. Fey, M. Konig und H. Eckelmann, “A new Strouhal-reynolds-number relationship for the circular
cylinder in the range 47 < Re < 2% 10°,” Phys. Fluids 10, 1547-1549 (1998)
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weitere Partner  Institut fir Sportwissenschaften der Universitdt Rostock; Olympiastitzpunkt
Mecklenburg-Vorpommern

Thema Hydrodynamische Untersuchungen zum Eintauchen im Turm- und Kunstspringen

Ausgangssituation

Beim Turm- und Kunstspringen sind in der Eintauchphase des Sportlers héaufig
Sekundéarspritzer zu beobachten. Sekundarspritzer entstehen in der Folge  des
Zusammenschlusses von Gasblasen unter der Wasseroberflache. Der Aufstieg dieser
groBvolumigen Blasen fuhrt zu einem erheblichen zweiten Aufspritzen an der
Wasseroberflache nachdem der Sportler bereits vollstandig eingetaucht ist. Bei der Bewertung
des Sprunges geben Sekundarspritzer Anlal® zu Punktabzigen.

Ziel

Der vorab erlauterte Sekundarspritzereffekt soll untersucht werden. Dazu ist der physikalische
Mechanismus zur Bildung groRvolumiger Gasblasen unter Wasser zu klaren. Insbesondere
sollen Druckmessungen die Frage klaren, ob bei den im Wasserspringen auftretenden
Geschwindigkeiten Kavitation moglich ist. Weiterhin sollen mit Hilfe wvon LDA-
Gechwindigkeitsmessungen die Stellen im Strémungsfeld des Kérpers lokalisiert werden, an
denen sich die Gasblasen bevorzugt ansammeln kénnen. Es handelt sich hierbei um Gebiete
mit abgeldster Stromung, da in diesen Gebieten die mittlere Strémungsgeschwindigkeit deutlich
herabgesetzt ist bzw. Rickstréomungen auftreten.

Losungsweg

Der instationare Zustand des Eintauchens wird in quasistationdre Zustdnde uberflhrt. Es
werden mehrere Bewegungsphasen eines mit Video aufgezeichneten Sprunges mit
verkleinerten Modellen (Mafistab 1:5) untersucht.

Die Modelle werden im Kavitationskanal mit einer konstanten Geschwindigkeit angestréomt. Mit
LDA-Messungen wird das sich um den Kérper ausbildende Strémungsfeld in verschiedenen
MeRebenen aufgenommen, um Lage und GroRe der Ablésegebiete zu bestimmen.

Die Modelle verfugen uber 3 Druckbohrungen in ablosegefahrdeten Gebieten. Der mittlere
statische Druck wird bei verschiedenen Anstromgeschwindigkeiten gemessen. Uber den
Druckbeiwert kann der am Modell gemessene Druck auf Druckverhaltnisse bei anderen
Geschwindigkeiten umgerechnet werden.
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Ergebnis

Bisher wurde eine Bewegungsphase - 0,25s nach dem Aufprall des Korpers auf die
Wasseroberflache - mit einem Modell experimentell untersucht. Zu diesem Zeitpunkt vollfthrt
der Sportler eine fur die untersuchte Eintauchtechnik charakteristische Rollbewegung. Fir
dieses Modell wurden Geschwindigkeits- und Druckmessungen vorgenommen.

Die LDA-Geschwindigkeitsmessungen zeigen, daR Stromungsablésungen im Oberkérper- und
Beckenbereich des Springers auftreten (siehe Abb. 1). Die bei der Kérperumstrémung
auftretenden  maximalen  Ubergeschwindigkeiten  betragen das  1,5-fache  der
Anstrémgeschwindigkeit.

Die Auswertung der Druckmessungen ergaben, daR fiur die untersuchte Bewegungsphase
Kavitation bei einer lokalen Geschwindigkeit von 16-18m/s einsetzt. In der untersuchten, relativ
spaten Bewegungsphase ist die Kérpergeschwindigkeit schon stark abgebremst. Kavitation
kann als Ursache fur die Gasblasenbildung unter Wasser somit ausgeschlossen werden.

~100 0 100 200
sign(u)Vu® +w?
u

0

Abb. 1: Darstellung des Geschwindigkeitsvektors

Literatur

J. G. Brown, L. D. Abraham, J.J. Bertin: ,Descreptiv Analysis of the Rip Entry in Competitive
Diving“, Research Quarterly for Exercise and Sport, Vol 55, No 2, pp 93-102, 1984

weiteres Vorgehen

Der gesamte Eintauchvorgang spielt sich innerhalb weniger Zehntelsekunden ab. Mit dem
bisher experimentell untersuchten Modell wird eine relativ spate Phase im Bewegungsablauf
dargestellt. Die Untersuchung zweier frilherer Bewegungsphasen ist vorgesehen.

Datum 01.03.99 -105 - AG STAB
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Thema Experimentelle  Untersuchungen  turbulenter  Strémungsablésungen  an
Kreiszylindern unter dem Einflul von Zentrifugalbeschleunigungen

Ausgangssituation
Genaue Kenntnisse Uber Strémungsvorgénge in Rezirkulationsgebieten bilden die Grundlage, um u.a.
aktive MaRRnahmen zur Widerstandsreduktion zu entwickeln. Bei beschleunigten Kérperbewegungen —
z.B. manévrierenden Schiffen, Flugzeugen oder Kraftfahrzeugen — sind die im Abldsegebiet sich
ausbildenden charakteristischen Strémungsstrukturen noch weitgehend unbekannt.

Ziel
Ziel des Forschungsvorhabens ist es, die stromungsinduzierten Krafte und die zugzshdrigen
charakteristischen Strémungsstrukturen im Ablésegebiet und Nachlauf eines Kreiszylinders unter dem
Einflud von Zentrifugalbeschleunigungen zu untersuchen. Die experimentellen Arbeiten werden im
Bereich der kritischen Reynoldszahl ausgefuhrt, um Informationen lGber den Fall der laminaren sowie
der turbulenten Grenzschichtablésung zu gewinnen.

Lésungsweg
Im Rundlaufkanal des Lehrstuhls fur Stromungsmechanik wird ein mit einer Endscheibe versehener
Kreiszylinder L/D=2 mit verschiedenen Re-Zahlen Re=2,0-10%...5,0-10° auf Kreisbahnen R/D=12...16
geschleppt. Die Mittelpunktsachse des Kreiszylinders verlauft parallel zur Drehachse des Rundlauf-
kanals. Neben Messungen der Wanddruckverteilung werden die Geschwindigkeits- und
Turbulenzstrukturen im Ablése- und nahen Nachlaufbereich mit einer dreikanaligen Laser-Doppler-
Schlepptankoptik vermessen.

Ergebnis

Die ersten Versuche zur Bestimmung der Druckverteilung auf dem Mantel des Kreiszylinders zeigen
deutliche Abhangigkeiten der Druckverldufe von dem Radius der Kreisbahnbewegung. Ein Teil der
MeRergebnisse in Abb.1 dargestellt. Uber die Hoéhenkoordinate z sind charakteristische
Veranderungen in der Druckverteilung zu erkennen. Bemerkenswert sind die durch die
Zentrifugalkrafte hervorgerufenen asymmetrischen Druckverteilungen entlang der Zylinderoberfléche.
Bei Re=3,0-10° ergeben sich u. a. auf der Innenseite (positive Werte von o) eine unterkritische, auf der
AuBenseite (negative Werte von o) dagegen eine uberkritische Druckverteilung.

weiteres Vorgehen
In weiteren Versuchen werden die Geschwindigkeits- und Turbulenzstrukturen im Ablése- und nahe
Nachlaufbereich mit Hilfe einer tauchbaren 3D-LDA-Schleppsonde bei ausgewahlten Konfigurationen
(Re; R/D) vermessen, um weitere Erkenntnisse Uber physikalische Mechanismen bei
Stromungsabldésung zu erhalten.
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a) Re=2,0-105; R/ID=12
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e) Re=5,0-105; R/D=12
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Abb. 1: Wanddruckverteilung am Kreiszylinder bei ausgewahiten Re-Zahlen und Bahnradien

Literatur
[1] Leder, Alfred; Abgeléste Strdmungen: physikalische Grundlagen; Vieweg Verlag, Braunschweig,
Wiesbaden, 1992
[2] F. Richter; Projektarbeit: ,Experimentelle Ermittlung des Strémungswiderstandes von Kreis-
zylindern im Reynoldsbereich von 10* bis 10%; Universitat Rostock, 1996.
[3] F.Richter, A. Leder; Tauchbare LDA-Schleppsonde fur hydrodynamische Untersuchungen; in
“Lasermethoden in der Strémungsmefltechnik 1998"; Shaker Verlag, Aachen, 1998.
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Thema

The Design and the Construction of a Fully - Optimized and Fully - Integrated, Shock - Free Katama-
ran Supersonic Transport Aircraft Model.

Ausgangssituation

The downwash w on the thin component and the downwashes w* and w’™ on the wing and on the
fuselage of the thick - symmetrical component of the integrated model are expressed in form of su-
perpositions of homogeneous polynomials, i. €. :

N N N N
wo=2 X > Voo I, wi=2 X S W V1K
m=1 k=0 m=1 k=0
NS SO S -
w’ =ZIXT' gwm-k-pklyl : (1-3)
m= b~

Some own solutions of the boundary value problems for the determination of the axial disturbance vel-
ocities u and u*, asin [1], [2], were used as start solutions for the optimization of the shape of the sur-

face of the Katamaran model. The coefficients W, 1 1,1, Wt 15, W 1.1, and the similarity pa-
m-k-10k> Wm-k-12kr Wn-k-10k y

rameters v= B{ and v= Bc of the planform of the wing and of the fuselage are unknown. For N=3 ,
they are the 29 free parameters which are determined by performing the optimization process. Here are

B={M2-1,0=1¢,/h, ,c=c,/h, with: M the cruising Mach number, £, the maximal half-span and
h, the maximal depth of the wing and ¢, the maximal half-span of the fuselage zone. The strategy used

is an own enlarged variational method with free boundary (theiterative optimum-optimorum theory ),
asin [3], [4], which allows the global optimization and the evaluation of the friction influence.

Ziele

The shape of the Katamaran has the following advantages, compared to the non-integrated aircraft
with a great central fuselage : a higher quotient L/D, no detachment, no shock along the junction line
wing /fuselage, due to the integration of the fuselages, no leading edge vortices, at cruise and for a large
range of Mach numbers and angles of attack.

Losungsweg

Theinviscid drag functionalis: C§¥ = C,+ C} = min. and the auxiliary conditions are satisfied : the

lift and pitching moment coefficients C, and C_ aregiven ;the Kutta condition onleading edges of the

wing are fulfilled; the relative volumes of the wing and of the fuselage zone are given; the thickness dis-
tribution of the model along its leading and trailing edges cancels and the integration conditions along
the junction line wing/fuselage, introduced by the author, as in [1], are satisfied.
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Ergebnis

It results in the shape given in the (Fig. 1). The Katamaran has twin separated fuselages, almost all
integrated inside the thickness of the gross wing, in the central fuselage zone. The resulting FC has a
high stiffness, is more comfortable for the passengers, has enough place for the luggages, and allows a
better possibility of rescue as from one huge fuselage with two vertical superposed levels. In order to
increase the comfort of the passengers during the travel, the both fuselages converge and communi-
cate each other in the frontal part and a comfortable common bar is waiting for passengers and crew...

Fig.1

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 Multidisciplinary and the Multipoint Design of the Flying Configurations, via Iterative Opti-
mum-~Optimorum Theory in Supersonic Flow, AIAA-96-4140-CP, Techn. Pap., 6th AIAA/NASA/ISSMO Sympos.
on Multidisciplinary Analysis and Optimization, 1996/Bellevue, WA, USA.

3. NASTASE, A.: Design of a Shock-Free, Fully-Optimized, Fully-Integrated Shape of a Katamaran Supersonic Air~
craft, ATAA-98-4875, Techn. Pap., Part 2, 7th AIAA/USAF/NASA/ISSMO Sympos. on Multidisciplinary Analysis
and Optimization, 1998/St. Louis, Missouri, USA.

4. NASTASE, A.: A New Spectral Method and Its Aerodynamic Applications, Proc. of the 7th Intern. Symposium on
Computational Fluid Dynamics, Beijing, China, 1997.

Weiteres Vorgehen
The theoretical predictions must be checked and confirmed by experiments on fully-optimized and
fully-integrated models Fadet I and Fadet IT designed by the author, for M, = 2.2 and M, = 4.

10. Mai 1999 : AGSTAB

-109 -




Mitteilung

Projektgruppe/ Laminarhaltung von Tragfliigeln
Fachkreis:

Ansprechpartner: Rainer Alewelt

Institution: Universitit Bremen
Zentrum fiir angewandte Raumfahrttechnologie
und Mikrogravitation

Addresse: Am Fallturm Telefon: 0421 218 2154
28359 Bremen FAX: 0421 218 2521
e-mail: rainer.alewelt@airbus.dasa.de
weitere Partner: Daimler-Benz Aerospace Airbus
Thema: Einflul der Kammerstegbreiten auf den Effekt

der Hybridlaminarisierung durch Absaugung

Ausgangssituation:

Um die Strémung auf Fliigeln, Leitwerken und Triebwerksgondeln moglichst lange im la-
minaren Zustand zu erhalten, werden bei der Hybridlaminarisierung durch Grenzschichtab-
saugung im Vorderkantenbereich Stérungen wirksam gedmpft. Um den Aufwand fiir die
Absaugung zu minimieren und den unterschiedlichen Flugzustinden anzupassen, ist eine
Variation der Absaugemenge in Tiefenrichtung erforderlich. Dies wird durch abgetrennte
und einzeln einstellbare Kammern unterhalb des Absaugeblechs erreicht.

Die Stege zwischen den Kammern sollten dabei aus aerodynamischer Sicht moglichst schmal
ausfallen, um die Gebiete ohne Absaugung klein zu halten. Dies fiihrt zu einer aufwendigen
Fertigung und aufwendigeren Struktur- und Absaugesystemkonzepten. Bild a) zeigt eine
typische Absaugenase.

Ziel:

Stabilitatsrechnungen fiir variierte Kammerstegbreiten und Absaugemengen sollen den Ein-
flus der Kammerstegbreiten auf die Storungsanfachung zeigen. Insbesondere soll geklirt
werden, ob grofiziigigere Kammerstegbreiten durch eine héhere Absaugemenge kompensiert
werden konnen, um den Fertigungsaufwand zu reduzieren und einfachere Struktur- und Ab-
saugesysteme zu erméglichen.

Losungsweg:
Die Absaugegeschwindigkeit ist u.a. eine Funktion der Druckdifferenz zwischen der Absauge-
kammer und der AuBlenstrémung. Dem Druckverlust bei der Blechdurchstrémung wird mit
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einem quadratischen Ansatz Rechnung getragen. In einem Pre-Processing Schritt werden die
Kammergrenzen mit Stegen auf die Profilkontur projiziert. Aus den vorgegebenen mittleren
Absauggeschwindigkeiten fiir jede Absaugekammer wird unter Beriicksichtigung der Aufien-
druckverteilung der tatsachliche Verlauf der Absaugegeschwindigkeiten berechnet (Bild b).
Um die Gradienten an den Kammergrenzen zu reduzieren und innerhalb der Grenzen der
Grenzschichttheorie 1. Ordnung zu halten, werden an den Kammergrenzen die Geschwindig-
keiten mittels einer Exponentialfunktion auf den Wert Null abgesenkt (Kammerende) bzw.
auf den jeweiligen Absaugewert am Kammeranfang angehoben. Entlang der Stege wird die
Absaugegeschwindigkeit zu Null gesetzt.

Ergebnis:

Die Kammerstege insbesondere im nahen Vorderkantenbereich in den ersten Absaugekam-
mern verursachen eine erhebliche Reduzierung der Storungsdimpfung. Dies kann jedoch
meist durch eine stirkere Absaugung in den folgenden Absaugekammern kompensiert wer-
den.

A
5
4
/ AP=AC+BC,
X
o
(&)
3 .
suction chamber
1
0.00 005 10 XT3 020
x/c
(a) Absaugenasenstruktur (b) typische Verteilung der Absauge-

geschwindigkeiten bei Beriicksichtigung
der AufBlendruckverteilung

Literatur:
Conference Proceedings: 2nd European Forum on Laminar Flow Technology,
10.-12.6.1996, Bordeaux France

A. Gordner, M. Simen, S. Hein, A. Stolte, U. Dallman
Nichtlokale Instabilititsanalyse kompressibler Seitenleitwerksumstrémungen mit Absaugung
DLR-IB 223-96 A50, Gottingen 1996

weiteres Vorgehen:

Um zu einer gesicherten Aussage iiber den EinfluB der Kammerstegbreiten zu gelangen wer-
den weitere systematische Untersuchungen durchgefiihrt. Weiterhin werden praxisrelevante
Absaugekonfigurationen mit Ausfall einzelner Absaugekammern und lokales Ausstrémen er-
forscht.

Datum:5.06.98
AG STAB

-111-




Mitteilung
Projektgruppe/Fachkreis: Laminarhaltung und Transition
Ansprechpartner: Dr. H. Bieler *, R. Alewelt X

Institution: * Daimler-Benz Aerospace Airbus GmbH
X Universitat Bremen, ZARM

Adresse: D-28183 Bremen Tel: 0421-538-3232
Fax: -2910
e-mail: h.bieler@airbus.dasa.de
Am Fallturm Tel: 0421-538-4481
D-28359 Bremen Fax: -2910

e-mail: rainer.alewelt@airbus.dasa.de
weitere Partner: Teilnehmer des DFG-Schwerpunktprogrammes "Transition”

Thema: EinfluB von Randbedingungen der
Grenzschichtberechnung auf PSE Resultate

Ausgangssituation:

Die bisher bei DA im Rahmen der Laminartechnik angewandten Rechenverfahren beruhen auf der klassis-
chenlinearen Stabilititstheorie. Die Verwendung nichtlokaler Verfahren erfordert neue Validierungen von
Grenzschichtverfahren in Bezug auf Einfliisse von lokalen Anderungen auf PSE Resultate.

Ziel:

Mit der Verfligbarkeit der PSE Verfahren (Parabolized Stability Equations) ist eine physikalisch verbesserte
Beschreibung der Anfachungsvorgénge in instabilen Grenzschichten moglich.

Losungsweg:

Die Grenzschichtverfahren zur Losung der kompressiblen Strémungen am gepfeilten Tragfliigel und wei-
tere Verfahren zur Lésung von Modelistromungen (z.B. Falkner-Skan-Cooke Gleichungen) wurden an die
Erfordernisse eines PSE Verfahrens angepasst und getestet.

In Kooperation mit der Universitat Bremen wurde die Grenzschichtstrémung am schiebenden keil nume-
risch ermittelt. Der Schwerpunkt der rechnungen lag auf gezielten veranderungen der inneren und duBe-
ren Randbedingung. Dies wird dadurch motiviert, daB in der industriellen Prxis sowohl die duBere (Druck-
verteilung) als auch de innerer Randbedingung (lokal groBe Anderungen der Absaugung an Stegen)
Ursache groBer stromab Grdaienten sein kann.
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Ergebnis:

Als Testfall wurde der reibungsfreien Geschwindigkeitsverteilung (Grenzschichtrand) eine 1% Welle aufge-
pragt. Dies wurde an einer willkiirlich gewéhlten Position im linear instabilen Bereich vorgenommen.
Die lineare PSE Analyse ergibt eine grossere Anfachungsrate im Vergieich mit der lokalen Theorie( klassi-
sche lineare Stabilitdtstheorie). Dies deutet auf eine etwas grossere Sensitivitit der PSE Methode auf
stromab variierende Stromungseigenschaften hin.
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Fig: 1 Fall Falkner-Skan-Cooke Strémung: By = 0.2; = 45 Grad
Literatur:
1. Bode, V. Numerische Aspekte der laminaren, stationaren inkompressiblen und unendlich schiebenden

2. Alewelt, R.
Bieler, H.

3. Alewelt, R.

Grenzschichtstrémung.
Diplom-Arbeit ; Universitit Bremen; 1998.

Industrial application of PSE codes in the field of HLFC technologies.
paper at ECCOMAS 1998.

Test und Validierung des Programmpaketes COPS fir lineare und nichtlineare PSE Rechnungen.
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Inst. fiir Stromungsmechanik des DLR (Theorie)

Thema Stabilisierung dreidimensionaler Grenzschichten durch Absaugung und
Schwiichung der Langswirbelentwicklung.

Ausgangssituation

Die wirksamste Methode die Stromung am gepfeilten Fliigel groBer Verkehrsflugzeuge laminar
zu halten wird in der Grenzschichtabsaugung gesehen. Freiflugversuche und Windkanalexperi-
mente haben nicht den erwarteten Erfolg gezeigt. Dabei erwies sich die Anlegelinie als das gerin-
gere Problem. Beziiglich der Dampfung der Querstrdmungsinstabilitiit blieben offene Fragen.

Ziel

Die theoretische Vorhersage der Stabilisierung der Querstromungsinstabilitit geht von
homogener Absaugung aus. In der Anwendung wird die Absaugung aus technischen Griinden
aber nur diskret verteilt sein konnen. Begrenzungen in der Fertigungsgenauigkeit von Absauge-
oberflichen werden zu weiteren Abweichungen fiihren. Der EinfluB der realen Verteilung der
- Absaugung ist theoretisch nur sehr schwer zu erfassen. Experimente sollen die Optimierung der
Absaugung beziiglich weitestgehender Ausschopfung des Stabilisierungspotentials ermdglichen.

Losungsweg

Die Schwierigkeit zu verstehen, warum bei der Laminarhaltung transonischer Strémung am
gepfeilten Fliigel der theoretisch vorausgesagte Erfolg bisher nicht erreicht werden konnte, sind
im wesentlichen in der Komplexheit des Stabilitétsproblems im Anlegelinienbereich zu sehen.
Bei den Reynoldszahlen grofier Verkehrsflugzeuge wirken dort Anlegelinien- und
Querstromungsinstabilititen  gleichzeitig.  Insbesondere  weil  Anlegelinieninstabilititen
weitgehend unverstanden sind, sind Experimente unter solchen Bedingungen nur schwer zu
interpretieren. Um dieser Zwangslage zu entgehen und um zu eindeutigen Aussagen iiber die
Wirkung von Absaugung in Abhiingigkeit von der Absaugetechnik zu kommen, aus denen sich
Verbesserungsmoglichkeiten erkennen lassen, wurde das Experiment so ausgelegt, daB der
Anlegelinienbereich stabil ist. Damit ist allein die Querstrdmungsinstabilitit wirksam, d. h. das
Problem der Anlegelinie wird zunichst ausgeklammert bzw. auf andere Weise geldst. Die
Experimente wurden deshalb an einer schiebenden Platte mit von auBen aufgeprigtem
Druckgradienten durchgefiihrt. An diesem Modell ist das Problem von Stabilitit und Transition
der Theorie weitgehend zuginglich. Dies zeigten Experimente an der polierten Oberfliche ohne
Absaugeeinheit und detaillierte Vergleiche mit DNS- und PSE-Rechnungen. Damit ist auch die
Moglichkeit gegeben, durch Vergleiche mit der Theorie die Wirksamkeit der gewihlten
Absaugetechnik zu beurteilen. Dariiber hinaus soll versucht werden, durch Vergleiche mit
Rechnungen, die die realen Absaugeverhiltnisse simulieren, Verbesserungsmoglichkeiten
beziiglich der Bemessung und geometrischen Anordnung von Absaugebohrungen und Schlitzen
erkennbar zu machen. Zur experimentellen Uberpriifung wurde das Modell mit einer
austauschbaren Absaugeeinheit ausgestattet.
AG STAB
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Ergebnis

Untersucht wurde die rdumliche Entwicklung der Querstrdmungsinstabilitit an drei
verschiedenen Absaugekonfigurationen. Neben zwei Absaugeeinheiten mit perforierten
Lochblechen, die sich im Lochdurchmesser unterscheiden (50 pm, 120 gm), kam eine Einheit mit
spannweitigen Schlitzen (100 pum Breite) zum Einsatz. Alle Konfigurationen wiesen dieselbe
Porositdt auf. Es zeigte sich, da eine VergroBerung der Locher zu einer deutlichen Verringerung
der stationdren als auch instationdren Storungen fiihrt (siehe Abbildung). Das Absaugeblech mit
den groBen Lochern zeichnet sich durch eine wesentlich homogenere Verteilung der
Absaugegeschwindigkeit aus. Trotzdem liegen die Stérungsamplituden besonders der stationiren
Wirbel noch deutlich hoher, als bei Experimenten mit einer glatt polierten Oberfliche, also ohne
Absaugeeinsatz. Eine weitere Verbesserung konnte durch eine Absaugung mittels spannweitiger
Schlitze erreicht werden, die im Rahmen der Fertigungsgenauigkeit eine zweidimensionale
Storung darstellen. Dies ist im Einklang mit frilheren Versuchen, bei denen im Nasenbereich
aufgebrachte dreidimensionale Rauhigkeiten im Vergleich mit zweidimensionalen eine deutlich
starkere Anfachung gerade der stationédren Querstromungsmoden bewirkte.
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Rdumliches Storungswachstum von stationdren (a) und instationéren (b) Querstromungsmoden
bei Absaugung durch 50 um Lochblech, 120 um Lochblech und spannweitige Schlitze (100 pum
Breite) am Modell der schiebenden Platte bei Q.. = 19 m/s und c,= 0.1%.

Literatur

H. Bippes, M. Wiegel, F. P. Bertolotti (1998): Experiments on the control of crossflow instability
with the aid of suction through perforated walls, Proc. IUTAM Symposium FLOWCON,
Gottingen, 7.-11. 9.1998.

C. Abegg, H. Bippes, F. P. Bertolotti (1998): On the application of suction for the stabilization of
crossflow instability over perforated walls, Notes on Numerical Fluid Dynamics,
11.STAB/DGLR Symposium, Berlin, Nov. 10.-12. 11. 1998.

Weiteres Vorgehen

Nachdem es sich gezeigt hat, daB Ungleichférmigkeiten in der Absaugegeschwindigkeit
besonders im Nasenbereich des Modells zu starker Anregung von Querstrdmungsinstabilitit
fiihren und die dimpfende Wirkung der Absaugung stark vermindern, ist das Hauptaugenmerk
der weiteren Experimente auf die Verbesserung der Absaugetechnik im Sinne einer
Vergleichmifigung der Absaugegeschwindigkeit gelegt. Insbesondere sollen enger tolerierte
Absaugeoberflichen und Schlitzabsaugungen getestet werden. Daneben wird versucht durch
geeignete Anordnung der Absaugebohrungen der Langswirbelentwicklung entgegenzuwirken.

Datum: 5. 3. 99 AG STAB
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Thema Direkte Numerische Simulation der Umschlagvorginge in der
3D-Grenzschicht des DLR-Querstréomungsprinzipexperimentes

Ausgangssituation Die Untersuchung der nichtlinearen Stadien des querstromungsinduzierten

(QS-induzierten) Umschlags in dreidimensionalen Grenzschichten stellt ein
aktuelles Thema der Transitionsforschung dar. Erst in den letzten Jahren
konnten im Rahmen des QS-Prinzipexperimentes des DLR-G&ttingen quan-
titative Daten bereitgestellt werden (siehe [1]). Diese deuten auf eine star-
ke Wechselwirkung zwischen stationdren und instationidren Stérmoden und
auf einen raschen, rdumlich genau lokalisierten Zusammenbruch, der von se-
kundéren hochfrequenten Instabilititen ausgelost wird.
Die Entwicklung zuverldssiger numerischer Verfahren zur direkten raumli-
chen Simulation (rdumliche DNS) der asymmetrischen 3D-Strémung wurde
parallel vorangetrieben, blieb aber bis zu den neusten Entwicklungen auf die
Untersuchung der frithen Stadien der Transition beschrankt.

Ziel Mit Hilfe von rdumlichen DNS sollen die spiten Stadien der QS-induzierten
Transition untersucht werden, und die Ergebnisse mit dem Experiment ver-
glichen werden. Es soll geklart werden, in wie weit die Eigenschaften des la-
minaren Zusammenbruchs von den Anfangsstorungen beeinfluffit werden (do-
minante stationdre oder instationdre Mode). Ziel ist sowohl die Untersuchung
der physikalischen Phdnomene als auch die Weiterentwicklung des numeri-
schen Verfahrens zur DNS friihturbulenter 3D-Grenzschichten.

Losungsweg Zunichst wurde die Formulierung des DNS-Verfahrens, besonders hinsicht-
lich der Ausstrémzone modifiziert, um numerisch langzeitstabile Simulationen
der asymmetrischen 3D-Stromung zu ermdglichen. Dies erlaubte, die Simula-
tion zeitlich unbeschriankt fortzusetzen und damit in einem entsprechenden
Stromabbereich den zeitlich periodischen Zustand, der den zeitlich harmoni-
schen Stoérungen zugehort, zu erreichen.

Eine Parameterstudie wurde zur Untersuchung des Einflusses des anfingli-
chen Amplitudenverhéltnisses zwischen dem angeregten QS-Wirbel und der
QS-Welle durchgefiihrt. Dabei wurde die QS-Welle (Mode (1,1)) in allen Si-
mulationen mit der gleichen Amplitude angeregt, wihrend die Stéramplitu-
de fiir den stationdren Wirbel (Mode (0,1)) systematisch geindert wurde.
In Ubereinstimmung mit dem Experiment ergaben sich deutlich verschiedene
Transitionsentwicklungen in Abhéngigkeit von der Dominanz des QS-Wirbels
oder der QS-Welle.

Ein QS-Wirbel-dominierter Fall wurde mit hoher Auflssung simuliert. Das
Integrationsgebiet war dabei so ausgelegt, daf§ die rdumliche Entwicklung der
Storungen bis zum Zusammenbruch verfolgt werden konnte.
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Ergebnis Die Abbildungen zeigen den Amplitudenverlauf der fundamentalen Moden aus Si-

mulationen eines wellendominierten (A) und eines wirbeldominierten Falls (B).
In beiden Fille dominiert die Mode, die als erste eine Schwellenamplitude von
ungefahr 2-3% der dufleren Geschwindigkeit erreicht. Das Wachstum der zweiten
angeregten Mode wird dagegen deutlich vermindert. Im Sittigungsbereich des wir-
beldominierten Fall (B) gleichen sich die Amplituden der angeregten Mode (1,1)
und der generierten Mode (1, —1) an. Die Ubelagerung der zwei entgegenlaufen-
den Wellen resultiert in einer auch experimentell beobachteten Verzégerung der
Wellenbewegung in spannweitiger Richtung kurz vor dem Zusammenbruch.
Erste Ergebnisse aus der hoch aufgelosten Simulation zeigen einen explosiv ab-
laufenden Zusammenbruch unter Beteiligung hoherer Storfrequenzen. Die Lokali-
sierung der rdumlich abgegrenzten hochfrequenten Instabilititen stimmt mit den
experimentellen Daten iiberein. Durch den explosiven Zusammenbruch wichst die
Grenzschichtdicke schlagartig an. Eine stromabschwimmende Struktur, die einer
Halfte eines A-Wirbels dhnelt, konnte identifiziert werden [2].

° ] Log (%L) — (A) 7]
N Amplituden
| (0, 0)
. — (0, 1)
(0, 2)
N — — (1, 0)
<u3> Rt
-8 . ‘ :.2] -

Bild: Amplitudenverlauf der wichtigsten Moden aus der Simulation eines wellen-
dominierten (A) und eines wirbeldominierten Fall (B). Die entsprechenden nor-
mierten zeitgemittelten Profile fiir verschiedenen spannweitigen Positionen und fiir
eine Stromabposition am Anfang des Sittigungbereichs sind in den Insert-Bildern
dargestellt. Modenbezeichnung: (h, k), h-Vielfache der Grundfrequenz, k-Vielfache
der Grundquerwellenzahl.

Literatur  [1] Bippes, H.; Lerche T. (1997): Transition Prediction in Three-Dimensional
Boundary-Layer Flows Unstable to Crossflow Instability. AIAA-Paper, 97-1906.

[2] Bonfigli, G.; Kloker, M. (1999): Spatial Navier-Stokes Simulation of Crossflow-
Induced Transition in a 3-d Boundary Layer. In: Nitsche, W.; Hilbig, R. (eds.): New
Results in Numerical and Ezperimental Fluid Dynamics. Notes on Numerical Fluid
Mechanics, 11. STAB/DGLR-Symposium, Berlin, Nov. 10-12, 1998, Vieweg-Verlag.

weiteres Vorgehen  Obwohl die numerische Vorgehensweise fiir die Simulation der linearen
und friithen nichtlinearen Stadien weitgehend validiert wurde, soll als nichstes die
Abhéangigkeit zwischen Losung und Diskretisierung fiir die spiten Stadien der Tran-
sition ermittelt werden. Ziel ist die Durchfiihrung sicher vollstindig aufgeloster
Simulationen des Zusammenbruchs.
Die Vorgehenweise, nach der das Integrationsgebiet durch Stromabverschiebung
des Einstromrandes verkiirzt werden kann, soll auch fiir 3D Grenzschichten ein-
gefiihrt werden. Dies erlaubt Speicherplatzersparnisse, die als Voraussetzung fiir
eine weitere Verfeinerung der Diskretisierung gelten.

Datum: 23. Februar 1999 - 117 - AG STAB
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Thema: Grenz- und Entropieschichtinstabilititen an einer stumpfen ebenen Platte in Uber-
schallstromung
Ausgangssituation:

Um die Wirmelasten an der Oberfldche einer Uber-/Hyperschall Flugkonfiguration unterhalb zuldssiger
Materialgrenzen zu halten, sind deren Anstromkanten stumpf ausgebildet. Stumpfe Korper erzeugen einen
abgeldsten VerdichtungsstoB. Durch die StoSkriimmung entsteht eine Entropieschicht, die stromab in die
anwachsende Grenzschicht iibergeht. Diese Entropieschicht beeinflut die Lage des laminar-turbulenten
Grenzschichtumschlages [2, 3, 4]. So ist die Transitonslage bei geringen Nasenradien gegeniiber Konfigu-
rationen mit spitzen Vorderkanten stromab verschoben. Wird der Nasenradius erhoht, wandert die Transi-
tionslage ab einem kritischen Wert stromauf. Die Mechanismen, die zu dieser Transitionsumkehr fiihren,
sind bisher weitgehend ungeklért.

Ziel:

Die Auswirkung der Entropieschicht auf die Stabilitit der wandnahen Strémung stromab der Schulter ei-
ner ebenen Platte mit halbkreisférmiger Vorderkante der Radien 0.3 mm, 1.0 mm, 2,5 mm, 17.8 mm sollte
bei MACH-Zahlen 2.0 < May, < 2.5,6.5-10°/m < Rey/I* < 11.8 - 10%/m und den Anstellwinkeln
02,3.7% 7° in einer numerischen und experimentellen Studie untersucht werden.

Losungsweg:

Die laminare Grundstromung wurde auf Basis der NAVIER-STOKES Gleichungen simuliert. Das numeri-
sche Verfahren diskretisiert die advektiven Terme nach der Advection Upwind Splitting Method AUSMDV.
Fiir die Integration des Anfangswertproblemes in der Zeit wurde ein explizites, fiinfstufiges RUNGE-KUTTA
Verfahren verwendet. Die rdaumliche und zeitliche Diskretisierung sind formal von zweiter Ordnung genau.
Die Stabilitdtsanalysen wurden mit dem DLR Verfahren NOLOT [1] nach der linearen Theorie in lokaler,
paralleler und nichtlokaler, nichtparalleler Formulierung der Stabilitdtsgleichungen durchgefiihrt. Die Er-
gebnisse dieses numerischen Teils der Untersuchung wurden in Instabilitdtsexperimenten im Trisonischen
Windkanal des Aerodynamischen Institutes validiert.

Ergebnisse:

In den linearen Analysen wurden zwei Arten von Instabilititen aufgefunden: Neben ersten Grenzschicht-
moden treten Stromungsinstabilititen in der Entropieschicht auf. Ist die Grenzschichtdicke im Vergleich
zum wandnormalen Abstand eines verallgemeinerten Wendepunktes in der Entropieschicht gering, weist
die Grenzschicht dhnliche Eigenschaften auf, wie die an einer scharfkantigen ebenen Platte, die bei gerin-
gerer MACH-Zahl und REYNOLDS-Zahl angestromt wird. In der Entropieschicht wurden zwei Instabilitits-
moden gefunden, deren maximale Schwankungsamplituden in der Dichte und in der Temperatur bei dem
Wandabstand des verallgemeinerten Wendepunktes in der Entropieschicht auftreten. Die Anfachungsraten
der am stérksten angefachten Entropieschichtmode liegen in den untersuchten Fillen deutlich unter denen
der ersten Grenzschichtmode und sinken mit anwachsender Grenzschicht an der Stelle auf null, an der
der wandnormale Abstand des verallgemeinerten Wendepunktes mit dem Grenzschichtrand zusammenfillt.
Nahe dieser Position ist die ersten Grenzschichtmode geringer angefacht als an einer scharfkantigen ebenen
Platte, die gleiche Werte der Erhaltungsgrofen am Grenzschichtrand und die gleiche Grenzschichtdicke
besitzt. Denn dort sind die wandnormalen Geschwindigkeits- und Temperaturgradienten am Grenzschicht-
rand maximal und stabilisieren die erste Grenzschichtmode. Stromab nehmen die Gradienten und damit
ihre stabilisierende Wirkung ab. -118 -
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a) Verteilung des normierten Terms p Ov'/0z3; b) Am- Riumliche Anfachungsraten o* zweier Entro-
plitudenverteilung der Eigenfunktionen |4'|, |5|, || ei- pieschichtinstabilitdten, aufgetragen iiber der
ner Entropieschichtinstabilitdt (dicke, schwarze Lini- Frequenz f* fiir die stumpfe ebene Platte; Ver-
en), verglichen mit denen der ersten Grenzschichtmo- gleich von Ergebnissen aus Stabilititsanalysen
de (diinne, graue Linien); c) Phasendifferenz A¢ zwi- (SA) auf Gittern mit 151 und 301 Punkten,
schen den Eigenfunktionen von Temperatur und Dichte die von numerischen Grundstromungslésungen
der Entropieschichtinstabilitit. (GSL) auf Gittern mit 129 und 257 Punkten in

wandnormaler Richtung z* durchgefiihrt wur-

den.

Experiment|

Boundary layer

Bow Shock sy

Entropy-layer instabilities

Visualisierung der wandnormalen Dichtegradienten in einem Schlierenbild (oben), verglichen mit
den Gradienten aus der numerisch bestimmten Storstromung mit der Frequenz, bei der die Entro-
pieschichtinstabilitét die groiten Anfachungsraten besitzt (unten).

Literatur

[1] S. Hein, EP. Bertolotti, M. Simen, A. Hanifi, and D. Henningson. Linear nonlocal instability analysis
-the linear NOLOT code-. 1B 223-94 A56, DLR Institut fiir Strémungsmechanik, Gottingen, 1994.

[2] M. M. S. Khan and E. Reshotko. Stability of the laminar boundary layer on a blunted plate in supersonic
flow. FTAS/TR 79-142, Case Western Reserve University, 1980.

[3] E. Reshotko and M. M. S. Khan. Stability of the laminar boundary layer on a blunted plate in supersonic
flow. In Laminar-Turbulent Transition, Symposium Stuttgart, Germany 1979, Proc. IUTAM, pages 186~
200, Berlin, Heidelberg, New York, 1980. IUTAM, Springer-Verlag.

[4] K. F. Stetson, J. C. Donaldson, and L. G. Siler. Laminar boundary layer stability experiments on a cone
at Mach 8, Part 2: Blunt cone. Pap. 84-0006, AIAA, 1984.
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Thema

Identifizierung und Analyse von Transitionsszenarien in quasi—dreidimensionalen Grenzschichtstro-
mungen am schiebenden Fligel. Instabilitdts— und Transitionsuntersuchungen mit NOLOT/PSE im
Rahmen von EUROTRANS, GARTEUR AG27 und DFG SPP Transition.

Ausgangssituation

Bisherige Untersuchungen zur Instabilitdt von Grenzschichtstrdbmungen an transsonischen Filigein
wurden meist mit klassischer lokaler Instabilitatstheorie durchgefihrt. Unterschiedliche Strategien
zur N-Faktor-Bestimmung wurden getestet. Einflisse der Oberflachenkrimmung und der Kompres-
sibilitdt auf das Instabilitatsverhalten wurden zum Teil beriicksichtigt oder auch vernachlassigt. Der
Einflul3 des Grenzschichtwachstums blieb jedoch generell unbericksichtigt. Diese Untersuchungen
haben klar die Moglichkeiten und Grenzen der eN-Methode basierend auf lokaler linearer Instabi-
lititstheorie aufgezeigt. Unter anderem wurden die besten Korrelationen mit experimentellen Daten
dann erzielt, wenn Oberflaichen— und teilweise auch Kompressibilitatseffekte vernachlassigt wur-
den. Es ist jedoch bekannt, da3 Oberflachenkrimmung und Kompressibilitdt einen wesentlichen
Einflui3 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
Fligelgrenzschichtstrémungen erreicht werden. Ziel der nichtlinearen Untersuchungen ist zunachst
die Identifikation von verschiedenen Transitionsszenarien und das Studium ihrer jeweiligen Sensi-
tivitt gegentiber Parameterdnderungen. Langerfristig sollten sich aus dem besseren Verstandnis
heraus erfolgversprechende Ansatzpunkie zur gezielten Transitionsbeeinflussung und gegeben-
falls auch flir eine vereinfachte und trotzdem verlaBliche Transitionsvorhersage ergeben, die dann
auch industriell einsetzbar wére.

Lésungsweg

Der laminar—turbulente Umschlag quasi—dreidimensionaler Grenzschichtstromungen wird mit Hil-
fe linearer und nichtlinearer nichtlokaler Instabilitdtstheorie fir verschiedene Fllgelkonfigurationen
untersucht. Fir viele dieser Testfalle liegen aus Windkanal- oder Freiflugversuchen Daten zur Tran-
sitionslage vor. Dadurch I&Bt sich jeweils der fir die Anwendung der e -Methode benétigte Transi-
tions-N-Faktor festlegen. Zum Teil stehen zusatzlich detaillierte Daten aus Hitzdrahtmessungen zur
Verflgung, die Hinweise auf das im Experiment auftretende Transitionsszenario geben kénnen. Die
Ergebnisse nach linearer nichtlokaler Theorie werden mit entsprechenden Ergebnissen nach loka-
ler Theorie verglichen und liefern gleichzeitig Anhaltspunkte fir die Auswahl vielversprechender
Anfangsbedingungen in nichtlinearen Analysen. In EUROTRANS wird das nichtlokale Verfahren
NOLOT/PSE zusétzlich auf hinreichende Robustheit gegeniber wackeligen Grundstromungsda-
ten getestet, wie sie bei industriellem Einsatz haufig auftreten.

Ergebnis

Die in EUROTRANS durchgefuhrten umfangreichen Parameterstudien haben gezeigt, daf3 sich im
Vergleich zu lokal paralleler Instabilitdtstheorie ohne Berlcksichtigung der Oberflachenkrimmung
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Abbildung 4: Nichtlineare nichtlokale Transitionsanalysen fir einen Fokker 100 Flugversuch. Dar-
gestellt ist die Amplitudenentwicklung 4, /Q. in Abhangigkeit der Profiltiefe z/c.

a) Die Wechselwirkung zweier Tollmien—Schlichting—Wellen (1,0),(1,1) generiert nichtlinear hoher-
harmonische Moden sowie eine nichtlineare Grundstromungsverformung (0,0), welche ebenfalls
anwachsen und schlie3lich zum laminar—turbulenten Umschlag fihren.

b) Nichtlineare Wechselwirkung zwischen einer Tollmien-Schlichting-Instabilitat (1,1) und einem
stationdren Querstrémungswirbel (0,1).

nach nichtlokaler Theorie mit Oberflachenkrimmung meist etwas héhere Transitions-N-Faktoren
ergeben. Die aus der Anwendung der e¥—Methode auf der Basis lokaler N-Faktoren bekannten
Schwierigkeiten konnten jedoch nur teilweise beseitigt werden. So gibt es weiterhin Falle, bei de-
nen der laminar-turbulente Umschlag in einem Bereich erfolgt, der sich (iber die e?Y —Methode nicht
vorhersagen lafnt.

Mit den bisherigen nichtlinearen Untersuchungen konnten verschiedene Wechselwirkungsszena-
rien identifiziert werden, die jeweils zum laminar-turbulenten Umschlag von Fliigelgrenzschichten
fihren kdnnen. Abbildung 1a zeigt das Stérungswachstum fir einen Fali, bei denen der Zusammen-
bruch der laminaren Grenzschicht durch nichtlineare Wechselwirkung zweier Tollmien—Schlichting—
Wellen mit unterschiedlichem Wellenwinkel ausgelést wird. Mehr und mehr Héherharmonische wer-
den generiert und nichtlinear angefacht, was dem Auftreten und raschem Wachstum von immer
kleinskaligeren Strukturen entspricht. Das Ergebnis einer nichtlinearen Untersuchung zur Wech-
selwirkung von Tollmien—Schlichting Wellen und Querstrémungsinstabilitaten ist in Abbildung 1b
dargestellt. Deutlich zu erkennen ist, daf3 das Vorhandensein einer Tolimien-Schlichting Instabilitat
(1,1) ab einer bestimmten Amplitude von etwa einem Prozent zu einem nichtlinearen Wachstum
eines stationaren Querstrémungswirbels (0,1) fihren kann, dessen Amplitude sich nach linearer
Theorie nur unwesentlich tber der Profiltiefe z/c &ndern wiirde.

Literatur

Hein, St. ; Dalimann, U. Ch. :

A compressible flat plate test case for nonlinear nonlocal instability investigations in EUROTRANS
— Description and results — EUROTRANS Technical Report No. 11, DLR-IB 223-98 A36, Dec.
1998.

Hein, St. ; Stolte A.; Dallmann, U. Ch. :

Identification and Analysis of Nonlinear Transition Scenarios using NOLOT/PSE. GAMM Jahresta-
gung, 6.-9. April, 1998, Bremen. Erscheint in: ZAMM, Z. angew. Math. Mech. .

Weiteres Vorgehen

Weitere Analysen nichtlinearer Modenwechselwirkungen in dreidimensionalen Fliigelgrenzschich-
ten, wobei hauptsachlich Falle untersucht werden, bei denen der laminar—turbulente Umschlag von
Querstromungsinstabilititen dominiert wird.
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Thema
Linear instability and nonlinear nonlocal transition analyses for laminar separation bubbles.

Ausgangssituation

Laminar—turbulent transition on high-lift wing configurations and on turbine blades is often trigge-
red by laminar separation of the boundary layer. The processes responsible for laminar-turbulent
transition in laminar separation bubbles are far from being understood in a satisfactory manner. Ex-
periment and numerical simulations have shown that the formation of a laminar two—dimensional
separation bubble within a boundary-layer flow at large Reynolds number will strongly amplify both
short- and long-wavelength disturbances leading to transition and turbulent reattachment. Unlike
the case of attached boundary layers, the strong streamwise variation of the flow prevents uncritical
use of available instability analysis tools, however. Moreover, due to the backflow within a separati-
on bubble one might suspect that a marchung procedure as used in nonlocal instability analyses is
not appropriate for this type of flow. Therefore, nonlocal instability analyses have never been per-
formed for laminar separation bubbles before.

Ziel

An objective of this study is to demonstrate that laminar—turbulent transition in boundary—layer flows
with laminar separation bubbles can be successfully analysed with nonlocal instability theory (NO-
LOT/PSE). Another goal is to identify similarities and differences between the breakdown of laminar
flow in attached boundary layers and laminar-turbulent transition of boundary—layer flows with la-
minar separation bubbles.

Losungsweg

An incompressible flat plate boundary—layer flow with a laminar separation bubble is considered.
The undisturbed basic flow was calculated by IAG, University of Stuttgart. An adverse pressure gra-
dient imposed at a given wall-normal distance from the surface of the plate triggers laminar sepa-
ration. This basic flow is used as input for our nonlocal instability analyses. The DLR/FFA transition
analysis code NOLOT/PSE is used.

Ergebnis

For the first time nonlocal instability theory has been successfully used for instability analyses of la-
minar separation bubbles. The nonlocal growth rates of short-wavelength disturbances of Tollmien—
Schlichting type obtained by NOLOT/PSE are in surprisingly good agreement with the correspon-
ding results from a DNS analysis performed at IAG Stuttgart, not only upstream and downstream of
the separation bubble, but also in the region of separated flow with small backflow (Figure 1). The
flow separates at x=1.72 and reattaches at x=2.21. It is assumed that the small differences in growth
rate which are mainly restricted to the upstream region of the bubble are a consequence of not yet
fully developed Tollmien—Schlichting waves in the DNS. Tollmien—Schlichting waves are generated
in the DNS by a blowing and suction strip between x=0.55-70, i.e. seven to eight wave lengths ups-
tream of laminar separation. The overall very good agreement indicates that ellipticity is of minor
significance even in boundary—layer flows with a small amount of backflow. The calculated growth
rates are by one or two orders of magnitude higher than those observed in boundary layers without
separation. Hence, laminar separation bubbles act as strong amplifiers for oncoming boundary—
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Abbildung 2: Linear growth rates of short-wave length disturbances with 3 different spanwise wave
numbers 8. Comparison of the results from nonlocal analyses (NOLOT/PSE) with data from direct
numerical simulation (DNS). Location of laminar separation and reattachment of the undisturbed
flow are marked by S and R, respectively.

layer instabilities and significantly accelerate the process of laminar—turbulent breakdown initiated
by this type of instabilities.

Literatur
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near considerations. Submitted to: Phil. Trans. R. Soc. London A.

Weiteres Vorgehen

The excellent agreement of the linear nonlocal results with DNS data motives a detailed comparison
of nonlinear nonlocal results. However, because of the rapid disturbance growth inside the separa-
tion bubble it will be much more difficult than in attached boundary-layer flows to reach stages of
strong noniinear disturbance interaction in a nonlinear nonlocal analysis. If this problem can be sol-
ved, future investigations will focus on the identification and analysis of transition scenarios in lami-
nar separation bubbles and on their comparison with known transition scenarios in two—dimensional
boundary layers without laminar separation.
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Thema
Nichtlineare nichtlokale Instabilititsanalysen mit NOLOT/PSE zur verbesserten Auslegung von
HLFC-Systemen.

Ausgangssituation

Bei modernen Verkehrsflugzeugen wie der Airbus Familie betragt der Anteil des reibungsbeding-
ten Widerstandes am Gesamtwiderstand mehr als 50 %. Derzeit werden die Airbus Fliigel, Leitwer-
ke und Triebwerksgondeln turbulent umstrdmt. Der Reibungswiderstand kénnte deutlich reduziert
werden, wenn es gelingt, die Grenzschichtstrdémung méglichst lange laminar zu halten. Die direk-
ten Betriebskosten (DOC) und die Umweltbelastung kénnten dadurch erheblich vermindert werden.
Daher werden zur Zeit Technologien der passiven (z.B. durch Formgebung) und der aktiven (z.B.
durch Absaugung) Stromungsbeeinflussung entwickelt. Bei ,Hybrid Laminar Flow Control* (HLFC)
Systemen werden zur Laminarhaltung sowohl passive als auch aktive MaBnahmen eingesetzt. Als
Technologietrager fir HLFC—Systeme dient das A320 Seitenleitwerk mit Absaugung. Bei dreidi-
mensionalen Grenzschichtstrémungen ist der laminar—turbulente Umschlag jedoch noch unzurei-
chend verstanden. Insbesondere Uber die Einfllisse von Turbulenzgrad, Oberflachenrauhigkeit, un-
gleichférmiger Absaugung usw. und {iber die spaten Stadien des Transitionsprozesses ist noch zu
wenig bekannt. Dementsprechend fehlen auch Methoden/Werkzeuge fiir eine zuverlassige Transi-
tionsvorhersage.

Ziel
Entwicklung von Methoden zur zuverldssigeren Vorhersage und effizienteren Beeinflussung des
laminar—turbulenten Umschlages auf der Basis eines fundierten physikalischen Verstandnisses der
relevanten Prozesse mit mittelfristiger Perspektive flr einen industriellen Einsatz dieser Werkzeu-
ge.

Lésungsweg

Die Windkanal- und Freiflugexperimente zum A320 Seitenleitwerk mit Absaugung sollen vom DLR
durch entsprechende nichtlineare, nichtlokale Transitionsanalysen unterstitzt werden. Zum Einsatz
kommt das in Kooperation zwischen DLR und FFA entwickelte NOLOT/PSE Verfahren (NOnLO-
cal Transition analysis). Dieses Verfahren basiert auf den ,parabolized stability equations® (PSE)
und erlaubt bei bekannten Anfangs- und Randbedingungen eine nicht-empirische Transitionsvor-
hersage. NOLOT/PSE ermdglicht eine Analyse der linearen und nichtlinearen Phase der laminar—
turbulenten Transition unter Berlicksichtigung von Grenzschichtwachstum und Oberflachenkriim-
mungseffekten. Der Anstieg des Wandschubspannungsbeiwertes, der auf ein bevorstehenden Zu-
sammenbruch der laminaren Strémung hindeutet, ist ein direktes Ergebnis einer solchen Analyse.
Allerdings hangt die berechnete Profiltiefenposition des Wandschubspannungsanstieges u.a. sehr
stark davon ab, mit welchen Moden und mit welchen Anfangsamplituden die nichtlineare Rechnung
gestartet wurde. Eine nicht—-empirische Transitionsverhersage auf der Basis nichtlinearer nichtloka-
ler Instabilitdtsanalysen wird daher nur dann maéglich, wenn es gelingt, den Einflu3 des Turbulenz-
grades, der Oberflachenrauhigkeit usw. tiber die Anfangs— und Randbedingungen mit in die Analy-
sen einzubeziehen. Hierzu ist u.a. eine Kopplung mit Rezeptivitatsmodellen, linearisierten Navier—
Stokes—Verfahren u. . zwingend erforderlich. Halb-empirsche Methoden zur Transitionsvorhersa-
ge wie die sogenannte e -Methode, die insbesondere in dreidimensionalen Grenzschichtstréomun-
gen haufig versagen, sind dann nicht mehr erforderlich.
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Abbildung 1: Nichtlineare nichtlokale Instabilitdtsanalyse des A320-Seitenleitwerks mit Absau-
gung. Verglichen wird der berechnete Wandschubspannungsverlauf der transitionellen und un-
gestorten, laminaren Grenzschichtstromung jeweils mit und ohne Absaugung.

Ergebnis

Die Abbildung zeigt den mit NOLOT/PSE berechneten Anstieg des Wandschubspannungsbeiwer-
tes fir das A320 Seitenleitwerk mit und ohne gleichférmige Absaugung. In beiden Fallen wurden
dieselben Anfangsbedingungen gewéhlt. Dargestellt ist jeweils der Wandschubspannungsbeiwert
der laminaren und der berechneten transitionellen Strdmung. Deutlich zu erkennen ist wie sich
durch Absaugung der Anstieg des Wandschubspannungsbeiwertes und damit der laminar-turbu-
lente Umschlag stromab zu gréBeren Fligeltiefenpositionen verschiebt.
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Linear nonlocal instability analysis — the linear NOLOT code —. DLR-IB 223-94 A56.
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NOLOT/PSE Transitionsanalysen zur Entwicklung von HLFC Absaugesystemen. DGLR-Fachaus-
schuB3sitzung ,Beeinflussung von Tragfligelumstrémungen“ , 2./3. Mai 1996, TU Berlin. In: Beein-
flussung von Tragfligelumstromungen, ed: W. Nitsche, R. Henke, ILR Mitt. 311 (1996), TU Berlin.
Bieler, H. ; Alewelt, R. ; Hein, S. :

Industrielle Randbedingungen flir den aerodynamischen Entwurf von Grenzschichtabsaugesyste-
men. DGLR-Jahrestagung 5.-8. Okiober 1998, Bremen, DGLR-Jahrbuch 1998.

Janke, E. :
Rezeptivitatsanalyse von 3D Grenzschichten hinsichtlich Oberflachenrauhigkeiten und lokaler Ab-
saugung. Mitteilung AG STAB 1998.

Weiteres Vorgehen

Das Wachstum von Querstromungsinstabilitdten 1a8t sich durch Absaugung deutlich reduzieren,
wahrend sich das Instabilitdtsgebiet der Tollmien—Schlichting—Wellen im wesentlichen nur stromab
verschiebt. Es ist daher denkbar, dafl3 sich mit Zuschaltung der Absaugung auch das zum laminar—
turbulenten Umschlag fiihrende nichtlineare Wechselwirkungsszenario andert. Diese Vermutung
muB3 durch detaillierte Untersuchung verschiedener Szenarien Uberpriift werden. Des weiteren ist
eine Kopplung mit einem derzeit in Entwicklung befindlichen linearisierten Navier—Stokes—Verfah-
ren geplant, um die nachteiligen Effekte einer Lochabsaugung mit in die Analysen einzubeziehen.
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Thema

1. Einsatz der OberflachenheiBfiimtechnik bei Laminarfligeluntersuchungen
2. HYLDA, HYLTEC,A320- Fin- Flugversuch

Ausgangssituation

Die OberflachenheiBfilmtechnik ist nach erfolgreicher Erprobung im Labor und in kleineren
Windkanalen bei Flug- und Windkanalversuchen mit Laminarfliigeln im nationalen Gemein-
schaftsprogramm , Transsonischer Laminarfliigel®, im BRITE/EURAM-Projekt ELFIN
(European Laminar Fiow Investigations) und bei den Flugversuchen A320 HLFT (Hybrid-
Laminar Flow Test) eingesetzt worden.

Ziele:

Untersuchung der lokalen, instationdren 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 groBen Teils der Fligel- oder
Modelloberflache erméglicht. Als Ergénzung hierzu dienen OberflachenheiBfilmsensoren, die
mit hoher zeitlicher Aufldsung lokale Informationen tber die 3d-Grenzschichtstrémung ins-
besondere beim laminar-turbulenten Umschlag liefern.

Ergebnis:

Am Seitenleitwerk des Testflugzeugs A 320 wurden Flugversuche mit Anwendung der
Hybrid- Laminar-Technik durchgefiihrt.

Mit der OberflachenheiBfilmtechnik wurde insbesondere die Grenzschicht entlang der Vor-
derkante beobachtet. Einerseits wurde die Wirksamkeit des Gaster-Bumps uberpruft, der
Stérungen von der Rumpfgrenzschicht abweisen soll, andererseits konnte festgestellt wer-
den, wann die Strémung an der Vorderkante turbulent wurde. Im gezeigten Beispiel ist die
Stromung an der Vorderkante laminar, wurde aber kurzzeitig turbulent. Dieser turbulente
‘Spot’ breitete sich entlang der stark gepfeilten Vorderkante aus. Bei der Auswertung kénnen
die Konvektionsgeschwindigkeiten dieser Ereignisse berechnet werden. Zu Uberprtfen sind
vor allem die Bedingungen unter denen ‘Spots’ auftraten und wieweit diese mit bekannten

Datum: 14.12.98 AG STAB
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Transitionskriterien Ubereinstimmen.

Mit den Sensoren weiter stromab in der Seitenleitwerks- Grenzschicht kénnen die mit einer
Spektralanalyse gefundenen Instabilitdten mit den theoretisch vorhergesagten verglichen
werden.

HeiBfilm- Zeitsignale zeigen die Ausbreitung von turbulenten 'Spots’ entlang der Vorderkante
des Seitenleitwerks A 320 (Ma= 0,7; H=22 000 ft)

Weiteres Vorgehen:

¢ Auswertung der Flugversuche ‘Laminares Seitenleitwerk A 320’

s Vorbereitung der Windkanalversuche im EU- Programm HYLTEC

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

Datum: 14.12.98 197 AG STAB
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Thema: Stromabverschiebung der Transitionslage durch Variation der Profilkontur

Ausgangssituation:

Die Wirtschaftlichkeit von Flugzeugen kann durch die Verringerung des aerodynamischen Widerstandes bei
konstanter Auftriebserzeugung erhoht werden. Dieses Ziel 1468t sich durch eine Verlagerung des laminar-
-turbulenten Umschlages der Grenzschichtstromung in Stromabrichtung erreichen. Die passive Laminari-
sierung durch eine geeignete Formgebung des Profils ist eine Methode, die Transitionslage zu verschieben.

Ziel:

Es soll gezeigt werden, daB8 eine Verschiebung der Transitionslage in Stromabrichtung durch Variation der
Profilkontur mit der Evolutionsstrategie [3] unter Nutzung der Moglichkeiten der Parallelverarbeitung auf
Mehrprozessorrechner erreicht werden kann. Die resultierendem Profilkonturen werden mit einem NAVIER-
STOKES Verfahren iiberpriift.

Losungsweg:

Es wurden Anstrombedingungen vorgegeben, fiir die geeignete Profilkonturen zu finden waren. Dazu wur-
de die Profilkontur in einer numerischen Studie mit einem auf Evolutionére Algorithmen basierenten Ver-
fahren variiert. Im Gegensatz zu klassischen Verfahren, wie den Gradienten- oder GAUSS-Seidel Verfah-
ren, ist fiir den Fortschritt in der Losung die Berechnung von Gradienten nicht erforderlich. Ferner 148t
sich eine hohe numerische Stabilitdt des Verfahrens beziiglich der Empfindlichkeit der Transitionslage ge-
geniiber kleinen Abweichungen von der Grundkontur eines Profils realisieren. Um eine Verschiebung des
laminar-turbulenten Grenzschichtumschlages in Stromabrichtung erreichen zu konnen, wurde ein Algorith-
mus auf Basis der Evolutionsstrategie implementiert. Von einem Grundprofil wurden neue Konturen durch
geringfiigige, zufallsverteilte Anderung der lokalen Dicke erzeugt. Fiir diese Profile wurde das Strémungs-
feld mit dem EULER-Grenzschicht Verfahren MSES berechnet. Die Losungen wurden anhand der mit der
e"-Methode bestimmten Transitionslage und der Linge der laminaren Abloseblase bewertet. Aus geeigne-
ten LOsungen wurde die darauffolgende Generation gebildet. Durch die Parallelisierung unter Verwendung
von MPI wird der zeitliche Aufwand pro Iteration reduziert. Fiir die Zeitintegration der NAVIER-STOKES
Gleichungen wird ein fiinfstufiges RUNGE-KUTTA Verfahren verwendet [2]. Die advektiven Fliisse sind
nach der Advection Upwind Splitting Method AUSMDV diskretisiert, die diffusiven Fliisse mittels zentra-
ler Differenzen [1]. Die turbulente Grenzschicht wird mit dem BALDWIN-LOMAX Modell modelliert.

Ergebnisse:

Die Kontur des Profils NLF-0416 wurde beispielhaft fiir die Anstrombedingung Ma,, = 0.4, Re, =
1.66-10° und den Grenzschichtanfachungsfaktoren 7 (Windkanal) und 14 (Freiflug) variiert. Wie in den Bil-
dern 1 und 2 gezeigt wird, konnte eine Verschiebung der Transitionslage von 42% der Sehnenlidnge auf 62%
erreicht werden. Anhand von Bild 3 ist eine Ubereinstimmung in den Ergebnisse des EULER-Grenzschicht
Verfahrens mit der Losung des NAVIER-STOKES Verfahrens zu erkennen. Das Verfahren konvergiert sicher
nach 60 bis 100 Generationen. In den Ergebnissen wird die Eignung der Evolutionsstrategie zur Verbesse-
rung der Profilkontur, bezogen auf den aerodynamischen Widerstand, bestitigt.

Weiteres Vorgehen:
Die Untersuchungen sollen auf die transonischen Anstrémung ausgedehnt werden. Zudem ist eine Beriick-
sichtigung des Off-Designs Verhalten bei der Profiloptimierung geplant.
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Bild 3: Verteilung des Druckbeiwertes nach dem
EULER-Grenzschicht Verfahren und dem NAVIER-
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Thema Direkte Numerische Simulation der Absaugung durch
Locharrays in einer 3-D-Grenzschicht

Ausgangssituation Das Konzept der Hybrid-Laminarisierung (HLFC), das zur Stabilisierung der
dreidimensionalen Grenzschicht am gepfeilten Tragfliigel Absaugung im Na-
senbereich und Formgebung des Fliigels im Kastenbereich vorsieht, ist der
erfolgversprechendste Ansatz, den laminar-turbulenten Strémungsumschlag
stromab zu verschieben und damit den reibungsbehafteten Widerstand von
Verkehrsflugzeugen zu reduzieren. Die in den USA und Europa durchgefiihr-
ten Freiflugversuche haben gezeigt, dafi mit Hilfe von HLFC prinzipiell lingere
laminare Laufstrecken zu erzielen sind, es bestehen jedoch noch groBe Unsi-
cherheiten hinsichtlich der optimalen Auslegung von Absaugeeinrichtungen,
um das gesamte Laminarisierungspotential auszuschépfen. Ein grofies Pro-
blem ist die Anregung instabiler Querstrémungsmoden durch die Locharrays.

Ziel Mit Hilfe von direkten numerischen Simulationen sollen die Einfliisse von
Lochdurchmesser, Lochabstand und Absaugerate sowie die Kombinations-
wirkung von hintereinander oder versetzt angeordneten Lochreihen auf die
Storungserzeugung und Stabilitit der Grenzschicht untersucht werden.

Losungsweg Zur Simulation der Absaugung durch Locharrays in einer dreidimensiona-
len Grenzschicht werden die vollstiindigen, instationiren und inkompressiblen
Navier-Stokes-Gleichungen gelost. Als Grundstréomung wird eine beschleunig-
te Falkner-Skan-Cooke-Grenzschicht mit dem Hartree-Parameter Sy = 0.4
und einem lokalen Schiebewinkel am Einstrémrand des Integrationsgebietes
@e = 35° gewiihlt, deren Parameter einem Experiment an einem (1:2)-Modell
des ATTAS-Fliigels mit Laminarmanschette angepaft sind. Zunichst wurde
fir den Fall einer Lochreihe durch systematische Variation von Lochdurch-
messer d, spannweitigem Lochabstand s, und Volumenstrom pro Loch V der
Einfluf} dieser Parameter auf die Stérungserzeugung und Rezeptivitit der
Grenzschicht untersucht. Durch Hinzunahme weiterer Lochreihen wurde die
Absaugung durch ein Locharray mit bis zu 9 Lochreihen simuliert.

Ergebnis Fiir eine Lochreihe beobachtet man bei schwachen Absaugeraten fiir alle Loch-
konfigurationen bis zu 70 d stromab einen absaugungsunabhiingigen transien-
ten Bereich, in dem alle lochinduzierten Stérungen zunichst gedimpft sind,
selbst Moden, die nach linearer Theorie angefacht sein miissten. Die Rezepti-
vitdt der grofiten durch das Loch angeregten Querstréomungsmoden ist 2 ~ 4
mal grofer als die der Grundstrémungsdeformation (0,0) (Abb. 1; (h,k): Fre-
quenz, Querwellenzahl). Uberschreitet man eine kritische Absaugestirke, so
wird die Strémung im Nachlauf der Absaugelécher instationir. Die Amplitu-
den der Stérungen wachsen hinter dem Loch stark an und fiihren rasch zum
Zusammenbruch der laminaren Strémung (Abb. 2). Bei zwei hintereinander
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liegenden Lochreihen kann man durch geeigneten Versatz der Lochreihen erreichen,
daf} die stromauf induzierten QS-Moden durch die zweite Lochreihe abgeschwécht
werden. Bei einem Locharray wird die Wahl eines optimalen Versatzes schwierig,
da nicht nur die Interaktionen von jeweils zwei direkt hintereinander liegenden
Lochreihen beriicksichtigt werden miissen, und sich die Ausbreitungsrichtung der
induzierten QS-Moden stromab dndert. Abb. 3 zeigt die Entwicklung der Stéram-
plituden fiir ein Locharray mit 9 Lochreihen mit einer Anordnung der Lochreihen
ohne Versatz (Abb. 3a) und mit Versatz s,/2 (Abb. 3b). Es stellt sich heraus, daf§
der Anstieg der Mode (0,0) unterproportional zur Anzahl der Lochreihen ist und
die Amplitude gegen einen Grenzwert lauft. Dies ldsst sich mit der iiberlagerten
Déampfung erkldren, den jeder durch eine Lochreihe induzierte Modenanteil (0,0)
erfahrt (vgl. (0,0)-Verlauf in Abb. 1). Die Maximalamplituden der 3-D Stérungen
bleiben nach 2-4 Lochreihen praktisch konstant. Die wesentlich kleinere Amplitude
der Mode (0,1) fiir den Fall einer Lochanordnung ”in Reihe” wird im wesentlichen
durch Storungsausloschung innerhalb der ersten beiden Lochreihen erzielt.

log,;gu

(x-x0)/dx ; y ' , ] ' .
04) (03 M0 "o a0 3w wo S0 &0
——————— (0.1) ©8) - (1,1)
{0.2) (0,10) (2,0) (x-x0)/dx

Abb. 1 v/-Amplituden (d=50pm, vo=s,=500 Abb. 2 u'-Amplituden (d=50um, yo=s5,=500
pm, Locher bei z-z¢/dz=200, v./Ux=0,0356) pm, Locher bei z-z¢/dz=300, v./Us=0,178)

X X
e o o6 o o o o o . O ° .
Ve Yo . ° .
3 -2 e o e o o o o o 3 - ° . ° °
-] o .
H Wandstromlinie 4 :

P T T
(x-x0)/dx (x-x0)/dx
Abb. 3 v'-Amplituden fiir 9 Lochreihen (d = 50um, v = s, = s; = 500um, v./Us = 0,0356)
a: Anordnung ohne Versatz, b: Anordnung mit Versatz s,/2; Strichlierung: s. Abb. 1.
Messing, R., Kloker, M., Wagner, S. (1999): DNS of suction through discrete holes
in a 3-D boundary layer. In Nitsche, W.; Hilbig, R.: New results in numerical and
experimental fluid dynamics. NNFM, 11.DGLR Symposium, 1998, Vieweg Verlag.

weiteres Vorgehen  Die Ursachen der selbsterregten Instationaritdt bei hohen Absaugeraten

sollen niher geklart werden. Dariiber hinaus werden in Zukunft praxisrelevante
Probleme wie Inhomogenitédten bei der Absaugung (verstopfte Absaugelocher, un-
regelméissig gebohrte Locher) oder Absaugekammerrauschen detailliert untersucht.
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Thema Transition in Grenzschichten mit laminarer Ablésung

Ausgangssituation Bisher nur unvollstindig verstandene Mechanismen innerhalb der inkompres-
siblen Grenzschichtstrémung fithren in laminaren Ablésenblasen zur laminar-
turbulenten Transition. Das theoretische Verstindnis dieser Mechanismen ist
jedoch Voraussetzung fiir eine hinreichend gute Modellierung und Vorher-
sage des Verhaltens der Strémung mit Ablésung. Im Rahmen eines INTAS
Projektes werden an verschiedenen Forschungsinstituten experimentelle und
numerische Untersuchungen zu diesem Thema durchgefiihrt.

Ziel Durch den Vergleich von Ergebnissen aus Experimenten und aus direkter nu-
merischer Simulation (DNS) laminarer Ablésenblasen sollen weitere Einblicke
in die Physik abgeloster Stromungen erhalten werden. Insbesondere das in-
stationdre Verhalten der abgelosten Strémung und die dadurch auftretende
Instabilitidt sowie die durch die Ablésung bedingte Transition sollen betrach-
tet werden.

Losungsweg In einer 2-D numerischen Simulation werden die Experimente am MTL Wind-
kanal der KTH Stockholm, Schweden (s. Hildings (1997)) nachgebildet. Das
numerische Verfahren wurde in verschiedenen 2-D- und 3-D-Untersuchungen
von Rist (1998) und Maucher (1998) verifiziert und weiterentwickelt. Einer
beschleunigten Stromung iiber einer ebenen Platte wird am oberen Rand
des Integrationsgebietes eine Potentialgeschwindigkeitsverteilung mit star-
kem Druckanstieg aus dem Experiment vorgeschrieben. Die Verdriangungs-
wirkung der hierdurch entstehenden laminaren Abloseblase wird kontinuier-
lich durch ein Grenzschicht-Interaktionsmodell beriicksichtigt, wodurch sich
das charakteristische Druckplateau im Bereich der Blase einstellt. Wie im
Experiment wird durch Ein- und Ausblasen an der Wand eine Tollmien-
Schlichting-Welle (T'S-Welle) in das Stromungsfeld zur Untersuchung des Sta-
bilitdtsverhaltens der Grenzschicht mit Abloseblase eingeleitet und mit der
linearen Stabilitatstheorie (LST) und dem Experiment verglichen. Es wer-
den sowohl Grenzschichtparameter wie Grenzschichtdicken 4y, d5, daraus re-
sultierend der Grenzschichtparameter Hj,, Ablose- und Wiederanlegelinien,
zeitlich gemittelte Geschwindigkeitsverteilung u und v als auch Anfachungs-
kurven der Stérungen im Bereich der Abléseblase betrachtet. Durch Variation
der Storamplitude an der Eingabestelle kann ihr Einflufl auf das Verhalten
der Blase untersucht werden. Dabei kénnen die Stérungen auch mit kleinerer
Amplitude eingeben werden als dies im Experiment aufgrund der hotheren
Hintergrundstérungen moglich ist.
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Ergebnis

Literatur

Die Ergebnisse der DNS zeigen eine Abhingigkeit der Grofle der Blase von der
eingegebenen Stéramplitude. Die an der Storstelle entstehenden TS-Wellen intera-
gieren mit der Abléseblase und beeinflussen so deren Grofle und Lage. Die derzeit
vorldufigen Vergleiche mit dem Experiment ergeben eine zufriedenstellende bis gute
Ubereinstimmung mit den im Experiment gemessenen Geschwindigkeiten (Abbil-
dung links und Mitte) und den Anfachungsraten der Storungen im Bereich der
Blase (Abbildung rechts). Simulationen mit Grenzschichtinteraktionsmodell erge-
ben eine bessere Ubereinstimmung mit dem Experiment als ohne. Dies bedeutet,
dafl der Verdrangungseffekt der sich ausbildenden Abléseblase Auswirkungen auf
die Geschwindigkeitsverteilung am oberen Rand des Integrationsgebietes hat. Die
Ausbildung des Druckplateaus ist sowohl in den experimentellen als auch in den
u-Geschwindigkeitsverldufen aus der Simulation gut erkennbar. Die Lage der Blase
stimmt ebenfalls gut mit den Experimenten iiberein. Eine nur qualitativ gute Uber-
einstimmung konnte bei den Verldufen der Grenzschichtgréfien erreicht werden. In
allen betrachteten Fillen war die Blase im Experiment gréfler als in der Simulati-
on, was darauf zuriickzufiihren ist, dafl die Annahmen, die fiir die Grundstréomung
getroffen wurden, nicht genau mit den im Experiment vorhandenen Verhaltnissen
iibereinstimmen.
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Vergleich der gemittelten Geschwindigkeitsprofile (links & Mitte) und der
Anfachungskurve fiir Storamplitude vy = 107% - u,, (rechts) zwischen
Ezperiment und DNS.

Hildings, C (1997): Simulation of Laminar and Transitional Separation Bubbles,
Technical Reports from Royal Institute of Technology, Stockholm, Schweden

Rist, U. (1998): Zur Instabilitdt und Transition in laminaren Abléseblasen,
Habilitationsschrift, IAG, Universitdt Stuttgart

Maucher, U., Rist, U, Wagner, S (1998): A Refined Method for DNS of Transition
Interacting Boundary Layers, ATAA 98-2435 (subm. for AIAA Journal)

weiteres Vorgehen Die 3-D-Stromung im Windkanal soll auch mit dem 3-D-DNS Verfahren

simuliert werden. Dabei kann untersucht werden, welche Auswirkungen schriglau-
fende Wellen verglichen mit der 2-D-Welle auf das Verhalten der Blase haben.
Ferner sollen die Auswirkungen von Abléseblasen auf den Profilwiderstand niher
untersucht werden. Weitere Untersuchungen werden zur aktiven Kontrolle einer
Abloseblase angestellt, wobei dies durch die Eingabe einer Stérung geeigneter Fre-
quenz und Amplitude an einer Storstelle stromauf der Blase erreicht wird. Hierzu
muf eine geeignete Sensorik und Aktorik sowie eine Regelung des Systems ent-
wickelt und in Simulationen und Experimenten getestet werden.
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Thema Vergleich der Strategien der klassischen Stabilitatstheorie

an Hand verschiedener experimenteller Ergebnisse

Ausgangssituation

Im ELFIN | Programm wurden Flugversuche mit einer Fokker F100 durchgefuehrt, die mit einem Laminarhand-
schuh ausgestattet war. Ziel der Flugversuche war es zu demonstrieren, daB Laminaritat allein durch Formge-
bung fuer ein Flugzeug dieser Groé3enordnung machbar ist. Diese Flugversuche wurden in ELFIN 1l intensiv
mit allen Variationen der klassischen Stabilitatstheorie ausgewertet.

‘Ebenfalls in ELFIN Il wurden Windkanalexperimente mit einem HLF-Leistungsfiuegel durchgefuehrt, die im
Rahmen des nachfolgenden HYLDA Programmes mit Hilfe der linearen Stabilitatstheorie ausgewertet werden.

Ziel

Auswertung der ELFIN I HLF Experimente mit der linearen, inkompressiblen sowie kompressiblen Stabilitats-
theorie. Wie bei der F100-Auswertung werden alle Variationen der N-Faktor-Integrationsstrategien angewen-
det. Die Ergebnisse werden mit denen der ATTAS und F100 Flugversuche, sowie mit denen der TLF und
ELFIN | Absaugeexperimente verglichen und diskutiert.

Die vorlaufigen Ergebnisse sind:

o Wie bei den ATTAS und F100 Flugversuchen sind die Strategien “vorgeschriebene Frequenz/vorgeschrie-
bene Wellenldnge” und “vorgeschriebene Frequenz/vorgeschriebene spannweitige Wellenzahl” Aquivalent,
da der Umschlag nicht im Bereich der Fluegelvorderkante auftritt.

e Die mit der inkompressiblen Stabilitatstheorie korrelierten N-Faktoren passen gut zu den Ergebnissen
der TLF und ELFIN | Absaugeexperimente.

¢ Im Gegensatz zu allen bisherigen Auswertungen ergibt diesmal die kompressible Stabilitatstheorie ein
schmaleres N-Faktorband, d.h. eine bessere Korrelation.

o Der Vergleich Windkanal/Flugversuch zeigt kieinere korrelierte N-Fakoren fuer die Querstrémungsinstabi-
litdt und N-Faktoren derselben GréBenordnung fuer die Tollmien-Schlichting Instabilitat (Fig. 1).

o Mit der Enveloppenmethode gibt es Probleme, wenn bei Tollmien-Schlichting induzierter Transition die
Absaugung, und damit die Starke der Querstromungsanfachung variiert wird. In diesen Fallen bleibt die
Transitionslage gleich, so daB die Korrelation unterschiedliche N-Faktoren ergibt (Fig. 2).
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Fig. 1: Mit der kompressiblen Stabilitatstheorie Fig. 2: Enveloppenmethode bei Absaugevariation.

korrelierte N-Faktorpaare des F100 Flugversuches Durchgezogene Linien: v,,, = 0.2m/s, unterbrochene
und des ELFIN Il HLF Experimentes. Linien: vsy. = 0.15m/s. Transition bei 55% - 60%.

Literatur

G. Schrauf, J. Perraud, D. Vitiello, F. Lam Comparison of boundary layer transition predictions using flight
test data. Erscheint im AIAA Journal of Aircraft.

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.

H. Bieler, J. Ponsin LISW-COAST Stability Analysis of the ELFIN | S1 Test. DA Technical Report EF 2021-
94, July 1994.

H. Bieler Stabilitdtsanalyse von Transitionsexperimenten mit dem ersten ATTAS-Handschuh Modell Im DNW-
und S1-Windkanal. Deutsche Airbus, Technical Report EF1810, Januar 1991.

Weiteres Vorgehen
Heil3filmauswertung zusammmen mit DLR Géttingen

Auswertung mit linearen und nicht-linearen PSE-Verfahren.

Datum: 9.6.
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Thema MeBdatenaufbereitung fiir die Stabilititsanalyse der
ELFIN II HLF Fliigelmessungen
Ausgangssituation

Im ELFIN II Programm wurden im S1Ma Windkanal Experimente an einem HLF Fliigel (Bild 1)
durchgefiihrt.

Die Auswertung dieser Versuche ist u.a. Gegenstand des Nachfolgeprogrammes HYLDA.

Ziel

Das Ziel dieser Auswertung ist die Stabilitdtsanalyse der HLF Fliigelumstromung, fiir die vorbereitend
folgende Schritte notwendig sind

* Auswahl geeigneter Versuche zur Abdeckung der wichtigsten Parametervariationen Machzahl,
Anstellwinkel, Vorderkantenpfeilung und Saugraten mit dem Ziel, das gesamte Stabilitdtsspektrum
zwischen reinem CF und reinem TS dominierten Umschlag abzudecken

* Melidatenaufbereitung

- Glittung und Interpolation der vermessenen Fliigelgeometrie und der Druckverteilung auf der
Fliigeloberfldache

- Bestimmung der effektiven Vorderkantenpfeilwinkel und der Staupunktwerte (Lage und Druck),
Bild 2

* Bestimmung der experimentellen Umschlagslagen (in Tiefen- und Spannweitenrichtung) aus den
IR Aufnahmen, Bild 3

* Vermessung der Durchléssigkeit der lasergebohrten Absaugnase in 6 spannweitigen Schnitten,
Bild 4

* Glattung und Interpolation der Saugkammerdruckverteilungen

* Ermittlung der tatsidchlichen ortlichen Sauggeschwindigkeiten aus lokalen Kontur- und
Absaugkammerdriicken einschlieBlich Dichtekorrektur

» Grenzschichtrechnungen als letztendlichen Eingang in die Stabilitétsanalyse

Besondere Aufmerksamkeit wird auf die Kalibriermessung der Absaugenase und auf die darauf auf-
bauende Bestimmung der lokalen Absaugegeschwindigkeiten (Saugbeiwerte) gelegt.

Weiteres Vorgehen
Uberpriifung der bisher angewandten Dichtekorrektur durch Kalibration der perforierten Saugbleche
fiir unterschiedliche Dichteniveaus.
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Thema: Aerodynamische Untersuchungen an einem

zweidimensionalen Airbus Profil

Ausgangssituation:

Ziel:

Bei friheren Messungen im DNW wurde an einem 3D-Airbus Modell eine Vorderkan-
tenablosung durch das Aufplatzen einer laminaren Abloseblase nachgewiesen. Wie
aus diesen Experimenten bis zur Reynoldszahl 3 Mio. hervorgeht, ruft dies einen signi-
fikanten Verlust des Auftriebs hervor. Dabei hangt die Entwicklung und GréBe der
Abloseblase entscheidend von der Reynoldszahl ab. Mit zunehmender Reynolszahl
wird die Abléseblase kleiner und man kann davon ausgehen, daB sie bei Flugreynolds-
zahlen vollstandig verschwindet.

Bislang gab es bei Reynoldszahlen > 3 Mio. keine gesicherten Erkenntnisse tiber expe-
rimentelle MeBdaten des 2D Profils. Um diese Licke zu schlieBen, wurde entsprechend
der kritischen Fligelsektion des 3D-Modells ein zweidimensionales Modell gefertigt und
am Kryo-Kanal KoIn im Reynolszahlbereich 2.8 < Re*10° < 14.3 vermessen. Zielsetzung
der Untersuchungen war es einerseits das Verhalten der laminaren Abléseblase als
Funktion der Reynoldszahl zu untersuchen und zum anderen einen Satz MeBdaten zu
erhalten, um die Ergebnisse aus Computersimulationsverfahren zu validieren.

Losungsweg:

Um die am &uBeren Fligel des Flugzeugs herrschende Flugreynoldszahl Re = 14.3
Mio. am 2D-Modell zu simulieren, wurde das Modell mit der Profiltiefe 0.6 m und der
Machzahl 0.2 auf 90 K abgekihlt. Zur Messung der Druckverteilung besitzt das Profil
auf der Kanalmitte 54 statische Druckbohrungen und zum Test der Zweidimensionali-
tat der Strdmung zwei weitere Reihen bei 35%- und 65% der Spannweite 2.4 m. In
Spannweitenrichtung sind an der Profilnase, bei 30% Profiltiefe und an der Profilhin-
terkante eine Reihe statischer Druckbohrungen angeordnet. Der EinfluB von Wandef-
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fekten auf die Zweidimensionalitdt der Stromung wurde mit tangentialem Einblasen
trockener Luft, durch Schlitze vor dem Profil, stark reduziert.

Ergebnis:
Aus den Experimenten geht hervor,
daB3 bei kleinen Reynoldszahlen die
Einblasung zu einer erheblichen
Steigerung des Auftriebs fuhrt. Bei
R hoheren Reynoldszahlen wird der Ef-
fekt immer schwacher und ist bei
/Lo Re, = 14.3*10° nicht mehr vorhan-
%'w den. Dabei war die Einblasemenge
A . /’” so eingestellt, daB uber die Druck-
messungen in Spannweiten- und
02 / Tiefenrichtung eine zweidimensio-
,/ . nale Profilumstrdmung weitgehend
/ realisiert wurde. Die Zweidimensio-
nalitdat der Strémung wurde auBer-
/ dem mit Fadchen auf der Saugseite
Ma =0.15 des Modells kontrolliert. Nachteilig
/ v Re=2-10* bei dieser Visualisierung ist die Sto-
gg::::;gf rung der Grenzschicht durch die
O Re=9-10° Fadchen und die damit verbundene
héhere Turbulenz. Dies hat zur Fol-
ge, daB selbst bei der maximalen
Reynoldszahl 14.3 Mio. eine sehr
kleine Abléseblase an der Profilnase
in den Druckverteilungen gerade
EinfluB der Reynoldszahl auf den Auf- noch zu erkennen ist. Messungen
triebsbeiwert bei verschiedenen Anstell- ohne Fadchen zeigen hingegen das
winkeln des Airbus Profils vollstandige Verschwinden der la-

minaren Abldseblase.

.Y
B

fe-— 4° —»

Alfa[’]

Mit den durchgefihrten Untersuchungen ist damit nachgewiesen, daB das Aufplatzen
der Abldseblase bei Flugreynoldszahlen nicht mehr auftritt und kein Verlust des Auf-
triebs hervorrufen kann. Darliber hinaus liegen umfangreiche MeBdaten bei hohen
Reynoldszahlen vor, die zur Validierung von Computersimulationsverfahren einen
wichtigen Beitrag liefern.

Literatur:
B. Stahl, W. Becker, R. Kronen, G. Enders
Druckmessungen und Infrarotmessungen am Laminarprofil NLF(2)-0415
Ergebnissee aus der 2. MeBkampagne. DLR-IB 39114-98A01

weiteres Vorgehen:

Im Frihjahr 1999 wird mit einer dritten MeBkampagne das 2D-Modell in Hochauf-
triebskonfiguration erneut im Kryo-Kanal vermessen.

Datum: 17.02.1999 AG STAB
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Thema Numerische Simulation des Grenzschichtumschlags an einem Fliigelprofil und Ver-
gleich mit experimentellen Messungen

Ausgangssituation Die Vorginge innerhalb einer transitionellen Grenzschicht mit positivem Druck-
gradient und die Erkenntnis {iber den vorherrschenden Umschlagtyp sind von be-
sonderer Bedeutung fiir die Beurteilung der Transitionsmechanismen und die Vor-
hersage der Transitionslage an Tragfliigeln. Ein tieferes Verstdndnis der Vorgénge,
die zur Transition fithren, ist erforderlich, um Aussagen iiber deren Entstehung
und Entwicklung treffen zu kénnen.

Ziel Mit Hilfe von raumlichen direkten numerischen Simulationen (DNS) auf der Basis
der vollstindigen dreidimensionalen Navier-Stokes-Gleichungen fiir inkompressi-
ble Stromung soll die instationdre rdumliche Entwicklung von Stérungen in der
Grenzschicht eines Tragfliigelprofils untersucht und mit Ergebnissen von Expe-
rimenten verglichen werden, die im Rahmen des DFG-Schwerpunktprogramms
“Transition”, Themenkreis IV, durchgefithrt werden.

Losungsweg Das verwendete numerische Verfahren 16st die dreidimensionalen, instationiren
Navier-Stokes-Gleichungen in Wirbeltransportformulierung fiir inkompressible
Strémungen durch Aufspaltung des Stromungsfeldes in einen zweidimensionalen,
stationdren Grundstrémungsanteil und einen dreidimensionalen, instationiren
Storstromungsanteil. Aus den experimentell gewonnenen Druckverteilungen des
Handschuhs am Flugerprobungstriger G-109B der TH Darmstadt werden mit
Hilfe eines Grenzschichtverfahrens die Randbedingungen fiir das numerische
Verfahren bestimmt und in einem ersten Schritt eine stationire Losung der
zweidimensionalen Navier-Stokes-Gleichungen errechnet. Dies ist durch einen
Schiebewinkel des Handschuhs von 0° gerechtfertigt. Um die Storungsentwicklung
abschétzen zu konnen, werden auch Stabilitdtsanalysen mit Hilfe der Linearen
Stabilitdtstheorie durchgefithrt. Durch einen Storstreifen an der Wand koénnen
harmonische, dreidimensionale Wellen sowie Punktstérungen in das zweidimen-
sionale Grundstromungsfeld eingebracht werden. Die Stromabwirtsentwicklung
dieser Storungen in der Profilgrenzschicht gibt Aufschluff iiber die moglichen
Transitionsmechanismen.

Ergebnis Die lineare Entwicklung des Wellenzugs, hier ausgelost durch eine harmonische
Punktstérquelle bei x/c=0.27 (c=1,30m), ist hinreichend bekannt, so daf die
nichtlineare Entwicklung im Mittelpunkt der Untersuchungen steht. In Bild 1 ist
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Literatur

weiteres Vorgehen

die Entwicklung der spannweitigen Wirbelstirke w, an der Wand dargestellt.
Deutlich ist das Auftreten lokaler Riickstromung an der Wand sichtbar (weifle
Gebiete), die zunichst noch die typisch halbmondférmige Gestalt der Wellen-
front aufweist. Doch bereits eine Tollmien-Schlichting Wellenlénge stromab ist
die Wellenfront bei z=+8mm deutlich verformt. Die symmetrisch auflermittige
Beschleunigung der Wellenfront kann der Entstehung eines A-Wirbels zugeord-
net werden. In Bild 2 ist ein Ausschnitt des betrachteten Gebietes auf dem Trag-
fliigel tiberhoht dargestellt. Die Koordinate z=0mm ist hierbei der Mittelschnitt,
d.h. die Achse auf der sich auch die Punktstérquelle befindet. Bei der z-Position
z=+8mm und x/c=0,42 konnen eindeutig A-Wirbel identifiziert werden. Weitere
Untersuchungen haben gezeigt, dafl fiir den beobachteten Umschlagtyp die 2-D
Welle keine Rolle spielt und deshalb von einem Umschlag gesprochen werden
kann, der durch 3-D Wellen dominiert ist (multiple obligue breakdown).
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Bild 1: spannweitige Wirbelstirke w,
an der Wand, momentan

(1] C. Stemmer, M. Kloker, S. Wagner: DNS of Harmonic Point Source Distur-
bances in an Airfoil Boundary Layer. AIAA Paper 98-2436 29" AIAA Fluid
Dynamics Conference, Albuquerque, New Mexico, 15.-18. Juni 1998.

[2] C. Stemmer, J. Suttan, M. Kloker, W. Nitsche: Point-source induced transition
in free flight, 11** STAB Symposium ’98, Berlin. In: Notes on Numerical Fluid
Mechanics, Vieweg Verlag, 1999.

Nach der ausfiihrlichen Betrachtung der moglichen Umschlagsszenarien ausgeldst
durch die harmonische Punktstérquelle wird der Parameterraum auf mehrere
Storungsfrequenzen ausgedehnt. Dadurch wird ein Schritt in Richtung der Si-
mulation der natiirlichen Transition durchgefithrt. Vergleiche der Stérungsent-
wicklung bei verdnderten Druckgradienten sollen den Einflul desselben deutlich
machen.

Datum: 20. Februar 1999 - 141- AG STAB
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Thema Numerische Untersuchungen zur raumlichen Entwicklung quasipulsférmiger
Storungen in 3-D-Grenzschichten am schiebenden Fliigel.

Ausgangs— Die Untersuchungen zu Transitionsvorgangen in 3-D-Grenzschichten zeigen eine bisher un-

situation  zureichend verstandene Vielfalt und Komplexitat der Storungsentwicklung im Vergleich
zu 2-D-Grenzschichten. Die Kenntnis dieser Transitionsmechanismen ist aber sowohl fiir
vereinfachte Vorhersagemethoden als auch fiir die aktuell diskutierte, gezielte Transitions-
beeinflussung notwendig.

Ziel Mit rdumlichen direkten numerischen Simulationen soll die realistische, iiberlagerte Aus-
breitung eines Paketes von Querstromungs- und Tollmien-Schlichting Moden in einer 3-
D-Grenzschicht mit negativem und anschlieflend positivem Druckgradienten bis in nicht-
lineare Umschlagstadien untersucht werden.

Losungs— Das verwendete numerische Verfahren beruht auf einem O4-expliziten, O6-kompakten Fi-

weg nite Differenzen / Spektral-Verfahren zur Losung der vollstdndigen, dreidimensionalen
Navier-Stokes-Gleichungen fiir inkompressible Fluide, wobei die Strémungsgréfien in einen
laminaren, stationdren Grundstromungsanteil und in einen Stéranteil aufgespalten werden.
In einem ersten Schritt wird eine laminare, dreidimensionale Grundstrémung berechnet,
die der Strémung im vorderen Bereich eines schiebenden Fliigels nachempfunden ist und
durch den vorgegebenen Auflengeschwindigkeitsverlauf festgelegt wird. Die Strémung ist
zunéchst stark beschleunigt und anschliefiend verzogert (Bild 1 zeigt den Auflengeschwin-
digkeitsverlauf, sowie einige charakteristische Grenzschichtgréfien). AnschlieBend wird die-
se Grundstromung mit Hilfe der linearen Stabilitétstheorie analysiert, um einen Uberblick
iiber die Anfachung verschiedener Stérungen zu bekommen. So kénnen fiir die Simula-
tionen Stérungen mit relevanten Querwellenzahlen und Frequenzen ausgewihlt werden.
Durch einen Storstreifen an der Wand werden dann in einem zweiten Schritt kontrolliert
Storungen in die laminare Grundstrémung eingebracht und deren Entwicklung stromab
berechnet.

In den bisherigen Simulationen wurde die Entwicklung und Kontrolle eines Paketes von
stationdren Querstrémungswirbelmoden (QSW) untersucht. Aufgrund der Ergebnisse der
linearen Stabilitdtsanalyse wurde die Grundquerwellenlinge v = 45 gewihlt und die stati-
ondren Moden (0,1) bis (0,4) angeregt. Bei Amplituden im linearen Bereich sind die QSW
zundchst stark angefacht und auch im verzogerten Bereich der Grundstrémung (APG-
Region) findet keine signifikante Amplitudenabnahme statt. Die Moden (0,1) und (0,2)
sind sogar weiterhin angefacht.

Ergebnis

4. AG STAB



Wird die Anregeamplitude der QSW erhoht, um die nichtlineare Entwicklung des QSW-
Paketes zu untersuchen, so kann man eine Sattigung der QSW bei z ~ 2.8 auf unter-
schiedlichem Amplitudenniveau beobachten (Bild 2, (h,k): Frequenz, Querwellenzahl). Das
Szenario wird von der Mode (0,2) dominiert (die Werte bis zu 20% erreicht), und es zeigt
sich ein signifikanter Einflufl der anfinglichen z-Phasenbeziehung zwischen den einzelnen
QSW (entsprechend lokalem Ausblasen, wie hier gezeigt, oder lokalem Absaugen) auf die
Entwicklung stromab [1].

Ferner wurden verschiedene Strategien zur Reduzierung der QSW-Amplituden untersucht.
Zunéchst wurden stromab gezielt z-gegenphasige Kontrollstérungen in die Grenzschicht
eingebracht, um die urspriinglichen QSW auszuldschen. Dabei zeigte sich, daf der Erfolg
dieses Vorgehens stark von der genauen Bestimmung der z-Phasenlage der Kontrollstérung
abhéngt. Deshalb ist es im Falle eines QSW-Paketes notwendig, jede Mode separat zu kon-
trollieren (Bild 3: Falle A, B: Kontrolle mit fest vorgegebener Phasenbeziehung zwischen
den Kontrollstérungen, “lochformig”; Fall C: modale Kontrolle). Eine weitere Strategie zur
Beeinflussung der QSW ist die dreidimensionale Vordeformation der Grundstrémung durch
eine ihrerseits schwach instabile, stationdre Querstréomungsmode mit einer Amplitude von
mindestens 5%, die stromauf der eigentlichen Storstelle angeregt wird. Dadurch kann so-
wohl das Rezeptivitdtsverhalten als auch die Anfachung des urspriinglichen QSW-Paketes
positiv beeinfluBt werden (Bild 4). Genauere Untersuchungen ergaben auch hier einen Ein-
flul der z-Phasenbeziehung zwischen Vordeformation und QSW-Paket und es stellte sich
heraus, daf§ die nichtlinear generierte, mittlere Verformung der Grundstrémung (0,0) eine
entscheidende Rolle spielt.
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Bild 1: Aufilengeschwindigkeitsverlauf und Bild 2: Nichtlineare Amplitudenentwickiung
charakteristische Grenzschichtgréfien stationdrer Querstrémungsmoden
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Bild 3: rms-Amplitudenentwicklung bei ver-
schiedenen aktiven Kontrollstrategien;
A, B: lokalisiert; C: modal

Bild 4: Rezeptivitdt und Amplitudenentwick-
lung unter dem Einfluf einer stati-
ondren Vordeformation (UFD)

Literatur

weiteres
Vorgehen

Datum: 24. Februar 1999

[1] Wassermann, P.; Kloker, M.: Direct Numerical Simulation of the Development and
Control of Boundary-Layer Crossflow Vortices. In Nitsche, W.G.; Hilbig, R., (eds.): New
results in numerical and experimental fluid dynamics. 11. STAB/DGLR Symposium, No-
vember 1998. NNFM, Vieweg Verlag, Berlin.

In weiteren Untersuchungen soll die iberlagerte Ausbreitung von Paketen stationdrer und
instationdrer CF/TS-Moden behandelt werden, wodurch Aufschliisse iiber verschiedene
Transitionsmechanismen erwartet werden. Parallel dazu sollen auch weiterhin Méglichkei-
ten zur passiven und aktiven Kontrolle der Stérungen untersucht werden.
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Thema Numerische Untersuchung zur Rezeptivitit zweidimensionaler
laminarer Grenzschichten gegeniiber Auflenstérungen

Ausgangssituation Die natiirliche Transition in zwei- oder dreidimensionalen Grenzschichten ist
ein rdumlich ablaufender Prozef}, der grob in die zwei Bereiche Stérungs-
erzeugung und Stérungsausbreitung unterteilt werden kann. Gesicherte Er-
kenntnisse liegen momentan nur dariiber vor, dafl der Bereich der linearen
Storungsentwicklung auch in Grenzschichten mit Druckgradient von der li-
nearen Stabilitdtstheorie gut erfafit wird. Die direkte Abhingigkeit des Um-
schlagsprozesses von den Anfangsstorungen ist jedoch einer der wichtigsten
Griinde fiir die gegenwartig noch vorhandenen Unsicherheiten der Vorhersa-
ge des Umschlagsbereichs. Die Einfliisse von Oberflichenrauhigkeiten auf die
Anfangsstérung und damit die Umschlagslage sind bislang unzureichend er-
forscht und koénnen daher bei bisherigen Methoden der Transitionsvorhersage
nicht berticksichtigt werden.

Ziel Mit Hilfe von direkten numerischen Simulationen (DNS) soll der Einflu8 von
Bautoleranzen (Stufen, Niete, Welligkeiten) auf die Rezeptivitit zweidimen-
sionaler laminarer Grenzschichten mit und ohne Druckgradient in Strémungs-
richtung gegeniiber Stérungen in der Anstrémung (Schall und Turbulenz) un-
tersucht werden. Fiir ausgewahlte Fille sollen Rezeptivititskoeffizienten er-
mittelt werden, die zur Validierung von Methoden der Transitionsvorhersage
unter Einbeziehung des Einflusses der Anfangsstérungen benétigt werden.

Losungsweg Untersucht wird zunéchst die Interaktion einer Schallwelle mit einem zwei-
dimensionalen Rauhigkeitselement auf einer ebenen Platte. Verwendet wird
hierzu ein Finite-Differenzen-Verfahren 4. Ordnung, das die vollstindigen
zweidimensionalen Navier-Stokes-Gleichungen fiir inkompressible Strémun-
gen 16st. Die Schallwelle wird hierbei modelliert durch die analytische Lésung
des 2. Stokes’schen Problems. Mit Hilfe einer Transformation der Haftbedin-
gung an der Kontur der Rauhigkeit in eine Randbedingung fiir « und v am
unteren Rand des Integrationsgebiets kann trotz Verwendung eines kartesi-
schen Gitters in der Simulation eine beliebige Rauhigkeit modelliert werden.
Die Transformation geschieht hierbei mit Hilfe eines Polynomansatzes 5. Ord-
nung in Wandnéhe, wobei die Koeflizienten so bestimmt werden, dafl sowohl
u als auch v auf Hohe der Rauhigkeit verschwinden. Da die an der Rau-
higkeit entstehende TS-Welle die selbe Frequenz wie die Schallwelle sowie
eine aus numerischen Griinden am linken Rand des Integrationsgebietes ge-
nerierte T'S-Welle aufweist, konnen diese drei Anteile nicht durch eine simple
Fourieranalyse voneinander getrennt werden. Um nur die an der Rauhigkeit
entstehende TS-Welle aus der Losung zu extrahieren, miissen daher zwei Si-
mulationen durchgefiihrt werden, eine mit und eine ohne Rauhigkeit. Eine
Subtraktion der Ergebnisse der beiden Simulationen liefert nur die an der
Rauhigkeit generierte TS-Welle. Die aus den Simulationen ermittelten Re-
zeptivitdtskoeffizienten werden zur Validierung des verwendeten Verfahrens
mit Experimenten von Herr und Wiirz verglichen.
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Ergebnis Die Abbildung unten zeigt den aus der Simulation errechneten Amplitudenver-
lauf iiber « der an der Rauhigkeit entstehenden Tollmien-Schlichting-Welle. Ein
Vergleich der Anfachungsraten sowie der Profile von u iiber y mit der linearen Sta-
bilitdtstheorie zeigt, daf es sich dabei tatsdchlich um eine TS-Welle handelt. Im
Bereich des Rauhigkeitselementes ist die T'S-Welle nicht sichtbar, da sie hier von der
aus der Randbedingung in Verbindung mit der Schallwelle resultierenden Schwin-
gung verdeckt wird. Um die Amplitude der TS-Welle am Ort der Rauhigkeit ablesen
zu kénnen, welche zur Bestimmung eines Rezeptivitdtskoeffizienten benétigt wird,
wurde eine Extrapolation mit Hilfe der aus der linearen Stabilitatstheorie errech-
neten Anfachungsraten durchgefiihrt. Der so ermittelte Rezeptivitatskoeffizient fiir
2D-TS-Wellen zeigt eine gute Ubereinstimmung mit dem von Herr und Wiirz expe-
rimentell ermittelten Rezeptivitatskoeffizienten fiir diesen Fall. Desweiteren zeigt
sich in den Simulationen, dafl es einen groflen Einflu} auf das Ergebnis hat, ob
bei der Modellierung der Rauhigkeit die Haftbedingung an der Kontur fiir beide
Geschwindigkeitskomponenten erfiillt wird (Wandmodell II) oder, einem verein-
fachten Ansatz folgend, nur fiir die wandparallele Geschwindigkeit u (Wandmodell
I) (siehe Abbildung).

Rauhigkeit bei x,=4.9, h=5*10"% b=0.1
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Amplitudenverlauf der am Rauhigkeitselement entstehenden TS-Wellen

Literatur ~ Warner, A., Rist, U., Wagner, S. (1998): Direkte Numerische Simulation der
- Wechselwirkung von Schallwellen mit lokalen Verdnderungen auf einer
Plattenoberfliche. DGLR-Jahrbuch 1998

Wiirz, W., Herr, S., Wagner, S., Kachanov, Y. (1999): Experimental Investiga-
tion on 3D Acoustic Receptivity of a Laminar Boundary Layer in the
Presence of Surface Nonuniformities. 11. AG STAB Symposium, Berlin

weiteres Vorgehen Zur weiteren gegenseitigen Validierung von Experiment und Simulationen
sollen Untersuchungen bei unterschiedlichen Schallfrequenzen durchgefiihrt wer-
den. Die Modellierung der Rauhigkeit in den Simulationen soll desweiteren auf
ein dreidimensionales Rauhigkeitselement erweitert werden. Da in den Experimen-
ten bereits Messungen an einer 3D-Rauhigkeit durchgefiihrt wurden, liefert dies
dann ebenfalls eine weitere Moglichkeit zur Validierung der Ergebnisse. Untersucht
werden soll hierbei ebenfalls die Rezeptivitiat gegeniiber Wirbelstarkestorungen.
Eine mogliche Anwendung der aus den Simulationen gewonnenen Daten besteht
darin, iiber gemessene TS-Amplituden, bekannte Rauhigkeitsgeometrie und Re-
zeptivitatskoeffizienten, die in der Anstromung vorhandenen Storungen genauer zu
quantifizieren.

Datum: 23. Februar 1999 - 145 - AG STAB
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Thema Experimentelle Untersuchungen zur akustischen Rezeptivitit einer
Einzelrauhigkeit in einer 2-dimensionalen Grenzschicht

Ausgangssituation

Bei der industriellen Herstellung von Tragfliigeln kann die geforderte Oberflidchenqualitit
von Windkanalmodellen aus 6konomischen und auch konstruktiven Griinden meist nicht
realisiert werden. Oberflichenstérungen liegen 2-dimensional z.B. in Form von Stufen
oder Wellen, aber vor allem auch 3-dimensional als Einzelstérung, wie z.B. Nietkopfe
oder Insektenresten vor. Die erhohte Rezeptivitit der Grenzschicht im Bereich der
Oberflichenunstetigkeiten fiihrt iiber groBere Anfangsamplituden A, der TS-Wellen oder
liber groBere Anfachungsraten o zu einer Verkiirzung der laminaren Laufstrecke und
somit zu einer Leistungseinbue des Tragfliigels. Die Auswirkungen dieser
Oberflichenstdrungen auf die Rezeptivitit der laminaren Grenzschicht in Verbindung mit
einem dufleren Schallfeld soll experimentell untersucht werden.

Ziel

Es soll die komplexe Rezeptivititsfunktion einer Einzelrauhigkeit gegeniiber
Schallstérungen ermittelt werden. Der Betrag dieser Funktion beschreibt die
Anfangsamplitude der initiierten TS-Welle bezogen auf die Stérungshohe und die Stirke
des &uBeren Schallfeld, fiir jede spannweitige Wellenzahl. Das Argument legt die
entsprechende Phasenbeziehung fest. "

Losungsweg

Im Laminarwindkanal des IAG (Tu<0.02%) werden detaillierte Hitzdrahtmessungen zur
Entwicklung der Stérungen in der Grenzschicht an einem 2-dimensionalen Profilmodell
durchgefiihrt. Fiir die Untersuchungen wird ein an der Stérquelle ebenes Schallfeld mit der
Frequenz Fiuqik=1088 Hz erzeugt, die der am stirksten angefachten TS-Frequenz
entspricht. Die Einzelrauhigkeit wird durch eine Stérquelle dargestellt, die mit sehr
niedriger Frequenz Fuibraion=17 Hz schwingt und daher fiir das Schallfeld quasi wie eine
stationdre Rauhigkeit wirkt. Durch Amplitudenmodulation werden in der Grenzschicht
auch TS-Wellen mit den Frequenzen Frs=FausiktFuibraion generiert, die eine Separierung
der entstandenen TS-Wellen von dem sie erzeugenden Schallanteil am Hitzdrahtsignal
ermdglichen. Die Storquelle besteht aus einer Vinyl-Membran, die pneumatisch ausgelenkt
wird. Hitzdrahtmessungen erfolgen 2-10 TS-Wellenldngen stromab der Stérquelle als
spannweitige  Schnitte mit y/§,=2,2=const., entsprechend dem Maximum der
Eigenfunktion fiir Schriglaufwinkel bis 60 Grad.

AG STAB
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Ergebnisse

Die Auslenkung der verwendeten Storquelle wurde mit Hilfe eines Laser-
TriangulationsmeBgerits sorgfiltig vermessen. Abb.1 zeigt die auf die Maximalauslenkung
bezogene Amplitude der Membran-Vibration. In Abb.2 ist ein Ausschnitt aus dem
Leistungsdichtespektrum des Hitzdrahtsignal auf Hohe der Stérquelle und 6 TS-
Wellenlidngen stromab dargestellt. Aufgrund einer schwingungsarmen Auflagerung der
Hitzdrahtsonde und angepafiter Signalkonditionierung mit phasengekoppelter
MeBwertaufnahme ist das Signal-Rausch-Verhiltnis der relevanten Nebenmaxima grof
genug, um alle spannweitigen Schnitte im linearen Bereich Uys/Us<0.005 durchfiihren zu
konnen. In Abb.3 wird der wandnormale und in Abb.4 der spannweitige
Amplitudenverlauf der Nebenmaxima gezeigt. Wird der spannweitige Verlauf
fouriertransformiert, so kann die Entwicklung von TS-Wellen unterschiedlicher
spannweitiger Wellenzahl verfolgt werden, wodurch in einem nichsten Schritt die
Extrapolation auf die jeweilige Amplitude und Phase an der Storstelle moglich wird.
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Literatur Y.S. Kachanov: Experimental Studies of Three-dimensional Instability of
Boundary-Layers, AIAA 96-1978, 1996
A.V. Ivanov, Y.S. Kachanov, T.G. Obolentseva: Experimental Investigation of
Flat-Plate Boundary-Layer Receptivity to 3D Surface Vibrations, Euromech
Colloqium 359, Stuttgart, 1997

Weiteres Vorgehen

Aus der Stromabentwicklung der TS-Wellen unterschiedlicher spannweitiger Wellenzahl
sollen die Anfangsamplituden an der Storquellenposition extrapoliert werden und anhand
des bekannten Wellenzahlspektrums der Stérquelle und den Werten des Schallfeldes die
komplexe Rezeptivitdtsfunktion bestimmt werden.
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weitere Partner: Teilprojekt C2, DFG-SFB 253 (Aachen)
Thema: Stromungsuntersuchungen an Teilmodellen der Hyperschall-Konfiguration ELAC
Ausgangssituation:

Im Rahmen des Sonderforschungsbereichs 253 ,,Grundlagen des Entwurfs von Raumflugzeugen®
werden am Stofwellenlabor detaillierte Messungen der Druck- und Warmestromverteilung sowohl
an der Referenzkonfiguration ELAC als auch an Teilmodellen von Steuerflichen und
Triebwerkseinlauf durchgefiihrt.

Ziel:

Zur Untersuchung der Funktionsfahigkeit von Steuerflichen und Triebwerkseinldufen von
Hyperschall-Flugzeugen ist eine genaue Kenntnis des Stromungsfeldes bei hohen
Anstromgeschwindigkeiten notwendig. Messungen der Druck- und Wirmestromverteilung sowie
Schlierenaufnahmen konnen Daten iiber den EinfluB verschiedener Randbedingungen (z.B.
laminare bzw. turbulente Grenzschichtstromung) bereitstellen.

Losungsweg:

Es wurden das Modell einer 24°-Rampe (Simulation einer Steuerfliche) sowie des 3-
Rampeneinlaufs (Rampenwinkel: 11°, 22°, 38°) der Referenzkonfiguration ELAC hergestellt, die
auf eine ebene Platte montiert werden konnen. Messungen der Druck- und Wirmestromverteilung
wurden fiir eine Anstrom-Machzahl von M..=7.7 und Reynoldszahlen von Re.=4.2 Mio. m’ bzw.
Re.=16.5 Mio. m"' im StoBwellenkanal TH2 des Labors durchgefiihrt [1]. Verwendet wurden
kommerzielle Drucksonden bzw. Thermoelemente sowie am StoBwellenlabor hergestellte
Diinnfilm-Widerstandsthermometer. Das Verhalten der Grenzschicht auf der Oberseite der ebenen
Platte (insbesondere der laminar/turbulente Umschlag bei hohen Reynoldszahlen) wurde aus
Wirmestrom-Messungen  abgeleitet, um eine Charakterisierung der Anstrémung der
Rampenmodelle zu erreichen. Ein richtungscodierendes Farbschlieren-Verfahren machte Details
des Stromungsfeldes (z.B. StoBlagen, AblésestoBe, Grenzschichtverhalten) im Uberblick sichtbar
(2].

Das MefBprogramm umfasste fir das 24°-Rampenmodell und den 3-Rampeneinlauf Versuche mit
Anstellwinkel (der ebenen Platte) von a=0° fiir beide Reynoldszahlen. Bei der Auslegung des
Einlaufs wurde bei M..>5.3 ein Anstellwinkel des Fluggerits von 0=3.4° festgelegt. Die ELAC-
Unterseite hat zur Mittellinie einen Winkel von 0,=2.6°. Am 3-Rampeneinlauf wurden deshalb
zusitzlich Versuche mit o=5° und =6.5° bei kleiner Reynoldszahl durchgefiihrt, um eine
realistische Anstromung des Einlaufs zu simulieren.
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Ergebnis:

Die Abbildungen 1 und 2 zeigen die dimensionslosen Wirmestrom- und Druckverteilungen am 3-
Rampeneinlauf fiir Anstellwinkel a=0°, 5°, 6.5°. Die erste Rampe beginnt bei x=0mm.

Fiir a=0° ist ein Anstieg des Drucks im Bereich der Grenzschichtablosung erkennbar. Die Abnahme
der Stantonzahl in diesem Bereich der ebenen Platte deutet auf eine laminare Ablosung hin. Fir
groBere Anstellwinkel verschiebt sich dieser Effekt stromab. Die Ablosblase vor der ersten Rampe
wird erheblich kleiner. Die Positionen der Ablosung fiir a=0° und o=5° wurden zusitzlich aus
Farbschlieren-Aufnahmen entnommen.

Die Zunahme des Wirmestroms sowie die erreichten Druckverhiltnisse auf den drei Rampen sind
erkennbar. Zum Vergleich sind die Druckverhiltnisse gezeigt, wie sie sich aus der reibungsfreien
Theorie schriger Sto8e ergeben wiirden. Der Druckabfall in Stromungsrichtung ergibt sich aus der
Verwendung einer kegeligen Windkanaldiise. Fiir die ersten beiden Rampen erreichen die
gemessenen Druckverhiltnisse etwa den theoretisch erwarteten Wert, wihrend sie auf der dritten
Rampe deutlich von diesem abweichen. Der Druckanstieg auf der ersten Rampe bei a=0° deutet auf
eine laminare Grenzschicht groer Dicke hin, die vor der zweiten Rampe erneut abldst. Hierdurch
ist der Abfall der Warmestroms in diesem Bereich erkldrbar. Farbschlieren-Aufnahmen unterstiitzen
diese Vermutung. Bei groBeren Anstellwinkeln tritt dieser Effekt nicht mehr auf.
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Literatur:

[1] Olivier H., Vetter M., Gronig H., 1991, High enthalpy testing in the Aachen shock tunnel TH2,
Proc. of the First European Symp. Aerothermodynamics for Space Vehicles, ESTEC, Noordwijk,
The Netherlands, 377-384.

[2] Olivier H., Gronig H., 1995, Instrumentation techniques of the Aachen shock tunnel TH2, 16M
Int. Congress on Instrumentation in Aerospace Simulation Facilities, Wright-Patterson Air Force
Base, Ohio, USA.

weiteres Vorgehen:

Die Untersuchungen am 3-Rampeneinlauf sollen fortgesetzt werden. Durch Verwendung seitlicher
Platten am Einlaufmodell sollen dreidimensionale Effekte auf die Rampenstromung vermieden
werden. Detaillierte Messungen der Pitotdruckverteilung im Einlauf sind ebenfalls in Vorbereitung.
Datum: AG STAB
17.2.1999
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Thema: Kopplung von Navier-Stokes- und Monte-Carlo-Verfahren zu einem
Hybridverfahren fiir die Berechnung von Stromungen iiber weite
Verdiinnungs- bzw. Expansionsbereiche

Ausgangssituation:

Bei Raumfahrtanwendungen treten Stromungsbedingungen auf, die durch extremes Nicht-
gleichgewicht, starke Gradienten und hohe Expansionsverhiltnisse gekennzeichnet sind, wie
z.B. in StoBen vor und in Nachliufen hinter stumpfen Eintrittskorpern und bei Triebwerks-
strahlen ins Vakuum. Kontinuumsrechenverfahren liefern im Bereich starker Verdiinnung und
bei extremen Zustandsidnderungen iiber kleinste Distanzen keine verldBlichen Losungen mehr,
gaskinetische Verfahren wie die Monte-Carlo-Simulation erfordern fiir dichtere Strémungen
exzessiven Rechenaufwand. Eine durchgehende Verwendung nur eines Verfahrens ist daher
z.B. bei einem Triebwerk von der Ruhekammer bis in den dufleren Randbereich der Expansion
nicht moglich.

Ziel:

Aufbau eines Hybridverfahrens aus der Kopplung eines Navier-Stokes- und eines DSMC-
(Direct Simulation Monte Carlo) Verfahrens, die das jeweils fiir sie geeignete Stromungsgebiet
bearbeiten und an der Grenze iiber geeignet ausgewdhlte Stromungsgroflen gekoppelt werden.
Die Umschaltung wird durch einen Parameter zur Charakterisierung der lokalen Abweichung
von typischen Kontinuums- bzw. gaskinetischen Bedingungen gesteuert.

Losungsweg:

Fir die Auswahl der an der Verfahrensgrenze anzupassenden Stromungsgrofen werden
mehrere Moglichkeiten vorgeschlagen (neben Dichte, Temperatur und Geschwindigkeit auch
FluBgroBen), ebenso fiir das Umschaltkriterium (lokale Gradienten, Nichtgleichgewichts- und
Verdiinnungsparameter). Da die Kopplung zwischen einem deterministischen und einem
statistischen Verfahren auBlerdem grundsitzliche Probleme mit konfigurationsabhingigen
Unterschieden aufweist, wurde fiir die Erfahrungssammlung zunéchst ein vorhandenes Navier-
Stokes- mit einem DSMC-Verfahren “off-line” iiber Dateien gekoppelt. Da es keine
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alternativen Rechenmoglichkeiten zur Uberpriifung gibt, bedarf es verlidBlicher Experimente fiir
eine unabhingige Aussage iiber die Giite dieses Hybridverfahrens. Dazu werden Messungen an
simulierten Raketenabgasstrahlen in der STG (Simulationsanlage fiir Treibstrahlen Gottingen)
herangezogen, die in der Expansion durchgehend den gesamten Bereich vom Kontinuum bis
ins freimolekulare Gebiet iiberdecken.

Ergebnisse:

Die Nachrechnungen der mit einer DASA 0.5N-Diise und Stickstoff bei Austritts-
Reynoldszahlen von 800 bis 3200 gemessenen Fille ergaben gute Ubereinstimmung fiir
axiale und radiale TeilchenfluBprofile [1]. Weitere Rechnungen fiir Wasserstoff und andere
Diisen sind in Arbeit, und eine demndchst einsatzreife LasermeBtechnik fiir
Rotationstemperaturen wird Daten fiir eine noch detailliertere Beurteilung liefern.

Literatur:

[1] M. Rosenhauer, K. Plihn, K. Hannemann: “Comparison of Decoupled Hybrid
Navier-Stokes-DSMC Calculations with Experiments in Plumes.*
21% Symposium on Rarefied Gas Dynamics, Marseille 1998.

Weiteres Vorgehen:

Verfeinerung der Kopplungsmethoden fiir innere Molekiilfreibeitsgrade und an Berandungen,
vor allem in Wandnihe. Okonomischere Verteilung der Rechenlast durch Ausdehnung des NS-
berechneten Bereichs iiber Multiblock-Verfahren. Schrittweise Integration beider Verfahren
durch automatisches Auffinden der NS-DSMC-Grenze und Umschalten, mit dem Fernziel, ein
einheitliches, nach Verfahrensbedarf modifiziertes bzw. verfeinertes (unstrukturiertes) Gitter zu
benutzen.

Datum: 05.03.1999 AG STAB
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Thema Analyse der Stromung um die X-38 Konfiguration im Hyperschall

Ausgangssituation

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

Ziel

Die Méglichkeiten numerischer Verfahren bei der Entwicklung von Raumtransportsystemen sollen
untersucht, sowie Erfahrungen in Bezug auf Modellierung und Beiwerte gesammelt werden. Die Aus-
legung der Prototypen soll besonders im Hinblick auf die Wirmeschutzsysteme unterstiitzt sowie die
Auslegung der Serienfahrzeuge vorbereitet werden.

Vorgehensweise

Mit dem CEVCATS-N Code [1] des DLR wurde eine Vielzahl von Berechnungen der Stromung um
die jeweils aktuelle X-38 Konfiguration durchgefiihrt [2]-[4], sowohl Losungen der Euler-Gleichun-
gen als auch Losungen der Navier-Stokes Gleichungen mit und ohne Einbeziehung der Chemie. Die
Anstrombedingungen wurden dabei zwischen Geschwindigkeiten von Ma_, = 6 und Ma,_, = 25, sowie
Anstellwinkeln von o = 20° und o = 50°, entsprechend einer Trajektorie zwischen h = 38 km und h =
75 km variiert. Besonderes Augenmerk galt einer moglichst hohen Genauigkeit bei der Vorhersage
von Wirmebelastungen. Die Ergebnisse wurden mit der von der X-24 zur Verfiigung stehenden aero-
dynamischen Datenbasis, neueren Windkanaluntersuchungen und Ergebnissen anderer numerischer
Verfahren verglichen.

Ergebnis

Abbildung 1 zeigt den sich aus einer Losung der Navier-Stokes Gleichungen ergebenden Wirmefluf
in W/cm? an der Oberfliche der aktuellen X-38 Konfiguration bei einer Geschwindigkeit von Ma_, =
25 und einem Anstellwinkel von o = 40°. Abbildung 2 vergleicht den Wirmefluf entlang des in Abb.
1 gekennzeichneten Schnittes bei diesen Bedingungen unter Verwendung verschiedener Netzdichten.
Die Ubereinstimmung der Ergebnisse ist sehr gut. Sowohl auf der Luvseite als auch auf der Leeseite

liegt die Genauigkeit bei der Vorhersage von Wirmebelastungen deutlich unter den Erfordernissen des
Projekts.
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Abb. 1: WirmefluB in W/cm? an der Ober- Abb. 2: WirmefluB in W/cm? im Schnitt A-A
flache der aktuellen X-38 Konfiguration bei bei einer Geschwindigkeit von Ma,. = 25 und
einer Geschwindigkeit von Ma,, = 25 und einem Anstellwinkel von o = 20° unter Ver-
einem Anstellwinkel von o = 40°, wendung verschiedener Netzdichten.

Literatur

[1] 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.

[2] Longo, JM.A.; Herrmann, U.; Briick, S.; Nickel, H. DLR Contribution to ESA X-CRV 90 Days
Study. DLR-IB 129-96/37; 1996.

[3] Briick, S.; Eggers, Th.; Longo, J.M.A.; Orlowski, M. Investigation of Hypersonic Flows past the
NASA X-24 Lifting Body Vehicle. DLR-IB 129-97/7; 1997.

[4] Orlowski, M.; Liideke, H.; Longo, J.M.A.; Giese, P.; Briick, S. Contribution of DLR to the Aerody-
namic Data Base of the X-38 Vehicle. DLR-IB 129-98/8; 1998.

weiteres Vorgehen

Weitere Erfahrungen, besonders in Bezug auf die Modellierung von Wandmaterialien, sollen gesam-
melt werden. AuBerdem soll eine erhohte Genauigkeiten bei der Vorhersage in allen Bereichen eine
deutliche Verringerung der Unsicherheiten und damit der Sicherheitfaktoren fiir die Serienfahrzeuge
ermoglichen.

Datum:  18.02.1999 -153- AG STAB
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Numerische Simulation der Seitenbewegung eines Orbiters
unter Beriicksichtigung von Interferenzeffekten

Eine Mdglichkeit zur Realisierung eines wiederverwendbaren hypersonischen Raum-
transporters wird durch das zweistufige Kontept nach Sianger beschrieben. Die
Tréagerstufe startet horizontal und trigt die Oberstufe — den Orbiter — auf dem
Riicken. Die Trennung der Oberstufe erfolgt in grofer Flughche bei hypersonischen
Machzahlen. Vom strémungsmechanischen Standpunkt betrachtet, stellt neben dem
Trennvorgang auch die Seitenbewegung in Form von Gier- und Rollschwingung-
nen der Orbitalstufe ein instationdres Interferenzproblem dar, das experimentell
schwierig zu erfassen ist. Zwischen Unterstufe und Oberstufe treten reflektieren-
de Verdichtungsstofle auf, deren Ort und Richtung von Geschwindigkeit, Abstand
und Anstellwinkel der beiden Stufen abhingig sind [4].

Gier— und Rollschwingungen der Orbitalstufe kénnen durch Storereignisse induziert
werden und spielen fiir die flugmechanischen Stabilititsuntersuchungen eine wich-
tige Rolle. Die Erfassung und Beschreibung der instationiren Effekte soll Klarheit
iiber das aerodynamische und flugdynamische Verhalten bringen um letzendlich die
Flugeigenschaften des Gesamtsystems zu beurteilen.

Instationdre 3D-Berechnungen einer Gier- und Rollschwingung sollen an einer ver-
einfachten Orbiterkonfiguration bei einer Geschwindigkeit von M., = 6.8 durch-
gefiihrt werden. Der Orbiter besitzt eine stumpfe Nase und ein abgeschnittenes Heck.
Der Rumpf ist auf der Oberseite gewolbt und auf der Unterseite eben. Der zu beriick-
sichtigende Teil der Unterstufe wurde als ebene Platte modelliert. Verwendet wurde
eine hybride C-H Blocktopologie. Das Raumnetz wurde iiber einen Poisson Algorith-
mus generiert. Bei der Berechnung von Strémungen um instationir bewegte Kérper
wird dieser Algorithmus auch verwendet, um das Startnetz den Bewegungen des
Kérpers nachzufiihren. Da sich die Topologie des Netzes nicht &ndern muf}, kann die-
ses Verfahren dazu verwendet werden beliebige Bewegungen des Kérpers vorzugeben,
solange sich die Kontour des Kérpers innerhalb der Zufleren Berandung des Rechen-
gebietes befindet. Die stromungsmechanische Modellierung der Seitenbewegung wird
auf Basis der Lésung der instationdren 3D-Eulergleichungen durchgefiihrt [1]. Eul-
ergleichungen erlauben nicht nur eine genaue Beschreibung der Verdichtungsstofe
sondern auch die Berechnung der Strémung im Nachlauf des Korpers. Effekte, die
durch Reibung verursacht werden, werden jedoch nicht beriicksichtigt. Die nume-
rische Losung der Eulergleichungen erfolgt iiber ein explizites Finite-Volumen Ver-
fahren unter Verwendung eines modifizierten AUSM~(’Advection Upstream Splitting
Method") Algorithmus nach Radespiel [3].
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Ergebnis Die simulierte Gier- und Rollschwingung wurde bei einem Separationsabstand

h/L = 0.225 und einem Anstellwinkel o = 0° mit reduzierten Frequenzen von
k = 0.05 und & = 1.0 durchgefiihrt. Die Anstrémmachzahl war mit M, = 6.8
festgelegt. Fiir beide Bewegungsformen wurde der Anfangswinkel und die Amplitu-
de mit B, = 0°,Af = 2° und &, = 0°,AP = 2° gewihlt. Die stationiren (o) und
instationiren Beiwerte fiir die Seitenkraft, Roll —und Giermoment sind in Bild 1 fiir
die Gierschwingung und in Bild 2 fiir die Rollschwingung dargestellt.
Die auftretenden Strémungsfelder sind durch komplexe Stofisysteme gekennzeich-
net. Bei beiden Bewegungsformen der Orbitalstufe fithren instationare Effekte zu
signifikanten Unterschieden zwischen den quasi-stationdren und instationdren Bei-
wertverldufen. Die sich daraus ergebenden Stabilitdtsderivativa sind von grofier Be-
deutung fiir die flugdynamische Beurteilung des Gesamtsystem [2].
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Fig. 2 Kraft- und Momentenbeiwert bei einer Rollschwingung

Literatur [1] Cvrlje, T; Breitsamter, C., Laschka, B.:
Instationdre Strémungen im Hyperschall, Sonderforschungs-bereich 255, Teilprojekt Al,
Arbeits— und Ergebnisbericht, Mai 1998.

[2] Cvrlje, T.; Breitsamter, C.; Heller, M.; Sachs, G.:
Instationire Aerodynamik und dynamische Stabilitit von Hyperschall-Fluggerdten Deut-
scher Luft-und Raumfahrtkongre /DGLR Jahrestagung 1998.

[3] Radespiel, R.; Kroll, N.:
Accurate Flux Vector Splitting for Shocks and Shear Layers, J. Comp. Phys., Vol. 121,
pp. 66-78, 1995.

[4] Rochholz, H., Huber, T., Matyas, F.:
Unsteady airloads during the separation of an idealized two-stage hypersonic vehicle,
Zeitschrift fiir Flugwissenschaften und Weltraumforschung, Band 19, Heft 1, pp. 2-9, 1995.

weiteres Das numerische Verfahren soll zum einen auf ein Navier-Stokes Verfahren erweitert werden
Vorgehen  zum anderen sollen Méglichkeiten zur allgemeinen Verfahrensbeschleunigung untersucht
werden.

Datum 25.02.99 - 155 - AG STAB
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Thema: Gas-Surface Interaction Experiments at High Kinetic Energies

Ausgangssituation:

During reentry into the earth atmosphere the vehicle nose material is markedly influenced by
the strong heat transfer. Ablation and catalytic effects may occur. Also satellites in space suffer
of similar problems, when thrusters are fired; molecules from the exhaust plume are running at
high kinetic energies on surface material.

Ziel:

Studies of gas-surface interction at high kinetic energies for several material combinations (N,
and NO on SiC, Cu, Au, Pt, ...).

Losungsweg:

The interaction of N, and NO-molecules of high kinetic energy colliding with a solid wall is
investigated by two spectroscopic methods: electron beam fluorescence (EBF) and laser
induced fluorescence LIF). Both methods allow to measure the population of rotational levels
of the molecules, which is necessary to define the rotational temperatures of the incoming
(undisturbed) and the reflected (coming back from the wall) ones. Fig.1 shows the flow field
situation in a vacuum system using supersonic free jet expansion of the diatomic gases N,
and NO or several mixtures (NO + N,, NO + He, N, + He) blowing against the solid test
walls made of Cu, Pt, SiC, steel, gold, tungsten at temperatures up to 1200 K.
Spectroscopically measured are the rotational temperatures of the incoming N, - or NO-
molecules with relatively low rotation but high kinetic energies and the reflected ones of high
rotation and low speeds.
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Fig. 1: Gas-surface interaction at high kinetic energies.

Ergebnisse:

All experiments show a strong influence of the kinetic energy of the incoming flow (for N,
and NO), nearly no influence of the wall temperature for N, and a small but measurable one
for NO, a minor influence of most of the wall materials except the combination NO on Pt,
and an influence of the Knudsen number except for free molecular conditions. Fig.2 shows the
results for gas-surface interaction in low density for the N,-molecules. Plotted are the
measured rotational temperatures after collision as function of the energy before colliding with
the wall, and the correlation of rotational temperature with kinetic energy is much better than
with wall temperature or surface material.
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Fig. 2 Measured rotational temperature of reflected molecules

Datum: 105.03.1999 AG STAB
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Thema: Analyse der Seitenbewegung von realistischen Raumtransport-System im Unter-, Uber- und
Hyperschall

Ausgangssituation:

In der durch die ESA initilerten FESTIP-Studie werden eine Vielzahl von voll oder teilweise
wiederverwendbaren Raumtransport-Systemen untersucht. Diese oder dhnliche Studien schlieBen
ebenfalls aerodynamisch fliegende Konfigurationen ein. Mehr als die Langsbewegung stellt fiir diese
Konfigurationen die Seitenbewegung einen kritischen Designtreiber dar. Neben dem grofen zu
erfliegenden Machzahlbereich und der damit verbundenen Neutralpunktswanderung sowie der
extremen Lage des Schwerpunktes fiir typische Raumtransportsysteme sind auch Abschattungs-
problematiken des Seitenleitwerks wihrend der Reentry-Phase zu nennen.

Ziel:

Hauptanliegen dieser Untersuchungen sind die Simulation der Stromungsfelder und die Berechnung
der globalen Beiwerte fiir wiederverwendbare Raumtransportsysteme. Die Schwerpunkte liegen dabei
auf der Analyse der Seitenbewegung fiir den gesamten Machzahlbereich vom Unter- bis zum
Hyperschall. Entsprechend der gewonnenen Erkenntnisse werden anschlieBend geeignete Re-Design-
Vorschlidge zur Verbesserung der Stabilitidt und Steuerbarkeit erarbeitet und ihr EinfluB8 quantifiziert.

Losungsweg:

Erster Schritt ist die Konstruktion eines geeigneten Raumnetzes. Die Wahl der Topologie sollte im
Hinblick auf alle zu behandelnen Fille erfolgen. Dieses sind im Wesentlichen die Berechnung von
Unter- und Uberschallfillen sowie die Bestimmung der Klappeneffektivititen. Des weiteren sollten
die Charakteristiken der Konfiguration durch lokal optimale Topologien reprasentiert werden. Evtl.
folgende Navier-Stokes-Rechnungen konnen durch eine parametrisch gesteuerte Netzverfeinerung
realisiert werden. '

Fig. 1: Block-Topologie des Nahfeldes

Entsprechend dem aktuellen Stand des Designs wurden die Stromungssimulation mit einem Euler-
Verfahren durchgefiihrt. Am Lehrstuhl fiir Fluidmechanik der TU Miinchen wurde zur Berechnung
von instationdren Bewegungen ein Verfahren entwickelt, das sich aus einem integrierten instationéren
Gitterglitter und einem Stromungsloser zusammensetzt. Neben einem TVD-Verfahren nach Yee, Roe
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und Davis wurde eine modifizierte ,,Advection Upstream Splitting Method* (AUSM) implementiert,
mit dessen Hilfe die Hyperschallrechnung durchgefiihrt wurde.

Ergebnisse:

Da der Reentry den kritischen Designtreiber darstellt, wurden im Rahmen dieser Studie
Trajektorienpunkte aus dieser Phase der Mission im Bereich zwischen Ma=0,5 und Ma=5,0 gewihlt.
Fig. 2 zeigt z.B. die Dichteverteilung in der Symmetrieebene fiir Ma=5,0 und einen Anstellwinkel von
0=20°. Sehr gut ist die StoBlage ausgehend vom Rumpf zu erkennen. Da das gesamte Seitenleitwerk
im Expansionsbereich liegt, ist von diesem keine grofie Effektivitit zu erwarten. Diese Annahme wird
durch die Dichteverteilung auf der Oberfliche fiir die zwei unterschiedlichen Gierwinkel bestitigt
(Fig. 2, rechts). In der Seitenansicht ist lediglich ein sehr kleiner Effekt an der Spitze des
Seitenleitwerkes zu beobachten. Dem gegeniiber steht aber ein signifikantes Anwachsen des Druckes
im vordern Bereich des Rumpfes. Diese Phéinomene schlagen sich auch in den globalen Beiwerten
nieder. Die Hauptprobleme liegen hier in der fehlenden Seitenstabilitdt. Entsprechende Re-
Designvorschlidge wurden erarbeitet und mittels erneuter Euler-Rechnungen untersucht.
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Literatur:

[1]1  Decker, K.: Analyse der Seitenbewegung von wiederverwendbaren Raumtransportsystem im
Unter-, Uber- und Hyperschall; DGLR-Jahrestagung 1998, DGLR-JT98-208

[2] Decker, K.: Aerodynamic Coefficients for System Concepts in Lateral Motion, ESA-Bericht
FSS-TUM-4008F 1/2

Weiteres Vorgehen:

Es folgen die Untersuchungen der Roll- und Gierschwingung sowie gekoppelter Bewegungsformen
und schlieBlich Strémungssimulationen unter Beriicksichtigung der Reibungsterme.

Datum: 15.02.1999 AG STAB
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Thema Approximative Verfahren

Ausgangssituation

Das Niherungsverfahren HOTSOSE [1], [2] dient zur Ermittlung von aerodynamischen Beiwerten
und Wirmelasten. Neben der Anwendung zur Nachrechnung von Wellenreitern [3] wurden zur weite-
ren Validierung HOTSOSE-Rechnungen fiir verschiedene Konfigurationen durchgefiihrt und die
Ergebnisse mit Euler- und Navier-Stokes-Losungen verglichen [4], Bild 1. Betrachtet wurden Kap-
seln, Wellenreiter und gefliigelte Wiedereintrittsfluggerdte, zum Teil mit Klappenausschlag. Die
Genauigkeit wurde fiir Machzahlen bis M=25 in einem weiten Anstellwinkelbereich von a=0°  bis

o=60° ermittelt und fiir perfektes Gas und Luft im thermochemischen Gleichgewicht Anwendungs-
grenzen aufgezeigt.

Ziel

Um das Verfahren im Vorentwurf von Hyperschallfluggeriten einsetzen zu konnen, sollten auch

gepfeilte Fliigel mit stumpfer Vorderkante sowie Anstell- und Schiebewinkel berechnet werden kon-
nen.

Losungsweg

Die Berechnungsoption fiir stumpfe Vorderkanten in HOTSOSE werden nach der Theorie in [5] fiir
allgemeine Konfigurationen mit Anstell- und Schiebewinkel erweitert.

Ergebnis

Die Berechnungsverfahren fiir stumpfe Vorderkanten werden verifiziert und, soweit moglich, vali-
diert.
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Bild 1 Aerodynamische Beiwerte fiir die X-24-Konfiguration bei M=6 fiir verschiedene
Klappenausschlidge tiber dem Anstellwinkel (reibungslose Strémung)
Literatur

[1]

(2]

Datum:

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.

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.

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

Reisch, U.; Anseaume, Y.: Validation of the Approximate Calculation Procedure HOTSOSE for
Aerodynamic and Thermal Loads in Hypersonic Flow with Existing Experimental and Numerical
Results. DLR-Forschungsbericht 98-23, 1998.

Fleming, W.J.; Krauss, W.E.: Aerodynamic Heating from Turbulent Boundary Layers to Swept
Surfaces. Third International Heat Conference, 1966.
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Thema

Charakterisierung der Disenstromung in den lichtbogenbeheizten Anlagen L2K und
L3K

Ausgangssituation

Ziel

Zur Erzeugung von Hochenthalpiestrémungen im Hyperschallbereich werden in L2K
und L3K zur Zeit ausschlieBlich konische Dusen verwendet. Im Gegensatz zu konturier-
ten Disen lassen sich diese komplikationslos im gesamten Betriebsbereich der Anlagen
einsetzen. Allerdings weist das erzeugte Stromungsfeld im allgemeinen leichte Inho-
mogenitdten auf.

Anhand von numerischen Simulationen und gemessenen Pitotdruck-Profilen soll das
Stromungsfeld fur typische Betriebszustande charakterisiert werden, um daraus zuver-
lassige Aussagen Uber die Anstrémbedingungen fur Modelle sowie die Homogenitat
des Stromungsfelds abzuleiten.

Losungsweg

In den Jahren 1996 und 1997 wurden in L2K und L3K Kalibrierungsversuche durchge-
fihrt, bei denen unter anderem auch radiale und axiale Pitotdruck-Profile aufgenom-
men wurden.

Fir die numerische Simulation des Stromungsfelds wurde der CEVCATS-N Code des
DLR eingesetzt. Als Gasmodell wurde ein 5-Komponenten-Luftmodell verwendet, wo-
bei sowohl chemische als auch thermische Nichtgleichgewichtseffekte berlicksichtigt
wurden. Aufgrund des geringen Dichteniveaus, welches typischerweise in lichtbogen-
beheizten Anlagen vorliegt, konnte das gesamte Stromungsfeld als laminar angesehen
werden. Zur Vereinfachung der Randbedingungen wurde die konische Duisenkontur
(iber die Position des physikalischen Dlsenaustritts hinaus fortgesetzt. Dadurch bedingt
konnte die Wechselwirkung des Dusenstrahls mit dem Hintergrundgas in der Mel3-
kammer nicht erfaBt werden. Aufgrund der hohen Machzahlen im Disenaustrittsquer-
schnitt wirkt sich die Vereinfachung jedoch nur auf den duBeren Rand des Freistrahls
aus.

AG STAB
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Ergebnis

Die Abbildung zeigt einen Vergleich zwischen berechnetem und gemessenen Pitot-
druck-Profil 654 mm stromab vom Dusenhals und 250 mm stromab vom Dusenaustritt
(D=654mm). Im achsennahen Kern des Strémungsfelds bis zu einem Radius von
85 mm zeigt sich eine sehr gute Ubereinstimmung zwischen Experiment und Rech-
nung. In diesem Bereich sind nur leichte Schwankungen im Pitotdruck festzustellen, so
daB bei dieser Bedingung von einem homogenen Strémungskern von 170 mm gespro-
chen werden kann. Weiter auBen weichen die Ergebnisse voneinander ab, was auf die
oben geschilderte Vereinfachung der Randbedingungen zuriickzufiihren ist.
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Abb.: Berechnete und gemessene Pitotdruck-Profile im L3K (Reservoirzustand:
Po =4340hPa, T, =6000K, m =125g/s, x =654 mm)

Literatur

B. Esser, A. Gllhan, Flow Field Characterisation of DLR's Arc Heated Facilities L2K and
L3K, Proc. 3“ European Symposium on Aerothermodynamics, Norrdwijk, 1998.
A.Gllhan, B. Esser, Qualification of TPS-Components in the Arc Heated Facility L3K oif
DLR, Proc. 3" European Workshop on Thermal Protection Systems, Noordwijk, 1998,
S. 121-130.

weiteres Vorgehen
Die Simulationsrechnungen werden fortgesetzt. Die Vereinfachung der Randbedingung

wird fallengelassen, um die Wechselwirkung zwischen Disenstrahl und dem MeB-
kammerhintergrund mit in die Simulation einzubeziehen.

Datum  11.3.1999 AG STAB
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Grenzschichtumschlag bei Uberschallstromung

Das Verstindnis des laminar-turbulenten Umschlags in kompressiblen
Grenzschichten ist im Vergleich zum inkompressiblen Fall infolge der Pro-
bleme bei der Durchfiihrung von Experimenten in Uberschallstrdmungen
sehr liickenhaft. Insbesondere iiber die Einfliisse von Hochtemperatureffek-
ten durch die heifle Anstrémung in der Atmosphére und die damit verbunde-
nen hohen Wandtemperaturen gibt es lediglich einige wenige Erkenntnisse,
wie sie aus der linearen Stabilitdtstheorie gewonnen werden konnen.

Mit Hilfe von réumlichen direkten numerischen Simulationen (DNS) soll
die Entwicklung von kontrolliert eingebrachten Stérungen in eine Hy-
perschallplattengrenzschicht bei Ma=6,8 unter Windkanal- sowie Atmo-
sphirenbedingungen berechnet werden. Damit soll zum tieferen Verstindnis
der unter diesen Bedingungen auftretenden relevanten Transitionsmechanis-
men beigetragen werden.

Das verwendete kompakte Finite-Differenzen/Fourier-Spektral-Verfahren
von mindestens 4. Ordnung Genauigkeit basiert auf den vollstiandigen, drei-
dimensionalen, instationdren, kompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen in
konservativer Formulierung und dem rdumlichen Simulationsmodell. In ei-
nem ersten Schritt wird eine stationire, zweidimensionale,; laminare Grenz-
schicht berechnet, in die durch einen Storstreifen an der Wand Stérungen
mit vorgegebener Frequenz und Amplitude eingebracht werden, deren Ent-
wicklung durch numerische Losung der vollstindigen Gleichungen simuliert
werden. Die Wandtemperaturéinderungen durch den Einflufl der hochfre-
quenten Temperaturstorungen kénnen erstmals in Hyperschallgrenzschich-
ten durch den Einsatz einer strahlungsadiabaten Wandtemperaturrandbe-
dingung in realistischer Weise berechnet werden.

Das fundamentale Transitionsszenarium, bei dem eine fundamentale 2d-
Welle und ein Paar schréiglaufender symmetrischer Stérwellen derselben Fre-
quenz angeregt werden, zeigt eine deutliche Abhéngigkeit von den Tempe-
raturbedingungen in der Anstrémung und an der Wand. Bei ansonsten glei-
chen Simulationsparametern tritt nur im Fall bei Atmosphéirenbedingungen
signifikante resonante 3d-Anfachung auf (Bild 1), allerdings erst bei sehr
grofler 2d-Storamplitude. Nédhere Untersuchungen ergaben, daf} nur gleichar-
tige Moden miteinander in Resonanz treten, was im Windkanalfall nicht ge-
geben ist (1. Mode: Wirbelstirkestorung, demgegeniiber 2. Mode: akustische
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weiteres Vorgehen

Stérung). Es kann jedoch auch im heiflen Fall trotz eines
Stéramplitudenniveaus von etwa 20% kein rapider Zerfall der transi-
tionellen Strukturen beobachtet werden, der zum turbulenten Zustand
fiihren wiirde, wie die Isolinien der momentanen Wirbelstirke w, iiber
ca. 4 Langswellenlingen in Bild 2 zeigen. Dies weist auf einen selbstin-
duzierten Stabilisierungseffekt der Uberschallplattengrenzschicht hin, der
in inkompressiblen Grenzschichten unbekannt ist. Die zeitlich gemittelte
Wandtemperaturinderung beim Fall unter Atmosphirenbedingungen (Bild
3) zeigt zunichst eine zweidimensional geprigte Erwirmung. Anschliefend
bilden sich durch die wachsenden 3d-Stéranteile heifie Flecken aus, die in
Streifen iibergehen. Lokal tritt ein leichter Kiihlungseffekt auf, jedoch nicht
im Querrichtungsmittel. Entsprechende Untersuchungen wurden auch fiir

den Oblique Breakdown angestellt (siehe [2]).
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Bild 1: Stromabentwicklung der '(pu)ih,k)]~Maximalamplituden; fundamenta-
ler Umschlag bei Windkanalbedingungen (WB) bzw. Atmosphérenbedingungen
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Bild 2: Momentane Wirbelstirke w,; Bild 3: Zeitlich gemittelte Wandtempera-
fundamentales Szenarium bei AB turdnderung; fundamental bei AB

[1] W. Eiller: Numerische Untersuchungen zum laminar-turbulenten
Strémungsmschlag in Uberschallgrenzschichten. Dissertation, Universiit
Stuttgart, 1995.

[2] A. Fezer, M. Kloker: Transition processes in Mach 6.8 boundary layers
at varying temperature conditions investigated by spatial direct numerical
simulation. In Notes on Numerical Fluid Mechanics (1999), W. Nitsche und
R. Hilbig, Eds., 11. STAB-Symposium 98 Berlin, Vieweg Verlag, 1999.

Durch Simulationen mit weiter verfeinerter Diskretisierung sollen die Tran-
sitionsszenarien bis in sehr spite Stadien bzw. bis zur frithen Turbulenz
verfolgt werden. Die Untersuchung von konischen Grenzschichten am spit-

zen nichtangestellten Kegel ist geplant.
AG STAB

Datum: 26. Februar 1999
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Thema: Numerische Wiedereintrittsaerothermodynamik

Ziel:

Hauptziele der Entwicklung des URANUS Navier-Stokes-Verfahrens sind die genaue Berechnung der
komplexen  thermophysikalischen =~ Prozesse in der Gasphase und bei der Gas-
Oberflichenwechselwirkung sowie die effiziente Losung der Erhaltungsgleichungen mit einem Newton-
Verfahren auf selbstadaptiven blockstrukturierten Netzen. Damit sollen die Gasphasen-Relaxationen,
die lokalen oberflichennahen Verdiinnungseffekte sowie die reaktiven Oberflichenprozesse bei der
Nichtgleichgewichtsumstrémung von Wiedereintritts-fahrzeugen genauer erfalSt werden.

Losungsweg/Ergebnisse:

Gasphase:

Das erweiterte fortschrittliche CVCV-Mehrtemperatur Modell ist inzwischen umfangreich validiert
worden und seine Entwicklung kommt deshalb zu einem vorldufigen AbschluB. Es konnen
Hochenthalpiestromungen unter Beriicksichtigung aller vorkommenden Energieformen Translation,
Vibration, Rotation und elektronischer Anregung berechnet werden.

Gas-Oberflichen-Wechselwirkung:

Die Gas-Oberflichenwechselwirkung hat mit den groBten EinfluB auf die thermische Belastung eines
Wiedereintrittsfahrzeuges. Mit dem URANUS-Vertahren konnte die gemessene
Oberflachenwirmestromverteilung der MIRKA-Kapsel entlang der Wiederein-trittstrajektorie in guter
Niherung  berechnet werden. Es  wurden hierbei die von  Stewart gemessenen
Rekombinationskoeffizienten fur die SiC-TPS-Oberfiche benutzt. Es zeigte sich, dafl fiir eine genaue
Wirmestrom-Berechnung  eine  konsistente Nachflugauswertung erforderlich ist, bei der die
Anstrombedingungen entlang der Nachflugtrajektoric aus gemessenen Oberflachenwerten und
gemessenen Beschleunigungen berechnet werden miissen. Das Gas-Oberflachenwechselwirkungsmodell
fiir SiC- Oberfliachen wird derzeit zur Erfassung von passiver und aktiver Oxydation und damit auch
der Erosion erweitert.

Selbstadaptives Parallel-Multiblock URANUS Programm

Das sequenticlle 3-D URANUS-Nichtgleichgewichts-Verfahren ist inzwischen fertig gestellt und wird
derzeit zur Parallel-Multiblock-Version erweitert. Mit diesem Verfahren soll speziell die Umstrémung
des X-38 Mannschaftsrettungsfahrzeugs nachgerechnet werden, um zu iiberpriifen, ob mit den
fortschrittlichen Gasphasen- und Gas-Oberflachenwechsel-wirkungsmodellen die im Freiflug zu
messenden OberflichengroBen mit guter Ubereinstimmung nachgerechnet werden kénnen. Vorarbeiten
haben gezeigt, daB sich das katalytische Verhalten der SiC-Oberfliche im Klappenbereich in
Strémungsrichtung signifikant andert und deshalb durch eine teilkatalytische Simulation erfafit werden
muB.

Details zur Weiterentwicklung des URANUS-Verfahrens und die neuestenVeroffentlichungen
sind zu finden unter: http://www.irs.uni-stuttgart. de/RESEARCH/AEROTHERM/aerotherm.html
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Thema Numerische Bestimmung von instationiren Derivativa fiir Lifting

Bodies mit Hilfe des Navier-Stokes Solvers FLOWer

Ausgangssituation: Die Vorbestimmung instationdrer Derivativa wird z.Zt. noch vorwiegend in Windkanilen
durchgefiihrt, und erfordert einen erheblichen Aufwand sowohl an technischer Ausriistung . wie

. MeBiechnik (Waage, Datenaufbereitung)
. an Supporttechnik mit oszillerenden Bewegungserregern
. am Modell selbst.

Aber auch die Auswertung der instationiren zeitabhéingigen Daten (der MeBbriicken) erfordert einen grofien
Aufwand zur Datenreduktion sowie Durchfiihrung von Verfahrensschritten wie

Eliminierung der Trigheitslasten

Beriicksichtigung der elastischen Verformungen

Eliminierung der Support-und Windkanalinterferenzen

Ziel: Da mit Hilfe eines geeigneten instationiren NS-Solvers praktisch alle, Modellbewegungen” simuliert
werden konnen. soll eine Alternative zur Bestimmung instationdrer Derivativa bereitgestellt und validiert

werden..- Wesentliche Vorteile sind
. die direkte Bestimmung der ,.fertigen" instationiren Beiwerte
. die Einhaltung der Flug-Reynoldszahlen

Losungsweg: Fiir dic Bestimmung instationérer Derivativa sind folgende Verfahrens-Schritte erforderlich:
Die Oberflachendiskretisierung sowie die Generierung des erforderlichen Rechen-Netzes werden mit Hilfe des
DLR-Gittergenerierungspakets MEGACADS [1] ausgefithrt (s. Bild 1). Fir den stationiren mittleren
Stromungzustand, dem zusitzlich eine harmonische Bewegung iiberlagert werden soll, wird eine stationdre
Anfangslésung mit der FLOWer-Code Option fiir stationdre Strémung bestimmt. Mit Hilfe des instationiren
FLOWer-NS-Codes [2] werden alle erforderlichen Beiwerte in diskreten Zeitschritten nach dem Ende des
Anfahrvorganges fiir eine volle Periode T numerisch bestimmt (Zeithistorie, s. Bild 2). Wihrend dieser Zeit
wird das Modell und das gesamte Rechennetz einer harmonischen Dreh-und/oder Hubbewegung unterworfen.
Einen Anhaltswert fiir die zu verwendende reduzierte Frequenz k wird (analog zum WK) aus der ungeddmpften
des Originalflugkorpers mit Original-Referenz-und Flugdaten gewonnen (w =V -(6M/6<x)/®)'. Durch eine
Auswertung der Zeithistorie der Beiwerte und der Kenntnis der zugehdrigen meist harmonischen Bewegungen
werden die instationdren Derivativa numerisch ermittelt. Dies wird am Beispiel der Nick- und Anstellwin-
keldimfung cnq + Cma aus der numerisch ermittelten Zeithistorie Cmmi(tD) nachfolgend erldutert. Unter
Vernachlissigung der Anteile hoherer Ordnung lautet der linearisierte Ansatz fiir ¢,(t) nach [3]:

Cen(t) = Canl(00) + Conoe AOU) F (Craq Q(t) + Crnss AUD)) L /(2Vc)
Fiir die harmonische Nickbewegung des Flugkorpers gilt die Beziehung:

Ao(t) = Aoy sin(o-t) = A® (t)  (im Fall Drehpunkt = Momentenbezugspunkt)
Wegen q(t) = A® (t) = Aa. (t) ergibt sich die zeitliche Funktionsdarstellung fiir cn(t):
Cm(t) = 0o+ ay sin(o t) + o, cos(@ t) .
Aus der Kurvenanalyse der zugehdrigen Zeithistorie wird o, bestimmt (Curve-fitting). Somit werden z.B. die
gemeinschaftliche Nick-und Anstellwinkeldimpfung ermittelt als

Cmq +Cne=a /(kAay) .

Fiir die Bestimmung der reinen Anstellwinkeldimpfung cng wird analog vorgegangen. In diesem Fall muf
kinematisch der reine zugehorige oszillierende Anstellwinkel am Modell simuliert werden, was mit einer
entsprechenden oszillierenden vertikalen Hubbewegung bewerkstelligt wird, die aus der Forderung Aowia(t) =
AOin(t) = Vies (1) V. resultiert, mit v, (t) als resultierende Hubgeschwindigkeit normal zu V.
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Bild 1 : Oberflaechen-Netz der untersuchten Konfiguration

Ergebnisse: Als Beispiel fiir die numerischen Rechnungen wurde die X-24A(Lifting Body) ausgewihlt, da fiir
das Modell instationire WK-Messungen sowie Flugdaten zur Verfiigung stehen. Das bislang verwendete
mittlere Netz hat 114180 Punkte. - Erste Ergebnisse sind fiir die gemeinschaftliche Nick- und
Anstellwinkeldimpfung ¢uq + s = f(M.) in Bild 3 aufgezeichnet. Mit zunehmender Netzfeinheit ergibt sich
eine zunehmende Ubereinstimmung der numerischen Ergebnisse mit Werten aus Flugdaten. Beachtenswert ist,
daB die mit dem groben Netz ermittelten Derivativa bereits zwischen WK-Messungen und Flugdaten liegen. Die
Rechenzeit fiir 30 Zeitschritte (Anfahrvorgang plus eine volle Periode mit 25 Zeitschritten) betrigt auf einer
Workstation RS/6000 von IBM 18000 sec cpu-time. - Durch diese Anwendung kann erstmals gezeigt werden,
daB die numerische Bestimmung von instationiren Derivativa mit vertretbarem Rechenaufwand und

,~Turnaround"-Zeiten moglich ist.
Der Vortrag beim Stab-Symposium wird folgende weitere Ergebnisse enthalten:

. Kontrolle des Einflusses von unterschiedlichen Turbulenzmodellen, sowie der Netzfeinheit
auf die Ergebnisse

. Anwendung auf weitere iristationdre direkte sowie gekoppelte Derivativa (Gieren, Rollen)

. Analyse der Stromungsfelder fiir ausgewihlte Hysterese-Punkte

. Anwendung im Uberschall

[1} Broderson, 0., Hepperle, M., Ronzheimer, A., Rossow, C.-C. and Schoning, B.: The Parametric Grid Generation
Systein Megacads; Proceedings of the Sth International Conference on Numerical Grid Generation in Computational
Field Simulations, Ed B. K. Soni, J. F. Thompson, P. Eiseman. NSF Missisippi State, 1996, pp. 353-362

{2] Heinrich, R., Pahlke, K., Bleecke, H. A.: Three Dimensional Dual-Time Stepping Method For The Solution of The Uns
teady Navier-Stokes Equations Two Day Conference 17-18 July 1996, London UK The Royal Aeronautical Society

DLR-Institut for Design Aerodynamics, D-38108 Braunschweig, Germany

[3] V. d. Decken, J., Schmidt, E., Schulze, B.: On The Test Procedure of The Derivative Balance Used In West-Germany

AGARD CP 235, 1978, pp. 5-1 bis 6-17
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Numerische Simulation hypersonischer Kontinuumsstromungen

Losung der 2-D Navier-Stokes Gleichungen fiir Luft, die als Gemisch thermisch per-
fekter und kalorisch imperfekter Gase modelliert wird, blockstrukturierte Ortsdiskre-
tisierung, laminare Strémungen

Berechnung dreidimensionaler Aufien- und Innenstrémungsprobleme bei super- und
hypersonischen Flugbedingungen

Im Verfahren werden alle partiellen Ortsableitungen mittels der Finite-Volumen-
Methode diskretisiert, womit ein hohes Mafl an Kompatibilitdt zwischen den ein-
zelnen Komponenten erreicht wird. Fiir den konvektiven Anteil der Gleichungen
wird das Godunov-Typ-Verfahren nach Harten/Yee benutzt. Herzstiick ist der Rie-
mannldser von Roe in einer Verallgemeinerung fiir kalorisch nicht perfektes Gas
(Liu/Vinokur). Im diffusiven Anteil werden die zweiten partiellen Ortsableitungen
durch zentrale Differenzen approximiert. Die Genauigkeitsordnung der Zeitintegrati-
on, die hier implizit formuliert ist, betrdgt in Abhédngigkeit vom zu untersuchenden
Stromungsproblem entweder eins oder zwei [1].

Um komplexe Geometrien behandeln zu koénnen, ist das Verfahren als Block-
Algorithmus aufgebaut; jeder Block enthélt ein strukturiertes Netz aus Viereckszellen.
Dies erlaubt ferner die parallele Bearbeitung der einzelnen Gitterpartitionen auf einer
Mehrprozessormaschine [2], [4].

Als Beschleunigungstechniken kommen einerseits “Full Multigrid (FMG)” sowie an-
dererseits CG-Typ-Methoden (GMRES) in matrixfreier Formulierung zum Einsatz [3].

[1] Grotowsky, I. M. G., “Ein numerischer Algorithmus zur Loésung der Navier-
Stokes-Gleichungen bei Uber- und Hyperschallmachzahlen”, Dissertation RWTH

Aachen, 1994

[2] Grotowsky, I. M. G., Ballmann, J., “A Numerical Algorithm for Calculating Flows
in Hypersonic Inlets”, ZFW 20 (1996), 95-104

[3] Grotowsky, I. M. G., Ballmann, J., “Efficient Time Integration of Navier-Stokes
Equations”, Computers & Fluids 28 (1999), 243 - 263

[4] Grotowsky, I. M. G., Ballmann, J., “Numerical Investigation of Hypersonic Step-
Flows”, eingereicht zur Veroffentlichung bei Shock Waves, 1998
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Ergebnis
2D-Fugenstromung im Hyperschall, My, = 7.72, Re/m = 4.23 x 10°, Vorlauflinge L = 0.1m(~ L/H = 4.8),
Fugentiefe H = 0.016m, Fugenlidnge Lr = 0.0768m, Wandtemperatur Ty = 300.0K, Anstellwinkel 0 Grad

Abbildung 1: Fugenstromung, vollstindiges Losungsgebiet, Dichtefeld in [kg/m®], My, = 7.72, Re/m = 4.23 x 105, L/H =
4.8
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Abbildung 2: Ausschnitt der Fugenstromung, Temperaturfeld in [K], M, = 7.72, Re/m = 4.23 x 105, L/H=438

weiteres Vorgehen Experimentelle und theoretische Validierung des Verfahrens, Turbulenzmodellierung
mittels Mehrgleichungsmodellen, weitere Konvergenzbeschleunigung durch Mehr-
gittertechnik (FAS) und Vorkonditionierung z. B. durch Mehrgitter- oder Multiska-
lenverfahren, Adaption, 3-D-Erweiterung

Datum 30. Mirz 1999

AG STAB
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Thema

Untersuchungen zur Spaltstrdbmung an Steuerklappen im lichtbogenbeheizten
Windkanal LBK

Ausgangssituation

Ziel

Im Rahmen des TETRA-Programms werden einige Schlisselkomponenten des X-
38-Demonstrators wie die Steuerklappe (MAN Technologie), die Nasenkappe (DLR
Stuttgart) und der TPS-Kragen (DASA, DLR Stuttgart, MAN Technologie) in
Deutschland gebaut. Die Funktion der Hochtemperaturdichtungen in den Spalten,
die zur Gewahrleistung der reibungsfreien Bewegung der Steuerklappen und zur
Kompensation der thermischen Ausdehnung der Hitzeschildkomponenten vorgese-
hen sind und der Einflu der Spaltstromung auf die Temperaturentwicklung in die-
sen Komponenten gehéren zu den kritischen Themen dieses Projektes. Da die Re-
chenverfahren beziiglich der Spaltstrdmung noch einige Defizite haben, sind zu-
verlassige experimentelle Daten zur Spaltproblematik von grofRer Bedeutung.

Durch systematische Experimente wird der Einflu der Spaltgeometrie und der An-
strombedingungen auf die Temperaturentwicklung im Spaltbereich gemessen.

Lésungsweg

Basierend auf den Kalibrierungsdaten der L3K-Anlage und Erfahrung bei Untersu-
chungen an Plattenmodellen wurden die Versuchsparameter abgeschatzt. Die ex-
akten Testparameter konnten nur durch Kalibrierungsmessungen an einem Modell
ermittelt werden. Daflir wurde zuerst ein wassergekihiter Modellhalter so gebaut,
dall sowohl Rampenmodelle als auch ebene Platten mit unterschiedlichen Spalt-
geometrien und Anstellwinkeln getestet werden kénnen. Die Oberflachentemperatur
wurde mit einer IR-Kamera (Mef3bereich von —20°C bis 2000°C), einem Spektralpy-
rometer und einem Zweifarbenpyrometer gemessen. Zur Ermittlung der Tempera-
turentwicklung im Spalt und in der Struktur wurden Thermoelemente benutzt.

AG STAB
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Ergebnis

Die Messungen zeigen, dal} bei geringer Spaltstrdomung, d.h. kleinen Leckagen an
den Hochtemperaturdichtungen, der Spalt des Modells im Hochenthalpiestro-
mungsfeld nicht GbermaRig heil ist. Uber der Spalttiefe herrscht ein merklicher
Temperaturgradient und die Warmeleitung spielt eine ebenso wichtige Rolle wie die
Konvektion und Strahlung. Ab einem bestimmten Massenstrom im Spalt, d.h.
grolReren Leckagen an der Dichtung, wird der konvektive Warmefluy dominierend
gegenltber der Warmeleitung und der Spalt heizt sich auf (siehe Abbildung,
Strdmung von rechts).

2200.0 K

Spalt

Gemessene Oberflachentemperaturverteilung am Klappenmodell mit Spalt im LBK

Literatur

Gulhan, A.; Investigation of Gap Heating on a Flap Model in the Arc Heated Facility
L3K. TETRA-Document TET-DLR-21-TN-3101, 1999.

Gillhan, A.; Esser, B.; Koch, U.; Experimental Investigation of Gap Flows on a Flap
Model in the Arc Heated Facility L3K. DLR 1B-39113-99C01, 1999.

weiteres Vorgehen

Die Untersuchungen werden fortgesetzt. Besonders Druckmessungen und der Ein-
flull der 3D-Effekte auf die Vorgéange in Spalt werden Hauptthemen der zukinftigen
Aktivitaten sein. Auch diese Messungen sind wichtig zur Validierung von
Rechenverfahren fir die Auslegung von Komponenten.

Datum  11.3.1999 AG STAB
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Kalibrierung der konischen HEG Duse

Ausgangssituation

Ziel

Wdahrend des Wiedereintritts in die Erdatmosphdre ist ein Raumfahrzeug extremen Stro-
mungsbedingungen ausgesetzt. Durch die hohen Fluggeschwindigkeiten bildet sich vor
dem Raumfahrzeug ein starker BugstoB aus. Dadurch wird die Luft auf Gber 10000K aufge-
heizt. Dies fuhrt dazu, daB die Sauerstoff - und StickstoffmolekUle dissoziieren. Ein Typ von Ver-
suchsaniage, in dem diese Effekte studiert werden kénnen, ist der flugkolbengetriebene,
reflektierte StoBkanal. Der Hochenthalpie Windkanal Géttingen (HEG) ist weltweit einer der
gréBten Anlage dieses Typs (1).

Zur Auswertung und Inferpretation von Windkanaltests ist die genaue Kenntnis der Modell-
anstromung erforderlich. Aus diesem Grund ist eine detaillierte Kalibrierung der durch die
neue konische Duse des HEG erzeugte Stromung erforderlich.

Lésungsweg

Durch die groBe Komplexitdt von Hochenthalpiestromungen ist es nicht moglich, alle Gro-
Ben zu messen, die fir die spdtere Auswertung von Modelistromungen notwendig sind. Aus
diesem Grund wird zusatzlich zu experimentellen Methoden die numerische Berechnung als
Werkzeug beim Kalibrierungsprozel eingesetzt. Die verfolgte Strategie fordert, daB alle ge-
messenen GroBen mit den entsprechenden berechneten GréoRBen Ubereinstimmen mussen.
Far ein so validiertes numerisches Verfahren wird angenommen, da auch die zusatzlich be-
rechneten GroBen fur die Auswertung von Windkanaltests oder die Planung weiterer Versu-
che benutzt werden kdnnen. Zur numerischen Simulation der Dasenstromung wurde der DLR
CEVCATS-N Code verwendet. Dieses blockstrukturierte finite Volumenverfahren i6st die drei-
dimensionalen Navier-Stokes Gleichungen unter Berlcksichtigung von chemischen und
thermischen Nichtgleichgewichtsvorgéngen. Mit Verwendung von Multigrid Strategien, im-
plizitem Residuenglatten und lokalem Zeitschritt erlaubt dieses Verfahren eine sehr effiziente
Berechnung von Hochenthalpiestromungen(2). Mit einer parallelisierten Version konnten bei

AG STAB
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Nutzung von vier Prozessoren auf der NEC-SX4 des DLR 3 GFLOPS erreicht werden. Zur Kali-
brierung der Strdmung in der HEG MeRBstrecke wurden neben Pitotdruckprofilen in der Kern-
strbmung und der Grenzschicht zusatzlich statischer Druck, Temperatur, Geschwindigkeit
und Dichte gemessen.

Ergebnis
1 2 T T T T T T T T T
1.0 - 4
0.8 i
806 | i
L
a ® HEG run 373 (1.90-2.10 ms)
0.4 r B HEG run 373 (2.20-2.40 ms) 7
! —— CEVCATS-N, laminar .
02 - CEVCATS-N, fully turbulent |
' — - - CEVCATS-N, transition at x=1.0m
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Abb.1: Der Vergleich zwischen gemessenen und berechneten Pitofdruckprofilen zeigt den
EinfluB der Lage des Transitionspunktes von einer laminaren zu einer turbulenten Dusen-
wandgrenzschicht auf; Versuchsbedingung | des HEG (py=35T1bar, ho=21MJ/kQ).

Neben den StrdmungsgroBen in der Kernstromung der MeBstrecke ist vor allem die Kenntnis
der Lage des Transitionspunktes von einer laminaren zu einer turbulenten Dusenwandgrenz-
schicht wichtig. Durch Wéarmeubergangsmessungen entlang der Dusenwand konnte ein
Transitionsbereich identifiziert werden, der bei Berlcksichtigung in den Berechnungen zu gu-
ter Ubereinstimmung der Form des gemessenen und des berechneten Pitotdruckprofiles
fuhrt (siehe (3) und Abb.1). Zur Untersuchung des EinfluBes von beispielsweise der physiko-
chemischen Modellierung (chemisch/thermisches Gleichgewicht oder Nichtgleichge-
wicht), der Wandkatalyse, der Wandtemperatur oder der ReservoirgroBen wurde eine um-
fangreiche SensitivitGtsanalyse mit CEVCATS-N durchgefuhrt. Hieraus konnte fur alle HEG
Betriebsbedingungen ein Satz berechneter Daten gewonnen werden, der mit den gemes-
senen Daten gut Ubereinstimmt.

Literatur

(1) Eitelberg, G., First Results of Calibration and Use of the HEG. AIAA Paper 94-2525, 1994,

(2) Brdck, S., Radespiel, R., Longo, J.M.A., 1997, Comparison of Nonequilibrium Flows past
a Simplified Space-Shuftle Configuration, AIAA 97-0275, 35th Aerospace Sciences
Meeting & Exhibit, January 6-10, 1997, Reno, NV.

(3) Hannemann, K., Schnieder, M., Cdlibration Results of the HEG Conical Nozzle. Procee-
dings of the third European Symposium on Aerothermodynamics for Space Vehicles,
November 24-26 1998, ESTEC, Noordwijk, The Netherlands.

weiteres Vorgehen

Weiterentwicklung von optischen MeBtechniken wie Diodenlaserabsorptionsspek-
froskopie und laserinduzierter Fluoreszenz.

Datum 8.03.99 AG STAB
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Effects of nose bluntness on the nonlinear mode interaction scenarios in hypersonic cone flows.

Ausgangssituation .

Many phenomena which can lead to laminar-turbulent transition in compressible boundary layers
are still unexplained. With regard to blunt bodies in hypersonic flow it was observed in experiments
that the final point of transition moved downstream when the nose was slightly blunted. After a cer-
tain amount of blunting the downstream movement of transition stopped and began to move ups-
tream to the nose region when bluntness was further increased. The mechanism which actually
causes this transition reversal is not identified yet. A change in receptivity properties, a qualitati-
ve change in linear or nonlinear instability characteristics or any combination of them could be the
reason. Recent instability analyses for blunt cones at various nose radii have identified a reversal
of critical Reynolds number for first-mode boundary—layer instability at large nose radii. Neverthe-
less, transition location estimations based on the e”-method still show a monotonic downstream
shift with increasing nose radius for both first— and second modes and hence do not provide a di-
rect explanation for transition reversal. The appearance of amplified entropy—layer instabilities at
large nose radii in a linear framework do not explain the transition reversal phenomemon either,
since their growth is very weak only.

Ziel

Identification and analysis of possible nonlinear mode interaction scenarios which might trigger the
breakdown of the laminar flow in hypersonic flows. Verification whether these scenarios show a
qualitative change at large nose radii.

Losungsweg

The axisymmetric flow of blunt cones with different nose radii is studied at hypersonic freestream
Mach numbers. The basic flow data were calculated by the Thin Layer Navier Stokes code NSHYP.
The DLR/FFA code NOLOT/PSE is used for linear and nonlinear nonlocal transition analyses. De-
tailed information on effects of nose bluntness on the linear instability characteristics of blunt cone
flows are available from previous investigations already. This information helps to to select modes
which might lead to strong nonlinear interaction in a nonlinear analysis.

Ergebnis

Although at hypersonic Mach numbers the amplification rates of second—mode disturbances are of-
ten higher than the amplification rates of first modes, laminar—turbulent transition may still be domi-
nated by first—-mode instabilities. The downstream range of first-mode amplification is usually much
larger than that of second-mode instabilities, which may well over—compensate their lower growth
rates. In high-speed flows oblique first modes show stronger amplification than two-dimensional
ones. Hence, a transition scenario triggered by interaction of oblique first modes is much more im-
portant at hypersonic Mach numbers than it is in a subsonic case. Figure 1 shows the results of a
nonlinear interaction scenario initialized with a pair of symmetric oblique first modes (1,£1). They
grow in amplitude and generate more and more other nonlinearly growing modes, like a stationary
vortex (0,2) and the mean flow distortion (mfd) denoted by (0,0). The growth of these modes finally
leads to the breakdown of the laminar flow, which is indicated by the rise of the skin—friction coeffi-
cient ¢y at the end of the calculation (fig 1b).
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Abbildung 3: 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, which is assumed to be one of
the most important transition scenarios in hypersonic axisymmetric boundary—layer flows.

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

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

Literatur
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Hein, S. ; Wendt, V. ; Dallmann, U. :
Experimental and Theoretical Investigations on Transition in Hypersonic Flows at DLR Géttingen.
In: Gasdynamic Problems of Space Transportation Systems, ed.: E. Krause, 1997.

Rosenboom, I. ; Hein, S. ; Dallmann, U. :
Numerische Untersuchungen des Einflusses der Nasenstumpfheit auf Grenzschichtinstabilitaten
bei axialsymmetrischer Kegelumstromung. DLR-IB 223-98 A34, Okt. 1998.

Dietz, G. ; Hein, S. :
Entropy-layer instabilities over a blunted flat plate in supersonic flow. Physics of Fluids, Vol. 11,
No. 1, Jan. 1999.

Weiteres Vorgehen

Whereas for linear analyses a rather coarse downstream resolution is sufficient, nonlinear analy-
ses require smaller step sizes in regions with strong nonlinear mode interactions. Therefore, basic
flow data with increased resolution in downstream direction have to be produced in order to allow
nonlinear noniocal transition analyses at large disturbance amplitudes. Up to now the nonlinear stu-
dies focused on interaction between boundary—layer instabilities of the same type. It is planned to
analyse nonlinear interaction scenarios between first~ and second-mode instabilities.
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Verminderung der aerothermischen Vorhersageunsicherheiten an turbulenten
Steuerklappen

Im Rahmen des des TETRA-Programms (TEchnologien fiir zukiinftige RaumTRAnsportsysteme)
wird die thermische und aerodynamische Belastung von Wiedereintrittskorpern besonders im Bezug
auf die Modellierung neuartiger Wandmaterialien untersucht. Die Umstromung der ausgeschlagenen
Klappen kann durch die konkave Wolbung der Grenzschicht an der Anlegelinie zu stabilen Lingswir-
beln, sogenannten Gortlerwirbeln, fiihren, die einen wesentlich erhohten Warmestrom bewirken. Bis-
her wurden fiir diesen Effekt pauschal 50% Margins fiir die Thermalbelastung der Steuerklappen
eingeraumt.

Ziel

Die existenz von Gortlerwirbeln in hypersonischen Grenzschichten wurde bereits in [1] und [2]
experimentell und numerisch nachgewiesen. Gegenstand des Arbeitspakets 21350 ist die numerische
Untersuchung dieses Phanomens am Beispiel des X-38 Experimentalvehikels, um auf diese Weise
eine bessere Vorhersagberkeit der thermischen Lasten zu ermoglichen. Weiterhin ist ein Vergleich mit
Experimenten zum gleichen Thema am Rohrwindkanal in Géttingen (RWG) vorgesehen.

Vorgehensweise

Mit Hilfe des DLR Codes CEVCATS-N [3] wurde zunichst eine Anzahl von laminaren und turbulen-
ten Basislosungen am vorliegenden X-38-Netz erzeugt (ca. 900000 Netzpunkte). Die an Windkanal-
bedingungen angepaBten Anstrombedingungen variierten bei Ma,, =6 und Ngjyppe = 20° zwischen
Re =2 10° - 9 10° bei Anstellwinkeln von o = 40° und o = 42°. Eine Netzverfeinerungsstudie an loka-
len Rechennetzen wurde einerseits im Hinblick auf die Netzkonvergenz der Losung, andererseits auf
die Minimierung der Netzpunktanzahl durchgefiihrt. Die Ergebnisse konnten mit den Druckmessun-
gen am RWG verglichen werden.
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Abb. 1: WirmefluB in W/m? im Klappenbe-
reich bei Ma,, = 6, Ngjappe = 20°, 40° Anstell-

winkel

Ergebnis

3.5 mm flap

1 T T
0.8 - - i R
08 +- /j,’_’,,“, 2
07 - : :
c06 S S A JE—
® s AN N AWG data |
- R - o  RWGdata —
04 SUREE S —— computed ‘[:_._
03 o e - J
: : ———
235" % sk S 56 o
27.2 mm fiap
s - T T P sy
] e i
08 -
08 //W’ :
07 7 - eeren o e
ot 06 i ! RWGdata —
05 L. ) RWG data .
04 \ o O f e e
03 [~ . e
0. i . 5& %0
335 % pig 540, p—" 4 o
46.3 mm flap
1 - :
09 -
[°Y:} A S———— 1 — - ]
o7 e —a o d
o086 b S
osk- // i _— RWG data | .
N 1 RWG data ~
g‘; >°\ : | —eneme cOmMplted
. -+ 1
0255548 i P 7 245 25 o
X[mm ]

und Re=310
doppeltfeines Netz.

Abb. 2: Vergleich turbulent gerechneter
und gemessener Cp-Werte im Klappen-
bereich bei Ma,, =6, ’quap%e
Anstellwinkel und Re =3 10

=20°, 40°

Die Netzkonvergenzstudie an lokalen Rechennetzen um die ausgeschlagene Klappe zeigt eine gute
Ubereinstimmung der auBerordentlich sensitiven Wirmestromverteilung auf beiden Netzen (siehe
Abbildung 1). Ein Vergleich mit den RWG Ergebnissen des Cp-Wertes fiihrte nach entsprechender
Korrektur der Anstellwinkel zu auBerordentlich befriedigenden Ubereinstimmungen, sowohl beziiglich
der Rechengenauigkeit, als auch der Vorhersagekraft des implementierten Baldwin-Lomax Turbulenz-

modells (siche Abbildung 2).

weiteres Vorgehen

Zusitzliche Netzverfeinerungen mit 2 10® Punkten im lokalen Netz sollen die Auflosung von Gortler-
wirbeln im Klappenbereich ermoglichen. Fiir diese Félle sind laminare sowie turbulente Simulationen
angesetzt. Ein Vergleich mit thermischen Visualisierungen und Messungen im RWG ist vorgesehen,

und soll die vorhergesagte Wirmelast bestétigen.

Literatur

[1] Kreins, A.F; Henckels, A.; Maurer, F.: Experimental Studies of Hypersonic Shock Induced
Boundary Layer Separation. ZFW 20 (1996): 80-88, Springer Verlag 1996

[2] Domrése, U.; Krause, E.; Meinke, M.: Numerical Simulation of Laminar Hypersonic Shock-
Boundary Layer Interaction. ZFW 20 (1996): 89-94, Springer Verlag 1996

[3] 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

Datum: 23.02.1999
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Untersuchung von Abgasstrahlen aus Kleintriebwerken mit der
laserspektroskopischen Mefitechnik ,,Resonance Enhanced Multiphoton
Ionization“ (REMPI) in der Simulationsanlage fiir Treibstrahlen
Gottingen

Die Lage- und Bahnsteuerung von Satelliten, die Stufentrennung der
Trigerraketen sowie Rendezvous/Docking-Manover des Space-Shuttles
an die Raumstation erfolgt mit Hilfe von Steuertriebwerken. Durch das
Feuern der Triebwerke werden unerwiinschte Krifte, Momente,
Wirmelasten und Verschmutzung hervorgerufen. Sie konnen eine
Erhohung des Treibstoffverbrauchs mit entsprechender Verminderung
der Lebensdauer und Funktionsbeeintrachtigungen der Satelliten
verursachen. Im Extremfall konnen sie sogar zur Zerstdrung des
Raumfahrzeuges fiihren. Von groem Interesse, insbesonders fiir die
Satellitenhersteller, ist daher die Kenntnis dieser
Beaufschlagungseffekte, um darauf basierend die schidlichen
Wirkungen moglichst gering zu halten. Dies erfordert zunéchst die
Bestimmung des durch die Expansion entstehenden Stromungsfeldes,
das auch Diisen-Strahlglocke genannt wird. Zur Charakterisierung der
Stromung sind die Zusammensetzung, Temperatur, Dichte und
Geschwindigkeit des Abgases von entscheidender Bedeutung.

Diese thermodynamischen ZustandsgroBen sollen in der Diisen-
Strahlglocke gemessen werden.

Die REMPI-Untersuchungen wurden in der Strahlglocke einer DASA-
0.5N-Diise am  Testgas N, als einer wesentlichen
Zersetzungskomponente von Ein- und Zweikomponenten-Treibstoffen
(Hydrazin N,H4 bzw. Monomethyl-Hydrazin N»O4) durchgefiihrt. In
den verschiedenen Stromungsbereichen der Strahlglocke (vom
Kontinuum bis ins Freimolekulare) wurden Rotationstemperaturen und
Teilchendichten bis zum Diisenabstand r <3000mm mm bestimmt. Die
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Ergebnisse

Literatur

Weiteres Vorgehen

Dichtewerte wurden mit den vorhandenen numerischen Modellen und
den anhand einer Patterson-Sonde gemessenen Daten verglichen [1].

Gemessene Rotationstemperaturen wurden sowohl anhand eines
Boltzmann-Diagramms als auch aus dem Besetzungverhiltnis zweier
Rotationszustinde ermittelt. Auf der Diisenstrahlachse zeigte sich das in
der Expansion erwartete Verhalten, wobei die Rotationstemperatur ab
einem bestimmten Punkt eingefroren ist. Im
Grenzschichtexpansionsgebiet 148t die gemessene unterschiedliche
Besetzung der Rotationszustinde auf eine bimodale Verteilung der
Rotationstemperatur schlieBen.

Im Bereich r<1000mm konnte die Abnahme der N,-Dichte
proportional zum Kehrwert des Quadrats des Abstandes auf der
Diisenstrahlachse deutlich nachgewiesen werden. Die Dichtewerte
zeigten jedoch Abweichungen von den mit Hilfe des DLR-Plume-
Modells [2] berechneten und den anhand der Patterson-Sonde
gemessenen Daten [3]. GroBBe Abweichungen vom DLR-Plume-Modell
wurden auch auBerhalb der Diisenstrahlachse in der radialen
Dichteverteilung beobachtet. Dieses Verhalten wurde bereits bei den
Messungen mit der Patterson-Sonde nachgewiesen.

[1] B. K. Nazari; Untersuchung von Abgasstrahlen aus
Kleintriebwerken mit der LasermeBtechnik REMPI; Dissertation, DLR-
Gottingen, (1999).

[2] R.-D. Boettcher, H. Legge; A Study of Rocket Exhaust Plumes and
Impingement Effects on Space Craft Surfaces; II. Plume Profile
Analysis; PartI-III, DFVLR Interne Berichte, (1980-1981).

[3] K. Plihn; Dissertation in Vorbereitung; DLR-Géttingen, (1999).

REMPI stellt eine geeignete MeBtechnik fiir die in naher Zukunft
beabsichtigten Messungen der Zustandsgrofen in
Triebwerksabgasstrahlen mit Hydrazin als Originaltreibstoff mit den
Zersetzungskomponenten N», H, und NH; dar. Dariiber hinaus erlaubt
diese Methode aufgrund ihrer groBen Nachweisempfindlichkeit die

Untersuchung des Riickstromungsbereiches in der Diisen-Strahlglocke.

Datum: 03.03.99
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Thema

Numerische Untersuchungen des Einflusses der Nasenstumpfheit auf Grenzschichtinstabilitaten
bei axialsymmetrischer Kegelumstréomung im Hyperschall

Ausgangssituation

Die laminar-turbulente Transition in kompressiblen Grenzschichten ist noch weitgehend ungeklart. Mit Hinblick
auf stumpfe Kérper in Hyperschallstromungen wurde in vielen Transitions-Experimenten beobachtet, daf3 sich
das Ende des Transitionsprozesses in Stromabrichtung verschiebt, wenn vom spitzen Kegel zu geringfligig
stumpfen Kegeln (ibergegangen wird. Nach Uberschreitung einer bestimmten Nasenstumpfheit stoppt diese
Stromabverschiebung der Transition und verschiebt sich bei weiterer VergréBerung des Nasenradius’' strom-
auf zur Nase. Diese sogenannte Transitions-Umkehr wird ebenfalls beobachtet, wenn der Nasenradius kon-
stant gehalten wird und die Einheits-Reynolds-Zah! erhéht wird. Der fur die Transitionsumkehr verantwortliche
Mechanismus ist bis heute nicht identifiziert worden.

Sehrkomplex ist bereits die Untersuchung der linearen Instabilitat einer Hyperschallstromung, die hauptsachlich
von der ersten und zweiten Mode sowie von Entropieschichtinstabilitaten dominiert wird. Bisherige numerische
Untersuchungen (z.B. Malik et al. [2]) wurden nur fUr kieine Nasenradien durchgefithrt. Insofern konnte auch
nur eine monotone Stromabverschiebung des Neutralpunktes sowie eine Erhéhung der Transitions-Reynolds-
Zahl festgestellt werden. In Erweiterung dazu studierte Kufner [1] zusétzlich das Instabilitatsverhalten fir einen
grof3en Nasenradius und zeigte, daf3 sich der Instabilitdtsbereich fir die zweite Mode weiterhin kontinuierlich
stromab verschiebt. Andererseits wurden von Kufner Instabilitdten der ersten Mode nur fir kleine Nasenra-
dien gefunden. Desweiteren prasentierte Kufner erstmals numerische Ergebnisse von schwach angefachten
Entropieschichtinstabilitaten, jedoch mit deutlich geringeren Frequenzen als im Experiment von Stetson et al.
[5] beobachtet wurde.

Ziel

Es soll eine detaillierte Analyse des Einflusses der Nasenstumpfheit auf das lineare Instabilitatsverhalten von
hypersonischen Grenzschichtstrémungen durchgefihrt werden. Dabei ist unter anderem zu klaren, ob sich be-
reits im Rahmen einer linearen Instabilitdtsanalyse ein Hinweis auf einen Stumpfheitseffekt finden 1ait, der im
Zusammenhang mit dem im Experiment gefundenen Phanomen der Transitionsumkehr bei gro3en Stumpfhei-
ten stehen kdnnte.

Loésungsweg

Untersucht werden axialsymmetrische Kegelumstromungen bei einer Mach-Zahl der Anstrémung von Ma.,

= 8.0 und einer Einheits-Reynolds-Zah! Re.,/I=8.202 - 10" 1/m. Alle Kegel haben einen Halbéffnungswinkel
von 7°. Kegel unterschiedlicher Stumptheit werden betrachtet. Die Nasenradien /¢x=3.81 mm, 17.78 mm und
42.67 mm sind dabei so gewahit, da3 nach Softley [4] sowchl der Bereich kleiner Stumpfheit” als auch der Be-
reich "grofBer Stumpfheit” abgedeckt wird. Als Referenz dient ein ideal spitzer Kegel mit Nasenradius /¢ =0 mm.
Wahrend die Grundstromungsdaten der drei stumpfen Kegel aus Kufner [1] Ubernommen werden kénnen, muf3
die Umstrémung des spitzen Kegels mit Hilfe eines Thin-Layer Navier-Stokes Verfahrens berechnet werden.
Die Instabilitdtsanalysen erfolgen mit dem Programm NOLOT/PSE. Dieses Verfahren erlaubt Instabilitatsana-
lysen nach klassischer lokaler Theorie und nach nichtlokaler Theorie. Dadurch kénnen nun auch bisher ver-
nachlassigte Einflisse der wandnormalen Geschwindigkeitskomponente, von Grundstromungsgradienten in
Stromabrichtung und der wandnormale Druckgradient berlicksichtigt werden.

Ergebnisse

Bei allen untersuchten Kegelgeometrien konnten nicht nur angefachte zweite Moden, sondern auch angefachte
erste Moden nachgewiesen werden. Die Instabilitdtsdiagramme nach lokaler Theorie fir die untersuchten Kegel
sind in Abbildung 1 dargestellt (Rosenboom et al. [3]). Fur zweite Moden wird eine kontinuierliche Stromabver-
schiebung der kritischen Reynoldszahl bzw. der kritischen Stromabposition mit zunehmendem Nasensradius
beobachtet. Im Gegensatz dazu fiihrt eine Erhéhung des Nasenradius’ bei ersten Moden zunachst ebenfalls

zu einer deutlichen Erhéhung der kritischen Stromabposition.
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Abbildung 1: Instabilitdtsdiagramme fir Kegel mit verschiedenem Nasenradius 2. Isolinien der Anfachungs-
rate flr erste Moden im niedrigeren und fir zweite Moden im héheren Frequenzbereich.

Im Bereich groBer Stumpfheit wandert die kritische Stromabposition jedoch wieder deutlich stromauf. Das beim
Kegel mit Nasenradius /ty=42.67 mm zusétzlich auftretende stromauf liegende Instabilititsgebiet der ersten
Mode steht im Zusammenhang mit einer in diesem Stromabbereich vorhandenen verzégerten Stromung.
Wahrend sich die Instabilititsgebiete von erster Mode und zweiter Mode beim spitzen Kegel noch tiberlappen,
kommt es mit zunehmender Stumpfheit zu einer immer deutlicheren Trennung des Instabilitatsbereiches erster
und zweiter Moden im Frequenzraum.

Eine Abschatzung des Einflusses der Nasenstumpfheit auf die Transitionslage mit Hilfe der N -Methode ergibt
jedoch trotz der festgestellten Stromaufverschiebung der kritischen Stromabposition bei groBer Nasenstumpf-
heit weiterhin eine kontinuierliche Stromabverschiebung des laminar-turbulenten Ubergangs bei Erhéhung der
Stumpfheit. Dennoch kénnte das Auftreten der ersten Mode im Nasenbereich eine entscheidende Rolle im Re-
zeptivitatsprozef spielen und somit in Beziehung zum Phanomen der Transitions-Umkehr stehen.

Literatur

(1] Kufner, E.: Numerische Untersuchungen der Strémungsinstabilitdten an spitzen und stumpfen Kegeln bei
hypersonischen Machzahlen. DLR-FB 95-11, 1995.

[2] Malik, M. R etal.: Effect of nose bluntness on boundary layer stability and transition. AIAA 90-0112, 1990.

[3] Rosenboom . et al.: Numerische Untersuchungen des Einflusses der Nasenstumpfheit auf Grenzschicht-
instabilitaten bei axialsymmetrischer Kegelumstromung im Hyperschall. DLR-IB 223-98 A 34, 1998.

[4] Softley, E.J.: Boundary Layer Transition on Hypersonic Blunt, Slender Cones. AIAA 69-705, 1969.

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

Weiteres Vorgehen
Untersuchung der Eignung des DLR-r-Codes zur hochgenauen Berechnung von Grenzschichtdaten fir In-
stabilitatsanalysen. Es sollen Grundstromungsdaten sowie Instabilititsdaten mit vorhandenen Ergebnissen in

Abhéngigkeit von numerischen EinfluBparametern (Gitteraufldsung, Diskretisierungsschemata, Konvergenz-
stadium) verglichen werden.

Datum: 1. Marz 1999
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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 now operative 1.2 MW Plasmatron [2] and within the framework of an INTAS-
RFBR project (Uni. Bari; Uni. Rome; CRS4, Cagliari; MSU, MIPT, IPM/RAS, Moscow; VKI/DLR).

Losungsweg

A finite difference code for a reacting 2D/axisymmetric boundary layer has been written. The code
is able to treat arbitrary gas-mixtures and is interfaced with the VKI thermodynamic and transport
coefficient code PEGASE [3]. A simple but physically consistent wall catalyticity model has been
included and allows the user to specify different sets of wall reactions with the related catalytic ef-
ficiencies. An extension to mixtures in thermal non-equilibrium is under development.

A 2D/axisymmetric Euler/N.-S. implicit code for reacting mixtures has also been written and incor-
porates all the above physico-chemical features. The code is currently in the validation phase and
will be used for model tests as well as predictive computations of multicomponent reactive flows
around axisymmetric configurations.

Ergebnis

Computations were carried out using the b. I. code for the AGARD B test case [4, 5] defined for a
hyperboloid of revolution of semi-vertex angle = 10, nose radius = 2.54 cm under free stream condi-
tions: altitude =76.20 km,M=21.7, T = 195.46 K, p = 2.0074 Pa. The wall is isothermal at T = 1000
K and fully catalytic for the recombination of atoms and ionized species. Three different mixtures
were used in the computations: N2-N, Air-5 (O2,N2,NO,O,N), and Air-7 (O2,N2,NO,NO+,0,N,e-)
In Figure 1 the heat flux in the test case for the three mixtures is shown. It may be noticed that the
heat flux for air mixtures is higher than the heat flux for nitrogen mixture; the difference is explained
by the wall recombination of oxygen atoms and related excess heat release. The heat flux for air-7
and air-5 is practically the same due to the low level of ionization.
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Figure 1: Heat Flux to the Wall for Multi-species Air in AGARD Test B Case

Literatur

{1] B. Bottin et al.: Thermodynamic and Transport Properties for Induction Plasma Modeling, AIAA
Paper No. 98-2938 (1998)

{2] B. Bottin et al.: Aerothermodynamic Design of an Inductively Coupled Plasma Wind Tunnel,
AlAA Paper No. 97-2498, 1997.

[3] B. Bottin: PEGASE: Perfect Gas Equation Solver for Air at Various Pressures and Temperatures,
VKI IN 101, 1996.

[4] P. Barbante: Chemically Reacting High Temperature Gas Flow around a Stagnation Point, VKI
Project Report 1996-03, 1996.

[5] D. Straub et al.:, Stationére laminare Hyperschallgrenzschichten um ein Rotationshyperboloid
bei thermischem Gleichgewicht der Luft, DLR FB-72-16, 1972.

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.

- 184 -



Mitteilung

Projektgruppe/ Hyperschall

Fachkreis Physikalische Grundlagen

Ansprechpartner G.S.R. Sarma

Institution DLR — Institut fur Strémungsmechanik

Adresse Bunsenstr.10 Telefon 0551 / 709-2412
37073 Géttingen Telefax 0551 / 709-2800

weitere Partner K. Hannemann, V. Hannemann, S. Briick

Thema

Physico-Chemical Modelling Studies towards Computation of High-Enthalpy Flows.

Ausgangssituation

The rapid and significant advances in computational power both in terms of hardware and software
in recent years and the resurgence in 1980’s of interest in future concepts for hypersonic transporta-
tion systems have identified CFD as an important and indispensable tool for R & D in the field. To
take advantage of this valuable tool for reliable simulations and predictions one must pay careful
attention to the quality and validity of the high-temperature phenomenological modelling inputs that
go into the development of the CFD codes while striving to improve their numerical accuracy and
algorithmic efficiency. Some of the ’rate-limiting’ steps in achieving predictive capability via CFD are
related to inadequacies in the physico-chemical models, associated data and experimental simu-
lation. Some of the continuing modelling challenges and uncertainties have been briefly reviewed
recently [1, 2]. It may be noted that many of the modelling aspects are themselves active areas of
fundamental research in physical chemistry [3].

Ziel

The objective of these studies is to evaluate and test different physico-chemical models in devel-
opment in order to validate them against experimental and numerical data. This ongoing effort is a
contribution towards the refinement of the existing DLR NS-codes: CEVCATS-N and TAU.

Lésungsweg

Several modelling-sensitivity studies and applications have been carried out for 2D/axisymmetric
steady flows and for 2D/axisymmetric unsteady flows. CEVCATS-N has been applied for simula-
tions of nonequilibrium flows around 3-D configurations such as HALIS [4-6] and axisymmetric HEG
nozzle calibration studies [7]. The models used therein will be improved and updated especially re-
garding the transport properties, ionization and relaxation kinetics.

Ergebnis

Applications of current codes [4-6] have been successful numerically in dealing with axisymmet-
ric (HEG Nozzle) {5] and 3-D configurations (HALIS) for steady flows [6). The time-accurate TAU
code was used for analysing 2-D unsteady shock-shock interaction flows and also for several com-
parisons of different kinetic models for dissociating nitrogen [8]. Although the earlier models and
input data used have been adequate for some purposes their limitations have since been recog-
nized for any but rather simple comparisons, especially under thermal nonequilibrium conditions
[9, 10]. For instance, the initial hopes of validating vibration-dissociation-coupling models through
Caltech T5-experiments on nitrogen flows past double-cones and their computations by Candler,
Hornung & Oleijniczak [10] did not materialize but have brought to light the inadequacies of the
models and reaction and relaxation kinetic data. Candler illustrates by Figure 1 a typical example
of the inadequacy of current models in predicting such a basic item as the temperature profile in a
plasmajet [9].The Stanford experimental temperatures at the 15 cm test section exit are well below
the predictions and are different in radial distribution trend as well. Candler and coworkers attribute
this discrepancy i. a., to the inadequacies in the conventional ionization/radiation modelling in the
plasma flow.

Another example is from the ongoing HEG flow characterization efforts. Fig. 2 shows that the
strong expansion in the HEG contoured nozzle causes the air flow in thermal/chemical equilibrium
initially, to deviate significantly from equilibrium and to freeze chemically and thermally further away
from the throat [5]. Discrepancies were found for NO vibrational temperature between the CFD pre-
diction with conventional Landau-Teller-modeliing (Millikan-White data) showing T,:, (N O) frozen at
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Figure 1: Temperature profiles in nitro- Figure 2: HEG centerline temperatures at
gen plasma torch flow at 15 cm test sec- condition | [5].
tion exit [9].

higher levels whereas LIF measurements in HEG confirmed the lower Ty, _,..:, a 3-temperature CFD
result assuming NOyip = Ti»—rot, indicated in Fig. 2.

The above illustrative examples emphasize the need for an ongoing effort of close interaction of
theoretical and experimental fluid dynamicists with physical chemists [3] and adaptation of their lat-
est knowhow for further progress in the development of hypersonic CFD as a validated predictive
tool.
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weiteres Vorgehen

Critical evaluation and possible adaptations of relevant physico-chemical data and models for de-
velopment, updating and validation will be continued. Clearly, model validations by dedicated ex-
periments and computations on simpler configurations should proceed successfully prior to any
reliable code validations can be accomplished. Computational tests of physico-chemical models
are being pursued in collaboration with doctoral candidates at the Von Karman Institute for Fluid
Dynamics (Belgium). High-enthalpy facilities such as HEG, L3K (DLR) and Plasmatron (VKI) with
their complementary capabilities should offer possibilities for experimental comparisons and even-
tual validation of some of the models.
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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 industry has been carried out over many years now in the cold
wind tunnel at the Von Karman Institute for Fluid Dynamics. Recently basic theoretical and
experimental studies on the stability characteristics of such liquid 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 turbulent 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), surface tension
(S), gravity (Froude number, F') and also the power-law index of the liquid (n) ( 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 interface. The eigenvalues in a temporal description are the phase speed (c,), am-
plification factor (c;) for a given Reynolds number (R) based on the liquid height d* and
freestream velocity U*, a disturbance wavenumber (a), keeping m, [, F, S and n fixed.
The VKI Cold Wind Tunnel experimental efforts in parallel concentrated on the measure-
ment of wave characteristics, such as the wavelength a, wave propagation speed ¢, and wave
height ¢ using the light absorption technique developed at VKI. Two Newtonian and one
non-Newtonian fluid were tested with their different diluted versions [2].

Loésungsweg

The numerical problem is solved by an accurate shooting search method. Asymptotic solu-
tions 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 bound-
ary and a repetitive Gram-Schmidt orthogonalization procedure accompanies the 4th order
Runge-Kutta integration in double-precision arithmetic to ensure linear independence of the
solutions. Through a preliminary search procedure fairly accurate initial estimates for the
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eigenvalue parameters are found and starting with two such points the linear stability curves
can be mapped out automatically.

Ergebnis

In the numerical studies, it was found that at given R, a there also exist two distinct modes
as was in the case with a laminar boundary layer, namely the interfacial and internal modes.
For the interfacial mode, the critical layer is in the viscous sublayer of the turbulent profile,
whereas it is in the liquid layer for the internal mode.

An important finding of the experiments was that the waves formed in Newtonian fluids
were at least an order of magnitude faster than the ones observed in non-Newtonian fluids.
Table 1 shows a comparison between the experimental and the theoretical results obtained
for a Newtonian fluid. As can be seen, the agreement of the wavelengths especially at higher
liquid thickness is remarkable. Although a good agreement for the wave speeds is seen in
the Table, for other conditions it was not as good due to the inappropriate data acquisition
rate and measurement procedures [2] which are currently being improved.

dy(mm) U*(m/s) A*(exp,mm) M (num,mm) c}(exp,mm/s) c}(num,mm/s)

1.1 10.1 30.6 21.9 17.6 66.7
1.6 10.3 16.6 19.6 89.3 97.9
2.5 8.8 204 20.6 135.1 139.

Table 1: Comparison of numerical and experimental data for a de-icing fluid.
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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 experimental database has indicated significant differences in the wave-patterns be-
tween the Newtonian and non-Newtonian liquids. More recent experiments have revealed
that the waves generated in Newtonian fluids are at least an order of magnitude faster
than those generated in non-Newtonian fluids. Although the agreement of the computed
wavelengths with the ones observed in the experiments are remarkable, the agreement of
computed and measured wave speeds were found to be deficient [2]. This is attributed to the
inadequate methods used earlier for finding wave speeds and is currently being remedied by
improving the measurement chain and the data processing procedures. 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 ad-
mittedly complex, multi-faceted problem of wave-formation on liquid 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 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 assist CFD developments by providing updated routines for
thermodynamic, transport and reaction kinetic databases. The aim of the study is also to take part
in the ongoing plasma flow studies at the VKI in support of its now operative 1.2 MW Plasmatron [1]
and within the framework of an INTAS-RFBR project (Uni. Bari; Uni. Rome; CRS4, Cagliari; MSU,
MIPT, IPM (RAS), Moscow; VKI/DLR).

Losungsweg

Recent collision integral data [2, 3] have been implemented into the VKI thermodynamic and trans-
port properties code PEGASE [4]. The latest PEGASE-results for the transport coefficients of air
agree very well with state-of-the-art calculations by other researchers [5].

Ergebnis

On Fig. 1, results obtained {5] for the thermal conductivity of high-temperature air plasma at 1 atm
are compared with the values obtained by other researchers. Good agreement is found with the
calculated values of Murphy and Vasil'evsky et al. and with the experimental values of Asynovsky et
al. and Devoto et al. On Fig. 2, results obtained for the electrical conductivity of air plasma at 1 atm
are found to be in perfect agreement with the numerical values of Murphy and in good agreement
with the experimental values of Devoto et al. The values of Vasil'evsky et al. are somewhat lower
but still in good agreement.

Arrhenius-type source terms based upon the chemical kinetics models of Dunn and Kang and Park
have been added to the PEGASE library [6] in order to compute ionized gas flows under chemical
non-equilibrium.

It was noted that the modeling of diffusion in ionized mixtures under chemical non-equilibrium is
still a poorly understood issue in the Western literature. As this topic has already been worked out
by Russian researchers, Dr. A. F. Kolesnikov (Russ. Acad. Sci.), associated with the Plasmatron
and the INTAS Projects, was invited to the VKI to write down a complete and accurate model of
diffusion in two-temperature plasmas. His report is available as a VKI Technical Note [7]. Code-to-
code comparisons between IPM/RAS and VKI for the Plasmatron flow and temperature fields for the
equilibrium case have been very satisfactory [8]. A routine, which solves the full multi-component
system Stefan-Maxwell equations in an iterative manner has been developed and is undergoing
validation.
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weiteres Vorgehen

At present, a Navier-Stokes code, a boundary-layer code and a code which simulates the plasma
flows inside the VKI plasmatron are all running under chemical non-equilibrium, using PEGASE as a
common source of non-equilibrium physico-chemical models. Extension to thermal non-equilibrium—
the last step in the development of truly non-equilibrium CFD code—has just been started.
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Verhalten von Abloseort und Warmetibergang beim Wiederanlegepunkt
Der Grenzschicht am Modell einer Doppelrampe in chemisch
reagierender Stromung im Hochenthalpiekanal Gottingen (HEG).

Beim Wiedereintritt in die Erdatmosphire in Hohen zwischen 50 und
100 Kilometer wird ein Raumgleiter extremen Bedingungen ausgesetzt.
Eine Doppelrampenkonfiguration als Modell erzeugt eine Stromung,
die mit der eines Steuerklappe an solch einem Raumgleiter
vergleichbar ist. Charakteristische GroBen zur Klassifizierung der
Stromungsvorginge sind die Ablosung der Stromung, und der
Wirmeiibergang am Wiederanlegepunkt.

Die chemischen Vorginge in der Stromung (z.B. Dissoziation der Luft
hinter einem Stof}, Rekombinationsreaktionen in Expansionsfiachern
und in der Grenzschicht, und katalytische Reaktionen auf der
Oberfliche) verdndern diese Groflen und sind noch nicht verstanden.
Als Beispiel dient der erste Wiedereintritt des amerikanischen Shuttles.
Bei einem Wiedereintrittswinkel von 35° wurde der bendtigte
Ausschlag um das Shuttle in Trimmung zu behalten, zweimal so grof3
wie theoretisch angenommen.

Der Einfluf} der chemischen Vorginge in der Stromung auf Ablosung
der Grenzschicht soll im Hochenthalpiekanal untersucht werden.

Das Modell wurde mit Drucksensoren und Thermoelementen
ausgertistet, um Druckverldufe und Wirmeriibergangverldufe zu
bestimmen. Weiterhin sind die StoB3lagen und -abstinde durch eine
Sichtbarmachung mit holographischer Interferometrie und
zeitaufgelosten Schlierenaufnahmen untersucht worden.
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Ergebnisse

Weiteres Vorgehen

Das Bild zeigt eine typische Aufnahme einer Stromungskonfiguration
um eine Doppelrampe. Die komplexe Struktur der Strémung ist gut zu
erkennen.

\

Reattachment shock

Recirculating Region

Run 453011, 15°:35°

An der Ablosestelle (Separation) der Stromung bildet sich ein
AblosestoBl aus, der mit dem StoB, der sich an der Spitze ausbildet,
wechselwirkt. Eine weitere Wechselwirkung ensteht mit dem Stof3,

der sich am Wiederanlegepunkt (Reattachment) ausbildet. Der Abstand
zwischen Separations- und Wiederanlegepunkt wird als
Separationsldnge bezeichnet. Diese Linge und der Wérmeiibergang am
Wiederanlegepunkt sind die oben genannten charakteristischen Grof3en,
deren Untersuchung zur Zeit noch in Bearbeitung sind.

Neben der optischen Messung der Abloseldnge wird, wird ein
Differentialinterferometer benutzt um eine Dichtverteilung in der
Grenzschicht, sowohl vor als auch nach dem Ablosepunkt, zu
vermessen. Weiterhin soll eine Skalierung zur Beschreibung der
Abloseldnge in Abhédngigkeit der relevanten Kennzahlen der Stromung,
gefunden werden. Relevante Kennzahlen sind hier die lokale
Reynoldszahl am Abldsepunkt Rey;, die Machzahl hinter dem Bugstof3
M;, Temperaturen hinter dem Bugsto3 T; und an der Wand TW, der
Rampenwinkel Ow, und das Verhiltnis der spezifischen Wirmen hinter
dem BugstoB y;.
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Thema: Effektivitit von Steuerelementen in einer dicken Rumpfgrenzschicht.
Ausgangsposition:

Die Effektivitit von konventionellen Steurelementen in einer dicken 'Rumpfgrenzschicht wird durch den
EinfluB des gesamten StoB/Grenzschicht-Wechselwirkungsgebiets in der Nihe und im Nachlauf des
Leitwerks sehr stark beeintrichtigt.

Ziel:

Es sollen experimentelle Untersuchungen des Einflusses eines Leitwerkes mit kleinem Seitenverhiltnis
in einer dicken Grenzschicht auf die Effektivitit eines stromabwirts plazierten Ruders durchgefiihrt
werden.

Losungsweg:

Es werden Untersuchungen am Modell einer Leitwerk/Steuerfliche-Kombination in einer
vergleichsweise dicken turbulenten Plattengrenzschicht im Rohrwindkanal der DLR in Géttingen
durchgefiihrt. Dabei werden als variable Parameter der Abstand zwischen dem Leitwerk und der
Steuerfliche L (Bild 1, oben), sowie die Anstellung des Fins B, bei verschiedenen Ruderausschliagen 8,
variiert.

Ergebnis:

Die experimentelle Untersuchungen wurden mit Hilfe von Wandschubspannungsmessungen (Global
Interferometry Skin Friction -MeBverfahren[1]), sowie mit Olanstrichsichtbarmachung durchgefiihrt.
Dabei wurden bei M..= 5 und Re,.. = 40 x 10° m"' die Geometrieparameter in folgenden Grenzen variiert:
L/H=0,05,1, 1.5, 2; B, =-10°,-5°,0°,5°,10°; B,=-20°, -10°, 0°, 10°, 20°. Das Verhiltnis der Ruderhohe
(H = 40 mm) zur Grenzschichtdicke an dessen Vorderkante lag etwa bei 8. Die Effektivitit einer
Steuerfliche im Windschatten des Fins und in einer dicken Rumpf- bzw. Plattengrenzschicht wird durch
die induzierte Ablosung der Leestromung und durch die entsprechende starke Anderung der StoBstruktur
in der Ndhe des Ruders sehr stark beeinflut (Bild 1, a-d). Die detaillierte Wandschubspannungs-
messungen in diesen komplizierten 3-D Stromungen wurden nur an ausgewdhlten Konfigurationen
durchgefiihrt. Das Bild 2 zeigt als Beispiel einige Ergebnisse der Messungen im Nachlauf des Leitwerks
bei 8;=0. Die im Rahmen des GISF-Verfahrens gewonnene Olfilminterferenzbilder dienen nicht nur der
Bestimmung des Reibungsbeiwertes (Bild 2 e, Bereich III), sondern lassen auch dessen Verteilung im
gesamten Messbereich sehr gut erkennen (Bild 2 d, Bereich I). Die experimentelle Reibungsbeiwert-
verteilungen werden zur Zeit vollstidndig ausgewertet und fiillen somit die experimentelle Datenbank, die
zur Validierung modemer numerischer Rechenverfahren zur Verfiigung steht.

Datum: 20.04.99 AG STAB
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Bild 1. Einige Beispiele der Olanstrichbilder bei M.. = 5 & Re,..= 40 x 10° 1/m
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Bild 2. Beispiele der GISF-Messung im Nachlauf des Leitwerks ohne Ruder
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weiteres Vorgehen:

Die Untersuchungen an dieser Konfiguration werden mit Kraftmessungen am Ruder 1999 weitergefiihrt.

Datum: 20.04.99 AG STAB
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Thema Reibungseffekte in Hyperschall-Einlaufen

Ausgangssituation

Der Triebwerkseinlauf stellt fur den Antrieb zukiUnftiger Hyperschall-Raum-
flugzeuge (wie z.B. ELAC) eine leistungsbestimmende Baugruppe dar, dessen
Wirkungsgrad die Effizienz des gesamten Fluggerates beeinfluBt. Eines der
dominierenden Stromungsphanomene innerhalb solcher Hyperschall-Einlaufe
ist die Wechselwirkung zwischen VerdichtungsstéBen und den Grenzschichten
auf den Einlaufwanden. Diese Interaktionen kénnen zu einem Ablésen und
Wiederanlegen der Grenzschicht und dadurch bedingt oftmals auch zur Aus-
bildung hoher lokaler Warmelasten aufgrund von Gortler-Wirbeln flihren. Eine
Méglichkeit zur Beeinflussung von Stof3 / Grenzschicht-Wechselwirkungen ist
die Verwendung einer Absaugung am Ort der Grenzschichtablésung.

Ziel
Ziel ist die Bereitstellung von Auslegungskriterien fiir die Optimierung eines
Hyperschall-Einlaufes mittels Beeinflussung der StoB / Grenzschicht-
Wechselwirkung durch den Einsatz von Grenzschichtabsaugungen in der
dreidimensionalen Einlaufstromung.

Losungsweg

Aufgrund der gegenseitigen Wechselwirkungen zwischen den Einlaufwéanden
ist das Strémungsfeld im Inneren eines Einlaufes relativ komplex [1]. Daher
werden Prinzipmodelle verwendet, mit deren Hilfe die Stromungsphanomeno-
logie auf eine einzelne, ebene StoB3 / Grenzschicht-Interaktion bei laminarer
Grenzschicht reduziert wird.

Aufbauend auf vorangegangenen Untersuchungen [2], in denen hauptséachlich
Modelle mit einem zweidimensionalen Stromungsfeld betrachtet wurden, wird
nunmehr auch der EinfluB von Seitenwanden auf die Wirkungsweise der Ab-
saugung analysiert. Zu diesem Zweck werden Versuche im Hyperschall-
Windkanal H2K des DLR in Kéin durchgefiihrt, wobei zur Diagnostik neben
Koinzidenz-Schlierenoptik, DruckmeBtechnik und Olanstrichverfahren ein
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Ergebnis

Literatur

Infrarot—Thermographie-Verfahren zum Einsatz kommt. Begleitend werden zu
den Experimenten numerische Simulationen durchgefiihrt.

Bei den Experimenten zeigt sich, daf3 die Wirkungsweise der Absaugung stark
von der Positionierung des Absaugespaltes in Bezug auf den StoBauftreffort
bzw. den Ort der Abldéseblase abhangig ist. Die gréBte Wirkung der Ab-
saugung (bei ansonsten gegebener Geometrie des Absaugespaltes) laBt sich
bei einer Positionierung des Spaltes unmittelbar vor dem auftreffenden Stof3
erreichen. Dies ermdglicht auch eine deutliche Verringerung der stoBinduzier—
ten Warmelasten.

Stossauftreffort Stossauftreffort

Die Abbildung zeigt die aus Thermographie-Aufnahmen berechneten
Warmelasten auf der Modelloberflache einmal flir einen Fall ohne Absaugung
(links) sowie einen Fall mit optimal positioniertem Absaugespalt (rechts).

[1] Schulte, D.; Henckels, A.; Wepler, U.: Reduction of Shock Induced
Boundary Layer Separation in Hypersonic Inlets. Aerospace Science and
Technologie, Vol. 2 (1998), No. 4, S. 231-239

[2] Schulte, D.; Henckels, A.; Schell, I.: Boundary Layer Bleed in Hypersonic
Inlets. Vieweg Series Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 60 (1997):
New Results in Numerical and Experimental Fluid Mechanics, Contribu-
tions to the 10™ DGLR / AG STAB Symposium, Braunschweig (1996), S.
296-303

weiteres Vorgehen

Weitere Aktivitdten haben die Bereitstellung von Auslegungsparametern fir
Hyperschall-Einlaufe zum Ziel, welche in der Regel fur eine bestimmte
Machzahl ausgelegt, aber tber einen gréB3eren Machzahbereich betrieben und
entsprechend angepal3t werden mussen, wobei insbesondere viskose Effekte
Berlcksichtigung finden.

Datum 05. Marz 1999
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Projektgruppe/ Hyperschall
Fachkreis

Ansprechpartner  Prof. Dr.-Ing. W. Staudacher / AR Dr.-Ing. J. Miiller

Institution Universitit der Bundeswehr Miinchen
Institut fiir Luftfahrttechnik und Leichtbau

Adresse Werner-Heisenberg-Weg 39 Telefon: 089 / 6004 2384
D-85577 Neubiberg Telefax: 089 / 6004 4092

e-mail: wemer.staudacher@unibw-muenchen.de

Thema  Topologische Untersuchungen einer Anlaufstrecke-Rampe-Konfiguration im
Uberschall

Ausgangssituation

An einem Anlaufstrecke-Rampe-Modell sind umfangreiche Messungen hinsichtlich der ab-
gelosten StoB-Grenzschicht-Wechselwirkung durchgefiihrt worden. Hierbei wird im Bereich
des entstehenden Rezirkulationsgebietes eine spannweitige Komponente in der urspriinglich
zweidimensionalen Strémung induziert.

Ziel

Mit Hilfe des Olanstrichverfahrens sollen Dreidimensionalitit bzw. die Symmetrie der
Strémung visualisiert werden. Ein weiterer Schwerpunkt ist die Erfassung der Phdnomene an
der Windkanalseitenwand sowie im Eckenbereich des Anlaufstrecke-Rampe-Modells.

Losungsweg

Der Versuchsaufbau besteht aus einer 300 mm breiten Anlaufstrecke-Rampe-Konfiguration,
welche biindig mit den Kanalwinden eingebaut ist. Die Anlaufstrecke weist eine Linge von
1265 mm auf, wodurch eine ausreichend dicke turbulente Grenzschicht generiert wird. Die
sich anschlieBende 24 Grad Rampe besitzt eine Linge von 90 mm. Als Olanstrichmittel wird
ein Gemisch aus Paraffindl, Rizinusol und Titandioxid eingesetzt, welches einen guten Kon-
trast zur schwarz gefirbten Oberfliche liefert. Durchgefiihrt wird eine Machzahlvariation,
ausgehend von Ma = 1.9 bis Ma = 2.9 in Inkrementen von AMa = 0.2.

Ergebnis

Das Wandanstrichbild bei Ma = 1.9, Re = 27-10°m™ (siche Abb. 1) weist die groBte Ablosung
sowie ausgeprigte Dreidimensionalitit auf. Zusitzlich wiedergegeben ist eine Olanstrich-
Aufnahme der Seitenwand sowie eine schlierenoptische Aufnahme des Versuchs. Letztere
zeigt einen vollausgebildeten Lambda-StoB {iber der Rampe, dessen Aste sich zu einem anni-
hernd senkrechten StoB vereinigen. Bei Steigerung der Anstrémmachzahl (siehe Abb. 2) wird
die wandnahe Stromung zunehmend symmetrischer. Dabei wandern die Anlege-Noden (5)
auf der Rampe zur Kanalseitenwand hin. Als unmittelbare Konsequenz reduziert sich die von
den Noden ausgehende Kriimmung der Streichlinien in Richtung Kanalmittelschnitt, bis bei
Ma = 2.5 der Sattelpunkt (4) der Anlegelinie nicht mehr lokalisierbar ist.
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Abb.1: Ma= 1.9, Re =27-10° m™ Abb. 2: Links: Ma = 2.1, Re = 25:10° m”'
Rechts: Ma = 2.5, Re =29-10° m™

Literatur

[1] Reisinger, D.: Experimentelle Untersuchungen zur stofinduzierten Ablosung an zweidi-
mensionalen Rampen im Uberschall, Dissertation, Universitit der Bundeswehr Miinchen,
Institut fiir Luftfahrttechnik und Leichtbau, 1997

[2] Miiller, J.: Experimentelle Grundlagenuntersuchungen von supersonischen Rezirkula-
tionsphiinomenen an einer Rampenkonfigurtion, Dissertation, Universitit der Bundeswehr
Miinchen, Institut fiir Luftfahrttechnik und Leichtbau, 1998 ‘

Weiteres Vorgehen
Die Untersuchungen sollen durch LDA-Messungen, schlierenoptische Aufnahmen und dyna-
mische Druckmessungen ergéinzt werden.

Datum 8.04.99 AG STAB
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Thema:
Experimentelle Untersuchungen an Verdichtungsflachen und Kompressionsrampen von integrierten Trieb-
werkseinlaufen an Hyperschallflugkérpern.

Ausgangssntuatlon

Bei einem luftatmenden Hyperschallfluggerat dient der Vorkorper, also der Bereich zwischen Flugkérperspit-
ze und den externen Verdichtungsrampen vor den im Rumpf integrierten Triebwerkseinlaufen, sowohl zur
Auftriebserzeugung als auch zur Vorkompression der Triebwerkszustrdomung. Die Lage des Transitionsbe-
reichs laminar/turbulent auf dem Vorkdrper beeinfluBt die Grenzschichtdicke der Strémung vor und auf den
Verdichtungsrampen und damit die StoB-Grenzschicht-Wechselwirkung (SGsWw) in der Umgebung der
Rampenknicke. Die beiden maBgebenden Phanomene, die die Effizienz der externen Vorverdichtung vor
dem Einlauf bestimmen, sind die Entwicklung der Vorkérpergrenzschicht mit ihrer Transitionslage und die
SGsWw an der Rampe selbst.

Ziel:

Allgemeines und langfristig gesehenes Ziel ist die Strémﬂngsuntersuchung an generischen Vorkorpern in
Verbindung mit integrierten Verdichtungsflachen zur AuBenverdichtung vor Triebwerkseinlaufen. Dabei sol-
len, fir ebene Doppelrampen mit minimalem Stirnquerschnitt (Druckwiderstand) bei vorgegebener Umlen-
kung (Verdichtungsverhaltnis) fir den Fall, daf3 ein Teil oder die ganze Vorkorper-Gs vom Einlauf erfaBt wird,
Entwurfskriterien erstellt werden.

Losungsweg:

Aus verschiedenen Grinden ist es notwendig, die beiden grundlegenden Strémungsphanomene am Vorkor-
per und an der Rampe auBer an der Gesamtkonfigurationen (Vorkérper mit Rampe) zunachst auch noch ge-
trennt und grundlagenorientiert im Windkanal zu simulieren und zu studieren.

a) Vorkérperumstromung

Die Problematik und Unsicherheit bei der Ubertragung von Transmonsmessungen aus Modellversuchen in
Uberschall- und Hyperschall-Windkanalen auf die Ongmalausfuhrung ist seit langer Zeit bekannt. Selbst bei
Einhaltung der notwendigen KenngréBen (Ma, Re) koénnen die im Windkanal ermittelten Transitions-
Reynolds-Zahlen (Rey,) infolge von Stéreinflissen in der MeBkammerstromung im Vergleich zum Freiflugex-
periment bis zu einer Gréssenordnung abweichen. Zur Bewertung der Stéreinflisse dienen Messungen von
Rey an artverwandten, generischen Kérpergeometrien (Kreiskegel mit und ohne Anstellung, elliptischer Ke-
gel), fir welche verlassliche Werte aus dem Quiet Tunnel oder aus Freiflugexperimenten vorliegen. Die Um-
strébmung dieser zunéchst spitzer Kérper weisen Grundstrémungseigenschaften und wohl auch Instabilitats-
moden auf, die denen eines schlanken generischen Vorkorpers sehr nahe kommen. Insbesondere soll das
Rezeptivitatsverhalten einzelner Instabilititsmoden infolge der vorliegenden Kanalstérungen tber die gemes-
sene Rey-Werte abgeschétzt werden. Da die MeBreihe an diesen Grundkoérpern gleichzeitig zum Vergleich
bei numerischen Simulationen (DNS) dienen soll, ist es notwendig, auch die Art der Stérungen in der MefB3-
kammer (Sound Waves, Vorticity, Entropy Spottiness) auf ihre GréBe und spektrale Verteilung zu erfassen.
Mit diesen Prinzipexperimenten zur Bestimmung der Transitionslage an generischen Koérpern unter genau
definierten Anstrémbedingungen wird das Ziel verfolgt, die Ubertragbarkeit von Messungen an komplexeren
Vorkdrpergeometrien auf Freiflugbedingungen zu verbessern.

b) StoBgrenzschichtwechselwirkung auf den Rampen
Die SGsWw wird zunéchst an zweidimensional Gberstromten Doppelrampen kurzer Lauflange, die auf einer
ebenen Platte mit scharfer Vorderkante verschiebbar aufgesetzt sind, untersucht. Durch Variation der Ram-
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penposition, relativ zur Plattenvorderkante, und der Anstrom-Re-Zahl kann der Grenzschichtzustand (la-
minar, transitionell, turbulent) mit der GS-Dicke verandert werden. Die Rampengeometrie (Winkel und Lange
des Einzelsegments) ist durch Modulbauweise ebenso variabel. Gemessen werden der Anstrémzustand, die
Druckverteilung auf den Rampensegmenten sowie StrémungsgréBen hinter dem 2. Rampensto zur Ermitt-
lung der Drosselung und der Massenstromdichte.

Ergebnis:

Zu a) Pilotuntersuchungen an einem Vorkérper-Rampenmodell (ellipt. Kegel), Laénge 600 mm, ergaben bei
einer Anstrdm-Machzahl von 2,5 bei getriggerter Vorkérpergrenzschicht und bei Variation der Anstrom-Re-
Zahl von 5 - 50 Mio/m Veranderungen der bezogenen Druckverteilung. Sie zeigen damit, daB die Stromauf-
wechselwirkung unter dem vorliegend méglichen Simulationsbereich mefBtechnisch erfaBbar ist.

Zu b) Zur SGsWw wurde bisher bei rein turbulenter Anstromgrenzschicht die zweidimensional berstromte
Doppelrampe kurzer Lauflange untersucht. Dabei ergab sich, daB die Wechselwirkungen an beiden Rampen
gekoppelt sind. Gegeniber der reibungsfreien Theorie sind die StoBlagen stromauf verschoben und die zu-
geordneten Wanddricke geringer. Die StoBfronten sind instationdr und oszillieren um eine stromauf zum
Rampenknick verschobene Mittellage. Die gesamten Vorgange sind lauflingenabhéngig, ein maBgebender
Parameter ist das Verhéltnis der Rampenlange zur ankommenden Grenzschichtdicke.

Strémungszustand mit abgeltstem zweitem Sto3

Sollzustand mit zwei VerdichtungsstéBen

infolge SGsWw
045 prosesssseseenenennemees [eibungsfreie Theorie
0.40-] Anstroemzustand: . . * zweidimensional
Re/m = 9x1076 Sektionsmodell
0.35~ Ma = 2.54 Gesamtkonfiguration

(3-dim. GS)

Expansion

Verdichtungs-

0.10-]
stoesse
L]
0.05- L4 '
1
0.0G ] 1
-0.05-
1
-0.10- T T T T T T T T T : T
-30 -20 -10 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Abb 2.: Verdeutlichung der Stromaufwirkung durch Druckverteilung im Bereich der Rampenknicke

Literatur:

F. Schlaich. ,Experimentelle Untersuchungen zur Wechselwirkung zwischen StoB und turbulenter Grenz-
schicht an einer Doppelrampe im Uberschall“. Diss. Uni Stgt. IAG 1996.

U. Gaisbauer, H. Knauss, R. Riedel, S. Wagner: Arbeits- und Ergebnisbericht an die DFG zum TPC5 im SFB
259, Herbst 1998.

Weiteres Vorgehen:

Die Experimente wurden bis jetzt fir die Gesamtkonfiguration bei Ma = 2,5, fur die Sektionsmodelle der
Rampen bei Ma = 2.0, 2,5 und 3,0 durchgefiihrt. Weitere Untersuchungen einschl. von Larmpegelmessun-
gen sollen im GroBen StoBwindkanal des IAG bei den diskreten Machzahlen 1,75, 2,5, 3,6 und 4,5 mit
gleichzeitiger Re-Variation erfolgen.
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Hyperschall
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DLR SM-SK ATD

Bunsenstral3e 10 Telefon: 0551/709-2476
37073 Géttingen Telefax: 0551/709-2870
e-mail: Matthias.Weiland@dlr.de

University of Queensland, Australia (UQ)

Krafte-Messungen im Hyperschall' bei sehr kurzen MeBzeiten (kleiner 1
Millisekunde).

Die Bestimmung von Kraften ist die wichtigste Aufgabe der Aerodyna-
mik. Herkdmmliche Kraft-Waagen arbeiten dabei nach dem Prinzip des
Kraftegleichgewichts. Bei kiirzer werdenden MeBzeiten (kleiner als 1
Sekunde) mussen immer starker die Verteilung der Masse, die Steifigkeit
und die Beschleunigung des Systems Modell/Waage berticksichtigt wer-
den. Entsprechende Korrekturen und eine sorgfdltige Auslegung des
Systems lassen MeBzeiten bis zu 10 Millisekunden zu. Bei noch kiirzeren
Mefzeiten, wie sie in Impulsanlagen wie dem Hochenthalpiekanal in
Gottingen (HEG) der DLR zur Verfligung stehen, kénnen diese Waagen
das dynamische Verhalten des Systems nicht mehr erfassen. Hier missen
die auf das System wirkenden Krafte durch Interpretation der das System
durchlaufenden Spannungswellen (mechanische Wellen) ermittelt wer-
den. Dieses Konzept wurde an der UQ entwickelt und 1991 erstmals
vorgestellt [1].

Zur Zeit steht dem HEG keine geeignete MeBtechnik zur Bestimmung
von Kraften bei sehr kurzen MeBzeiten (ca. 1ms) zur Verfiigung.

Es soll eine Krafte-Waage am HEG entwickelt und implementiert werden,
mit der die verschiedenen Komponenten der Krafte innerhalb der kurzen
MeBzeit bestimmt werden kdnnen. Dies bedeutet eine Weiterqualifika-
tion des HEG und liefert einen wesentlichen Beitrag zu Messungen in
Hochenthalpiestromungen. Damit werden die Analysefahigkeiten der in
Europa vorhanden Anlagen (z.B. ONERA F4) erganzt.

In Kooperation mit der University of Queensland, Australia, wird eine
entsprechende Mehrkomponenten-Waage fir den HEG entwickelt und
aufgebaut.

In Kooperation mit der UQ wurden im Mai 1998 erste 1D-Kraftemes-
sungen am HEG im Rahmen einer Konzeptstudie durchgefuhrt. Dabei
wurde die von der UQ speziell fir kurze Zeiten entwickelte MeBtechnik
der Spannungswellen-Waage eingesetzt. Bestimmt wurde die axiale Kraft
auf einen Konus, die aus der Literatur gut bekannt ist {2], [3]. Das System
Modell/Waage wurde sowohl im HEG als auch in der Versuchsanlage T4
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der UQ untersucht. Die Ergebnisse zeigten, daB diese MeBtechnik auch
am HEG erfolgreich eingesetzt werden kann [4].

Bilder:
0,5 ¥ ] v | 1 ¥ 1 ' 1 . .
strain signal 4 * Signal des Spannungssensors:
| Variation der Amplitude durch
S Reflektionen innerhalb des Systems
T Modell/Waage.
g 4
g e Amplitude entspricht der momen-
© ] tanen Kompression (mech. Span-
nung) am Ort des Sensors
_1’5 " 1 2 | i 1 2 ] X 1
200 p—g—ep eyt —r—p—1—1 200
5ol b pitot pressure 1 150 e Aus dem Signal berechneter Kraft-
i “{MMW . 17 verlauf folgt dem Pitot-Druck
— 100k ---------- o ---'-A‘Y\"Jﬁ“i""‘wmv-\-—- 4100 ¢
% Sarie] £ e gemessene Kraft ist etwas kleiner als
S 50 - 50 % berechnet (MeBzeitfenster bei 6,8ms)
M n A C o
0 prmmastound - - - - - predicted drag 40 =
g deconvoluted drag 1
-50 A L A 1 2 ] 2 1 A [l A -50
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time [ms]
Literatur:

[1]Sanderson S.R., Simmons J.M. (1991) Drag Balance for Hypervelocity Impulse Facilities. AIAA
J. 29(12), pp. 2185-2191.

[2] Taylor G.I., Maccoll JW. (1932) The air pressure on a cone moving at high speed.
Proc.Roy.Soc.(London) Ser. A, 139, pp. 278-297.

[3]Porter L.M, Paull A., Mee D.J., Simmons J.M. (1994) Shock Tunnel Measurements of Hyper-
velocity Blunted Cone Drag. AIAA J. 32(12), pp. 2476-2477.

[4]Weiland M.K.H., Mee D.J., Paull A., Beck W.H. (1998) Comparison of Force Measurements

in the HEG and T4 Shock Tunnels. In 3" Europ. Symp. Aerotherm. Space Vehicles, ESTEC,
Noordwijk, The Netherlands.

weiteres Vorgehen: Nach dem erfolgreichen Test der 1-Komponenten-Waage wird eine
Mehrkomponenten-Waage fir den HEG entwickelt und implementiert.

Datum: 17.02.1999
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Thema: Experimentelle Simulation zur Physikalischen Modellbildung abgeloster laminar-
turbulenter Stromung (Abloseblase)

Ausgangssituation:

Auf der Saugseite eines Tragfliigels wird oft eine laminar Abloseblase aufkommen, auch wenn die
Anstellwinkeln noch miBig sind. In den meisten Fidllen wird diese abgeldste Stromung durch
Transition des Wirbelsystems im turbulenten Zustand wieder anlegen. Das Vorhersagen dieses
Stromungsfelds mit den bisherigen numerischen Turbulenzmodellen versagten alle, weil die
verwendete physikalische Beschreibung der abgeldste Strdmung wohl nicht sachlich richtig ist. Es
fehlen noch die erforderliche Informationen iiber die Sachverhalten dieser abgeldste Stromung. Um
eine richtige physikalische Interpretation zu erdrtern, um ein Datenbasis der Ablgseblase
auszuliefern, die dem in der DLR laufenden numerischen Simulationsprogramm (DNS und LES)
direkt entgegen soll, bendtigt es eingehende Untersuchungen dieser Stromungsphinomene der
laminar Ablosung mit Umschlagen und turbulenter Wiederanlegung. Das entspricht die Interesse
von der Akademie und Industrie.

Ziele:

Ziel dieser Untersuchungen ist es, kohdrenter Strukturen in der laminar-turbulenten abgeltsten
Stromungen zu identifizieren. Es werden die detaillierte Sachverhalten der Abloseblase unter die
Lupe nehmen, um ein physikalisches laminar-turbulent Ablosungsmodell zu bilden. Die Daten
werden als Validierungsbasis zuordnen, um verbesserte numerische Simulationen zu férdern.

Losungsweg:

Die Strukturen der abgelosten Stromungen hiangen zwar von der konkrete Konfigurationen ab, die
Hauptszenarios sind aber die Gleiche, wenn die Ablosungen von der Glattoberfliche durch Druck
dominiert sind. Mit der generischen DLR-Stufe Konfiguration wurde eine vergroflerte Abloseblase
errichtet, somit wurden das komplexe Wirbelsystem innerhalb des abgeldsten Bereiches sichtbar
gemacht und ihre Evolution zeitlich wie auch rdumlich verfolgt. Es werden zundchst die abgeldste
Scherschichten mit Sichtbarmachung untersucht, demnach werden Daten von Geschwindigkeitsfeld
mit DPIV Technik erfa3t und analysiert. Ergebnisse werden im direkten Vergleich mit numerische
Simulation zugeordnet.

Da\Mitt198
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Ergebnis:

Es ist bereits Stromungssichtbarmachung ausgefiihrt worden, die das Wirbelsystem innerhalb der
abgelosten Stromungen durchgreifend veranschaulichen. Nebenbei worden die erste quantitative
Messung (DPIV) im Wasserschlepkanal durchgefiihrt, das abgeloste Stromungsfeld der laminaren
Wirbelstrukturen in der abgeldste Bereich quantitativ beschreiben. Es wurde laminare
Ablosungsszenarios untersucht, die zum Interpretieren des komplizierten Evolution des
Wirbelsystems innerhalb der Abldseblase dienen.

laminar houndary lsyer
before separation

separated domanating vortical
laminar structures (billows) transition of the
shear layer vortical structures

slow
steady point (line) circulation
of separation region

instability of the tutbulent reatiached

secondary struchares iz .
vortical structures boundary laver

between the hillows

Abb.1: Die Abbildung gibt eine Abb.2: Diese 'Abbildung zeigt eine Darstellung des
Strémungssichtbarmachung des Wirbelsystems einer Abloseblase, die nach quantitativer
abgeldsten Wirbelsystems wieder. DPIV Messungen und Sichtbarmachung zusammengefaBt
Den Ablauf der Wirbelstrukturen bis  ist. Diese Phdnomen kann bei der laminar Ablésung mit
zur dessen Umschlag wurde mittels moderate Reynoldszahl oft auftreten. Statt eine einzige
Wasserstoffbldschen  durchgreifend ~ Abldseblase befinden sich im abgeldste Bereich mehrere
veranschaulicht Wirbeln, die Bewegungsrhythmus nicht gleichmaBig sind

Weiterhin wurden Modelle fiir die nichste Sichtbarmachung und PIV Messungen konzipiert und
konstruiert, die Verhiiltnisse des MaBstab der Grenzschicht zu der Stufenhdhe ordentlich wird.

Literatur:

»Some Physical Aspects of Separation Bubble on a Rounded Backward-facing Step*
Feng Bao, Uwe Ch. Dallmann (Veroffentlichung)

»Interaction of vortical structures inside the laminar separation bubble over a solid smooth surface*
Feng Bao, Uwe Ch. Dallmann (in Vorbereitung zur Verdffentlichung)

Weiteres Vorgehen:

Es sollen detaillierte Sichtbarmachung und PIV Messungen durchgefiihrt werden, um u.a. die
Umschlagszenarios zu untersuchen. Es bendtigt noch nihere Interpretation unterschiedlicher Moden
der Wechselwirkungen der abgelosten Wirbelstrémungen.

Die Erkenntnisse der Abloseblase, die aus der Prinzipforschung der Stufen gewinnen, sollen auf

normale Tragfliigel tiberliefern. Ein Vergleichsexperiment zur Sichtbarmachung oder noch PIV
Messungen des Geschwindigkeitsfelds mit einem Tragfliigel wird es schon iiberzeugend reichen.

Datum: 26. Februar 1999 AG STAB
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Thema: Experimentelle Untersuchung des Rezeptivitdtsproblems dreidimensionaler
Grenzschichten

Ausgangssituation:

Mit den modernen nichtlokalen Stabilitdtsberechnungsverfahren (PSE) und der direkten numeri-
schen Simulation (DNS) stehen Werkzeuge zur Verfiigung, die die Berechnung des Anwachsens
der Instabilitéiten bis in den Séttigungszustand ermdglichen, vorausgesetzt, die Anfangsbedingun-
gen sind bekannt. Deren Bestimmung aus den duferen Stérungen ist weitgehend ungeldst.

Ziel:

Zur Verbesserung der Transitionsvoraussage soll beim e" - Kriterium der Umfang notwendiger
empirischen Eingaben durch eine Verbreiterung der theoretischen Basis verringert werden, in
dem die lokale lineare Theorie durch nichtlokale nichtlineare Stabilitdtsberechnungsverfahren
ersetzt wird. Dies setzt die Kenntnis der Anfangsbedingungen voraus. Anfangsbedingungen erge-
ben sich aus dem Storgehalt der Umgebung und den Einkopplungsprozessen in die Grenzschicht.
Die Experimente sollen die Daten fiir die Modellbildung bzw. deren Uberpriifung liefern.

Losungsweg

Die Bestimmung der Anfangswerte fiir nichtlokale Stabilitdtsrechnungen verlangt nicht nur eine
genaue Kenntnis des Gehaltes an duBleren Storungen, der fiir die Transition relevant ist sondern
auch die Modelle fiir die Einkopplungsprozesse, auf Grund derer sich aus den dufleren Stérungen
Instabilitdten bestimmter Anfangsgrofe ergeben. Die allgemeine theoretische Losung dieses
Problems ist sehr schwierig und setzt eine detaillierte Kenntnis der Charakteristiken duferer
Storungen voraus, die meftechnisch nur sehr schwer zu bestimmen sind. Der gegenwértig
gangbare Weg beschrinkt sich auf vereinfachte Modelle die von idealisierten Stdérungen
ausgehen. Entsprechend ist die experimentelle Vorgehensweise auszurichten. Zunéchst werden
die duBeren Stérungen in Windkandlen auf ihren EinfluB auf die Transition dreidimensionaler
Grenzschichten untersucht. Bei den stationédren Storungen, sind dies Ungleichférmigkeiten in der
mittleren Geschwindigkeit und Oberflachenrauhigkeiten. Bei den instationdren Storungen ist zu
unterscheiden zwischen kurzwelligen Wirbelstidrkeschwankungen und langwelligen akustischen
Storungen, die beide verschiedenen Rezeptivitdtsmechanismen unterliegen. Insbesondere die
Rezeptivitdtsmodelle fiir die Wirbelstarkeschwankungen verlangen sehr weitgehende Details
ihrer Charakteristiken, die mefBtechnisch nur sehr schwer zuginglich sind. Um der Losung dieses
Problems niher zukommen werden idealisierte Storformen, aus denen sich die Gesamtheit der
Wirbelstidrkeschwankungen zusammensetzt, fiir sich untersucht. Sie werden auf kiinstliche Weise
und in meBbarer Grofle in die Anstromung eingefiihrt, um dann deren Einkoppeln in die
Grenzschicht und die daraus resultierenden Instabilititen darzustellen. Die Ergebnisse werden zur
Modellierung dieses Prozesses in PSE Verfahren verwendet. Zur Beriicksichtigung der gesamten

Storbewegung werden die Prozesse fiir die einzelnen Stérformen tiberlagert.
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Ergebnis

Nachdem der EinfluB3 duBerer Stérungen auf die Transition dreidimensionaler Grenzschichten
dargestellt worden war, wurde mit der Identifikation und Analyse des natiirlichen Storgehaltes in
den Windkanilen, in denen Transitionsexperimente durchgefiihrt wurden (1M-Kanal Gottingen,
NWG und DNW/NWB), begonnen. Im Falle des 1M-Kanals in Gottingen, wurde auerdem der
Turbulenzgrad durch Einbringen eines weiteren Siebes variiert. Neben der Intensitdt der
riumlichen Geschwindigkeitsschwankungen wurden aus Korrelationsmessungen deren
Léngenmafe an verschiedenen Positionen in der Mefstrecke bestimmt (s. Bild). Der spektrale
Gehalt der Druckschwankungen ergab sich aus Mikrophonmessungen.

Zur Bestimmung der Anregung stationdrer Stdrungen wurde auBerdem die Wirkung von
Ungleichférmigkeiten in der mittleren Strémung und Oberfléchenrauhigkeiten untersucht. Dabei
ergab sich, daB erstere nur sehr geringen Einfluf} haben wihrend die Rezeptivitit gegen letztere
sehr direkt ist. Insbesondere in der Nihe der Vorderkante von Tragfliigeln werden sehr hohe
Rezeptivititskoeffizienten

erreicht.
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Réiiumliche Korrelation der axialen (u) und transversalen (v) Geschwindigkeitskomponenten,
gemessen im IM-Kanal der DLR Gottingen bei vergrifierter Auflenturbulenz (Tu=0.28%). x =
Abstand von der Diise, L = Bereich der Lingenmafle in den Wirbelstdrkeschwankungen.
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weiteres Vorgehen

Zur Aufstellung von Rezeptivitdtsmodellen miissen gezielte Experimente durchgefiihrt werden, in
denen das Einkoppeln isolierter Storungen in dreidimensionale Grenzschichten untersucht wird.
Dabei sollen diese Stérungen wesentliche Charakteristika der Storformen enthalten, aus denen
sich die gesamte Storbewegung zusammensetzt. Das Besondere Interesse gilt zunéchst den sog.
Klebanoff-Moden. Sie werden im Experiment durch miniaturisierte oszillierende Tragfliigel
erzeugt. Thre GroBe und Form in der freien Stromung sowie ihr Eindringen in die Grenzschicht
wird durch instationdre Hitzdrahtmessungen bei Verwendung von X-Draht-Sonden erfallt. Die
Ergebnisse werden zur Modellbildung und Validierung herangezogen.

Datum: 5. 3. 99 AG STAB
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Thema Qualitative und quantitative Untersuchung der Bedingungen fiir das
Einsetzen der hochfrequenten sekundiren Instabilitdt sowie deren
Erscheinungsformen und Anfachung mit und ohne kiinstliche Anregung.
Ausgangssituation

Nichtlineare PSE und DNS Verfahren erméglichen die qualitative Beschreibung des Anwachsens
der Instabilititen bis zum Erreichen eines Sittigungszustandes in Abhéngigkeit der
Anfangsbedingungen. Die quantitative Uberpriifung der Verfahren steht aus. Unklarheit besteht
liber die Mechanismen, die zum endgiiltigen Zusammenbruch der laminaren Stromung fiihren.

Ziel

Als wesentlicher Schritt zu einer Verbesserung der Transitionsvoraussage wird die Verwendung
nichtlinearer PSE und DNS Verfahren gesehen. Um noch bestehende Unsicherheiten zu beheben
miissen sie quantitativ iiberpriift werden. Bisher ist es prinzipiell moglich, das Anwachsen der
Stérungen bis zu deren Sattigung zu berechnen. Um dariiber hinaus auch die Mechanismen zu
erfassen, die den endgiiltigen Zusammenbruch der laminaren Stromung herbeifiihren, miissen sie
verbessert bzw. erweitert werden. Dazu bedarf es weiterer kontrollierter Experimente.

Losungsweg

Experimente zur quantitativen Uberpriifung von Stabilititsberechnungsverfahren miissen von
bekannten Anfangsbedingungen ausgehen. Sie erfordern die Anregung deterministischer
Stérungen, so daBl deren individuelle Entwicklung stromab mit der daraus resultierende Generie-
rung von Stdrungen hoherer Ordnung verfolgt werden kann. Dazu wird jeweils ein Storerzeuger
fiir stationdre und schrdglaufende Wellen eingesetzt. Dies ermdglicht phasenstarre Messungen
und damit die Rekonstruktion des momentanen Strémungsfeldes. Die genauen Amplituden lassen
sich mittels der Beziehung G’,, = Y e G,, bestimmen, wobei G,, die spektrale Leistungsdichte
der Geschwindigkeitskomponente in Hauptstromungsrichtung und nyz die Kohérenzfunktion fiir
Anrege- und Geschwindigkeitssignal bedeuten. Die nichtlinear generierten Storanteile ergeben
sich aus der komplexen Fourieranalyse. Das reproduzierbare instationdre Stromungsfeld bietet die
besten Voraussetzungen fiir die Untersuchung moglicher sekunddrer Mechanismen, die den
endgiiltigen Zusammenbruch der laminaren Stromung in Abhéngigkeit von den Anfangsbedin-
gungen einleiten. Nach der Identifikation der sekundiren Stérformen und der Bedingungen fiir
deren erstmaliges Auftreten lassen sich auch sekundire Instabilitdtsmoden geeignet anregen, und
damit detaillierte Untersuchungen des Zusammenbrechens der laminaren Stromung durchfiihren.
Letzteres soll die Kenntnisse liefern, die sich eignen, sekundire Theorien oder nichtlineare
Stabilitdtsberechnungsverfahren zu modellieren, und die Liicke zwischen Sittigungszustand und
dem Einsetzen der turbulenten Strdmung schlieBen. Damit wiirde sich die notwendige empirische
Eingabe in den Transitionskriterien auf die Formulierung der Anfangsbedingungen auf den
Gehalt an dufleren Stérungen reduzieren.
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Ergebnis

Die kiinstliche Anregung der Storungen ermdglichte es erstmals die Ubereinstimmung zwischen
Experiment und linearer Theorie zu zeigen, nachdem frithere Experimente unter natiirlichen
Bedingungen ein geringeres Wachstum aufwiesen. Durch Variation der Wahl der
Anfangsamplituden der angeregten Stérmoden lieBen sich die nichtlinearen Entwicklungen, die
aus Experimenten bei natiirlicher, d. h., stochastischer Anregung beobachtet wurden, darstellen
und mit den Anfangsbedingungen in den Zusammenhang bringen. Gleichzeitig war es moglich,
Ergebnisse aus DNS und PSE Rechnungen qualitativ zu tiberpriifen. Die quantitative
Uberpriifung konnte in Ermangelung von Rechnungen mit den experimentellen
Anfangsbedingungen mit Ausnahme einer PSE Rechnung fiir den Sonderfall der nur stationdr
gestorten Strdmung, noch nicht durchgefiihrt werden. Die bendtigten Rechnungen sind in
Vorbereitung, die experimentellen Daten liegen vor. Mit Hilfe der phasenstarren Messungen
konnte die unter natiirlicher Anregung unmittelbar vor dem Zusammenbruch der laminaren
Stromung gefundene hochfrequente Storung als sekundére Instabilitdt erkldrt werden. Sie erwies
als Wendepunktsinstabilitdt der nichtlinear deformierten momentanen Geschwindigkeitsprofile
und ist korreliert sowoh! mit der stationdren als auch der instationdren primédren Instabilitét.

0 . 1

Charakteristika des Stromungszustandes bei Beginn des Zusammenbruchs der laminaren
Stromung in der 3-dim. Grenzschicht. a) Geschwindigkeitsschwankungen in der Grenzschicht
hervorgerufen durch primdire (niederfrequente) und sekundiire (hochfrequente) laufende Wellen,
b) momentane Geschwindigkeitsprofile wihrend einer Periode T einer primdren laufenden Welle.
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weiteres Vorgehen

Weitere Auswertungen des umfangreichen Datenmaterials im Sittigungsbereich der priméren
Stérentwicklung  sind mit der Wavelet-Transformation, die eine Unterscheidung zwischen
turbulenten und hochfrequent gestorten Signalanteilen ermoglicht. Ferner sind Vergleiche der
experimentellen Daten zu Bildern a) und b) mit PSE Rechnungen und Ergebnisse aus Bildern ¢)
und d) mit Vorhersagen der nichtlinearen sekundiren Stabilitdtsanalyse (Koch, 1996) geplant. Zur
genaueren Beschreibung der Bedingungen fiir das Auftreten sekundérer Instabilitdtsformen und
deren Charakteristika sind Experimente bei kiinstlicher Anregung vorgesehen.

Datum: 5. 3. 99 AG STAB
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Thema: Transition dreidimensionaler Grenzschichten iiber gekriimmten
Oberfldchen

Ausgangssituation:

Moderne Stabilitdtsberechnungsverfahren (PSE) erfassen den Einflu3 der Oberfldchenkriimmung
ausreichend genau, solange &/R < O (Re). In der Tragfliigelstromung moderner Verkehrsflugzeu-
ge wird die Stromung bereits in Vorderkantennihe. wo dieser Grenzbereich erreicht wird,
instabil. Zur Beurteilung bzw. Verbesserung der Verfahren werden Experimente bendtigt.

Ziel:

Das derzeit in der Entwurfsaerodynamik angewandte Transitionskriterium, das e"-Kriterium,
basiert auf der lokalen linearen Stabilitdtstheorie. Der Einflul der duBieren Bedingungen sowie
auch alle Fehler bei der Berechnung des Storungswachstums werden durch einen empirischen
Grenzwert fiir die berechnete integrale Anfachung der instabilsten Storungen, den e"-Faktor,
erfait. Dieser ist bei 3-dim. Grenzschichten grofien Streuungen unterworfen. Als ein Schritt zur
Verbesserung soll der Einflul konvexer Oberflédchenkriimmung genauer erfa3t werden.

Losungsweg:

Auf Grund mathematischer Schwierigkeiten wurden Experimente als wirksamste Hilfe bei der
Beurteilung und ev. Verbesserung der Stabilititsberechnungsverfahren angesehen. Der Grund fiir
das Fehlen solcher Experimente ist einerseits in der erst neuerdings aufkommenden Einbeziehung
der Oberflichenkriimmung in die nichtlinearen Verfahren zu sehen und andererseits in den groflen
experimentellen Schwierigkeiten. Um die Stabilitdtsentwicklung im Vorderkantenbereich zu
untersuchen, bedarf es groBer Reynoldszahlen, wie sie nur in groen Kanilen und bei hohen
Geschwindigkeiten erreicht werden. Dies fiihrt neben auBlerordentlichem experimentellen Aufwand
zu kurzer Ausdehnung des instabilen Bereichs und zu diinnen Grenzschichten und macht die genaue
quantitative Erfassung der Entwicklung der Storstromung duflerst schwierig. Grofle Einspannldngen
von Modell und Halterung von MeRgebern an Verschiebemechanismen und daraus resultierende
Schwingungsprobleme vergréfern das Problem zusitzlich. Als Ausweg aus dieser Zwangslage
wurde der vorderkantennahe Bereich auf der Oberseite eines Tragfliigels fiir die geplanten
Untersuchungen vorgesehen. Als Modell wurde ein Fliigel mit HQ 26 Profil gewihlt. Dieses Profil
besitzt ein Dickenverhiltnis von 16% bei fast ebener Unterseite. Damit weist die Oberseite eine
Kriimmung auf, die einen ausreichenden Kriimmungseffekt erwarten lie. Zur Verbesserung der
rdumlichen Auflésung der Instabilitdtsentwicklung wurde die Ausdehnung des gegen Querstromung
instabilen Bereichs durch negative Anstellung des Fliigels maximiert. Der hohe Schiebewinkel von
45° ermoglichte es, die Untersuchungen bereits im Bereich von 30 m/s durchfiihren Das
Seitenverhiltnis von ca. 6,5 fiihrte zu ausreichend angendherten unendlich schiebenden
Bedingungen. Zur Erfassung der instationdren Storstromung wurde die Hitzdrahttechnik angewandt.

Die Verwendung von V-Sonden erméglichte die Bestimmung der wandparallelen Komponenten.
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Ergebnis:

Wie an ebenen oder schwach gekrimmten Oberflichen entwickelten sich in der instabilen
Grenzschicht stationdre Wirbel und laufende Wellen als primére Storungen. Die Auswertung der
stationdren Storstromung ergab einen ausgedehnten Bereich exponentieller Anfachung. Das
Amplitudenwachstums war im Bereich kleiner Storamplituden in guter Ubereinstimmung mit den
numerischen Berechnungen. Das Sittigungsniveau lag bei 10% der lokalen Geschwindigkeit am
Grenzschichtrand.

Primér angefachte instationdre Instabilititen hatten ihre maximale Amplitude zwischen dem
Maximum der Querstromungskomponente und dem Wendepunkt im Querstromungsprofil.
AuBerhalb dieses Gebietes klangen Stdrungen hoher Frequenz schneller ab als tieffrequente. Die
Bestimmung der raumliche Korrelation der primir angefachten Instabilititen ermoglichte Aussagen
liber typische Lingenskalen primir angefachter Wellen sowie iiber Richtung und Betrag des Vektors
der Phasengeschwindigkeit der laufenden Wellen. Es bestitigte sich die Erwartung, wonach die
Wellen sich im wesentlichen in Querstrdmungsrichtung ausbreiten. Bereits bei sehr kleinen
Amplituden wurde eine Wechselwirkung zwischen stationdren und instationdren Querstromungs-
instabilititen festgestellt. Der Bereich nichtlinearer Entwicklung iiberwog den linearen Bereich.

Die Anfachung der instationdren Stérungen war abhéngig von ihrer Frequenz. Sie hatte ein breites
Maximum fiir Frequenzen zwischen 100 und 700 Hz. Das Sittigungsniveau war stark von der
Interaktion mit stationdren Storungen abhingig. Unter natiirlichen Bedingungen der Transition und
im Bereich maximaler Anfachung erreichten die Amplituden der instationiren Stérungen Werte von
0.3% und ,,Overall-RMS-Werte* von ca. 10 - 20% der lokalen Aufenstromung. Damit waren die
Sittigungsamplituden der instationdren Storungen am der konvex gekriimmten Oberseite grofer als
flir stationiire Stdrungen im Gegensatz zu den Stoérungen an der ebenen Oberfliche bei den gleichen
duBeren Bedingungen. Wegen der besonderen Rolle der stationdren Storungen auf die Transition ist
damit von konvexer Kriimmung ein verzdgernder Effekt zu erwarten.

Je nach Wahl der Anstromgeschwindigkeit erfolgte der Zusammenbruch der laminaren
Grenzschichtstromung unter Dominanz der Querstromungsinstabilitit oder im Bereich der
Koexistenz von Querstromungs- und Tollmien-Schlichting-Instabilitit. Es zeigten sich grundlegende
Unterschiede in den durchlaufenen Szenarien. Bei Transition im Bereich reiner
Querstromungsinstabilitit wurde eine quasi kontinuierliche Aufweitung des Spektrums der
Instabilititswellen beobachtet, die schlieBlich in die Turbulenz fiihrte. Im Falle der Transition im
Bereich angefachter Tollmien-Schlichting-Wellen zeigten sich schmalbandige hochfrequente
Storungen. Beziiglich Richtung und Betrag der Phasengeschwindigkeit dieser sekundiren
Instabilititsformen sowie der Bedingungen ihrer Entstehung bestehen noch offene Fragen.

Literatur:

Pothke, A. & H. Bippes 1998 Transition of a three-dimensional boundary layer over a curved
surface with a streamwise non-constant pressure gradient. EUROMECH Colloquium 380,
ERCOFTAC Special Interest Group 33 Conference, Gottingen, Sept. 14 - 17, 1998.

Weiteres Vorgehen:

Es wird ein aktiver Storerzeuger in das Modell eingebaut, mit dem Stoérungen gezielt in die
Grenzschicht eingebracht und beobachtet werden konnen. Dies soll quantitative Vergleiche mit
nichtlinearen PSE und DNS Rechnungen bzw. deren Validierung ermoglichen. Besondere
Bedeutung ist der nichtlinearen Entwicklung in Abhingigkeit von den Anfangsbedingungen
zugemessen. Ein weiterer Schwerpunkt liegt in der Beschreibung der Transitionszenarien bzw.
der Klidrung der Bedingungen ihres ersten Auftretens. Auch dies setzt phasenstarre Messungen
voraus, die ebenfalls nur durch kontrolliert angeregte Stérungen moglich werden.

Datum: 5. 3. 99 AG STAB
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Thema Berechnung dreidimensionaler turbulenter Grenzschichten mittels
integraler Impuls- und Energiesatze (DFG - Thema Bu 1082/ 1 - 1)

Ausgangssituation

Bisherige Integralverfahren fiir dreidimensionale turbulente Grenzschichten beschrinken sich
weitestgehend auf direkte Entrainmentmethoden. Das hier vorgestellte Verfahren beruht
hingegen auf der Einfiihrung von Dissipationsintegralen. Diese Terme sind insbesondere fiir die
Modellierung von Nichtaquilibriumseffekten geeignet.

Ziel

Ziel der Arbeiten ist, die Grundlagen fuir direkte und inverse Dissipationsintegralverfahren fiir
dreidimensionale turbulente Grenzschcihten abzuleiten.

Losungsweg

Durch Integration der Bilanzgleichungen des Impulses fiir dreidimensionale Grenzschichten
wird ein Satz von unendlich vielen Paaren von Integralgleichungen gewonnen [1]. Zum Aufbau
eines direkten Dissipationsintegralverfahrens werden geeignete Integralgleichungen
ausgewdhlt. Die Losung des Gleichungssystems wird unter Zuhilfenahme eines Satzes von
Geschwindigkeitsprofilen fir Haupt- und Querstromrichtung gewonnen.

Die konkret verwendeten Integralgleichungen werden entsprechend der Anzahl der Variablen
des Profilsatzes - im folgenden auch Basisvariablen genannt - gewahlt (sieche Tabelle). Eine
zusitzliche Gleichung - die sogenannte Wandreibungsgleichung - wird durch Schreiben des
Profiles in Hauptstromrichtung am Grenzschichtrand und anschlieBende Differentiation
gefunden.

Die integralen Dicken, die Wandschubspannungsbeiwerte und die Dissipationsintegrale, welche
sich in den Integralgleichungen finden, sind uber mathematische Funktionen mit den
Basisvariablen verkniipft. Beispielhaft ist fiir ein Verfahren, welches das Coles / Lewkowicz —
Profil fiir die Hauptstromrichtung und den Magerschen Ansatz fiir die Querstromrichtung
(CM-Algorithmus) nutzt, das gesamte System partieller Differentialgleichungen unter (1)
aufgeschrieben.
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Ergebnisse

Es wurden zwei experimentell untersuchte Testfélle (S. M. Simpson et al., 1995; K.-O. Felsch
et al., 1983) mit den Algorithmen nachgerechnet. Beide Grenzschichten sind vollturbulent und
entwickeln ihre Dreidimensionalitdt stromauf eines Storkorpers (senkrechter Zylinder bzw.
Tragfliugel). Die Berechnungen zeigen, da3 der CM-Algorithmus der beste ist. Die explizite
Bestimmung der Basisvariablen gestattet die Berechnung der Grenzschichtprofile. Als
zusitzliche Resultate werden die wandnormalen Verteilungen der Winkel, welche die
Geschwindigkeitskomponenten selbst sowie deren Gradienten aufspannen, bestimmt.
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Testrechnungen fiir Testfall nach S. M. Olcmen et al. (1995) mit dem CM-Verfahren
links : Verwindungswinkel B, / rechts : Wandschubspannungsgeschwindigkeit u.
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Weiteres Vorgehen
Die Schwichen direkter Integralverfahren bestehen insbesondere bei der Berechnung

ablosenaher Grenzschichten. Es ist daher vorgesehen, ein inverses Verfahren, welches keine
Singularitdt aufweist, zu entwickeln.
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Thema

Numerische Untersuchungen zu den physikalischen Grundlagen der Bypass Transi-

tion
Ausgangssituation

Bei Vorhandensein von Storungen endlicher Amplitude verlauft die Transition in
Grenzschichten nicht iiber eine Kaskade primarer und sekundiarer Instabilititen
sondern iiber die sog. Bypass Mechanismen ab. Hierbei entstehen lokale turbulen-
te Gebiete, die von laminarer oder transitioneller Strémung umgeben sind, sog.

Turbulenzflecken.
Ziel

Durch Untersuchung der Anfangsstadien, in denen sich eine definierte An-
fangsstorung soweit entwickelt, daB sich die Bildung eines Turbulenzfleckes nicht
mehr aufhalten 13Bt, soll der physikalische Mechanismus, der fiir die Ausbildung

eines Turlenzflecks verantwortlich ist, verstanden und beschrieben werden.

Loésungsweg

Fiir die Simulation wird ein Finite-Differrenzen Spektralverfahren [1] genutzt, das
auf den kompressiblen dreidimensionalen Navier-Stokes Gleichungen mit periodi-
schen Randbedingungen in Stromab- und Spannweitenrichtung beruht. Es kommt
eing implizite Zeitintegration zur Anwendung, deren resultierendes Gleichungssy-

stem mit einer konstanten Anzahl an lterationen geldst wird.
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Ergebnis

Die Strémung in einer beschleunigten Grenzschicht entlang einer ebenen Platte
wurde simuliert [2]. Verschiede Stérungen wurden beziiglich ihres Einflusses auf
die Bypass-Transition untersucht. Dabei ergibt sich durch Teilchenbahnintegrati-
on zur dimensionslosen Zeit ¢ = 16 ein Bild (Abbildung 1), das experimentellen

Visualisierungen schon sehr dhnelt. (Abbildung 2)

Abbildung 1: Simulation, Teilchenbahninte- ~ Abbildung 2: Experiment, Visualisierung

gration zur Zeit t = 16 nach Cantwell et al.

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
Large-Eddy Simulation |, Kluwer Academic Publishers, 347-358 (1994)

2. Demuth, R., Heiken, S. and Laurien, E.: Numerical Investigation on the Early Sta-
ges of Boundary-Layer Bypass Transition, in: Laminar-Turbulent Transition Mecha-
nisms and Prediction, Euromech Colloquium 380, 14. - 17.9.1998, Gottingen

weiteres Vorgehen

Untersuchungen des Einflusses verschiedener Anfangsstérungen auf die friihen Ent-
wicklungsstadien der Turbulenzflecken. Uberpriifung, ob die im bisherigen Verfahren

angenommene Parallelitdt der Grundstromung zuldssig ist.

Datum 15. Februar 1998
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Thema: Physikalische Tragfdhigkeit des Wirbelviskosititsansatzes

in Turbulenzmodellen — abgeléste turbulente Strémung
an einer abgerundeten zuriickspringenden Stufe (2D)

Ausgangssituation: Die Modellierung der abgel6sten stationaren Strémung in einem Kanal mit
abgerundeter zurtckspringender Stufe ist im Vergleich DNS - statistisches Turbulenzmodell durch-
gefuhrt worden. Bei einer Reynoldszahl Re, = 180, bezogen auf die halbe Kanalhéhe und die
Wandschubspannungsgeschwindigkeit im Einstromprofil, wurde ein low-Re k-w Turbulenzmodell
ohne Wandfunktionen eingesetzt. Die damit erzielten Ergebnisse sind in Abbildung 1-3 darge-
stellt. Das mittlere Geschwmdlgkeltsfeld wurde im Vergleich zu DNS sehr gut berechnet. Weniger
gut war die Ubereinstimmung in der Modellierung des statischen Druckes.

Abbildung 1: Der Vergleich des in Vek-
torform dargesteliten mittleren Ge-
schwindigkeitsfeldes zeigt eine sehr
gute Ubereinstimmung zwischen DNS
und k-w Turbulenzmodell. Der Rezir-
kulationsbereich ist durch ausgewahl-
te Stromlinien reprasentiert. Die Un-

S| ; terschiede in der Lange des Ablosege-
b e bietes, bezogen auf die DNS, sind klei-
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ner als 6%.

n
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: T AN 'z Abbildung 2: Der in Héhenliniendar-
A0 \\\ 1 \ \ \\\ \\ / / /»\ \ stellung gezeigte mittlere Druck weist
RRNNT \ \ Lk Unterschiede im Ablésebereich und
3 \\ \ \ // \\ in Wandnéhe auf. Die Differenzen
\, A \ \ 7

X | sind qualitativ vom verwendeten Tur-
i ////« 0. \\ \ bulenzmodell unabhidngig und haben
( SN
R 2;5 R

ihre Ursache im zugrundeliegenden
Wirbelviskositdtsansatz. Die Fundie-
rung dieser Aussage ist Gegenstand
der vorliegenden Untersuchung.

DNS: iso-levels ol pressure Ap =07 h-w model: aso-levels of pressure Ap=107

—— DNS
P ko el
— steteh ol geomerry

T Abbildung 3: Hier ist die Wanddruckverteilung (ber der Stufenseite des Kanals
3 gezeigt. Der Referenzdruck im Bild ist P = 0 im AblGsepunkt.

Ziel ist die Darstellung der Ursachen far die Abweichung in der Berechnung des statischen Druckes.

Losungsweg: Die Untersuchung wird am Beispiel der geraden Kanalstromung, welche die Ein-
stromrandbedingungder Stufenmodellierungist, durchgefihrt. Die geometrische Einfachheit die-
ser Stromung gestattet eine weitgehend analytische Vorgehensweise. Danach werden die Ergeb-
nisse qualitativ auf die Modellierung der abgelosten Stufenstrémung tbertragen.

Ergebnis: Die stationdren inkompressiblen Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen der
druckgetriebenen geraden Kanalstrémung sind Ausgangspunkt der Untersuchung. Die Wand-
druckverteilung ist in diesem Fall mit §,P = const. festgelegt. Aus analytischer Integration der
Navier-Stokes Gleichungen in wandnormaler Richtung folgen die exakten Gleichungen fur die
Profile der mittleren Geschwindigkeit und des mittleren statischen Druckes.
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) a.P . p [V — Die integrierten Reynolds-gemittelten
U/ = —.f———(y- - 1)+ = / w' v dy P = —p v/2 Navier-Stokes Gleichungen der inkom-
2p g pressiblen Kanalstrémung sowie ...

Den laminaren Grundprofilen sind die turbulenten Beitrage additiv tberlagert, so daB die Unter-
suchung vollsténdig auf eine Analyse des modellierten Reynoldsspannungstensors riickfihrbar ist.

wk /,/—-\\ of
16 - o2f i
wk // \ o

Abbildung 4: —— DNS k-w

... die aus der numerischen Simulation
gewonnenen Profile fur die mittlere
Geschwindigkeit U (links) und den
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Die aus der Hypothese der Proportionalitat zwischen der turbulenten Scherspannung —pu'v’ und
der Scherrate der mittleren Strémung abgeleitete Verallgemeinerung in inkompressiblen Fluiden,

—— 2 . aU; ... Wirbelviskositdtsansatz zur Model-

u‘;”j = 0k — v [Aij + Al mit Ay = 5; lierung aller Reynoldsspannungen ...
fur alle Komponenten des Reynoldsspannungstensors, bildet die Grundlage fir statistische Tur-
bulenzmodelle erster Ordnung. Fur die Kanalstrémung ergibt sich wegen oU/dx = 0 eine Auf-
spaltung der Terme in die vom Turbulenzmodell bestimmte Scherspannung und eine davon un-
abhangige Gleichverteilung der turbulenten kinetischen Energie auf die Normalspannungen. Der
Vergleich in Abbildung 5 zeigt, daB dieser isotrope Ansatz in Scherstrémung keine Gultigkeit hat.

13 Abbildung 5: —— DNS k-w
... im Fall der Kanalstrémung aus

- 7 2 v
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berechnet. Dieser Ansatz fihrt hier,
unabhéngig vom verwendeten Turbu-
lenzmodell, zu einer Gleichverteilung
der Normalspannungen und entspre-
chenden Konsequenzen fiir den mitt-
leren Druck. Dieses Problem wird ...
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Dieser, nicht neuen, Beobachtung wird mit der Aufstellung nicht-linearer Wirbelviskositatsansatze
Rechnung getragen. Deren Philosophie besteht darin, den Reynoldsspannungstensor, ausgehend
von der isotropen Verteilung 34;k, in der Scherrate S;; = 1(A;; + 4;;) und/oder der Rotation
I = %(A,«A,- — A;;) zu entwickeln. Verschwinden nun alle Komponenten von A;j, so trifft dies auch
fur alle Potenzen einer beliebigen Entwicklung in den Geschwindigkeitsgradienten zu. Dieser Fall
tritt in der Kanalmitte ein. Dort Abbilduna 6 oS \

] ; ; b ildung 6: —— )
herrsc.ht JE(_‘iB{Ch e‘—r:-e. anisotrope .. in nicht-linearen Wirbelviskositéts-
Verteilung v/ # % in den Rey- °F ansdtzen durch eine Korrektur mit der
noldsspannungen. Daraus folgt, . °f mittleren Scherrate gemildert.

FiaB es prinz_ipigll nicht méglich W= 2k 4+ ¢ [&)?
ist, eine physikalisch korrekte Be- i
schreibung der Reynolds-Normal- " ¢} |/

<vi> <u’>
«

V= 2k -y [d—U]2
3 <k ay

. gk Eine so durchgefiihrte Modellierung
spannungen  auf _der Basis des = der Normalspannungen widerspricht
mittleren Geschwindigkeitsgradi- g : , . jedoch qualitativ den physikalischen
ententensors allein vorzunehmen. Y Beobachtungen.

Was bedeutet dies fur die Ergebnisse aus numerischen Simulationen? Schon fur den etwas allge-
meineren Fall, daB al’/dx # 0, koppeln die Navier-Stokes Gleichungen uber die Kontinuitatsglei-
chung starker als in der Kanalstrémung. Dann wirken die Abweichungen in der Berechnung des
Druckes, bedingtdurch die oben diskutierten Modellannahmen fir die Normalspannungen, direkt
auf die Berechnung des Geschwindigkeitsfeldes. Im hier untersuchten Beispiel der Stufenstrémung
ist dies im Rezirkulationsgebiet und in dessen Nachlauf zu beobachten. Eine genauere Untersu-
chung der in Abbildung 1 prasentierten Daten zeigt, daB die Wandschubspannung dort signifi-
kante Differenzen aufweist. Diese Resultate sind weniger durch ein verfeinertes Turbulenzmodell
zu verbessern, das hier verwendete k-w Modell war der Konfiguration angepaBt und sorgfaltig
implementiert, sondern haben ihre Ursache in der Struktur des zugrundeliegenden Wirbelvisko-
sitatsansatzes. Das Problem ist allgemein bekannt und Motivation fur die Untersuchung von prak-
tikablen Alternativen zum Wirbelviskositatsmodell. Die Beobachtung, daB zur physikalisch sinn-
vollen Beschreibung der turbulenten Fluktuationen mehr Information notwendig ist, als sich aus
den mittleren Geschwindigkeitsgradienten prinzipiell gewinnen 1aBt, erscheint jedoch interessant.
19. Mérz 1999 AG-STAB
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"Thema: Numerische Simulation einer Fahrzeugumstrémung mit einem
zonalen Verfahren

Ausgangssituation: Es wurden zonale Verfahren entwickelt, die zur Strémungsberechnung
um zwei- und dreidimensionale Korper einsetzbar sind [1). Die Verfahren verwenden zur Si-
mulation des Nachlaufs hinter dem Korper (Totwasser) einen sog. Totwasserkorper.

Ziel: Entwicklung eines zonalen Verfahrens zur Berechnung der Fahrzeugumstromung von
Voll- und Stufenheckmodellen. Der Einsatzschwerpunkt des Verfahrens soll in der Grundkor-
peraecrodynamik liegen. Dabei geht es in erster Linie darum, durch systematische Geometrie-
variationen von Heckneigungswinkel, Kofferraumhohe, Boattailing, Bodenabstand etc. die
Potentiale fiir eine aerodynamische Optimierung abzuschitzen. Dabei kommt es weniger dar-
auf an, den exakten globalen Beiwert zu ermitteln. Vielmehr sollen mit dem angestrebten Ver-
fahren physikalische Einfliisse der 0.a. Variationen diskutiert und Trend- oder Relativaussa-
gen fiir die Beiwerte erhalten werden.

Losungsweg: Im Gegensatz zu den gobalen Verfahren, die versuchen das gesamte Stro-
mungsfeld mit den hierfiir giiltigen Gleichungen zu beschreiben, nutzen zonale Verfahren die
Strukturierung des Stromungsfeldes bei hohen Reynolds-Zahlen in unterschiedliche Zonen
aus: 1. Zone: reibungsfreie AuBenstrémung: die Strémung wird durch die Potentialtheorie
vollsténdig beschrieben und kann mit Panelverfahren berechnet werden. 2. Zone: anliegende
Grenzschicht: die an der Wand haftende Stromung wird durch die Grenzschichtgleichungen
wiedergegeben und kann mit Grenzschichtverfahren berechnet werden. 3. Zone: groBriumige
Abldsungen: zur Simulation der Verdringungswirkung des gesamten Nachlaufs auf die rei-
bungsfreie AuBenstromung wird ein Nachlaufkorper an der Stelle der Stromungsablosung an
das Fahrzeug angehingt. Die Bestimmung der Parameter der Nachlaufkérperkontur im Mit-
telschnitt erfolgt iterativ iiber Beziehungen mit denen man den Stromungswiderstand aus
dem Nachlauf bestimmen kann (sog. SchlieBbedingung, z.B. Impulsbilanz, Dissipationsglei-
chung [2]) und iiber universelle GesetzmiBigkeiten im Nachlauf. Die Querschnitte des Nach-
laufkorpers senkrecht zum Mittelschnitt werden zunichst durch die Annahme der Ahnlichkeit
zum Basisquerschnitt ermittelt und danach durch die Bedingung der lokalen Kriftefreiheit
des Korpers iterativ festgelegt.
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Ergebnis: Mit dem Verfahren wurde die Umstromung des ASMO II-Modells berechnet.
Dabei wurden keine Grenzschichten beriicksichtigt.

Die Verteilung des statischen Druckes auf der Fahrzeugoberfiche und der Oberfliche des
Nachlaufkorpers ist in Bild 1 dargestellt. Bild 2 zeigt die berechnete Druckverteilungen im
Mittelschnitt des Pkw-Modells im Vergleich zu den MefBergebnissen (Re=2.64 « 106), die im
Modellwind] ) )

Bild 1: Berechnete Druckverteilung um das Fahrzeugmodell mit Nachlaufkorper

1.0 T S —— e e .
Oberseite Unterseite

05 1 + Messung 0.5 « Messung
~Berechnung — Berechnung

Cp 0,0 A S 0,0 1

-0,5 1 ™~ -0,5 ¢+

- T v -1.0 v T

0,00 0,25 0,50 0,75 1,00 0,00 025 0,50 0,75 1,00
x/L x/L

Bild 2: Berechnete und gemessene Druckverteilung im Mittelschnitt des Fahrzeuges

(Réder wurden in der Berechnung bisher noch nicht modelliert)

Literatur:

[1] Mildebrath, T.: Stromungsberechnung um zwei- und dreidimensionale stumpfe Kor-
per mit Totwasser nach der Zonenmethode. Diss. Universitidt GH Siegen, 1995

(2] Geropp, D.: Der Stromungswiderstand stumpfer Korper und die Energiedissipation
des Totwasses. In: Festschrift zum 70. Geburtstag Prof. Dr.-Ing. Julius Siekmann,
Hrsg.: Lehrstuhl fiir Mechanik, Universitiat-GH Essen, 1995

weiteres  Vorgehen: Experimentelle Nachlaufuntersuchungen an  verschiedenen
Fahrzeugkonfigurationen sind notwendig, um die universellen GesetzméBigkeiten im
Nachlauf weiterzuentwickeln.

Beriicksichtigung von Grenzschichten und lokalen Ablosegebieten infolge der Rader und bei
Stufenheckfahrzeugen infolge der auf der Heckscheibe und dem Kofferraum auftretenden
druckinduzierten Ablosung. Verbesserung der SchlieBbedingung.
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Thema: Experimentelle Simulation einer Fahrzeugumstrémung im Windkanal

Ausgangssituation:

Die dreidimensionale Kraftfahrzeugumstromung beinhaltet vielseitige Phdnomene und 148t
sich wegen ihrer Komplexitit numerisch nur mit sehr hohem Aufwand simulieren. Noch sind
die Ergebnisse der Simulationen z.T. unbefriedigend, so daB8 zur aerodynamischen Analyse
weiterhin experimentelle Untersuchungen bendtigt werden. Obwohl in Forschungsein-
richtungen und Industrie Kraftfahrzeugumstromungen umfangreich untersucht werden, sind
detaillierte Informationen iiber das Stromungsfeld nur begrenzt verdffentlicht. Dies gilt
insbesondere fiir charakteristische Grofien in den abgeldsten Gebieten wie Druckverteilungen,
Geschwindigkeitsverteilungen und Verteilungen von Korrelationen der turbulenten
Geschwindigkeitsschwankungen (REYNOLDSspannungen, Tripelkorrelationen). Oft wird bei
Untersuchungen die Relativbewegung zwischen Fahrzeug und Fahrbahn nur unzureichend
simuliert.

Ziel:

Das Ziel der experimentellen Untersuchungen sind bessere Grundlagenerkenntnisse iiber
dreidimensionale Fahrzeugumstromungen. Es soll aufgezeigt werden, welchen Einflufl die
Bodensimulation, unterschiedliche Anstromgeschwindigkeiten und der Bodenabstand auf die
Fahrzeugumstromung und den korpernahen Nachlauf besitzen. Die Relativbewegung der
Fahrbahn soll bei den Versuchen realistisch simuliert werden. Durch die Versuche wird eine
umfangreiche Datenbasis zur Weiterentwicklung und Validierung von am IFT vorhandenen
Rechenverfahren erstellt. Als Rechenverfahren sind am Institut eine Zonenmethode, die zur
Berechnung der Strémung fiir verschiedene Bereiche des Feldes vereinfachte Gleichungen
verwendet, und ein instationdrer 3D-NAVIER-STOKES-Code vorhanden.

Losungsweg:

An einem dreidimensionalen idealisierten Fahrzeugmodell (ASMO-II) mit Steilheck werden
im institutseigenen Windkanal systematische Untersuchungen durchgefiihrt. Zur realistischen
Simulation der Relativbewegung zwischen Fahrbahn und Fahrzeug ist in die offene
MefBstrecke ein Fahrbahnsimulator mit laufenden Band installiert. Fiir verschiedene Parameter
werden Kraftverteilungen, Druckverteilungen, Ablosefrequenzen und Stromungsfelder
gemessen. Erste Anhaltspunkte tiber die Strukturen der Stromung zeigen Stromungsvisua-
lisierungen mit der Rauchdraht-Technik und einem Laserlichtschnittverfahren. Zur
Bestimmung des mittleren Geschwindigkeitsvektors und des REYNOLDSschen Spannungs-
tensors kommt ein dreikomponentiges Laser-Doppler-Anemometer zur Anwendung. Eine
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eigene Auswertesoftware erlaubt zusitzlich die Berechnung von Tripelkorrelationen der
Geschwindigkeitsschwankungen aus den LDA-Daten. Die detaillierten Geschwindigkeits-
untersuchungen werden vorrangig im korpernahen Nachlauf des Modells durchgefiihrt, sie
weisen charakteristische Stromungstopologien und Turbulenzstrukturen nach.

Ergebnis:

Es liegen Ergebnisse fiir drei REYNOLDSzahlen, zwei Bodenabstinde sowie ruhender und
bewegter Fahrbahn vor. Im Bild sind fiir eine Konfiguration die gemittelten Verteilungen des
Geschwindigkeitsvektors und der turbulenten kinetischen Energie in der Symmetrieebene des
Nachlaufs aufgezeigt. Es bildet sich ein typisches Doppelwirbelsystem aus, was als
Bestandteil eines entarteten Torus interpretiert werden kann. Im unteren Drittel der MeBebene
spiegelt sich eine starker Impulsaustausch zwischen Unterboden- und Totwasserstromung in
Form von hohen Turbulenzintensititen wider.

—_—
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Verteilung der mittleren Geschwindigkeitsvektoren und der mittleren turbulenten kinetischen
Energie in der Symmetrieebene des Modells fiir Re = 5-10° und bewegte Fahrbahn

Literatur:

1] Geropp, D., Eberz, T. (1998): Wirbel- und Turbulenztopologien im kérpernahem
Nachlauf eines Pkw-Modells, 6. Fachtagung Lasermethoden in der Stromungstechnik,
28.-30 September 1998 Universitdt GH Essen, Verlag Shaker.

[2]  Odenthal, H.-J. (1997): Kfz-Totwasserstromungen mit Fahrbahnwechselwirkung und
aktiver Stromungsbeeinflussung zur Widerstandsreduktion, Dissertation, Universitét-
GH Siegen, VDI-Verlag, Diisseldorf.

weiteres Vorgehen:
Die Daten werden weiter analysiert und die Rechenverfahren validiert. Es ist geplant, die

Experimente auf andere Fahrzeugtypen auszuweiten.

Datum: 04.02.99
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Thema Experimentelle Untersuchungen zur Beeinflussung
turbulenter Nachlaufstromungen stumpfer Kérper

Ausgangssituation:

Die Phéanomenologie ablésender Strémungen wahrend der laminar-turbulenten Transition ist f(ir
stumpfe Kdrper bekannt und kann durch zeitlich und rdumlich gemittelte physikalische GréBen
beschrieben werden. Die Dynamik derartiger Strémungen wird durch lokale Gréf3en
wiedergegeben. Wenig Beachtung wurde bisher der raumlichen Korrelation dieser lokalen GréBen
wie der Wandschubspannung und dem statischen Druck geschenkt. Mit der Bestimmung von
Korrelationslangen periodischer Moden der Grenz- oder Scherschichtstrdmung in Abhéngigkeit
von der Reynoldszahl lassen sich kohédrentes Verhalten und dariberhinaus koharente Strukturen
identifizieren.

Ziel:

An einem querangestromten Kreiszylinder sollen zunachst dreidimensionale koharente Strukturen
im sub- bis superkritischen Reynoldszahlbereich identifiziert und untersucht werden. In einem
weiteren Schritt sollen diese durch aktive und aktiv-dynamische Steuerungsverfahren beeinfluf3t
werden, um einerseits die transitionelle Scherschicht so lange wie méglich laminar zu halten und
andererseits den Druckwiderstand zu minimieren.

Lésungsweg:

Zunéchst gilt es eine Verbindung zwischen den lokalen und globalen GréBen herzustellen, so daf3
durch eine Analyse einer lokalen Gréf3e, die ortlich vor der Ablsung zu messen ist, der globale
Stromungszustand bekannt ist. Ferner ist die spannweitige Korrelation, also die Korrelationslange
quer zur Ausbreitungsrichtung der Strémung, dieser lokalen Grée zu bestimmen.

Um eine Beziehung zwischen Widerstands- und Auftriebskréften einerseits und den
Druckverteilungen andererseits herzustellen, wurden Kraftmessungen im Hochdruckkanal
Goéttingen (HDG) mittlels einer Piezowaage durchgefiihrt. Dabei ist zu bemerken, daB die
instationéren Kréfte (iber die gesamte Oberflache des querangestomten Kreiszylinders gemittelt
werden, so daf3 lokale Phanomene nur durch die lokalen Druckmessungen interpretiert werden
konnen. Darliberhinaus wurde mit statischen Druckmessungen die Méglichkeit geschaffen, diese
Verteilungen mit denen von Messungen im 1-Meter-Kanal Géttingen (1IMG) zu vergleichen. An
einem Zylindermodell wurde das spannweitig-koharente Verhalten der Grenzschichtstrémung in
Abhangigkeit von der Reynoldszahl vor und wéhrend der Transition im 1MG untersucht. Dafiir
wurden acht fur einen konstanten Azimutwinkel spannweitig verteilte HeiBfilme eingesetzt, wobei
der minimale spannweitige Abstand zwischen einem Paar etwa 0,1 D und der maximale Abstand
etwa 3,5 D betragt (D = Zylinderdurchmesser).

Vorlaufiges Ergebnis:

Die Messung des statischen Druckes fiir den subkritischen Reynoldszahibereich ergibt eine
relative Konstanz léangs der Spannweite fiir einen konstant gehaltenen Azimutwinkel bei gleicher
Reynoldszahl(Bild 1). Die Kreuzkorrelationsanalyse der Zeitsignale der Wandschubspannungen
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liefert flr den subkritischen Reynoldszahlbereich eine Korrelationslange von etwa einem
Zylinderdurchmesser, welche dann unmittelbar vor dem Einsetzen der Transition der Grenzschicht

ansteigt. Mit weiterer Erhéhung der Reynoldszahl wird die Grenzschicht turbulent und die
Korrelationslange fallt auf sehr kleine Werte ab (Bild 2).

Spannweitige Druckverteilung bei ¢ = 70° Koharenzlinge der Ablosung

&
o>
s

—r— Re=10%10°
DT Re=20%10°
08f ~w- Re=26*10°

—— Re=30*10°
09 e Re=32+10°
gy Re=35%10°

e 0=75"
L —+—- 9=80"

~
n

0.5 [D}

N
~

[
RN
<
e

\

Kohaerenzlinge fiir y* (¢, Rep)
a
\

L L L L L ! L
-0.3 -0.2 41 0 0.1 0.2 03

n
ok
»

Bild 1 Spannweitige Druckverteilung fiir einen

Bild 2 Spannweitige Korrelationslange
konstanten Azimutwinkel ¢ = 70° (1MG).

der Ablésung wahrend der Transition (1MG).

Messungen des Basisdruckes im HDG zeigen eine qualitativ gute Ubereinstimmung mit dem
Basisdruck des Zylindermodells im 1MG. Ebenso kann der lineare Zusammenhang zwischen
Basisdruckbeiwert und Widerstandsbeiwert Gber den hier betrachteten Reynoldszahlbereich
bestatigt werden, wobei der Proportionalitatsfaktor etwa —1 betragt. Wahrend der Transition

konnte ferner der asymmetrische Strémungszustand fur die zwei méglichen Falle studiert werden.
In Bild 3 ist der Auftriebsbeiwert fir diese beiden Falle dargestellt.

Auftriebsbeiwert iiber Reynoldszahl
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Bild 3 Auftriebsbeiwert ber Reynoldszahl

Bild 4 Anstrichbild. Kontinuierliches Ausblasen bei ¢ = 65°
am querangestrémten Kreiszylinder (HDG).

durch zwei Bohriécher im spannweitigen Abstand von AZ=2D
bei einer Reynoldszahl von etwa Rep = 3.1 10° (1MG).
Ferner konnten durch kontinuierliches Ausblasen Uber kleine (0,3 mm im Durchmesser)
Bohrlocher weitere asymmetrische Stromungszustande erzeugt werden, wobei eine raumliche
Sensitivitat der Scherschichtstrémung beobachtet wurde. Insbesondere bei Ausblasen durch zwei
Bohrlocher in einem jeweiligen Abstand von etwa einem Zylinderdurchmesser von der
Symmetrieebene bei einem Azimutwinkel von 65° konnte die Ausbildung einer dreidimensionalen

geschlossenen Wirbelstruktur festgestellt werden (Bild 4). Der Basisdruck fallt dabei im Vergleich
zur symmetrischen Ablésung auf etwa die Halfte ab.

Weiteres Vorgehen:

Weitere Identifizierung koharenter Wirbelstrukturen im superkritischen Reynoldszahlbereich durch
statische Druckmessungen und Anstrichbilder. Anwendung eines aktiv-dynamischen

Steuerungsverfahrens zur Beeinflussung des laminar-turbulenten Ubergangs der sich ablésenden
Grenzschichtstrdmung.
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Thema: Direkte numerische Simulation turbulenter Stromungen
in gekriimmten und tordierten Rohren

Ausgangssituation: Gekriimmte und tordierte Rohre haben weite Verbreitung unter anderem in
den Bereichen Motoren- und Triebwerksbau, chemische Industrie und Kraftwerkstechnik. Auf-
grund der durch Zentrifugalkriéfte induzierten Sekundérstromung beobachtet man im Vergleich
mit geraden Rohren hoheren Druckverlust, lokal verstirkte Korrosion an der dufleren Rohr-
wand, veridndertes Durchmischungs- und Wirmetransportverhalten und eine Verschiebung der
kritischen Reynoldszahl zu hoheren Werten. Der genaue Einflul von Kriimmung x und Torsion
T der Rohrgeometrie insbesondere auf die turbulente Stromung ist jedoch noch weitgehend
unerforscht. Mit derzeitigen Turbulenzmodellen ist eine Vorhersage der turbulenten Stromung
nicht zufriedenstellend moglich. Die Stromung in gekriimmten/tordierten Rohren kann daher
kiinftig ein anspruchsvolles Testbeispiel fiir allgemeine Turbulenzsimulationscodes werden.

Ziel: Aus den Ergebnisdaten mehrerer direkter numerischer Simulationen der Stromung in gera-
den, gekrimmten und in gekriimmt/tordierten Rohren (s. Abb. 1) sollen die fiir die
Beschreibung der turbulenten Stromung interessanten Grof3en ermittelt werden. Beim Vergleich
zwischen Rohrstromung, der Torusstromung und der Stromung in Rohrwendeln sollen
physikalische Unterschiede und nichttriviale Gemeinsamkeiten herausgefunden und deren
ursédchliche Mechanismen gedeutet werden. Ferner soll der Torsionseinflufl durch den Vergleich
von Simulationen der Rohrwendelstromungen fiir unterschiedliche Werte der Torsion naher
quantifiziert werden. SchlieBlich soll eine Datenbasis geschaffen werden, die kiinftig den Test
von Turbulenzmodellen oder Feinstrukturmodellen ermdoglicht und neue DenkanstoBe fiir
Modellentwicklungen liefert.

Losungsweg: Die inkompressiblen, dreidimensionalen und zeitabhingigen Navier-Stokes-Glei-
chungen werden mit einem Finite-Volumen-Verfahren integriert. Die Zeitintegration ist semi-
implizit und im wesentlichen von 2. Ordnung genau. Die Erhaltungsgleichungen, in der Formu-
lierung fiir ein orthogonales Helix-Koordinatensystem nach Germano [1], werden raumlich auf
versetzten Maschennetzen unter Verwendung zentraler FluB-Differenzen zweiter Ordnung
gelost. Die zur Druck-Geschwindigkeitskopplung angewendete Projektionsmethode fiihrt zu
einer 3D-Poisson-Gleichung, die iterativ mit einem CG-Verfahren gelost wird.

Ergebnis: Charakteristisch fiir das mittlere Stromungsfeld ist die Verschiebung des Maximums
der Axialgeschwindigkeit in Richtung Zentrifugalkraft, also nach aufien und die Entstehung
einer Sekundérstromung, [2,3,4,5,6]. Mallgeblichen Einflul auf die Verteilung der mittleren
Axialgeschwindigkeit hat nur die Rohrkriimmung. Je hoher die Kriimmung ist, desto weiter
nach auflen verschiebt sich das Geschwindigkeitsmaximum, s. Abb. 2. Die Torsion hat selbst
bei sehr groen Werten nur einen geringen EinfluB auf die mittlere Axialgeschwindigkeit. Die
durch Tragheitskrifte induzierte mittlere Sekundarstromung ist im Fall der Torusdurchstromung
symmetrisch zur Horizontalebene und besteht aus zwei Sekundirstromungszellen (Deanzellen).
Bei groBeren Werten fiir die Torsion ist keine Symmetriec mehr erkennbar, das
Sekundirstromungsmuster wird signifikant gedndert und die Sekundirstromung wird deutlich
verstarkt.
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Die Simulationen zeigen eine beachtliche Dampfung der turbulenten Schwankungsbewegungen
mit steigender Rohrkriimmung. Die Werte der rms-Geschwindigkeiten und der turbulenten
kinetischen Energie sind im Fall der Durchstromung stark gekriimmter Rohre lokal sogar
nahezu Null. Hohe Werte der turbulenten kinetischen Energie findet man im Bereich der
Sekundirstromungszellen. Der Effekt der Relaminarisierung, der bereits aus der Literatur
bekannt ist, wird durch starke Torsion abgeschwicht.

Die mittlere Wandschubspannung besitzt neben einer Axialkomponente auch eine von der Stirke
der Rohrkriimmung abhingige Umfangskomponente. Die Wandschubspannung ist an der
dufleren Wand hoher und an der inneren Wand geringer als im geraden Rohr. Der
Torsionseinfluf} auf die Wandschubspannungsverteilung ist merklich.

Im Gegensatz zum geraden Rohr sind alle Reynoldsschen Spannungen und Korrelations-
koeffizienten von Null verschieden. Da die Verteilung der Werte des Reynoldsschen
Spannungstensors innerhalb eines Rohrquerschnittes in gekriimmten und tordierten Rohren sehr
komplex ist, kann davon ausgegangen werden, dall Zweigleichungs-Turbulenzmodelle den
Kriimmungs- und Torsionseinflul nicht korrekt berechnen und aufwendige Modellierungen
hoherer Ordnung notwendig werden.
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Bild 1: Darstellung der Bild 2: Hohenlinien der mittleren Axialgeschwindigkeit,
Rohrwendelgeometrie links: x=0.01, t=0.0; rechts: k=0.1, t=0.0.
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Weiteres Vorgehen: Es ist beabsichtigt, die Datenbasis der bereits durchgefiihrten Simulationen
weiter auszuwerten. Auflerdem sollen weitere Simulationen bei feinerer Auflosung und bei
hoherer Reynoldszahl durchgefiihrt werden.

Datum: 29.01.1999
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Thema

Rezeptivitatsanalyse von 3D-Grenzschichten hinsichtlich Oberflachenrauhigkeit und lokaler Absaugung.

Ausgangssituation .

Fur die Entwicklung von physikalischen und numerischen Modellen fur die Transitionsvorhersage in dreidimen-
sionalen Grenzschichtstromungen ist die Ermittiung der Anfangsamplituden von Stérungen im Vorderkanten-
bereich erforderlich. Diese Informationen kénnen als Eingabegrossen fir anschliessende Instabilitatsuntersu-
chungen verwendet werden.

Das Forschungsgebiet der Rezeptivitdtsanalyse in zwei- und dreidimensionalen Stromungen wurde in den letz-

ten Jahren besonders durch Arbeiten von Bertolotti, Choudhari, Crouch, Hill, Streett und Ustinov entwickelt.

Wihrend die verschiedenen Arbeiten unterschiedliche Fragestellungen untersuchen (Rezeptivitat gegeniber

Oberflachenrauhigkeiten, gleichférmiger Absaugung und akustischen Stérungen, sowie deren Wechselwirkung),
liegt ihnen mit Ausnahme der Arbeiten von Bertolotti und Streett die Annahme einer parallelen Grundstrdmung

zugrunde. Im Bereich der starken Grundstromungsgradienten nahe der Vorderkante entspricht diese einer Re-

striktion der Untersuchungen auf eine ortlich sehr begrenzte Lage der Absaugbohrungen (Rauhigkeiten).

Ziel

Ziel des vorliegenden Themas ist es, den Rezeptivitatsansatz fur lokalisierte Rauhigkeitselemente nahe der
Vorderkante (Bertolotti, 1994, 1996) fUr die Berlicksichtigung ausgedehnterer Strémungsbereiche zu erweitern.
Dadurch wird es méglich, realistischere Absaugblechkonfigurationen mit mehreren Reihen von Absaugbohrun-
gen auf ihre Effizienz hin zu untersuchen. Die Entwicklung und Validierung des Verfahrens erfolgt in enger Ko-
operation mit experimentellen Arbeiten an der angesteliten Platte mit Druckgradient (Abegg, Bippes und Berto-
lotti, 1998). Es ist weiterhin vorgesehen, die mittels Rezeptivitdtsanalyse gewonnenen Informationen Uber die
Anfangsamplituden der Stérungen mit dem nichtlinearen, nichtiokalen Verfahren NOLOT/PSE (Hein, 1998) zu
verknipfen, um die Stérungsevolution in Stromabrichtung zu untersuchen.

Losungsweg
Zunachst wird die Rezeptivitat von ausschliesslich stationéren Stérungen infolge von Rauhigkeiten und Absau-
gung betrachtet. Eine weitere Beschrankung besteht in der Annahme kleiner Stérungen, so dass die Linearisier-
ten Navier-Stokes Gleichungen (LNS) Anwendung finden. Der Stérungsansatz in Gleichung 1 folgt der Arbeit
von Bertolotti (1996) und beruht auf einer vorgegebenen Wellenannahme in Stromabrichtung, sowie auf peri-
odischen Annahmen in spannweitiger Richtung und fur die zeitliche Stérungsentwicklung. Die Diskretisierung
q(zlv L2,T3, t) = é(zl ) 1!3) . ei fazldﬂil‘i'i_ﬁtz—iwt (1)
der LNS in krummlinigen, orthogonalen Koordinaten erfolgt durch ein 2-Punkt-Kompakte-Differenzen-Schema
vierter Ordnung (Malik et al., 1982) in wandnormaler Richtung und zentrale Differenzen vierter Ordnung in
Stromabrichtung. Die Modellierung der Rauhigkeitselemente (Absaugbohrungen) beruht auf dem Prinzip der
aquivalenten Rauhigkeit (Bertolotti, 1996). Zur effizienten Losung des entstehenden elliptischen Gleichungssy-
stems wurde ein Mehrgitterverfahren entwickelt.
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Vorlaufige Ergebnisse

In der ersten Phase der Validierung des Verfahrens wurden die Ergebnisse der LNS mit einer PSE-Lésung fir
das DLR-Prinzipexperiment (Abegg, Bippes und Bertolotti, 1998) verglichen. In Abbildung 1 ist die Entwickiung
des Stérungsmaximums und dessen wandnormaler Lage in Stromabrichtung geplottet. Nach der erreichten
sehr guten Ubereinstimmung der Ergebnisse soll das Verfahren im zweiten Validierungsschritt anhand vorlie-
gender DNS-Daten fiir Swept Hiemenz Flow und von Bertolotti’s Ergebnissen (1996) Uberprift werden.
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Abbildung 1: Vergleich1 von PSE und LNS fiir das DLR-Prinzipexperiment an der schiebenden Platte
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Weiteres Vorgehen

Nach abgeschlossener Validierung des Verfahrens sind Erweiterungen fir kompressible Strémungen und in-
stationdre Stérungen vorgesehen. Ein Schwerpunkt wird die Untersuchung von spannweitig ungleichférmiger
Absaugung auf die Anfachung der Stérungsgréssen sein. Zur Berlicksichtigung ausgedehnterer Rechengebie-
te ist die Parallelisierung des Verfahrens fir Rechnungen auf einem Workstation-Cluster problemlos mdglich.

Datum: 31. Marz 1999
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Numerische Modellierung drallbehafteter, komprimierter
Zylinderinnenstrémungen

Untersucht wird eine stark drallbehaftete Zylinderinnenstrémung, die durch einen axial
beschleunigten Kolben eindimensional, d.h. anisotrop komprimiert wird. Eine solche
Strémungssituation ist beispielsweise in Verbrennungsmotoren anzutreffen.

Die Struktur der Strémung zeichnet sich u.a. durch Deformationsiiberschiisse aus. Fol-
gende mittlere Deformationsraten sind zu beriicksichtigen: primare- (OU,/0r) und se-
kundare- (0W/dr) Scherung, die infolge der Stromlinienkriimmung auftretende zusatzli-
che Scherung (—W/r) und natiirlich die axiale Dilatation (0U,/0z). Die mit dem Kom-
pressionsvorgang verbundene Anderungung des Strémungsvolumens beeinfluBt direkt die
raumliche Ausdehnung der turbulenten Wirbel, d.h. die turbulenten Langenskalen und
damit die Turbulenzstruktur der Strémung. Dabei spielt die Wechselwirkung zwischen
inkompressiblem (solenoidalen: V - u; = 0) Turbulenzfeld und kompressibler mittleren
Strémung eine entscheidende Rolle. Sowohl die Reynolds-Spannungs- als auch die Dissi-
pationsanisotropie werden durch die Kompressioneffekte stark beeinfluBt. Dariiber hinaus
kommt es zu einer starken Abweichung von den Bedingungen lokalen Gleichgewichts,
womit alle darauf basierenden Modellansitze ungiiltig werden, [1].

Aufgrund der oben erlduterten, extrem komplexen Stromungsstruktur, zeigen die bisher
durchgefiihrten und in der Literatur dokumentierten numerischen Simulationen kompri-
mierter Stromungen (bei Verwendung verschiedener numerischer Programme und un-
terschiedlicher Turbulenzmodelle) insgesamt unbefriedigende Ergebnisse, die sich durch
teilweise erhebliche Abweichungen von den (wenigen) verfiigbaren experimentellen Da-
ten auszeichnen. Eine Verbesserung der Vorhersage der aerodynamischen Vorginge der
betrachteten Zylinderinnestrémungen ist deshalb das globale Ziel der Arbeit.

Dieses Ziel wird durch die Verbesserung bestehender Turbulenzmodelle und die Einfiihrung
einer korrekten Behandlung der wandnahen Gebiete angestrebt. Auf der Basis der Ergeb-
nisse zahlreicher numerischer Voruntersuchungen rotierender und kompressionsbehafteter
Strémungsfille, sowie einiger theoretischer Uberlegungen hinsichtlich der in der Kom-
pressionsanlage anzutreffenden Strdmungsphanomene [3], wurde die Notwendigkeit der
Verwendung sog. Reynolds-Spannungsmodelle zur Simulation der vorliegenden Stromung
unterstrichen. Demzufolge wurde ein Jow-Re Reynolds-Spannungsmodell herangezogen
[2], das eine getrennte Modellierung der viskosen- und nichtviskosen Effekte (sog. Wall-
Blockage Effects) und die Erfassung der durch Druckreflektion verursachten Inhomoge-
nitat der Stromung ermdglicht. Alle physikalischen Effekte wurden als Funktion der loka-
len turbulenten Parameter modelliert (Reynolds-Spannungs- bzw. Dissipationsanisotropie
und turbulente Reynolds-Zahl). Neben der Befriedigung grundsatzlicher, physikalischer
Randbedingungen, zeichnete sich das Modell in unterschiedlichsten Strémungssituationen
durch sehr zufriedestellende Ergebnisse aus.

Die Arbeiten umfassen auch Berechnungen mittels DNS [4] und experimentelle [5] Unter-
suchungen.

2977 -




Ergebnis:
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Neben der durch die Kolbenbewegung induzierten, axialen Stromungsstruktur, welche anhand der
Geschwindigkeitsvektoren (axiale und radiale Komponenten) dargestellt sind, zeigt Abb.1 radiale
Profile der Umfangsgeschwindigkeit zu verschiedenen Zeitpunkten wihrend des Kompressionsvor-
ganges. Im Zuge der axialen Beschleunigung kommt es zur Strémungsablésung an der Zylinderwand.
Davon ausgehend bilden sich ringférmige Wirbel aus, die mit zunehmender Kompression in Rich-
tung der Zylinderachse “schwimmen” und dort ihrereseits kleinere Wirbel induzieren. Parallel dazu
kommt es zu einer klaren Modifikation der Drallstromung. Eine Erhdhung der Drallintensitat im
Kernbereich des Zylinders ist klar ersichtlich. Offensichtlich fiihrt die axial/radiale Strémungsbewe-
gung zu einem konvektiven Transport stark drallbehafteten Fluides vom wandnahen in den inneren
Bereich des Zylinders.
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Abbildung 1. Mittleres Geschwindigkeitsfeld an drei Zeitpositionen wihrend eines Kompressionshu-
bes: Geschwindigkeitsvektoren in der » — z Ebene und Profile der Umfangsgeschwindigkeiten

1. Hanjali¢ K., Jakirli¢ S., Keller, J., Tropea, C., Volkert, J. (1997): Evolution of cylinder spin-down
turbulence subjected to a single-stroke compression: experiments and modelling. 11th Symp. on
Turbulent Shear Flows, Grenoble, France

2. Jakirlié, S. (1997): Reynolds-Spannungs-Modellierung komplexer turbulenter Strémungen. Dok-
torarbeit, Universitat Erlangen-Niirnberg

3. Jakirli¢ S., Hanjali¢ K., Tropea C., Volkert J. (1998): On the computation of rotating and
swirling confined flows with second-moment closure models. 7th Symp. on Flow Modelling and
Turbulence Measurements, Tainan, Taiwan

4. Pascal, H. (1998): Numerical Simulation for the Study of Internal Combustion Engines Flows.
LSTM Report, Universitat Erlangen-Niirnberg

5. Volkert J. (1999): Experimentelle und Numerische Untersuchung komprimierter Drallstrémun-
gen. Doktorarbeit, Universitiat Erlangen-Niirnberg

Die infolge der Kompression auftretende Veranderung der Turbulenzstruktur kann nicht mehr anhand
einer einzigen charakteristischen turbulenten WirbelgroBe beschrieben werden. Aus diesem Grund

wird ein Mehrgleichungsmodell (Beschreibung mehrerer turbulenter Skalen, multi scale modelling)
erarbeitet.

25.02.1999
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Reynolds-Spannungsmodellierung von Transitionsvorgéingen

Ausgangs- Im Zuge der sog. Reynoldschen Mittelung, eirie Vorgehensweise, auf der die meisten Turbulenz-

situation:

Ziel:

Losungs-
weg:

modelle basieren, geht das reale Bild der Dynamik von Strémungsinstabilititeten bzw. deren Ent-
stehung, Entwicklung und Verstirkung verloren. Zur Erfassung des natiirlichen Ubergangs einer
laminaren in eine turbulente Strémung (sog. Vorwértstransition) sind diese Modelle deshalb unge-
eignet (dabei ist festzuhaten, daB auch die "exakteren” Methoden, wie DNS und LES eine kiinstliche
Anregung bzw. Einfilhrung einer kontrollierten Storung bendtigen, um einen Umschlag iiberhaupt
zu realisieren). Wahrend es bei geringen Re-Zahlen und einfacheren Strémungsgeometrien mit Hilfe
von Hochstleistungsrechnern gelingt, die Bewegungsgleichungen direkt numerisch zu I3sen, wird die
numerische Behandlung von praxisrelevanten Strémungsvorgingen noch in absehbarer Zeit aussch-
lieBlich mit Hilfe der Turbulenzmodellierung im Rahmen eines RANS-Verfahrens méoglich sein. Eine
Losung der oben beschriebenen Problematik kann aber u.U. durch Anpassung der existierenden
Modellformulierungen zur korrekten Erfassung bestimmter Transitionsformen, wie z.B. der diffu-
sionskontrollierten by-pass Transition erreicht werden. Mittels RANS-Berechnung wird dann der
Change-over von einem zum anderen Strémungsregime bestimmt, ohne den aktuellen Transitions-
mechanismus beriicksichtigen zu miissen.

Auch die Notwendigkeit der korrekten Beschreibung der sog. Riickwartstransition bzw. Relaminari-
sierung der Stromung wurde inzwischen erkannt. Die Laminarisierung kann u.a. zu einer deutlichen
Abnahme des Auftriebskoeffizienten bei Erreichen sehr groBer Reynolds-Zahl fiihren. Da eine expe-
rimentelle Simulation solcher Strémungssituationen infolge der hohen Re-Zahlen nicht méglich ist,
kommt der numerischen Simulation gerade hier eine besondere Bedeutung zu. Der Laminarisierung
liegt das Auftreten negativer Druckgradienten infolge von Stromlinienkriimmung oder Verengung ei-
nes durchstrdmten Querschnittes (z.B. Spalt bei Hochauftriebskonfigurationen) zugrunde, wodurch
eine starke Beschleunigung der Stromung verursacht wird.

Ziel des Projektes ist die Entwicklung eines Turbulenzmodells, das die oben erliuterten Transitions-
vorgange unter gegebenen Bedingungen fiir das mittlere Strémungsfeld (Turbulenzniveau, Beschleu-
nigung) an der richtigen Stelle vorhersagt und die damit verbundenen Modifikation der mittleren
StrémungsgroBen korrekt erfaBt.

Eine korrekte Beschreibung beider Phanomene setzt die exakte Modellierung der Produktion ki-
netischer Turbulenzenergie, sowie deren Abnahme bei sehr geringen Reynolds-Zahlen (in unmittel-
barer Wandnéhe) unter dem EinfluB wechselnder Anisotropie voraus. Grundvoraussetzung dafiir
ist die getrennte Modellierung von rein viskosen Effekten (skalare Natur — isotrope, richtungun-
abhéngige Dampfung) und nicht-viskosen Effekten (selektive (directionally biased) Dampfung bzw.
wall blockage) sowie der dadurch verursachten Druckreflektion. Es steht eine Version des low-Re-
Reynolds-Spannungsmodells zur Verfiigung, [1,2,3), das alle wichtigen Anforderungen hinsichtlich
der Erfassung beider Transitionsvorginge erfiillt. Dabei steht sowohl die Befriedigung des asym-
ptotischen Verhaltens aller turbulenten GroéBen bei Annzherung an die Wand bzw. an Bereiche
verschwindender Reynoldszahlen als auch beim Ubergang zu Bereichen hdherer Reynoldszahlen im
Vordergrund. AuBerdem werden die theoretischen Limits hinsichtlich dem Grad der Anisotropie
unter den TurbulenzgréBen (z.B. Zweikomponentenlimit an der Wand) korrekt wiedergegeben.
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Ergebnis:

Literatur:

welteres

Vorgehen:

Datum:

Die durch extra strain, d.h. zusitzliche Deformationen des Stromungsfeldes verursachten Effekte
auf das Turbulenzverhalten werden in nahezu allen behandelten Fallen mit guter Genauigkeit erfaBt.
Dies gilt auch fiir Beschleunigungseffekte bis hin zu Laminarisierung bzw. starke Verzdgerung bis
hin zu Abldsung der Strémung.

Ein Ausschnitt umfangreicher numerischer Untersuchungen von Transitionsvorgéngen ist in folgen-
den Abbildungen dargestellt.
Die Abb. 1a zeigt die mittels des oben genannten low-Re-RSM gewonnenen Stromlinien bei der
By-pass Transition an einem symmetrischen Profil mit abgerundeter Vorderkante, sowie die Bereiche
konstanter kinetischer Turbulenzenergie. Die dabei entstandene laminare Blase, an deren Wieder-
anlegungspunkt es zum laminar-turbulenten Umschlag kam, ist deutlich zu erkennen. Die korrekte
Erfassung der sehr niedrigen Turbulenzintensitidt im Aufprallgebiet vor der Vorderkante hat entschei-
dend zur Reproduzierbarkeit der Blase beigetragen. Abb. 1b zeigt typische Verldufe des Formfaktors
im Fall der By-pass Transition entlang einer ebenen Platte mit zwei unterschiedlichen Intensitaten
der freien Turbulenz, [4].
Die Relaminarisierung einer turbulenten Grenzschicht infolge eines negativen (favorable) Druckgra-
dienten wird durch die dargestellten Verliufe der Maximalwerte der kinetischen Turbulenzenergie
k und der Scherspannung %7 illustriert, Abb. lec. Die dem Wert des Beschleunigungsparameters
K = v/U?.8U,/dx von 2.75-106 entsprechenden Verldufe von k und 70 zeigen, in exakter Ubere-
instimmung mit den DNS Daten, konstante Werte. Im Fall hoherer Beschleunigung (K = 3.2-107°)
gehen die Werte beider turbulenten GroBen bis auf Null zuriick, so daB im Endeffekt eine vollstandig
laminare Strémung vorliegt. Wihrend der Formfaktor im Fall niedrigerer Strémungsbeschleunigung
einen konstanten Wert entlang der gesamten Grenzschichtlinge annimmt, Abb. 1d (vollstandig im
Einklang mit DNS), zeigt dessen Verlauf im Fall K = 3.2 107° eine allmahliche Annsherung an
den laminaren Wert, welcher durch eine laminare Berechnung bestatigt wurde, [1].
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1. Jakirlié S. (1997): Reynolds-Spannungs-Modellierung komplexer turbulenter Strémungen. Dok-
torarbeit, Friedrich-Alexander Universitat Erlangen-Niirnberg, p 396

2. Hanjali¢ K., Jakirli¢ S., Had%ié¢ I. (1997): Expanding the limits of “equilibrium” second-moment
turbulence closures. Fluid Dynamics Research, Vol. 20, pp 25-41

3. Hanjali¢, K., Had%i¢, |, Jakirlié, S. (1999): Modelling the turbulent wall flows subjected to
strong pressure variations. ASME J. of Fluids Engineering, Vol. 121

4. Had#ié, I. (1999): Second-Moment Closure Modelling of Transitional and Unsteady Turbulent
Flows. Ph.D. Thesis, Delft University of Technology, p 187

Erfassung der beiden Transitionen an realititsnahen aerodynamischen Konfigurationen mittels di-
rekter Berechnungen.

25.02.1999
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Thema Sekundare Instabilitaten in dreidimensionalen Grenzschichten

Ausgangssituation

Die Klarung des physikalischen Mechanismus, der den nichtlinearen Zusammenbruch bei der
laminar-turbulenten Transition verursacht, ist Voraussetzung fir eine nichtempirische Transi-
tionsvorhersage bzw. Transitionsbeeinflussung. In zahlreichen Experimenten werden kurz vor
der Transition hochfrequente Instabilititen beobachtet.

Ziel

Durch Untersuchung der spaten Transitionsstadien, insbesondere der hochfrequenten se-
kundaren Instabilitaten, sollen Kriterien flr den bevorstehenden Zusammenbruch und damit
Voraussetzungen fur die Entwicklung eines nichtempirischen Transitionskriteriums erarbeitet
werden.

Lésungsweg

Durch Vergleich von Gleichgewichtsiésungen mit PSE Rechnungen sollte der Einflu3 der An-
fangsbedingungen untersucht werden. Die sekundéaren Instabilititen wurden mittels Floquet
Analyse in Verbindung mit einer lokalen Wielandt Iteration berechnet.

Ergebnis

Die Ursache flr die unterschiedliche Sattigung der nichtlinearen Gleichgewichtslésung und den
PSE Resultaten von Stolte und Hein wurde in einer raumlichen Bifurkation der stationaren
Querstromungswirbel nahe der Vorderkante identifiziert (siehe Abbildung 1). Der stabile End-
zustand nach der Bifurkation ist eine rdumlich oszillierende Stromung deren lokale Amplitu-
de durch die Anfangsbedingungen ('receptivity’) bestimmt wird. Es gibt also keine einheitli-
che Sattigungslésung stationdrer Querstromungswirbel. Dieses Ergebnis wurde vor kurzem
durch DNS Rechnungen von Kloker und Bonfigli verifiziert. Fir die sekundére Stabilitatsanalyse
wurde zunéchst die, von den Anfangsbedingungen unabhangige (raumiich instabile) Gleichge-
wichtslGsung verwendet, da sie eine einfache Parameterstudie in Abhéngigkeit von der nicht-
linearen Amplitude erlaubt. Gasters Beziehung zwischen raumlicher und zeitlicher Anfachung
wurde auf sekundare Instabilitaten erweitert (siehe [1],[2]).
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Abbildung 1: Bifurkation stationarer Querstromungswirbel bei z. ¢z /c ~ 0.3. z. t;; bezeich-
net hier die Sehnenlange im DLR Prinzipexperiment “Schiebende Platte” bei der die laminare
Grenzschichtlésung eingefroren wird. z. ,sev40 ISt dementsprechend eine Pseudokoordinate bei
paralleler Grenzschicht, wodurch der Einflu3 der veranderlichen Grenzschicht eliminiert werden
kann. Die Kreise markieren die Resultate der Gleichgewichtslésung. Die Storenergie E ist ein
Ma@3 fur die nichtlineare Amplitude. Durch veranderte Anfangsbedingungen (punktierte Kurve
bei z. si;/c = 0.8) ergibt sich nach Bifurkation nur eine Phasenverschiebung.

Literatur

(1] A.Stolte, F.P.Bertolotti und W.Koch: Secondary instability and transition in three-dimensional
boundary layers. Erscheint in ZAMM.

(2] W.Koch, F.P.Bertolotti, A.Stolte und S.Hein: Nonlinear equilibrium solutions in a three-
dimensional boundary layer and their secondary instability. Eingereicht beim J. Fluid Mech.

Weiteres Vorgehen

Die Ergebnisse der linearen sekundaren Stabilititsanalyse zeigen zwar einen groBen Ein-
fluB der durch Wendepunkte in der spannweitigen Geschwindigkeitsverteilung in den Quer-
stromungswirbeln verursachten, sekundaren Instabilititsmoden, kénnen jedoch nicht den Zu-
sammenbruch erklaren. Dies ist ein nichtlinearer Prozef3. Durch eine absolut/konvektive Stabi-
litatsanalyse soll jedoch versucht werden, einen Hinweis auf den selbsterhaltenden Mechanis-
mus beim Zusammenbruch zu erhalten.

Datum: 15.02.1999 AG STAB
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Thema Experimentelle Untersuchungen zur Struktur

turbulenter Grenzschichten
Ausgangssituation

Bei Zwei-Gleichungs-Turbulenzmodellen tritt ein charakteristisches Langenmaf3 der Turbu-
lenz auf, das nach Rotta als Zweipunkt-Korrelationsfunktion der Geschwmdlgkeltsschwan-
kungen definiert werden kann. Uber dieses Langenmaf und die einzelnen Glieder seiner
Bestimmungsgleichung fehlen ausreichende experimentelle Daten.

Ziel

Beitrag zu den physikalischen Grundlagen von Turbulenzmodellen durch Messungen des
Langenmafes in einer turbulenten Plattengrenzschicht und die experimentelle Bestimmung
der einzelnen Glieder der LdngenmaRBgleichung nach Rotta.

Bestimmung/ Uberprifung 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 durchgef(ihrt. Dabei
wurde der Abstand der Sonden normal zur Wand variiert. Durch Integration der Korrelati-
onsfunktionen wird das Ladngenmaf bestimmt.

Die Messungen in Géttingen wurden erganzt durch dhnliche Untersuchungen in der Grenz-
schicht an der Mef3streckenseitenwand im Deutsch-Niederlandischen Windkanal (DNW) bei
deutlich gréeren Reynoldszahlen. Bei der MeBBkampagne 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 Hauptstromungsrichtung Messungen mit jeweils
zwei Hitzdrahtsonden bei einer Anstromgeschwindigkeit von U..= 20 m/s durchgeflhrt. 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

AG STAB
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zum Einsatz, so daf3 die Zweipunktkorrelationsfunktionen flr alle drei Schwankungskompo-
nenten der Geschwindigkeit vorliegen.

Die Messungen im DNW wurden bei der Anstromgeschwindigkeit U..= 40 m/s durchgefiihrt.
In der verfugbaren 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, kénnen nur die Korrelationsfunktionen der Schwankungen
der Hauptstrdmungs- und der wandnormalen Komponente bestimmt werden. Die gleichzeitig
durchgefliihrten Messungen der Aachener Gruppe mit zwei Dreidrahtsonden liefern jedoch
alle drei Geschwindigkeitskomponenten.

Aus den vorliegenden Daten wurden die Korrelationen aller drei Geschwindigkeitskompo-
nenten und durch Integration das La&ngenmaf nach Rotta bestimmt. AuBerdem liegen die flr
die Ermittlung der meBbaren Glieder der La&ngenmaBgleichung bendtigten Korrelationen
bzw. Ldngenmafe vor, [1]. Mehrere Konstanten des Rottaschen k-kL-Turbulenzmodells las-
sen sich bestimmen oder berprifen durch Vergleich der aus den experimentellen Daten
bestimmbaren Glieder der k- und kL-Gleichung mit den modellierten Termen. Die und Ana-
lyse der Messungen im DNW ist noch nicht abgeschlossen.
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Bild 2: Verteilung der Integralldnge L, = [ u(y)u(y + Ay)d(Ay) in der DNW-Grenzschicht;

U..= 40 m/s, 6= 160 mm

Literatur

[1] O. Mertschat Auswertung von Turbulenzmessungen in der Wandgrenzschicht des
Deutsch-Niederlandischen Windkanals (DNW), Studienarbeit,
TU Clausthal, Inst. fur Mechanik, 1998

Weiteres Vorgehen

Weitere Auswertung und Analyse der vorliegenden experimentellen Daten

Datum: 09.04.99 AG STAB
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Thema: Direkte numerische Simulation von Grenzschichten
mit Druckgradienten und Ablésung

Ausgangssituation:

Die Berechnung von abgelosten turbulenten Stromungen stellt bisher alle Simulations-
verfahren vor grofle Schwierigkeiten, wenn die Ablésung nicht durch scharfe Kanten
der Geometrie vorherbestimmt ist. Die Methode der “direkten numerischen Simula-
tion” (DNS) kann in diesem Fall vertrauenswiirdige Ergebnisse liefern, sofern die Git-
terauflosung ausreichend ist. Das erfordert leider eine derart hohe Anzahl von Gitter-
punkten, daf} bis heute nur eine DNS einer abgeldsten turbulenten Grenzschicht bei einer
sehr niedrigen Reynoldszahl verdffentlicht wurde (Na und Moin [4]).

Ziel:

Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, eine abgeloste turbulente Grenzschicht bei moderater
Reynoldszahl (Experiment von Kalter und Fernholz [1]) direkt zu simulieren. Dabei
soll durch die Verwendung von lokaler Gitterverfeinerung die Anzahl der benétigten
Gitterpunkte reduziert werden.

Lésungsweg:

Die Methode der lokalen Gitterverfeinerung wurde in einen Finite-Volumen-Code fiir
DNS und LES implementiert. Die Diskretisierung auf einem kartesischen, nicht-dqui-
distanten versetzten Gitter ist von zweiter Ordnung genau (zentrale Differenzen). Die
Zeitintegration erfolgt durch einen expliziten Zeitschritt zweiter Ordnung (“leap-frog”).
Die Poissongleichung fiir den Druck wird durch ein Multigrid-Verfahren mit simultaner
Druck-Geschwindigkeitskopplung als Glatter gelost. Die lokal verfeinerten Gitter sind
mit den globalen Gittern voll gekoppelt, d.h. Druck- und Geschwindigkeitsinformatio-
nen werden in beide Richtung ausgetauscht. An der Gittergrenze wird eine Neumann-
Randbedingung fiir den Feingitter-Korrekturdruck verwendet, was auf eine Dirichlet-
Randbedingung fiir die Feingittergeschwindigkeiten an der Gittergrenze fiihrt. Diese
Randwerte werden aus dem globalen Grobgitter durch eine konservative Interpolation
erster Ordnung beschafft (Manhart [3]).
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Ergebnis:

Die Methode der lokalen Gitterverfeinerung wurde im Fall einer Grenzschicht ohne
Druckgradient (Rey =~ 670) getestet. Die Ergebnisse zeigen fiir diesen Fall eine Re-
duktion des numerischen Aufwandes um ca. den Faktor 3 durch die Verwendung eines
lokalen Gitters im Vergleich zu einem global verfeinerten Gitter. Dabei bleibt die Ge-
nauigkeit der Losung im wesentlichen erhalten (Manhart [2]).

Eine erste Berechnung der abgeldsten turbulenten Grenzschicht nach dem Experiment
von Kalter und Fernholz [1] (mit verringerter Reynoldszahl) wurde mit 45 - 10° Gitter-
punkten durchgefiihrt. Dabei wurde das Gitter an der Wand lokal verfeinert. Obwohl
die resultierende Auflésung dabei noch sehr grob ist, reicht sie aus, um erste Eindriicke
iiber das globale Verhalten der Stromung zu bekommen. Als ein Beispiel wird in Ab-
bildung 1 fiir einen Zeitpunkt die augenblickliche Begrenzung des Riickstromgebietes
gezeigt (Isooberfliche u = 0.0).

u=0.0

0 20 A

Abbildung 1: Isooberfliche u = 0.0 (augenblickliche Begrenzung des Riickstromgebie-
tes). Blick von oben, Strémung kommt von links.

Literatur:

(1] M. Kalter and H.H. Fernholz. The influence of free-stream turbulence on an axisymme-
tric turbulent boundary layer in, and relaxing from, an adverse pressure gradient. In 5.
European turbulence conference, Siena 1994, 1994.

[2] M. Manhart. Direct numerical simulation of turbulent boundary layers on high performance
computers. In E. Krause and W. Jaeger, eds., High performance Computing in Science
and Engineering 1998. Springer Verlag, 1998.

[3] M. Manhart. Zonal direct numerical simulation of turbulent plane channel flow. In R. Fried-
rich and P. Bontoux, editors, Computation and visualization of three-dimensional vortical
and turbulent flows., Band 64 Notes on Numerical Fluid Mechanics. Vieweg Verlag, 1998.

[4] Y. Na and P. Moin. Direct numerical simulation of a separated turbulent boundary layer.
J. Fluid Mech., 370:175-201, 1998.

Weiteres Vorgehen:
Es ist eine Simulation mit feinerer Auflosung geplant. Die damit erzeugte Datenbasis
soll zur Weiterentwicklung von Turbulenzmodellen dienen.

Datum: 22.02.1999
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Thema: Algebraische Turbulenzmodelle und Transitionsbestimmung

fiir das Projekt MEGAFLOW

Ausgangs- Im Strdmungssolver FLOWer des Projektes MEGAFLOW waren als Nuligleichungs-

situation: modelle nur Baldwin-Lomax und eine Degani-Schiff-Modifikation vorhanden. Dieses
Modell war auf 2D-Probleme ausgelegt und nur geringfiigig auf 3D erweitet. Die
Transitionspunkte wurden von Hand vorgegeben. Im laminaren Bereich wird ohne
Turbulenzmodell gerechnet.

Ziel: Die algebraischen Modelle mit weiteren Modellen erweitern und die algebraische
Turbulenzmodellierung in eine 3D-taugliche Form bringen. Dadurch die aufwendigen
und genaueren Ein- und Zweigleichungsmodelle in FLOWer erganzen. Weiterhin soll
eine Kopplung eines Transitionsverfahrens mit dem Strémungssolvers fiir 2D erfolgen.
Dabei ist die Tollminen-Schlichting-Instabilitit zu betrachten.

Lésungsweg: Dem algebraischen Modell von Baldwin-Lomax wurde das Modell von Cebeci-Smith

hinzugefiigt. Zudem erweiterten die Granville-Modifikation und die Goldberg-
Modifikation fiir beide Modelle die Turbulenzmodelle, die durch eigene Modifikationen
abgerundet wurden.

Die Turbulenzmodellierung verlduft durch das strukturierte Netz entlang der senkrecht
zur Wand laufenden Gitterlinien (j=const.). Die Blocke werden an ihren Blockgrenzen
kontrolliert. Bei (non-slip-) Winden oder als Nachlauf (wake) definierten Blockgren-
zen wird die Berechnung der Turbulenz gestartet. Beim Nachlauf wird der wandinnere
Teil der Turbulenzmodellierung (1¢;) nicht berechnet, statt dessen gilt der uBere Teil
der Modelle (ui,) im gesamten Bereich. Bei mehreren Winden im Strémungsfeld
missen die unterschiedlichen Wandabstinde beriicksichtigt werden. Dies wird mit
einem globalen Feld bewerkstelligt, das fiir alle Punkte in allen Blécken die turbulente
Scheinviskositdt ; und den Wandabstand ds speichert. Das Feld wird vor dem Loop
iber die Blockseiten geléscht. Das Feld wird dann durch die spaltenweise Berechnung
der Scheinviskositdt beschrieben. Wenn schon ein Wert existiert, wird mit dem
neuen dsy und aiten ds4 Wandabstand die alte Scheinviskositat u,, mit der neuen
fey gewichtet: p,, = “ntd®atuiardon  no oocheicherte Wandabstand verindert

dsa+dsn
sich somit zu: dsy = %%’;— . Wenn alle Blockseiten der Blocke durchlaufen
sind, werden die Scheinviskosititen zuriickgeschrieben und das globale Feld wieder

freigegeben.

Es wurden div. Verfahren fiir die Transitionserkennung getestet. Nach der Festlegung
auf die Datenbasismethode von Stock wurde nach einem optimalen Kopplungsme-
chanismus mit FLOWer gesucht.
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Ergebnis:

Literatur:

weiteres

Vorgehen:

Datum:

Die algebraischen Turbulenzmodelle sind in der Literatur oft beschrieben und
verglichen worden. Daher wird hierauf nicht weiter eingegangen. Die Gewichtung der
Wandabstinde funktioniert wie zu erwarten gut. Durch Berechnung der Scheinvis-
kositdten vor jedem Runge-Kutta-Schritt fiir alle Bldcke wird nicht mehr Speicher
allokiert und die Rechenzeit nicht spiirbar vergroBert.

Bei der Transitionspunktbestimmung gilt die e’-Methode als die genauste Lésung,
die aber numerisch aufwendig ist, und hohe Anforderungen an die Qualitit der
Aufldsung der Grenzschicht stellt. Als Alternative bot sich die Datenbasismethode von
Stock an, die mit Hilfe einer Datenbank eine e™-Methode emuliert. Vergleiche dieser
Methode mit verfiigbaren e’¥-Methoden (COAST oder SALLY) sind in der Literatur
[2./3.] erwdhnt. Allerdings ben&tigt auch dieses Verfahren eine hohe Qualitit der
Grenzschichtdaten. Die dafiir erforderliche Mindestzahl der Gitternetzpunkte in der
Grenzschicht liegt bei iiber 80 Punkten, eine Grenzschichtadaption ist notwendig.
Da dies fiir die industrielle Anwendung nicht akzeptabel ist, wird ein Grenzschicht-
verfahren zwischengeschaltet, das die Grenzschichtdaten aus der Druckverteilung
auf dem Profil ermittelt und fiir die Transitionsbestimmung herausschreibt. Es
wurden Grenzschichtverfahren von Drela und von Stock verwendet, wobei das
Verfahren von Drela numerische Ungenauigkeiten der FLOWer-Ergebnisse besser
abfangt. Das Stabilitdtsverfahren von Drela ist ebenfalls stabiler [1.]. Die Berechnung
einer 2D-Strémung verlduft mit der Transitionsbestimmung in mehreren Schleifen:
Der Transitionspunkt wird gesetzt, der Strémungssolver FLOWer iteriert bis zum
Unterschreiten einer Konvergenzschranke oder n lIterationen. Mit dem Ergebnis
aus FLOWer wird der Staupunkt ermittelt und die obere und untere Profilseite
vom Staupunkt aus dem Grenzschichtverfahren iibergeben. Dieses gibt die neu
berechneten Grenzschichtdaten dem Stabilititsverfahren fiir beide Profilseiten weiter.
Die neu berechneten Transitionspunkte werden fiir FLOWer gesetzt und FLOWer
neu gestartet. Dieser lterationsschleife muB nur 3-6x durchlaufen weden, bis der
Transitionspunkt stabil und die Rechnung auskonvergiert ist. Fiir den Startwert des
Transitionspunktes gibt es keine Einschrinkungen. Er kann sowohl an der Fliigelspitze,
als auch an der Fliigelhinterkante gesetzt werden. Letzteres kann ggf. die Strémung
nicht im hinreichenden MaB konvergieren lassen. Die Fehler durch die Druckverteilung
einer turbulenten zur laminaren Grenzschicht haben sich bei den Versuchen als
vernachldssigbar herausgestellt. Die Berechnung der Transitionslage kostet ungefdhr
die Rechendauer eines lterationsschrittes im jeweiligen Netz. Allerdings ist hier nicht
die Zeit des Einlesens und Herausschreibens der Daten beriicksichtigt.

1. Reimann, J. (1998): Das Grenzschichtverfahren Drela und Giles als Element einer
Kopplungsstruktur zwischen Navier-Stokes-Verfahren und linearer Stabilitdtsanalyse.
Bericht A 199/98,FB SLA, Technische Universitit Darmstadt

2. Stock, Dr. H.W.: The stability and amplification rates of two-dimensionsl, incom-
pressible laminar boundary layers with sucktion ZFW 14(1990), p 263-272

3. Stock, Dr. HW.; Haase, W.: Some Aspects of linear Stability Calciulations in
Indistrual Applications Transitionl Boundary Layers in Aeronautics (R.A.W.M), p
225-238

Das Projekt ist weitgehend abgeschlossen. Es folgen noch einige Berechnungen und
ein AbschluBbericht.

08.03.1999
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Thema:
POD-Analyse von Hitzdraht-Array-Messungen hinter einer Stufe

Ausgangssituation:

Die Untersuchung von Rezirkulationsgebieten mit Normalsonden-Arrays erfordert eine vorzei-
chenrichtige Bewertung der Einzelsignale. Bislang existiert keine Methode, die eine numerische
Auswertung (s. Sokolov & Ginat,1992) derartiger Messungen gestattet.

Ziel:

Das Ziel besteht darin, momentane vorzeichenrichtige Profile in Hauptgeschwindigkeitsrichtung
bei hohen Abtastraten zu ermitteln, und damit eine Strukturanalyse durch Proper Orthogonal
Decomposition (POD) zu erméglichen.

Losungsweg:

Zwei zueinander in Strémungsrichtung positionierbare Sondenrechen nehmen turbulente Stro-
mungsstrukturen zeitlich nacheinander wahr. Damit gestattet das normierte Korrelationsmaxi-
mum aus Signalen beider Rechen die Bestimmung der Anstrémrichtung.

Die erfolgreiche Anwendung der Methode bedeutet eine Erweiterung des Einsatzgebietes der
Thermoanemometrie, da bisher davon ausgegangen wurde, dafl Signale von Hitzdrahtsonden nur
innerhalb eines geometrischen Eindeutigkeitsfensters unzweideutig ausgewertet werden konnen.

AG STAB
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Ergebnis:

Die Anwendung iiblicher statistischer Auswertungen ergab plausible Ergebnisse mit der Ein-
schrankung, dafl im Mittel keine schwach negativen Komponenten auftraten, wie dies anhand
von Visualisierungen fiir den wandnahen Nachlaufbereich deutlich wurde.

Da die Fluktuationen im Vergleich zu den Mittelwerten relativ hoch ausfielen, wurde die POD-
Analyse auf die Geschwindigkeitsschwankungen angewendet. Dadurch, daB gleichzeitig fir 8
Raumpunkte Geschwindigkeitsinformationen vorliegen sind maximal 8 "Profil-Moden” ausfin-
dig zu machen, nach denen jedes Momentangeschwindigkeitsprofil entwickelt werden kann. Die
zeitabhangigen Entwicklungskoeffizienten (Eigenflows) erhalt man durch Bildung der Skalar-
produkte aus den Momentanprofilwerten mit den Moden (8-komponentige zueinander ortho-
normale Vektoren). Die Quadratsumme aus den Eigenflowkoeffizienten ist ein Maf fir den
Energieanteil der betreffenden Mode. Im folgenden Bild sind die 8 Moden fiir den wandnahen
Bereich im Abstand von 2H hinter einer Stufe dargestellt.

0.5 v\ Y T /;v//__
by i i i > < -
X = ! i i i § i
-E : 4 i g
D 0.3 : o] i i ]
= ; ; ; H d
D i ; : :
2ozl 1< || ¢ S 4
L on |l \ | \ -/

N ; : ; : iy
o : 4
-1 (o] 1-1 0 1-1 0 1-1 0 1-1 o] 1-1 o] 1-1 0 1-1

1. Mode 2. Mode 3. Mode 4. Mode 5. Mode 6. Mode 7. Mode 8. Mode

Es ergab sich, daB die 1.Mode bereits 40% der Energie tragt und im wesentlichen als kompakte
Strukturschwankung interpretiert werden kann. Die 2.Mode enthalt 23% und stelit ndherungs-
weise eine Drehfluktuation dar. Die Eigenflowverlaufe dieser beiden Hauptmoden iiber der Zeit
sind in einer Weise gegenkorreliert, die Wirbelablésungen unwahrscheinlich erscheinen lafit.
Fiir die Reattachment-Zone (7H ) ergaben sich Strukturen geringerer Skalierung, wobei die bei-
den Hauptmoden 62% der Energie trugen. Die Eigenflows zeigten fiir diesen Bereich typische
niederfrequente Oszillationen. :

Literatur:

Sammler, B., Eschenhagen, R., Fiedler, H.E., 1997, ”Zur Anwendung eines Hitzdrahtarrays auf
Strémungen mit Richtungsumkehr,” 4. Seminar Stromungssensorik an der Universitdt Rostock.
Sokolov, M., Ginat, Z., 1992, "The ladder probe: reverse flow measurements with a hot-wire
rake, ” Exzperiments in Fluids, 12, S. 307-318.

Weiteres Vorgehen:

Es erscheint fraglich, ob Bemiihungen zur Verbesserung des Auswertungsalgorithmus die Feh-
ler in den Mittelwerten abschwachen konnen, da eine ausgepragte dreidimensionale Turbulenz
vorlag. Die weitere Anwendung der Methode sollte sich auf eher ebene Stromungen beziehen.

Datum: 27.02.99 AG STAB
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Thema: Numerische Simulation turbulenter, abgeléster Strémungen

Ausgangssituation:

Die numerische Simulationen praxisrelevanter turbulenter Strémungen basieren auf dem
Einsatz von Turbulenzmodellen zur Lésung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Glei-
chungen. Qualitativ zuverlassige Vorhersagen sind damit lediglich fur einfache turbulente
Scherstromungen méglich. Zur Weiterentwicklung dieser Turbulenzmodelle und Validierung
der dafur getroffenen Annahmen werden Daten aus Direkten Numerischen Simulationen
(DNS) benotigt. Die meisten derartigen Daten-Basen existieren fur turbulente Stromungen
bei niedriger Reynolds-Zahl und fur vergleichsweise einfachen Konfigurationen, wie z.B.
dem geraden Kanal bzw. Rohr oder der ebenen Platte etc.. Ein erster Schritt hin zur DNS in
komplexeren Rechengebieten wurde in Wagner (1996) mit der Berechnung der turbulenten
Strémung in einer plétzlichen Rohrerweiterung vollzogen. Der Ubergang auf Rechenrdume
mit beliebig gekrimmten Randern gestaltet sich ungleich schwieriger. Die hierfiir entwickel-
ten numerischen Verfahren verwenden krummlinige Gitter. Sie sind aufgrund immenser
Rechenzeit- und Speicheranforderungen fir die DNS nur begrenzt einsatzfdhig. Mit dem
Ziel die DNS auch fur turbulente Stromungen in komplexen Geometrien zuganglich zu ma-
chen, wurde in Wagner (1998) ein Verfahren zur Modellierung von gekrimmten Randern in
kartesischen Gittern entwickelt. Diese Vorgehensweise erméglicht den Einsatz eines schnel-
len direkten Poisson-Losers. Es existiert damit ein effizienter Navier-Stokes Loser, mit dem
die DNS der turbulenten Stromung in einer allméhlichen Kanalerweiterung durchgefiihrt
wurde.

Ziel:

Das in Wagner (1998) fur den Fall einer allmahlichen Kanalerweiterung erfolgreich einge-
setzte DNS-Verfahren soll zunachst an die Erfordernisse einer transitionell-turbulenten ab-
geldsten Stromung entlang einer allméhlich zurtickweichenden Platte und langfristig an die
Gegebenheiten von Aussenumstromungen, wie z.B. der Tragfligelumstrémung, angepasst
werden. Durch Auswertung von DNS-Daten abgeldster turbulenter Stromungen hinsichtlich
ihrer topologischen Struktureigenschaften sollen Erkenntnisse gewonnen werden, die dann
in die Entwicklung von strukturorientierten Turbulenzmodellen einfliessen werden.

Losungsweg:

Die Vorteile des vorhandenen DNS-Verfahrens basieren auf der Verwendung von versetzten,
kartesischen Gittern. Sie ermdglichen beispielsweise den Einsatz eines schnellen elliptischen
Losers zur Berechnung der 3D Poisson Gleichung.

Angepasst, an das am DLR durchgefiihrte Experiment zur Untersuchung der transitionell-
turbulenten Abldseblase an der allmahlich zurlickweichenden Platte, wird ein kartesiches
Gitter erzeugt, welches, nach Ausblockung bestimmter Gitterzellen, die gewinschte Kon-
tour in erster Naherung wiedergibt. Die Poisson-Lésung wird auf diesen irregularen Re-
chenebenen mit Hilfe eines zyklischen Reduktionsalgorithmuses und der Einfluss-Matrix-
Technik berechnet. Interpolationen héherer Ordnung ermdglichen eine entsprechend ge-
naue Modellierung der gekrimmten Rander. Innerhalb des Rechengebietes soll durch An-
wendung der Richardson Extrapolation eine von 4. Ordnung genau raumliche Diskretisie-
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rung realisiert werden. Das DNS-Verfahren ermoglicht derzeit eine Gitterverfeinerung in
wandnormaler Richtung. Um die Gitterverfeinerung auch in Strémungsrichtung anwenden
zu kénnen, muss der bisher verwendete zyklische Reduktionsalgorithmus von Schumann and
Sweet durch einen Schwarztrauber-Algorithmus ersetzt werden.

Durch die geplante Parallelisierung des Simulationsverfahrens fur Parallel-Vektorrechner mit
bis zu 2G Flops pro CPU-sec und Prozessor sollen Simulation turbulenter Strémungen im mitt-
leren bis héheren Reynoldszahlbereich auf Gittern mit bis zu 2 - 10° Maschen erméglicht
werden.

Ergebnis:

Neben Simulationen im laminaren Reynoldszahlbereich wurden die direkten numerischen
Simulationen der turbulenten Kanalstrémung und der turbulenten Strémung durch eine
allmdhliche Kanalerweiterung bei einer niedrigen Reynoldszahl Re, = 5600 (gebildet mit
der mittleren Geschwindigkeit u; und der Kanalhdhe) durchgefiihrt.

11.8876
4.8281
-2.2314
-9.2909
16.3504
| -23.4099
-30.4694
-37,5289
-44,5884
-51.6479

Abbildung 1: Die Abbildung zeigt Stromlinien eines instationaren Geschwindigkeitsfeldes
und Hoéhenlinien des mittleren Druckfeldes, die mit einer Direkten Numerischen Simulati-
on der turbulenten Strédmung in einer allmahlichen Kanalerweiterung berechnet wurden.
Die Reynoldszahl gebildet mit der mittleren Durchflussgeschwindigkeit und der Kanalhéhe
stromauf betrdgt Re, = 5600. Die Stromlinien zeigen einen stationdren Wirbel stromab des
Abldsepunktes, wahrend ausgepragte Minima im mittleren Druckfeld innerhalb der freien
Scherschicht auf stromab konvektierende Wirbel hinweisen.

Literatur:
Wagner, C.: (1996) Direkte numerische Simulation turbulenter Strémungen in einer Rohrer-
weiterung, Dissertation, VDI-Verlag, Fortschrittsberichte, Reihe 7, Nr. 283.

Wagner, C.: (1998) A Direct Navier-Stokes solver for turbulent flows over round steps, er-
scheint in Notes on Numerical Fluid Mechaniks, Contributions to the 11th AG STAB/DGLR
Symposium, Vieweg Verlag.

Weiteres Vorgehen:

In das DNS-Verfahren wird eine, von 4. Ordung genaue, raumliche Diskretisierungsmethode
implementiert. Demfolgend soll eine DNS der Stromungen Gber die runde Stufe (Prinzipex-
periment) durchgefuhrt werden.
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Anwendung von skalierbaren Shared—Memory—-Ho&chstleistungs-
parallelrechnern fiir Stréomungssimulationen

Die numerische Loésung der inkompressiblen Navier—Stokes—Gleichungen ist
seit vielen Jahrzehnten Gegenstand intensiver Forschung. Der gegenwértige
Stand der Technik erlaubt es, routinemiflig dreidimensionale Strémungspro-
bleme in komplexen Geometrien zu l6sen. Die Qualitat der Losung wird da-
bei ingenieurtechnischen Anforderungen gerecht. Gewisse Probleme kénnen
jedoch trotz der Fortschritte in der Verfahrensentwicklung und Rechner-
technik nicht genau genug oder iberhaupt nicht gelost werden. Insbesonde-
re die Turbulenzmodellierung in komplexen Geometrien und im turbulenten
Nachlauf von Korpern mit stumpfer Hinterkante ist ein ungelostes Problem.

Ziel dieses Forschungsvorhabens ist es, das bereits existierende Programm
FASTEST-3D so zu erweitern, dafl die obengenannten Probleme gelost
werden konnen. Um dieses Ziel zu erreichen, wird das Programm einer-
seits an die Architektur von aktuellen Hochstleistungsrechnern vom Typ der
Shared—Memory-Vektorparallelrechner (z.B. NEC SX-4) angepafit. Ande-
rerseits wird in das Programm die sogenannte Kombinationstechnik imple-
mentiert. Durch Verwendung der Kombinationstechnik erscheint eine Re-
duktion der Hauptspeicheranforderung sowie eine entsprechende Verminde-
rung der Gesamtrechenzeit um mehr als 50 Prozent mdoglich [1].

Am LSTM ist das Programm FASTEST-3D fiir die Berechnung inkom-
pressibler, turbulenter Stromungen mit Wirmeiibergang entwickelt wor-
den. Es 16st die dreidimensionalen Navier-Stokes-Gleichungen mit Hilfe ei-
nes Finite-Volumen—Verfahrens auf einem nichtversetzten, zellzentrierten
Gitter. Das Verfahren verwendet den SIMPLE-Algorithmus fiir die Druck-
Geschwindigkeits—Kopplung. Zur Beschleunigung des iterativen Losungs-
prozesses kann ein FAS-Multigrid-Verfahren verwendet werden. Komplexe
Geometrien sind durch ein blockstrukturiertes Gitter darstellbar.

Das Programmpaket war bereits fiir Seriell- und Parallelrechner auf der
Basis von RISC-Prozessoren optimiert. Fiir die Kommunikation der ein-
zelnen Prozessoren wurde ein Message—Passing Konzept verwendet. Ei-
ne weitere Leistungssteigerung sollte durch Anpassung des Programms an
Shared-Memory-Vektorparallelrechner erreicht werden. Dies umfafite die
Vektorisierung und Shared—-Memory Parallelisierung. Fiir die Vektorisierung
wurden folgende Techniken verwendet: Zusammenfassen von geschachtelten
Schleifen, Inlining von in Schleifen aufgerufenen Unterroutinen, Entfernen
von if-Bedingungen aus Schleifenriimpfen, Anderung des Memory-Layouts
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Ergebnis

Literatur

Weiteres
Vorgehen

Datum:

(Umstellung von indirekter auf direkte Adressierung mit ,stride-1¢), Einfiigen
von Compilerdirektiven vor nicht rekursiven Schleifen.

Die Shared-Memory Parallelisierung wurde in den rechenintensiven Routinen
mit Hilfe von Direktiven durchgefiihrt, um unnétige Synchronisationsschranken
zu vermeiden. Bei allen iibrigen Programmteilen wurde der autoparallelisierende
Compiler benutzt. Mit Ausnahme des Gleichungslésers wurde eine Parallelisie-
rung der innersten Schleife verwendet.

Zur Reduktion des Speicherplatz— und Rechenzeitbedarfs soll aulerdem die Kom-
binationstechnik verwendet werden. Es handelt sich um eine Variante der mul-
tivariaten Extrapolationsmethoden mit dem Ziel, eine optimale Verteilung der
Kollokationspunkte im Rechengebiet zu erreichen. Die Kombinationstechnik wird
hier implementiert, indem die Losungen auf den vergroberten Einzelgitter mit
FASTEST-3D berechnet und dann in einem externen Kombinierer zur Kombi-
nationslésung vereinigt werden.

Die Leistungsmessungen mit der vektorisierten und Shared—Memory paralleli-
sierten Version von FASTEST-3D fiir ein Problem mit 8 Blécken und 1003 520
Kontrollvolumina ergaben auf der NEC SX-4 (2 GFlops Peak-Performance) die
folgenden Floating—-Point-Leistungen:

Anz. Proz. Load-bal. Eff. MFlops El Zeit/100 It. Speed-up Totale Eff.

1 100.0 % 932 . 415s 1.00 100.0 %
2 99.5% 1768 436s 1.86 93.4%
4 98.0% 3340 462s 3.59 89.7 %
8 98.0 % 5729 551s 6.00 75.0 %
16 98.0 % 6476 999 s 6.23(7) 38.9 %(7)

Tab. 1: FASTEST-3D auf der NEC SX-4 (MPI-Parallelisierung).

Anz. Tasks Load-bal. Eff. MFlops El Zeit/100 It. Speed-up Totale Eff.

i 100.0 % 032 1155 1.00 100.0%
2 93.8% 1636 4655 1.77 88.5 %
4 93.3% 2780 546's 3.02 75.3%
8 82.4% 4514 6855 4.77 59.6 %
16 65.3% (5920) (1033s) (6.20)  (38.8%)

Tab. 2: FASTEST-3D auf der NEC SX-4 (Shared-Memory Parallelisierung).

Mit der neuen Programmversion werden derzeit Untersuchung zur Newton-
/Reynolds-Zahl-Abhingigkeit in Riihrern mit einer Rushton-Turbine als Riihr-
element durchgefiihrt. Diese Untersuchungen dienen dem Nachweis der Eignung
der aktuellen Programmuversion fiir praktisch relevante Fragestellungen.

[1] M. Griebel, W. Huber und C. Zenger: Turbulence Simulation on Sparse Grids
using the Combination Method. In (Ed. E.H. Hirschel): Flow Simulation with
High Perfomance Computers. Serie: Notes on Num. Fluid Mech., Bd. 52, S.
34-47, Vieweg Verlag, Braunschweig, 1996.

Derzeit laufen die Arbeiten zur Implementierung der Kombinationstechnik in
FASTEST-3D. Zunéchst soll die Schnittstelle zum externen Kombinierer fertig-
gestellt werden und dann Versuche mit einem bereits bestehenden Kombinierer
durchgefiihrt werden. Insbesondere soll hierbei die Eigenschaften verschiedener
Interpolationsschemata untersucht werden.

01.04.1999 AG STAB

- 244 -



Projektgruppe/
Fachkreis:

Ansprechpartner:
Institution:

Adresse:

weitere Partner:

Thema:

Ausgangssituation:

Ziel:

Loésungsweg:

Mitteilung

Mathematische Grundlagen/ Numerische Simulation

Dipl.—Phys. J. Bernsdorf

Lehrstuh! fiir Stromungsmechanik

Universitiat Erlangen-Niirnberg Telefon: 09131/761 273
Cauerstr. 4 Telefax: 09131/761 242
D-91058 Erlangen e-mail: joerg@Ilstm.uni-erlangen.de

INVENT Computing GmbH, Erlangen

NEC Europe Ltd., C&C Research Laboratories,St. Augustin
Lehrstuhl TC1 (Prof. Emig), Uni Erlangen

HAPEG GmbH, Hattingen

Numerische Simulation reaktiver Stromungen in komplexen Geometrien.

Die numerische Simulation reaktiver Stromungen in komplexen Geometri-
en spielt eine entscheidende Rolle bei der Optimierung von Katalysatoren
in der Reaktionstechnik. Detaillierte Kenntnisse des Strémungsverlaufes
im Inneren der durchstrémten Geometrie sind erforderlich, um ein genaue-
res Verstdndnis der Transportvorgénge in Bezug auf die Reaktionsproduk-
te und -Edukte und damit auf die Reaktionsverldufe in der heterogenen
Katalyse zu erhalten.

Der am LSTM entwickelte Lattice Boltzmann Automat BEST [1] soll um
geeignete Module zur Simulation von multispezies-Diffusion und chemi-
schen Reaktionen erweitert werden. Zur Simulation der Durchstrémung
dreidimensionaler realer poréser Geometrien soll die Erzeugung der Geo-
metrieinformation in Form von Voxel-Daten mittels 3-D Computertomo-
graphie (3D-CT) realisiert werden.

Der bestehenden Lattice Boltzmann Code soll um Komponenten zur Si-
mulation von multispezies-Diffusion und chemischen Reaktionen erweitert
werden. Das zugrundeliegende Stromungsfeld wird hierbei durch eine in
Ort und Impuls diskretisierte Variante der Boltzmanngleichung mit einem
BGK-Relaxations-Operator berechnet. Der Stofftransport erfolgt durch
Losen der Diffusionsgleichung mittels finiter Differenzen. Zur Reaktions-
modellierung wurde eine reduzierte ein-Schritt-Kinetik implementiert, die
lokal aus den Konzentrationen der Produkte und Edukte sowie einer vor-
gegebenen Reaktionskonstante die Orts- und Zeitabhidngigen Umsatzraten
berechnet. Zur Konvertierung der mittels 3D-CT generierten Datensitze
in Voxel-Dateien wurde entsprechende Preprocessing-Software erstellt.
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Ergebnis: Die Kombination von 3D CT zur Digitalisierung der Geometrie und BEST
zur Berechnung der Strémung konnte am Beispiel einer pordsen SiC -
Struktur demonstriert werden.

|3—D CT -Datensatz generieren |

[Konvertieren in einen “Voxel“ — Datensatzi

[Numerische Berechnung mit BESTI

[Visualisierung der Ergebnisse I

Abbildung 1: Schematische Darstellung der Arbeitsschritte von der 3D CT zur
Simulation mit LBA.

Abbildung 2: Visualisierung der Geometrie-Voxeldaten (links) und Isotachen der
Stromung, eingefirbt mit dem Druck (rechts).

Literatur [1 ] J. Bernsdorf, F. Durst and M. Schéfer, Int.J. Numer. Meth. Fluids 29:
251-264 (1999).

Weiteres Vorgehen  Die in BEST implementierten Module zur Simulation von Diffusion und
Reaktion sollen im Vergleich mit analytisch losbaren Problemstellungen
validert werden. In einem n#chsten Schritt soll die Strémung durch eine
noch anzufertigende 3 D-CT eines Teilstiicks eines Schiittgutkatalysators
simuliert werden. Den Abschlufl bildet die quantitative Untersuchung des
Einflusses lokaler Inhomogenititen der Geometrie des Reaktors auf die
Umsatzraten.

Datum: 01.04.1999
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Large-Eddy-Simulation fiir turbulente praxisrelevante Strémungen, hier:
Riithrwerksstromungen

Viele turbulente Stromungen der Praxis sind duflerst komplex und einer
Beschreibung mit Hilfe statistischer Turbulenzmodelle nur schwer oder gar
nicht zugénglich. International betrachtet ist deshalb in den letzten Jah-
ren ein enorm gestiegenes Interesse an der Methode der Large-Eddy-
Simulation zu verzeichnen, bei der die turbulente Grobstruktur (grofiskalige
Wirbel) numerisch aufgelost und nur die Feinstruktur (kleine Wirbel) mo-
delliert wird. Durch verbesserte numerische Verfahren, neue und ausgereif-
tere Feinstruktur-Modelle sowie nicht zuletzt durch gestiegene Rechnerlei-
stungen ist man heute in der Lage, komplexe turbulente Strémungsprobleme
von ingenieurwissenschaftlichem Interesse (z.B. Rithrwerksstromungen) mit
der Methode der LES anzugehen.

Gegenstand dieses Forschungsvorhabens ist die Weiterentwicklung ei-
nes existierenden LES-Programms (LESOCC) mit dem Ziel, turbulente
Stromungsprobleme von industriellem Interesse berechnen zu kénnen. Nach
einer ausgiebigen Validierungsphase [1-4] sollen nun praxisrelevantere Pro-
bleme simuliert werden, wie z.B. die turbulente Stromung in Riithrwerken.
Bisher wurden diese Stromungen fast ausschlieflich mit Hilfe von RANS-
Modellen (k — e-Modellen) berechnet [5]. Aufgrund des inhirent instati-
ondren Charakters der Stromung sowie der komplexen Stromungsphénome-
ne an den Bldttern des Riihrelements (Ablésung, Transition und Wiederan-
legen der Strémung) ist die LES-Technik fiir dieses Problem besonders gut
geeignet. Zudem liegen die in der Praxis vorkommenden Reynolds—Zahlen
in Bereichen, die zuverldssige LES-Rechnungen zulassen.

Der LES-Code LESOCC (= Large Eddy Simulation On Curvilinear
Coordinates) wurde zur Berechnung komplexer turbulenter Stromungen
entwickelt [1-4]. Mit einem 3D-Finite-Volumen—Verfahren in allgemeinen,
krummlinigen Koordinaten werden die instationdren, gefilterten Navier-
Stokes-Gleichungen gelost. Dabei wird ein nicht-versetztes, zell-zentriertes
Gitter mit Multi-Block-Struktur verwendet. Fiir die rdumliche Diskretisic-
rung werden sowohl fiir die viskosen als auch fiir die konvektiven Terme
ausschlieBlich zentrale Differenzen zweiter Ordnung eingesetzt. Andere un-
tersuchte Schemata fiir die konvektiven Fliisse erwiesen sich als ungeeignet
fir LES [3]. Zur Zeitintegration wurde ein Pradiktor-Korrektor—Verfahren
zweiter Ordnung implementiert, bei dem im ersten Schritt die Impulsglei-
chung mit einem Runge-Kutta-Verfahren integriert und im nachfolgenden
Korrektor—Schritt die Poisson-Gleichung fiir die Druckkorrekturvariable ge-
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Ergebnis

Literatur

weiteres
Vorgehen

Datum:

16st wird. Die Losung des linearen Gleichungssystems erfolgt mit einem Ver-
fahren der unvollstindigen LU-Zerlegung. Zur Simulation der nicht auflésbaren
turbulenten Feinstruktur wird sowohl das Smagorinsky-Modell mit Wandd&dmp-
fungsfunktion als auch das dynamische Feinstruktur-Modell eingesetzt. Drei un-
terschiedliche Moglichkeiten zur Behandlung fester Wénde sind im Programm
vorgesehen. Zum einen ist bei hoher Auflosung des wandnahen Bereiches (i.a.
nur bei kleinen Reynolds—Zahlen moglich) der Einsatz der Stokesschen Haftbe-
dingung an der Wand moglich. Fiir die Simulation von Strémungen mit hohen
Reynolds—-Zahlen, bei denen die Auflosung der viskosen Unterschicht nicht mehr
gelingt, sind sowohl das Wandmodell nach Schumann als auch das nach Wer-
ner und Wengle implementiert. Das Programm ist vollstindig vektorisiert und
auf zwei unterschiedliche Weisen parallelisiert, zum einen fiir Shared-Memory-
Rechner (z.B. NEC SX-4) und zum anderen fiir Distributed—Memory-Rechner
(z.B. VPP 700) mittels Gebietszerlegung und explizitem Message-Passing (MPI).

Das Verfahren wurde zunéchst anhand unterschiedlichster turbulenter Stro-
mungsprobleme erfolgreich validiert [1-4]. Insbesondere wurden sehr umfangrei-
che Untersuchungen zum Einflufl von numerischen und modellbedingten Aspekten
anhand einer Kreiszylinderumstromung bei zwei verschiedenen Reynolds-Zahlen
(Re = 3900 wund 140,000) durchgefiihrt [3-4]. Zur Zeit wird die Strémung in
einem Riihrkessel, der mit einer sechsblidttrigen Rushton—Turbine ausgeriistet ist,
berechnet. Die Abbildung zeigt die Geometrie der Konfiguration (ca. 6.5 Mill. Git-
terpunkte) und die berechnete, zeitgemittelte Sekundirstromung fiir Re = 29, 000
in einem z — z-Schnitt durch ein Blatt des Riihrelements.

(1] Breuer, M., Rodi, W.: Large-Eddy Simulation of Complex Turbulent Flows of Practical
Interest, In: 'Flow Simulation with High-Performance Computers II’, ed. E.H. Hirschel,
Notes on Numerical Fluid Mech., vol. 52, pp. 258-274, Vieweg Verlag, Braunschweig, (1996).

[2] Rodi, W., Ferziger, J.H., Breuer, M., Pourquié, M.: Status of Large Eddy Simulation: Results
of a Workshop, Workshop on LES of Flows Past Bluff Bodies, Rottach-Egern, Tegernsee,
Germany, June 26-28, 1995, J. of Fluids Engineering, vol. 119, no. 2, pp. 248-262, (1997).

[3] Breuer, M.: Large Eddy Simulation of the Sub—Critical Flow Past a Circular Cylinder: Nume-
rical and Modeling Aspects, Int. J. for Numerical Methods in Fluids, vol. 28, pp. 1281-1302,
John Wiley & Sons Limited, Chichester, (1998).

[4] Breuer, M.: Large Eddy Simulation of High Reynolds Number Circular Cylinder Flow, Proc.
of the Workshop on Industrial and Environmental Applications of Direct and Large Ed-
dy Simulation, August 5-7, 1998, Bogazi¢i University, Istanbul, Turkey, Lecture Notes in
Physics, Springer Verlag, submitted, (1998).

[5] Wechsler, K., Breuer, M., Durst, F.: Steady and Unsteady Computations of Turbulent Flows
Induced by a 4/45° Pitched Blade Impeller, J. of Fluids Engineering, in press, (1998).

Im weiteren Verlauf des Vorhabens sollen die Simulationsergebnisse detailliert
ausgewertet werden. Dazu gehort auch ein Vergleich mit Ergebnissen, die mittels
RANS-Berechnungen erzielt wurden, sowie eine Validierung anhand experimen-
teller Mefidaten.
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weitere Partner: SFB 557 (Beeinflussung komplexer turbulenter Scherstrémungen)
Thema: Ablosekontrolle in iiberkritischen Diffusoren
Ausgangssituation:

Aus bisherigen Untersuchungen sind die grundlegenden Eigenschaften abgeldster Diffusorstrémungen
(Ablose- und Relaxationsverhalten, Druckriickgewinn bzw. Druckverluste) relativ: gut bekannt /1/.
Wissensliicken bestehen derzeit noch in der Beschreibung der druckinduzierten Ablésung in leicht
tiberkritischen Diffusoren und der exakten Vorhersage von Ablésepunkten und Wiederanlegepunkten.
Weitgehend ungekldrt sind passive und aktive Methoden zur Beeinflussung und Kontrolle der
Stromungsabldsung /2/.

Ziel:

Zunichst werden in tiberkritischen Diffusoren mit Hilfe von Verdringungskérpern der Quer-schnittsverlauf
und das Widerstandsverhalten von Diffusoren mit kleinerem Offnungswinkel nachgebildet und damit die
Stromung passiv beeinflut. Weitere Zielsetzung ist es, durch gezielte Anregung der abgeldsten
Scherschichten in leeren Diffusoren (10°<0<90°) mit moglichst geringem Energicaufwand die
Wiederanlegelidnge stark zu verkiirzen. Dritter Schritt ist die Entwicklung eines Regelkreises fiir Aktuatoren,
um den Schritt von der Stromungsbeeinflussung hin zur aktiven Kontrolle zu machen /3/.

Losungsweg:

Zur schrittweisen Umsetzung werden umfangreiche Experimente an turbulent durchstromten Diffusoren mit
Offnungswinkeln zwischen 10° und 90° unter Einsatz zeitaufgeloster MeBverfahren (LDA / X-Draht /
Wandkriifte) durchgefiihrt, aus denen das mittlere Stromungsfeld (u, v, p, T,) und auch turbulente

’

Schwankungsgrofen und deren Korrelationen (Il—;, v’, u’v’,..) ermittelt und mit parallel durchgefiihrten
numerischen Simulationen verglichen werden. Als Anregemechanismus fiir die aktive Beeinflussung
kommen sowohl Lautsprecher als auch gepulste Wandstrahlen (Ringschlitz) in Betracht.

Ergebnis:

Insgesamt zeigen die ersten Ergebnisse deutlich, daB es prinzipiell moglich ist, sowohl passiv als auch durch
aktive Storeinleitungen eine starke Beeinflussung abgeldster Diffusorstromungen zu erreichen /4/ /5/.

Dabei nimmt der 18°-Diffusor mit deutlich kiirzester Wiederanlegelinge und optimalem
Relaxationsverhalten aller untersuchten Diffusoren im Bereich von 10° bis 90° Halboffnungs-winkel, eine
Sonderstellung ein /6/. Hier miissen (u.U. selbsterregte) dynamische Prozesse mit in Betracht gezogen
werden, um derartige Effekte zu quantifizieren.
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o Messwerte (LDA-Messungen)
——  Numerische Simulation
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Geschwindigkeitskomponente U[m/s}] im 18°-Diffusor
(Numerik & Experiment)

Ringschlitzanregung

Aktive Kontrolie durch Ringschlitzanregung

Literatur:

1/ Chaturvedi, M.C. (1963): Flow Characteristics of Axisymmetric Expansions, Journ. Hydraulics Div.,
S.61-91

12/ Nitsche, W.; Haberland C. (1993): On Turbulent Separated Flows in Axisymmetric Diffusers, In:
Notes on Num. Fluid Mech., Vol. 40, Ed. K. Gersten, Vieweg Verlag, S.116-124

13/ Fiedler, H.E.; Fernholz, H.H. (1990): On Management and Control of Turbulent Shear Flows, Prog.
Aerospace Sci., Vol. 27, S.305 ff

14/ Obi, S.; Ohizumi, H.; Aohi, K.; Masuda, S. (1993b): Turbulent Separation Control in a Plane
Asymmetric Diffuser by Periodic Pertubation, In: Engin. Turb. Modelling and Exp. 2, S.633-642

15/ Chun, K.B.; Sung, H.J. (1996): Control of Turbulent Separated Flow over a Backward Facing Step
by Local Forcing, Exp. In Fluids 21, S.417-426

16/ Stieglmeier, M.; Tropea, C.; Weiser, N.; Nitsche, W. (1989): Experimental Investigation of the Flow
Through Axisymmetric Expansions, Journ. Fluids Engin, $.464-471

Weiteres Vorgehen:

Fiir die stromungsmechanische Beurteilung einer erfolgreichen Beeinflussung miissen phasen-gemittelte
Geschwindigkeits- und Turbulenzmessungen mit hoher zeitlicher und rdumlicher Auflosung durchgefiihrt
werden, die AufschluB iiber Strukturentwicklungen in den Diffusoren bei aktiver Beeinflussung liefern
konnen.

Datum: 18.03.1999
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Thema: Aerodynamische Optimierung von Tragfliigeln unter Anwendung von Analogiemethoden

Ausgangssituation:

In der Vergangenheit wurden fiir die aerodynamische Auslegung von Tragfliigeln erfahrungsba-
sierte inverse Verfahren verwendet, wobei ausgehend von bisherigen guten Lésungen einzelne
Fligelschnitte mit einem 2D-Code aus vorgegeben Druckverteilungen berechnet wurden. Eine
Uberpriifung der Qualitit fand anschlieBend durch Nachrechnung mit einem Navier-Stokes-Code
oder Windkanalversuchen statt. Die sich daraus ergebenden Erkenntnisse fiihrten in einem wei-
teren Schritt zu einem verbesserten Entwurf. Nachteilig an diesem Verfahren ist die relativ
lange Zykluszeit sowie die auftretenden Schwierigkeiten beim Entwurf eines Fligels mit deutlich
erhéhter Leistungsanforderung. Eine Verbesserung wird durch den Einsatz von direkten Opti-
mierungsverfahren erzielt [1]. Diese basieren jedoch auf 2-D Codes fiir Fliigelschnitte, da die
Verwendung eines 3-D Navier-Stokes-Codes aufgrund der erheblichen Rechenzeiten und -kosten
derzeit nicht sinnvoll ist.

Ziel:

Die Effexte der dreidimensionalen Strémung miissen besser beriicksichtigt werden. Gleichzeitig
sollen weiterhin nur 2-D Codes fiir die Analyse verwendet werden. Es ist daher eine Analogie-
methode zur Beriicksichtigung der 3-D Effekte in zweidimensionalen Rechnungen notwendig.

Lésungsweg

In das bei DA derzeit verwendete Optimierungsverfahren [2, 3, 4, 5] wird ein zusitzlicher Schritt
eingefiibrt. Ausgehend von einer 3-D Navier-Stokes Rechnung werden an den Stellen der Auf-
bauprofile des Tragfliigels in einem inversen Schritt mittels 2-D Codes Geometrien erzeugt,
deren Druckverteilungen méglichst gut mit den 3-D berechneten iibereinstimmen. Die daraus
erhaltenen Geometrieinderungen werden anschliefiend bei der Optimierung beriicksichtigt. Das
Ergebnis der Optimierung wird wieder mit dem 3-D Navier-Stokes Code nachgerechnet und dient
als Ausgangspunkt fiir eine Ermittlung von neuen Analoggeometrien. Auf diese Weise nihert
man sich iterativ einer Gesamtlésung.

Ergebnis:

Die Verbesserung des Gesamtwiderstandes im Verlaufe der Iteration ist in der Abb. 1 dargestellt
(Widerstand im Hauptdesignpunkt berechnet mit Navier-Stokes-Code). Die Druckverteilungen

im Hauptdesignpunkt zeigt die Abb. 2. Insgesamt ist mit diesem Verfahren ein 3-D Tragfliigel-
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entwurf in zwei bis drei Wochen méglich, vor allem bei Ausnutzung der Méglichkeiten zur
Parallelisierung [6]. Dadurch ergibt sich gegeniiber friiher eine erhebliche Zeiteinsparung.

Obwohl das Ergebnis als gut bezeichnet werden kann, ist das Gesamtverfahren noch nicht als
Alltagswerkzeug einsetzbar. Die bei der Ermittlung der Analoggeometrien auftretenden Schwie-
rigkeiten sind erheblich. Dies ist auf den Ansatz basierend auf geometrischer Analogie zuriick-
zufithren. Verbesserungen sind denkbar fiir eine strémungsmechanische Analogie.

Widerstand [cats]

2 3 . s ¢

[teration

L

Abb. 1: Widerstandsverbesserung im Verlauf der Iteration Abb. 2: Druckverteilungen am Tragtlugel

Literatur

(1] Forbrich, D.: Aerodynamische Fligeloptimierung fir ein grofes transsonisches Verkehrs-
flugzeug, Jahresbericht STAB-Projektgruppe ,,Fliigel grofer Streckung”. 1997.

(2] Van der Velden, A. und Forbrich, D.: Use of Aerodynamic Shape Optimization for a Large
Transonic Aircraft, 15th AIAA Applied Aerodynamics Conference, Atlanta, June 23-25,
1997.

(3] Van der Velden, A. und Frommann, O.: Use of Aerodynamic Shape optimization for the
A3XX, DASA Airbus interner Bericht, 1998.

[4] Van der Velden, A.: Aerodynamic Shape Optimization, AGARD-R-803 AGARD-FDP-VKI
Special Course, April 1994.

5] Synaps, Inc.: “Pointer Pro?™4.2”, WWW.synaps-inc.com
P

(6] Axmann, J.K., Hadenfeld, M., Frommann, O.: Parallel Numerical Atrplane Wing De-
sign, 10. DGLR Fachsymposium: Strémung mit Ablésung, Tagungsband in Vorbereitung,
Vieweg-Verlag, 1997

Weiteres Vorgehen:

Die Méglichkeit der strémungsmechanischen Analogie soll genauer untersucht werden. Dabei ist
denkbar, dafl z.B. Differenzen in den Geschwindigkeiten, die sich zwischen einer 2-D und einer
3-D Rechnung in einem Schnitt ergeben, als Randbedingung der zweidimensionalen Berechnung
vorgeschrieben werden. Ein zusitzlicher Vorteil wire die Konsistenz hinsichtlich der 2-D und
3-D Rechnungen aufgrund der Verwendung nur eines Codes (Z.B. FLOWer) gegeniiber der
Anwendung verschiedener Verfahren.
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Implementierung der Chimiren-Technik im Navier-Stokes Verfahren FLOWer

Blockstrukturierter Verfahren, wie beispielsweise FLOWer, zeichnen sich in der Regel durch eine
hohe Genauigkeit und, was bei industrienahen Anwendungen zunehmend wichtiger wird, durch eine
sehr hohe Effizienz aus. Von Nachteil insbesondere gegeniiber unstrukturierten Verfahren ist die bei
komplexen Geometrien sehr aufwendige Gittergenerierung, die oft sehr viel zeitintensiver als die
eigentliche Rechnung ist. Desweiteren setzen klassische blockstrukturierte Verfahren zusammenhin-
gende Blocke voraus. Relativbewegungen zwischen den Blocken sind nicht moglich, wie sie etwa zur
Simulation eines Helikopters oder einer bewegten Klappe notig wiren.

Ziel

Das blockstrukturierte Navier-Stokes Verfahren FLOWer soll dahingehend flexibilisiert werden, da
zum einen die Strémung um Korper in Relativbewegung zueinander simuliert werden kann, zum
anderen soll die Gittergenerierung vereinfacht werden.

Losungsweg

Die oben angesprochenen Einschriankungen kénnen durch Implementierung der sogenannten Chima-
ren-Technik zumindest teilweise aufgehoben werden. Wesentliches Merkmal gegeniiber den klassi-
schen blockstrukturierten Verfahren ist die Verwendung iiberlappender Gitter [1]). Im Rahmen des
nationalen Verbundvorhabens MEGAFLOW sollte daher im Stromungsloser FLOWer die Chiméren-
Technik implementiert werden, um die Flexibilitdt und Attraktivitdt des Verfahrens weiter zu erhohen.
Dabei konnten insbesondere die im 3D-Euler-Code ROTCATS gemachten Erfahrungen eingebracht
werden [2][3]. Bei der Implementierung wurde insbesondere beriicksichtigt, daB alle Chimaren-Funk-
tionen Uiber Eingabe-Parameter spezifiziert werden konnen.

Ergebnisse

An Hand zahlreicher Anwendungen [4] wurde das Verfahren zum einen validiert, zum anderen konnte
das Potential der jetzt in FLOWer verfiigbaren Chimiaren Technik gezeigt werden. Durch Synthese der
instationdren Fahigkeiten und der Technik deformierbarer Netze mit der Chiméren-Technik ist mann-
nun in der Lage, bewegte Steuerflachen im dreidimensionalen zu simulieren (Bild 1). Der Komponen-
tengedanke bei der Verwendung der Chimiren-Technik wurde beispielsweise bei der Integration einer
Landeklappenspindel-Verkleidung verfolgt (Bild 2).
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Weiteres Vorgehen
 Schritte Richtung Automatisierung des Verfahrens
+ Erméglichung der Berechnung globaler Kraftbeiwerte bei tiberlappenden Oberflachennetzen (zur

Zeit nicht moglich)

Bild 1: Simulation instationdrer Klappenbewegungen unter gleichzeitiger Verwendung deformierbarer
Netze und der Chiméren-Technik
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dung der Chimiren Technik
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Thema Verallgemeinerte, 3-dimensionale Transitionsvorgabe im blockstrukturierten DLR
Navier-Stokes-Verfahren FLOWer

Ausgangssituation: Fiir eine Vielzahl industrie-relevanter Stromungskonfigurationen ist die zuverlds-
sige Berechnung der Strémung unter Beriicksichtigung der laminar-turbulenten Transition in Navier-Sto-
kes-Losern eine unabdingbare Voraussetzung. Dafiir ist eine moglichst allgemeine, 3-dimensionale
Transitionsvorgabe notwendig. Dariiberhinaus stellt die Moglichkeit der Transitionsvorgabe eine not-
wendige Bedingung fiir die Kopplung eines Navier-Stokes-Losers mit einem Stabilitatsverfahren dar, um
ohne vorhergehende Kenntnis der Transitionslinien transitionelle Rechnungen durchzufiihren.

Ziel: Es sollen komplexe, mehr-komponentige Konfigurationen (mit z.B. Fliigeln, Riimpfen und Trieb-
werken) unabhingig von der Netztopologie und der Oberflichengeometrie unter Beriicksichtigung meh-
rerer Transitionslinien beliebiger Form fiir die verschiedenen Komponenten bearbeitet werden kénnen.

Die Moglichkeiten der Transitionsvorgabe im blockstrukturierten Navier-Stokes-Code FLOWer des
DLR werden dahingehend verallgemeinert, dal beliebige Transitionslinien in Form von Raumkurven auf
den Oberflichenkonturen beliebiger Konfigurationen vorgegeben werden kénnen. Die Raumkurven wer-
den durch Oberflachenkoordinaten der Konfiguration parametrisiert.

Dariiberhinaus wird die Transitionsvorgabe bauteilbezogen gestaltet, d.h., daB fiir verschiedene Teile der
Konfiguration individuelle Transitionslinien vorgegeben werden.

Ergebnis sind laminar und turbulent zu behandelnde Gebiete im Rechennetz der Konfiguration.

Losungsweg: Bei der Transitionsvorgabe liest FLOWer alle relevanten Transitionsdaten (z.B. Anzahl
der Transitionslinien, Anzahl der Transitionspunkte pro Linie, Koordinaten der Transitionspunkte) aus
einer externen Datei ein und erzeugt im Rechennetz Gebiete, die nur laminar behandelt werden; im Rest
des Stromungsfelds sind Turbulenzmodelle aktiv. Die Laminargebiete haben die Form korperkonturihn-
licher Hiillen, die in Hauptstrémungsrichtung durch die Transitionslinien und senkrecht zur Kérperober-
flaiche durch einen vorgebbaren Abstand begrenzt werden. Die Begrenzung der Laminarhiillen in
Hauptstromungsrichtung wird durch eine Projektion der jeweiligen Transitions-Raumkurve in eine zur
Konfigurationslingsachse senkrechten Ebene E erzeugt. Einem Netzpunkt Py innerhalb einer Laminar-
hiille wird durch ein Interpolationsverfahren zunichst ein Punkt P der projizierten Transitionslinie in der
Ebene E zugeordnet. Die Lingsachsenkoordinate (x-Achse in FLOWer) von Py wird nun mit derjenigen
von Py verglichen. Es gilt:  x(Py) <x(Py) und Py innerhalb Laminarhiille = Py ist laminar.
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Ergebnisse: Der Algorithmus zur Transitionsvorgabe wurde getestet an der C1-Konfiguration des HELI-
FUSE Hubschrauber-Rumpfs (Bild 1) - Rumpfkontur und Transitionslinie zeichnen sich durch starke
Kriimmungen aus - und am NHLP 3-Element-Profil der DRA (Bild 2). Die Ergebnisse der Stromungslo-
sung fiir das 3-Element-Profil verdeutlichen die Notwendigkeit einer transitionellen Rechnung (Bild 3).

Bild 1: Vorgegebene Transitionslinie am HELIFUSE Hubschrauber-Rumpf, diinne Linie: durch Benutzer vorgegebene Transi-
tionslinie, dicke Linie: Transitionslinie im Oberflichennetz des Stromungslosers. Alle Oberflichenpunkte ,,vor* der durchgezo-
genen Linie werden laminar berechnet.

F P Ma=0.197
ok alf=20.18
i Re=3.52 E+06
- k-w o Exp1
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- transitionat
—~-10 ~—————— fully turbulent
=
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]
g 6
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Bild 3: cp-Verteilung am DRA 3-Element-Profil (NHLP 2D): Die Saugspitze am Vorfliigel wird nur bei der transitionellen
Rechnung richtig wiedergegeben.
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Thema Préaprozessor-Mode im blockstrukturierten DLR Navier-Stokes-Verfahren FLOWer

Ausgangssituation: Die verallgemeinerte Wandabstandsberechnung (wandnormale Abstinde von Feld-
punkten ,distx(i,j,k)‘ in FLOWer, notwendig im gesamten Strémungsfeld fiir 1-Gleichungs-Turbulenz-
modell von Spalart und Allmaras und in Wandnihe fiir die Transitionsvorgabe zur Erzeugung laminarer
Hiillen) hat sich fiir eine Reihe industrie-relevanter Stromungskonfigurationen als extrem zeitintensiv
erwiesen (z.B. ALVAST-Fliigel/Rumpf/Triebwerk/Pylon-Konfiguration mit ca. 3,9 Mio. Netzpunkten:
Rechenzeit fiir Abstinde > 12 h auf NEC SX4), so da schon wihrend der Vorbereitung der Stromungs-
16sung die auf vielen GroBrechnern existierende Rechenzeitbegrenzung pro Rechnung (cpu time limit)
iberschritten wird.

Ziel: Fir FLOWer wird eine Préiprozessor-Funktionalitidt implementiert, die es erlaubt, vor der eigentli-
chen Stromungslosung durch FLOWer die verallgemeinerten Wandabstinde zu berechnen und das Tran-
sitionsmanagement (Transitionsvorgabe) durchzufiihren und die erzeugten Ergebnisse beider Prozesse in
einem separaten Restart-File abzulegen, das fiir die eigentliche Strémungsberechnung durch FLOWer
eingelesen wird. FLOWer wird im Priprozessor-Mode im wesentlichen auf sequentiellen, skalaren Rech-
nern (z.B. Workstations) betrieben, um Konflikte mit dem cpu time limit auf GroBrechnern zu vermeiden.

Der Priprozessor-Mode benétigt Speicherplatz lediglich fiir diejenigen RechengréBen, die zur Berech-
nung der Wandabstinde und zum Transitionsmanagement notwendig sind. Die i.a. noch sehr stark
begrenzten Speicherressourcen einer Workstation stellen so auch zur Bearbeitung sehr groBer Rechen-
netze kein Hindernis dar. Die fiir eine Préprozessor-Funktionalitdt notwendige Infrastruktur ist im
wesentlichen der bestehenden FLOWer ,,Grund-Version® - die ,,Grund-Version“ stellt ab jetzt den Stro-
mungsloser-Mode dar - entnommen. Im Stromungsloser-Mode behilt FLOWer alle Fihigkeiten, die in
der,,Grund-Version“ vorhanden sind, also auch diejenige, die Wandabstinde zu berechnen und das Tran-
sitionsmanagement durchzufithren. Fiir den Stromungsléser-Mode kommt die Fahigkeit, ein zweites
Restart-File fiir das Abstandsfeld und das Transitionsfeld auszuschreiben und zu behandeln, hinzu.

Einem User wird so ein einziges Programm-System mit zwei unterschiedlichen Funktionalitidten an die
Hand gegeben, wobei die Priprozessor-Funktionalitit vollstidndig in der Stromungsléser-Funktionalitit
enthalten ist, jedoch eine sehr stark abgespeckte Version des kompletten Programm-Systems darstellt, die
speziell auf die verallgemeinerte Wandabstandberechnung und Transitionsvorgabe zugeschnitten ist.
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Losungsweg: Der Priprozess liest das Rechennetz und alle Transitionsdaten ein, legt Speicherplatz fiir
alle im Rechenprozess bendtigten Felder an, die Rechnung wird durchgefiihrt, die Ergebnisse der Rech-
nung werden in ein Restart-File ausgeschrieben.

Die Aktivierung der beiden Modes wird gesteuert durch einen Schalter-Parameter namens ,PREPRO‘ im
Haupt-Parameter-File ,inp.dat‘. Im Priprozessor-Mode wird Speicherplatz nur fiir die Berechnung der
Wandabstinde und fiir das Transitionsmanagement angelegt. Das Abstandsfeld und das Transitionsfeld
werden im Priprozess lediglich fiir das feinste wihrend der Rechnung verwendete Multigrid-Level
berechnet und auch nur diese Werte werden im neuen Restart-File ,rstartgeo* abgelegt. Das Restart-File
,rstartgeo’ wird einfach genau (real*4 in FORTRAN) sowohl ausgeschrieben als auch eingelesen; FLO-
Wer erwartet also in jedem Fall bindre Daten im real*4-Format.

Beim Restart mit ,rstartgeo‘ werden das Abstandsfeld und das Transitionsfeld fiir die groberen Netzlevel
vom feinsten auf alle groberen Netzlevel iibergeben und nicht extra berechnet. Man umgeht so das Pro-
blem, daB man mit unterschiedlichen Abstinden rechnen wiirde, wenn man Strémungsdaten auf einem
groberen Level verwendete (Fiir die groberen Level rechnet man in der bestehenden FLOWer-Version die
Abstinde im groben Level direkt aus, wo ja weniger Punkte vorhanden sind. Also sind die Ergebnisse in
einem groben Level anders, und zwar weniger genau, als die Ergebnisse, die von einem feinen auf ein gro-
bes Level hinuntergegeben werden.). Die Praprozessor-Funktionalitdt und die Stromungsloser-Fuktionali-
tdt sind hinsichtlich der Implementierung des handlings der Wandabstinde konsistent.

Ergebnisse: Es ergibt sich eine Reihe von Restart-Moglichkeiten hinsichtlich des Einlesens des ,,alten*
Restart-Files ,restart‘ und des ,,neuen* Restart-Files ,rstartgeo* fiir den Strémungsloser-Mode:

a.) Restart nur mit ,restart’ ohne Abstande und ohne Transition:

1.) voll laminare oder voll turbulente Rechnung mit Baldwin-Lomax oder k-w.

Abstinde werden nicht benétigt, Transition auch nicht: ,rstartgeo’ muB nicht existieren, also auch nicht eingelesen werden.
b.) Restart nur mit ,restart® mit Abstidnden und mit Transition:

1.) voll laminare oder voll turbulente Rechnung mit bel. Turbulenzmodell.

2.) transitionelle Rechnung mit bel. Turbulenzmodell, Abstinde und Transition werden erst in FLOWer gemacht!

c¢.) Restart mit ,restart‘ und ,rstartgeo* (nur Abstdnde):

1.) voll laminare oder voll turbulente Rechnung mit bel. Turbulenzmodell.

2.) transitionelle Rechnung mit bel. Turbulenzmodell, Transition wird erst in FLOWer gemacht!

d.) Restart mit ,restart‘ und ,rstartgeo‘ (Abstinde und Transitionsfeld):

1.) voll laminare oder voll turbulente Rechnung mit bel. Turbulenzmodell.

2.) transitionelle Rechnung mit bel. Turbulenzmodell, Transition ist schon gemacht!

e.) Restart nur mit ,rstartgeo* (nur Absténde):

1.) voll laminare oder voll turbulente Rechnung mit bel. Turbulenzmodell.

2.) transitionelle Rechnung mit bel. Turbulenzmodell, Transition wird erst in FLOWer gemacht!

f.) Restart mit nur ,rstartgeo* (Abstinde und Transitionsfeld):

1.) voll laminare oder voll turbulente Rechnung mit bel. Turbulenzmodell.

2.) transitionelle Rechnung mit bel. Turbulenzmodell, Transition ist schon gemacht!

Diese Restart-Moglichkeiten werden gesteuert durch einen weiteren Schalter-Parameter namens ,ISTRT-
PRE", der ebenfalls im Haupt-Parameter-File ,inp.dat‘ steht und nur im Zusammenspiel mit dem Restart-
Schalter ,ISTART" funktionsfihig ist, wobei die Bedeutung von ,ISTART® unverdndert bleibt.

Die Priprozessor-Funktionalitat und samtliche Restart-Moglichkeiten werden durch 2 Schalter im Haupt-
Parameter-File ,inp.dat‘ gesteuert.
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Thema: ,

Berechnung isolierter Triebwerksgondeln unter besonderer Beriicksichtigung von Strahl-

mischung.

Ausgangsituation: .

BMW Rollce-Royce ist bestrebt durch die Gestaltung der Einlauf-, Gondel- und Diisenkontur
von Zweistromtriebwerken den Gesamt-Wirkungsgrad des Antriebes und die Lirmemission
positiv zu beeinflussen. Neben der bei der Entwicklung und Zertifizierung der Triebwerke
anfallenden Berechnungen und Versuche arbeitet BMW Rollce-Royce auch an Forschungsvor-
haben mit, die sich mit der viskosen Berechnung isolierter Triebwerke unterschiedlicher Bauart
beschiftigen. Insbesondere die Ergebnisse aus dem Forschungsvorhaben ENIFAIR sollen hier
vorgestellt werden.

Ziel:

Ziel der Arbeiten bei BMW Rolls-Royce ist die Validierung von CFD Methoden zur viskosen
Berechnung isolierter Triebwerke. Die Methoden werden zum Entwurf von Einliufen mit
breitem Einsatzspektrum und lirm- und leistungseffizienter Strahlmischung eingesetzt.

Losungsweg:

Zum Entwurf von Einldufen mit breitem Einsatzspektrum wird unter anderem das inverse Ent-
wurfsverfahren in MEGAFLOW verwendet. Aus diesem Grunde wurde dieses Verfahren fiir
die Berechnungen im Rahmen von ENIFAIR ausgewihlt. Zur Validierung der Nachrechnungen
werden im Rahmen von ENIFAIR dreidimensionale Berechnungen von Turbofan (TF), Very
High (VHBR) und Ultra High Bypass Ratio (UHBR) Triebwerken durchgefiihrt und mit ande-
ren Methoden verglichen. Besondere Beachtung findet hierbei die Strahlmischung im Nachlauf.
Die Verwendung unterschiedlicher CFD Methoden und Turbulenzmodelle und deren Einfluss
auf die Ergebnisse im Treibstrahl bedarf noch intensiver Untersuchungen. Erst wenn hier Klar-
heit herrscht kann eine Berechnung von Mischungeffizienz und lirmrelevanten Faktoren bei
externer oder interner Mischung in Betracht gezogen werden.

Ergebnisse:

Qualitativ 148t sich das Stromungsfeld im Einlauf und im Nachlauf recht gut berechnen.
Schlechte Konvergenz deutet jedoch darauf hin, daB bei der Netzgenerierung und bei den Rand-
bedingungen noch einige Fragen offen sind. So zeigt sich, daB bei eigenen Netzen fiir die
BR715 mit VergroBerung der Netzzellen im Fernfeld gute Konvergenz erreicht wurde, wihrend
bei Netzen, die die Grenz-/Scherschichtauflésung ins Fernfeld fortfiihren schlechte Konvergenz
erzielt wird.
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Mit iiber dem Querschnitt konstanten Geschwindigkeiten im Einlauf und Totaldriicken am
Strahlaustritt erreicht man offenbar gute Ergebnisse, obwohl die Randbedingungen den wirk-
lichen viskosen Stromungsverhéltnissen widersprechen.

Die Linge des Strahlkernes liegt im erwarteten Bereich. Trotzdem muss die Frage gestellt
werden, ob der runde Strahl mit den gleichen Konstanten im Turbulenzmodell gerechnet
werden darf, wie sie fiir Grenzschichten verwendet werden. Die gezeigten Ergebnisse sind
daher nur der Anfang der geplanten umfangreichen Untersuchungen zum Thema Strahlmi-
schung.

Ausblick:

Langfristig soll durch Experimente und numerische Untersuchungen das Verstindnis der
Strahlmischung mit und ohne Bliitenmischer erhoht werden und die Numerik validiert und zum
Entwurf von ldarmarmen und effizienten Gondelkonturen, Mischern bzw. Diisen genutzt wer-
den.
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Bild: Machzahlerteilung in einem Vertikalschnitt eines Turbofan Triebwerkes im Reiseflug.
Literatur:

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

AGARD Aerodynamic Engine/Airframe Integration for High Performance Aircraft and Missi-
les, AGARD-CP-498

J.A. Lieser: Theoretische und experimentelle Untersuchungen transsonischer Heckstromungen.
Dissertation TH-Darmstadt, 1992.
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Numerische Simulation hydrodynamischer Wandler

Fiir den Einsatz in Triebwagen, Omnibussen und PKW ist eine stei-
gende Nachfrage nach automatischen Getrieben festzustellen. Bis-
her werden die dabei benétigten hydrodynamischen Wandler noch
groBitenteils empirisch, durch Abbildung der komplexen dreidimensio-
nalen, turbulenten Stromung auf einen eindimensionalen Stromfaden
mit Hilfe von Experimenten, ausgelegt [1]. Damit ist es moglich, die
Auswirkungen kleiner Parameterdnderungen auf das Leistungsiibert-
ragungsverhalten zu deuten. Bei einer Neukonstruktion miissen bis-
lang die empirischen Konstanten durch umfangreiche Messungen neu
kalibriert werden. Es ist ein neues Entwicklungskonzept erforderlich,
das durch Einsatz eines kalibrierten effizienten CFD-Aided Design Sy-
stems die Entwicklungskosten senkt sowie die gezielte Verbesserung
des Betriebsverhaltens beliebiger hydrodynamischer Wandler bereits
in der Vorauslegung erlaubt.

Mit Hilfe umfassender und hochauflésender numerischer Stromungs-
simulationen soll der Ist-Zustand eines bestehenden Wandlers analy-
siert werden und zur Kalibrierung eines CFD-Aided Design Systems
dienen.

Mit dem Code FASTEST-3D werden hochaufgelste Stromungssimu-
lationen durchgefiihrt. Zur Koppelung von Rotor und Stator existie-
ren verschiedene Ansitze. Beim frozen rotor Ansatz wird Rotation
allein durch zusétzliche Coriolis- und Zentrifugalterme in den Erhal-
tungsgleichungen beriicksichtigt, wihrend das numerische Gitter zeit-
lich unverdndert bleibt. Eine genauere Simulationsmoglichkeit ergibt
sich aus der gekoppelten Betrachtung der Bewegungsgleichungen fiir
das Fluid und die Schaufelrdder. Dabei wird die Drehzahl der Pum-
pe vorgegeben und diejenige der Turbine durch die sich einstellende
Stromung induziert. Bei Problemen mit fest vorgegebenen Rotations-
geschwindigkeiten hat sich die clicking grid Methode als leistungsfiahig
erwiesen [2], die ohne zusitzliche Interpolationen in der Drehebene
auskommt. Bei der Berechnung strémungsinduzierter Anfahrvorgénge
am LSTM hat sich gezeigt, dal dort die Verwendung von sliding grids
unverzichtbar ist.

AG STAB
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Eine voll instationire Berechnung mit induzierter Bewegung der Turbine ist in
jedem Fall extrem rechenzeitintensiv. Alle Ansdtze benétigen als Eingabe nu-
merische Gitter sehr hoher Qualitit. Die Moglichkeiten, diese Gitter effizient zu
erzeugen und zu nutzen, wird starken Einfluff auf die Qualitat und den Fortschritt
der Simulationen haben.

Ergebnis: Nach Aufbereitung der CAD-Daten konnten Teil- und Komplettvernetzungen
erzeugt werden. Bei Benutzung der vorhandenen Strémungsloser und Gitterge-
neratoren sowie der komplexen Geometrie und ungiinstigen Schaufelzahlen sind
die moglichen Topologien nur extrem aufwendig zu erstellen. Erste Rechnungen
miissen ergeben, ob die gew#hlte Topologie mit FASTEST-3D zu Konvergenz
fiihrt.
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Abbildung 1: Komplette Vernetzung aller drei Beschaufelungen eines hydrodyna-
mischen Wandlers (ohne duflere Wandung).

Literatur: [1] Wolf, M. (1962). Stromungskupplungen und Strémungswandler, Springer-Verlag,
Berlin.

[2] Bohm, M., K. Wechsler und M. Schéfer (1998). A Parallel Moving Grid Multigrid
Method for Flow Simulation in Rotor-Stator Configuration. Int. J. Num. Meth.
in Fluids.

Weiteres Erste Ergebnisse werden zeigen, ob die hier gewiihlten Werkzeuge den speziel-
Vorgehen: len Anforderungen bei der Simulation hydrodynamischer Wandler insbesondere
im Hinblick auf die Effizienz bei der Gitterzeugung und Durchrechnung gerecht
werden. Im Bedarfsfall muf8 auf andere bestehende Systeme zuriickgegriffen wer-
den. Mit Hilfe der hier gewonnenen Ergebnisse soll das CFD-Aided Design Sy-
stem kalibriert und zur Optimierung eines Wandlers genutzt werden. Mit weiteren
hochaufgelosten Simulationen soll der Entwicklungsfortschritt bewertet werden.

Datum: 31.3.1999 AG STAB
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Thema: Stromungsmechanische Untersuchung von Mikroflufirestriktionen

Ausgangssituation: In vielen Bereichen der Medizin, wie z. B. der Insulin- oder Schmerz-
therapie, stellt sich die Aufgabe, geringe Fluidmengen (ul/min)
prézise zu dosieren. Mit Hilfe eines Systemkonzepts das auf dem
Uberdruckprinzip beruht und Elemente aus den Bereichen Silizium-
Mikromechanik, Mikroelektronik und Signalverarbeitung zusam-
menfiihrt, ergibt sich die Moglichkeit, ein portables, kompaktes
Dosiersystem zu realisieren. Aus stromungsmechanischer Sicht sind
dabei die Anforderungen an die Dosiergenauigkeit, die Flexibilitat
des Dosierprofils und den Energieverbrauch von Interesse. Eine we-
sentliche Komponente dieser Systeme sind mikromechanisch herge-
stellte Flufirestriktionen.

Ziel: Durch interdisziplindre Zusammenarbeit sollen mikromechanisch
hergestellte Bauelemente stromungsmechanisch charakterisiert und
allgemeine Auslegungskriterien gegeben werden.

Losungsweg;: Die mikroskopischen Abmessungen, die eingesetzten Fluide sowie
die Herstellungsverfahren der Bauteile erfordern eine Priifung des
Giiltigkeitsbereichs der Navier-Stokes-Gleichungen fiir die hier be-
trachteten kleinen Reynolds-Zahlen (Re & 1). Nachdem eine Lite-
raturstudie gezeigt hat, da§ die kontinuumsmechanischen Grund-
annahmen als hinreichend abgesichert angesehen werden konnen,
werden dreidimensionale numerische Simulationen der laminaren
stationdren Stromung mit dem Code FASTEST fiir verschiedene
Kanalgeometrien durchgefiihrt. Insbesondere ist der Zusammen-
hang zwischen Durchflumenge und Druckverlust zu ermitteln. Der
Einflufl von Oberflicheneffekten, Wandschlupf, Polaritat oder Gas-
blasen findet in diesem Rahmen keine Beriicksichtigung.
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Als Flufirestriktionen werden herstellungsbedingt trockengeétzte Kanéile aus
Silizium mit quadratischem Querschnitt vorgesehen. Durch die mdandrierende
Anordnung der Kanéle ergeben sich Umlenkungen von 90° und 180°, die al-
lerdings weniger als 2% zur gesamten Kanalldnge beitragen. Diese Geometrien
wurden im Reynolds-Zahl-Bereich von etwa 0,2 bis 7,1 untersucht. Die aus der
Simulation berechneten Druckverluste in geraden Kanalabschnitten stimmen
bis auf 0,2% mit analytischen Losungen iiberein [1]. In den untersuchten Um-
lenkungen, bei denen die halber Kanalhthe etwa dem Kriimmungsradius ent-
spricht, weichen die Druckverluste in den Umlenkungen gegeniiber geraden Ab-
schnitten gleicher Lénge, in Abhéngigkeit von der Reynolds-Zahl, geringfiigig
ab. Ablosungen oder Riickstromungen kdnnen ausgeschlossen werden. Damit
ist die Grundlage zur stromungsmechanischen Auslegung des Dosiersystems
gegeben.

Abbildung 1: Strémung in einer 90°Umlenkung mit einem mittleren
Kriimmungsradius von 22um. Isolinien der dimensionslosen horizontalen Ge-
schwindigkeit in einem Schnitt durch die Mittelebene. Kanalh6he und -breite
34um, Re = 0,284.

(1] Richter, H. (1971). Rohrhydraulik. Springer-Verlag, Berlin.

[2] Richter, M., P. Woias, D. Weif§ (1996). Micro Channels for Applications in
Liguid Dosing and Flow Rate Measurement. Proc. Eurosensors X, Leuven,
pp. 1297-1300.

Im weiteren Verlauf des Projekts soll ein Vergleich zwischen Simulation und

Messungen erfolgen. Bei Bedarf kann das numerische Modell zur Beriicksich-
tigung einiger der oben angesprochenen Effekte erweitert werden.
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Sensordaten®, Lehrstuhl fiir Graphische Datenverarbeitung (IMMD IX),

Universitdt Erlangen—-Niirnberg

Visualisierung turbulenter Stréomungen auf der Basis direkter nu-
merischer Simulationen mittels Kombinationsmethode

Direkte numerische Simulationen (DNS) turbulenter Strémungen liefern rie-
sige Datenmengen, deren Analyse und Visualisierung ein grofies und bislang
weitgehend ungeldstes Problem darstellt. Fiir typische Problemgréfien im
Bereich von etwa 107 Kontrollvolumen und 10* Zeitschritten ergeben sich
Datenmengen im Terabyte-Bereich, die zur Zeit selbst auf leistungsfahigen
Rechnern nicht weiterverarbeitet werden kénnen.

Ziel dieses Forschungsprojektes ist es, Methoden zur Aufarbeitung, Reduzie-
rung und Visualisierung der riesigen Datenmengen zu erarbeiten. Auf diese
Weise soll der extreme Engpaf}, der heutzutage im Datentransfer zwischen
den fiir die aufwendigen Rechnungen eingesetzten Hochleistungsrechnern
und den fiir die Visualisierung verwendeten Graphik—Workstations liegt,
beseitigt werden. Dabei soll die Reduzierung des Datentransfers auch da-
zu dienen, die interaktive Online—Visualisierung numerischer Simulationen
voranzubringen.

Zunichst ist durch Integration von Datenanalyse und Teilen der Visua-
lisierung in die Strémungsberechnung der Datentransfer zwischen Simu-
lationsrechner und Visualisierungs-Workstation zu reduzieren. Wihrend
bei der speicherintensiven Post—Visualisierung die gesamten berechneten
Stromungsfelder zur Workstation transferiert und dort z. B. durch Berech-
nung von Streichlinien oder Isoflichen visualisiert werden, werden diese Be-
rechnungen bei der Co—Visualisierung bereits im Simulationsprogramm par-
allel zur Stromungslésung durchgefiihrt. Statt der Stromungsfelder werden
die reduzierten Visualisierungsdaten zur Workstation iibertragen, wo aus
diesen Daten ,nur® noch graphische Objekte erzeugt und durch Rendering
dargestellt werden.

In einem anschliefenden Schritt soll durch Anwendung der Kombinations-
methode eine weitere Reduktion des Datentransfers erreicht werden. Die
damit verbundenen hierarchischen Datenstrukturen machen jedoch speziell
angepafite Visualisierungsmethoden erforderlich, mit deren Entwicklung
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sich der Lehrstuhl fiir Graphische Datenverarbeitung (TP C1 im SFB 603)
beschiftigt [2].

Um die auf diese Weise erreichte Datenreduktion fiir das langfristige Ziel einer
interaktiven Online—Visualisierung numerischer Simulationen nutzen zu kénnen,
soll eine Moglichkeit zum Austausch von Daten zwischen Simulationsprogramm
und Visualisierungssoftware iiber Netzwerkverbindungen geschaffen werden.

In das Simulationsprogramm FASTEST-3D wurde ein Modul zur Partikelver-
folgung auf blockstrukturierten Gittern integriert, das insbesondere fiir die An-
wendung auf Hochleistungsrechnern parallelisiert und vektorisiert wurde. Fiir die
Partikelverfolgung wird ein C-Space—Verfahren verwendet, bei dem die Lokalisa-
tion der Partikel im Gitter vektorisierbar ist. Neben den Partikeldaten kénnen
auch die Werte simulierter FeldgréBen (Geschwindigkeit, Druck etc.) am Par-
tikelort ausgegeben werden. Optional kann die Ausgabe der Daten online iiber
TCP /IP-Sockets erfolgen.

Fiir die Visualisierung wird die Software Iris Explorer verwendet. Explorer—
Module wurden entwickelt, die aus den Partikeldaten geometrische Objekte
(Partikel, Streichlinien, Bahnlinien, Streichbénder) generieren, die mit einem
Explorer-Standardmodul graphisch dargestellt werden (sieche Abb. 1). Zum optio-
nalen Online-Empfang der Daten iiber TCP /IP-Sockets wurde ein Socket-Modul
weiterentwickelt, das im Rahmen von FORTWIHR entstand [1].

Abbildung 1: Visualisierung von Streichlinien in einem Scheibenriihrer.

[1] R. Grosso, M. Schulz, J. Kraheberger and Th. Ertl. Flow Visualization for Mul-
tiblock Multigrid Simulations. In Virtual Environments and Scientific Visualiza-
tion ’96, 1996.

[2] Ch. Teitzel, M. Hopf and Th. Ertl. Scientific Visualization on Sparse Grids. Tech-
nical Report 10/1998, University of Erlangen-Nuremberg, 1998.

Umfangreiche Untersuchungen zur Validierung und zur Performance-Messung der
Partikelverfolgung werden zur Zeit durchgefiithrt. Von besonderem Interesse ist die
Frage, ob sich aufwendige Verfahren zur Partikelverfolgung vom Genauigkeitsge-
winn her lohnen, wenn man den Fehler der Stromungslésung beriicksichtigt. Dazu
soll auch ein P-Space—Verfahren implementiert werden, das bei Vernachléssigung
des Fehlers der Stromungslésung eine hohere Genauigkeit erwarten 148t.
Zusitzlich zur Partikelverfolgung soll ein Modul zur Isoflichenextraktion imple-
mentiert werden.

Erginzend zur bereits realisierten Datenausgabe iiber TCP/IP-Sockets soll in
der umgekehrten Richtung eine Mdglichkeit zur interaktiven Steuerung des Si-
mulationsprogramms iiber Sockets geschaffen werden.
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Thema Erweiterung des Navier-Stokes-Verfahrens FLOWer auf nicht kontinuierlich

verlaufende Netzlinien an Blockrindern

Ausgangsposition

Derzeit sind Stromungsberechnungen mit dem 3D blockstrukturierten Navier-Stokes-Verfahren
FLOWer nur auf Netzen mit kontinuierlichen Blockgrenzen moglich. An einer Blockgrenze muf3 dem-
zufolge jede Netzlinie exakt mit einer Netzlinie des benachbarten Netzblocks iibereinstimmen. Durch
diese Bedingung wird die Netzgenerierung vor allem fiir komplexe Konfigurationen deutlich
erschwert, da alle Netzlinien durch das gesamte Rechengebiet hindurch gefiihrt werden miissen. Eine
weitere Folge ist, dafl Gebiete mit kleinen Stromungsgradienten moglicherweise mit einem zu feinem
Netz aufgelost werden und somit der Speicherbedarf und die Rechenzeit unnétig ansteigen.

Ziel

Um diese Nachteile zu vermeiden, soll in FLOWer eine Randbedingung fiir diskontinuierliche Block-
libergiinge implementiert werden. Die Netzlinien brauchen also an den Blockgrenzen nicht mehr iiber-
einzustimmen.

Losungsweg

In einem ersten Schritt ist eine nicht konservative Randbedingung implementiert worden. Dieses Vor-
gehen hat sich bereits bei der Chimera-Technik bewihrt, hat allerdings den Nachteil, daB8 die FluBbi-
lanzen iiber die Blockgrenzen hinweg nicht erfiillt werden. Da die Netzlinien nicht kontinuierlich
ineinander iibergehen, werden die Stromungsgrofen an den Blockgrenzen durch bilineare Interpola-
tion aus den GroéBen im benachbarten Block bestimmt. Fiir die Interpolation wird zunichst fiir jede
Netzlinie diejenige Netzzelle im benachbarten Block gesucht, in welche die Netzlinie einmiindet und
anschlieBend die Interpolationskoeffizienten berechnet.

Ergebnisse

In Bild 1 ist als Beispiel das Ergebnis einer Rechnung auf einem unterschiedlich vergroberten 2D-Netz
um ein NACA 0012 Profil dargestellt. Gezeigt sind die Iso-Machlinien bei einer Anstrémmachzahl
von 0.8 und einem Anstellwinkel von 1.25°.

Weitergehende Berechnungen fiir 3D Konfigurationen mit reibungsbehafteter Strémung zeigten
jedoch, dal3 Probleme bei der Berechnung der ortlichen Schubspannung auftraten. Als Beispiel ist in
Bild 2 ein Netz um einen unendlichen NACAO0012 Fliigel dargestelit und in Bild 3. links die Vertei-
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lung der lokalen Schubspannung. Es ist deutlich die Stérung im Bereich des diskontinuierlichen Block-
randes zu erkennen. Die Ursache besteht darin, dal wegen der unterschiedlichen Diskretisierung der
Fliigeloberfliche die innerhalb der Grenzschicht liegenden Punkte mit den standard Such- und Interpo-
lationsalgorithmen nicht richtig einander zugeordnet wurden. Dieses Problem konnte durch eine Wand-
korrektur behoben werden, siche Bild 3. rechts.

unstetiger |27
Netzrand

Bild 1: Netz um NACA 0012 Profil mit Netz-
vergroberungen

Bild 2: Netz um NACAO0012 Fliigel mit unste-
tigen Netzlinien

Bild 3: Verbesserung der Vor-
hersage des ortlichen Schub-
spannungsbeiwertes auf der
Fliigeloberseite des in Bild 2
dargestellten Fliigels, links:
alte Methode , rechts: verbes-
serte Methode

Ac, =0.0005 Ac, _=0.0005

Weiteres Vorgehen

Es soll eine konservative Behandlung fiir Blockriander mit diskontinuierlich verlaufenden Blockrindern
implementiert werden.
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Entwicklung statistischer Turbulenzmodelle auf der Basis einer
kombiniert experimentell/numerisch erzeugten Datenbasis

In vielen technischen Anwendungen spielen Strémungsphdnomene eine
herausragende Rolle. Jedoch ist eine genaue Beschreibung turbulenter
Stromungsvorgénge aufgrund der beschrankten Rechen- und Speicherkapa-
zitdt bisher i.a. nicht moglich. Um dennoch verldfiliche Vorhersagen turbu-
lenter Strémungen treffen zu konnen, bleibt der Einsatz von statistischen
Turbulenzmodellen im Ingenieurbereich unabdingbar.

Heute iibliche Turbulenzmodelle weisen im allgemeinen erhebliche Nachtei-
le auf, da insbesondere komplexere Stromungsformen wie Ablosung, Drall
oder Sekundarstromungseffekte nicht akkurat wiedergegeben werden. Ziel
des Gemeinschaftsprojekts ist deshalb die Weiterentwicklung und Verbesse-
rung von auf den Reynolds-gemittelten Navier-Stokes (RANS) Gleichungen
beruhenden statistischen Turbulenzmodellen. In Zusammenarbeit mit den
Fachgebieten Informatik, Numerische Stromungsmechanik, Mefitechnik und
Turbulenzforschung wird eine detaillierte Daten- und Wissensbasis erstellt,
anhand derer statistische Turblenzmodelle verbessert werden sollen.

Kernpunkt der Arbeiten der Numerikgruppe am LSTM Erlangen ist
die Durchfiihrung von Direkten Numerischen Simulationen. Dafiir zur
Verfiigung steht ein fiir moderne Parallelrechnerarchitekturen entwickeltes,
hocheffizientes Finite-Volumen Verfahren (FASTEST-3D). Mit Hilfe der an
der TU Miinchen entwickelten Kombinationstechnik soll gleichzeitig sowohl
der immense Speicherplatzbedarf als auch die hohen Rechenzeiten bei DNS
deutlich reduziert werden. Die damit erreichbare Effizienzsteigerung kann
einerseits zur Verkiirzung der Durchlaufzeiten genutzt werden, andererseits
liefert sie das Potential, turbulente Strémungen mit héheren Reynoldszah-
len berechnen zu kénnen. Im ersten Schritt wurde eine homogene turbulente
Stromung (Kanalstromung) numerisch untersucht. Dies war vor allem des-
halb interessant, da diese Stromung bereits mehrfach mit DNS simuliert
worden ist, und somit die Ergebnisse von FASTEST-3D mit Literaturwer-
ten [1] verglichen werden konnten.
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Bei hinreichend feiner Auflésung ergab sich eine gute Ubereinstimmung mit den
DNS-Daten von Kim et al. [1].

Im zweiten Schritt wurden erste Simulationsrechnungen mit Hilfe der Kombinati-
onstechnik durchgefiihrt. Dabei beschrinkten sich die Untersuchungen zunéchst
auf stationdre Laminarstromungen (Kanal- und Stufenstrémung). Die Losung der
Navier-Stokes-Gleichungen auf dem sogenannten diinnen Gitter erhélt man hier-
bei durch eine Linearkombination diskreter Losungen auf regelméfigen Gittern
mit unterschiedlichen Maschenweiten in die verschiedenen Raumrichtungen. Im
Falle einer stationiren Rechnung wird die Kombination der Lésungen der aus-
gediinnten Gitter nur einmal am Ende der Simulation durchgefiihrt.

Die stationidre Stufenstromung wurde fiir eine Reynoldszahl Re = 120 sowohl
auf einem vollem Gitter mit 128 x 32 x 32 Gitterpunkten (siehe Abb.1/oben) als
auch mit Hilfe der Kombinationstechnik simuliert. Fiir die Kombinationslosun-
gen in Abb.1/Mitte wurden vier Losungen auf ausgediinnten Gittern kombiniert,
wohingegen Abb.1/unten die nichste mdgliche Kombination aus bereits zehn Ein-
zelgitterlosungen zeigt. Der Vergleich der Kombinationslosungen mit der Vollgit-
terlosung liefert eine qualitativ gute Ubereinstimmung beziiglich des Strémungs-
verlaufs. Eine quantitative Analyse der Ergebnisse 148t sich z.B. anhand der La-
ge des Rezirkulationspunktes der Stromung am unteren Rand des Rechengebie-
tes durchfithren. Die maximale Differenz zwischen Vollgitter- und Kombinati-
onslésung betrug dabei 2.8%.

PO 1t

X

Abbildung 1: Stromlinenverlauf (links) und Druckfeld (rechts) einer riicksprin-
genden Stufe bei einer Reynoldszahl Re = 120, oben: Vollgitterlésung, Mitte:
Kombinationslésung (4 Gitter), unten: Kombinationslosung (10 Gitter).

[1] J. Kim, P. Moin and R. Moser. Turbulence statistics in fully developed channel
flow at low Reynolds number. In Journal of Fluid Mechanics, 177, 133-166, 1987.

[2] W. Huber. Turbulenzsimulation mit der Kombinationsmethode auf Parallel-

rechnern und Workstation-Netzen. Dissertation, Institut fir Informatik, TU
Miinchen, 1996.

Nachdem erste Tests von stationdren, laminaren Kanal- und Stufenstrémungen
mit Hilfe der Kombinationstechnik durchgefiihrt wurden, soll im néchsten Schritt
die Moglichkeit der Berechnung instationérer Stromungen mit der Kombinations-
technik ins Auge gefafit werden. Als Beispiel dient auch hier zunéchst wieder die
turbulente Kanalstromung. Im Anschlufl daran wird die Komplexitét der zu un-
tersuchenden Strémungen sukzessiv gesteigert, wobei vor allem freie Scherschich-
ten und Nachlaufstréomungen untersucht werden sollen.
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Numerische Untersuchung des Konvertierungsverhalten hetero-
gener, stofftranport-limitierter Reaktionen fiir unterschiedliche
Stréomungskonfigurationen

In den meisten neuzugelassenen PKW’s werden heute zur Abgasnachbe-
handlung monolithische Katalysatoren, entweder auf Metallfolien- oder ke-
ramischer Basis, verwendet. Diese besitzen zwar eine grofie spezifische Ober-
flache, jedoch fiihrt ihr relativ langer Aufheizvorgang zu Beginn der Fahrt
aufgrund der niedrigen Konvertierungsraten bei niedrigen Temperaturen
zu sehr schlechten Abgaswerten. Hinzu kommt, bedingt durch deren Bau-
art, eine sehr hohe Belastung des Katalysators in bestimmten Zonen. Eine
Alternative konnte hier die Verwendung von porésen Medien in Form von
Drahtgestickkatalysatoren sein. Diese besitzen zwar einen héheren Druck-
verlust und eine deutlich geringere spezifische Oberfliche, kénnten aber
aufgrund der intensiven Quervermischung durchaus vergleichbare Konver-
tierungsraten wie der Metallfolien-Katalysator erreichen. Insbesondere im
Anfahrverhalten werden Vorteile beim Drahtgestrick gesehen.

Hauptziel der Arbeit ist die Einschitzung des Potentials von Drahtgestrick-
katalysatoren (DG-Kat) im Vergleich zu Metallfolienkatalysatoren (MF-
Kat) fir KFZ-Anwendungen.

Im Rahmen des Projektes wird eine Bewertung der beiden Technologien
hinsichtlich ihrer hydrodynamischen und thermischen Eigenschaften so-
wie der Konvertierungsraten anhand von vereinfachten Modellkonfigura-
tionen durchgefiihrt. Alle Berechnungen werden mit der Strémungssimu-
lationssoftware Fastest 2D durchgefiihrt. Dabei wird zur Berechnung von
Stromung und Druckverlust sowie des Warmetransports die Struktur des
Katalysators im Rahmen eines Homogenisierungsansatzes erfafit, wihrend
zur Berechnung der Abgaskonvertierungsraten eine detaillierte Simulation
mit einer vereinfachten Modellgeometrie verwendet wird.




Ergebnis

Literatur

Zum Vergleich der Abgaskonvertierungsraten im MF-Kat bzw. DG-Kat wurden
Modellkonfigurationen gewihlt, die das Verhalten der realen Struktur wieder-
geben sollten. Die monolithische Struktur wurde durch ein ldngsdurchstromtes
Rohrbiindel angenihert. Es kommt zur Ausbildung einer Wandgrenzschicht und
damit zur Limitierung des Umsatzes durch Filmbildung an der Wand. Das Re-
chengebiet hatte eine Lénge von 20 mm, der Durchmesser betrug 1 mm. Die
Oberflichenreaktionen wurden mittels Reaktionsgeschwindigkeitsansidtzen nach
Eley-Rideal und Langmuir-Hinshelwood berechnet. Zur Modellierung des Draht-
gestrickes wurde eine Anordnung querangestromter diinner Zylinder gewihlt. In
einem ersten Fall wurde eine nicht-versetzte Aufreihung, im zweiten Fall eine
versetzte Aufreihung der Zylinder benutzt. Abb.1 zeigt exemplarisch die Kon-
zentrationsverteilung von NO in den verschiedenen Modellkonfigurationen. Deut-
lich zu erkennen ist, daf§ die Konvertierung im DG-Kat langsamer verlduft, was
im wesentlichen auf die geringere spezifische Oberfliche zuriickzufiihren ist (im
Verhiiltnis 1:4 im Vergleich zum Monolithen). Dieser Nachteil wird durch die bes-
sere Vermischung nur teilweise kompensiert. Zu erkennen ist ein deutlicher Einflufl
der Geometrie der Struktur auf die Durchmischung und die Konvertierungsraten.

Bewertung der Konversion

NG-Konzertration

ggﬁ 8.3x10%
=7 eex10®

- 52x10™
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Abbildung 1: NO-Konvertierungsraten
(1] Fastest 2D, User Manual V3.52, INVENT Computing GmbH, Erlangen, 1998.

[2] M. Baerns, H. Hofmann, A. Renken. Chemische Reaktionstechnik. Georg Thieme
Verlag, Stutgart, 1992.

(3] O. Deutschmann. Modellierung von Reaktionen an Oberflichen und deren Kopp-
lung mit chemisch reagierenden Strémungen. Dissertation, Universitit Heidel-
berg, 1996.

[4] S.H. Oh et. al., Comparative Kinetic Studies of CO-Oy and CO-NO Reactions
over Single Crystal and Supported Rhodium Catalysts, J. Catalysis 100, 360-376,
1986.
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Numerische Stromungsmechanik als Basis zur Reaktormodellie-
rung

Die Entwicklung eines chemischen Verfahrens beginnt mit der Entdeckung
einer neuen Reaktion. Diese Reaktion fiihrt zu einem neuen Produkt, oder,
was wahrscheinlicher ist, sie bietet eine Md&glichkeit, ein bestehendes Pro-
dukt deutlich gilinstiger zu produzieren. Der gesamte Entwicklungsprozef}
beginnt im Labor, wo der Reaktionsmechanismus und die kinetischen Da-
ten der neuen Reaktion bestimmt werden. Bereits hier werden die Parame-
ter wie Temperaturbereiche, Konzentrationsbereiche der beteiligten Spezi-
es und Verweilzeit bestimmt, bei denen der Umsatz und die Selektivitat
maximiert werden koénnen. Die anschlieBende Ubertragung auf einen tech-
nischen Mafistab erfolgt durch Scale-Up-Vorschriften, die die Einfliisse der
verdnderten hydrodynamischen Eigenschaften, vor allem im Warme- und
Stofftransportverhalten, beriicksichtigen sollen. Die Anderung der Skalen
im Reaktor und die damit verbundene Turbulenz fiihrt bei der Ubertragung
der Laborerkenntnisse auf den industriellen Mafistab zu Einbufien in Um-
satz und Selektivitit. Eine Alternative zum Scale-Up bietet der Ubergang
zu sogenannten Mikrostrukturreaktoren (Abb.1, Abb.2). Diese Reaktoren
wurden auf Basis der Ende der 80er Jahre entwickelten Mikrowdrmeiibert-
ragern entwickelt. Sie besitzen bis zu 8000 100-300 um kleine Kanéle. Vor-
teil dieser Reaktoren ist eine hohe Warmeiibertragungsleistung, kurze, ge-
nau einstellbare Verweilzeiten und kurze Diffusionswege, die bei stofftrans-
portlimitierten Reaktionen zu einer Umsatzsteigerung fiihren konnen.

Ziel der Arbeit ist es, das Potential dieser neuartigen Reaktoren in Hinblick
auf eine spitere industrielle Nutzung herauszufinden.

Mit Hilfe des am LSTM entwickelten Simulationspaketes FASTEST werden
Simulationsrechnungen zum Mikrostrukturreaktor durchgefiihrt. Hierbei
werden im Bereich der Hydrodynamik Druckverlust sowie Stromungsvertei-
lung in verschiedenen Mehrkanalsystemen ermittelt. Erkenntnisse iiber das
Stofftransportverhalten bei An- und Abwesenheit von chemischen Reaktio-
nen sowie die Bestimmung des Verweilzeitverhaltens in solchen Reaktoren
werden nach reaktionstechnischen Gesichtspunkten ausgewertet.
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In einem ersten Schritt sollen dreidimensionale, numerische Untersuchungen an
einem Rechteckkanal durchgefiihrt werden. Variiert werden sollen dabei Einstrom-
profile und -geschwindigkeiten, Reaktionsgeschwindigkeiten sowie Stofftranspor-
teigenschaften der Fluide. Neben den Zielgroflen wie Druckverlust, Verweilzeit,
Umsatz und Selektivitdt der Reaktionen soll gepriift werden, ob fiir bestimmte
Seitenverhiltnisse des Rechteckkanals eine vereinfachte zweidimensionale Simu-
lation zur Untersucheng des Systems ausreicht.
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FEuler-Losungen fir Tragfligelprofile in inhomogener Stromung

Inhomogene Strémungen sind dadurch gekennzeichnet, daB zumindest eine
StromungsgroBe einen rdumlichen Gradienten aufweist. Strémungsverhéltnisse, bei
denen die Geschwindigkeit quer zur Strémungsrichtung verdnderlich ist, werden als
Scherwinde bezeichnet. In der Atmosphére natiirlich auftretende Inhomogenititen,
wie beispielsweise Jetstreams (Strahlstréme) und Microbursts, sind fiir die Flugsi-
cherheit von grofier Bedeutung, da sie nicht unmittelbar vorhersehbar und kalkulier-
bar sind.

Anhand eines idealisierten Scherwindfeldes soll die Wirkung inhomogener Strémun-
gen auf Tragfliigelprofile untersucht werden. Als Beispiel fiir einen realistischen Fall
inhomogener Stréomung wird der Horizontalflug eines NACA 0012 Profils durch einen
Microburst, ein atmosphérisches Phinomen, das hiufig in Gewittern oder Regen-
schauern auftritt, betrachtet.

Zu behandeln sind Stromungen mit Geschwindigkeitsgradienten. Dazu wird von
reibungsfreier aber drehungsbehafteter kompressibler Stromung ausgegangen. Die
beschreibenden Gleichungen sind in diesem Fall die Euler-Gleichungen. Bei dem
verwendeten Euler-Verfahren handelt es sich um ein Finite-Volumen-Verfahren mit
TVD-Eigenschaft. Die numerische Fluiformulierung erfolgt nach Yee, Roe und
Davis. Da bei inhomogener Anstrémung nicht a priori von lokal eindimensionaler
Stromung am Rand ausgegangen werden kann, werden Fernfeldrandbedingungen auf
der Basis der mehrdimensionalen charakteristischen Gleichungen formuliert. Das
Geschwindigkeitsfeld des Microbursts, gekennzeichnet durch einen starken lokalen
Abwind, der auf den Boden auftrifft und radial auseinanderbirst, so daf} sich starke
Horizontalwinde nahe der Oberfliche entwickeln, wird potentialtheoretisch model-
liert. Die Untersuchungen erfolgen zweidimensional an einem NACA 0012 Profil. Die
Diskretisierung des Rechenraums erfolgt mit flexiblen strukturierten Multiblocknet-
zen. Fiir die Simulationen ist es erforderlich, daf sich das Profil durch inhomogene
Felder bewegt, d. h. groflere Wegstrecken miissen zuriickgelegt werden. Dazu wird
das gesamte Rechengebiet als Starrkorper bewegt, so dafl eine konstante Netzqua-
litat gewdhrleistet ist.

Betrachtet wird ein idealisiertes Scherwindfeld bei subsonischen stationiren Verhalt-
nissen. Wichtige Parameter in diesem Zusammenhang sind das Niveau der An-
strommachzahl Mg, der Scherwindgradient AM /Ay, der Anstellwinkel « und die
Position des Profils im Scherwindfeld yp. Befindet sich das Profil auf halber Hohe des
Scherwinds bei 0° Anstellwinkel, vgl. Bild 1a, fiihrt ein positiver Gradient AM/Ay
zu einer positiven Zusatzgeschwindigkeit auf der Oberseite und einer negativen
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auf der Unterseite, vgl. Bild 1b. Daraus resultiert ein positiver Zusatzauftrieb und ein kopflasti-
ges Moment um die 25%—Achse. Fiir den Flug durch einen Microburst sind die lings des Flugpfads
induzierten Horizontal- und Vertikalgeschwindigkeiten mafigebend, vgl. Bild 2a. Die ausgewéihl-
ten Parameter orientieren sich am DFW-Microburst, dem 1985 in Dallas ein Flugzeug zum Opfer
fiel. Fiir die Horizontalgeschwindigkeit ergibt sich zunichst Gegenwind, der auf ein Maximum an-
steigt und anschliefend wieder abféllt und anschlieflend gleichermafien Riickenwind. Hinsichtlich der
Vertikalgeschwindigkeit herrscht zunéchst ein leichter Aufwind, im weiteren Verlauf sinkt die Ver-
tikalgeschwindigkeit zu einem starken Abwind ab und steigt anschlieflend wieder zu einem leichten
Aufwind hin an. Die Charakteristik des Auftriebs— und Momentenbeiwerts wihrend des Durchflugs
bei Mr = 0.4 und o = 0°, vgl. Bild 2b, folgt mit einem gewissen Zeitverzug der Vertikalkomponente
der induzierten Geschwindigkeit. Wichtig sind die starken Anderungen im Auftrieb zusammen mit
schnellen Wechseln im Moment, die bei der Flugregelung unbedingt zu berticksichtigen sind.
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Bild 1: NACA 0012 Profil: idealisierter Scherwind mit Mr = 0.4, = 0°, AM = 0.1, AM/Ay = 0.2
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Bild 2: NACA 0012 Profil: Horizontalflug mit Mg = 0.4 und o = 0° durch einen Microburst

Literatur  [1] C. Weishaupl:
Tragfliigelprofile in inhomogener Stromung. Dissertation, TU Miinchen, s. a. Herbert Utz
Verlag Wissenschaft, Miinchen, 1998.

weiteres Die Untersuchungen sind fiir Tragfliigel bzw. Flugzeugkonfigurationen im Dreidimensio-
Vorgehen  nalen fortzufiihren. Weiterhin ist der Einsatz eines Navier-Stokes~Verfahrens wiinschens-
wert.
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Thema Untersuchungen zur quantitativen Wandschubspannungsmessung unter kompressiblen Stré-
mungsbedingungen

Ausgangsituation

Bei der Auslegung moderner Tragfllgel, z.B. transsonischer Laminarfliigel, ist die Verteilung
des lokalen Reibungswiderstandes von groBem Interesse. Dies erfordert die Bereitstellung geeigneter
MeBverfahren, die besonders unter den typischen Randbedingungen transsonischer Profilstromungen
(starke Druckgradienten, eingelagerte StoBe, stoBinduzierte Ablésung) eine quantitativ sichere Er-
mittlung der lokalen Wandreibung erméglichen. Da fiir diesen Anwendungsfall kaum vergleichende
Messungen vorliegen, die eine Aussage Uber die Genauigkeit bzw. die Einsatzgrenzen der Wandrei-
bungssensoren zulassen, ist auf diesem Gebiet ein relativ groBer Klarungsbedarf gegeben.

Ziel

Ziel der vorliegenden Untersuchung ist die Klassifizierung geeigneter Wandreibungssensoren
in Hinblick auf deren Anwendung in transsonischen Tragfliigelexperimenten. Dabei wird speziell der
EinfluB der Kompressibilitat, von starken Durckgradienten und die Auswirkung eingebetteter Verdich-
tungsstéBe untersucht, wobei sowohl direkte als auch indirekte Wandreibungssensoren vergleichend
eingesetzt werden.

Lésungsweg

Die vergleichenden Wandreibungsmessungen erfolgten in einer kompressiblen und stoBbe-
hafteten Wandgrenzschicht. Dabei befanden sich drei indirekte (OberfiachenheiBfilm, Oberflachen-
draht, CPM3-Computational Preston Tube Method) sowie eine direkte Methode (Wandreibungswaage
SM251) wandbiindig auf einem Einsatz in der Kanalwand des ILR-Transschallkanals. Mit Hilfe einer
far diesen Fall berechneten und konstruierten traversierbaren einseitigen Lavaldiise wird im MeBbe-
reich ein senkrechter StoB erzeugt (Bild1), der Uber die Sensoren hinweg durch Traversieren des Di-
senkorpers in Stromungsrichtung positionierbar war. Somit war die Erfassung des gesamten StoBge-
bietes bei fixierter Lage der Sensoren gewahrleistet. Mit Hilfe einer Fischmaulsonde wurden zusatzlich
Geschwindigkeitsprofile im Bereich der Sensoren aufgenommen, Bild 2.

Ergebnis

Ein Ergebnis der vergleichenden Wandreibungsmessung im Bereich des StoBes ist in Bild 3
zu sehen. Dabei ist deutlich zu erkennen, daB die Wandreibungswaage, die in bisherigen Messungen
als Kalibrationsnormal herangezogen wurde, Schwachstellen im unmittelbaren Bereich des StoBes,
bzw. im Bereich wechselnder Druckgradienten aufweist. Dies kann mit den Druckausgleichsbohrun-
gen in Zusammenhang gebracht werden, die fir die Kompensation des Gehauseinnendrucks, der auf
den MeBaufnehmer (Schwimmer) wirkt, vorgesehen sind und die aber in ihren Standardpositionen im
Fall vergleichsweise extremer Druckgradienten iber dem StoB nicht mehr den gewiinschten Ausgleich
liefern. Fir den Wertevergleich wurden daher die Prestonrohr-Ergebnisse (CPM3) als Referenz her-
angezogen. Der Wandreibungsverlauf vom CPM3 weist hier ein starkes Abfallen der Wandreibung
direkt hinter dem StoB auf, was unmittelbar durch die Kompression iiber dem StoB hervorgerufen wird.
Die Position des VerdichtungsstoBes wird vom Oberflachenheifilm, Oberflaichendraht sowie vom
CPM3 an der gleichen xq,va -Position wiedergegeben. Stark voneinander abweichende Wandrei-
bungswerte treten besonders direkt hinter dem StoB auf (0 < X aval [m] < 20). So nehmen die Abwei-
chungen von HeiBfilm und Oberflachendraht in diesem Bereich mit ca. 50%1w einen Maximalwert an,
der auch mit einer Kalibrationskorrektur fir den Druckanstieg nicht konvertierbar ist. Im Bereich gerin-
gerer Druckgradienten (x_avai > 20) kann dagegen eine Druckgradientenkorrektur der Kalibrationsfunk-
tion erfolgreich angewendet werden, was die Abweichung der eingesetzten Verfahren deutlich verrin-
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gert. Somit kann festgestellt werden, daB3 die hier untersuchten MeBmethoden den tw-Verlauf des

StoRgebietes insgesamt gut wiedergeben, jedoch treten gréBere Abweichungen unmittelbar hinter
dem Stof auf, was bei einer Anwendung in diesem Strdmungsbereich daher beriicksichtigt werden
muf.
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Bild 3: Wandreibungsverteilung im Bereich eines
senkrechten Verdichtungsstof3

S.Bose, F.Haselbach, T.Ehlers, W.Nitsche, “Comparative investigations on the reliability of di-
rect and indirect skin friction measurement techniques in compressible fluids®, Proc.
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Weiteres Vorgehen

Die Sensoren sollen an einem transsonischen Profilmodel zur Anwendung kommen, wo be-
sonders die stoBbehaftete Grenzschicht unter laminaren und turbulenten Strémungsbedin-

gungen untersucht werden soll.

Datum: 11.03.1999
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Thema: ,»1n Situ‘‘ Kalibrierverfahren fiir Oberflichen-Heiffilm-Sensoren
basierend auf der Staupunktstromung.

Ausgangssituation: Um HeiBfilmsensoren nicht nur fiir qualitative, sondern auch fiir
quantitative Messungen von StromungsgroBen der Grenzschischt verwenden zu konnen,
miissen diese mit einer definierten Kalibrationsstomung kalibriert werden. Dabei muf3 der
Sensor ,,in situ* am endgiiltigen Mefort abgeglichen werden, um alle dortigen EinfluB-
parameter des Untergrundes und der Aufbringung beriicksichtigen zu kénnen .

Bislang wurden einzelne Sensoren mit Hilfe eines ebenen Wandstrahles kalibriert. Die
besondere Problematik beim ebenen, laminaren Wandstrahl besteht im Ubergang zwischen
Diise und Oberfldche des MeBobjekts, da jede Rauhigkeit Turbulenz erzeugt. Auerdem muf
ein definierter Abstand der Diise zum Sensor eingehalten werden. Fiir die zunehmend einge-
setzten Heiflfilmarrays ist diese Methode in der Praxis nicht befriedigend, da einerseits die
Gefahr der Beschddigung der Sensoren durch Beriirung mit der Gebldsediise besteht,
andererseits jeder Sensor einzeln angefahren und kalibriert werden muf3.

Ziel: Das Ziel der Arbeit besteht in der Entwicklung eines praxistauglichen Kalibrations-
verfahrens fiir HeiBfilmarrays mit beliebiger Sensoranzahl und Packungsdichte.
Die Kernforderungen dabei sind:

e Keine Beriihrung zwischen Diise und MeBobjekt
e Kalibration fast beliebig groer Sensorarrays ,,in einem Zug*

e Dabei vollstindige Kalibration tiber laminare und turbulente Grenzschicht, um den
gesamten Dynamikbereich fiir Transitionsuntersuchungen abzudecken.

Loésungsweg: Das Problem beim laminaren Wandstrahl ist der Ubergang zwischen Diise
und Oberfldche des MefB3objekts, da jede Rauhigkeit Turbulenz erzeugt. Fiir die Kalibration
von Heiffilmarrays soll das Geblése traversierbar sein, wobei die Gefahr der Beschiddigung
der Sensoren durch eine Beriihrung mit der Geblisediise besteht. Deshalb mufl der Wandstrahl
beriihrungslos aufgebracht werden und trotzdem eine laminare Grenzschicht erzeugen. Fiir
diese Aufgabe erscheint der Einsatz eines senkrecht aufgebrachten laminaren Freistrahles
(s.Abb. 1) ideal. Das Geblise ist durch eine Rollenanordnung traversierbar ausgefiihrt, wobei
lediglich der Abstand zur Oberfléche konstant gehalten werden muB. Fiir den Nachweis der
Anwendbarkeit des Verfahrens werden Kalibrationsfehler verursachende EinfluBfaktoren wie
Winkelfehler, Oberflachenkriimmung und Traversiergeschwindigkeit untersucht. Dazu wurde
ein Prototyp der neuen Kalibrationseinrichtung gebaut.
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Ergebnis: Bei etwa gleicher GroBe von
Diisenoffnung und Abstand zur Ober-
flache ergibt sich im Miindungsbereich U

des Gebldses erwartungsgemidf ein 0
Stromungsbild dhnlich der idealen Stau-
punktstromung. Auf Grund des negativen
Druckgradienten stellt sich eine stabile
und storungsfreie laminare Grenzschicht
ein. AuBerhalb des Miindungsbereichs
entsteht durch die Freistrahlvermischung 1
eine stark turbulente Strémung, so daf3 der /

gesamte Transitionsbereich in dieser
Wandstrahlform abgedeckt ist. Es wurden i '

Experimente  mit  einem  senkrecht Abb.1: senkrechter Wandstrahl
stehenden, verschiebbaren Wandstrahlgebldse durchgefiihrt. Die Qualitit der Kalibrations-
stromung wurde durch statische Messungen bei unbewegtem Gebldse und durch zeitlich
hochauflésende Messungen bei bewegtem Geblidse untersucht. Die Stromung des Gebléses
148t sich klar in laminar, transitional und turbulent klassifizieren. Im Miindungsbereich konnte
eine stabile laminare Grenzschicht mit genau meB3barem Nullpunkt in der Wandschubspan-
nung detektiert werden (s. Abb. 2). Diese im Staupunkt scheinbar von Null abweichende
Wandschubspannung resultiert aus der realen Breite der Heifilmsensoren. Vom Staupunkt
ausgehend ergeben sich zwei gut auswertbare Maxima in der Wandschubspannung.
AuBerhalb des Miindungsbereiches schldgt die Grenzschicht in eine gleichmiBige, stark
turbulente Stromung um. Durch die Existenz der klar ausgeprigten Maxima und Minima sind
Kalibrationen auf den Absolutwert der Wandschubspannung moglich. Die turbulenten
Grenzschichtbereiche erlauben einen Abgleich des dynamischen Sensorverhaltens, was
besonders bei Untersuchungen zur Transitionsentwicklung erforderlich ist. Die erzeugte
Kalibrationsstrémung ist
hochgenau reproduzier-
bar und gegen Schwan-
kungen in der Traversier-
geschwindigkeit, Win-
kelfeler zur Senkrechten
sowie in der Traver-
sierrichtung unempfind-
lich. Dadurch ergibt sich
fiir die Praxis die bedeu-
tende Moglichkeit, die
Kalibrationseinrichtung
,von Hand“ ziigig iiber
das MeBobjekt zu zie-
hen. Dabei werden alle
im EinfluBbereich der
Kalibrationseinrichtung
liegenden Sensoren ,,in
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Thema Untersuchung des Folgeverhaltens von Streulichtpartikeln fiir die

Anwendung von PIV in Uberschallstrémungen

Ausgangssituation

Die Geschwindigkeitsmessung mit laseroptischen Mefverfahren wie der Laser Doppler Anemometrie
(LDA) oder der Particle Image Velocimetry (PIV), die darauf beruhen, die Fluidgeschwindigkeit
durch die Geschwindigkeit von in der Stromung mitgefiihrten Partikeln zu bestimmen, stellen
hohe Anspriiche an das Partikelfolgevermégen. Bei der Anwendung solcher Verfahren in Uber-
schallstrémung ist dies von besonderer Bedeutung, da sowohl grofie Geschwindigkeitsgradienten in
Form von Verdichtungsstélen als auch Wirbel mit sehr hoher Wirbelstirke auftreten. Die Folge
ist ein fehlerhaftes Folgevermogen der Partikel gegeniiber dem Fluid, da die Dichte der Partikel
in Gasstromungen um ca. drei Groflenordnungen hoher als die des Fluids ist. Jedoch kénnen
nicht beliebig kleine Partikel verwendet werden, da mit abnehmendem Partikeldurchmesser die
Streulichtmenge reduziert wird.

Ziel
Ziel der Untersuchungen ist eine Abschitzung des Partikelfolgevermégens, welches durch seine
Allgemeingiiltigkeit auf andere Versuchsbedingungen iibertragbar sein soll.

Losungsweg

Die theoretischen Untersuchungen erfolgten durch Lésung der Basset-Boussinesq-Oseen Glei-
chung (BBO), welche die Bewegung von Partikeln in einer Strémung beschreibt. Eine Grofenord-
nungsabschéitzung der einzelnen Terme der BBO-Gleichung zeigt, dafl die Bewegung von Partikeln
stromab eines Verdichtungsstofles nur durch die Trigheits— und Widerstandskrifte bestimmt ist.

Eine Lésung der vereinfachten Bewegungsgleichung
unter Verwendung unterschiedlicher Formulie-

—e—— Oseen

fnd T Meling rungen fiir den Widerstandsbeiwert der kugelformi-
R : b S Exporment gen Partikel wurde mit Geschwindigkeitsmessungen

im Bereich eines schrigen Verdichtungsstofies ver-
glichen. Es wurde die PIV bei einer Mach-Zahl
Ma = 2.02 an einer ebenen Platte mit scharfer
Vorderkante bei einem Anstellwinkel o = 6.25°
angewendet. In Bild 1 sind die gemessenen Ge-
schwindigkeiten normal zur Stoffront mit dem
theoretisch erwarteten Folgevermogen verglichen.
[ Die c¢,-Wert Formulierungen, welche fiir Partikel-
O A T R T S T Reynolds-Zahlen Re, > 1 giiltig sind, ermdglichen
-20 A0 ) 10 20 30 m 40 . . )
eine gute Vorhersage der Partikelbewegung. Es ist
zu sehen, daf§ die Partikel erst etwa 10 mm stromab
Bild 1: Gemessene und theoretische Geschwin- des Verdichtungsstofes die sie umgebende Fluidge-
digkeitsverteilung normal zur Stofifront eines gschwindigkeit von 231 m/s erreichen.
schrigen Verdichtungsstofies bei Ma = 2.02 und
einem Stofiwinkel o = 35°.
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Um die Partikelbewegung in einem Wirbelsystem mit hoher Wirbelstdrke zu untersuchen wurden
Daten einer numerischen Simulation um die Delatfliigelkonfiguration ELAC 1 herangezogen [1]. Der
sich bei einem Anstellwinkel von o = 10° ausbildende Priméarwirbel hat eine Wirbelstédrke von
{2 = 30000 m/s bei einem Durchmesser von ca. 40 mm.

Mit diesen Werten wurde eine weitere theo-

retische Betrachtung des Partikelfolgevermogens 02r —
durchgefiithrt. Eine Stromung entsprechend einer m | —o——Birlapp
Festkorperrotation wurde dabei angenommen. Un- I igﬁgna,
ter Beriicksichtigung von Tragheits-, Widerstands- 01hk

und Druckkréften und der mitbewegten Fluidmas- I

se (virtuelle Masse) wurde eine exakte Losung der [

BBO-Gleichung berechnet. Eine Fehlerabschétzung v oL

iiber die Mefldauer von Partikel- gegeniiber der
Fluidbahn zeigt fiir unterschiedliche Partikelarten
jedoch keine signifikanten Unterschiede, was in i
den Anfangsbedingungen der Partikelbewegung be- 0.1
griindet liegt. Eine Betrachtung des Partikelwegs [
iiber einen ldngeren Zeitraum zeigt jedoch den Ein-

flul von Partikeldurchmesser und -dichte, siehe Bild o s 58,
2. %3 0. ) 0. 0.2

Fiir den Einsatz in Uberschallstromungen empfiehlt
sich nur das Olaerosol aufgrund seiner geringen

. . . i Bild 2: Partikelbahnen unterschiedlicher Partikel
Dichte p, = 0.91 kg/l und seines kleinen Partikel-

. bei einem Startradius von rg = 2 c¢m bei 2 =
durchmessers d, = 1.95 pum. Andere Partikelarten 54 1/s in einer Strémung entsprechend einer
zeigen z.B. aufgrund der hohen Dichte von pp, 10, = Festkdrperrotation.

4 kg/l von Titandioxid oder des Partikeldurchmes-

sers (7,,,,3Ma,,,, = 30 pum ein mangelhaftes Folgevermogen (§g,7»102 = 1.95 um, pp Birtapp = 0.8 kg/l).
Fiir weitere Untersuchungen mit der PIV wurde daher das Olaerosol eingesetzt. Es wurden Messun-
gen an der Hyperschallkonfiguration ELAC 1 bei Ma = 2 und @ = 10° durchgefiihrt [2]. In mehreren
Ebenen in Spannweitenrichtung und normal zur Oberfliche wurden Geschwindigkeitsmessungen aus-
gefithrt und anschlieBend eine Rekonstruktion des Geschwindigkeitsfelds durchgefiihrt, so dafl in dem
Bereich des Primérwirbels in der Stromung alle Geschwindigkeitskomponenten bei unterschiedlichen
Fliigeltiefen bekannt sind. Die Messungen zeigen, dafy auch in Bereichen mit sehr hoher Wirbelstérke
mit der PIV gute Ergebnisse erzielt werden kénnen.

Literatur

[1] A. Henze, E.M. Houtmann, M. Jacobs, and V.N. Vetlutsky. Comparison between experimental
and numerical heat flux data for supersonic flow around ELAC 1. Z. Flugwiss. Weltraumforsch.,
20:61--70, 1996.

[2] N. Lang. PIV measurements in sub- and supersonic flow over the delta wing configuration ELAC.
In 8. Int. Symp. on Flow Vis., Sorrento, Italy, Paper No. 205, Sept. 1998.

weiteres Vorgehen

Die Losung der Bewegungsgleichung der Partikel soll in Zukunft auch Corioliskrafte und den
Magnusseffekt beriicksichtigen. Dazu wird ein numerisches Verfahren eingesetzt werden. Desweiteren
soll eine detailliertere Abschitzung des Mefifehlers aufgrund der vom Fluid abweichenden Partikel-
bahn in einem Wirbel erfolgen.

Datum November 1998
AG STAB
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Entwicklung robuster Oberflaichensensorsysteme fur die Tragfliigel-
aerodynamik

Ein wichtiges Ziel der heutigen Aerodynamik-Forschung liegt in der
Reduktion des Reibungswiderstands, da dieser rund 50% des
Gesamtwiderstands eines Verkehrsflugzeugs im Reiseflug ausmacht und
durch Antriebsleistung ausgeglichen werden muB. Neben passiven
Verfahren zur Widerstandsreduktion gewinnen aktive Verfahren, wie das
Absaugen oder die aktive Kontrolle der Tolimien-Schlichting-Wellen /1/,
zunehmend an Bedeutung. Um derartige Kontrollverfahren in naher Zukunft
auch serienmaBig an Tragfligeln nutzen zu kénnen, werden zum einen
robuste Oberflaichensensoren benétigt, zum anderen kleine MeB- und
Datenerfassungssysteme fir die On-Line Kontrolle gefordert.

Zielsetzung ist die Charakterisierung von verschiedenen Ober-
flachensensorarten (PVDF-Sensoren, Heiffilm, Oberflachenzaun) durch
Erfassung von Zeitschrieben, Frequenzantworten, sowie Leistungsdichte-
und Koheranzspekiren bei typischen aerodynamischen Lastfallen im
Transschall.

Speziell fur die HeiBfilmtechnik werden dariber hinaus fir vorgegebene
Sensorparameter (Rsensors Tsensor) KOStengiinstige Mehrkanal-Anemometer
entwickelt und getestet.

Daraus resultierend sollen robuste Low-Cost-Sensorsysteme hergestelit
werden, die serienmafig zum Einsatz gebracht werden kénnen.

Zur Erzielung von robusten Oberflachensensoren wurden Beschichtungs-
lagen unterschiedlicher Dicke auf Oberflaichensensor-Arrays (Heif3filme/
PVDF-Sensoren) aufgebracht und in Windkanalversuchen getestet. Hierfir
wurde ein Plattenmodell fir den Transschallkanal konstruiert. Der
betrachtete Bereich der Anstrdmungsgeschwindigkeit erstreckte sich von 20
bis 270 m/s (Ma=0.1-0.8).

Zur Erfassung flachiger Strdomungsprobleme wurde ein Low-Cost
Multichannel Konstant-Temperatur-Anemometer (CTA) entwickelt und
erfolgreich getestet. Einfache Modifikationen einzelner Kanale erméglichen
auBerdem die Benutzung als Konstant-Strom (CCA)- bzw. Konstant-
Spannung (CVA)- Anemometer. Diese Varianten werden untereinander
verglichen.

Beschichtungsversuche von Heifimen zeigen, daB der EinfluB diinner
Schutzfilme abhéangig ist von der Strémungsgeschwindigkeit. Im Bereich
hoher Geschwindigkeiten (M,=0.6-0.8) wird nahezu kein EinfluB mehr auf
die Frequenzantwort ausgelbt. Abb. 1 vergleicht fir zwei Strémungs-
geschwindigkeiten  die  Leistungsdichtespektren eines be- und
unbeschichteten HeiBfilmsensors.
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Abb. 1: Leistungsdichtespektren von Heiffilmsensoren (coated/ non.coated) /2/

Erste Beschichtungsversuche an PVDF-Sensoren zeigen, dal relativ diinne
Schichtdicken (d=30um) nur einen geringen EinfluB auf die Sensor-
empfindlichkeit haben und dementsprechend auf die Frequenzantwort. Dies
gilt insbesondere fur den hohen Geschwindigkeitsbereich (Ma=0.5). Abb.2
vergleicht Leistungsdichtespektren von PVDF-Sensoren (coated/non-coated)
fur zwei Stromungsgeschwindigkeiten.
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Abb. 2: Leistungsdichtespektren von PVDF-Sensoren (coated/ non.coated) /2/

In weiteren Versuchen zeigt ein Vergleich von PVDF-Sensor-Moden (piezo-
und pyroelektrischen Modus), daB der Pyroeffekt bei hohen Stromungs-
geschwindigkeiten (Ma=0.4) auf einen Frequenzbereich bis 500 Hz limitiert
ist und die Amplitudendifferenz zwischen den Moden mit steigender
Geschwindigkeit abnimmt. Des weiteren haben die Messungen mit
Piezofoliensensoren gezeigt, daB diese sehr empfindlich auf &uBere
Stéreinflisse (Vibration, Schall) reagieren. Bemiihungen, diese Effekte
positiv zu beeinflussen, sind Gegenstand weiterfuhrender Untersuchungen.

Weitere Untersuchungen befassen sich mit beschichteten PVDF-Sensoren
und variierenden Beschichtungsmaterialien. Die Untersuchungen haben
eine Sensordesign- und Fertigungsoptimierung zum Ziel.

Statische und dynamische Signalanalysen von CT-, CC- und CV-
Anemometern mit OberflachenheiBfiimen bei hohen  Stromungs-
geschwindigkeiten sind geplant.

/1/ M.Baumann & W. Nitsche (1997)

Experiments on Active Control of Tolimien-Schlichting Waves on a Wing
Conference Proceedings of the 10" STAB-Symposium

Vieweg Verlag Braunschweig, pp 53-63

12/ S.Favre, C.Warsop
An Investigation into the Viability of MEMS-Technology for Boundary Layer

Control on Aircraft
1% Annual Progress Report, AEROMEMS, British Aerospace, Dez. 1998

Berlin, Marz 1999

- 284 -




Mitteilung

Projektgruppe/ Meftechnik
Fachkreis:

Ansprechpartner: Dr. E. Schiilein

Institution: DLR - Institut fiir Stromungsmechanik
Adresse: Bunsenstrafie 10 Telefon: 0551/ 709-2803
37073 Géttingen Telefax: 0551/ 709-2811
e-mail: erich.schuelein @dlr.de
Thema: Weiterentwicklung der GISF-Technik fiir Wandschubspannungsmessungen in

3-D Stromungen mit Druckgradienten an gekriimmten Oberflichen.
Ausgangsposition:

Die OIL FILM INTERFEROMETRY SKIN FRICTION - Meftechnik (Bild 1) ist bekannt und wird in
der Stromungsforschung seit mehreren Jahren benutzt. Aber erst in der letzten Zeit mit der Entwicklung
einiger neuen Realisierungen, die das ,,Punkt"- Mefverfahren (Laser Interferometry Skin Friction) durch
ein ,Fliachen"- MeBverfahren (Global Interferometry Skin Friction) ersetzt haben, hat diese MeBtechnik
explosionsartig an Interesse gewonnen. Die meisten davon sind allerdings nur auf 2-D Strémungen
beschriankt und wurden entweder auf dem einfachsten Wege durchgefiihrt (,,Ein-Bild"-Verfahren fiir
kontinuierlich betriebene Niedergeschwindigkeitswindkanile (z.B. NASA Ames (1993 - 1997))) oder
existieren nur als ,theoretisch - mogliche" Alternativen ohne verdffentlichte quantitative MeBdaten
(siehe [1]).

Ziel:

Es soll ein robustes und kostengiinstiges MeBverfahren zur Wandschubspannungsmessung in 3-D
Strémungen mit Druckgradient an gekriimmten Oberflichen bereitgestellt werden.

Lésungsweg:

Die Weiterentwicklung der GISF-MeBtechnik basiert auf der friitheren DLR- Entwicklung im RWG [1]
fiir 2-D Stromungen mit Druckgradient an ebenen Oberflichen (Bild 2). Nach dieser Methode wird
wihrend der Messung die Entwicklung des Ol-Film-Interferenzbildes sowie der Strémungsparameter
kontinuierlich verfolgt, dann die Filmprofildeformation ermittelt und durch Integralberechnung der
OlfluBgleichung zwischen der Olfilmvorderkante und der MeBstelle ausgewertet. Dadurch wird es
moglich, in einem Versuch eine Reihe von ¢, - Feldverteilungen bei verschiedenen Stromungs- und
Geometrieparametern zu gewinnen. Die zusitzliche Information iiber die Wandschubspannungs-
richtungen im gesamten Mefbereich wird bei Messungen in 3-D Strémungen mit Hilfe einer
nachfolgenden Olanstrichsichtbarmachung gewonnen (Bild 3).

Ergebnis:

Es wurde die Software zur Erfassung der Interferogramme mit bis zu 30 Vollbilder/Sek im Format
1024x1024 und 8bit-Graustufen mit der hochauflésenden Videokamera ADIMEC MXI2P sowie zu
deren Auswertung unter Beriicksichtigung der beiden Komponenten in der Modelloberflichen-
krimmung, im Druckgradient und in der Wandstromungsrichtung (X- und Z-Achse, Bild 3),
bereitgestellt bzw. weiterentwickelt. Einige Ergebnisse der GISF- Messungen in 3-D Stromungen an
ebener Platte sind in der Mitteilung des Autors zum Thema ,,Effektivitit von Steuerelementen in einer
dicken Rumpfgrenzschicht* (Fachkreis Hyperschall) dargestellt sowie auf dem Bild 4 zu sehen. Anfang
1999 wurde die GISF- MeBtechnik an gekriimmten Oberflachen zur Erprobung fiir eine c-Messung am

Datum: 20.04.99 AG STAB
- 785 -




schiebenden Fliigel im Rahmen des ADIF-Projekts im TWG bereits eingesetzt. Die Daten werden derzeit
ausgewertet.

laser beam Naen

:> y h(x)
I

ﬂl\

interference He-Ne
oil fifm lens

Bild 1. Das Prinzip der Ol-Film-Interferometrie

Stromlinien

Olschicht

Bild 3. GISF-MeBtechnik in 3-D Stromungen an

Bild 4. Beispiel eines Olfilminterferogramms mit
gekriimmten Oberflachen.

entsprechendem Wandstromlinienbild im
Ablosungsgebiet zwischen zwei Keilen 23° an einer
ebenen Platte (M.. = 5)[2].

Literatur:

1. Schiilein E., Koch S., Rosemann H. Skin friction measurement and transition detection techniques for the
Ludwieg-Tubes at DLR // Proc. RTO/AGARD Fluid Dynamic Measurement Technology, Seattle, USA,
September 22-25. 1997. P. 23-1-23-9.

2. Schiilein E., Zheltovodov A.A. Development of Experimental Methods for Hypersonic Flows Studies
in Ludwieg Tube. ICMAR’98 - International Conference on Methods of Aerophysical Research,

1998, Akademgorodok, Novosibirsk, Russia

weiteres Vorgehen:

e Weiterentwicklung des Verfahrens zur Auswertung der Interferenzbilder in 3-D Stromungen an
gekriimmten Modelloberfldchen unter Beriicksichtigung der gewonnenen Erfahrungen;

e Neuer Versuchsaufbau im TWG bei sehr beschrinkter optischen Zuginglichkeit der adaptiven
MeBstrecke;

e Einsatz der GISF-MeB8technik im TWG im Rahmen des Projekts ADIF.

Datum: 20.04.99 AG STAB
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Thema: | Traversionsfreie Grenzschichtmessungen mit einem Referenzstrahl-LDA

Ausgangssituation :

Grenzschichtmessungen stellen hohe Anforderungen an die Ortliche Auflosung des verwen-
deten MeB3systems. Auf Grund ihrer geringen Meflvolumenabmessungen und MeBunsicherheit
hat sich der Einsatz von Laser-Doppler-Anemometern (LDA) fiir Grenzschichtmessungen
bewihrt. Eine Vermessung des Grenzschichtbereiches erforderte jedoch bislang eine Traver-
sierung des LDA-MeBvolumens relativ zum MeBobjekt. Geschwindigkeitsgradienten inner-
halb des LDA-MefBvolumens konnten nicht aufgelost werden.

Auf der Basis einer Referenzstrahlanordnung wurde ein Grenzschichtsensor entwickelt
(Abb. 1), der die Messung von Geschwindigkeitsprofilen innerhalb des MeBvolumens
gestattet [1-3]. Das MeBBvolumen kann so dimensioniert werden, dal} es die zu vermessenden
Grenzschichtbereiche oder die gesamte Grenzschicht erfat. Grenzschichten konnen iiber
mehrere Millimeter ohne Traversierung des Mefvolumens vermessen werden. Experimentelle
Untersuchungen ergaben jedoch, dafl der GeschwindigkeitsmeBbereich durch Schattenwiirfe
der Streuteilchen (Extinktionssignale) begrenzt wird und die verwendeten Signalauswerte-
algorithmen nur eine Ortsauflosung innerhalb des Mef3volumens in diskreten Intervallen von
30 um erméglichen.

Ziel

1. Unterdriickung niederfrequenter Stérungen durch Exinktionssignale

2. Erhohung der Ortsauflésung innerhalb des MeBvolumens auf Werte unterhalb von 30 pm
3. Erprobung des MeBsystems am Turbulenzarmen Windkanal des DLR Géttingen (TUG)

Ldsungsweg

Zur Unterdriickung der niederfrequenten Storungen durch Extinktionssignale wurde das Me83-
system zu einem Referenzstrahl-LDA mit optischer Frequenzverschiebung umgebaut und eine
Hochpaffilterung vor der Riickmischung ins Basisband implementiert. Eine erweiterte Signal-
verarbeitung im Frequenzbereich ermoglicht die Bestimmung der zeitlichen Verschiebung der
Empféngersignale.

Ergebnis

Mit der Einfiihrung einer optischen Frequenzverschiebung zwischen den Laserstrahlen wird
der Frequenzbereich der Doppler-Signale um den Betrag der Shiftfrequenz im Spektrum ver-
schoben. In Verbindung mit einer HochpaBfilterung koénnen hierdurch niederfrequente Ex-
tinktionssignale wirkungsvoll eliminiert werden. Weiterhin wird durch dieses Verfahren nie-
derfrequentes Rauschen der Laserdiode und der Photoempfinger unterdriickt, wodurch eine
Verbesserung des SNR erzielt werden konnte. Die Entwicklung und Implementierung erwei-
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terter Algorithmen zur Bestimmung der zeitlichen Verschiebung der Empfiangersignale im
Frequenzbereich erhohte die Signalverarbeitungsgeschwindigkeit und ermoglichte eine deut-
liche Verbesserung der Ortsauflosung (< 10 pym) innerhalb des MeBvolumen. Nach erfolg-
reichen theoretischen und experimentellen Untersuchungen zur Verifizierung des Mefverfah-
rens konnten erste Messungen an laminaren Grenzschichten und an Grenzschichten mit An-
regung (kiinstliche Transition) im Turbulenzarmen Windkanal des DLR in Gottingen (TUG)
durchgefiihrt werden (Abb. 2).

rmern |, W
T
§
0

Abb. 1: Prinzip des LDA-Sensors mit zwei symmetrisch angeordneten Referenzstrahl-LDAs. In jedem der Sen-
destrahlen befindet sich ein Empfiinger (E,, E,). Jeder Empfiinger hat ein eigenes Mefsvolumen, welches entlang
der Strahlachse des fiir ihn wirksamen Beleuchtungsstrahles verlduft. Die Empfingersignale sind zeitlich um At
gegeneinander versetzt. Verliuft die Teilchenbahn innerhalb der Interferenzvolumina der Empfinger, so ldfst
sich aus der Doppler-Frequenz f, die Geschwindigkeit u und damit die Bahnkoordinate z als Funktion der Zeit-
verschiebung At berechnen. Neben dem eigentlichen Doppler-Signal erzeugt jedes Streuteilchen bei der Pas-
sage des jeweiligen Referenzstrahles auch ein Extinktionssignal (Abschattung).
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Abb. 2: Wahrscheinlichkeitsdichteverteilung der Geschwindigkeiten in der Grenzschicht einer ldngsangestrom-
ten ebenen Platte in Wandndhe fiir eine Anstromgeschwindigkeit von U_= 11,8 m/s und eine Lauflinge x = 730
mm (Re, = 5,5 -1 0’). a) ungestortes laminares Profil; b) gestortes Profil bei akustischer Anregung (kiinstliche
Transition) mit f = 150 Hz; c) Anregung mit ,,Stolperdraht” (Durchmesser 1 mm, 53 cm stromaufwdrts). (z -
Koordinate weist senkrecht zur Plattenoberfliche und bezieht sich auf das Zentrum des LDA-Mefivolumens)
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Weitere Partner: ETW
Thema: Windkanal-MeBstrecken mit adaptiven Schlitzen
Ausgangssituation:

MeBstrecken mit zweidimensional-adaptiven Winden werden in der Winkanal-Versuchstechnik
erfolgreich eingesetzt /1/. Druckstorungen, die durch feste Winde bei der Umstrémung des
Versuchskorpers verursacht werden (Wandinterferenzen), konnen durch die Wandadaption minimiert
werden. Diese Technik -das Verstellen ganzer Wiinde- ist aufgrund des hohen apparativen Aufwandes
auf kleine MeBstrecken begrenzt. In groBen Windkanilen (z.B. ETW) kénnte die Adaption durch
verfahrbare Schlitze in der massiven Wand erreicht werden. Die bisherigen Voruntersuchungen,
insbesondere numerische Simulationen, haben die Wirksamkeit solcher adaptiver Schlitze zeigen
konnen 72/ /3/.

Ziel:

Mit Hilfe der adaptiven Schlitze soll ein Weg gefunden werden, um auch in groBen Windkanilen
wirksame Wandadaptionen zu ermdglichen. Dariiber hinaus soll gezeigt werden, daB 3D-Adaptionen
mit entsprechenden Schlitzanordnungen angenihert werden kénnen.

Losungsweg:

Um die Technik der adaptiven Schlitze praktisch zu erproben, wird eine neue MeBstrecke fiir den
Transsonikkanal des ILR gebaut. An dieser neuen MeBstrecke sollen bekannte Adaptionsalgorithmen
/4/ sowie numerisch berechnete Adaptionen, erprobt werden. Die begleitenden numerischen
Simulationen werden mit dem CFD-Programm TascFlow3D durchgefiihrt.

Ergebnis:

Die Wandschlitzadaption wurde zunichst numerisch mit einer einfachen experimentellen
Einzelschlitzkonfiguration mit bikonvexem Profil (TUB-Experiment) und verfiigbaren
ReferenzmeBwerten fiir einen Verdrangungskorper (Onera T2-Experiment) verglichen. Das
Rechenverfahren liefert durchweg eine gute Uberemstlmmung mit dem Experiment /2/ /3/.
Simulationen mit Mehrfachschlitzen zeigten -je nach Anordnung- ebenfalls eine gute
Ubereinstimmung mit der gerechneten, freien Umstromung des Testkorpers bzw. mit den
experimentellen Referenzwerten.

Teilweise konnte sogar, je nach Schlitzanordnung, ggii. der 2D-Adaption eine Verbesserung der
gesamten Umstromung (3D) des untersuchten Verdringungskorpers erreicht werden.

Bild-1 zeigt exemplarisch fiir das T2-Experiment verschiedene Schlitzanordnungen und berechnete
Machzahlverteilungen, als Vergleich zwischen einer herkémmlichen 2D-Adaption und einer
Schlitzadaption.

- 289 -




Einzelschiitz-Adaption
20-Adaption ) =20 Mehrschiitz-Adaption
1 ?
- i
b !.t i 1 2 3 & 5 6
b

(b= (b, =Hx)

Schisris)

Flachenregel zur Ermittlung von Schlitztiefe und -breite
Symmetrieebene

Schlitze
N\

Numerische Simulation
einer

. Versuchskdrper
Mehrschlitzanordnung

Symmetricebene

Bild-1: Numerische Untersuchung adaptiver Schlitze am Beispiel
der Umstromung des ETW Transition Body (ETB im T2)

Literatur:
v Adaptive Wind Tunnel Walls: Technology&Applications, AGARD-AR-269, 19190

12/ J. Quest, W. Nitsche, A. Mignosi: Adaptive Slots: An alternative Concept to reduce Wall
Interferences, AGARD-CP-5835, 1997

13/ W. Nitsche, 1. Wallbruch, J. Quest: Einsatzméoglichkeiten adaptiver Schlitze zur Verringerung
von Wandinterferenzen, DGLR-JT97 123

14/ H. Holst, A. Heddergott: FEin  Wanddruckverfahren  zur  Berechnung  der
Windkanalinterferenzen fiir dreidimensionale Modelle in Mefstrecken mit verstellbaren
longitudinalen Schlitzen, DGLR-JB-91 S.167-S.175

Weiteres Vorgehen:

Nach Fertigstellung der neuen MeBstrecke werden experimentell die Wirksamkeit der
Stromungsbeeinflussung durch adaptive Schlitze untersucht und eine Technologie zum
unterschiedlichen Auslenken mehrerer Schlitze entwickelt. Parallel dazu werden numerische
Berechnungen mit variierten Schlitzgeometrien durchgefiihrt, um daraus Adaptionsregeln fiir
Wandschlitze abzuleiten.

Datum: 17.3.1999
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