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Mitteilungen der Geschiiftsstelle

Fiir diesen STAB-Jahresbericht sind 103 "Mitteilungen" iiber Arbeiten aus den Pro-
jektgruppen und Fachkreisen eingegangen. Sie dienen dazu, den Interessenten einen
schnellen informativen Uberblick iiber laufende Aktivititen zu ermdglichen. Den
"Mitteilungen" vorangestellt ist ein Inhaltsverzeichnis (Seite 25 bis 30), welches nach
Projektgruppen gegliedert ist. Die Beitriigen zu den Fachkreisen sind in vier Untergruppen
aufgeteilt worden. Die Uberginge zwischen den Themen sind z.T. flieBend. Innerhalb der
Rubriken ist o, 3-tisch nach Verfassern sortiert. Seite 22 enthilt eine Statistik iiber die bisher
insgesamt erschienene Anzahl von "Mitteilungen". Auf Seite 232 und 233 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.

Die Jahresberichte werden nur an den tatsdchlich daran interessierten Personenkreis verteilt.
Falls Sie ein Exemplar des nidchsten Jahresberichts, in diesem Fall 2000, wiinschen,
schicken Sie bitte den unten beigefiigten Abschnitt zuriick. Der Bezug muf jihrlich neu
angefordert werden.

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

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

Informationen iiber die AG STAB finden Sie auch iiber:

www.dlr.de ->Forschung und Innovation ->Der Info-Dienst des DLR ->Strémungsmecha-
nische Arbeitsgemeinschaft, AG STAB
Gottingen, im April 2000

auch iiber e-mail: Hajo.Heinemann @dlr.de
O Ich bitte um Zusendung des
"STAB-Jahresbericht 2000"

Name:
Geschiiftsstelle der AG STAB Organisation:
c/loDLR
Dr.-Ing. H. - J. Heinemann Anschrift:
Bunsenstrae 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 Strémungsforschern, Aerodynamikern und Luftfahrtinge-
nieuren aus DLLR, Hochschule und Industrie ins Leben gerufen.

Sie entstand aus "dem gemeinschaftlichen Bestreben, die Stromungsforschung in
Deutschland generell zu fordern und durch Konzentration auf ein wirtschaftlich und
forschungspolitisch zukunftstrichtiges Teilgebiet zu vertiefen" (Auszug aus der
Piambel der Verfahrensordnung der AG STAB).

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

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

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

- "Gespréch iiber Stromungsforschung Ottobrunn, 30.01.1979
in Deutschland"

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

- Programmprisentation anlédBlich Bonn, 01.07.1980
der BDLI-Jahrestagung

- Programm der Arbeitsgemeinschaft September 1980
"Stromungen mit Ablosung"

- Programmprisentation im Bundes- Bonn, 19.03.1981
ministerium fiir Forschung und Technologie

- Konstituierung des Kuratoriums und Koln-Porz, 23.02.1982
Neuorganisation der Arbeitsgemeinschaft
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"Stromungen mit Ablosung"” (AG STAB)

- Konstituierung von Programm- Gottingen, 24.03.1982
Leitung/Programm-Ausschul3

- Erfassung STAB-relevanter Aktivi titen April 1982
in der Bundesrepublik Deutschland
(Stand Mitte 1981)

- Fachtagung anldBlich der ILA '82 Hannover, 19.05.1982
"Stromungen mit Ablosung"”

- Neue Impulse fiir die Stromungsforschung- Hamburg, 01.-03.10.1984
und Aerodynamik -; Vortrag von H.-G.
Knoche, DGLR-Jahrestagung

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

. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium

i
—
SO oo~ B W

1
[E—
[S=—y

- 1. STAB-Workshop
- 2. STAB-Workshop
- 3. STAB-Workshop
- 4. STAB-Workshop
- 5. STAB-Workshop
- 6. STAB-Workshop
- 7. STAB-Workshop
- 8. STAB-Workshop
- 9. STAB-Workshop

Miinchen, 19./20.09.1979
Bonn, 30.06./01.07.1980
Stuttgart, 23.-25.11.1981
Gottingen, 10.-12.10.1983
Miinchen, 09./10.10.1986
Braunschweig, 08.-10.11.1988
Aachen, 07.-09.11.1990
Koln-Porz, 10.-12.11.1992
Erlangen, 04.-07.10.1994
Braunschweig, 11.-13.11.1996
Berlin, 10.-12.11.1998

Géttingen, 07./08.03.1983
Ko6ln-Porz, 18.-20.09.1984
Gottingen, 10./11.11.1987
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, 09.-11.11.1999



- Kurs "Application of Particle
Image Velocimetry, PIV"

- 12. DGLR-Fach-Symposium
"Stromungen mit Ablosung"

- 10. STAB-Workshop

- Kurs "PIV"

Vorschau:

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
Géttingen, 06.-10.03.2000

Stuttgart, 15.-17.11.2000

Gottingen, November 2001

Gottingen, 05.-09.03.2001

(voraussichtlich)
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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
Prof. Dr. Weyer
NN

Programm-Leitung

Prof. Dr. Ballmann

Dr. Eitelberg

Dr. Hennig

Dipl.-Ing. Hilbig (Sprecher)
Prof. Dr. Kérner

Dr. Kordulla

Dr. Kréamer

Prof. Dr. G.E.A. Meier

(Stellv. Sprecher)
Prof. Dr. Nitsche

Dipl.-Ing. Polz

NN
Dr. Weiland

Stand: Mai 2000

(Sprecher)

(Stellv. Sprecher)

(BMVg, Bonn)

(Panavia, Miinchen)

(BMVWi, Bonn)

(Universitit Bochum)
(BMBF, Bonn)

(DLR, Koéln)

(DFG, Bonn)

(DGLR, Bonn)

(TU Miinchen)

(MTU, Miinchen)
(Fairchild-Dornier, Wefling)
(DC Aerospace Airbus, Hamburg)
(DLR, Kéln)

(DLH, Hamburg)

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

(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

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

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

(DC Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-28424; Fax: 089 / 607-29766

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

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

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

(Fairchild-Dornier, WeBling)

(DC Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-28473; Fax: 089 / 607-28629
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Projektgruppen

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

Hyperschall

Aeroelastik

Fachkreise

Physikalische Grundlagen

Mathematische Grundlagen/
Numerische Simulation

MeBtechnik

Anlagen

Wissenschaftlicher
Koordinator

Stand: Mai 2000

Sprecher:

Prof. Dr. Thiede

Tel.: 0421 / 538-3671;

Dr. Hakenesch

Tel.: 089 / 607-22291;

Prof. Wagner

Tel.: 0711 / 685-3580;

Dr. Hennig

Tel.: 089 / 607-22568;

Dr. Redeker

Tel.: 0531 / 295-2960;

Dr. Weiland

Tel.: 089 / 607-28473;

Dr. Honlinger

Tel.: 0551 /709-2341;

PD Dr. Dallmann

Tel.: 0551 / 709-2442;

Prof. Dr. Tropea

Tel.: 06151 / 16-2854;

Prof. Dr. Kroner

Tel.: 0761 / 203-5637;

Dr. Kordulla

Tel.: 0551/ 709-2274;

Dr. Raffel

Tel.: 0551 /709-2817;

Dr. Eitelberg

(DC Aerospace Airbus, Bremen)
Fax: 0421 / 538-4486

(DC Aerospace, Miinchen)
Fax: 089 / 607-29766

(Universitat Stuttgart)
Fax: 0711/ 685-3438

(DC Aerospace, LFK, Miinchen)
Fax: 089/ 607-22461

(DLR, Braunschweig)
Fax: 0531/ 295-2962

(DC Aerospace, Miinchen)
Fax: 089 / 607-28629

(DLR, Géttingen)
Fax: 0551/ 709-2862

(DLR, Gdéttingen)
Fax: 0551 /709-2270

(Technische Universitit Darmstadt)
Fax: 06151/ 16-4754

(Universitiit Freiburg)

Fax: 0761 / 203-5632

(DLR, Géttingen)

Fax: 0551 /709-2270

(DLR, Géttingen)

Fax: 0551/ 709-2830

(DNW, Emmeloord)

Tel.: 0031 527 / 248521; Fax: 0031 527 / 248582

Dr. Heinemann

Tel.: 0551 /709-2108;

(DLR, Géttingen)
Fax: 0551 /709-2135

e-mail: Hajo.Heinemann@dlr.de
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Fiir den Fall, daB Sie fiir den nichsten Jahresbericht eine oder mehrere
"Mitteilungen" verfassen mochten, bitten wir Sie, die Bogen jederzeit der
Geschiftsstelle zuzusenden,

allerspitestens aber bis Ende Miirz 2001.

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 von maximal
2 Seiten pro "Mitteilung".

Tragen Sie bitte keine Seitenzahlen ein.

Wenn Sie Fotos einfiigen, nehmen Sie bitte keine Kopien.

Bitte klammern Sie zusammenhingende Seiten mit Biiroklammern
zusammen (nicht tackern!).

Fiir Riickfragen steht Thnen die Geschiftsstelle gerne zur Verfiigung:

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

Mit freundlichen Griiflen
Thre Projektgruppenleiter/Ihre Fachkreisleiter/IThre 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
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CALL FOR PAPERS

12. DGLR-Fach-Symposium der AG STAB

vom 15. - 17. November 2000 an der Universitét Stuttgart

Wir bitten um stromungsmechanische Beitriige zu den Themenstellungen der AG
STAB-Projektgruppen und Fachkreise sowie Themen aus den Verbundprojekten
und Sonderforschungsbereichen der Deutschen Forschungsgemeinschaft.

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

23. Juni 2000
an:

Prof. Dr. Siegfried Wagner; PD Dr. Ulrich Rist
Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik
Universitat Stuttgart
Pfaffenwaldring 21
D - 70550 Stuttgart
Tel.: 0711/ 685 -3432 od. 3401; Fax : -3438
e-mail: STAB2000@jiag.uni-stuttgart.de
Siehe auch: http:/Avww.iag.uni-stuttgart.de/STAB2000
oder:
www.dlr.de >Forschung und Innovation - Der Info-Dienst des DLR =

Stromungsmechanische Arbeitsgemeinschaft, AG STAB

Die begutachteten Beitrage werden in einem zitierbaren Tagungsband
verdffentlicht. Das Manuskript schicken Sie bitte an die Geschiftsstelle der AG
STAB *), die Ihnen auch fiir Riickfragen gerne zur Verfligung steht.

Einzelheiten zur Anfertigung erscheinen ab ca. Mitte Marz im Internet. Das
Manuskript ist allerspatestens zur Tagung vorzulegen.

*) Geschiftsstelle der AG STAB, c/o DLR, BunsenstraBe 10, D - 37073 Géttingen
Tel.: +49 /551/709-2108; Fax.: -2135, e-mail: Hajo.Heinemann@dir.de
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, DaimlerChrysler Aerospace
Prof. Dr.-Ing. P. Thiede A bus

STAB-Projektgruppe "Fliigel groRer Streckung”

JAHRESBERICHT 1999

Ein Uberblick iber die Aktivititen der Projektgruppe wurde im Rahmen des 9. STAB-Workshops ge-
geben, der vom 9.-10. Nov. 1999 in Goéttingen stattfand. Im Mittelpunkt des Interesses standen die
Technologievorhaben MEGAFLUG und HAK des nationalen Luftfahrtforschungsprogramms des BMBF/-
BMWi. Daneben wurde tber laufende Forschungsprojekte im Rahmen des 4. Rahmenprogramms der EU
berichtet. Die Technologievorhaben, die in einem engen Verbund von Luftfahrtindustrie, DLR und
Hochschulen durchgefiinrt werden, sind zum groen Teil auf Anwendungen beim kinftigen Megaliner
(A3XX) ausgerichtet.

Die Arbeiten in MEGAFLUG umfalten Verfahren zur verbesserten numerischen und experimentellen
Simulation sowie zur Konfigurationsoptimierung. Im Bereich der numerischen Simulation konzentrierten sich
die Arbeiten auf die Weiterentwicklung des 3D Navier-Stokes Systems MEGAFLOW zur Berechnung
komplexer Transportflugzeugkonfigurationen. Verbesserungen und Validierungen dieses Codes wurden
auch im Rahmen des EU-Projektes AVTAC durchgefiihrt. Fir die Code-Validierung besteht ein Mangel an
qualifizierten Experimenten. Detaillierte 3D Validierungsexperimente sind nur in internationaler Kooperation
(EU-Projekte, GARTEUR) durchfithrbar. Einen hohen Stellenwert hat die Entwicklung von Technologien zur
Widerstandsreduktion (u.a. variable Wélbung, Laminarhaltung, StoRkontrolle, Turbulenz- und Ablésekon-
trolle). Die européische Kooperation auf dem Gebiet der widerstandsreduzierenden Technologien wird durch
das Thematische Netzwerk DragNet geférdert. Uber die Aktivitaten zur Laminartechnologie wird in der
Projektgruppe "Laminarhaltung von Tragfiigeln" berichtet. Untersuchungen muiltifunktionaler Klappen-
systeme und adaptiver StoRbumps wurden im Rahmen des MEGAFLUG-Projektes und des EU-Projektes
EUROSHOCK |l durchgefiihrt.

Die Arbeiten in HAK konzentrierten sich auf eine verbesserte Vorhersage von Hochauftriebsstrémungen und
die Entwicklung verbesserter Klappensysteme. Die numerische Strémungssimulation von Hochauf-
triebskonfigurationen beschréankt sich aufgrund ihrer hohen Komplexitét bisher weitgehend auf 2D und
schiebende Fligelstrémungen, wéhrend die volle 3D Simulation bisher nur fiir ausgewahite Basis-
konfigurationen mdglich ist. Entsprechend stitzt sich der Entwurf von Hochauftriebssystemen z.Z. noch stark
auf experimentelle Ergebnisse ab. Von besonderer Bedeutung fiir den Mindestabstand nachfolgender
Flugzeuge bei Start und Landung sind die sich im Fligelnachlauf ausbildenden Wirbelstrukturen (wake
vortex). Entstehung, Stabilitit und Zerfall dieser Wirbelsysteme wurden im Rahmen der EU-Projekte
EUROWAKE und WAVENC sowie des Thematischen Netzwerkes WakeNet untersucht.

Ein weiteres Schwerpunkthema des Flugels groRer Streckung ist die Triebwerksintegration. Mit zuneh-
mendem Bypass-Verhaltnis moderner Triebwerke nimmt die Interferenzproblematik infolge wachsender
Triebwerkdurchmesser zu. Flugel, Triebwerk und Pylon bilden eine zu optimierende Einheit. Sowoh! bei der
experimentellen als auch bei der numerischen Simulation treten erhebliche Probleme auf (u.a.
Triebwerkssimulator, Schubvektoreffekte, Ubertragbarkeit/3D Netzerzeugung, Strahimodellierung, Ver-
fahrensvalidierung), an deren Losung gearbeitet wird. Umfangreiche Aktivititen fanden hierzu im Rahmen
des EU-Projektes ENIFAIR statt.

Seit der A340/330-Flugerprobung sind die Auswirkungen der aeroelastischen Fliigeldeformation in vollem
Umfang bekannt. Es zeigte sich, daR bei Flligeln groRer Spannweite der instationdren Aerodynamik, der
Aeroelastik und schlieBlich der Fligeladaption ein hoher Stellenwert eingerdumt werden muR. Besondere
Bedeutung hat kiinftig der interdisziplinare Entwurf.

Kinftig wird angestrebt, die Kirzungen im nationalen Luftfahrtforschungsprogramm durch ein verstarktes
Engagement im 5. Rahmenprogramm der EU zu kompensieren. Zum Themenkreis "Fliigel groRer
Streckung” wurden im Berichtszeitraum zahlreiche EU-Projekte beantragt, von denen die Projekte
EUROLIFT, HIRETT, ALTTA, C-WAKE und S-WAKE mit Beginn 2000 bewilligt wurden.

-23-




STAB-Projektgruppe "Fliigel kleiner Streckung"

P. Hakenesch

DaimlerChrysler Aerospace AG Minchen

Im Rahmen des 9. AG STAB-workshop vom 9.-10. November bei dem DLR Géttingen
wurden in der Projektgruppe "Flugel kleiner Streckung" vier Beitrage zu den
Themenkreisen numerische und experimentelle Erfassung instationdrer Strémungen um
Deltafliigel sowie die numerische und experimentelle Untersuchung radarsignaturarmer
Konfigurationen vorgestellt. Die Beitrdage kamen von der TU Braunschweig sowie dem
DLR Braunschweig und dem DLR Goéttingen. Die Industrie war diesmal mit keinem
Beitrag vertreten.

Bei den Arbeiten zur Verbesserung radarsignaturarmer Konfigurationen war eine
aerodynamische  Optimierung  durchzufihren, wobei die  Minimierung des
Radarquerschnitts als Randbedingung zu berlicksichtigen war. Experimentelle und
numerische Untersuchungen wurden mit dem DLR Vielflichner F7 durchgefiihrt.

Die Verschiebung des Wirbelaufplatzpunktes in Abhangigkeit vom Anstellwinkel von
a=0° bis zu 0=48°, d.h. bis zum Ubergang zu einer vollstdindigen Totwasserstrémung
auf der Fligeloberseite, wurde mit Hilfe eines zeitgenauen Euler-Verfahrens an einem
Deltafligel mit 65° Vorderkantenpfeilung numerisch untersucht.

Die Moglichkeiten das Wirbelaufplatzen an einem angesteliten Deltafliigel zu
beeinflussen wurde experimentell, d.h. durch Anbringen unterschiedlicher Leitbleche
untersucht. Parallel zu diesen Arbeiten erfolgte eine numerische Simulation der
experimentellen Untersuchungen.

AB STAB
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STAB-Fachkreis MeBtechnik
Dr. M. Raffel

DLR Gaottingen

AnlédBlich des STAB Workshops im November 1999 in Gottingen wurde eine Reihe von Vortrigen

gehalten, die einen guten Uberblick iiber die im Fachkreis MeBtechnik bearbeiteten Themen geben.

Ein Teil der Arbeiten befaBt sich mit anspruchsvollen ingenieur-wissenschaftlichen Entwicklungen zur
verfeinerten Messung von Modellkriften und -momenten in der instationdren Aerodynamik. Ein
dhnliches Bild ergibt sich auch bei der Entwicklung und dem Bau von Sonden: Teils bewihrte und
teils neuere Meflkonzepte werden hier mit hohem konstruktivem und feinmechanischem Aufwand fiir

ausgewdhlte Teilgebiete der Aerodynamik zur Einsatzreife gebracht.

Im Gegensatz zu diesen oft von einzelnen Personen oder kleinen Gruppen erbrachten ausgezeichneten
Leistungen, werden komplexe optische MeBtechniken heute zunehmend mehr von grofBeren
Forschergruppen und vor allem im Rahmen von internationalen Kooperationen weiterentwickelt. Als
Beispiel hierfiir seien die EU-Projekte PivNet und EUROPIV 2 und bilaterale Kooperationen wie
DLR-ONERA Kooperation und Arbeiten, die im Rahmen des DNW Supports von NLR und DLR

geleistet werden, genannt.

Zusammenfassend 4Bt sich sagen, daB eine ausgekliigelte StrémungsmeBtechnik, gerade durch die
zunehmende Moglichkeit des Vergleichs der FErgebnisse mit denen einer numerischen
Strémungssimulation, an Bedeutung gewinnt, und daB die rasanten Fortschritte der Rechner- und
Lasertechnik auch fiir die Zukunft entscheidende Verbesserungen der StrémungsmefBtechnik erwarten

lassen.

-23b-







STAB - Projektgruppe ,, Stumpfe Koérper / Rimpfe”

Dr. Paul Hennig
Deutsche Aerospace AG, LFK Lenkflugkérpersysteme GmbH
Postfach 1661, 85705 UnterschleiBheim
Tel.: (089) 3179 - 8138; Fax: — 8904; email: paul.hennig@ush.Ifk.dasa.de

Beim STAB-Workshop 1999 in Géttingen waren nach ldngerer Zeit erstmals wieder mehrere Beitrdge zum
Kernthema der Gruppe, den Flugkérpern, zu verzeichnen. Neben einem allgemeinen Uberblick tiber aktuelle
Themenbereiche der Flugkorperaerodynamik wurde ein Untersuchungskonzept zur Auswirkung verschiedener
Turbulenzmodelle auf die Ergebnisse aerodynamischer Untersuchungen an Flugkérpern vorgestellt. Zu diesem
Thema soll demnédchst eine AGARD/RTO Working Group eingerichtet werden. Es wurde berichtet (ber erste
qualitative Ergebnisse (Schlierenaufnahmen) an Flugkérpernasen mit Spike. In der Diskussion wurde deutlich, daB
eine Aussage (ber einen moglichen Nutzen des Spike bzw. lber seine optimale Form erst nach quantitativen
aerothermischen Untersuchungen gemacht werden kann. Eine weitere Prasentation behandelte den EinfluB
verschiedener Oberflachenstrukturen auf den kompressiblen Nachlauf. Diese Untersuchungen ergénzen die friiheren
experimentellen Studien zum Nachlauf, die bis 1989 im Zusammenhang mit einer GARTEUR Working Group
gemacht wurden. Eine Premiere gab es mit einem Beitrag zur Fluid-Struktur-Wechselwirkung an Steuerflichen von
Flugkorpern, berechnet mit einem FE-Verfahren. Dabei wurden die auftretenden Wechselwirkungsprobleme in den
Videosequenzen einer instationdren Simulation besonders drastisch verdeutlicht. Eingeleitet wurde die Sitzung mit
der Darstellung eines Auslegungsverfahrens fiir Luftschiffrimpfe. Diese zur Zeit wieder aktuell werdenden
Flugkorper haben ja gerade zu Géttingen einen engen historischen Bezug. Den AbschluB der Sitzung bildete ein
Vortrag zur mathematischen Untersuchung eines katamaranférmigen Flugzeugkonzeptes, illustriert durch ein
Modell.

Man sieht, daB dieses Mal die Flugkérperthemen und projektnahe Studien im Vordergrund standen. Die anderen
Projektschwerpunkte der Gruppe - allgemeine stumpfe Kérper (z.B. mit kreisférmigem Querschnitt), Geb&ude,
Wasserfahrzeuge, Schienenfahrzeuge und KFZ — waren nicht vertreten. Teilweise liegt dies sicher an den allgemein
geringen Budgets, die nur noch eingeschrénkte Entwicklungsaktivitdten und Grundsatzuntersuchungen erlauben,
teilweise jedoch 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
wadre winschenswert. Gerade breiter angelegte praxisnahe aerodynamische Untersuchungen fallen oft in das Gebiet
unserer Gruppe.

Alle Interessenten der Gruppe sind aufgefordert, entsprechende Vortrdge fur das STAB-Symposium 2000 in
Stuttgart anzumelden.

STAB-Projektgruppe ,Laminarhaltung von Tragfliigeln”

G. Redeker; DLR Braunschweig

Die erfolgreichen Flugversuche am A320-Seitenleitwerk mit Absaugung im Herbst 1998 haben den Nachweis
erbracht, dass von der aerodynamischen Seite her diese Technologie der Hybridlaminarhaltung auch fur Tragfliigel
der Airbus-Klasse erfolgversprechend ist. Zur Anwendung sind aber schwerpunktmaBig Systemarbeiten gefordert,
die in Richtung Entwicklung von produktionsreifen Absaugesystemen fiir zukiinftige Produkte laufen missen.

Da zurzeit trotz groBer prognostizierter Treibstoffeinsparungen nicht erkennbar ist, dass diese Technologie in
zuklnftigen Flugzeugentwicklungen Anwendung finden wird, haben Forschungsarbeiten auf dem Aerodynamik-
Sektor zurzeit keine hohe Prioritdt. Zwar laufen weiterhin Aktivitditen im 5. Rahmenprogramm der EU in der
Aufgabe ALTTA (Application of Hybrid Laminar Flow Technology on Transport Aircraft), die anwendungsspezifische
Arbeiten zum Ziel haben. Es fehlt aber leider eine eindeutige Verpflichtung der Zellenhersteller, diese Technologie
massiv zu férdern und fir zukinftige Flugzeugentwicklungen reif zu machen.

Nichtsdestotrotz gab es auf dem diesjghrigen STAB-Workshop 13 interessante Beitrdage zum Thema
~Laminarhaltung”, die die volle Bandbreite der Laminarhaltung abdeckten und aufzeigten, dass dieses Arbeitsgebiet
nichts an Forschungsattraktivitdt verloren hat. Wesentliche Impulse fir eine Intensivierung der Arbeiten zur
Laminarhaltung werden wieder erwartet, wenn sich der Treibstoffanteil an den Direkten Betriebskosten (DOC) eines
Flugzeugs durch steigende Kerosinpreise erhéht und somit widerstandsreduzierende Technologien wieder mehr an
Bedeutung gewinnen werden.

AG STAB
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Projektgruppe "Fliigel groBer Streckung"” Seite
Birkemeyer/ StoBkontrolle am schiebenden Fliigel ADIF 31
Rosemann/
Staneswky
Dierks/ Bestimmung des Anstromzustandes eines Flugzeuges 33
Hummel
Franke/ Numerische Simulation von Hochauftriebsstromungen unter Verwendung 35
Rung/ héherwertiger Turbulenzmodelle
Thiele
Hubner/ Ermittlung aerodynamischer Démpfungsderivativa zweier Airbus-Typen 37
Peters
Kreplin Grenzschichtuntersuchungen mit HeiBfilmarrays an Hochauftriebs- 39
Flugeln
KriBler A conceptual design methedology to predict the wave drag of a transonic wing 41
Mertens Ziele des Technologieprogramms MEGAFLUG 43
Reckzeh Berechnung des Maximalauftriebes fir realistische Verkehrsflugzeugkonfigurationen 45
Richter/ Widerstandsreduzierung an einem transsonischen Profil durch die kombinierte 47
Rosemann Anwendung von variabler Wélbung und Konturbeule
Schell/ EinfluB von verschiedenen Klappenstellungen auf die Nachlaufstruktur eines 49
Ozger Rechteckfligels mit Klappen und Méglichkeiten der Wirbelabschwachung mit
Hilfe von Finnen
Projektgruppe "Fliigel kleiner Streckung” Seite
Bader/ Experimentelle Untersuchungen zur Identifikation aktiver Beeinflussungsmég- 51
Grosche lichkeiten des Wirbelsystems iber angestellten Deltafligeln
Breitsamter Aktive Vibrationskontrolle zur Reduktion der Buffet-Belastung am Seitenleitwerk 53
Miller, J./ Zeitgenaue Berechnung instationérer Deltafligelumstromungen mit Hilfe eines Euler- 55
Hummel Verfahrens
Ritten/ Numerische Simulation des Wirbelplatzens (iber einem Deltaflugel zur 57
Dallmann Identifikation von Beeinflussungsmaéglichkeiten
Schitte Experimentelle und numerische Untersuchungen an radarsignaturarmen 59
Konfigurationen
Weishaupl/ Small disturbance Euler-Verfahren angewandt auf einen Deltfligel bei 61
Sickmaller/ Klappenschwingungen
Pechloff
Projektgruppe "Antriebe und Rotoren” Seite
Henkner Instationdre Strémungsablésungen an schiebenden Tragfldchen 63
Tiedemann Instationarer Grenzschichtumschlag auf der Rotorschaufel einer Hochdruckturbine 65
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Projektgruppe “Stumpfe Kérper/Riimpfe”

Seite

Esch Strahlinterferenz am Rumpf eines Hochgeschwindigkeitsflugkérpers im Uber- 66
und Hyperschall

Esch/ Kraftmessungen an der X-38 Konfiguration bei Langs- und Seitenbewegung 68

Tarfeld in der Trisonischen Messstrecke Kéin (TMK)

Jacobi/ Numerische Berechnung eines angestellten Luftschiffrumpfes 70

Funk/

Lutz/

Wagner

Kroyer Fluid-Struktur-Wechselwirkung an Steuerflichen von Flugkérpern 72

Nastase New spectral, zonal solutions for the compressible boundary layer with 74
application in aerodynamic optimal design of flying configurations

Srulijes/ Messungen an einer Flugkdrpernase mit Spike im grossen Stossrohr-Windkanal 76

Seiler des ISL

Projektgruppe “Laminarhaltung von Tragfliigeln” Seite

Abegg/ Experimentelle Optimierung von Grenzschichtabsaugung zur Stabilisierung von 78

Bippes Querstrémungsinstabilitdten in transitionellen Grenzschichten

Augustin/ Beeinflussung von Grenzschichten mit laminarer Ablésung 80

Rist/

Wagner

Bieler Laminar Retrofit Studie am Beispiel A310: aerodynamische Beitrage zu 82
interdisziplindren Studien

Bonfigli/ Direkte Numerische Simulation der Umschlagvorgange in der 3D-Grenzschicht 84

Kloker des DLR-Querstrémungsprinzipexperiments

Gmelin/ Numerische Untersuchung der aktiven Ddmpfung von linearen und nichtlinearen 86

Rist/ Stérungen in einer Blasius Grenzschicht

Wagner
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DASA
Stofkontrolle am schiebenden Fliigel ADIF

Die Wechselwirkung des Stofiles mit der Grenzschicht bestimmt die Gren-
zen des Auslegungsbereichs transsonischer Fliigel. Eine Beeinflussung der
Stof8/Grenzschicht-Wechselwirkung kann den Widerstandsanstieg und den Be-
ginn des Tragfliigelschiittelns zu héheren Machzahlen bzw. Auftriebsbeiwerten
verschieben. Im Rahmen der EU-Projekte EUROSHOCK I/II und des natio-
nalen Projektes ADIF sind zunichst Untersuchungen an Fligelprofilen (2D)
zur Stof- und Grenzschichtbeeinflussung durchgefiihrt worden. Dabei konnte
eine positive Beeinflussung der Buffet-Grenzen durch eine passive Ventilation
nachgewiesen werden, wihrend der Widerstand nur in wenigen Einzelféillen
reduziert werden konnte. Eine Konturbeule hingegen bewirkte eine deutliche
Reduzierung des Wellen- und Gesamtwiderstandes.

Es soll untersucht werden, ob ein Einfluf§ der Pfeilung beziiglich der Beeinflus-
sung der Stofl/Grenzschicht-Wechselwirkung vorhanden ist. Zudem soll geklért
werden ob durch zusiitzliche Grenzschichtabsaugung eine Widerstandsreduzie-
rung mittels passiver Ventilation erzielt werden kann, bzw. ob die Effektivitit
einer Konturbeule gesteigert werden kann. Weiterhin soll die Beeinflussung
der Buffet-Grenzen durch die Konturbeule untersucht werden.

Zur Durchfithrung der Experimente im TWG wurde ein Versuchsaufbau mit
adaptierten Seitenwinden und ein Modell mit austauschbaren Einsétzen im
Stofbereich sowie Absaugemdglichkeiten entworfen und gebaut (Abb. 1).

Nachdem die Funktionsfahigkeit der konturierten Seitenwénde zur Erzeugung
einer quasizweidimensionalen Stromung nachgewiesen wurde, konnten die Un-
tersuchungen zur Stof- und Grenzschichtbeeinflussung durchgefiihrt werden.
Durch den Einsatz einer Konturbeule wurde eine Widerstandsreduzierung um
8% erreicht, die durch die zusitzliche Grenzschichtabsaugung stromauf vom
Wechselwirkungsgebiet auf bis zu 22% gesteigert werden konnte, Abb. 2. Die
passive Ventilation filhrte zu einer Erhéhung des Widerstandes, durch eine
Kombination mit einer lokalen Grenzschichtabsaugung konnte ebenfalls keine
nennenswerte Widerstandsverbesserung gegeniiber dem Originalfliigel erzielt
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Literatur

Datum

werden. Die Buffet-Grenze wurde durch die passive Ventilation zu leicht
héheren Auftriebsbeiwerten verschoben; eine Konturbeule stromab vom Ver-
dichtungsstof zeigte ebenfalls eine deutlich positive Wirkung auf die Buffet-
Grenzen.
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Abbildung 1: Modell und Versuchsaufbau
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Abbildung 2: Widerstandspolaren fiir den Fliigel mit Beule und Absaugung
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Thema: Bestimmung des Anstromungszustandes eines Flugzeugs
Ausgangssituation:

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

Ziel:

Das Ziel des Teilprojekts A5 des Sonderforschungsbereichs 420 ist es daher, den Zusammenhang zwi-
schen den lokalen Stromungsgrofien im Feld eines Flugzeugs und den ungestorten Anstrémungsgréfien
theoretisch und experimentell zu bestimmen, um so den Einbaufehler in der Fluggeschwindigkeitsbe-
stimmung beriicksichtigen zu kénnen.

Lésungsweg:

Der sogenannte Einbaufehler wird theoretisch erfafit. Hierfiir wird ein numerisches Berechnungsver-
fahren eingesetzt, das fiir simtliche Flugzustinde (Anstell- und Schiebewinkel, Klappenstellungen,
Propellerschub, etc.) die vom Flugzeug am MefBort hervorgerufenen Stérungen berechnen kann. Die
Validierung des Verfahrens erfolgt mit Hilfe von Flugversuchen. Die Stérgeschwindigkeiten an den
verschiedenen Meflorten im Nahfeld des Flugzeuges werden fiir simtliche Flugzustéinde bestimmt
und dienen als Grundlage fiir die Umrechnung der ortlichen Stromungsgréfen auf Anstromungs-
grofen Vo, Qoo, Boos Poo, Poo;, Teo- Zunichst wurde die Stérung am Ort der Sonde durch das Flugzeug
DO 128-6 mit und ohne Propellereinfluf} fiir verschiedene Flugzustinde berechnet. Hierbei wurde der
Propellereinflufl mit Hilfe der Actuator Disk Theorie [1] bestimmt, d.h. die Strahleinschniirung sowie
die Axialgeschwindigkeitserhéhung wurden beriicksichtigt, wihrend der Drall vernachléssigt wurde.

Ergebnisse:

Im SFB 420 steht das Versuchsflugzeug Do 128-6 des Instituts fiir Flugfithrung zur Verfiigung. Der
Einflul der Do 128-6 auf das umgebende Strémungsfeld wurde mit dem Panelverfahren HISSS (2]
berechnet. Als Flugzustand wurde ein Langsamflug bei einem Anstellwinkel von ao = 7,65° und
einem Pendelruderausschlag von € = —4, 2° betrachtet. Der c4-Wert betrigt in diesem Fall c4 = 1,0.
Aufgrund eines Einstellwinkels des Fliigels von § = 4° gegeniiber der Rumpfachse ergibt sich ein
Anstellwinkel gegeniiber der Profilsehne von aeo rriger = 11,65°. Die Rechnungen wurden jeweils
einmal ohne Propeller (Gleitflug) und einmal mit Propellereinflufl (Horizontalflug) durchgefiihrt, wobei
die Propellerbelastung aus den Gleichgewichtsbedingungen ermittelt wurde.

Zur Beurteilung der Stérung des Flugzeugs mit und ohne Propeller im Nah- und Fernfeld ist in Bild 1
und Bild 3 die Abweichung des lokalen Strémungswinkels o vom Anstellwinkel oo (in Grad) in
der Nasenmastebene dargestellt. Bild 1 stellt hierbei den reinen Flugzeugeinflul ohne Propeller dar,
wihrend in Bild 3 sowohl die Flugzeug- als auch Propellerstérung beriicksichtigt wurde. Die Sonde
an der Nasenmastspitze befindet sich im Ansaugbereich der Propeller. Hier werden aufgrund der
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Strahleinschniirung auch Geschwindigkeitskomponenten v und w in y- bzw. z-Richtung induziert, die
zu einer zusétzlichen Abweichung des lokalen Strémungswinkels vom Anstromwinkel fithren. In der
-, z-Ebene fithrt dieses zu einer VergréBerung der Abweichung A des lokalen Strémungswinkels o
vom Anstellwinkel ao, um ca. 0,12° gegeniiber der schon ohnehin betrichtlichen Flugzeugstérung der
Stromung am Ort der Sonde.

Bild 2 und Bild 4 zeigen die induzierte Geschwindigkeit V — V.o in der Nasenmastebene in Prozent
der Anstrémgeschwindigkeit. In Bild 2 ist wiederum der Flugzeugeinflu} dargestellt, wihrend Bild 4
die Gesamtstorung (Flugzeug plus Propeller) wiedergibt. Hier wird die Geschwindigkeitsverminderung
am Ort der Sonde gegeniiber der Anstrémung durch das Flugzeug teilweise wieder durch die Axialge-
schwindigkeitserhohung durch die Propeller kompensiert. Quantitativ bedeutet dieses, dafl aufgrund
der Propeller die Geschwindigkeit am Ort der Sonde um 0,54% der Anstromgeschwindigkeit hoher ist
als bei ausgeschalteten Propellern.

. 1 3 2 ) y-v.. 100 [%]
° 3 r V.
R ) -2.47 - . 4 -2
s0 -1\ 2 3 4 o2 3 3 5 -2
Bild 1: Abweichung Aa des lokalen Strémungs- Bild 2: Induzierte Geschwindigkeit V — Vi, in
winkels o vom Anstellwinkel ay (in Grad) in der Nasenmastebene in Prozent der Anstrémge-
der Nasenmastebene. (ohne Propellereinflufl) schwindigkeit. (ohne Propellereinflufl)

Y 0w

Bild 3: Abweichung A« des lokalen Strémungs- Bild 4: Induzierte Geschwindigkeit V — V,, in
winkels @ vom Anstellwinkel ay (in Grad) in der Nasenmastebene in Prozent der Anstrémge-
der Nasenmastebene. (mit Propellereinflufl) schwindigkeit. (mit Propellereinflufl)

Literatur:
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Springer Verlag, Berlin (1935).

[2] L. Fornasier: ,,A higher-order subsonic/supersonic singularity method for calculating linearized
potential flow“. AIAA-Paper No. 84-1646 (1994).

Weiteres Vorgehen:

Das Berechnungsverfahren wird derzeit auf die Beriicksichtigung des Dralleinflusses ausgedehnt. Wei-
terhin ist das Berechnungsmodell auf unsymmetrische Flugzusténde erweitert worden. Die zugehérigen
Rechnungen und Flugversuche stehen noch aus.

Datum 22.3.2000 AG STAB
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Thema: Numerische Simulation von Hochauftriebsstromungen
unter Verwendung héherwertiger Turbulenzmodelle

Ausgangssituation:

Der Einsatz numerischer Navier-Stokes-Verfahren ist fiir den aerodynamischen Entwurfsprozes von
zentraler Bedeutung, wobei in jiingster Zeit auch zunehmend Problemstellungen im Rahmen von
Hochauftriebsstrémungen in den Vordergrund riicken. Ein wesentlicher Faktor fiir die Losungs-
qualitst derartiger Verfahren ist die verwendete Turbulenzmodellierung. Die bisher typischerweise
verwendeten Modelle wie Baldwin-Lomax oder auch Wilcox k — w erwiesen sich dabei oft als un-
zulinglich.

Ziel:

Die Lésungsqualitit industriell verwendeter numerischer Verfahren soll durch den Einsatz héher-
wertiger Turbulenzmodelle gesteigert werden. Erreicht werden soll eine verbesserte Auflésung der
- in Hochauftriebsstrémungen auftretenden physikalischen Phinomene.

Lésungsweg:

Im Rahmen des Verbundvorhabens MEGAFLOW sind zwei fortgeschrittene lineare Zweigleichungs-
modelle (LLR und LEA k — w) und ein verbessertes Eingleichungsmodell (SALSA) entwickelt und
in das Verfahren FLOWer implementiert worden. Im Rahmen der hier vorgestellten Arbeiten wird
eine eingehende Validierung an aerodynamisch relevanten Konfigurationen vorgenommen. Leider
sind fiir derartige Geometrien oft nur Kraft- und Druckmessungen vorhanden, so dafi detaillierte
Aussagen iiber die Fihigkeit der Modelle, physikalische Phinomene wiederzugeben, nur einge-
schrinkt méglich sind. In 2D wird ein generisches Mehrkomponentenprofil betrachtet, wobei fiir
die ausgewihlte Landekonfiguration die Frage der Maximalauftriebsbestimmung im Vordergrund
stand. Als erster 3D-Testfall wurde ein Sphéroid (Meyer u.a.) gewihlt, der sich durch eine rela-
tiv gute experimentelle Datenbasis auszeichnet. Als anwendungsniherer Fall wird weiterhin eine
Fliigel/Rumpf-Konfiguration bei hohem Anstellwinkel berechnet.

AG STAB

-35-



Ergebnis:

Die Verwendung der héherwertigen Turbulenzmodelle fiihrt in allen betrachteten Fillen zu einer
verbesserten Losungsqualitdt. Durch den Einsatz des LLR k — w Modells kann der Maximalauf-
trieb des Dreikomponentenprofils zumindest qualitativ richtig vorhergesagt werden. Im Falle des
angestellten Sphéroids erweisen sich die neuen Modelle insbesondere bei der Auflésung der im Heck-
bereich auftretenden druckinduzierten Ablésung als iiberlegen. Bei der Berechung der generischen
Fliigel/Rumpf-Konfiguration kann eine qualitativ deutlich verbesserte Vorhersage der auftretenden
Vorderkantenablésung erzielt werden, siehe Bild 1 und 2. Erste Ergebnisse hierzu sind bereits in
der angegebenen Literaturstelle dargestellt worden.

Bild 1 Generischer Fliigel/Rumpf: Oberflichendruckverteilung und Stromlinien fiir Ma = 0.2,
Re=27-10° und a = 12°, LLR &k — w.

n=0.715 ] =0.750
Experiment {
—————— Wilcox k-©
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Bild 2 Generischer Fliigel/Rumpf: Druckverteilung in zwei ausgewihlten Profilschnitten.

Literatur:

Monsen, E.; Franke, M; Rung, T.; Aumann, P.; Ronzheimer, A.: Assessment of Advanced Transport-
Equation Turbulence Models for Aircraft Aerodynamic Performance Prediction. 30th AIAA Fluid
Dynamics Conference, Norfolk, Virginia, USA; AIAA Paper 99-3701, 1999.

weiteres Vorgehen:

Es wird auch weiterhin an einer Verbesserung der Modelleigenschaften von LLR und LEA k — w
sowie des SALSA-Modells gearbeitet. Diese beabsichtigen insbesondere die Beriicksichtigung von
3D- (Kriimmungs-) Mechanismen. Aufilerdem werden die Validierungsarbeiten an den dargestellten
und evtl. auch an neuen Testfillen fortgesetzt.

Datum: 13.10.99 AG STAB
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Thema: Ermittlung aerodynamischer Ddmpfungsderivativa zweiter Airbus-Typen

Ausgangssituation: Die Uberschreitung konventioneller Dimensionen beim Megaliner erfordern
auch bei der Ermittlung der dynamischen Derivativa besondere Sorgfalt. Die dynamischen
Derivativa tragen zum einem maBgeblich zur Beschreibung des Flugverhaltens bei und
kénnen zum anderen fur bestimmte Lastfalle dimensionierend sein. Im Rahmen des Verbund-
projektes MEGAFLUG gilt es, die bisher angewandten Methoden zur Ermittlung dynamischer
Derivativa abzusichern und zu verbessern. Ausgehend von den aus Flugmessungen bekann-
ten Daten des Airbus A340 werden Windkanalmessungen an einem A340-Modell und an
Megaliner-Modellen durchgefihrt und zur Extrapolation auf die Flugdaten der Megaliner-
Konfiguration genutzt.

Ziel: Seit dem ersten Aibus-Projekt (A300) sind die Anforderungen an die Vorhersagegenauigkeit
der aerodynamischen und flugmechanischen Eigenschaften stetig gestiegen. Das Aerodyna-
mikmodell wurde kontinuierlich verfeinert, sowie die Vorhersagemethoden und numerischen
Verfahren weiterentwickelt. Aufgrund der schwierigen Abschatzung der Daten flr den Me-
galiner wegen des kurzen ovalen Rumpfes und der engen Kopplung zwischen Fliigel und
Leitwerken sind weitere Verbesserungen der Vorhersagegtite der Dampfungsderivativa der
Langs- und Seitenbewegung des Aerodynamikmodells notwendig.

Losungsweg: Die Windkanaluntersuchungen wurden mit Hilfe der Mobilen Oszillierenden Deri-
vativwaage durchgefihrt (Bild 1).

Mit der Mobilen Oszillierenden Derivativwaage
konnen die Bewegunsformen Rollen, Nicken und
Gieren um die windkanalfesten Achsen realisiert
werden. Die Oszillationsfrequenz ist in einem Be-
reich von 0,05 Hz bis 3,0 Hz fir alle Bewegungs-
formen elektronisch einstellbar. Die Einstellung
des mittleren Anstellwinkels ist von 0° bis 90°
in 3°-Intervallen durch einen Vielzahn am Be-
wegungskopf moglich. Die maximalen Oszillati-
onsamplituden betragen beim Rollen 4,5° beim
Nicken 10° und bei der Gierbewegung 5°. Die
Bewegungskdpfe sind fur die Aufnahme einer 6-
Komponenten-DehnungsmeBbriickenwaage vor-
gesehen.

Bild 1: MOD mit Megaliner-Modell
im DNW-NWB

An die Windkanalmodelle werden hohe Anforderungen gestellt. Zum einen muf3 die Mas-
se dieser Modelle mdglichst gering sein, um ein glinstiges Verhaltnis von aerodynamischen
Kraften zu Massenkraften und Momenten zu erhalten. Zum anderen sind aber auch den
zulassigen elastischen Verformungen des Modells enge Grenzen gesetzt. Eigenfrequenzen
kritischer Schwingungsformen sollten deutlich oberhalb von 15 Hz liegen. Erreicht wird
dies durch eine extrem diinnschalige CFK-Sandwich-Bauweise, die speziell fur die Derivativ-
Messungen entwickelt wurde. Die Modelle sind modular aufgebaut und erméglichen so die
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Ermittlung des Einflusses einzelner Bauelemente (z.B. Winglets, Hhen- und Seitenleitwerk,
Triebwerksgondeln) auf die dynamischen Beiwerte. Um den untibersichtlichen EinfluB wan-
dernder Transitionslagen auszuschalten, sind alle Bauteile mit Zick-Zack-Tape zur Transitions-
fixierung versehen, dessen Funktion mit Hilfe der IR-Technik Uberpruft wird.

Ergebnis: Zur Uberpriifung der Genauigkeit und Wiederholbarkeit der Messungen wurden in er-
heblichem Umfang Parameterstudien zur Oszillationsfrequenz, zur Amplitude, MeBzeit, zur
Abtastfrequenz und zu weiteren kritischen Parametern durchgefiihrt. Bei den weiteren Mes-
sungen wurden die Parameter so gewahlt, daB die Streuung der MeBdaten méglichst klein
wird. In den Bildern 2 und 3 sind exemplarisch die Ergebnisse stationirer und dynamischer
Messungen zur Nickbewegung des Airbus A340 und des Megaliner dargestellt. In der Auf-
weitung der Hysteresekurven im linken Bild spiegelt sich die Nickdampfung wider, die im
rechten Bild Gber dem Anstellwinkel aufgetragen ist. Die Megaliner-Konfiguration muB trotz
eines relativ groBeren Hohenleitwerks mit einer deutlich geringeren Damfpung auskommen.

I 1 I I

. cm '+cln
0O-O Megaliner, stat. Messung o9 . :, >
Cn TV Megaliner, instat. Mittelwert
o-@ Vergleichskonf., stat. Messungen
S ' "
aleichsko: . o @@ Vergioichskon!.: RFGWSH
S V¥ Verg nt., instat. Mittelwert |00 Megatner: REGSH
% \ | -qVergleichskonl.: RFGW
D> Megatiner: RFG
o— -0
< %i -
N N S L L L L .
-1 0 1 2 3 4 5 6 o
-4 -2 0 2 4 6 8 o[ 10 af’)

Bild 2/3: Messungen zur Nickdémpfung am Vergleichs- und Megaliner-Modell

Literatur:

(1) Determann,O.: Ermittlung von dynamischen Derivativen der Langs- und Seitenbeweungen mit der
Mobilen Oszillierenden Derivativwaage und systematische Untersuchungen zum EinfluB einiger
Parameter auf die Ergebnisse.

DGLR-Jahrestagung, DGLR-Nr.:78-115, Darmstadt (1978)

(2) Loser,T.: Kraftmessungen an einem A340-300 Modell zur Bestimmung dynamischer Derivativa.
DLR IB 129-89/24 (1998)

(3) HubnerA-R.: Ermittlung aerodynamischer Dampfungsderivativa zweiter Airbus-Typen
Diplomarbeit, Institut fur Strémungsmechanik, TU Braunschweig, 1999.

weiteres Vorgehen: Eine Erhdhung der MeBgenauigkeit lassen sich durch zusatzliche Modifika-
tionen in der MeBeinrichtung sowie in dem angewendeten Auswertealgorithmus erzielen.
Fir eine Erweiterung des bisherigen aerodynamischen Datensatzes sind weitere Messungen
mit einem weiterentwickelten Megaliner-Modell geplant. Dieser aerodynamischer Datensatz
soll fur die Validierung von numerischen Verfahren herangezogen werden. Wie auch bei
den experimentellen Untersuchungen werden fur die Gesamtkonfigurationen des A340 und
des Megaliners als auch fir einige Flugzeugkomponenten die aerodynamischen Derivativa
bestimmt.

Datum: 21. Méarz 2000 AG STAB
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Thema Grenzschichtuntersuchungen mit Heifilmarrays an

Hochauftriebsfligeln

Ausgangssituation

Messungen an Hochauftriebsmodellen im Windkanal werden meist ohne kiinstliche Grenz-
schichttransition an den einzelnen Elementen der Tragfligel (Vorfligel, Hauptfiligel, Klap-
pen) durchgefiihrt. Dabei wird angenommen, daf3 die Grenzschichtentwicklung und insbe-
sondere der Umschlag bei den hohen Anstellwinkeln am Modell mit der an der GroBausfih-
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 (Vorfligel und Klappen) bei gleichzeitig gedrosselten Triebwerken zu einem Anstieg
des Anfluglarms. In dem nationalen BMBF-Verbundvorhaben ,Eigengerduschminderung an

Verkehrsflugzeugen* werden diese Schallquellen, ihre Entstehungsmechanismen und mégli-
che La&rmminderungskonzepte untersucht. Im Rahmen dieses Projektes werden auch Unter-
suchungen der instationéren Strémungsvorgange mit HeiBfilmsensoren durchgefihrt.

Ziel

1. Untersuchung von Grenzschichtphdnomenen an Airbus-Hochauftriebsmodellen im Wind-
kanal: Bestimmung der Lage des Umschlages und der Ablésung

2. Untersuchung instationarer Strémungsvorgange an Hochauftriebskonfigurationen im Hin-
blick auf mégliche Schallentstehungsmechanismen

Lésungsweg

Als MefBverfahren wird die Oberflachenheif3fiimtechnik verwendet. In mehreren MeRkampa-
gnen im DNW wurden an Airbusmodellen Hei3filmarrays am Slat (Vorfliigel), im vorderen

Datum: 13.04.00 AG STAB
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Bereich des Hauptfligels (Fixed Leading Edge) und an der Klappe (Flap) eingesetzt.

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

Durch on-line-Kreuzkorrelationsanalyse im PC lassen sich die Lage von Ablése- und Anle-
gelinien bestimmen. Dazu wird die Phasenumkehr der Heif3filmsignale tber diese singuléren
Punkte (phase reversal phenomenon) benutzt.

Ergebnis

Im Rahmen des Verbundvorhabens ,Eigengerduschminderung an Verkehrsflugzeugen®
wurden HeiBfilmmessungen am ALVAST-Filigel im Akustischen Windkanal (AWB) des DLR
Braunschweig (1998) sowie am A320-Ganzmodell (1998) und am Original-Airbusfligel
(1999) im Deutsch-Niederlandischen Windkanal (DNW-LLF) durchgefiihrt. Dabei wurden
HeiBfilmarrays am Vorflligel (Slat), im Nasenbereich des Hauptfliigels und nahe der Klap-
penseitenkante (Flap side edge) eingesetzt.

Die Frequenzspektren der Schwankungen der HeiBfiimsignale sind meist breitbandig ohne
signifikante Spitzen oder Maxima. Die Grenzschichttransition auf der Slat- und Fligelober-
seite a3t sich bestimmen. Zur Interpretation der Ergebnisse an der Klappenseitenkante sind
weiterflihnrende Analysen erforderlich.

Literatur

H.-P. Kreplin:

Untersuchungen instationéarer Strémungsvorgénge an Hochauftriebskonfigurationen mit
HeiBfilmsensoren,

Sitzung des BMBF/DA/DLR-Steuerkreises ,Eigengerauschminderung an Verkehrsflugzeu-
gen“, Braunschweig, 07.01.99

H.-P. Kreplin, D. Baumgarten, K.-A. Bitefisch, Th. Méller, K.-H. Sauerland, F. Schmidt, A.

Wiedemann:
Stromungsfelduntersuchungen an Hochauftriebskonfigurationen mit stérungsfreien Mess-

verfahren im Technologieprogramm HAK |I,
Endprasentation HAK I, Bremen, 17.11.99
Weiteres Vorgehen

Weitere Auswertung und Analyse der vorhandenen experimentellen Daten,

Messungen an einem Halbmodell in Hochauftriebskonfiguration im Windkanal der DASA-
Bremen (LSWT) im Rahmen des EU-Projekts EUROLIFT

Datum: 13.04.00 AG STAB
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Title: A Conceptual Design Methodology to Predict the Wave Drag of a Transonic Wing
Summary:

A conceptual design methodology to predict the wave drag of a transonic wing for use within
multisdisciplinary aircraft design was developed, To achieve this, a database of cross section designs
optimized with respect to total drag was set up varying the design parameters Ma, t/c, c_L and Re.

Mathematical formulations for the aerodynamic cross section characteristics total drag, viscous drag
and the local shock location were derived from the database as functions of the design parameters.
The cross section wave drag was then derived using these formulations A locally infinite swept wing is
assumed and simple sweep theory using the shook sweep angle is used to transform the wave drag.

The wave drag of a 3-D wing is predicted summing locally infinite swept wing sections in spanwise
direction.

The achieved drag prediciton is accurate enough for use within conceptual aircraft design and predicts
well the trends in wave drag development as a function of the design parameters Ma, t/c, c_L, Re and
the wing planform.

Introduction:

Within the scope of multidisciplinary conceptual aircraft design, a transonic aerodynamic module to
predict transonic effects of a wing is essential. Typically, about 300 parameters and 50 design variables
and constraints are used to describe the complete configuration, whereas about 150 parameters and
15 design variables of these are used for aerodynamic purposes.

The objective of the presented methodology is to describe transonic aerodynamic effects with a limited
number of parameters and predict the correct trends within conceptual aircraft design. Processing time
becomes critical for application of the methodology within multidisciplinary design automation and
optimization. For this reason, time intensive codes (e.g. 3-D Navier Stokes, 3-D Euler) are not
appropriate.

Objective:

A fast conceptual design methodology to predict the wave drag of a transonic wing as a function of
the design parameters Ma, t/c, c_L, Re and the wing planform will be described.

Methodology:

Transonic aerodynamic characteristics of a wing are a result of the wing planform, the spanwise
distribution of lift, thickness and local flow data. These parameters shall be used as input data for a
method to predict aerodynamic eflects of a transonic wing.

AG STAB
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As a first step, a database of cross section designs was set up using numerical optimization routines.
To achieve this, DaimlerChrysler Aerospace Airbus (DA) inhouse codes were linked to the Synaps
optimization tool PointerPro to set up the database. The aerodynamic codes used were VICWA (Full
potential code with finite-difference boundary layer calculation) and XLS6 (Full potential code with
integral boundary layer calculation). The database contains about 240 cross section designs optimized
with respect te total drag, called optimized performance designs.

Using this database of optimized performance cross section designs, analytical approximations for the
relationships between aerodynamic cross section characteristics and the design parameters Ma, t/c, c_L
and Re were derived from the database using appropriate methods. Formulas were found, ensuring
physically plausible trends towarcls the borders of design parameter ranges.

Result:

The wing drag prediction solely is a function of the local design parameters Ma, c_L, t/c, Re and the
wing planform. With the drag models being derived from cross section designs optimized with respect
to minimum total drag, the methodology predicts the minimum possible drag for a specific wing
design. With the assumption of an isobaric wing design concept, a good prediction for the outboard
wing and a first good estimate for the inboard wing may be achieved using the methodology.
However, the more an isobaric wing design concept is realized in actual wing design, the better the
wing drag prediction which can be achieved using the described methodology.

Conclusion and outlook:

A conceptual design methodology was described te predict the wave drag, viscous drag and total drag
of a transonic wing. The methodology is intended for use within multidisciplinary conceptual design.
The wave drag and trends in wave drag development of a wing can be predicted as a function of the
local design parameters Ma, c_L, t/c, Re and the wing planform. As a result of the analytical
description of the drag models used within the methodology, the processing time for a wing drag
prediction is only in the order of seconds. Although the methodology is based on 2D cross section
designs optimized with respect to minimum drag, the predicted minimum wave drag of a 3D wing
compares well with the wing wave drag of current design studies. Future work will consider the
implementation of effects of the fuselage and engine installation.

Bibliography:

Van der Velden, A., Aerociynamic Shape Optimization, AGARD-R-803 AGARD-FDP-VKI Special Course,
April1994

Van der Velden, A, Tools for Applied Engineering Optimization, AGARD-R-803 AGARD-FDP-VKI Special
Course, April 1994

Sobieczky, H., Seebass, R., Mertens, J., Dulikravich, G., Van der Velden, A., New design concepts for
high speed air transport, GISM courses and lectures no. 366, International Center for Mechanical
Sciences, Springer, 1997

Synaps Inc., ,PointerPro 4.2, www.synaps-ing.de

Dargel, G., Ein Programmsystem fUr die Berechnung transsonischer Profil- und konischer
Flagelstromungen auf der Basis gekoppelter Potential und Grenzschichtlésungen, DGLR Bericht 92-07,
Kéln, 1992

KriBer, T., A Conceptual Design Methodology for the Estimation of the Local Shock Locations on
Optimized Transonic Wings, DGLR AG-STAB Symposium, Berlin, 1998

Datum: 15.10.1999 AG STAB
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Thema Ziele des Technologieprogramms MEGAFLUG
Ausgangssituation Ergebnisse aus RaWid und HAK liegen vor

Ziel Bereitstellung weiterer Technologien zur Leistungssteigerung und Risikominimierung beim
Megaliner

Losungsweg In den aerodynamischen Technologieprogrammen RaWid und HAK wurde eine Palette
von Einzeltechnologien erarbeitet, welche primir dem Leitkonzept Megaliner zugute
kommen. Im Laufe der A3XX-Vorentwicklung ergab sich auf einigen Gebieten weiterer
technologischer Handlungsbedarf. Hierzu werden im Technologieprogramm , Megaliner
Flugphysik Erganzungsprogramm (MEGAFLUG)“ gezielt einige Technologien der Flug-
physik in Zusammenarbeit von DA und DLR erarbeitet. Sie sollen die frithzeitige
Vorhersage von Flugleistung und -eigenschaften in guter Qualitit erlauben und einige
Risiken mildern, die bei einem Megaliner verstarkt auftauchen. Dazu gehéren:

- Die Vorhersage der aerodynamischen Leistung und Eigenschaften bei sehr hohen
Reynoldszahlen

- Die Vorhersage von Dampfungsbeiwerten

- Die Vorhersage und Simualtion des flugmechanischen Verhaltens fiir das grof3e,
elastische Flugzeug mit kleinem Leitwerkshebelarm

- Hochauftriebsklappen mit kleinen Nasenradien, die tief in den Trebwerksstrahl
eintauchen

- Leitwerke mit kleinem Hebelarm am kurzen, dicken Rumpf hinter einem Fliigel relativ
kleiner Streckung

- Mafinahmen zur Reduktion der Wirbelschleppe eines Megaliners und Nachweis der
Wirksamkeit. ’

Erste Ergebnisse liegen vor und weisen die Richtung flr die weitere Bearbeitung.
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1:32 Halfmodel No. A3X03 D 1: 40 Complete Model No. A3X17 D 1:50 Complete Model No. A3X14D
LSWT, KKK, F1, ETW DNW-NWB, F1 ARA

o HL-System Optimization o Dynamic Derivatives .
o Loads, Hingemoments, Wakes o HS Rear End Develo t
o Engine Interference (TPS-Testing) ° Hing:Mro:lent:vLoapdn;en

o Reynolds No. Effects o Tail on Drag

1:16 Complete Model No. A3X08 D

1:55 Complete Model No. A3X55 D

ETW
o LS-Performance (Longs./Lats.) .
o Jet Effects (TPS incl. Ground Effects) o High Reynolds No. Effects
o Thrust Reverse o Tail Loads

o lce Simulation

Literatur J. Mertens: Some Important Results of the Technology Programme RaWid
Notes on Numerical Fluid Mechanics, 72, W. Nitsche, H-J. Heinemann, R. Hilbig (Eds.), 11th
AG STAB/DGLR Symposium, Berlin, Germany, 10.-12. Nov. 1998, 315-322

J. Mertens: 1. Halbjahresbericht MEGAFLUG: 1.01. - 30.06.1999
DA-Bericht EF-061/99, 31.08.99

weiteres Vorgehen
Das Gesamtvorhaben Megaflug zur Entwicklung dieser Technologien lduft bis Ende 2002.
Davon ist eine erste Phase bis Ende September 2000 bewilligt. Ein Anteil der Arbeiten zur
Wirbelschleppe wird im genehmigten EU-Vorhaben C-WAKE bearbeitet.
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Thema Berechnung des Maximalauftriebs fiir realistische

Verkehrsflugzeugkonfigurationen

Ausgangssituation und Ziel

Die Berechnung des Maximalauftriebs von realistischen Verkehrsflugzeugkonfigurationen stellt eine durch ihre
Komplexitat bislang nicht zufriedenstellend I6sbare Aufgabe dar. Verwendung im aerodynamischen Entwurf von
Hochauftriebsfliigeln bei DaimlerChrysler Aerospace Airbus finden 2D-, quasi-3D- und 3D-Panelverfahren
- (VSAERO) [1],[2]. Jedoch kann nur mit VSAERO die komplette Flugzeugkonfiguration modelliert werden. Die
Vorhersage des Maximalauftriebs ist mit VSAERO nur qualitativ durch Analyse von Grenzschichtrechnungen
méglich. 3D-Feldverfahren hingegen sind aufgrund des betréchtlichen Aufwandes bei der Netzgenerierung und
Strémungsldsung noch nicht fiir die industrielle Anwendung nutzbar.

Fiir den Einsatz im Entwurf der Airbus-Hochauftriebsfliigel bei DaimlerChrysler Aerospace Airbus wird deshalb auf
Basis von VSAERO ein Verfahren mit Abldsemodellierung entwickelt, welches sowohl die lokalen Effekte (z.B.
durch Triebwerksinstallation, Klappenrander) wie auch die globalen Effekte (Profileigenschaften,
TragfliigelgrundriB) auf den Maximalauftrieb von komplett modellierten Konfigurationen vorhersagen soll.

Lésungsweg

Das neu geschaffene Verfahren erméglicht die Berechnung abgeldster Strémungen an komplexen 3D-
Konfigurationen durch:

. Erfassung der abgeldsten Bereiche durch Grenzschichtrechnung entlang Kdrperstromlinien.

L Belegung der Oberflache im abgeldsten Bereich mit angepaBten Ausstromgeschwindigkeiten zur
Simulation der Verdréangungswirkung des abgeldsten Bereiches.

] iteratives Vorgehen aus Berechnung des Abldsegebietes und angepaBter Belegung mit

Ausstrémgeschwindigkeiten bis konvergentes Ergebnis erreicht.

Ergebnis und weiteres Vorgehen

Abgeldste Gebiete werden entsprechend MeBergebnissen erfaft.

Druckverteilungen und Beiwerte entsprechen der abgeldsten Stromung.

Renoldszahlabhéngigkeit des Maximalauftriebs wird erfaBt.

Abldsung durch lokale (TW-Installation) und globale Eigenschaften (Profile) werden zutreffend erfaBt.
Iterationsverlauf ist konvergent.

Ausbau des Verfahrens fiir Mehrelementfliigel erscheint vielversprechend und wird momentan
durchgefiihrt.

|| A A
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Bild 3: A340 Tragflugel
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Bild 2: Megaliner-Fligel mit Triebwerken
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Thema Widerstandsreduzierung an einem transsonischen Profil durch die
kombinierte Anwendung von variabler Wolbung und Konturbeule

Ausgangssituation

Im Rahmen des Leitprojektes ADIF wird durch zahlreiche MaBnahmen versucht, die Leistung
neuartiger, transsonischer Profile zu verbessern. Dabei werden unter anderem teiladaptive Profilkontu-
ren betrachtet [1,2], die eine Anpassung der Profilgeometrie an unterschiedliche Flugzustinde
ermoglichen und damit den Einsatzbereich des Profils deutlich vergroBern. Anstelle eines einzigen
herkémmlichen Auslegungspunktes entsteht dadurch ein ganzer Entwurfsbereich.

Ziel

Der kombinierte Einsatz zwei konturverindernder MaBnahmen soll hierzu am Profil VC-Opt
untersucht werden. Die flexible Hinterkante ermdoglicht eine variable Wolbung des Profils, die
sogenannte Konturbeule wirkt iiber eine variable Profilaufdickung im StoBbereich auf den Verdich-
tungsstoB ein. Es sollen fiir jeden einzelnen Anstromungszustand die optimalen Einstellungen beider
Konturmodifikationen gefunden werden, so daB der Profilwiderstand minimiert wird. Zur Nachbil-
dung der Widerstandsgewinne sollen zusitzlich Steuerungsvorschriften fiir die einzelnen Konturmodi-
fikationen aufgestellt werden.

Losungsweg

Optimierung der Konturmodifikationen am VC-Opt-Profil mittels 2D-Euler-Grenzschicht-
Rechenverfahren MSES und Optimierungsverfahren LINDOP fiir 0.20 < co < 095 und
Ma € [0.757;0.766;0.775;0.784;0.793].

Ergebnis
Die kombinierte Anwendung von variabler Wélbung und Konturbeule am VC-Opt-Profil erweist sich
bei nahezu allen betrachteten Anstromgeschwindigkeiten als effektives Mittel zur Widerstandsreduzie-

rung. Bei kleinen Geschwindigkeiten liefert vorrangig die variable Wolbung die entscheidenden
Widerstandsgewinne. Die Konturbeule ist hier nur bei sehr hohen Auftriebsbeiwerten wirksam. Mit
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zunehmender Anstrémmachzahl steigen die Widerstandsgewinne durch die Konturbeule auch bei
kleineren c,-Werten. Bei hohen Anstromgeschwindigkeiten zeigt sie sich als effektivere der beiden
Konturmodifikationen (Abbildung 1). Die variable W&lbung erreicht hier cw-Gewinne vorrangig im
unteren ca-Bereich, die Beule vermehrt bei hohen cs-Werten. Der Profilwiderstand kann im
betrachteten Ma- und c,-Bereich um bis zu Acw =46 % (im Off-Design) vermindert werden. Das
Einsetzen des Widerstandsanstieges wird bei allen Geschwindigkeiten deutlich zu héheren c,-Werten
verschoben und die beste Gleitzahl damit entsprechend verbessert.

Profil VC-Opt, Ma = 0.793, Re = 50*10°, Tr = 0.02/0.02

s o R e e R A A
09 £ 3
0.8 F 3
07 F 3

L o6 £ =
N E ;
05 E 3

£ // : ——— Ausgangsprofil ]

E / i - - variable Woelbung optimiert 3

04 A Konturbeule optimiert E

g Il — - variable Woelbung + Konturbeule optimiert E

03 F | 3
0.2 M l TSNS ISR RN R AT WY YOU RIS WS S S SR RS WU NS N U SN SO SRS

0.004 0.006 0.008 0.01 0.012 0.014 0.016 0.018 0.02 0.022

Cw ["]

Abbildung 1: Widerstandspolaren bei Anwendung von variabler Wolbung und Konturbeule am
VC-Opt-Profil fiir Ma = 0.793

Die Steuerung der Konturmodifikationen kann in Abhingigkeit von Ma und c, erfolgen. Fiir die
variable Wolbung in Form der flexiblen Hinterkante ergeben sich bei konstanter Anstrémgeschwin-
digkeit lineare Zusammenhinge zwischen dem optimalen Klappenwinkel und c,. Die Steuerung der
Konturbeule erfolgt durch die Festlegung von Lage und Hoéhe des Beulenmaximums in Form
Funktionen hoherer Ordnung ebenfalls in Abhingigkeit von c,. Die Nachrechnung der aufgestellten
Vorschriften erreicht eine sehr gute Nachbildung der Widerstandsgewinne.

weiteres Vorgehen

Experimentelle Untersuchungen zum kombinierten Einsatz von variabler Wélbung und Konturbeule
am VC-Opt-Profil im Transsonischen Windkanal Géttingen (TWG) des DLR.

Literatur

[1] Birkemeyer, J.: ,,Widerstandsminimierung fiir den transsonischen Fliigel durch Ventilation und
Konturbeule*, DLR-FB-1999-28

[2] Knauer, A.:,Die Leistungsverbesserung transsonischer Profile durch Konturmodifikationen im
StoBbereich”, DLLR-FB-1998-03
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Thema: EinfluB von verschiedenen Klappenstellungen auf die Nachlaufstruktur
eines Rechteckfliigels mit Klappen und Moglichkeiten der
Wirbelabschwéchung mit Hilfe von Finnen

Ausgangssituation:

Die Ergebnisse der experimentellen Untersuchung des Wirbelnachlaufs eines Rechteckfliigels
mit Klappen werden diskutiert. Die im Windkanal durchgefiihrten Versuche sind Teil eines
von der Deutschen Forschungsgesellschaft (DFG) finanzierten Projektes, in dem unter
anderem die Stromung im Nachlauf von Fliigeln mit und ohne Klappen untersucht wird.

Ziel:

Das Ziel dieser Untersuchungen ist die Bestimmung von charakteristischen Merkmalen des
Wirbelnachlaufs, um anschliefend gezielte MaBnahmen zur Verringerung der Gefahren fiir
nachfolgende Flugzeuge bei Start und Landung zu ergreifen und dadurch die Kapazitéiten von
Flughifen zu erhohen.

Vorgehensweise:

Im Rahmen dieser Arbeit wird zuerst die Nachlaufstruktur fiir verschiedene
Klappenstellungen durch Messungen der Geschwindigkeitsverteilungen an verschiedenen
Positionen im Nahfeld hinter dem Fliigel untersucht. Die gemessenen Daten werden beziiglich
verschiedener ~ Wirbelparameter  ausgewertet, wie z.B. Kernradius, maximale
Umfangsgeschwindigkeit, Zirkulations- und Turbulenzverteilung sowie maximales
induziertes Rollmoment auf ein nachfolgendes Flugzeug. AnschlieBend wurde als Maflnahme
fiir die Abschwichung des Wirbelnachlaufs zusitzlich eine Finne an verschiedenen Orten auf
dem Fliigel fiir eine feste Klappenstellung angebracht. Die Abschwichung wurde durch die
erzielte Abnahme des induzierten Rollmomentes beurteilt.

Ergebnisse:

Eine deutliche Verringerung wurde durch eine Finne erreicht, die in der Nahe des duBeren
Klappenendes angebracht wurde.
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Literatur:

Dacles-Mariani, J., Zilliac, G. G., Chow, J. S., Bradshaw, P. "Numerical/Experimental Study
of a Wingtip Vortex in the Near Field", AIAA Journal, Vol. 33, No. 9, pp.- 1561-1568, Sep.
1995

Dunham, R. E. "Unsuccessful Concepts for Aircraft Wake Vortex Minimization", NASA SP-
409, Symposium held at Washington D.C. Feb. 1976, pp. 221-249, 1977

Hueneke, K. "Structure of a transport aircraft-type near field wake", Paper presented at the
AGARD FDP Symposium on "The Characterization & Modification of Wakes from Lifiting
Vehicles in Fluids" held in Trondheim, Norway from 20-23 May 1996, and published in CP-
584

Rossow, V. J. "Experimental Investigation of Wing Fin Configurations for Alleviation of
Vortex Wakes of Aircraft", NASA TM 78250, Nov. 1978

weiteres Vorgehen:

Messungen mit einem Modell eines airbusahnlichen Verkehrsflugzeugfliigels mit Vorfliigeln
und Klappen

Datum: 6.10.1999
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Thema Experimentelle Untersuchungen zur Identifikation aktiver
Beeinflussungsmoglichkeiten des Wirbelsystems iiber ange-
stellten Deltafliigeln

Ausgangssituation

Auf der Oberseite eines angestellten Deltafliigels wird ein nichtlinearer Auftriebsanteil durch
Wirbel erzeugt, die durch das Aufrollen der von der Profilvorderkante ausgehenden, abge-
16sten freien Scherschicht entstehen [1]. Neben der VergroBerung des gewiinschten Auftriebes
verkomplizieren diese Wirbel jedoch das Stromungsfeld und machen fiir bestimmte
Stromungszustdnde (bzw. Flugmanover) Vorhersagen schwierig. Das Stromungsfeld auf ei-
nem Deltafliigel ist bis zu méBigen Anstellwinkeln symmetrisch und vorhersagbar. Bei Flug-
manévern mit méBigen bis hohen Anstellwinkeln, bei denen das Phénomen des Wirbelauf-
platzens oberhalb des Fliigels auftritt, konnen drastische und eventuell bisher unvorhersagbare
Anderungen der Krifte und Momente auftreten, die zu verringertem Auftrieb und unter Um-
stdnden zu Fluginstabilitdten fithren. Dies wiederum kann die Manovrierfahigkeit eines Flug-
zeuges mit einer Deltafliigelkonfiguration deutlich nachteilig beeinflussen.

Dynamische Flugmandver bringen mit der Zeitabhingigkeit eine weitere Variable in ein be-
reits kompliziertes System ein. Fiir instationdre Bewegungen des Flugzeuges éndern die durch
Rumpf, Fliigel, Steuerflichen oder anderen Komponenten erzeugten Wirbel ihre Stdrke und
Position in Bezug auf das Flugzeug als Funktion des Anstell-, Roll- und Schiebewinkels, wel-
che ihrerseits nun zeitabhéngig sind. Unter solchen Bedingungen wird die Position des Wir-
belaufplatzens ebenfalls zeitabhéngig.

Ziel

Ziel der Arbeit ist es, fiir Flugzeuge mit Deltafliigelkonfigurationen Methoden zur Vorhersage
und zur giinstigen Beeinflussung der Fliigelumstromung beim Flug unter groBen An-
stellwinkeln im Unterschallbereich zu entwickeln [2]. Letztendlich sollen die Kurzstart- und
Landeeigenschaften sowie die Manovrierfihigkeit verbessert werden.

In diesem Zusammenhang sollen die Stromungsstrukturen untersucht und die auftretenden
Krifte und Momente mit und ohne Beeinflussung miteinander verglichen werden.

Losungsweg

Die Details des Stromungsfeldes oberhalb eines Flugzeuges héngen stark von der gewdahlten
Flugzeugkonfiguration ab. Deshalb werden in dieser Arbeit vereinfachte Modelle von Del-
tafliigeln untersucht. Es werden zunichst die bei Deltafliigeln charakteristischen Wirbelstrs-
mungen bei stationdrer Anstromung (zeitunabhingige Anstell-, Roll- und Schiebewinkel) auf
Moglichkeiten zu ihrer Beeinflussung untersucht, vor allem aber die Beeinflussung des Wir-
belaufplatzens mittels statischer Klappen und Ausblasen entlang der Vorderkante. Weiterhin
wird die Beeinflussung der Frei-Roll-Bewegungen von Deltafliigeln mit Leitflichen auf der
Saugseite im Windkanal untersucht.
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Ergebnis

Es sind Strémungssichtbarmachungen im Wasserumlaufkanal ausgefiihrt worden, die das
Wirbelaufplatzen auf Deltafliigeln veranschaulichen. Auflerdem wurden DPIV-Messungen
durchgefiihrt, um quantitativ das Strémungsfeld beschreiben zu konnen. Es wurde gezeigt,
daf mittels einer Leitfliche auf der Saugseite des Fliigels, die etwa parallel zur Wirbelachse
des Primérwirbels ausgerichtet war, dessen Aufplatzen erheblich verzégert werden konnte
(siehe Abb. 1). Im Windkanal wurde durch 6-Komponenten Kraftmessungen am schiebenden
Deltafliigel nachgewiesen, daB3 derartige Leitflichen auf der Saugseite die Rollinstabilitit im
Schiebewinkelbereich -7° < B < 7° vollstiindig beseitigen konnen (siche Abb. 2). Die anderen
Beiwerte wurden nur geringfiigig beeinfluft.

Abb.1: Die Abbildungen geben Stromungssichtbarmachungen des Phanomens des Wirbelaufplatzens
wieder, wie es bei geniigend hoch angestellten Deltafliigeln iiber dem Fliigel auftritt. Die Wirbelach-
sen wurden mittels Hinzugabe von Farbpartikeln an der Spitze des Fliigels sichtbar gemacht. Am Ort
des Wirbelaufplatzens geht die geradlinige Wirbelachse iiber in eine spiralfsrmige Struktur.

Links: ohne Beeinflussung, Rechts: mit Beeinflussung durch eine Leitfliche. Das Aufplatzen des
Wirbels wurde dadurch verzogert. a = 16°, B = 0°, Pfeilwinkel = 57°, Re = 6 x 10°
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Abb. 2: Rollmomentenbeiwert C, in Abhingigkeit des Schiebewinkels B mit und ohne auf beiden
Fliigelhilften angebrachten Leitflichen, Re = 6,3 x 10°, Pfeilwinkel = 57°, o = 26°
Ohne Leitflichen: C, instabil, Mit Leitfliichen: C, stabil im Bereich -7° <3< 7°

Literatur
[1] Herberg, T.; Dallmann, U.
Wirbelbildung in einem dreidimensionalen Wirbelstirkefeld am Beispiel eines Deltafliigels, DLR-
IB, 221-92 A 11, 1992
[2] Herbst, W.B.
Future Fighter Technologies.
Journal of aircraft, Vol. 17, No. 8, pp. 561-566, 1980

weiteres Vorgehen: Zur Klarung der physikalischen Phinomene sind in erster Linie weitere
experimentelle und numerische Stromungsfelduntersuchungen geplant.

Datum: 13.10.1999 -52 -
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Aktive Vibrationskontrolle zur Reduktion der Buffet-Belastung am Seitenleitwerk

Moderne, hoch agile Flugzeuge operieren zur Durchfiihrung von Supermanévern bei
sehr hohen Anstellwinkeln. Bei diesen Flugzustinden wird jedoch oftmals das Seiten-
leitwerk von der Nachlaufstrémung aufgeplatzter Vorderkantenwirbel beaufschlagt
[1]. Dabei weist das einwirkende Strémungsfeld engbandige Geschwindigkeits— und
Druckschwankungen auf, welche die Leitwerksstruktur in ihren Eigenfrequenzen zu
Schwingungen anregen konnen. Die so induzierten heftigen Schiittelerscheinungen,
Fin—Buffeting genannt, limitieren die Flugenvelope, da sie die sichere Mand&ver-
durchfithrung erheblich beeintrichtigen und grofie Strukturbeanspruchungen her-
vorrufen.

Als Mafinahme zur Reduzierung der Buffeting-Belastung bei bestehenden Flugzeug-
konfigurationen wird in jiingster Zeit die aktive Vibrationskontrolle untersucht. Die
Konzepte zur aktiven Schwingungsdimpfung umfassen sowohl die Aufschaltung ae-
rodynamischer Steuerflichen, wie Ruder oder Hilfsruder wie auch den Einsatz von
Piezo—Aktuatoren, die entweder in die Leitwerksoberfliche oder in einem ,,Interface®
zwischen Leitwerks— und Rumpfstruktur integriert sind. Die angestrebte Verringe-
rung der Ermiidungslasten soll zum einen die Lebensdauer erhéhen und zum anderen
die Flugenvelope zu héheren Anstellwinkeln hin erweitern.

Im Rahmen der aerodynamischen Konzepte wird hier die Aufschaltung eines Hilfsru-
ders im Modellversuch untersucht. Hierzu wurde passend zu einem Windkanalmodell
eines Hochleistungsflugzeugs vom Delta—Canard-Typ ein Seitenleitwerk mit harmo-
nisch oszillierendem Hilfsruder ausgelegt, konstruiert und gefertigt, vgl. Bild 1. Der
Hilfsruderantrieb erfolgt iiber einen hochgenau regelbaren Elektromotor, wobei iiber
ein Exzentergetriebe die Drehbewegung in eine sinusférmige Bewegung des Hilfsru-
ders umgesetzt wird. Dabei kénnen Ruderausschlige von (r,,., = 1°,3°,5° bei einer
maximalen Schwingungsfrequenz von f¢, = 120 Hz realisiert werden. Das Seiten-
leitwerk ist mit 18 instationdren Miniatur-Drucksensoren, 2 Beschleunigungsaufneh-
mern im Bereich der Leitwerksspitze und einem Drehmomentensensor am Fufl der
Abtriebswelle bestiickt. Die ProzeBkette zeigt Bild 2. In einem ersten Schritt wird
die ungeregelte Hilfsruderschwingung untersucht, um das Potential der Hilfsruder-
aufschaltung und die Betriebsgrenzen quantifizieren zu kénnen.

Die ermittelte instationire Druckverteilung zeigt den typischen steilen Anstieg der
Druckschankungsintensitit ab einem bestimmten Anstellwinkel (hier a > 25°), was
auf die Einwirkung der Strémung der aufgeplatzten Vorderkantenwirbel zuriick-
zufiihren ist [1], vgl. Bild 3. Bei ungeregelt aufgeschaltetem Hilfsruder wird mit
wachsender Amplitude bzw. Frequenz ein jeweils héheres Schwankungsniveau er-
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zielt, was die Wirksamkeit der Ruderoszillation iiber den gesamten hier betrachteten Anstellwinkelbereich
belegt (Bild 3). Die Ruderfrequenz zeichnet sich dabei im Spektrum der Druckschwankungen deutlich in
Form von Amplitudenspitzen ab, was bei aktiv geregelter Ansteuerung eine entsprechende Abminderung

bewirkt [2], vgl. Bild 4.

Bild 1: Einbau des Windkanalmodells in die Me8-
strecke.
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Bild 3: Druckschwankungsintensitit c,,, ., am Sei-
tenleitwerk bei statisch ausgeschlagenem und oszil-

lierendem Hilfsruder als Funktion des Anstellwin-
kels.
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Bild 2: ProzeBkette zur aktiven Vibrations-
kontrolle.

Peak caused by
auxiliary rudder
[ldl Oscitlation

;.- Buffet peék

31.2
, = 300
S - 28.0
N’“““‘—* / 27.0
) e ) 28.0
! L\ :M - /25.0
1 s 24.0
.oslA;;:_L\V\q . ]22.0
041 L Pede, 772040
5 03 L\ P A /1;':;5
120! S // 100
o1{p A L
=0 / zo/‘a
) 1 2 3
k=fl,/Us
Bild 4: Amplitudenspektren der Druckschwan-

kungen ¢, an der Position P 13 als Funktion des
Anstellwinkels bei oszillierendem Hilfsruder; max.
Ruderausschlag: 3°, Schwingungsfrequenz: 60 Hz;
Uso =40 m/s, Rey, = 0.97 x 10°.

Turbulente Stromungsstrukturen an Flugzeugkonfigurationen mit Vorderkantenwirbeln.
Dissertation, TU Miinchen, s.a. Herbert Utz Verlag Wissenschaft, 1997.

Aerodynamic Active Vibration Control For Single-Fin Buffeting Alleviation. Jahrbuch
des Deutschen Luft- und Raumfahrtkongresses/ DGLR~Jahrestagung 1999, Vol. I, Berlin,

Literatur  [1] C. Breitsamter:

[2] C. Breitsamter:

27.-30. Sept., 1999, pp. 291-300.
weiteres
Vorgehen

quantifiziert.

Datum 31.12.1999

Die Messungen werden im ,,Geschlossen—Kreis“ fortgefiihrt und der Grad der Abminderung
bei der Beschleunigung an der Leitwerksspitze bzw. der einwirkenden Druckverteilung
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Thema: Zeitgenaue Berechnung instationiirer Deltafliigelumstrémungen
mit Hilfe eines Euler-Verfahrens

Am Institut fiir Strémungsmechanik der TU Braunschweig wird seit einiger Zeit die aufgeplatzte Wirbelstrémung
iiber dem scharfkantigen VFE-Deltafliigel mit 65° Vorderkantenpfeilung numerisch untersucht (siehe J. Miiller,
D. Hummel [1]). Es wurden dazu mit Hilfe des DLR codes FLOWer zeitgenaue Euler-Rechnungen bei einer
Machzahl von Mas, = 0,2 und einem Anstellwinkel von o = 20° durchgefiihrt. Die Rechnungen erfolgten auf
einer O-O-Netztopologie mit 943 245 Netzknoten.

Die zeitgenauen Euler-Rechnungen geben ein spiralférmiges Wirbelaufplatzen wieder, bei dem die Wirbelachse
raumlich entgegengesetzt zum Drehsinn des Wirbels spiralisiert und zeitlich im Drehsinn des Wirbels rotiert. Die
zeitliche Rotation erfolgt mit einer bestimmten reduzierten Frequenz w* und fithrt zu harmonischen zeitlichen
Schwingungen in den resultierenden Kraft- und Momentenbeiwerten. Der EinfluB der numerischen Dissipation
bei einem Euler-Verfahren auf die Lage und die Stirke des Aufplatzprozesses sowie auf die reduzierte Frequenz
w* der Rotationsbewegung ist allerdings erheblich. Ein zeitgenaues Euler-Verfahren muf somit z.B. mit Hilfe
der Aufplatzlage kalibriert werden. So ist aus experimentellen Beobachtungen (siehe z.B. H.-C. Oelker [2] und
D. Hummel, T. Léser [3]) bekannt, daf beim VFE-Fliigel die Aufplatzstelle bei o = 18° die Hinterkante passiert,
was bei den Rechnungen fiir einen kiinstlichen numerischen Dissipationskoeffizienten von k™ = 1/80 richtig
vorhergesagt wird.

Es stellt sich nun die Frage, wie von einem solchen angepaBten Euler-Verfahren die Wanderung der Aufplatzstelle
mit steigendem Anstellwinkel bis hin zum Ubergang zu einer Totwasserstrémung bei sehr hohen Anstellwinkeln
wiedergegeben wird. Zu diesem Zweck wurden weitere zeitgenaue Euler-Rechnungen fiir einen Anstellwinkelbe-
reich von a = 0° bis @ = 48° durchgefiihrt.

0.0

L (RLELI L L L B TTT T T T TPy Y T T T

1.00 075 050 025 0.00 1.00 075 050 025 000
-y/s -y/s -y/s -y/s

Abbildung 1: Zeitlicher Mittelwert der Druckverteilung auf der Fliigeloberseite mit steigendem
Anstellwinkel a (May = 0,2; Euler: k) = 1/80)
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Abbildung 1 zeigt die berechneten Verteilungen des zeitlich gemittelten Druckbeiwertes &, auf der Fliigelober-
seite des VFE-Fliigels (linke Fliigelhélfte) fiir verschiedene Anstellwinkel @. Man erkennt jeweils anhand der
abgeflachten Saugspitzen den Bereich der aufgeplatzten Wirbelstrémung, und man sieht, wie die Aufplatzstelle
mit steigendem Anstellwinkel kontinuierlich stromaufwérts wandert. Bei a = 43° erreicht sie schliellich die
Fliigelspitze, und die aufgeplatzte Wirbelstrémung {iber dem Deltafliigel geht schlagartig in eine Totwasser-
strémung {iber. Dieses vorhergesagte Verhalten der Strémung steht in sehr guter Ubereinstimmung mit experi-
mentellen Beobachtungen (siehe D. Hummel, T. Loser [3]). Ein fiir einen Anstellwinkel angepafites zeitgenaues
Euler-Verfahren ist somit offensichtlich in der Lage, die Position der Aufplatzstelle im gesamten Anstellwin-
kelbereich korrekt wiederzugeben. Fiir Anstellwinkel @ > 43° wird eine Totwasserstromung iiber dem Fliigel
berechnet, charakterisiert durch einen konstanten Unterdruck auf der Fliigeloberseite und durch ein langsames
Riickstromen auf der Oberseite von der Hinterkante zur Vorderkante. Das errechnete Unterdruckniveau und die
daraus resultierenden Gesamtkréfte und -momente stimmen erstaunlich gut mit Messungen iiberein.

Das Verhalten der reduzierten Frequenz w* mit dem
Anstellwinkel a gibt Abbildung 2 wieder. Es wur-
den fiir verschiedene Anstellwinkel Frequenzanalysen
des Auftriebsbeiwertes ¢4 iiber der Zeit durchgefiihrt.
Aufgetragen sind in Abbildung 2 die entsprechen-
den Frequenzspektren, d.h. die Auftriebsamplitude é4
iiber der reduzierten Frequenz w* fiir verschiedene An-
stellwinkel a. Die Frequenzanalyse zeigt fiir kleine An-
stellwinkel (z.b. fiir a = 20°) eine einzige ausgeprigte
Frequenz w* = 20, welche der Rotationsbewegung des
spiralisierenden Wirbels zuzuordnen ist. Fiir hohere
Anstellwinkel weitet sich das Frequenzspektrum auf,
und es lassen sich prinzipiell drei ausgeprigte Fre-
quenzen feststellen. Eine genaue Analyse der errech-
neten Ergebnisse zeigt, daf sich die beiden zus#tzli- 25°
chen (kleineren) Frequenzen einem radialen und einem ; 230
axialen Schwingungsmode der aufgeplatzten Wirbel- R iy - 27 e
20°
A

40°

35°
Korrelation -
o (a)

- 30°

28°

L LA

strémung zuordnen lassen. Ahnliche Frequenzspektren “ . : .,
konnte auch C. Breitsamter [4] bei seinen experimen- \ : s
tellen Untersuchungen an Deltafliigeln mit verschiede- : : e
nen Vorderkantenpfeilungen feststellen. Eine von ihm et b L
entwickelte Korrelation fiir die dominierende reduzier- 20 ° 20 40 &0 80 © 100
te Frequenz (mit maximaler Amplitude) in Abhéngig-

keit von der Vorderkantenpfeilung und vom Anstell- Abbildung 2: Frequenzspektren des Auftriebs-
winkel ist in Abbildung 2 mit eingetragen. Man er- beiwertes fiir verschiedene Anstell-
kennt fiir den gesamten Anstellwinkelbereich die sehr winkel & (Maeo = 0,2; Euler:
gute Ubereinstimmung der berechneten Frequenzen k@) = 1/80) Y

mit dem Experiment.

Zeitgenaue Euler-Rechnungen sind somit offensichtlich in der Lage, den komplizierten instationiren Proze8 des
Wirbelaufplatzens an einem Deltafliigel richtig vorherzusagen. Der Effekt der reibungsbehafteten Sekundirab-
18sung unterhalb des Primé#rwirbels bleibt dabei allerdings unberiicksichtigt. Deshalb werden derzeit erste stati-
onére und instationire Navier-Stokes-Rechnungen durchgefiihrt mit dem Ziel, die bisher kiinstlich eingebrachte
numerische Dissipation weitgehend durch reale viskose Dissipation zu ersetzen. Des weiteren soll der Einfluf
der Sekundérablosung auf den AufplatzprozeB des Primé#rwirbels untersucht werden.

Literatur:

(1] J. Miiller, D. Hummel: An analysis of vortex breakdown predicted by a time-accurate Euler code. 11. DGLR-
Fach-Symposium AG STAB, Berlin, Nov. 1998. Proceedings: Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 72,
Vieweg Verlag (1999) 331-338.

[2] H.-C. Oelker: Aerodynamische Untersuchungen an kurzgekoppelten Entenkonfigurationen bei symmetrischer
Anstrémung. Dissertation TU Braunschweig 1990. ZLR-Forschungsbericht 90-01, ISBN 3-9802073-2-3 (1990).

(3] D. Hummel, T. Loser: Low speed wind tunnel experiments on a delta wing oscillating in pitch. 21st ICAS
Congress 1998, Melbourne, Paper 3.9.3 (1998).

[4] C. Breitsamter: Turbulente Strémungsstrukturen an Flugzeugkonfigurationen mit Vorderkantenwirbeln. Dis-
sertation TU Miinchen 1997. Herbert Utz Verlag Wissenschaft 1997, ISBN 3-89675-201-4 (1997).
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Thema:
Numerische Simulation des Wirbelplatzens iiber einem Deltafliigel zur Identifikation von Beeinflussungsmoglich-
keiten

Ausgangssituation:

Bei einem Deltafliigel fiihrt schon ein mittlerer Anstellwinkel bei einer entsprechenden Anstromung zu einer Ab-
16sung der Stromung 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 mafigeb-
lich. Durch die hohen Umfangs- und Axialgeschwindigkeiten erzeugen sie unterhalb ihrer Wirbelachse auf der
Fliigeloberfliche eine Druckabsenkung, Aufirieb und Widerstand werden nichtlinear verstarkt. Durch das vom
Wirbel verinderte Druckfeld konnen weitere Abldsungen auftreten und zusitzliche Sekundérwirbel entstehen. Bis
zu miiBigen Anstellwinkeln bleibt die Strémung symmetrisch und vorhersagbar, iiber einen kritischen Wert hinaus
verstirken sich die Wirbel, bis das Wirbelplatzen entsteht. Urplotzlich weitet sich der Wirbelkern auf und die Ge-
schwindigkeiten der Stromung nehmen deutlich ab. Der Druck im Stromungsfeld nimmt damit stark zu. Es kommt
zu einem verdnderten Auftriebsverhalten, infolgedessen zu einem Nickmoment. Da das Phédnomen meist unsym-
metrisch auftritt, entstehen starke Rollmomente, wodurch das Flugverhalten destabilisiert wird und die Mandvrier-
fahigkeit eines Flugzeuges mit Deltafliigelkonfiguration deutlich nachteilig beeinfluit wird

Ziele:

Zur Sicherstellung eines stabilen Flugverhalten auch bei hohen Anstellwinkeln sind Erkenntnisse iber die Vorher-
sagbarkeit und die Struktur des Wirbelplatzens unbedingt erforderlich, die dann erst eine aktive Beeinflussung und
Steuerung des Wirbelplatzens erlauben. Die raumlich und zeitlich aufgeldste Struktur des Wirbelplatzens ermog-
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 Deltafliigels wird mit Hilfe einer numerischen Simula-
tion untersucht. Zur Anwendung kommt das vor Ort entwickelte DLR Stromungssimulationsprogramm TAU, das
die Untersuchung reibungsbehafteter Strdmungen zeitgenau und rdumlich mit einer Genauigkeit 2. Ordnung er-
laubt. Zunichst stehen dabei Wirbelumstromungen bei stationérer Anstromung im Mittelpunkt der Betrachtungen.
Fiir verschiedene zeitunabhiingige Anstellwinkel wird die Wirbelstruktur mit stationéren Rechnungen erfaf3t. Der
EinfluB der verwendeten Geometrie und des Rechennetzes auf Lage und Gestalt des Wirbels wird dokumentiert,
ebenso den der verschiedenen Turbulenzmodelle. Nach Untersuchungen zur richtigen Wahl der mindestens erfor-
derlichen Zeitschritte zur Auflsung aller instationiren Effekte des Wirbels bzw. Wirbelplatzens wird ein Ver-
gleich mit instationdren Rechnungen angestellt, um festzustellen, wie sich die Losungen qualitativ verindern.
Ferner wird bei Variation des Anstellwinkels, d.h. langsame Erhéhung des Winkels, die Struktur des Wirbelplat-
zens raumlich und zeitlich genau aufgeldst, ebenso werden im Experiment durchgefiihrte aktive Beeinflussungs-
maBnahmen, z.B. Leitbleche zur Wirbelsteuerung, nachgerecht und verglichen, so daB die entsprechende
Datensiitze einen RiickschluB auf die entscheidenden Parameter des Platzvorganges erlauben. In spiteren Rech-
nungen werden gezielt diese Parameter variiert, um die Modellbildung weiter voranzubringen.

Ohne jedoch auf Modelle in der Turbulenzsimulation zuriickgreifen zu miissen, wird zur genaueren Untersuchung
der Wirbelstruktur ein vorhandener DNS-Code (FLOWSI von C. Wagner) auf die Anwendung dreidimensionaler
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Probleme allgemeiner Geometrie erweitert. Dies ermdglicht Einblicke in die Struktur des Wirbelplatzens zunéchst
an einfachen Konfigurationen, hier der Ellipsoid, spater an komplexeren wie zum Beispiel dem Deltafliigel.

Vorléufige Ergebnisse:

Es sind an einem vom Experiment geometrisch vorgegebenem Deltafliigelmodell bei verschiedenen Anstellwin-
keln Rechnungen mit TAU durchgefiihrt worden. Die Rechnungen zeigten, daB die zugrundeliegenden hybriden
Rechennetze (prismatische Schicht in Wandnihe, dariiber Tetraeder) den Problemanforderungen nicht geniigten:
Um Reibungseffekte aufzuldsen, ist ein y+ in der Gro8enordnung um 1 mindestens erforderlich, sonst ergibt sich
qualitativ eine Euler-Losung. Es zeigte sich, daB mit dem Netzgenerierungstool ICEM das erlaubte maximale y+
nicht unter 12 lag, da die Prismenschicht an sich schon zu inkonsistent ist. Aufgrunddessen wurde auf ein anderes
Netzgenerierungstool (FASTFLO) zuriickgegriffen. Doch auch hier war FASTFLO nicht in der Lage, fiir die
scharfkantige Geometrie des Deltafliigelmodells eine ausreichende Netzqualitit zu gewihrleisten. Die Schwierig-
keiten traten wieder in der Prismenschichtgenerierung auf: Fehlerhaft und unzureichend wurde der Verlauf der
Netzlinien in Wandabstandsrichtung berechnet. Aufgrund des modularen Aufbaus von FASTFLO war es moglich,
das Prismenschichtgenerierungsmodul durch eine Neuentwicklung zu ersetzen. Das neu erstellte Modul bedarf als
Eingabefile eine orientierte Oberfldchentriangulierung und berechnet sich daraus geometrisch Oberflachennorma-
len, die die Wachstumsrichtung der Prismenschichten vorgeben. Die Prismen werden schichtweise aufgebaut,
verschiedene Glattungsmechanismen sind implementiert worden, so daB ein Degenerieren von Volumenelemen-
ten ausgeschlossen ist. Die Prismenhohen werden mit einer geeigneten Spacingfunktion gesteuert, wodurch opti-
male GroBenverhiltnisse im Randbereich zwischen Prismen und Tetraeder erreicht werden. Zusétzlich kann die
Prismenschichtdicke global begrenzt werden, auerdem ist eine lokale Begrenzung durch Vorgabe mittels eines
Steuerfiles moglich. Eine automatische, dynamische Reduktion der Prismenschichtdicke ohne Brechen der Anzahl
der Prismen in einer Schicht an lokalisierten kritischen Stellen wurde ebenfalls implementiert. Damit gelang es,
Netze ausreichender Qualitit auch fiir schwierige Geometrien zu erstellen.

Abb. 1: Schnitt durch eine prismatische Netzschicht, generiert mit neuem Prismenmodul,
automatische Reduktion der Prismenschichtdicke, dargestellt Leitblech zur Wirbelsteuerung

Dadurch konnte jetzt z.B. der EinfluB von Leitblechen auf die Wirbelstruktur berechnet und dargestellt werden.

Weiteres Vorgehen:

Zunichst werden neue Rechennetze generiert, um nach anschlieenden stationdren Rechnungen die gewonnenen
Ergebnisse mit dem Experimenten von V.Bader zu vergleichen. Weitere WirbelsteuerungsmaBnahmen werden un-
tersucht. Im Anschluf8 wird eine entsprechend auskonvergierte Losung, bei der das Wirbelplatzen gerade noch
nicht auftritt, als Startlosung fiir eine Reihe von instationiren Rechnungen zur Frequenzanalyse des Wirbels her-
angezogen, so daf der mindest erforderliche Zeitschritt zur Auflosung aller instationiren Effekte bestimmt ist. Dar-
auf schlieBt sich die zeitliche Variation der Anstromwinkel an. Die Entwicklung des DNS-Codes wird weiter
vorangetrieben.

Datum: 15.10.1999
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Ausgangssituation:

Seit den 80er Jahren werden in Deutschland radarsignaturarme Flugzeugkonfigurationen unter-
sucht. Das DLR ist, mit dem Institut fir Hochfrequenztechnik in Oberpfaffenhofen im Bereich der
Radarsignatur und dem Institut far Entwurfsaerodynamik im Bereich der Aerodynamik, an Unter-
suchungen radarsignaturarmer Flugzeugkonfigurationen beteiligt. Dem Institut fir Entwurfsae-
rodynamik steht dafur ein Windkanalmodell DLR-F7 zur Verfiigung. Bei dem DLR-F7 Vielflachner
handelt es sich um eine Cropped-Delta-Wing Konfiguration mit Rumpf und Seitenleitwerk, die als
Doppeldelta ausgefihrt ist. Der vordere Cockpitrumpf hat dabei die Funktion des vorderen Delta
(s. Bild 1).

Ziel:
Zielsetzung dieser Aufgabe ist es eine aerodynamische Optimierung der Vielflachnerkonfigurati-
on durchzufihren bei gleichzeitiger Beibehaltung eines geringen Radarrickstrahlquerschnittes.

Lésungsweg:

Mit dem DLR-F7 Modell wurden umfangreiche Windkanalmessungen im Transsonischen Windka-
nal Gottingen durchgefihrt, siehe Bild 1. Die Messungen umfaBten Kraft- und Druckmessungen,
insbesondere Druckmessungen mit Hilfe von PSP (Pressure Sensitive Paint). Die Messungen dienen
dem Verstandnis Gber die Strdomungsphysik der DLR-F7 Konfiguration, sowie der Validierung von
numerischen Rechenverfahren. Zur Berechnung der Stromung und der numerischen Optimierung
der Vielflachnerkonfiguration dient sowohl der unstrukturierte DLR-Tau-Code als auch der struk-
turierte Rechen-Code FLOWER des DLR.

Ergebnis:

Das Ergebnis numerischer Untersuchungen und dem Vergleich mit Windkanalmessungen haben
ergeben, daB durch geringe Modifikationen eine wesentliche Verbesserung der Aerodynamik zu
erzielen ist. Die Anderungen beziehen sich auf die Einlaufverkleidung des Triebwerkes (dort wo
sich das Triebwerk befindet sitzt beim Modell fir den TWG das Zentralteil fur die Waage und die
Druckmessmodule), die Kante am Cockpit (zusatzliche Facette) und die Moglichkeit den Pfeilwin-
kel des vorderen Deltas zu modifizieren durch den Einbau verschiedener Vorfltgel (Strakes) am
Cockpit der Konfiguration. Vor allem die Strakes die am Cockpit angebracht werden kénnen un-
terstitzen den Doppel-Delta-Charakter der Konfiguration. Bild 2 zeigt den Unterschied zwischen
der F7 und der F10 Konfiguration anhand zweier Eulerrechnungen. Durch die Riackfihrung der
Einlaufverkleidung wird der vordere Rumpfwirbel verstarkt. Dies hat zur Folge,daB die Aufplatz-
stelle des Fligelwirbels in Richtung Hinterkante verschoben wird. Ursache hierfur ist, daB der vor-
dere Wirbel die Zustrémung des Hauptflugels beinfluBt. Der effektive Pfeilwinkel mit der der
Hauptfligel angestrédmt wird verringert sich. Dies bewirkt eine Stabilisierung des Fliigelwirbels.
Durch den Einbau von Vorfligeln 188t sich dieser Effekt noch weiter verstarken. Es zeigt sich, daB
mit der Abnahme des Vorflugelpfeilwinkels der vordere Rumpfwirbel mehr Zirkulation besitzt
und somit eine gréBere induzierende Wirkung auf das Stromungsfeld hat. Dies fahrt in Abhan-
gigkeit vom Vorflugelpfeilwinkel und dem Anstellwinkel zu unterschiedlichen Wirbelsystemen
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uber dem Hauptfligel der Konfiguration. Bei geringen Anstellwinkeln o stellt sich ein Vierwirbel-
system Uber dem Hauptflugel ein. Erhéht man den Anstellwinkel schrittweise, so findet in Abhan-
gigkeit vom Vorfligelpfeilwinkel eine Vereinigung von Vorfliigel- und Hauptfligelwirbel statt.
Diese Vereinigung tritt bei kleinerem Vorfllgelpfeilwinkel bei geringerem Anstellwinkel statt.
Mit dem neuen DLR-F10 Windkanalmodell werden in Zukunft experimentelle Windkanalversuche
im TWG durchgefuhrt. Die experimentellen Ergebnisse aus den Messungen mit dem DLR-F10 die-
nen als Datenbasis fur die numerische Optimierung einer Vielflachnerkonfiguartion beziiglich
des Wellenwiderstandes.

Bild 1: DLR-F7 Windkanalmodell im Transsoni-  Bild 2: Eulerrechnung: Vergleich der Oberfla-
schen Windkanal Gottingen chendruckverteilung zwischen DLR-F7 und
DLR-F10

Literatur:

(1) Ehlers, Thomas: Kraft- und Druckmessungen am Windkanalmodell F7 im Transsonischen Wind-
kanal Gottingen

DLR, IB 129-96/3, 1996

(2) Wehrtechnischer Bericht 1996 zu den Aufgaben:
Radarsignaturen und Modellbildung und Systemorientierte Radarmodelle
DLR, Inst. fur Hochfrequenztechnik, Oberpfaffenhofen, 1996

(3) Wehrtechnischer Bericht 1998 zu den Aufgaben:
Radarsignaturen und Modellbildung und Systemorientierte Radarmodelle
DLR, Inst. fur Hochfrequenztechnik, Oberpfaffenhofen, 1998

weiteres Vorgehen:

Es werden experimentelle Untersuchungen im TWG mit dem DLR-F10 folgen. Es ist der experi-
mentelle Nachweis zu erbringen fur eine Verbesserung der Aerodynamik des DLR-F10 im Ver-
gleich zum zum DLR-F7. Ein Schwerpunkt liegt in der Untersuchung der Wirbel-Wirbel-
Interferenzen zwischen vorderem Wirbel und Hauptflugelwirbel in Abhangigkeit der Zustrémbe-
dingungen und Art des Vorflagels.

Mit Hilfe von numerischen Optimierungsverfahren soll die Méglichkeit untersucht werden, eine
Vielflachnerkonfiguration beziglich des Gesamtwiderstandes zu optimieren. Hauptaugenmerk
liegt in der Reduzierung des Wellenwiderstandes bis zu einer Zustrémmachzahl von 2,0. Der erste
Schritt ist eine geeignete Parametrisierung der Konfiguration. Danach folgt die Entwicklung ei-
ner geeigneten Zielfunktion fur die anschliessende Optimierung.

Datum: 8. Februar 2000 AG STAB
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Small Disturbance Euler—Verfahren angewandt auf einen Deltafliigel bei
Klappenschwingungen

Euler- und Navier-Stokes—Verfahren zeichnen sich durch qualitativ hochwertige Er-
gebnisse aus. Fiir instationidre Anwendungen sind sie aber auch mit einem erheb-
lichen Rechenzeitaufwand verbunden. In der Aeroelastik beispielsweise sind um-
fangreiche Parametervariationen erforderlich hinsichtlich Machzahl, Anstellwinkel,
Eigenform und Frequenz.

Ziel ist daher ein effizientes und qualitativ hochwertiges Verfahren zur Beschreibung
der Aerodynamik. Dieses Verfahren soll im gesamten Machzahlbereich (subsonisch,
transsonisch und supersonisch) arbeiten. Hinsichtlich eines Einsatzes in der Aero-
elastik ist eine Formulierung im Frequenzbereich sinnvoll.

Aus dieser Motivation heraus wurde am Lehrstuhl fiir Fluidmechanik der Techni-
schen Universitdt Miinchen ein Euler—Verfahren bei kleinen Stérungen (FLM-SDEu)
auf der Basis des nichtlinearen Euler—Verfahrens (FLM-Eu) entwickelt. Dabei wird
die instationire Strémung als eine Superposition der stationdren Grundstrémung
mit dem instationdren Stdranteil interpretiert. Fiithrt man dann einen harmoni-
schen Ansatz fiir die Netzbewegung und fiir die Strémungssgrofien ein, kann man
aus den nichtlinearen Euler-Gleichungen die Small Disturbance Euler—Gleichungen
(SDEu) herleiten. Mit dieser Formulierung sind folgende Vorteile verbunden: Das
instationdre Problem wird auf ein formal stationires Problem fiir den Storanteil
zuriickgefiihrt. Der instationire Anteil kann direkt bestimmt werden, ohne ihn aus
der gesamten Losung extrahieren zu miissen. Die Formulierung im Frequenzbereich
eignet sich zur Kopplung mit den in der Aeroelastik hiufig verwendeten Modal-
verfahren. Die Lésung der SDEu—Gleichungen erlaubt einen erheblichen Rechen-
zeitgewinn gegeniiber der Losung der vollen Euler—Gleichungen. Nach bisheriger
Erfahrung ist FLM-SDEu um den Faktor 3-10 je nach Anwendungsfall schneller
als FLM-Eu. Die Ergebnisqualitat dieses Verfahrens ist sehr zufriedenstellend, es
ergibt sich eine gute Ubereinstimmung mit dem nichtlinearen Verfahren.

Dargestellt ist die Anwendung des Verfahrens FLM-SDEu auf die Klappenschwin-
gungen eines 53°-Deltafliigels mit einem Inboard und einem Outboard Flap, vgl.
Bild 1. Die Diskretisierung des Rechenraumes erfolgt mit einer CH~Topologie mit
180x66 x 30 Zellen. Der Bereich der Klappen ist im Oberflichennetz des Deltafliigels
beriicksichtigt. Die Klappenwirksamkeit wird in Form der Stabilitdtsderivativa cr,
und cr;, fiir M, = 0.8 im Anstellwinkelbereich 0° — 15° dargestellt, vgl. Bild 2. Die
Ergebnisse von FLM-SDEu und FLM-Eu stimmen gut iiberein.
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Die Wirksamkeit des Inboard Flaps ist hoher als die des Outboard Flaps und die Wirksamkeit nimmt
mit zunehmendem Anstellwinkel ab. Auch fiir die erste Harmonische des lokalen Druckbeiwerts zeigt
sich gute Ubereinstimmung. Bild 3 zeigt exemplarisch c}, in einem spannweitigen Schnitt im Bereich
des schwingenden Inboard Flaps.
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Bild 1: Geometrie des Deltafliigels und CH-Topologie des Raumnetzes.

Bild 2: Stabilitdtsderivativa cr,, cr; fiir Klappens
bei My, = 0.8 im Anstellwinkelbereich a = 0° — 15
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Bild 3: Erste Harmonische des Druckbeiwerts in einem spannweitigen Schnitt im Bereich des
schwingenden Inboard Flaps (79 = 0°, n1 = 0.4°, kyeq = 0.728) fiir M, = 0.8 und o = 5°.

Literatur

weiteres
Vorgehen

Datum

[1] E. Kreiselmaier:
Berechnung instationdrer Tragfligelumstromungen auf der Basis der zeitlinearisierten
Euler-Gleichungen. Dissertation, Technische Universitit Miinchen, 1998.

[2] C. Weishdupl, B. Laschka:
Nonlinear and Small Disturbance Euler (SDEu) Calculations for Delta Wing Flap Efficien-
cy. AIAA-2000-0124, 38th Aerospace Sciences Meeting & Exhibit, 10-13 January 2000,

Reno, NV.

Das Verfahren FLM-SDEu wird weiterentwickelt: Geplant ist u. a. eine Formulierung im
Zeitbereich und die Beriicksichtigung der Grenzschicht.

17.02.2000

-62 -

AG STAB




Projektgruppe /
Fachkreis

Ansprechpartner

Institution

Adresse

weitere Partner

Thema

Ausgangssituation

Ziel

Losungsweg

Ergebnis

Mitteilung

Physikalische Grundlagen /
Drehfliigler und Rotoren

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 +89-289-16139
email J.Henkner@flm.mw.tum.de

Instationdre Strémungsablésungen an schiebenden Tragflichen

Probleme der instationiren Stromungsablésung sind seit langem Gegenstand intensiver For-
schung. Zum Beispiel ist die mogliche Hochstgeschwindigkeit von Drehfliiglern in grofien
Bereichen von Vorgéngen der dynamischen Strémungsablésung am riicklaufenden Blatt be-
grenzt. Bis jetzt ist, bedingt durch fehlende Feldmessungen, noch keine vollstdndige Modell-
vorstellung der instationaren, dreidimensionalen Strémungsablésung an schiebenden Trag-
flachen entstanden. Auch in zweidimensionaler Stromung sind einige Effekte bei der Bildung
des “Dynamic Stall”-Wirbels immer noch ungeklart und die Erklarungsansétze fiir die auf-
tretenden Phanomene uneinheitlich.

Besseres Verstindnis dreidimensionaler, instationédrer Ablosevorginge anhand von quanti-
tativ erfafiten Stromungsfeldern.

Um die bei dreidimensionaler Ablésung vorliegenden turbulenten Strémungen erfassen zu
kénnen, muf eine Meftechnik angewendet werden, die ohne Einschrankungen im gesam-
ten Richtungs- und auftretendem Geschwindigkeitsspektrum eindeutige Mefisignale mit
geniigender zeitlicher Aufldsung 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 Meflbriicke, die selbst kleinskalige
Turbulenzen erfassen konnen. Probleme ergeben sich allerdings bei der Verwendung von
handelsiiblichen Hitzdrahtsonden dadurch, daf8 nicht fiir beliebige Anstrémrichtungen ein-
deutige MeBsignale geliefert werden. Bei konventionellen Hitzdrahtsonden muf sicherge-
stellt werden, daB Riickstromgebiete ausgeschlossen werden konnen und die Sonden auf die
Hauptstrémungsrichtung ausgerichtet sind. Diese Mehrdeutigkeiten kénnen mit Hilfe einer
erfolgten Sondeneuentwicklung ausgeschlossen werden.

Mit Hilfe neu entwickelter HitzdrahtmeBtechnik und MeBwertwandlung kann erstmals oh-
ne zeitliche und ortliche Einschrankung Kenntnis iiber die Geschwindigkeitsverteilung im
Stromungsfeld einer dreidimensionalen, instationdren Ablésung, an einem schwingenden
Tragfliigel erhalten werden. Vergleichende numerische Untersuchungen kénnen mit einem
instationaren Navier-Stokes Loser durchgefiihrt werden.

Die Darstellung der instationdren Strémungsablésung an einer schiebenden Tragflache in
ihrer zeitlichen Entwicklung erfolgt an einem ausgewihlten Beispiel. Hierbei werden de-
tailierte, quantitativ erfaffte Stromungsfelder einzelner Phasen des Abléseprozesses gezeigt.
Numerische Ergebnisse erbringen einen phanomenologisch gute Ubereinstimmung, wobei
eine zeitliche Voreilung der Berechnungen deutlich wird.

Der Proze8 der dynamischen Strémungsablésung kann in vier Abschnitte untergliedert wer-
den. Der Start der Riickstrémung beginnt bereits beim Durchgang durch den Anstellwinkel
des stationaren Abldsens, zunichst ohne Abldseerscheinungen und ohne sich in den Druck-
verteilungen an der Oberfliche bemerkbar zu machen.
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Erst wenn das Riickstromgebiet den Ort des Druckminimums an der Profilnase erreicht,
tritt Grenzschichtablésung ein und der “Dynamic Stall” Wirbel startet. Durch einsetzende
Querstrémung bei schiebenden Tragflachen ist die Wanderung des Riickstrémgebietes nicht
so schnell wie im zweidimensionalen Fall und Abldsung tritt zu spateren Zeiten ¢/T auf.

Die Druckverteilungen und Auftriebsbeiwerte zeigen bis dahin ein quasistationires Verhal-
ten. Dadurch ist die Wanderungsgeschwindigkeit des Riickstromgebietes von der Frequenz
der Bewegung unabhingig und es folgt eine lineare Abhingigkeit des Beginns der Wirbelbil-
dung von der Frequenz k der Bewegung. Dies wird durch Messungen und Rechnungen bei
verschiedenen reduzierten Frequenzen bestitigt. Die vorher genannte zeitliche Voreilung der
numerischen Berechnungen erweist sich als konstant iiber alle betrachten Fille und resul-
tiert offensichtlich aus einer ungenauen Turbulenzmodellierung, bei der die Riickstrémung
zu frith einsetzt. Messungen der Wirbelwanderungsgeschwindigkeit zeigen eine iiber die re-
duzierte Frequenz der Bewegung unabhingigen, konstanten Wert, der unter den ermittelten
Geschwindigkeiten vergleichbarer zweidimensionaler Fille liegt.

Hitzdrahte
Anstrémung

Sinusférmige Schwingung:
Mittlerer Ansteliwinkel: & =0 ... +12°
Amplitude: o, =0 ... 10

Frequenz: f =0 ...6 Hz

NACA 0012 KFK-Fligel
mit Stahlachse

KFK-Endscheib . "
Godomm Richtungsdrahte

Bild 1: Schematischer Aufbau des Schwing- Heizdrahte
fliigelteststandes Bild 2: Aufbau der neu entwickelten Hitzdrahtsonde
0.55 r
s |
045 F —{— Experiment
E i —7/—— Rechnung
04 F
03s |
. t7=0.47, 0=19.8°7 i
0 025 e 075 - A S——

Bild 3: Verteilung der Gesamtgeschwindigkeit Vg,
zum Zeitpunkt ¢/T = 0.47, Schnittebene normal zur Bild 4: Beginn des “Dynamic Stall”-Wirbels bei versch.

Fliigelvorderkante, Riickstromung besitzt neg. Werte red. Frequenzen

Literatur (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 Mechanics, Vieweg Verlag 1997
(2] J. Henkner: Phénomene der instationaren Grenzschichtablésung an schiebenden Trag-
flachen, Dissertation am Lehrstuhl fiir Fluidmechanik, 1999

weiteres Vorgehen Untersuchung der Interaktion Rand- und “Dynamic Stall”-Wirbel

Datum 4. Oktober 1999 AG STAB
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Dr.-Ing. M. Tiedemann
Deutsches Zentrum far Luft- und Raumfahrt e.V.
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EU, Rolls-Royce, SNECMA, MTU, ALFA AVIO, FIAT AVIO, ITP, Turbomeca,
Volvo, BMW-Rolls-Royce, ABB, VKI, DERA, U. Oxford, U. Cambridge,
U. Limerick, U. Florenz, U. Karlsruhe, U. Thessaloniki

Instationrer Grenzschichtumschlag auf der Rotorschaufel einer
Hochdruckturbine

Untersuchungen in (subsonischen) Niederdruckturbinen hatten gezeigt, daf3
instationdre Stromungseffekte zu einer hoheren Belastung der Schaufeln und
damit zu einer Verringerung der Schaufelanzahl genutzt werden kénnen

Untersuchung der Frage ob eine solche Reduktion der Schaufelzahl auch in
transsonischen Hochdruckturbinen méglich ist.

Die genannten Effekte basieren hauptsachlich auf Phanomenen in den
Grenzschichten der Schaufeln. Deshalb wurden Messungen der qualitativen
Wandschubspannungen durchgefiihrt, aus denen dann die Grenzschicht-
zustande ermittelt wurden. Die Messungen erfolgten in einer realitdtsna-
hen Flugtriebwerkshochdruckturbine im “Windkanal fur rotierende Gitter in
Gottingen “(RGG), wobei zur Bestimmung des Wandschubes Oberflachen-
heiBfilmsensoren eingesetzt wurden.

Die Messungen ergaben, daB sich, dhnlich wie bei Niederdruckturbinen, auch
in Hochdruckturbinen ein Potential zur Reduktion der Schaufelzahlen aus in-
stationdren Grenzschichteffekten ergibt.

Da der EinfluB der Rotorfilmkihlung auf die ermittelten Umschlagprozes-
se unklar ist, sollte in nachfolgenden Untersuchungen geklart werden, wie
das Zusammenspiel von Kihlluft und Grenzschichten in realen Triebwerken
aussieht. Dabei geht es hauptsachlich um die Frage, ob die Grenzschichten,
nachdem sie im Nasenbereich kihlluftbedingt umschlagen, wieder relamina-
risieren oder nicht.

26. Oktober 1999

AG STAB
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Projektgruppe/Fachkreis Stumpfe Kérper
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Thema

Strahlinterferenz am Rumpf eines Hochgeschwindigkeitsflugkdrpers im Uber- und
Hyperschall

Ausgangssituation

Es ist praktisch kaum mdglich, bei Kraftmessungen im Windkanal Querschubstrah-
len mit allen Einflussparametern zu simulieren. Desgleichen zeigen sich bei numeri-
schen Verfahren noch Defizite. In einer ersten Messkampagne war der Einfluss der
Reynoldszahl bei den Machzahlen Ma = 2,8 und 6,0 untersucht worden.

Ziel

Die wichtigsten Parameter sollen im Windkanal simuliert und ihr Einfluss auf die
Druckverteilung bestimmt werden.

Lésungsweg

Die Strahlinterferenz wird Uber den Einfluss gemessen, den ein Querschubstrahl
auf die Druckverteilung eines Rumpfes ausibt. Es wird eine Schalldise verwendet.
Sie ist 4,3 Kaliber hinter der Rumpfspitze angeordnet und hat einen Durchmesser
von 0,1 Kaliber (Rumpfdurchmesser). Nach einer ersten Messkampagne, in der der
Einfluss der Reynoldszahl bei Strahlsimulation mit Kaltluft bestimmt wurde, wurden
jetzt verschiedene Gasarten eingesetzt. Bei der Anstrémmachzahl Ma = 2,8 waren
das Kaltluft, Wasserstoff H,, Argon Ar, Helium He und Ethan C,H,.

AG STAB
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Ergebnis

Als Beispiel wird gezeigt, dass sich die Ausdehnung des Interferenzgebietes mit
der Gasart andern kann.

a = 10° (Diise ( ¢ = 180°) auf Leeseite)

1 10

.05 %
£0.00
(1]
.
&)
)
=
£
5 XA/
(8] o= o / (
' 0.00 * <
= O Luft
g ® H,
&H X Ap
b | & He /
=
s & CyHg

0.00 T (ememfumm—

a?-101°

90. 110. 130. 150. 170.
Polarwinkel ¢ —_—

Druckverteilung im Querschnitt 0,3 Kaliber stromauf von der Diisenachse;
Machzahl Ma = 2,8; Strahldruckverhiltnis p,, /p, =50, Re, =2-10°

Literatur
Zum Reynoldszahleinfluss:

Hitzel, St. M.; Hennig, P.; Esch, H.; Navier Stokes Simulation Around a High Velo-
city Missile with Cross-Flow Jet. RTO Meeting Proceedings 5, Missile Aerodyna-
mics, Sorrento, May 11-14, 1998.

weiteres Vorgehen

Datum: 18.2.2000 AG STAB

-67 -



Mitteilung:

Projektgruppe/Fachkreis: stumpfe Korper
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MAN-Technologie

Thema:
Kraftmessungen an der X-38 Konfiguration bei Lings- und Seitenbewegung in der Trisoni-
schen Messstrecke Koln (TMK)

Ausgangssituation:

Es liegen bereits Messungen aus anderen Windkanilen vor. Auffilliges Verhalten des X-38
Fahrzeugs bei Seitenbewegung sowie eine Konfigurationsinderung (Dockingadapter) machen
weitere Kraftmessungen erforderlich, die auf Wunsch des NASA-Tetra Teams im TMK
durchgefiihrt wurden.

Zielsetzung:
Bereitstellung von zusitzlichen und vergleichenden aerodynamischen Beiwerten fiir die aero-
dynamische Datenbank des X-38-Fahrzeugs auf Basis von Windkanalmessungen.

Losungsweg:
Es wurde ein Modell im MafBstab 1/30 im DLR konstruiert und gefertigt, das mit und ohne
Dockingadapter sowie mit unterschiedlichen Klappen und Rudern ausgeriistet werden konnte.

Neben den Produktionstests wurde in Voruntersuchungen zunichst die kleinste mogliche
Machzahl bestimmt. AuBerdem wurde die Empfindlichkeit ermittelt, mit der das Modell auf
Stoérungen oder Abweichungen von den Freiflugbedingungen reagiert. Zu diesem Zweck wur-
de die Reynoldszahl variiert, kiinstliche Transition eingesetzt, der Stieleinfluss untersucht, der
Einfluss des Dockingadapters festgestellt, der Einfluss etwaiger Hysterese gemessen sowie
die Wiederholbarkeit der Messungen ausgewertet.

SchlieBllich wurden die Produktionstests mit ausgewahlten Klappen- und Ruderstellungen im
Machzahlbereich zwischen 1.75 und 4.0, bei Anstellwinkeln zwischen 3 Grad und 32 Grad,
und Schiebewinkeln von -7 Grad bis +7 Grad Versuche gefahren und durch Schlierenaufnah-
men und Olfimbilder erginzt.

Ergebnis:

Bei Machzahlen kleiner 2 reagierte das Modell sehr empfindlich auf Stérungen, so dass in
diesem Bereich die grofiten Streuungen auftraten. Die zum Erreichen der Anstellwinkel auf
der Wiedereintrittsbahn benétigten Klappenausschldge waren bei hohen Machzahlen kleiner
als erwartet. Im Anstellwinkelbereich zwischen 10° und 20° ergab sich bei der Machzahl 1.75
eine relativ kleine Gierstabilitit. Es zeigte sich eine starke Abhingigkeit des Rollmomentes
beziglich Querruderausschlidgen von der Machzahl, dem Anstellwinkel und vom Hoéhenru-
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derausschlag. Der Einfluss kiinstlicher Transition war klein bei der Langsbewegung. Bei Sei-
tenbewegung ergab sich ein Einfluss auf den Offset der lateralen Beiwerte bei kleinen Mach-
zahlen, wobei die Anstiege beziiglich des Schiebewinkels unverindert blieben.

Das Bild zeigt als Beispiel den Nickmomentenverlauf iiber dem Anstellwinkel mit dem Klap-
penwinkel als Parameter.

Cmf
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flagged symbol:

/ 8. of flight trajectory (13,8°)

15.

21, 27. 33,
Alpha

X-38 Rev. 8.3, Elevon deflection at f=0°, Ma=1.75, Pitching moment coefficient cmf(at)

Literatur:

Esch,H.; Die 0,6 m x 0,6 m - Trisonische Messstrecke (TMK) der DFVLR in Koéln-Porz
(Stand 1986). DFVLR-Mitt. 86-21, 1986.

weiteres Vorgehen:
Bestimmung instationarer Derivativa am X-38-Fahrzeug mit Hilfe der Methode der erzwun-
genen Oszillation im Uberschall

Datum: 15.03.2000
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Numerische Berechnung eines angestellten Luftschiffrumpfes

Ausgangssituation Bei boigen Windverhéltnissen und bei Start bzw. Landung kénnen bei Luftschif-

Ziel

Losungsweg

fen sehr grofie Anstell- bzw. Schiebewinkel auftreten. Diese hohen Anstellwinkel
sind die Ursache fiir dreidimensionale turbulente Ablésungen, die eine nichtlineare
Aerodynamik zur Folge haben. Die korrekte Vorhersage der dabei auftretenden ae-
rodynamischen Krifte und Momente ist die Voraussetzung um sinnvolle Lastannah-
men zu treffen und das flugmechanische Verhalten zu ermitteln. In der Regel sind
dazu Experimente im Windkanal notwendig. Um das aerodynamische Verhalten
eines Luftschiffes vollsténdig zu beschreiben, mu8 eine grofie Zahl an Parametern
im Experiment variiert werden, was sehr teuer und zeitaufwendig ist. Desweiteren
kann die Extrapolation der Messdaten auf die bei realen Luftschiffen typischen sehr
grofen REYNOLDS-Zahlen nicht ohne weiteres durchgefiihrt werden. Aus diesem
Grund wurde mit der Entwicklung eines effizienten Berechnungsverfahrens begon-
nen, das die Umstromung angestellter Luftschiffkonfigurationen berechnen kann.

Mittels eines effizienten Berechnungsverfahrens soll zuerst die Umstromung eines
angestellten reinen Luftschiffrumpfes ermittelt werden. Dazu muB der Einfluf der
abgehenden 3D-Wirbelschicht beriicksichtigen werden. Da die Lage der 3D-Ablose-
linie nicht explizit bekannt ist, mu8 sie im Berechnungsverfahren mit geniigender
Genauigkeit ermittelt werden.

Um ein moglichst effizientes Berechnungsverfahren zu erhalten, wird hier ein ge-
koppeltes Verfahren, bestehend aus einem 3D-Panelverfahren und einem 3D-
Grenzschichtverfahren, verwendet. Im Gegensatz zu einem Volumenproblem, wel-
ches bei der Losung der reynoldsgemittelten NAVIER-STOKES-Gleichungen auftritt,
mu$ hier nur ein Randelementproblem gelést werden. Desweiteren bietet dieser An-
satz die Moglichkeit Effekte einzeln zu modellieren, das heifit man beriicksichtigt
zuerst die Haupteffekte und verfeinert das Berechnungsmodell je nach Bedarf.

Bei der Berechnung des angestellten Luftschiffrumpfes ist die abgeloste 3D-
Wirbelschicht der entscheidende physikalische Effekt. Die Wirbelschicht wird mit-
tels einer unendlich diinnen, mit Dipolsingularititen belegten, kréftefreien Schicht
im Panelverfahren beriicksichtigt. Die Kopplung des Panelverfahrens mit dem
Grenzschichtverfahren ist notwendig, da die Ablosung ein Reibungseffekt ist, der
mit der Potentialtheorie alleine nicht erfaft werden kann. Aus Strémungsvisuali-
sierungen kann man erkennen, daf die Wandstromlinien auf eine Linie, nimlich die
Abloselinie, konvergieren. Im Grenzschichtverfahren geht dies einher mit dem Ab-
bruch der Grenzschichtrechnung, da die Grenzschichtannahmen nicht mehr erfiillt
sind. Somit erhélt man eine erste Niherung fiir die Lage der Abléselinie, welche
die Basis fiir eine weitere Panelrechnung, diesmal mit Nachlaufsimulation, bildet.
Durch wiederholte Kopplung der Verfahren kann die tatséchliche Lage der Ablése-
linie und damit die korrekte Druckverteilung iterativ ermittelt werden.

Da die Berechnungsnetze fiir die Panelrechnung und das Grenzschichtverfahren un-
terschiedlichen Anforderungen geniigen miissen, wird eine Netzverschiebung mittels
elliptischer Netzgenerierung implementiert. Dabei wird der Ursprung des Panel-
netzes auf der Oberfliche der Geometrie in den potentialtheoretisch berechneten,
aerodynamischen Staupunkt verschoben.

AG STAB

-70 -




Ergebnis Im folgenden werden erste Ergebnisse fiir den angestellten Rumpf des an der Uni-
versitit Stuttgart betriebenen Solarluftschiffes LOTTE présentiert. LOTTE ist Refe-
renzkonfiguration fiir alle Arbeiten, die im Rahmen der Forschergruppe Luftschiff-
technologie (FOGL), zu der auch diese Arbeit gehort, durchgefiithrt werden.

In Abbildung 1 ist das Ergebnis der Nachlaufsimulation fiir den mit a = 20° ange-
stellten LOTTE-Rumpf zu sehen. Basierend auf der potentialtheoretischen Losung
ohne Nachlaufsimulation wurde eine Grenzschichtrechnung fiir vollturbulente Um-
stromung durchgefiihrt. Die dabei ermittelte Lage der Abloselinie wurde im Pa-
nelprogramm als Ausgangspunkt einer Wirbelschicht verwendet. Die Dipolstarke
wurde, dhnlich wie bei der Fliigelhinterkante, als Differenz zweier Dipolstarken auf
der Oberfliche bestimmt. Die Nachlaufentwicklung wurde in einem Zeitschrittver-
fahren durchgefiihrt, wobei zu jedem Zeitpunkt die einzelnen Nachlaufpanels gemafl
der lokalen Geschwindigkeit verschoben wurden.

Abbildung 1 zeigt den Nachlauf, wie er sich nach dem ersten Iterationsschritt ein-
stellt. Die Lage der Abldselinie stimmt zu diesem Zeitpunkt noch nicht mit der
tatsichlichen Lage {iberein. Man kann trotzdem sehr gut sehen, wie der Nachlauf
zuerst der Kérperkontur folgt und sich dann aufrollt. Aufgrund der Wirkung des
Nachlaufes auf den Kérper wird dort ein neues Geschwindigkeitsfeld induziert, mit
dem eine genauere Grenzschichtrechnung durchgefiihrt werden kann.

L

Abbildung 1 LOoTTE-Rumpf mit sich aufrollender, abgeloster Wirbelschicht
(Rer, = 1,3 - 10°, Riickansicht (links) und Vorderansicht (rechts))

Literatur [1] A. JakoBl, TH. Lutz UND S. WAGNER: IAG-I Theoretische Untersuchun-
gen zur Aerodynamik von Luftschiffen. In: FOGL - Arbeitsberichte 1996-1999,
Universitat Stuttgart, Juli 1999.
[2] Tu. Lutz, P. FuNk, A. JAKOBI UND S. WAGNER: Aerodynamic Investigati-
ons on Inclined Airship Bodies. In: International Airship Convention and Exhibi-
tion, Bedford (UK), 26-28 June 1998, The AIRSHIP ASSOCIATION, S. 127-138.
[3] H. W. STOCK: Integralverfahren zur Berechnung dreidimensionaler, laminarer
und turbulenter Grenzschichten. RiiFo 4, Dornier GmbH, Oktober 1977.

weiteres Vorgehen Durch wiederholte Kopplung der beiden Verfahren soll die Lage der Abloselinie
moglichst genau ermittelt werden. Validiert werden soll das Verfahren mit den
gemessenen Beiwerteverldufen fiir den LOTTE-Rumpf. In der néichsten Phase der
Forschergruppe FOGL soll das Berechnungsverfahren auf Konfigurationen erweitert
werden, das heifit der Einflu von Leitwerken und Anbauten, sowie von Propellern
soll untersucht werden.

Datum: 26. November 1999 AG STAB
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Fluid-Struktur-Wechselwirkung an Steuerflichen von Flugkérpern

Die strukturmechanische Auslegung von Steuerflachen von Flugkérpern er-
folgte bislang basierend auf der Annahme stationarer Luft- bzw Massekrafte.
Die stetige Steigerung der Fluggeschwindigkeit, der Manéverfahigkeit sowie
die Reduktion der Strukturmasse erfordern interdisziplindre Auslegungs- und
Rechenverfahren.

Entwicklung strukturoptimierter Steuerflichen an Flugkérpern unter direkter
Einbeziehung der resultierenden Luftkréfte und der auftretenden Tempera-
turbelastungen.

Modellierung von Strukturen und des Strdmungsfeldes mittels Einsatz der
(FEM) Methode der finiten Elemente. In einer voll gekoppelten Analysis wer-
den die Lagrange’schen Bewegungsgleichungen simultan fir die Struktur und
die Strémungszusténde mittels der Euler-Gleichungen oder Navier-Stokes-
Gleichungen im Zeitbereich iterativ gelést.

FUr ein Planarruder wurden Berechnungen unter Vorgabe laminarer, kom-
pressibler Strémung im hohen Unterschallberech Ma 0.85-0.9 durchgeftihrt,
die realitatsnahe Rickschlisse auf ein maégliches Strukturverhalten erlauben.
Fur die Einbeziehung von nichtlinearem Strukturverhalten wie groBen Verfor-
mungen und Kontaktbedingungen an den Strukturschnittstellen bestehen
keine Einschrankungen.

Einbeziehung von Turbulenzmodellen in die Fluid-Struktur-Koppelung und
Modellierung von komplexeren Strukturen. Weiterhin ist es notwendig, eine
genauere Kalibrierung der theoretisch ermittelten Ergebnisse mit Windkanal-
versuchen durchzufihren. Ein Vergleich der obig aufgefiihrten Vorgehenswei-
se mit den klassischen Methoden der Aerodynamik ist ebenfalls noch zu er-
bringen. Ziel ist es, einen hohen Zuverlassigkeitgrad beim Einsatz von Fluid-
Struktur-Koppelungs Untersuchungen und bei der Interpretation der theoreti-
schen Berechnungsergebnisse zu erreichen.

Die Analyse wurde mit dem Programmsytem ADINA R&D, Inc. 71 Elton Ave-
nue, Watertown, MA 02172 USA, Prof. Dr. K.J. Bathe durchgefiihrt.

AG STAB
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Thema

New Spectral, Zonal Solutions for the Compressible Boundary Layer with Application in Aerody-
namic Optimal Design of Flying Configurations.

Ausgangssituation

In some previous papers we have proposed the following spectral, zonal forms for the velocity’s compo-
nents inside the boundary layer (BL), over flattened, flying configurations (FC):

N N N
up = uezlum’ , V5= Ve;ViW‘ , Wy = Wezlwiﬂl : (1)

Hereby is 9= (x3-Z(x;,X,))/6(x,,X,) , a new coordinate in the BL , u;, v, w; are the unknown spec-
tral coefficients and u,, v, , w, are the velocity’s components of the inviscid flow at the edgeof the BL.

The author takes the potential flow over the FC , after the solidification of the BL, as outer flow instead
of the parallel undisturbed flow used by Prandtl, in his BL-theory. The non-slip conditions on the FC’s
surface (at 77= 0) are automatically satisfied and the matching conditions at the edgeof BL (atn =1)
lead to seven linear relations among the spectral coefficients.

Ziele

The spectral, zonal solutions of the BL are used to compute the friction drag coefficient C§{" of wings
and FC of complex geometry , for the qualitative analysis of the asymptotical behaviour of the partial
differential equations (PDE), in the vicinity of their singular points and for the performing of the
viscous, aerodynamic, optimal design of the shape of the FC , via iterative optimum - optimorum
theory, as proposed in the (Fig. 1).

Losungsweg

The boundary conditions at the edge are used to eliminate seven spectral coefficients from the impulse
and continuity equations. The continuity equation is used to compute the spectral coefficients r, of

the density function R=1np,

N . N
R=R +(R_ - R")i};fri 7, Zri =1, (2a,b)

i=1

explicitly, only as function of the spectral coefficients of the velocity’s components. Hereby are R and
R thegiven boundary values of the density function at the wall of the FC and at the edgeofthe BL. In
the BL, the pressure p = p, . The physical gas equation and an exponential dependence of the viscosity

v versus the absolute temperature T are used for the elimination of the temperature T from the im-
pulse equations and to express u only as function of R . If now the spectral forms of the velocity
components givenin (1) areintroduced in theimpulse equations , an equivalent quadratical algebraic

-74 -




systemin 3N -7 unknown coefficientsis obtained, which is, iteratively, solved.

Ergebnis
The resulting friction drag coefficient C{® is given, asin [1]2] ,i.e.:
CY = pryu, | u,% d¥, & (4= ulp) - (3)
S

Hereby v, is the cinetic viscosity, u, is the first spectral coefficient of u and S is the surface of the
FC’s planform. The computed friction drag coefficient C§ of the model Adela isimportant (30% of

the total drag). The spectral, zonal solutions of the BL are also used for the viscous optimal design of
the shapes of FC asin [3]-{4]. Aniterative optimum-optimorum theory is proposed, as in (Fig. 1). The
inviscid optimal shape of the FC is now the first step of an iterative optimization. In the second step of
iteration the total drag is the new functional and new auxiliary conditions can be added, if necessary.
Thisiterative procedureis very rapid convergent.

POTENTIAL SOLVER PRIMARY AUXIUARY CONDI TIONS
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Fig.1

Literatur

1. NASTASE, A.: The Determination of Hybrid Analytical-Numerical Solutions for the Three~-Dimensional Com-~
pressible Boundary Layer Equations, ZAMM, 73, (1993).

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

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

4. NASTASE, A.: The Design and the Construction of a Fully-Optimized and Fully-Integrated, Shock-Free
Catamaran Supersonic Transport Aircraft Model, AG STAB, Jahresbericht 1998.

Weiteres Vorgehen
The spectral, zonal solutions for the compressible BL over flattened FC, will be extended for the thin
Navier-Stokes PDE, in the next future.

22. November 1999 AGSTAB
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Thema: Messungen an einer Flugkérpernase mit Spike

im groBen Stossrohr-Windkanal des ISL

Ausgangssituation:

Bei der Entwicklung des V/SHORADS - Flugkérpers' durch die Firma DaimlerChrysler Aerospace
ist gefordert, dass der Suchkopf auch bei extremen Fluglagen einen geringen Widerstand erzeugt
und dabei richtige Informationen liefert. Die Realisierung einer technischen Lésung gelingt nur mit
genauer Kenntnis der vorliegenden Strémungsverhaltnisse. Dazu bietet der groBe StofBrohr-
Winkanal des Deutsch-Franzdsischen Forschungsinstituts Saint-Louis (ISL) die in Europa
einzigartige Eigenschaft, die realen Anstrombedingungen eines V/SHORADS - Flugkérpers in der
Atmosphéare bezliglich Druck, Temperatur, Fluggeschwindigkeit und Gaszusammensetzung zu
duplizieren. Alle Einfliisse kénnen somit originalgetreu in ihrer Wechselwirkung untersucht werden.

Zielsetzung:

Ziel dieser Untersuchung ist, die Umstrémung so zu optimieren, dass der empfindliche Suchkopf in
einem breiten Geschwindigkeitsbereich bei geringem Widerstand auch bei groBen Anstellwinkeln
vor schéadlichen Druck- und Temperatureinwirkungen geschitzt wird. Zu solch thermooptronischen
Untersuchungen gibt es bisher keinerlei experimentell abgesicherte Erkenntnisse Uber die
auftretenden stromungstechnischen Mechanismen und die moglichen MaBnahmen zur
Unterdriickung von Stéreinflissen.

Lésungsweg:

In dieser Mitteilung werden erste Ergebnisse Uber die thermooptronischen Untersuchungen zu
Suchkdpfen von sog. V/SHORADS vorgestellt. Die Experimente wurden im StoBrohr-Windkanal
des ISL bei Strdmungsmachzahl 4,5 (ca. 1500 m/s) und realen Flugbedingungen in der
Atmosphéare durchgefiihrt. Die Messzeit betragt im StoBrohr-Windkanal bei der gewahiten
Betriebsart ca. 1,5 ms. Untersucht wurden Projektiimodelle mit einem Durchmesser von 70 mm,
die mit einem spharischen Kopf und unterschiedlich langen Spikes bestiickt waren. Auf den Spikes
befanden sich vorn entweder eine Kugel (Kugelspike) oder ein Teller (Tellerspike). Die Stromung
um diese Modelle wurde bei horizontaler Projektillage und Anstellwinkel bis 21° mittels Differential-
interferometrie [Smeets und George] sichtbar gemacht. Zuséatzlich wurden erste Druckmessungen
mit PCB-Gebern (Typ 113A21 mit integriertem Verstarker) durchgefiihrt. Diese wurden nahezu
bindig mit der Domoberflache des Projektiimodells eingebaut.

Ergebnis:

Die Differentialinterferogramme zeigen je ein Modell mit Teller- bzw. Kugelspike bei einem
Anstellwinkel von 21°. Anstrdmbedingungen: Machzahl 4,5, p = 40 kPa und T = 230 K, Teller- bzw.
Kugeldurchmesser: 17,5 mm, Spikelange 70 mm. Gut sichtbar wird in den Interferogrammen durch
Helligkeitsé&nderungen die Kopfwelle um den Spike und auch das Ablésegebiet vor dem Kérper.

' V/SHORADS (Very / Short Range Air Defence System)
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Die priméare Kopfwelle um den Tellerspike trifft den sphérischen Dom des Korpers naher an
dessen FuBpunkt als im Fall des Kugelspikes. Zur Darstellung des Unterschieds zwischen Kugel-
und Tellerspitze ist der Druckgeber P1 an der Luvseite nahe am FuBpunkt des Spikes am besten
geeignet. Der Druck-Zeit-Verlauf an Geber P1 verdeutlicht insbesondere bei groien Anstellwinkeln
die Uberlegenheit des Kugelspikes. Dieser wirkt druckmindernd. Die Druckmessungen erfolgten
parallel zur Aufnahme der Differentialinterferogramme mit acht Bildern pro Versuch. Die
Belichtungszeitpunkte sind zeitgleich im Diagramm unten eingezeichnet. Ein zusétzlicher Vorteil
der Kugelgeometrie im Vergleich zum Teller ist, dass bei M = 4,5 der Widerstandsbeiwert fir die
Kuge! cp = 0,93 und fur den Teller cp = 1,7 angenommen werden kann [Hoerner]. Die geringeren
Druckbeiwerte der Kugel tragen somit auch zur Erniedrigung des gesamten Druckwiderstands bei.
Diese grundlegenden Ergebnisse unserer Voruntersuchungen miindeten bereits in der Anmeldung
eines Patents seitens der DaimlerChrysler Aerospace LFK-Lenkflugkdrpersysteme GmbH und
dem Deutsch-Franzdsischen Forschungsinstitut Saint-Louis (ISL).

_ : ) o " p
Modell mit Tellerspike bei 21° Anstellung Modell mit Kugelspike bei 21° Anstellung

] e~
P1 mit Tellerspike e~ T

/\/\_’-\/\/ ,A—‘/\v/'/\/\\f\ﬂ

N~

P1 mit Kugelspike

Machzahl 4,5
Statischer Druck 40 kPa
Anstellwinkel 21°
Spikelange 70 mm [—

Spikedurchmesser 17,5 mm

Druck 200 kPa/div

NN NN

Zeit 500 ps/div

Druckmessungen mit Tellerspike bzw. Kugelspike (Anstellwinkel 21°)

Weiteres vorgehen:

e Weiterflhrung der Stromungsvisualisierung um V/SHORADS-Infrarot-Suchkdpfe mit Kugel-
bzw. Tellerspike bei Anstrom-Machzahlen zwischen 3,5 bis 4,5 und Anstellwinkeln bis 21°.

e An einem neuen Modell eines V/SHORADS-Infrarot-Suchkopfs werden mit einer groBBeren
Anzahl kleinerer Druckgeber (Kulite) die Wanddriicke bei Anstrdm-Machzahlen bis 4,5 und
Anstellwinkeln bis 21° gemessen.

¢ Erste Versuche zur Bestimmung der Erwarmung eines V/SHORADS-Infrarot-Suchkopfs.
Begleitende 3-D Rechnungen mit dem CFD-TASKflow Code.

Literatur:
Smeets G, George A, Anwendungen des Laser-Differentialinterferometers in der Gasdynamik, ISL, R28/73, 1973
Hoerner S F, Fluid-Dynamic Drag, 1965
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Thema:
Experimentelle Optimierung von Grenzschichtabsaugung zur Stabilisierung von Querstromungsin-
stabilitaten in transitionellen 3d-Grenzschichten

Ausgangssituation:

A320-FIN-Flugexperimente der DASA-Airbus und ihrer européischen Partner haben, ebenso wie
die NOLOT/PSE-Analysen nichtlinearer HLFC-Transitionsszenarien bestitigt, daf3
Grenzschichtabsaugung ein wirksames Mittel zur Laminarhaltung der Stromung an gepfeilten
Fliigeln ist. Neben der Anlegelinieninstabilitit ist die Querstromungsinstabilitit ein weiterer
wesentlicher ProzeB bei der Transition und somit bei der angestrebten Laminarhaltung
dreidimensionaler Fliigelgrenzschichten. Die im DLR durchgefiihrten Windkanalexperimente [1]
untersuchen die Wirkung der Grenzschichtabsaugung auf eine ausschlieBlich durch
Querstromunginstabilitidt dominierte Stromung. Durch Absaugung kann eine betrachtliche
Déampfung der stationéren, als auch der instationidren Geschwindigkeitsschwankungen herbeigefiihrt
werden. Durch die auch im Flugversuch eingesetzte HLFC-Technologie wurde bisher allerdings nur
ein Bruchteil des theoretisch vorhergesagten Stabilisierungspotentials der Absaugung erreicht.

Ziel: .

Es sollen Aussagen iiber die Wirkung verschiedener Absaugegeometrien auf die Didmpfung der
Querstromungsinstabilitdt gewonnen werden. Dabei kommen perforierte Bleche mit verschiedenen
Lochdurchmessern, sowie spannweitige Schlitze zum Einsatz.

Mittelfristig sollen eine optimale Absaugegeometrie, sowie Aussagen iiber technologiebedingte und
flugzustandbedingte Abweichungen vom theoretisch moglichen Laminarhaltungspotential gefunden
werden. Experimentelle Daten dienen auch zur Entwicklung von Rezeptivititsmodellen um in
Verbindung mit NOLOT/PSE-Verfahren Transitionsaussagen auch zu technisch relevanten HLFC-
Fliigelkonfigurationen machen zu konnen.

Losungsweg:

Als Modell fiir grundsitzliche Untersuchungen zur Wirksamkeit von Absaugung auf einen
ausschlieBlich durch Querstromungsinstabilititen dominierten Transitionsprozesses kommt das
Prinzipexperiment der schiebenden Platte zum Einsatz. Die Platte ist mit zwei Absaugekammern im
vorderen Plattenbereich (16% bis 35% Profiltiefe) ausgestattet, an welchen wahlweise mit
perforierten Blechen (50 um oder 120 pm Lochdurchmesse) oder mit spannweitigen Schlitzen

(100 pm Schlitzweite) abgesaugt werden kann. Die Lage der Kammern stromab der Anlegelinie und
des Neutralpunktes wurde in fritheren Untersuchungen als optimal gefunden, wenn die Anlegelinie
laminar war. Bei Absaugeraten von ¢g=0.1% wurde die Entwicklung der StérgroBen in Plattentiefe
mit Hitzdrahtanemometrie vermessen.

Datum 15.10.99 -78 - AG STA:




Ergebnis

Die experimentellen Untersuchungen zeigen in Ubereinstimmung mit numerischen Rechnungen [2].
dafl Absaugung die instationdren Storungen deutlich stirker dampft, als die stationdren. Die
wirksamste Absaugegeometrie der Absaugeoberflidche war in den Experimenten jene mit
spannweitigen Schlitze. Es hat sich gezeigt, dafl dreidimensionale Ungleichformigkeiten in der
Absaugegeschwindigkeit, das erreichbare Absaugepotential verringern. Die spannweitigen Schlitze
erzeugen zweidimensionale Ungleichformigkeiten in der Absaugegeschwindigkeit , die
perforierten Bleche dagegen dreidimensionale. Wie in der Abbildung zu erkennen ist. werden die
kleinsten Amplituden der stationdren Storungen (Querstromungswirbel) bei der Absaugung mittels
Schlitzen gefunden, wihrend bei der Blechabsaugung die groBen Locher bei gleichbleibendem
Absaugevolumenstrom wirkungsvoller sind als die kleinen.

Dieses Ergebnis ist von besonderer Relevanz fiir die Konzeption von Tragfliigelabsaugungen an
gepfeilten Fliigeln groBer Flugzeuge. Hier wurden bei realisierten Versuchen perforierte Bleche mit
50 um Lochdurchmesser verwendet, welche sich in unseren Versuchen als die mit der geringsten
Wirkung auf die Ddmpfung der Querstromungsinstabilitdten erwiesen haben.
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Abbildung: Entwicklung der stationdren Storungen in Profiltiefe fiir drei verschiedene
Absaugegeometrien (Qoo=19 m/s, cq=0.1%)

Literatur:

[1] C. Abegg, H. Bippes, F.P. Bertolotti: ,,On the application of suction for the stabilization of
crossflow instability over perforated walls*, in: W. Nitsche, H.J. Heinemann. R. Hilbig
(Eds.): New Results in Numerical and Experimental Fluid Mechanics II, NNFM Vol. 72.
(Proc. 11th STAB/DGLR-Symposium, Berlin, Nov. 10-12, 1998), Vieweg, 1999, | - 7.

[2] C. Abegg, H. Bippes, E. Janke: ,,Stabilization of boundary-layer flows subject to crossflow
instability with the aid of suction®, in: Proc. IUTAM-Symp. Laminar-Turbulent
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weiteres Vorgehen:
Um ein klareres Bild des Einflusses des Lochdurchmesses der perforierten Bleche zu erlangen, sind
Experimente mit einem dritten Lochdurchmesser geplant. Weiter wiire eine definierte Anfachun g

von stationdren Storungen sinnvoll, um den EinfluB der verschiedenen Rauhigkeiten der einzelnen
Absaugegeometrien zu minimieren.
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Thema Beeinflussung von Grenzschichten mit laminarer Ablésung

Ausgangssituation Bei kleinen Reynoldszahlen, wie sie bei Segelflugzeugen oder bei Verkehrs-
flugzeugen in Start-/Landekonfiguration auftreten, fiihrt der Druckanstieg
zur Hinterkante des Fliigels/der Klappe hdufig zur laminaren Ablésung
der Grenzschicht mit turbulentem Wiederanlegen und dazwischen liegendem
Riickstrémgebiet (laminare Abloseblase). Diese Abloseblase bewirkt eine Wi-
derstandserh6hung und hat durch ihre Instationaritdt in Grofle und Lage
unerwiinschten Einfluss auf die Auftriebsverteilung am Fliigel.

Ziel Durch geeignete Mafinahmen soll das Auftreten von laminaren Abléseblasen
am Fliigel vermieden werden. Hierbei soll durch eine Eingabe von geeigne-
ten, instationdren Stérungen stromauf der Abloseblase mittels einer adaptiven
Anpassung der Oberfliche des Fliigels die Entstehung der Blase unterdriickt
werden. Die notige Amplitude der eingegebenen Stérung wird durch Bestim-
mung der Gréfle der laminaren Abléseblase bestimmt.

Losungsweg Die Untersuchung des Verhaltens einer laminaren Abloseblase auf strom-
auf eingebrachte Stérungen wird mittels direkter numerischer Simulation
(DNS) fiir die 2-D Grenzschicht in inkompressibler Strémung mit Druck-
gradient durchgefiihrt. Grundlage hierfiir bildet das numerische Verfahren
von Rist (1998) und Maucher (2000), das in verschiedenen 2-D- und 3-D-
Untersuchungen verifiziert wurde. In ihm werden die vollstidndigen, instati-
onédren Navier-Stokes-Gleichungen mit finiten Differenzen hoher Ordnung in
Strémungs- und wandnormaler Richtung und einem Spektralansatz in spann-
weitiger Richtung gelost. Die Verdrangungseffekte der Abloseblase werden
dabei kontinuierlich in einem Interaktionsmodell beriicksichtigt. Der hier be-
trachtete Fall entspricht der von Rist (1998) intensiv untersuchten , Ablose-
blase in Profilmitte“. Simulationen werden mit verschiedener Frequenz f,,
Wellenldnge und unterschiedlichem Amplitudenniveau Ay der eingegebenen
Storung durchgefiihrt. Eine dynamische Anpassung des Amplitudenniveaus
ist dabei im Verfahren moglich. Die Auswertung erfolgt sowohl in momenta-
nen Darstellungen der laminaren Abloseblase, als auch zeitlich gemittelt.
Vergleichende Untersuchungen werden zum einen mittels der linearen Stabi-
litatstheorie (LST) durchgefiihrt, bei der die Entwicklung diskreter Stérungen
in einer laminaren Grenzschicht durch Lésung der Orr-Sommerfeld-Gleichung
verfolgt wird. Zum anderen soll in Zukunft ein Vergleich mit Ergebnissen aus
Experimenten am Laminarwindkanal des Instituts erfolgen. Eine Machbar-
keitsstudie fiir einen Piezoaktuator zur Eingabe der benétigten Stérung wur-
de am Institut fir Flugzeugbau (IFB/BFE) der Universitdt Stuttgart erstellt
und ein Demonstrator gebaut.
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Ergebnis Die DNS zeigt eine starke Abhingigkeit der Grofle und Lage der Abléseblase von
der Amplitude Ay einer stromauf der Abloseblase eingebrachten Stérung geeigneter
Frequenz (3, und Wellenlinge. Dabei ist die Amplitude A der Stérung sehr klein
verglichen mit der Anstrémgeschwindigkeit Uy, (4o & (107* —1077) - Uy). Bild
1 zeigt die Stromung bei zwei verschiedenen Amplitudenniveaus. Das anfanglich
vollig instationdre Verhalten der Blase in Lage und Gréfle wird mit zunehmender
Storamplitude immer periodischer, wobei ein ebenfalls periodischer Abgang von
Wirbeln, die bei der Transition der Grenzschicht oberhalb der Blase entstehen,
beobachtet wird. Die im Fall Ay = 107%- U, (links) noch deutlich erkennbare Blase
ist bei Ag = 107* - Uy, (rechts) dann schlieﬁlich verschwunden.

02 z 02
0.15

> 01

Bild 1: Momentane Isowerte der spannweitigen Wirbelstirke w, aus der DNS bet
2wei verschiedenen Stéramplituden Ay am Storstreifen.

Die Vergleiche der DNS mit der LST zeigen eine gute Ubereinstimmung der Ergeb-
nisse, so dass die Annahme der LST einer Parallelstromung bis weit in den Bereich
der Blase hinein gilt, was weitere Untersuchungen mittels der LST erlaubt, die

- mit einfacheren Mitteln méglich ist als die DNS. So kann die Eignung verschiedener
Storfrequenzen G, damit abgeschétzt wer-
den. Bild 2 zeigt ein Ergebnis der LST,
bei dem die Entwicklung der Amplitude
A einer Storung mit der Startamplitude
Ay = 107%.U, beiz = 10.01 in Abhéngig-
keit von der z-Stelle und der Storfrequenz
B, gezeigt ist. Hieraus lasst sich ein Ver-
fahren entwickeln, mit dem die bendtig-
te Startamplitude Ay bestimmt werden
kann, um an einer z-Stelle eine gewiinsch-
te Storamplitude A fiir eine vorgegebene
Frequenz 3, zu erreichen.

Literatur  Rist, U. (1998):
Zur Instabilitit und Transition in laminaren Abl6seblasen, Habilitationsschrift,
TIAG, Universitit Stuttgart, Shaker Verlag, Aachen, 1999
Maucher, U., Rist, U., Wagner, S. (2000):
A Refined Interaction Method for DNS of Transition in Bubbles, AIAA Journal,
April 2000

weiteres Vorgehen Weitere Vergleiche zwischen Simulation und LST werden angestellt, um
Vorgaben fiir die Entwicklung eines mdoglichen Regelungskonzepts einer Sensorik,
die die Grofle der Abloseblase bestimmt, und einer dazugehorigen Aktorik fiir die
Generierung der Storung zu entwickeln. Parallel dazu wird im Rahmen des SFB 409
,Adaptive Strukturen im Flugzeug- und Leichtbau“ der DFG ein entsprechendes
Experiment im Laminarwindkanal vorbereitet.

Bild 2: Amplituden
log (EA;) = f(z,B,) der LST.
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Mitteilung
Projektgruppe/Fachkreis: Laminarhaltung und Transition
Ansprechpartner: Dr. H. Bieler
Institution: DaimlerChrysler Aerospace Airbus GmbH

Adresse: D-28183 Bremen Tel: 0421-538-3421
Fax: ~2910
e—-mail: h.bieler@airbus.dasa.de

weitere Partner: Teilnehmer des EU geférderten Projektes HYLTEC

Thema: Laminar Retrofit Studie am Beispiel A310
aerodynamische Beitrége zu interdiziplindren Studien

Ausgangssituation:

Der zivile Flugzeugbau ist von Langwelligkeit gepragt: die Entwicklungsphase und die Lebenszeit des Pro-
duktessind relativiang. Dies macht einen langen Technologievorlauf der Hersteller erforderlich. Auf grund
derlangerfristig zu erwartenden Anstiege bei den Treibstoffkosten (Politik, Ressourcenverknappung) kann
es fiir die airline attraktiv sein, die Laminartechnik an vorhandenen Flugzeugen nachzuriisten.

Ziel:

Im Projekt HYLTEC (Laufzeit 1998- 2000) wird untersucht, welche Anforderungen seitens Aerodynamik,
Systemen und Strukturen nétig sind, um diese Nachriistung an einem typischen transonischen Flugzeug
(mittlerer Reichweite) anzuwenden. Dazu werden Fliigel und Leitwerke der A3 10 betrachtet.

Losungsweg:

In den jeweiligen Fachgebieten sind eine Vielzahl von Parametern zu betrachten. Neben der Anwendung
der Laminartechnik im Reiseflugzustand sind auch off-design und operationelle Aspekte zu beriicksichti-
gen (z.B. Effekt bei Ausfall des Absaugesystems auf die Reichweite, Verringerung der laminaren Laufldnge
durch Insektenverschmutzung usw.). Sogenannte Parameterstudien werden von den beteiligten HYLTEC
Partnern durchgefiihrt.

Im folgenden werden Beispiele der DA Aerodynamik Aktivitaten erlautert. Fiir representative Schnitte am
Seiten—und Hohenleitwerk und Fliigel wurden Absaugekoeffizienten von Partnern abgeschatzt. Diese Da-
ten dienten dazu - fiir vorgegebene Absaugeflachen - die Gesamtmassenstréme und den erforderlichen
Druckabfall (liber die Aussenhaut der Bauteile zu deren Realisierung) zu ermitteln.

Die in dem Airbus Projekt A320 HLF Fin (innnerhalb LaTec: Laminar Technology) gesammelten Erfahrun-
gen wurden zum Design der pordsen panels herangezogen.

Um ~im Sinne einer interdisziplindren Studie — zu einer Losung zu gelangen, die aus System und Struktur-
sicht realisierbar ist, wurden in dem 1. aero loop 7 unabhéangige Kammern fiir den Fliigel und jeweils 5 fiir
die Leitwerke angesetzt.

Ergebnis:

Aufgrund der geforderten Absaugekoeffizienten (zur Erzielung ausreichender laminarer Laufléngen) sind
insbesondere beim Fliigel hohe Massenstréme (bei spannweitiger Absaugung von 50% bis 90% Halbspann-
weite) entstanden, die platzméssig schwer zu realisieren sind. Ausgehend von diesem 1. aero loop sind in
System und Struktur—Abteilungen Arbeiten durchgefiihrt worden, die einen 2. (systemfreundlicheren)
aero loop erméglichen sollen. Beim Fliigel hat sich gezeigt, dass weniger der Platzbedarf einzelner Rohre,
sondern vielmehr der Gesamtmassenstrom das begrenzende Element dargestellt. Ein weiterer Problem-
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punkt istdie Kompatibilitat der Absaugesystemteile mitanderen Systemenin der Fligelnase. Daher wirdin

einem 2. aero loop untersucht, inwieweit auf der Fliigelunterseite eine Absaugungim slat Bereich (also bis
ca. 7 % Tiefe statt ca. 18% Tiefe) ausreichend ist.
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Fig: 1 Druckverlauf (oberhalb, unterhalb des panels), Druckverluste und Absaugegeschwindigkeiten
fiir den Fliigel bei M=0.78 und Cl = 0.58

Literatur:

1. Bieler, H. DA Aero Results for 1. Suction System Lay~out for A310
HYLTEC Technical Report TR-15; 31.5.99

2. Stuke, H. Transition prediction for a A310 aircraft with HLF retrofitted wing/stabilizer and fin—noses
Schroder, W. HYLTEC Technical Report TR-1; 25.5.98.
Reneaux, J.
Ruiz, C.

3. Stock, H.—~W. Validation of the suction optimization on the A310 wing.
HYLTEC Technical Report TR-13; 24.02.99.

Datum: Bremen, den 08.02.00
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Projektgruppe/Fachkreis Laminarhaltung von Tragfliigeln / Physikalische Grundlagen

Ansprechpartner Dipl.-Ing. G. Bonfigli, Dr.-Ing. M. Kloker
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weitere Partner beim DLR-Goéttingen

Thema Direkte Numerische Simulation der Umschlagvorginge in der
3D-Grenzschicht des DLR-Querstromungsprinzipexperimentes

Ausgangssituation Die Untersuchung der nichtlinearen Stadien des querstrémungsinduzierten
(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-G6ttingen quan-
titative Daten bereitgestellt werden (siehe [1]). Diese deuten auf eine starke
Wechselwirkung zwischen stationiren und instationdren Stérmoden hin, wo-
bei im wirbeldominierten Fall ein rascher, raumlich genau lokalisierter Zusam-
menbruch beobachtet wird, der von sekundaren hochfrequenten Instabilitdten
ausgelost wird. Friihere DNS konnten eine starke Abhingigkeit der Transi-
tionmechanismen von dem anfianglichen Amplitudenverhéltnis zwischen sta-
tiondren und instationdren Stérungen zeigen. In Ubereinstimmung mit dem
Experiment ergaben sich deutlich verschiedene Transitionsentwicklungen in
Abhéngigkeit von der Dominanz des QS-Wirbels oder der QS-Welle. Eine ge-
naue Untersuchung der Transitionsvorgénge fiir die verschiedenen Fille in den
spaten nichtlinearen Stadien konnte aber noch nicht durchgefiihrt werden.

Ziel Mit Hilfe von raumlichen DNS sollen die spiaten Stadien der QS-induzierten
Transition untersucht werden, und die Ergebnisse mit dem Experiment vergli-
chen werden. Besondere Aufmerksamkeit wird der Erkennung und Abgren-
zung prinzipiell verschiedener Transitionsszenarien infolge unterschiedlicher
Anfangsstérungen gewidmet.

Losungsweg Ein QS-Wirbel-dominierter (R5) und ein QS-Welle-dominierter Fall (R1) wur-

den mit hoher Auflésung simuliert. Das Integrationsgebiet war dabei so aus-
gelegt, dafl die rdumliche Entwicklung der Stérungen bis zum eventuellen
Zusammenbruch verfolgt werden konnte. Friihere grob aufgeloste Parameter-
studien bestitigten, dafl die ausgewahlten Stérungskombinationen zu Tran-
sitionsszenarien dhnlich den Experimenten fiihren. Einer unterschiedlichen
Entwicklung der stationdren und instationdren Stérungen entsprechen deut-
liche Verschiedenheiten in den momentanen Geschwindigkeitsprofilen.
Die Simulationsergebnisse wurden sowohl durch Fourierzerlegung in zeitlicher
und spannweitiger Richtung (Moden) der Stérgeschwindigkeitskomponenten
als auch durch verschiedenartige Visualisierungen der Strukturen in den mo-
mentanen Stromungsfeldern ausgewertet.
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Ergebnis Das Bild zeigt die Amplitudenentwicklung der relenvantesten Moden fiir die ange-
sprochenen Simulationen. Das Wachstum hochfrequenter Stérungen kann in R5 be-
obachtet werden (siehe Bild d). Dagegen ist die Amplitude von Moden der gleichen
Frequenz in R1 um Gréflenordnungen kleiner (Bild b). Dementsprechend findet der
Zusammenbruch im wirbeldominierten Fall schon bei z = 4.0 (Z/¢ = 0.8) statt,
ist aber im wellendominierten Fall zumindest deutlich stromab verschoben. Bemer-
kenswert ist in R5 die grofie Amplitude der Mode (1, —1), die in den bisherigen ex-
perimentellen Untersuchungen nicht analysiert wurde. Ndherungsweise gleiche Am-
plituden der Moden (h, +k) verursachen ein Stehenbleiben der Strémungsbewegung
in Querrichtung an einer z-Position, was eine Umorientierung der Strémungsbewe-
gungsrichtung von normal zu parallel zur Potentialstromlinienrichtung bedeutet.

-

. 1)
. 1)
. 2)
. 3)
., 4)
, 8)
. 8)
- -.-(1,10)
e _.(1,19)
(1,20)

Bild: Amplitudenverlauf der wichtigsten Moden aus der Simulation des wellen-
dominierten Fall R1 (a, b) und des wirbeldominierten Falls R5 (c, d). Bilder (b)
und (d) stellen den Amplitudenverlauf der hochfrequenten Moden in der Region
kurz vor dem Zusammenbruch des wirbeldominierten Falles dar. Modenbezeich-
nung: (h, k), h-Vielfache der Grundfrequenz, k-Vielfache der Grundquerwellenzahl,
k positiv: Richtung entgegen dem Potentialstromlinienkriimmungsmittelpunkt.

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

[3] Bonfigli, G.; Kloker, M. (2000): Three-dimensional Boundary-Layer Transiti-
on Phenomena Investigated by Spatial Direct Numerical Simulation. In Fasel, H.;
Saric, W. (eds): Laminar-Turbulent Transition. 5th IUTAM-Symposium, Sedona,
A7Z, USA, Sept. 13-17, 1999, Springer Verlag.

weiteres Vorgehen Nachdem das Verfahren fiir hochauflésende DNS hisichtlich Sabilitdt und
Genauigkeit validiert werden konnte, konnen nun weitere Simulationen durch-
gefithrt werden, um die Transionszenarios genau zu dokumentieren. Dies ist eine
wichtige Voraussetzung um die Mechanismen, welche die Transition bestimmen,
verstehen und modellieren zu kénnen.

Datum: 23. Februar 1999 -85 - AG STAB
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Ausgangssituation

Ziel

Losungsweg

Dipl.-Ing. C. Gmelin, PD Dr.-Ing. U. Rist, Prof. Dr.-Ing. S. Wagner
Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik, Universitit Stuttgart

Pfaffenwaldring 21 Telefon: (0711) 685-3422
D-70550 Stuttgart Telefax: (0711) 685-3438
e-mail: gmelin@iag.uni-stuttgart.de
Numerische Untersuchung der aktiven Dampfung von linearen und
nichtlinearen Stérungen in einer Blasius Grenzschicht

Durch direkte numerische Simulation (DNS) der Navier-Stokes-Gleichungen
kénnen die physikalischen Prozessse, die zur Transition fiihren simuliert wer-
den. In dem hier vorgestellten Projekt werden mit ihrer Hilfe Strategien und
Vorgehensweisen entwickelt, die zu einer aktiven Kontrolle von Stérungen
in der Grenzschicht und damit des Transitionvorgangs fithren. Im linearen
Bereich, d.h. solange Stérungen in der Grenzschicht noch klein sind und
das lineare Superpositionsprinzip gilt, ist es moglich, auftretende Tollmien-
Schlichting (TS) Wellen durch Uberlagerung von gegenphasigen Stérungen
mit gleicher Amplitude und Frequenz auszuléschen bzw. zu didmpfen [1]. Da
diese Vogehensweise bei grofien Stérungsamplituden und damit verbundenen
nichtlinearen Interaktionen in der Grenzschicht héiufig nicht mehr greift, be-
steht die Notwendigkeit, andere Verfahren zu entwickeln, die auch noch bei
nichtlinearen Amplituden gute Wirksamkeit zeigen.

Ziel des Projekts ist, mit Hilfe der direkten numerischen Simulation, Stra-
tegien zu entwickeln, die unabhéngig vom Amplitudenniveau der Stérungen
in der Grenzschicht deren aktive Didmpfung erméglichen. Durch zusitzliche
Untersuchungen des Stabilitdtsverhaltens mit der linearen Stabilititstheorie
(LST) und Betrachtung der relevanten Terme der 2D-Energiegleichung [2]
soll ein tieferer Einblick in die zugrundeliegenden Mechanismen gewonnen
werden.

Ein geeigneter Losungsweg scheint das direkte Feedback von Momentanda-
ten (in unserem Fall spannweitige Wirbelstirke an der Wand w, ,,) zuriick in
das Strémungsfeld zu sein. Dabei wird innerhalb eines gewissen, begrenzten
Kontrollbereichs die Wirbelstarke abgegriffen, mit einem Amplitudenfaktor
|A| multipliziert und als Normalgeschwindigkeit an der Wand v, als Randbe-
dingung angesetzt. Zusatzlich kann noch ein gewisser Zeitversatz At (DNS)
zwischen w, ,, und v, bzw. eine zeitliche Phasenverschiebung ® im Falle eines
Wellenansatzes (LST) vorgeschrieben werden. Fiir Stérungen mit kleiner (li-
nearer) Amplitude konnen mit Hilfe der linearen Stabilititstheorie sehr prizi-
se Vorhersagen iiber ihr Verhalten unter Einfluf§ der w,-Dampfung getroffen
werden. Auflerdem lassen sich, durch den im Vergleich zur DNS wesentlich
geringeren Rechenaufwand, leicht grofie Parameterriume untersuchen. Die
Erforschung der Vorginge im transitionsnahen Bereich bleibt dagegen der
direkten numerischen Simulation vorbehalten.
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Ergebnis

Berechnungsergebnisse der linearen Stabilitétstheorie zeigen schon bei kleinen Am-
plitudenfaktoren |A| eine signifikante Verkleinerung des Instabilitatsgebiets (Abb.1).
Ein weiterer Effekt der w,-Dampfung ist neben der direkten Reduktion der Anfa-
chungsraten eine Verinderung der Wellenzahl in Strémungsrichtung o, und damit der
Ausbreitungsgeschwindigkeit ¢ = a% (8 ist die dimensionslose Frequenz). Da die bei
hohen Amplituden auftretenden Resonanzen immer mit einer Synchronisation, d.h.
Geschwindigkeitsanpassung der resonanten Moden einhergehen, greift dieser Mecha-
nismus direkt in das Resonanzverhalten der beeinflufiten Wellen ein. Die ersten Ergeb-
nisse der numerischen Simulation fiir nichtlineare TS-Wellen zeigen starke Dadmpfung
(Abb.2) auch wenn die Dampfung erst einsetzt, nachdem die Storungen schon kurz
vor dem endgiiltigen Strémungsumschlag stehen. Eine Reduktion des Storniveaus um
bis zu 50% ist so auch in spiten Transitionsstadien moglich.

0'E- iifl;i?iéll,
[-=}
% 107k
: i
g o .
10° = f g
10*
Abb.1: Verkleinerung des instabilen Bereichs Abb.2: Effekt der aktiven Dampfung auf
im Stabilititsdiagramm bei aktiver Damp- einen Umschlag, der durch fundamentale Re-
fung. sonanz herbeigefithrt wird (K-Breakdown).
Dampfungsparameter: |A] =2-107%, & =0 Dampfungsparameter: |[A| =2-107%, &~ I
weiteres Detaillierte weitere Studien mit Hilfe von DNS und LST, Untersuchungen zum Einfluf§
Vorgehen  der w,-Dimpfung auf das Verhalten von Stérungen bei sekundarer Resonanz.
Literatur

[1] M. Baumann and W. Nitsche. Investigations of Active Control of Tollmien-Schlichting Waves

on a Wing.

In R.A.W.M. Henkes and J.L. van Ingen, editors, Transitional Boundary Layers in

Aeronautics, volume 46, pages 89-98. KNAW, North Holland, Amsterdam, 1996.

[2] F. R. Hama, D. R.Williams, and H. Fasel. Flow field and energy balance according to the spatial
linear stability theory of the Blasius boundary layer. In Laminar-Turbulent Transition. Springer-
Verlag, 1980. [IUTAM Symposium Stuttgart/Germany, 1979.
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Thema Experimentelle Untersuchungen zur akustischen Rezeptivitit einer
2-dimensionalen Grenzschicht unter dem Einflu8 eines Druckgradienten

Ausgangssituation

Am Beginn des Transitionsprozesses steht die Generierung von Tollmien-Schlichting-
Wellen in der Grenzschicht durch Stérungen in der Aussenstromung, die Rezeptivitit.
Die Umsetzung dieser langwelligen Storungen (Schall/Wirbel) in kurzwellige Tollmien-
Schlichting-Wellen wird am Laminarwindkanal im Rahmen des Schwerpunktprogramms
,, Transition* untersucht. Nachdem im ersten Schritt Untersuchungen unter dem Einfluss
des natiirlichen Storspektrums der Windkanalstrémung durchgefithrt wurden, liegt nun
das Hauptaugenmerk auf der Durchfiihrung von kontrollierten Experimenten mit der
Einleitung von definierten Schallstérungen in die Windkanalstrémung.

Ziel

Es sollen dic Mechanismen untersucht werden, die die Umsetzung von langwelligen
Schallstérungen in kurzwellige Tollmien-Schlichting-Wellen bewirken. Die Erkenntnisse
tragen zur Verbesserung der Auslegungskriterien fiir Fliigel mit Laminarhaltung durch
Formgebung bei.

Losungsweg

Im Laminarwindkanal des IAG (Tu<0.02%) werden detaillierte Hitzdrahtmessungen in
der Grenzschicht eines speziell fiir diesen Zweck entworfenen Profils durchgefiihrt. Die
Untersuchungen werden als kontrolliertes Experiment durchgefiihrt; stromab der
Messstrecke werden mit einem Lautsprecher definierte Schallstdrungen in die
Windkanalstromung eingeleitet. Es wurden drei Frequenzen (720 Hz, 1088 Hz, 1562 Hz)
fir das Experiment ausgewihlt und die Wechselwirkung mit lokalen
Oberflichenrauhigkeiten untersucht. Die 2-dimensionalen Oberflichenstérungen werden
in der Nihe des Instabilititspunktes in Form von schmalen Klebestreifen aufgebracht
(Stérungshéhe < 0.04 y,). Die Messposition des Hitzdrahtes befindet sich so weit
stromab, dass die TS-Amplituden durch Anfachung in der Grenzschicht ausreichend
verstirkt sind, und sie gegeniiber den anderen Anteilen am Hitzdrahtsignal dominieren
(RMS1s/U;=0.01).

Ergebnisse

In Abb.1 sind die drei akustischen Frequenzen sowie die verschiedenen
Storstreifenpositionen und die Messposition im Verhiltnis zur Kontur des Profils und
dem Stabilititsdiagramm eingezeichnet. Zudem ist die gemessene Geschwindigkeits-

verteilung (Symbole) des Profils XIS4OMOD bei einem Anstellwinkel von a=0°
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aufgetragen, sowie eine mit XFOIL berechnete Verteilung. Basierend auf dieser
Geschwindigkeitsverteilung wurden Grenzschichtrechnungen mit einem Feldverfahren
(Cebeci-Smith) und anschlieBend Stabilitdtsanalysen durchgefiihrt. Das auf diese Art
berechnete Grundstromungsprofil fiir eine Stromabposition von s/spax=45.5% sowie die
Eigenfunktion der TS-Welle mit einer Frequenz von 1088 Hz zeigt die Abb.2. Zum
Vergleich sind in Abb.2 das an dieser Position gemessene Geschwindigkeitsprofil und die
Eigenfunktion bei der Frequenz 1088 Hz als Symbole geplottet. Abb. 3 zeigt die an der
Messposition gemessene und auf die akustische Amplitude bezogene TS-Amplitude der
drei untersuchten Frequenzen in Abhingigkeit von der Storstreifenposition. Wenn man
diese TS-Amplituden mit Hilfe der bekannten Stabilititseigenschaften auf die
Amplituden an der Storstreifenposition vorextrapoliert, so wird der Einfluss der
Storstreifenposition und somit des Druckgradienten auf die Rezeptivitit deutlich. Abb.4
zeigt die Auswirkung der Variation der Storstreifenbreite auf die TS-Amplitude an der
Messposition. Neben den gemessenen Werten ist eine bereits fiir die Experimente mit
dem natiirlichen Stérspektrum abgeleitete theoretische Kurve eingezeichnet, die auf der
Annahme der linearen Uberlagerung einer an der Vorder- und an der Hinterkante des
Storstreifens rezeptiv generierten TS-Welle beruht.
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Abbl.: Geschwindigkeitsverteilung Abb2.: Grundstromungsprofil und TS-
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Abb3.: Einfluss der Streifenposition Abb4.: Einfluss der Streifenbreite
auf die Rezeptivitit (Theorie und Messung)

Literatur W. Wiirz, S. Herr , A. Worner, U. Rist, S. Wagner, Y.S. Kachanov: Study of 3D wall
roughness acoustic receptivity on an airfoil. TUTAM Symposium on Laminar-
Turbulent Transition, September 13-17, Sedona (USA), 1999.
R. Kobayashi, Y. Fukunishi, T. Nishikawa, T. Kato: The Receptivity of Flat-Plate
Boundary-Layers with Two-Dimensional Roughness Elements to Freestream Sound
and Its Control, Proceedings of the IUTAM-Symposium, Sendai, Japan 1994

Weiteres Vorgehen
Im nichsten Schritt soll ein Verfahren zur kontrollierten Einleitung von
Wirbelstarkestrungen in die Anstromung am Laminarwindkanal aufgebaut werden.

AG STAB
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Thema

1. Einsatz der Oberflachenheif3filmtechnik bei Laminarfliigeluntersuchungen
2. HYLDA, HYLTEC, A320- Fin- Flugversuch

Ausgangssituation

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

Ziele:

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

Loésungsweg:

Die Lage des Grenzschichtumschlages wird meist mit Hilfe der Infrarotthermographie be-
stimmt, die als Feldmethode die Beobachtung eines groBen Teils der Fliigel- oder
Modelloberflache ermdglicht. Als Erganzung hierzu dienen Oberflachenheif3filmsensoren, die
mit hoher zeitlicher Auflésung lokale Informationen tber die 3d-Grenzschichtstrémung ins-
besondere beim laminar-turbulenten Umschlag liefern.

Datum: 14.04.00 % AG STAB




Ergebnis:

Die Flugversuche am Seitenleitwerk der A 320 mit Anwendung der Hybrid- Laminar-Technik
wurden ausgewertet.

Mit der Oberflachenheif3fiimtechnik wurde insbesondere die Grenzschicht entlang der Vor-
derkante beobachtet. Einerseits wurde die Wirksamkeit des Gaster-Bumps Uberprift, der
Stérungen von der Rumpfgrenzschicht abweisen soll, andererseits konnte festgestellt wer-
den, wann die Strdomung an der Vorderkante turbulent wurde.

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

Log Y 40a8

100 Hz 1 kHz

HeiBfilm- Spektrum mit TS- Wellen bei 4 kHz in der Seitenleitwerksgrenzschicht A 320 bei
Hybrid- Laminarhaltung (Ma= 0,82; H= 39 000 ft, B=-2°)

Literatur

Hohler, G., Kriickeberg, K. P., Kiihn, W., Suttan, J.: A320 HLFT: Flugversuche zur Hybrid-
Laminarhaltung, Vortrag STAB Workshop, Géttingen (Nov. 1999)

Weiteres Vorgehen:

e Weitere Auswertung der Flugversuche Laminares Seitenleitwerk A 320’

e Durchfihrung der Windkanalversuche im EU- Programm HYLTEC

o Weiterentwickiung spezieller Sensoren (u. a. robuste Sensoren fr industrielle Flugan-
wendungen)

Datum: 14.04.00 o1 AG STAB
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Institution: Marie Curie Research Fellow, EC
DaimlerChrysler Aerospace Airbus GmbH

Adresse: D-28183 Bremen Tel: 0421-538-3412
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weitere Partner: Participants of EC funded project HYLTEC

Thema: Investigation of the effects of reduced suction chambers,
on the flow stability of ELFIN Il W/T model

Ausgangssituation: The W/T wing model ELFIN |l has 18 suction chambers that run from
(approx.) 20% chord on the L/S (Lower Side, chamber 1), to 20% chord on the U/S (Upper Side,
chamber18). While this layout was necessary for researching control of the airflow over the wing
surface, itis very likely that in real life applications this layout will have to be altered. The chamber
on the leading edge and neighbouring ones will have to be eliminated and replaced by anti-con-
tamination equipment against ice or insects. Also, when suction is to be applied on a slat
equipped wing, the suction chambers will most propably be placed on the slat and not on the wing
itself. Hence, depending on the size of the slat, the chambers of the L/S will have to extend only
up to 5-7% chord.

Ziel: The aim of the investigation carrie out was to simulate the elimination of certain chambers,
allowing for an acceptable increase of the amplification of the instability modes in the boundary
layer of the wing.

Losungsweg: The initial step of the investigation was the computation of Cp distributions using
VICWA= for the following flight parameters:

M=0.82, alpha= +1, +3 deg., Re=16.5 mil.
The suction velocity distributions used were derived after considering conclusions from the last
W/T test campaign (November 1996). It was suggested that if low or no suction was to be applied
at the leading edge, then immediately downstream of these chambers higher suction should be
applied in order to supress the amplified CF (Cross Flow) instability modes. Further downstream,
low suction velocities could be applied again, since these would be sufficient to adequately sup-
press the TS (Tollmien Schlichting) modes.
Having obtained all the necessary data, a boundary layer integration was performed using HY-
LISW (boundary layer code)= .Inorder to simulate the elimination of the suction chambers (ie. no
suction), the external pressure of each chamber was to be equalised with its internal pressure.
Finally, stability analysis was carried out using the stability code COAST3s,

» all codes mentioned were developed within Dasa

AG STAB
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M= 0.82 alpha= +1 deg. Re=16.5 mil.

Ergebnis: Eliminating 5 chambers at the leading edge of the wing did not produce highly
amplified CF modes, since maximum N-factors remained below limiting N-factors for transition.
For the case of the suction chambers located on the slat of the wing (running up to 7.6% on the
L/S), the N-factors of TS modes also stayed below transition levels, but were amplified at a sta-
tion further upstream (fig.1 and fig.2).

When considering the C variation of a jet transport due to fuel burn (ie alpha variation), thereis no
great difference between the instabilities at alpha= +1 deg. and alpha= +3 deg.

Hence, it seems that it would be possible to produce a realistic layout of suction chambers, that
retains the laminarity characteristics of the basic layout used for research.

Literatur:

'|. ELFIN II laminar wing tests in SIMA wind tunnel (November 1996)
TEST REPORT No 208 (PV 1/8963 GY)
2. ELFIN II Final Technical Report, Bernhard Dziomba, 1997, Dasa

Datum: Bremen, den 11.10.99

AG STAB
-93-



Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis Laminarhaltung von Tragfliigeln/Physikalische Grundlagen

Ansprechpartner
Institution

Adresse

weitere Partner

Thema
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Dipl.-Ing. U. Maucher, PD Dr.-Ing. U. Rist, Prof. Dr.-Ing. S. Wagner
Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik, Universitit Stuttgart

Pfaffenwaldring 21 Telefon: (0711) 685-3432
D-70550 Stuttgart Telefax: (0711) 685-3438
e-mail: rist@iag.uni-stuttgart.de

A.V. Dovgal, V.V. Kozlov, ITAM Novosibirsk, D. Henningson, FFA/KTH
Stockholm & S. Hein, U. Dallmann, DLR. Géttingen

Numerische Untersuchung von Instabilitit und Transition in lami-
naren Abl6seblasen

Der wandnahe Bereich eines Stromungsfelds spielt fiir die Kraftiibertragung
zwischen dem umstromten Korper und der Strémung eine entscheidende Rol-
le. Reibungskrifte wirken parallel zur Wand und Druckkrifte senkrecht zur
Wand. Fiir die Reibungskrifte ist der Zustand der wandnahen Strémung
(Grenzschicht) entscheidend. Laminare Grenzschichten weisen einen gerin-
geren Reibungs- und somit Widerstandsanteil auf als turbulente, dafiir 16sen
sie eher von der Wand ab, wenn der Druck in Stromungsrichtung ansteigt. In
einer laminaren Abléseblase finden Stromungsablésung, laminar-turbulenter
Strémungsumschlag (Transition) und turbulentes Wiederanlegen der Grenz-
schicht kurz hintereinander statt. Die dabei ablaufenden Vorginge sind im
Detail bisher noch wenig erforscht.

Beitrdge zum Verstindnis der Stromungsvorginge durch gezielte Be-
einflussung der Stromung und Analyse der Ergebnisse. Erkenntnisse zu In-
stabilitdt und Turbulenzentstehung in laminaren Abloseblasen, sowie zu den
Eigenschaften der sich anschliefenden turbulenten Grenzschicht, die sich nach
gegenwirtigem Kenntnisstand nicht im Gleichgewicht befindet. Vorbereiten-
de Arbeiten zur Grobstruktursimulation der turbulenten Grenzschicht.

Im vorliegenden Projekt werden numerische Simulationen auf der Basis der
vollstindigen Navier-Stokes-Gleichungen durchgefiihrt, in denen man auch
kleinste Stromungsdetails beobachten kann, ohne die Stromung durch Ein-
bringen von Mess-Sonden zu beeinflussen. Durch die gezielte Anregung be-
stimmter Stérungen und Stérkombinationen lassen sich die Mechanismen, die
in der laminaren Abldseblasen ablaufen, sehr zuverlissig untersuchen.

Die Simulationen betrachten die Stromung lings einer ebenen Platte, der die
Geschwindigkeitsverteilung aus einem Windkanalexperiment aufgeprigt wird.
Die gute Ubereinstimmung der Ergebnisse mit den Messungen im Laminar-
windkanal des Instituts zeigt, dass Kriimmungseinfliisse vernachlissigt wer-
den kénnen. Am Einstrémrand des Integrationsgebiets wird eine stationire la-
minare Grenzschicht vorgeschrieben. Diese 16st aufgrund der am oberen Rand
aufgeprigten Verzogerung nach einer gewissen Laufstrecke von der Wand ab.
Uber periodisches Absaugen und Ausblasen in einem kleinen Stérstreifen an
der Wand wird die Scherschicht zu kontrollierten Oszillationen angeregt. Alle
weiteren Umschlagvorginge laufen dann von alleine ab, ohne weitere Anre-
gung oder Beeinflussung von aufien.
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Ergebnis

Literatur

weiteres
Vorgehen

Die Abbildung unten zeigt den Vergleich zweier Simulationen mit unterschiedlicher
Stérungsanregung stromauf von der Abldseblase. Es werden vier Momentaufnahmen
aus einer Storperiode gezeigt und man erkennt anhand von Isofldchen der Wirbelstirke
(Reibungsintensitit) wie die von der Wand abgeldste Grenzschicht sich, dhnlich einer
auf den Strand zulaufenden Welle, aufrollt und wie sie pl6tzlich durch darunterliegende
kleinskalige Stérungen durchstoBen und aufgebrochen wird. Im Gebiet hinter der Blase
treten deshalb abwechselnd Gebiete hoherer und niederer Turbulenzintensitét auf. Der

rechte Fall unterscheidet sich vom linken durch ein versetztes Auftreten turbulenter
Strukturen. Der grundlegende Mechanismus des Scherschichtzerfalls scheint aber davon
unabhéngig zu sein.

1 3 .

pe B ek age

ot vg 7 0
Kiw)

© U Mauchor & U Rist Uni Stutigert X ©- U. Mauchor & U. Rist, Uni Storigar

2 37 :
AECTER £ TR A5 we ] % @330 43
N A T

X

T 2ag g 3¢

Abbildung 1: Momentanbilder der Scherschicht in der Wiederanlegezone einer lamina-
ren Abloseblase fiir zwei Fille mit unterschiedlicher Stérungsanregung. 2-D-Anregung
(links), reine 3-D-Anregung durch schwach schriglaufende Wellen (rechts)

MAUCHER, U., RisT, U., WAGNER, S.: Transitional structures in a laminar separa-
tion bubble, in: W. Nitsche, H.J. Heinemann, R. Hilbig (Eds.): New Results in Nume-
rical and Ezperimental Fluid Mechanics II, NNFM Vol. 72, (Proc. 11th STAB/DGLR-
Symposium, Berlin, Nov. 10-12, 1998), Vieweg, 1999, 307 - 314.

MAUCHER, U., RisT, U., WAGNER, S.: A refined interaction method for DNS of
transition in separation bubbles, ATAA Journal April 2000.

MAUCHER, U., RisT, U., KLOKER, M., WAGNER, S.: DNS of laminar-turbulent
transition in separation bubbles, in: E. Krause and W. Jager (Eds.): High Performance
Computing in Science and Engineering '99, Springer, Berlin, Heidelberg, 1999.

MAUCHER, U., RisT, U., WAGNER, S.: Secondary disturbance amplification and
transition in laminar separation bubbles, in: Proc. [IUTAM-Symp. Laminar-Turbulent
Transition, Sedona, Az, Sept. 13-17, 1999.

Validierung der Ergebnisse durch Vergleiche mit Experimenten. Wasserkanalexperi-
mente und Simulationen im Rahmen des DFG-Schwerpunktpgrogramms ,, Transition®.

Datum: 23. Februar 2000 .95 AG STAB
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Thema: Transitionslagenverschiebung durch Anderung der Profilgeometrie
Ausgangsposition

Bei modernen Verkehrsflugzeugen mit transsonischen Reisefluggeschwindigkeiten wird der
Gesamtwiderstand wesentlich durch den Reibungswiderstand bestimmt. Um den Reibungswi-
derstand gering zu halten, wird angestrebt, daf der laminar-turbulente Grenzschichtumschlag
moglichst weit stromab stattfindet. Die Methoden zur Stromabverlagerung der Transition glie-
dern sich in drei Kategorien: Passive Laminarisierung (Natural Laminar Flow), Aktive Lamina-
risierung (Laminar Flow Control) sowie eine Kombination dieser Methoden zu einer Hybriden
Laminarisierung (Hybrid Laminar Flow Control). Im Rahmen des Teilprojekts A6 des Son-
derforschungsbereichs 401 ‘Stromungsbeeinflussung und Strémungs-Struktur-Wechselwirkung
an Tragfliigeln’ wird der EinfluB der Anderung der Profiloberseitengeometrie auf die Transiti-
onslage sowie auf die Lidnge und Grofe eventuell auftretender Abloseblasen untersucht. Diese
Methode zéhlt zu der Kategorie der passiven Laminarisierung.

Ziel

Die Geometrie der Profiloberseite soll hinsichtlich der Lange der laminaren Lauflinge und
GroBe eventuell auftretender Abloseblasen verbessert werden. Die Transitionslage wird auf der
Basis der ¢V-Methode bestimmt. Durch eine effiziente Kopplung des Verfahrens zur Berech-
nung des Stromungsfeldes um das Profil mit dem Optimierungsverfahren ist zu untersuchen,
wie empfindlich die Transitionslage auf Geometrieinderungen reagiert.

Losungsweg

Die Ermittlung verbesserter Profilgeometrien wird fiir vorgegebene Anstrombedingungen unter
Aufrechterhaltung des Auftriebsbeiwerts durchgefiihrt. Es wird ein gerichtetes Suchverfahren
auf Basis der Evolutionsstrategie eingesetzt. Hiermit lassen sich unter Beachtung geometri-
scher Nebenbedingungen Profilgeometrien bestimmen, die iiber verbesserte aerodynamische
Eigenschaften verfiigen. Als Qualitdtsfunktion dient ein Term aus der Linge der laminaren
Anlaufstrecke und der Linge einer eventuell auftretenden Abloseblase. Der Optimierungsalgo-
rithmus verfiigt iiber eine selbstadaptive Schrittweitenregelung in Verbindung mit dem Euler-
Grenzschicht-Verfahren MSES zur Berechnung des Stromungsfeldes um das Profil. Die Im-
plementierung des Evolutionsverfahrens auf einem Parallelrechner reduziert den Zeitaufwand
einer Optimierung.

Zur Uberpriifung des auf Basis des Euler-Grenzschicht-Verfahrens ermittelten Stromungsfeldes
liber das hinsichtlich der Qualititsfunktion verbesserte Profil wird ein Verfahren zur Integrati-
on der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen fiir zweidimensionale kompressible
Stromungen auf strukturierten Mehrblock-Gittern herangezogen. Den SchlieBungsansatz bildet
das Turbulenzmodell nach Baldwin und Lomax.

- 96 -




Ergebnisse

Es wurden Profilentwicklungen fiir das Ausgangsprofil NLF-0416 vorgenommen, wobei un-
ter Aufrechterhaltung des Auftriebsbeiwertes die laminar-turbulente Transition stromab ver-
schoben wurde, unter Vermeidung einer laminaren Ablésung. Die Oberseitengeometrie wird
durch sieben vertikal verfahrbare Traversen parametrisiert. Diese bilden die Optimierungsva-
riablen. Die Profilkontur wird anschlieend durch einen Ausgleichsspline bestimmt. Gegeniiber
der Ausgangsgeometrie wurde die Transitionslage von 46% auf 61% Sehnenlinge in Strom-
abrichtung verschoben und eine Erhohung der Gleitzahl von 14% festgestellt. Die verbesserte
Profilkontur sowie die Stromabverlagerung der Transitionslage wird in Abb. 1 gezeigt.

Die Uberpriifung des Stromungsfeldes um das hinsichtlich der Qualititsfunktion verbesser-
ten Profil mit dem Navier-Stokes-Verfahren wird in Abb. 2 dargestellt. Der Vergleich mit dem
Euler-Grenzschicht-Verfahren zeigt eine gute Ubereinstimmung.
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Abb. 1: Vergleich der Geometrie (links) sowie der Druckverteilung (rechts) des Ausgansprofils
NLF-0416 und der mittels der Evolutionsstrategie verbesserten Geometrie fiir Ma.. = 0,4 und

Re.. = 1,66 - 10% bei konstantem Auftriebsbeiwert ¢, = 0, 59.
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Abb. 2: Losung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen. Umstromung des NLF-

0416 Profils bei Ma.. = 0,4 und Re.. = 1,66 - 10° (links). Vergleich der numerisch ermittel-
ten Druckverteilungen des Euler-Grenzschicht-Verfahrens und des Navier-Stokes-Verfahrens
(rechts).

Weiteres Vorgehen

Die Untersuchungen zur Verbesserung der Profilkontur hinsichtlich der Liange der laminaren
Laufstrecke werden fiir transsonische Anstromgeschwindigkeiten weitergefiihrt.
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Direkte Numerische Simulation der Absaugung durch
Locharrays in einer 3-D-Grenzschicht

Ausgangssituation Das Konzept der Hybrid-Laminarisierung (HLFC), das zur Stabilisierung der

Ziel

Losungsweg

Ergebnis

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

Zur Simulation der Absaugung durch Locharrays in einer 3-D-Grenzschicht
werden die vollstdndigen, instationdren und inkompressiblen Navier-Stokes-
Gleichungen gelost. Als Grundstrémung wird eine beschleunigte Falkner-
Skan-Cooke-Grenzschicht mit dem Hartree-Parameter 8y = 0.4 und einem
lokalen Schiebewinkel am Einstromrand des Integrationsgebietes ¢, = 35°
gewahlt, deren Parameter einem Experiment an einem (1:2)-Modell des
ATTAS-Fliigels mit Laminarmanschette angepafit sind. Zunichst wurde fiir
den Fall einer Lochreihe durch systematische Variation von Lochdurchmesser
d, spannweitigem Lochabstand s, und Volumenstrom pro Loch V der Ein-
flufl dieser Parameter auf die Stérungserzeugung und Rezeptivitit der Grenz-
schicht untersucht. Durch Hinzunahme einer weiteren Lochreihe konnte die
Interaktion hintereinander liegender Lochreihen niher betrachtet werden.
Absaugung durch ein Loch generiert lokal 2 gegensinnig rotierende, sich
stromabwiérts erstreckende Wirbel, die quasi gemeinsam Fluid ins Loch trans-
portieren. In der 3-D-Grenzschicht wird der gegen den Uhrzeigersinn rotie-
rende Wirbel (siehe Abb. 1), der in Wandnéhe eine Geschwindigkeit gegen die
Grundquerstromung induziert, schnell gedimpft. Der im Uhrzeigersinn rotie-
rende Wirbel verstarkt die Querstrémung nahe der Wand, schwicht sie aber
innerhalb der Grenzschicht ab und verringert so auch im Mittel die maximale
Querstromungsamplitude. Dieser Wirbel klingt nur schwach ab und ist auch
weit stromab des Loches noch existent.
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Die Wirbelstruktur breitet sich im betrachteten Integrationsgebiet unter dem kon-
stanten Winkel von etwa 29 Grad zur z-Achse aus, womit der Ausbreitungswinkel
genau zwischen Wand- und Potentialstromlinie liegt. Bei hintereinander liegen-
den Lochreihen kommt es zu Interaktionen der von der ersten Lochreihe gene-
rierten Wirbel mit denen der zweiten Lochreihe. Dabei spielt der spannweitige
Versatz der ersten zur zweiten Lochreihe eine wesentliche Rolle. Im Fall ohne Ver-
satz der Lochreihen passiert ein von der ersten Lochreihe abgehender Wirbel die
zweite Lochreihe in der Mitte zwischen zwei Lochern und wird dort abgeschwicht
(Abb. 2). Bei der schachbrettartigen Anordnung mit Versatz um den halben spann-
weitigen Lochabstand wird der Wirbel am Loch der zweiten Lochreihe verstirkt
und klingt dementsprechend spéter ab. ‘ N

SERRT)

002 004 006 -008 -010

-Z
Abb. 1 Wirbelstrukturen mittels (A2 < 0)-Isofliche bei einer Lochreihe (Richtung der Grundquer-
strémung von rechts nach links), links: perspektivische Ansicht, rechts: Draufsicht

00 20 40 60 80

Abb. 2 Perspektivische Ansicht von Wirbelstrukturen bei zwei Lochreihen
links: ohne Versatz, rechts: Versatz um s, /2
Literatur  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  Aktuell werden praxisrelevante Probleme wie Inhomogenitdten bei der
Absaugung (verstopfte Absaugelocher, unregelméssig gebohrte Locher) oder Ab-
saugekammerrauschen detailliert untersucht.
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Dipl.-Ing. D. Meyer, PD Dr.-Ing. U. Rist, Prof. Dr.-Ing. S. Wagner
Institut fiir Aerodynamik und Gasdynamik, Universitit Stuttgart

Pfaffenwaldring 21 Telefon: (0711) 685-3405
D-70550 Stuttgart Telefax: (0711) 685-3438
e-mail: daniel. meyer@iag.uni-stuttgart.de

S. Bake, H.H. Fernholz, HFI TU-Berlin

Numerische Untersuchung nichtlinearer Transitionsmechanismen
und ihrer Dampfung

In den Spétstadien der Transition einer Grenzschicht von der laminaren in
die turbulente Stréomungsform dominieren nichtlineare Effekte die Entwick-
lung der Strémung. Der Umschlagsproze8 wird hier wesentlich von Wirbel-
strukturen, deren gegenseitigen Interaktionen und den Wechselwirkungen der
Wirbelstrukturen mit der Wand geprégt. Die in den frithen Stadien giiltigen
linearen Theorien liefern in diesem Bereich keine Aussagen mebhr.

Um auch in diesem nichtlinearen Bereich des Umschlages weitere Erkennt-
nisse zu gewinnen, wird der Umschlagsvorgang durch direkte Losung der
Navier-Stokes-Gleichungen fiir inkompressible Stréomungen numerisch simu-
liert. Als Modellstrémung wird die senkrecht zur Vorderkante angestrémte
ebene Platte verwendet. Das Ziel der Arbeit ist ein verbessertes Verstindnis
der nichtlinearen Umschlagsmechanismen und darauf aufbauend die Ausnut-
zung dieser Mechanismen fiir Mafinahmen zur Stréomungsbeeinflussung, um
den Transitionsvorgang und die damit verbundene starke Zunahme des Rei-
bungswiderstandes zu verzogern.

Es wird ein numerisches Verfahren zur instationiren, riumlichen Simulati-
on des Stromungsumschlages eingesetzt. Dabei werden kompakte Differen-
zen 6. Ordnung in stromab und wandnormaler Richtung, sowie ein Spek-
tralansatz in Querrichtung verwendet. Die kompakte Formulierung mit hoher
Genauigkeitsordnung erméglicht sehr genaue Ergebnisse mit vertretbarer An-
zahl von Gitterpunkten. Als Zeitintegrationsverfahren wird ein Runge-Kutta-
Verfahren 4. Ordnung verwendet.

Dieses Projekt wird in Zusammenarbeit mit einer experimentellen Arbeit an
der TU-Berlin durchgefiihrt, in der die Strémung in einem Laminarwindkanal
vermessen wird. Die Kooperation ermdglicht die gegenseitige Validierung der
Ergebnisse und damit eine sehr gute Absicherung gegen systematische Fehler
in beiden Arbeiten. Wenn Simulation und Experiment vollstindig abgegli-
chen sind, kénnen aus der Simulation sehr viel detailliertere Daten gewonnen
werden, als dies im Experiment mit vertretbarem Aufwand moglich wire.
Auflerdem entfallen in der Simulation Stéreffekte durch schwer modellierbare
Hintergrundstoérungen, so dafl die auftretenden Mechanismen in unbeeinfluf}-
ter Form mit sehr guter Reproduzierbarkeit untersucht werden kénnen.
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Ergebnis

Literatur

weiteres
Vorgehen

In Abbildung 1 ist ein Vergleich der gemessenen und der berechneten Stérgeschwindig-
keitskomponente in Hauptstromungsrichtung abgebildet. Es sind Isoflaichen positiver
(hell) und negativer Stérgeschwindigkeiten (dunkel) dargestellt, die typische Struktu-
ren zeigen, wie sie wiahrend der Spitstadien im Transitionsprozef§ auftreten. In der
Abbildung ist im wesentlichen die Entstehung einer komplexen dreidimensionalen Ge-
schwindigkeitsverteilung an verschiedenen Positionen stromab eines Storstreifens ge-
zeigt. Sie wird durch eine Wirbelstruktur verursacht, welche sich von einer leicht de-
formierten zweidimensionalen Storwelle hin zu einem komplizierten, dreidimensional
verformten Wirbel entwickelt. An solchen kontrolliert in die Strémung eingebrachten
Storungen kann ihr Verhalten studiert und die damit verbundenen Wachstumsmecha-
nismen untersucht werden. Die Ubereinstimmung zwischen Experiment und Simulati-
on ist in diesem schon stark nichtlinear gepragten Umschlagstadium bereits sehr gut.
Im weiteren Verlauf der Arbeit wird versucht diese Ubereinstimmung praktisch bis
zum Beginn der turbulenten Strémung zu erreichen.

Experiment Simulation

Abbildung 1: Isowerte der Storgeschwindigkeitsamplituden in Experiment (links) und
Simulation (rechts).

MEYER, D., Rist, U.: DFG Zwischenbericht zum Teilprojekt Ri 680/6-1, Numerische
Untersuchung nichtlinearer Transitionsmechanismen und threr Ddmpfung, 1998

MEYER, D.G.W., Rist, U., BoropuLiN, V.I., GAPONENKO, V.R., KACHA-
Nov, Y.S., LiaN, Q.X., LEg, C.B:, Late-Stage Transitional Boundary-Layer Structu-
res. Direct Numerical Simulation and Ezperiment, H. Fasel, W. Saric (Eds.), Laminar-
Turbulent Transition, [IUTAM Symposium Sedona, Az./USA 1999

Es soll verstirkt die Beeinflussung der Stromung in den Spétstadien der Transition
untersucht werden.

Datum: 23. Februar 2000 -101 - AG STAB
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Thema: Freifluguntersuchungen zur spannweitigen Stoérungsentwicklung von TS-

Instabilitaten mit Hilfe eines Oberflachenhitzdrahtarrays

Ausgangssituation: .

In den letzten Jahren ist in der Erforschung der laminar-turbulenten Grenzschichttransition ein
auBerordentlicher Erkenntniszuwachs erkennbar. Trotzdem ist bis heute keine zuverlassige Transitions-
vorhersage ohne einen Abgleich mit experimentellen Daten méglich. Im DFG-Hochschul-Verbund-
vorhaben /3/ zum laminar-turbulenten Strémungsumschlag im Freiflug wurden zahlreiche Untersuchungen
zur rdumlichen Entwicklung von kinstlichen, monofrequenten Storwellen in der laminaren
Fligelgrenzschicht durchgefiihrt. Hauptaugenmerk wurde dabei auf die Stromabentwicklung der
natirlichen Transition gelegt. Bisher gibt es jedoch nur wenige Untersuchungen zur raumlichen Verteilung
von natirlichen Instabilitaten.

Ziel:

Das Ziel der Messungen ist es, die raumliche und zeitliche Entwicklung natiirlicher TS-Instabilitaten in
einer zweidimensionalen Tragfligelgrenzschicht im Flugversuch zu untersuchen. Von groBem Interesse
ist die Frage, wie zweidimensional sich nattrliche Stérungen im friihen linearen Stadium ausbreiten, um
sie gegebenenfalls durch Superpostion ausléschen zu koénnen. Die dabei auftretenden geringen
Stéramplituden sollen mit einem neuartigem Oberflachenhitzdrahtsensor /2/ erstmalig unter Freiflug-
bedingungen aufgeldst werden.

Loésungsweg:

Die Messungen wurden an einem Laminarhandschuh auf dem doppelsitzigen Segelflugzeug Grob G103
(Twin [I) durchgefiihrt, der einen langen Bereich mit geringem Druckanstieg aufweist und damit eine
weitrdumige Entwicklung von TS-Instabilitaten liefert. Der Handschuh verfiigt (iber einen austauschbaren
MeBeinsatz, der gleichermaBen im Freiflug als auch im Windkanal eingesetzt werden kann. Fiir die bisher
durchgefiihrten Versuche wurde der MeBeinsatz mit einer spannweitigen Reihe von 20
Oberflachenhitzdrahten ausgestattet, die (ber einen Bereich von 240mm bei ca. 50% der Fligeltiefe
angeordnet wurden. Als Sensormaterial wurde flexibles, kupferbeschichtetes Platinenmaterial verwendet,
damit es in die Negativform des Handschuhs gekrimmt werden konnte. Das Sensorlayout wurde in
Photoétztechnik realisiert und Gber den dabei ausgearbeiteten ca. 0.05mm breiten Schiitz wurde ein S5um
dicker Wolframdraht oberflachenblindig gespannt und an den Enden verschweiBt. Um Wandrauhigkeiten
zu vermeiden, wurde der Schlitz so diinn wie mdglich ausgelegt. Aufgrund des Schlitzes unter dem
Hitzdraht wird der Warmetransport in die Struktur minimiert und ein verbessertes Signal-Rausch-
Verhéltnis erreicht. Fir die Hitzdrahtmessung wurde ein 20-Kanal-CTA verwendet. Die MeBsignale
wurden gefiltert, verstarkt, mit einem MeBdatenerfassungsystem zeitgleich aufgenommen und digitalisiert.
Bei einer Abtastfrequenz von 10kHz betrugen die MefBzeiten ca. 800ms. Die MeBtechnik befand sich in
einem MeBpod an der Unterseite des Handschuhs. Die Signallibertragung vom Handschuh zum
MeBrechner im Flugzeug erfolgte (iber Lichtwellenleiter. Die Luftwerte und der Flugzustand wurden durch
ein Flugdatenerfassungssystem ermittelt, das den dynamischen Druck, den statischen Druck, die
Temperatur und sowie den Druckgradienten im Bereich des Sensors erfaBte. Der Flugzustand wurde so
gewahlt, daB die Sensoren in einem Bereich wachsender Instabilitdten mit kleiner Stéramplitude lagen,
d.h. ein schwacher positiver Druckgradient am Sensor.
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Ergebnisse:

Die Flugversuche wurden in einem relativ engen Geschwindigkeitsbereich von 23m/s bis 25m/s
durchgefihrt. Das entspricht einer Reynoldszahl von ca. 1.2*10° an der Sensorpostion.

In den Flugversuchen konnten natirliche Stérungen in den linearen und nichtlinearen Stadien erfaft
werden. In der Abbildung 1 sind exemplarisch typische Zeitsignale iber einen MeBbereich von 60ms
dargestellt. Die Stérungen tragen in kurzen Zeitabschnitten Uber spannweitige Bereiche von 50mm bis
100mm einen zweidimensionalen Charakter, der an der Phasengleichheit der TS-Wellenpakete zu
erkennen ist (z=200mm-240mm, t=182ms). Bei gleicher Spannweitenposition (t=225ms) sieht man etwas
spater eine starkere Amplitudenanfachung. An anderer Stelle (z=100mm-140mm, t=228ms) ist ein
Schraglaufen der Wellenpakete zu verzeichnen. Demzufolge treten hier dreidimensionale Stérungen auf.
Nur 60mm spannweitig versetzt liegt zum gleichen Zeitpunkt Phasengleichheit vor.

Auf der rechten Seite der Abbildung 1 wurde das Frequenz-Querwellen-Spektrum aus den Zeitsignalen
iber einen Zeitbereich von 400ms ermittelt. Der dunkle Bereich in dem Diagramm kennzeichnet das
Auftreten von Amplituden groBer Intensitat. Ein Maximum der Amplitudenstérke liegt bei einer Frequenz
von 600Hz-700Hz, der fir den Handschuh typischen TS-Wellenfrequenz, die auch im Amplituden-
spektrum ermittelt wurde. Die Querwellenzahl (k,) entspricht dem Kehrwert der spannweitigen
Stérwellenlange, die auf den doppelten Sensorabstand normiert wird. Eine unendliche Storwellenlange
(reine zweidimensionale Stérung) wird durch k; gleich Null wiedergegeben, wahrend k, gleich Eins einer
Wellenlange von 20mm entspricht.

Prinzipell 148t sich der SchiuB ziehen, daB natirliche TS-Instabilitaten von zeitlich und lokal begrenzten
Ereignissen dominiert werden, jedoch kurzzeitig auch dreidimensionale Stérentwicklungen auftreten
kénnen.

200

z [mm]

180 200 220 240 0 500 1000 1500 2000
t [ms] f[Hz]

Abbildung 1: Zeitsignale und Frequenz-Querwellenspektum natiirlicher Stérwelien

Weiteres Vorgehen:

e Kombinierter Einsatz verschiedener MeBtechniken (Hitzdraht- und PVDF-Sensor-Arrays)

« Vergleich von Freiflug- und Windkanalmessungen (Stuttgarter Laminarwindkanal)

 Vergleichende und erganzende Untersuchungen zur lokalen Rezeptivitat mit DNS-Verfahren in
Zusammenarbeit mit der Universitat Stuttgart

Literatur:

/1/ Gernhardt, St., Untersuchungen zur rdumlichen Entwicklung von TS-Instabilitaten am Tragfligel im Flugversuch
mit Hilfe eines Wandhitzdrahtarrays, Diplomarbeit an der TU-Berlin, 1999

/2/ Baumann, M., Aktive Dampfung von TS-Instabilititen in einer laminaren Fligelgrenzschicht, Dissertation an der
TU-Berlin, 1999

/3/ AbschluBbericht zum  DFG-Hochschul-Verbundvorhaben, Untersuchungen des  laminar-turbulenten
Strémungsumschlags im Freiflug, RWTH Aachen, TU-Berlin, Universitat Erlangen, TU-Darmstadt, Universitat
Stuttgart

Datum: Berlin, den 13.10.99
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Thema Berechnung laminarer Grenzschichtstromungen fur PSE-Verfahren

Ausgangssituation

im EUROTRANS Programm wurde die Stabilitat von faminaren Grenzschichtstrémungen mit linearen und nicht-
linearen parabolischen Stabilitatsverfahren (PSE-Verfahren) untersucht. Da die PSE-Verfahren, im Gegensatz zu
den klassischen Stablitatsverfahren, sowohl die Aufdickung der Grenzschicht als auch ihre Entwicklung in Stré-
mungsrichtung mitberticksichtigen, brauchen die PSE-Verfahren zusatzlich den, von der klassischen Stabilitats-
theorie benétigten Grenzschichtprofilen, die Profile der normalen Geschwindigkeitskomponenten, deren
Normalableitungen sowie die Ableitungen aller Geschwindigkeits- und Temperaturprofile in Strémungsrichtung.
Im Rahmen des EUROTRANS Programmes wurde der zusétzliche Input zunédchst tber ein Postprocessing der
Profile der klassischen Stabilitatstheorie gewonnen. Es zeigte sich jedoch, dass dieser Weg nicht zu Inputdaten
mit hinreichender Genauigkeit fiihrte.

Ziel
Genaue Berechnung der Geschwindigkeits- und Temperaturprofile von kompressiblen, konischen Grenz-
schichtstrdmungen sowie deren Normal- und Tangentialableitungen fiir die Stabilititsanalyse mit PSE-Verfahren.

Losungsweg

Besser als ein Postprozessing, das auf numerischer Differentiation der Geschwindigkeitsprofile beruht, ist es die
benétigten Profile auf analytischem Wege zu erzeugen, indem man die Transformationen anwendet, die die
physikalischen Koordinaten (x,y) in die Grenzschichtkoordinaten (£,#) Uberfiihren. Da dazu die Grenzschicht-
gleichungen im Detail betrachtet werden missen, wird dabei gleichzeitig in Anlehnung an [1] eine neue Formu-
lierung der Grenzschichtgleichungen eingefiihrt, die die Aufdickung der laminaren Grenzschicht besser beriick-
sichtigt und damit die Berechnung der Ableitungen in Strémungsrichtung vereinfacht. AuBerdem muB darauf
geachtet werden, daB in allen Schritten, in denen Ableitungen in Strémungsrichtung berechnet werden, also,
erstens, bei der Berechnung des lokalen Geschwindigkeitsgradienten am Grenzschichtrand aus der Druckver-
teilung, zweitens, bei der Diskretisierung der Differentalgleichungen in (¢-Richtung und, drittens, bei der Berech-
nung (&-Ableitungen fur die analytische Ricktransformation, dies in konsistenter Weise mit demselben Differen-
zenoperator geschieht.

Im Vortrag werden zwei numerische Losungsverfahren vorgestelit. Das erste beruht auf der Methode der (quasi-
simultanen invarianten Einbettung (quasi-simultanecus invariant imbedding) der konischen Grenzschicht-
gleichungen, deren einzelne Verfahrensteile, jeweils fur sich gesehen, eine formale Genauigkeit vierter Ordnung
besitzen. In der Anwendung stellt sich jedoch heraus, dass man fir eine hinreichende Genauigkeit 300 bis 400
Punkte in Normalenrichtung benétigt, d.h. viel mehr Punkte als man fiir ein Verfahren vierter Ordnung erwartet.
In der Tat wurde in [3] fur eine inkompressible, zweidimensionale Grenzschichtstrémung bewiesen, daB3 die
Kombination der Verfahrensteile nur noch von zweiter Ordnung ist.

Um dennoch Genauigkeit vierter Ordnung zu erhalten, wurde daher ein zweiter Lésungsweg gewahlt, der auf
einer Hermite-Formel vierter Ordnung beruht [4], die auch von Malik [5] fir die Lésung der kompressiblen
Instabilitatsgleichungen angewandt wurde. Das durch diese Diskretisierung entstehende, nichtlineare
Gleichungssystem wird mit einem Newtonverfahren gelést.

Literatur:

[1] H. P. Horton, H.-W. Stock, Computation of compressible boundary Lagers on swept, tapered wings. J. Aircraft 32,1402-
1405.

[2] COCO, A Program to Compute Velocity and Temperaure Profiles for Local and Nontocal Stability Analysis of
Cornpressible, Conical Boundary Layers with Suction. ZARM Technik Report, November 1988.

[3] H.B. Keller, M. Lentini, Invariant Imbedding, the Box Scheme, and an Equivalence Between Them. SIAM J. NUMER ANAL.
Vol 19, No. 5,1982, pp. 942 - 962.

[4] R. Zurmuhl, Praktische Mathematkh fiir Ingenieure und Physiker Springer-Verlag, Berlin/Heidelberg/New York, 1965.

[5] M.R. Malik, 5. Chuang, M.Y. Hussairii, Accurate Nnrnerical Solution of Cornpressibie, Linear Stability Equations ZAMP, Vol.
33, March 1982, pp. 189-201.

[6] R. Alewelt, Einbau eines Newton-Verfahrens in ein bestehendes Grenzschichtverfahren. ZARM Technik Report, in
Vorbereitung.
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Thema: Modifizierung der MeBeinrichtung zur Messung aerodynamischer Beiwerte an

2D-Profilen am Kryo-Kanal Kéln.

Ausgangssituation:

Ziel:

Die bisher am Kryo-Kanal vorhandene Einrichtung zur Messung an zweidimensionalen Profilen
genugte insbesondere bei sehr hohen Reynoldszahlen nicht mehr den Anforderungen. Bislang
wurden 2D-Modelle an der Decke der MeBstrecke fur die Variation des Anstellwinkels befestigt
und am MeBstreckenboden lediglich mit einem Zapfen gelagert. Bei sehr groBen Windlasten
kann man daher die Torsion des Modells und damit EinfluB auf die zweidimensionale Umstré-
mung nicht mehr ausschlieBen. Des weiteren schranken Wandeffekte die Zweidimensionalitét
der Strémung in Spannweitenrichtung ein und sollten durch eine Einblasung von GN, an den
Waénden reduziert werden. Der bisher zur Aufnahme von Profil-Nachldufen eingesetzte Son-
denrechen erlaubt die Gesamtdruckmessung nur in einem Profilschhnitt. Dieser Rechen wurde
durch einen verstellbaren Sondenrechen ersetzt.

Die am Kryo-Kanal durchgefuhrten Modifikationen haben das Ziel bei aerodynamischen Unter-
suchungen an 2D-Profilen eine zweidimensionale Profilumstromung fast tUber die gesamte
Spannweite zu gewahrleisten. Fir die Messung von Profilnachldufen wurde ein in zwei Ebenen
traversierbarer Sondenrechen gefertigt, um einen groBen Bereich des Strémungsfeldes abta-
sten zu kénnen.

Losungsweg:

Um die bei groBen Anstellwinkeln nicht auszuschlieBende Torsion der Modelle zu verhindern,
wurde ein zweiter Antrieb in den Boden der MeBstrecke (Modellsupport) montiert. Die Einstel-
lung des Anstellwinkels erfolgt nun durch an den Profilenden in Drehtellern syncron laufende
Motoren. Beide Antriebe verfligen auBerdem Uber eine Winkelmessung, die Winkeldifferenzen
sofort erkennen 1aBt. Zur Feststellung des Modells bei jedem Anstellwinkel wihrend der Mes-
sung besitzen beide Antriebe eine Bremse. Die kontinuierliche Winkelverstellung ist ebenfalls
moglich.

Um unerwinschte Wandeffekte auf die Zweidimensionalitat der Strémung zu reduzieren, wur-
de in beiden Drehtellern eine Einblasevorrichtung eingebaut. Sie erlaubt das tangentiale Einbla-
sen von trockener Luft oder GN, in die Grenzschicht der MeBstreckenwande. Eingeblasen wird
an jedem Profilende durch 2 Schlitze der Breite 1mm und der Lange 470mm. Ein Schlitz ist vor
dem Profil angebracht, der zweite im Bereich der Klappen.

Die zur Messung von Profilnachldufen in den 2D-Support montierte Sondentraversiereinrich-
tung erlaubt Bewegungen in vertikaler Richtung vom Boden bis zur Kanalachse und in horizon-
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taler Richtung Uber die Supportbreite. Der unter kryogenen Bedingungen bereits eingesetzte
Rechen besitzt 58 Sonden zur Gesamtdruckmessung und kann wahrend der Aufnahme von
Polaren dem Modell-Nachlauf gegebenenfalls nachgefiihrt werden.

Ergebnis:
Bild 1 zeigt schematisch die modifizierte MeBeinrichtung am KKK zur Messung an 2D-Profilen.
Die mit dieser MeBtechnik gemessene spannweitige Druckverteilung an einem Airbus Profil ist
in Bild 2 dargestelit. Die Druckverteilung wurde bei Ma=0.2 und 30% Profiltiefe gemessen. Es
ist zu erkennen, dass die Grenzschichteinblasung die zweidimensionale Umstrémung des Profils
wesentlich verbessert.
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Bild 1: MeBeinrichtung am Kryo-Kanal zur Messung aerodynamischer Beiwerte an 2D-Profilen.
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Bild 2: EinfluB der Grenzschichteinblasung auf die spannweitige Druckverteilung eines Airbus
Profils bei 30% Profiltiefe.

Datum: 27. Oktober 1999 AG STAB
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Dipl.—Ing. I. Pelzer, Prof. W. Nitsche (TU Berlin)
Klebanoff Moden und Langswirbel in einer Blasius—Grenzschicht

In einer Blasiusgrenzschicht wurden beim "schriagen” Umschlag, ausgelost durch ein
symmetrisches Paar schriglaufender Wellen, hohe Anfachungsraten fiir eine
stationire Storung hervorgerufen durch nichtlineare Interaktion der schriglaufenden
Wellen, festgestelit.

Die Ursache der starken Anfachungsraten stationdrer Storungen soll identifiziert
werden. Unterschiede zu Lingswirbeln, wie sie aus Resonanzszenarien z.B. des
K-Typ Umschlags bekannt sind, sollen untersucht werden.

Mit Hilfe von Direkten Numerischen Simulation der kompletten, dreidimensionalen,
instationdren Navier—Stokes Gleichungen werden stationdre und instationédre Stor—
ungen untersucht. Der stationdren, inkompressiblen Blasius—Grundstromung wird
eine dreidimensionale, instationdre Storstromung iiberlagert. Das verwendete num-
erische Verfahren ist vierter Ordnung genau in Raum und Zeit. Periodische
Randbedingungen in spannweitiger Richtung werden durch einen Fourier—Ansatz
ausgenutzt. Im quaderformigen Integrationsgebiet, das auf einer ebenen Platte
aufliegt, konnen stationdre wie instationdre Storungen durch Aublasen und
Absaugen an der Wand eingebracht werden.

Bei der Anregung der Blasius—Grenzschicht stromab des Instabilititsgebietes
(Lineare Stabilititstheorie, LST, 2-D Stoérungen) ergibt sich fiir das schriglaufende
Wellenpaar (1,+1) ein neutrales Amplitudenverhalten, was den LST-Voraussagen
widerspricht (Symbole;_Bild 1; Modenbezeichnung (hk) — h — Vielfache der
Grundkreisfrequenz P=pB-L/U.=9.45, L=0,065m, U=38,9 m/s; k — Vielfache der
Grundquerwellenzahl y=y/L.=3,3). Bei der Betrachtung aller sonstigen Moden sticht
die nichtlinear generierte, stationire Mode (0,2) heraus. Sie wichst um mehr als 2
GroBenordnungen, obwohl die generierende Mode (1,£1) nicht anwichst. In einem
Strémungsquerschnitt (x=6.5; Bild 3) erkennt man, dass die stationire Mode (0,2)
keine wirbelartige Bewegung darstellt, sondern eine sog. Klebanoff-Mode mit v,w
<< u ist. Deshalb ist in diesem Fall von einem Langswirbel nicht zu sprechen. Das
Verhalten der Klebanoff-Mode ist abhingig von der lokalen Reynoldszahl, der Art
der Anregung (z.B. an der Wand), der Lange der Anregung in Stromabrichtung, der
Querwellenzahl vy, etc. Wird die Mode (0,2) durch stationdres Absaugen und
Ausblasen an der Wand allein erzeugt, so stellt sich ebenfalls die Klebanoff-Mode
ein, die stromab eventuell Wachstum zeigen kann (Bild 5, x>8,5).

Wird ein klassisches K—-Typ Umschlagsszenario betrachtet, bei dem die stationére
Mode (0,1) nichtlinear durch die gestérten Moden (1,0) und (1,+1) erzeugt wird, so
erkennt man, dass die stationire Mode (0,1) ebenfalls stark anwéchst, aber die
generierenden Moden nicht iibertrifft (Bild 2). In der Darstellung der
Geschwindigkeiten in einem Schnitt quer zur Stromungsrichtung (Bild 4) wird
deutlich, dass es sich hier um einen Wirbel handelt und die Bezeichnung
Langswirbel gerechtfertigt ist.

AG STAB
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C. Stemmer, J. Suttan, M. Kloker, W. Nitsche, Point—source induced transition in
free flight, In: W. Nitsche, R. Hilbig, eds., Notes on Numerical Fluid Mechanics,
Vol. 72. Vieweg Verlag, 1999, pp. 458-465.

C. Stemmer, M. Kloker, S. Wagner, Navier—Stokes Simulation of a Harmonic Point
Source Disturbance in an Airfoil Boundary Layer, AIAA J., to be published

Das Verhalten der stationdren Moden soll weiter untersucht werden in ihrer Rolle in
resonanten Umschlagsszenarien.

Datum: 29. Februar 2000 AG STAB
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Thema Navier-Stokes Berechnungen von Laminarprofilen mit gekop-

peltem eN Verfahren zur Transitionsvorhersage
Ausgangssituation
Zum Entwurf von Laminarprofilen wurden bisher gekoppelte Verfahren - reibungsfreie

Strémung (Panel-, Full Potential- und Euler Methoden) und Grenzschichtstrémung -
eingesetzt. Die Transitionslage wurde mit dem e N Verfahren bestimmt.

Ziel

Einsatz von Navier-Stokes Verfahren gekoppelt mit der eN Methode zur Berechnung
von Laminarprofilen
Lésungsweg
A. Navier-Stokes Daten in Grenzschichtqualitat zur Analyse mit der eN Methode'
erzeugen
- Bestimmung der Grenzschichtdicke im laminaren und turbulenten Bereic
- Erzeugung viskos adaptierter Rechennetze?
B. lterative Kopplung des Navier-Stokes Verfahrens mit der eN Methode

Ergebnis
Im Rahmen des BRITE/EURAM Programmes EUROTRANS wurde eine Navier-Sto-
kes Methode? mit einem linearen Stabilitatsverfahren' (e Methode) zur Berechnung-
der Transition an Tragfliigelprofilen erfolgreich gekoppelt. Bild 1 zeigt die Auftriebs-
und Widerstandspolaren fiir das DoAI3 Laminarprofil. Die Messungen wurden im
TWBS durchgefiihrt. Die gestrichelte Linie in Bild 1 beschreibt die Berechnungsergeb-
nisse fir fixierte Transition im Ablésepunkt der laminaren Grenzschicht auf Ober- und
Unterseite des Profiles. In der Anfangsrechnung war kein Ubergangsbereich zwischen
der laminaren und turbulenten Grenzschichtstromung vorgesehen (Punkitransition).
Der Maximalauftrieb ist in guter Ubereinstimmung mit der Messung ebenso wie der
Minimalwiderstand. Der Wert dc|/da ist deutlich zu groB. Der Grund hlerfur liegt in
dem zu groBen Offnungsverhéltnis der geschlitzten Wande des TWBS.Der Wider-
stand, im besonderen der Minimalwiderstand, wird durch die Rechnung sehr gut wie-
dergegeben, abgesehen von der Tatsache, daB die Grosse der Laminardelle deutlich
zu grof3 ist. Der Grenzwert des N Faktors der e N Methode wurde mit N=6 fir den TWB
festgelegt’. Die Rechnungen mit diesem Grenzwert und mit Berticksichtigung einer
transitionellen Laufstrecke zeigen eine gute Ubereinstimmung der Laminardellen-
grosse mit der Messung.

h2,3

AG STAB /1999
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Bild 1 Gemessene Auftriebs- und Widerstandspolare im Vergleich mit Rechnungen
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Weiteres Vorgehen
Es ist geplant diese Vorgehensweise flir dreidimensionale Fliigel zu erweitern.
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Themenkreis lll ,Transitionsbeeinflussung“
Thema: Aktive Dampfung von Tolimien-Schlichting-Instabilititen an einem ungepfeilten

Tragfligel.

Ausgangssituation

Natirliche Tollmien-Schlichting(TS)-Instabilitaten lassen sich auf Grund ihres harmonischen Charakters
mit einer geeigneten Gegenstorung so Uberlagern, daB sie ausgeldscht bzw. minimiert werden. Die
Reduktion der Stéramplitude fuhrt zu einer Stromabverlagerung der Anfachung und der damit
verbundenen laminar-turbulenten Transition. In den vorangegangenen Arbeiten (Baumann /1/) wurden
erfolgreich natiirliche TS-Wellen mit Hilfe eines Sensor-Aktuatorsystems gedampft. Dabei wird die TS-
Stérung stromauf des Aktuators am Referenzsensor erfaB3t. Ein digitaler Signalprozessor (DSP) errechnet
daraus ein geeignetes Aktuatorsignal, so daBB am Fehlersensor stromab des Aktuators nur noch minimale
Stérungen verbleiben. Mit einer derartigen Wellensuperposition (Active Wave Control - AWC) konnten im
Versuch an einem ungepfeilten Tragfligel natiirliche TS-Stérungen um ca. 90% gedampft werden.

Ziel

Nennenswerte VergroBerungen der laminaren Laufstrecke an Tragfligeln kunftiger Verkehrsflugzeuge
sind jedoch erst durch mehrfach stromab kaskadierte Sensor-Aktuatorsysteme zu erzielen. Andererseits
ist auch in Spannweitenrichtung mit einer Variation der Stérungen hinsichtlich ihrer Phasenlagen,

Amplituden bzw. Instabilitatsfrequenzen zu rechnen. Daher wird am Institut fir Luft- und Raumfahrt an
einem System gearbeitet, das in der Lage ist mehrere Regelkreise simultan zu betreiben.

Lésungsweg

Die Anwendung des sogenannten filtered-x-LMS-Algorithmus auf einem Floating Point Prozessor hat sich
bewéhrt, so daB dieser Weg auch weiterhin verfolgt wird. Der Algorithmus, der in &hnlicher Form
urspriinglich in der aktiven Schallddmpfung eingesetzt wurde /2/, basiert auf einer kontinuierlichen
Nachbildung der FIR-Ubertragungsfunktion (FIR - finite impulse response) zwischen dem Referenzsensor
und dem Aktuator.

Fur die Anwendung in Mehrfachsystemen war eine Weiterentwicklung hinsichtlich einer Vervielfachung
der Eingang- und Ausgangsperipherie notwendig. Der verwendete Signalprozessor Sharc ADSP-21060
wurde um ein Interface erweitert, so daB der Prozessor auf einen 16-Kanal-A/D-Wandler (16 bit) sowie
auf einen 16-Kanal-D/A-Wandier (12 bit) zugreifen kann. Mit diesem System kénnen derzeit simultan 8
filtered-x-LMS Algorithmen ausgefiihrt werden.

Zwischenergebnisse

Erste Experimente mit dem weiterentwickelten DSP wurden am Versuchsfligel NACA 0008 mod.
(c=1,3m) bei Stromungsgeschwindigkeiten von U.=17m/s durchgefihrt. Am derzeitigen Sensor-
Aktuatorsystem werden jeweils 8 spannweitiy angeordneten Referenz- sowie Fehlersensoren
(Oberflachenhitzdrahte mit Az=74mm) verwendet. Ein 3D-Schlitzakuator mit spannweitig separierten
Druckkammern (Az=14mm) unterhalb des Schlitzes sorgt fir die Einkopplung der wandnormal
pulsierenden Gegenstorung. In der Abbildung 1 sind die Zeitschriebe des Fehlersensor-Arrays fir den
Fall einer nichtlinear angeregten Grenzschicht a) dargestellt. Bild b) zeigt die Stdrungsdampfung mit
einem reinen 2D-Sensor-Aktuatorsystem wahrend Bild c) die Zeitschriebe des Arrays bei Anwendung der
Mehrfachregelungdarstellt. Der Gewinn an Dampfung bei einem Mehrfachsystem gegeniiber einer 2D-
Regelung betragt in dieser zweidimensional dominierten Grenzschicht ca. Faktor 1,5.
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Abbildung 1: Zeitschriebe des Fehlersensor-Arrays bei nichtlinear angeregter Grenzschicht

Um die Leistungsféhigkeit des Mehrfachsystems bei 3D-Stérungen zu untersuchen, wurden
monofrequente schraglaufende Wellen kinstlich in die Fliigelgrenzschicht eingekoppelt (Abbildung 2).
Das Einstellen einer spannweitigen Wellenlange von ca. 100mm fithrt hier zu einem Versagen des 2D-
Systems (Bild b)), da die Stérungen am Fehlersensor-Array, welches sich ebenfalls Uber ca. 100mm
erstreckt, zu 0 aufsummiert werden. Erst bei diesen Schraglaufwinkeln (ca. 10-15°) ist eine deutliche
Steigerung eines Mehrfachsystems (Bild c)) gegeniber einem 2D-System zu verzeichnen.

a) b) 2D AWC c) Mehrfach AWC
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Abbildung 2: Zeitschriebe des Fehlersensor-Arrays bei kinstlicher Anfachung mit einer schrdglaufenden
Welle

Weiteres Vorgehen

Weitere Arbeiten innerhalb des von der DFG geférderten Projektes werden den Einsatz eines
Mehrfachsystems in einem stromab kaskadierten System beinhalten.

Von besonderen Interesse ist die gegenseitige Interaktion der einzelnen Regelkreise in stromab oder
spannweitig kaskadierten Anordnungen. Gegebenenfalls werden diese Interaktionen in den

Regelalgorithmen zu beriicksichtigen sein.
Die Entwicklung und Erprobung praxistauglicher Sensoren bzw. Aktuatoren (Schwingmembranen etc.) ist

ebenfalls geplant.

Literatur
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Thema Numerische Untersuchungen zur raumlichen Entwicklung quasipulsférmiger
Stérungen in 3-D-Grenzschichten am schiebenden Fliigel.

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

situation  zureichend verstandene Vielfalt und Komplexitit 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 Querstrémungs- und Tollmien-Schlichting Moden in einer 3-
D-Grenzschicht mit negativem und anschlieSend positivem Druckgradienten bis in nicht-
lineare Umschlagstadien untersucht werden.

Losungs— Das verwendete numerische Verfahren beruht auf einem O4-expliziten, 0O6-kompakten Fi-

weg nite Differenzen / Spektral-Verfahren zur Losung der vollstindigen, dreidimensionalen
Navier-Stokes-Gleichungen fiir inkompressible Fluide, wobei die Strémungsgréfien in einen
laminaren, stationiren Grundstrémungsanteil und in einen Storanteil aufgespalten werden.
In einem ersten Schritt wird eine laminare, dreidimensionale Grundstromung berechnet,
die der Stromung im vorderen Bereich eines schiebenden Fliigels nachempfunden ist und
durch den vorgegebenen AuBengeschwindigkeitsverlauf festgelegt wird. Die Stromung ist
zunichst stark beschleunigt und anschlieBend verzdgert (siche STAB-Bericht ’98). Durch
einen Storstreifen an der Wand werden dann in einem zweiten Schritt kontrolliert Stérun-
gen in die laminare Grundstrémung eingebracht und deren Entwicklung stromab berech-
net.

Ergebnis In fritheren Untersuchungen wurde zunichst die nichtlineare Entwicklung von Paketen

stationdrer Wirbel (Moden (0,1) - (0,4)) untersucht. Dabei stellten sich stationdre Satti-
gungszustinde auf hohem Amplitudenniveau ein, die mit dem zeitgenauen numerischen
Verfahren berechnet werden konnten (siehe STAB-Bericht '98). Allein schon dieses Verhal-
ten schlieBt praktisch eine zur Zeit diskutierte absolute Instabilitat der wirbeldeformierten
Stromung hinsichtlich hochfrequnter instationérer Stérungen aus, da solche Stérungen aus
dem unvermeidbaren numerischen Hintergrundrauschen zeitlich anwachsen konnten.
Zur weiteren Klirung dieser wichtigen Frage wurde zum einen ein dominantes Wirbelpaket
zusammen mit einem monofrequenten (1.5-mal die angefachteste Frequenz) Wellenpaket
angeregt (bei z = 0.7). In diesem Fall werden die hochfrequenten Stérungen aus den
priméren nichtlinear generiert und wachsen an, sobald die y- bzw. 2-Gradienten in der
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zeitlich gemittelten Stromung grof genug sind, und fiihren schlagartig zur Transition bei
r = 2.7 (Bild 1). Im Wachstumsbereich fallen die Amplituden aber trotzdem monoton mit
der Frequenz ab, da die Hochfrequenzmoden von einem niedrigerem Ausgangsniveau star-
ten. Im zweiten Fall wurde dem stationaren Wirbelpaket (angeregt bei z = 0.7) beiz = 2.0
ein multifrequentes Hintergrundrauschen iiberlagert, d.h alle instationiren Stérungen wur-
den auf gleichem, niederem Niveau angeboten. Auch in diesem Fall wachsen hochfrequente
Storungen (h=13-17) sehr stark an, iibertreffen nun aber die niedrigen Frequenzen deut-
lich, da das Ausgangsniveau fiir alle Frequenzen &hnlich ist (Bild 2). Wird die Anregung
der Hintergrundstorungen abgeschaltet, so werden die Stérungen stromab konvektiert und
schwimmen mit der Zeit aus dem Integrationsgebiet heraus (Bild 3). Die sichtbaren verblei-
benden Amplituden resultieren aus der Fourieranalyse der nicht vollstindig stationiren,
deformierten Grundstrémung (ca. 5 Groflenordnungen zwischen Wirbelpaket und verblei-
benden instationdren Moden). Dies ist ein eindeutiger Beweis dafiir, dass es sich bei der
sekunddren Hochfrequenz-Instabilitit um eine konvektive, und nicht um eine absolute
Instabilitdt handelt.
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Bild 2: Wirbelpaket
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Bild 3: Abschalten des “Hintergrund-
rauschens” (Die Stérungen sind
zu diesem Zeitpunkt noch nicht
vollstdndig aus dem Integrati-
onsgebiet stromab konvektiert
worden)

primires

Auflerdem wurde in weiteren Simulationen die nichtlineare Entwicklung monofrequenter
Pakete harmonischer Wellen fiir verschieden Grundfrequenzen untersucht. Dabei stellt sich
fir hohere Frequenzen (1.5-fache der angefachtesten Frequenz) auch ohne die Beteiligung
von stationdren Lingswirbeln Transition ein, wohingegen sich fiir eine niedrige Frequenz
(Faktor 4 kleiner) zunichst nur ein nichtlinearer Sittigungszustand, aber keine Transition
einstellt.

[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.

[2] Wassermann, P.; Kloker, M.: DNS-Investigations of the Development and Control of
Crossflow Vortices in a 3-D Boundary-Layer Flow. In H. Fasel, W. Saric (eds.): Laminar-
Turbulent Transition. IUTAM Symposium Sedona, Az./USA 1999, Springer-Verlag Berlin,
Heidelberg, New York.

In weiteren Untersuchungen soll die iiberlagerte Ausbreitung von Paketen stationérer und
instationdrer CF/TS-Moden behandelt werden, wodurch Aufschliisse iiber verschiedene
Transitionsmechanismen erwartet werden. Parallel dazu sollen auch weiterhin Moglichkei-
ten zur passiven und aktiven Kontrolle der Stérungen untersucht werden.
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weitere Partner Dr.-Ing. W. Wiirz, Dipl.-Ing. S. Herr, Institut fiir Aero- und Gasdynamik

Thema Numerische Untersuchung zur Rezeptivitit zweidimensionaler
laminarer Grenzschichten gegeniiber Auflenstérungen

Ausgangssituation Die natiirliche Transition in zwei- oder dreidimensionalen Grenzschichten ist
ein rdumlich ablaufender Prozel, der grob in die zwei Bereiche Stérungs-
erzeugung und Storungsausbreitung unterteilt werden kann. Gesicherte Er-
kenntnisse liegen momentan nur dariiber vor, daf§ der Bereich der linearen
Stérungsentwicklung auch in Grenzschichten mit Druckgradient von der li-
nearen Stabilitatstheorie gut erfalt wird. Die direkte Abhéngigkeit 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
Anfangsstorung und damit die Umschlagslage sind bislang unzureichend er-
forscht und konnen daher bei bisherigen Methoden der Transitionsvorhersage
nicht beriicksichtigt werden.

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

Losungsweg Untersucht wird die Rezeptivitéit einer Stromung iiber eine ebene Platte mit
einer kleinen lokalen Wandrauhigkeit gegeniiber einer Schallstérung in der
Anstromung. Das hierzu verwendete Verfahren basiert auf der Wirbelstérke-
Geschwindigkeits-Formulierung der vollstindigen Navier-Stokes-Gleichungen
fiir inkompressible Stromungen. Die Diskretisierung erfolgt in wandparalleler
(z) und wandnormaler (y) Richtung mit Hilfe Finiter Differenzen 4.Ordnung.
In Spannweitenrichtung (z) wird ein Spektralansatz verwendet. Die Zeitinte-
gration erfolgt mit Hilfe eines Runge-Kutta Verfahrens 4.0Ordnung. Die kleine
Wandrauhigkeit wird innerhalb des dquidistanten Gitters modelliert durch ei-
ne Extrapolation der Geschwindigkeiten u und v an der untersten Gitterlinie
aus den Geschwindigkeiten im Feld, so dafl an der Kontur der Rauhigkeit, die
sich zwischen den Gitterpunkten befindet, die Haftbedingung erfiillt ist. Zur
Extrapolation der Geschwindigkeiten wird aus Griinden der Konsistenz zu
den verwendeten Finiten Differenzen ein Polynomansatz 5.0rdnung verwen-
det. Die als duflere Storung eingebrachte Schallwelle wird dargestellt durch
die analytische Losung des 2. Stokes’schen Problems.
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Ergebnis In der DNS wurden 3-dimensionale Rauhigkeitselemente untersucht, die genau ei-

ne TS-Welle mit einem definierten Schriglaufwinkel erzeugen. Zur Bestimmung
der sogenannten 'komplexen Rezeptivitatsfunktion’ wurde die Anfangsamplitude
der generierten Welle auf die Amplitude der Schallwelle, sowie die Amplitude, die
aus einer Fourieranalyse der Form der Rauhigkeit in Strémungs- und Spannweiten-
richtung fiir die entspechende Wellenzahl resultiert, bezogen. Analog hierzu wurde
die Phase der komplexen Rezeptivititsfunktion ermittelt.
Bild 1 und 2 zeigen einen Vergleich der aus der DNS ermittelten Amplitude und
Phase der komplexen Rezeptivitdtsfunktion mit am Laminarwindkanal des IAG
experimentell ermittelten Werten fiir eine Schallfrequenz von 1088 Hz. Aufgetragen
ist die Amplitude bzw. Phase der Rezeptivitatsfunktion iiber dem Schraglaufwinkel.
Die Symbole stellen die Ergebnisse der DNS fiir diskrete Schriglaufwinkel dar,
die Kurven zeigen die experimentellen Ergebnisse. Es zeigt sich eine sehr gute
Ubereinstimmung zwischen der DNS und dem Experiment. Die Rezeptivitit ist
im untersuchten Fall fiir 2-dimensionale Rauhigkeitselemente am geringsten und
nimmt mit dem Schriglaufwinkel zu.

0.5

G, [ ® DNS ®,,,[ A DNS
oo}
0.4}
0.3} [ A A
0.2} -900 \r\\\-\//\‘///
o1}
00 =520 0 26 20 020 0 20 20
0[] o[]

Bild 1: Amplitude der komplexen Re- Bild 2: Phase der komplezen Rezepti-
zeptivitatsfunktion fiur f=1088 Hz witdtsfunktion fir f=1088 Hz

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

Wiirz, W., Herr, S.,Wérner, A., Rist, U., Wagner, S. and Kachanov, Y. S. (1999):
Study of 3D Wall Roughness Acoustic Receptivity on an Airfoil. Proc.
of the IUTAM-Symposium on Laminar-Turbulent Transition, Sedona, AZ, USA,
13.-17. Sept. 1999

weiteres Vorgehen Die Modellierung der Rauhigkeit soll so erweitert werden, dafi damit auch
héhere Wandrauhigkeiten dargestellt werden konnen. Ausserdem soll die Rezep-
tivitdt der laminaren Grenzschicht gegeniiber Wirbelstarkestorungen untersucht
werden. Hierzu mufl eine moglichst wirklichkeitsnahe numerische Modellierung fiir
Wirbelstarkestérungen in der Anstrémung gefunden werden.

Datum: 17. Februar 2000 -116 - AG STAB
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Projektgruppe/Fachkreis:  Hyperschall

Ansprechpartner: Dipl.-Ing. Carsten Brodbeck
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weitere Partner: .

Thema:
Entwicklung eines hybriden (strukturiert/unstrukturierten) Strémungslosers

Ausgangssituation:

- strukturierter Strémungsléser:
implizit/explizit, Multigrid, zentral/FDS/AUSM, Turbulenzmodelle
(Baldwin-Lomax, Spalart-Aimares, k-e-Modell, LES), blockstrukturiert (parallel)

- unstrukturierter Strémungsldser:
explizit (Runge-Kutta), zentral, AUSM (geplant)

Ziel:
Simulation einer vereinfachten Stufentrennung des zweistufigen Raumtransporters ELAC
Léosungsweg:

- Aufteilung des Strémungfeldes in strukturierten (Grenzschicht, Nachlauf) und unstrukturierten
(restliches Integrationsgebiet) Bereich, 2 verschiedene Ldser bearbeiten diese Gebiete.

- Ein Uberlappender Bereich (2-3 Zellreihen) der strukturierten Gitters wird vom unstrukturierten Bereich
trianguliert, in diesem Bereich werden je nach Verfahren die konservativen Variablen ausgetauscht.

- Die Kopplung (Austausch) erfolgt mittels einer Message-Passing Library, in diesem Fall PVM (Parallel
Virtual Machine) oder MPI (Message Passing Interface), wodurch zusétzlich eine blockweise
Parallelisierung erreicht wird.

- Adaption des unstrukturierten Gitters zur Auflésung der StoBstruktur.
- Angestrebt wird eine mdglichst gleiche Berechnung der Fliisse in beiden Verfahren, soweit dies

aufgrund der unterschiedlichen Diskretisierungen maéglich ist, um eine globale FluBerhaltung zu
gewahrleisten.
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Ergebnis:
Kreiszylinderumstrémung:
Ma=0.3, Re=100

3 Blécke = 2 strukturierte Blocke + 1 unstrukturierter Block

Gitter
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weiteres Vorgehen: - Implementierung eines AUSM-Verfahrens in den unstrukturierten Loser

Datum:

- Testrechnungen im Uber- und Hyperschall
- Auswabhl eines adaptiven Gittergenerators
- Erweiterung, falls noch nicht vorhanden, auf 3D

- weitere Testrechnungen zur Validierung (Rampe, einfallender StoB)
- vereinfachte Stufentrennung eines zweistufigen Raumtransporters ELAC

12. Oktober 1999
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Projektgruppe/  Hyperschall
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weitere Partner  Aerospatiale Matra Lanceurs, European Space Agency

Thema Analyse der Stromung um die Atmospheric Reentry Demonstrator Kapsel
im Hyperschallbereich

Ausgangssituation

Die europidische Raumfahrtagentur ESA sowie verschiedene staatliche und industrielle Partner
haben mit dem erfolgreichen Flug der Atmospheric Reentry Demonstrator Kapsel nachgewiesen, dass
Europa die fiir solch ein Raumfahrzeug erforderliche Technik beherrscht. Ein weiteres Ziel des Fluge
war es, Daten fiir die weitere Entwicklung von Vorhersagewerkzeugen zu sammeln. Daher wurden
wihrend des gesamten Fluges, besonders aber wihrend des Wiedereintritts in die Erdatmosphire, die
wesentlichen Zustandsgrofien an der Oberfldche der Kapsel gemessen.

Ziel

Die Moglichkeiten der derzeit zur Verfiigung stehenden numerischer Verfahren sollen eingehend
untersucht und etwaige Defizite konkret bestimmt werden. AuBlerdem sollen Erfahrungen hinsichtlich
ihrer Verwendung bei der Entwicklung zukiinftiger Raumtransportsysteme gesammelt werden.

Vorgehensweise

Mit dem CEVCATS-N Code {1] des DLR wurde und wird eine Vielzahl von Berechnungen der Stro-
mung um die ARD Kapsel durchgefiihrt [2]-[4], sowohl Losungen der Euler-Gleichungen als auch
Losungen der Navier-Stokes Gleichungen mit und ohne Einbeziehung der Chemie. Die Anstrombe-
dingungen wurden dabei zwischen Geschwindigkeiten von Ma,, = 15 und Ma,, = 27, sowie Anstell-
winkeln von o = 19° und o = 21.5°, entsprechend einer Trajektorie zwischen h = 52 km und h = 87 km
variiert. Besonderes Augenmerk galt einer moglichst hohen Genauigkeit bei der Vorhersage von Wir-
mebelastungen. Die Ergebnisse werden mit den gemessenen Daten verglichen.

Ergebnis

Abbildung 1 zeigt den sich aus einer Losung der Navier-Stokes Gleichungen ergebenden Wirmefluf3
in W/cm? an der Oberfliche der Kapsel bei einer Geschwindigkeit von Ma,, = 24 und einem Anstell-
winkel von o = 20°. Abbildung 2 vergleicht den Druckbeiwert und den WirmefluB entlang des in
Abb. 1 gekennzeichneten Schnittes bei diesen Bedingungen unter Verwendung verschiedener Netz-
dichten. Die Ubereinstimmung der Ergebnisse ist sehr gut. Sowohl auf dem Hitzeschild als auch auf
dem Konus liegt die Genauigkeit bei der Vorhersage deutlich unter den Erfordernissen aktueller Pro-
jekte.
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Abb. 1: WirmefluB in W/cm? an der Ober- Abb. 2: Druckbeiwert und Wirmeflu8 in W/cm?
flache der ARD Kapsel bei einer Geschwin- im Schnitt A-A bei einer Geschwindigkeit von
digkeit von Ma, = 24 und einem An- Ma, = 24 und einem Anstellwinkel von o = 20°
stellwinkel von a = 20°. unter Verwendung verschiedener Netzdichten.

Literatur

[1]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, J.M.A.; Nickel, H. Aerothermodynamics Simulation for the ARD Capsule under the Equili-
brium Flow Assumption. DLR-IB 129-95/13; 1995.

[3] Longo, J.M.A. Sensitivity Study for the Simulation of the ARD Capsule under Transonic Flow
Conditions. DLR-IB 129-96/41; 1996.

[4] Briick, S.; Giese, P.; Orlowski, M. ARD Post-Flight Analysis: Numerical Activities Part I. DLR-IB
223 99 A 37; 2000.

weiteres Vorgehen

Die Ergebnisse der Berechnungen sollen eingehend mit den Daten des Fluges verglichen werden. Des-
weiteren sollen Erfahrungen in Bezug auf die Modellierung von Wandmaterialien gesammelt werden.

Datum: 23.02.2000 -120 - AG STAB
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Thema Design Studies for the Development of a Dual Mode Ramjet Flight Test Vehicle

Ausgangspunkt

With view to potential future space launchers or other hypersonic vehicles the demonstration of high
speed airbreathing propulsion, and especially of the dual mode ramjet combining subsonic and super-
sonic combustion, is still of great interest. After the national hypersonic research and technology pro-
grams in Germany and France (German Hypersonics Technology Program and French Research and
Technology Program for Advanced Hypersonic Propulsion - PREPHA), the mastery of high-speed air-
breathing propulsion technologies is not sufficient to allow the development of an operational vehicle.
Therefore, ONERA and DLR decided to join in a common research program, named JAPHAR (Joint
Airbreathing Propulsion for Hypersonic Application Research), that investigates an airbreathing pro-
pulsion system operating from Mach 4 to Mach 8.

Ziel

The general goal of this project is to demonstrate the feasibility of the dual mode ramjet and to develop
a methodology for on-ground and in-flight performance demonstration. The project is organised
around the blue-print of a possible experimental vehicle that provides a solid context for the different
studies and allows to synthesise all the results through the propulsive balance.

Losungsweg

Concurrently with engine studies, the project includes conceptional design studies to define an experi-
mental vehicle for dual mode ramjet testing between Mach 4 and Mach 8 and to find a methodology to
evaluate its in-flight performances. Furthermore, this vehicle is the baseline configuration for the dif-
ferent component studies within the project and it is used for the global synthesis of the obtained
results. In order to be able to obtain results at different Mach numbers between Mach 4 and 8, the
vehicle is boosted up to M_.=8 and then performs a few combustion periods on a decelerating trajec-
tory. In order to be representative for a full scale scramjet operation, the engine height was chosen
equal to 100 mm. This results in a global vehicle length of I=11m and a weight of about 2 tons. During
the first design cycle ONERA provided a first definition of the vehicle engine. Using this engine
ONERA studied a preliminary vehicle based on the wing-body concept and DLR additionally defined
a waverider configuration (Fig. 1). Trajectories were defined and in order to choose the best solution
for the project continuation both configurations were compared in detail. During the definition of the
associated propulsion datasets the considered forebodies were analyzed based on Navier-Stokes calcu-
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lations with perfect gas and equilibrium gas assumption. The study covered the complete Mach number
range of the trajectory and the expected range of angle of attack. Special attention was paid to the flow-
field at the entrance of the air intake (Fig. 2).

Ergebnis
The comparison of both vehicles included aerodynamic performances, weight estimations, vehicle glo-
bal design and trim calculations with full bookkeeping along the chosen trajectory (Fig. 3). The results
show, that a combination of the two considered concepts will allow the combination of the excellent
charcteristics of a waverider forebody with the good volumetric efficiency and the small trim losses of a
wing-body-combination (Fig. 4).
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Fig. 3 Trim requirements for qg=80kPa Fig. 4 Shape of the new common JAPHAR vehicle

Literatur

[1] Ph. Novelli, W. Koschel: JAPHAR: A Joint ONERA-DLR Research Project on High Speed Air-
breathing Propulsion, XIV ISABE Congress, Paper 1S-093, Florence, 1999.

[2] Ph. Duveau, Th. Eggers, R. Hallard, Ph. Novelli: Aerodynamic Performance Analysis of the
Hypersonic Aibreathing Vehicle JAPHAR, XIV ISABE Congress, Paper IS-029, Florence, 1999.
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Vehicle, DGLR Jahrbuch 1999, Paper DGLR-JT99-029.
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Grenzschichtumschlag bei Uberschallstrémung

Das Verstindnis des laminar-turbulenten Umschlags in kompressiblen
Grenzschichten ist im Vergleich zum inkompressiblen Fall infolge der Pro-
bleme bei der Durchfiithrung von Experimenten in Uberschallstrémungen
sehr liickenhaft. Insbesondere iiber die Einfliisse von Hochtemperatureffek-
ten durch die heifle Anstromung in der Atmosphéare und die damit verbunde-
nen hohen Wandtemperaturen gibt es lediglich einige wenige Erkenntnisse,
wie sie aus der linearen Stabilitdtstheorie gewonnen werden kénnen.

Mit Hilfe von rdumlichen direkten numerischen Simulationen (DNS) soll die
Entwicklung von kontrolliert eingebrachten Stérungen in super- und hyper-
sonische Platten- und Kegelgrenzschichten bei verschiedenen Machzahlen
unter Windkanal- sowie Atmospharenbedingungen berechnet werden. Da-
mit soll zum tieferen Verstédndnis der unter diesen Bedingungen auftreten-
den relevanten Transitionsmechanismen beigetragen werden.

Das verwendete kompakte Finite-Differenzen/Fourier-Spektral-Verfahren
von mindestens 4. Ordnung Genauigkeit basiert auf den vollstindigen, drei-
dimensionalen, instationdren, kompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen in
konservativer Formulierung und dem raumlichen Simulationsmodell. In ei-
nem ersten Schritt wird eine stationire, zweidimensionale, laminare Grenz-
schicht berechnet, in die durch einen Storstreifen an der Wand Stérun-
gen mit vorgegebener Frequenz und Amplitude eingebracht werden, deren
Entwicklung durch numerische Losung der vollstindigen Gleichungen simu-
liert wird. Die Wandtemperaturdnderungen durch den Einfluf} der hochfre-
quenten Temperaturstorungen konnen erstmals in Hyperschallgrenzschich-
ten durch den Einsatz einer strahlungsadiabaten Wandtemperaturrandbe-
dingung in realistischer Weise berechnet werden.

Die bisher gesammelten Erkenntnisse in Plattengrenzschichten bei Ma=6,8
weisen darauf hin, daf der sogenannte schriage Umschlag, der durch ein ein-
zelnes Paar schriglaufender Wellen der ersten Mode initiiert wird, der vor-
herrschende Umschlagmechanismus ist. Dies gilt selbst unter Atmosphéren-
bedingungen bei stark gekiithlten Wanden, obwohl die dreidimensionalen 1.
Mode-Stérungen durch die Wandkiithlung gedampft werden. Grund dafiir
ist, daf} es sich dabei um einen rein nichtlinearen Vorgang handelt, fiir den
keine Schwellenamplitude und kein Einkoppeln von zwei- und dreidimensio-
nalen Moden nétig ist. Bild 1 zeigt die zeitlich gemittelte Wandtemperatur-
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weiteres Vorgehen

anderung bei einem typischen schrdgen Umschlag. Im hinteren Bereich tre-
ten in Querrichtung vier um bis zu 20 % gegeniiber dem laminaren Wert
erwarmte Bereiche auf, die durch zwei kiihle Streifen getrennt werden. Bild
2 zeigt die Wirbelstarkekomponente w, in einer Ebene z =konst., die nahe
der Wand ein zur Temperatur analoges Verhalten aufweist. Die Schichten
mit der hochsten Scherung treten jedoch in der Nahe des Grenzschichtran-
des in Form von zwei schalenférmigen w,-Konzentrationen auf, die jeweils
oberhalb von w,-Konzentrationen (nicht dargestellt) liegen.

Aktuelle Untersuchungen haben ergeben, dafl in super- und hypersonischen
Grenzschichten subharmonische Effekte eine beschleunigende Wirkung auf
den schragen Umschlag haben kénnen [1]. Durch die gleichzeitige Anre-
gung je eines Paares von fundamentalen bzw. subharmonischen 3-d Wellen
(Moden (1,4) bzw. (1,3) in Bild 3) wird eine stark anwachsende subhar-
monische Kombinationsmode (1/2,7) generiert, deren Wachstum an das der
nichtlinear generierten Klebanoff-Mode (0,2) beim schrigen Umschlag durch
(1,£1) erinnert. Die dadurch entstehenden Effekte sind unabhigig von den
schrigen Mechanismen, iiberlagern sich jedoch und fithren gemeinsam zu
einer beschleunigten Transition, was man z.B. aus der Entwicklung des Rei-
bungsbeiwertes c; bzw. des Formparameters Hi, in Bild 4 entnehmen kann.
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Bild 1: Zeitlich gemittelte Wandtem- Bild 2: Momentane Wirbelstirke w,;
peraturdnderung; schriger Umschlag, schriger Umschlag, Ma=6,8
Ma=6,8
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[1] A. Fezer, M. Kloker: Spatial Direct Numerical Simulation of Tran-
sition Phenomena in Supersonic Flat-plate Boundary Layers. Laminar-
Turbulent Transition, IUTAM Symposium Sedona, Az./USA, H. Fasel, W.
Saric (Eds.), Springer-Verlag Berlin Heidelberg New York, 2000.

Derzeit wird das Verfahren zur Behandlung von konischen Grenzschichten
am spitzen, nichtangestellten Kegel erweitert.

Datum: 25. Februar 2000 AG STAB
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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 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 Oberfldchenprozesse bei der Nichtgleichgewichtsumstromung
von Wiedereintrittsfahrzeugen genauer erfaBt werden.

Losungsweg/Ergebnisse:

Gasphase:

Das erweiterte fortschrittliche CVCV-Mehrtemperatur Modell ist inzwischen umfangreich validiert
worden. Es konnen Hochenthalpiestromungen unter Beriicksichtigung aller vorkommenden
Energieformen Translation, Vibration, Rotation und elektronischer Anregung berechnet werden. Die
Wechselwirkung zwischen StoB- und Strahlungsprozessen wurde am Beipiel des Bow Shock Ultraviolet
Experiments detailliert untersucht. Die Bedeutung der Reabsorption wurde fiir Strahlungskiihlung und
Strahlungswirmestrom fiir das FIRE II Experiment nachgewiesen.

Gas-Oberflichen-Wechselwirkung:

Die Gas-Oberflichenwechselwirkung hat mit den gréBten EinfluB auf die thermische Belastung eines
Wiedereintrittsfahrzeuges. Mit dem URANUS-Verfahren konnte die gemessene
Oberflichenwirmestromverteilung der MIRKA-Kapsel entlang der Wiedereintrittstrajektorie in guter
Niherung  berechnet werden. Es wurden  hierbei die von  Stewart  gemessenen
Rekombinationskoeffizienten fiir SiC fiir die C/SiC-TPS-Oberfiche benutzt. Da sich das Verhalten von
SiC-Oberflichen lokal zwischen schwach und stark katalytisch #ndern kann, beeinfluBit es, wie mit dem
URANUS Code gezeigt wurde, signifikant die Oberflichentemperaturverteilung des Klappenexperiments
fir die X-38 im DLR L3K Plasmawindkanal. Mit dem URANUS-Verfahren wurden auch die X-38-
Luvseiten-Oberflichentemperaturunsicherheiten in Bezug auf die vollkatalytische Entwurfsannahme
ermittelt. Es wurden wiederum die Stewart’schen Rekombinations-koeffizienten fiir die SiC- bzw. SiO,-
beschichteten Hitzeschutzbauteile eingesetzt. Hierbei wurden auf der Klappe hohere Temperaturen als
beim vollkatalytischen Entwurf berechnet. Das Gas-Oberflichenwechselwirkungsmodell fiir SiC-
Oberflichen wird derzeit zur Erfassung von passiver und aktiver Oxydation und damit auch der Erosion
erweitert.

Selbstadaptives Parallel-Multiblock URANUS Programm

Mit dem sequentiellen 3-D URANUS-Nichtgleichgewichts-Verfahren wurde die X-38-
Vorkorperumstrdmung  fiir eine nichtkatalytische Oberfliche berechnet. Derzeit wird das Gas-
Oberflichenwechselwirkungsmodell eingebaut. Das URANUS-Verfahren wird derzeit zur Parallel-
Multiblock-Version erweitert. Mit diesem Verfahren soll speziell die Umstromung des X-38
Mannschaftsrettungsfahrzeugs hochaufgeldst nachgerechnet werden, um zu iiberpriifen, ob mit den
fortschrittlichen Gasphasen- und Gas-Oberflichenwechselwirkungsmodellen die im Freiflug zu
messenden OberflichengroBen mit guter Ubereinstimmung nachgerechnet werden konnen.

Details zur Weiterentwicklung des URANUS-Verfahrens und die neuestenVerdffentlichungen sind zu
finden unter: http://www.irs.uni-stuttgart. de/RESEARCH/AEROTHERM/aerotherm.html
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Thema

Qualifizierung von Warmeflusssensoren im lichtbogenbeheizten Windkanal LBK

Ausgangssituation

Ziel

Im Rahmen des TETRA-Programms werden Flugsensoren fiir den ersten Flug der
X-38 entwickelt und qualifiziert. Das aerothermodynamische Messsystem (AMS) der
Firma OHB, bestehend aus einem Warmeflusssensor, einem Temperatursensor
und einer Druckmessstelle auf der Sensoroberflache, wird in einer FEI-Matte der
Firma DASA eingebettet und auf der Leeseite der X-38 integriert. Die Flugtaug-
lichkeit dieses Messsystems musste durch unterschiedliche Qualifizierungsexperi-
mente, u.a. Messungen im LBK, bewiesen werden.

Qualifizierung der OHB-Flugsensoren im LBK im Hinblick auf die Thermallasten in
der Wiedereintrittsphase der X-38.

Lésungsweg

Basierend auf den Kalibrierungsdaten der L2K-Anlage und Erfahrungen bei Unter-
suchungen an &hnlichen Modellen wurden die Versuchsparameter abgeschéatzt. Die
exakten Testparameter konnten nur durch kurze Kalibrierungsmessungen am Test-
modell ermittelt werden. Dafir wurde zuerst ein wassergekihlter Modellhalter, der
eine Variierung des Anstellwinkels erlaubt, gebaut. Die Oberflachentemperatur der
Sensoreinheit und der FEI-Matte wurde mit einer IR-Kamera (Messbereich von
-20°C bis 2000°C), einem Spektralpyrometer und einem Zweifarbenpyrometer ge-
messen. Um das Gesamtwarmeflussprofil der Sensoreinheit wahrend der Wieder-
eintrittsphase des Fahrzeuges zu simulieren, wurde der L2K im dynamischen Mo-
dus betrieben. Dabei wurden der Gasmassenstrom, die Stromstarke des Brenners
und der Abstand des Modells zum Dusenaustritt dynamisch variiert, bis die Phase
mit dem konstanten Warmefluss erreicht wurde. Die Flugphase mit sinkendem War-
mefluss wurde in &hnlicher Weise aber in umgekehrter Reihenfolge des Anlagenbe-
triebs simuliert.
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Ergebnis

Die Messungen zeigten, dass die OHB-Sensoreinheit integriert in einer FEI-Matte
bei Oberflachentemperaturen bis ca. 850°C einsetzbar ist. Der HFS-Warmefluss-
sensor mit einer Ansprechzeit von Mikrosekunden und hoher Dynamik ist geeignet,
auch kleine Anderungen im Warmefluss zu erfassen. Es wurde demonstriert, dass
im L2K durch ihre dynamische Betriebsweise die Warmelastprofile wahrend der
Wiedereintrittsphase simuliert werden kénnen. Die Datenerfassung der Messungen
erfolgte mit einer Abtastfrequenz von 20 Hz Uber die Gesamtversuchszeit von 2000

Sekunden.
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Gemessene Warmefluss- und Temperaturprofile des OHB-Flugsensors im L2K.

Literatur

Romberg, O.; Test plan, Procedures and Report. TETRA-Document TET-OHB-21-
TP-7100, 1999.

Gulhan, A.; Esser, B.; Qualification Tests on the OHB Aerothermodynamic Meas-
urement System in the Arc Heated Facility LBK. DLR 1B-39113-99C15, 1999.

weiteres Vorgehen

Durch diese und andere Messungen an Flugsensoren ist der lichtbogenbeheizte
Windkanal LBK fir solche Aktivitaten optimiert.

Datum  08.3.2000 AG STAB
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Thema:

Probleme bei der Berechnung bewegter Unstetigkeiten in Gasen mit variablem Quotienten der
spezifischen Warmen 7y

A usgangssituation:

Ziel:

Bei der Simulation von heiflen Hyperschallstrémungen ist davon auszugehen, dass der Quotient
der spezifischen Wirmen eine Funktion der Temperatur und der Zusammensetzung des Gas-
gemisches ist. Die Probleme bei der Behandlung einer bewegten Kontaktunstetigkeit zwischen
Gasen mit verschiedenen y werden von mehreren Autoren [3],[2] diskutiert und Modifikationen
der iiblichen Verfahren vorgeschlagen, um diese numerischen Stérungen zu vermeiden. Allen
Modifikationen ist gemeinsam, dass sie nicht auf den Fall einer Unstetigkeit im v-Verlauf
anwendbar sind, die allein durch die Temperaturabhéngigkeit hervorgerufen wird. In einem
kalorisch nicht idealen Gas treten Temperaturspriinge nicht nur an Kontaktunstetigkeiten
sondern auch bei St68en auf.

Untersuchung des Verhaltens eines numerischen Verfahrens bei der Behandlung von Unstetig-
keiten in einem kalorisch nicht idealen Gas

Losungsweg:

Die eindimensionalen Eulergleichungen mit einer vereinfachten Temperaturabhidngigkeit von
v werden auf dquidistanten Netzen mit einem finite Volumenverfahren (MUSCL-TVD zweiter
Ordnung, AUSMDV-Riemannléser) gelost [1]. Betrachtet werden dabei vier Fille: ein Stof
oder eine Kontaktunstetigkeit jeweils ruhend oder bewegt zum Netz.

Ergebnis:

Es wird kein nennenswerter Einfluss des kalorisch nicht idealen Gases in den Fillen beobachtet,
bei denen die Unstetigkeit relativ zum Netz ruht. Auch beim bewegten Stof8 werden die nume-
rischen Fehler nicht signifikant geéndert. Bei der bewegten Kontaktunstetigkeit treten Fehler
in der Lage der Kontaktunstetigkeit und in den Geschwindigkeits- und Druckprofilen auf. Die
Lage der Kontaktunstetigkeit verschiebt sich in den Bereich mit niedrigerer Temperatur. Im
Druck- und Geschwindigkeitsfeld laufen Storungen mit den charakteristischen Geschwindig-
keiten in beide Richtungen von der Unstetigkeit weg. Sie werden nur schwach geddmpft und
tragen den jeweils maximalen Fehler. Die Fehler verringern sich, wenn der Sprung in v iiber
die Zellgrenze hinweg kleiner ist.
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Daher ist festzustellen:

e je grofier der y-Sprung in den Anfangswerten ist, desto grofier sind die numerischen Fehler,

e ein Verfahren zweiter Ordnung reduziert gegeniiber einem Verfahren erster Ordnung zwar
den globalen Fehler, hilft aber nur wenig in Bezug auf die Amplituden der Fehlermaxima,

e eine feinere rdumliche Auflssung oder auch lingere Laufzeiten der Simulation verschmie-
ren die Kontaktunstetigkeit iiber mehrere Zellen und reduzieren die numerischen Fehler.
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Abbildung 1: Bewegte Kontaktunstetigkeit:
Fehler im Geschwindigkeitsfeld zu einem festen

Zeitpunkt ¢ = 0.18

Weiteres Vorgehen: —

Literatur:
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Abbildung 2: Bewegte Kontaktunstetigkeit:

zeitliche Entwicklung des Fehlers im Geschwin-

digkeitsfeld (y = 1.28...)

[1] V. Hannemann (1999) A problem of classical shock-capturing finite volume schemes in
hypersonic flows. Godunov Methods: Theory and Applications Conference, Ozford, Oct.

1999.

[2] K.M. Shyue (1998) An Efficient Shock-Capturing Algorithm for Compressible Multicom-
ponent Problems. Journal of Computational Physics, 142: 208-242.

[3] V.T. Ton (1996) Improved Shock-Capturing Methods for Multicomponent and Reacting
Flows. Journal of Computational Physics, 128: 237-253.

Datum  15. Februar 2000

AG STAB



Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: Hyperschall

Ansprechpartner: Dr.-ing. A. Henckels, Dipl.-Ing. P. Gruhn
Institution: DLR, Inst. far Strémungsmechanik, Abt. Windkanale KéIn
Adresse: Linder H6he Telefon: 02203/601-2627
D-51147 Kéln Telefax: 02203/601-2344
e-mail:  andreas.henckels@dir.de
weitere Partner: DFG-Sonderforschungsbereich 253 der RWTH-Aachen
Thema: Experimentelle Untersuchung einer Disenstrémung fir Hyper-

schallantriebe

Ausgangssituation:

Ziel:

Fir zuklnftige Hyperschall-Raumflugzeuge wird meist eine asymmetrische Rampen-
dise (SERN) vorgesehen. Die notwendige Anpassung der Dise an den jeweiligen
Flugbereich wird dabei durch eine verstellbare Heckklappe erreicht. Bisherige expe-
rimentelle sowie numerische Studien zeigten eine Grenzschicht-Ablésung im Bereich
der Unterseite dieser Heckklappe, die EinfluB auf die Richtung und GréBe des Schu-
bes hat. Lage und Ausdehnung des Ablésegebietes konnten jedoch bisher weder
experimentell noch durch Rechnungen hinreichend genau und zudem nur unter-
schiedlich voneinander erfal3t werden.

Ziel der Arbeit ist die aerodynamische Optimierung des Strémungsfeldes um ein ge-
nerisches Heckmodell, wobei mégliche Abldse- und Rickstréomgebiete vermessen
werden sollen. Besonderes Augenmerk soll dabei auf das Strémungsfeld um die
Heckklappe gelegt werden. Auf Basis der durchgefiihrten Arbeiten sollen Empfeh-
lungen zur Gestaltung der Dlse eines Raumfahrzeugs abgeleitet werden.

Losungsweg:

Zur Untersuchung des Strémungsfeldes an der Duse wird auf ein bereits vorhande-
nes Dilsen-/Heckmodell zurlickgegriffen, welches im Rahmen des damaligen natio-
nalen Hyperschalltechnologie-Programms beim DLR vermessen wurde [1]. Mittels
numerischer Vorstudien werden hierfiir neue Klappeneinsatze ausgelegt, welche
bezuglich des Schubes und der Schubvektordrehung giinstigere Werte erwarten las-
sen [2].

Weiterhin wird ein generisches Klappenmodell konzipiert, mit dessen Hilfe das Abl-
severhalten der Hyperschall-Grenzschicht an der Klappenunterseite im Hyperschall-
Windkanal H2K des DLR in KéIn im Detail untersucht wird [3]. Die Lage der Ablose-
stelle wird fir unterschiedliche Konturen und bei verschiedenen Reynoldszahlen er-
mittelt, wobei auch Seitenwandeinflisse auf das dreidimensionale Strémungsfeld
bertcksichtigt werden. Neben der Koinzidenz-Schlierenoptik und dem Olanstrichver-
fahren wird ein Infrarot-Thermographie-Verfahren zur Diagnose des Strémungsfel-
des verwendet.
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Ergebnis:

Die numerischen Studien ergaben fir eine optimierte Klappenkontur eine Verringe-
rung des Widerstandes der Dise bei gleichzeitiger Verbesserung des Schubvektor-
winkels Uber den untersuchten Machzahl-Bereich von Ma,, = 1,64 bis Ma, = 6. Fiir
eine solche Kontur zeigten auch die Windkanalexperimente die giinstigste Ablésela-
ge sowie die kleinsten Rezirkulationsgebiete. Weiterhin gaben die Experimente Auf-
schluf3 Uber die Abhédngigkeit der Abloselage von der Reynoldszahl.
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Berechneter normierter Axialschub und Schubvektorwinkel fir Originalkontur und
nach Geometrie-Optimierung der Heckklappe.

Literatur:

[1] Niezgodka, J.; Druckverteilungsmessungen zur Simulation der Interferenz des
Triebwerkstrahls auf das Heck der Sanger-Unterstufe (MTU-Modell). Interner
DLR-Bericht IB-39113-93C15, KéIn-Porz, 1993.

[2] Gruhn, P.; Henckels, A.; Numerische Simulation der Strémung um die Heck-
klappe einer SERN-DUSE fir die Raumflugzeug-Konfiguration ELAC. Interner
DLR-Bericht IB-39113-99A11, KbIn-Porz, 1999.

weiteres Vorgehen:

Weitere Experimente sind an dem modifizierten Dusen-/Heckmodell geplant. Die
Experimente werden sowohl mit kaltem als auch mit aufgeheiztem Sekundér-Strahl
zur Untersuchung des Einflusses unterschiedlicher Viskositdten auf die Interferenz
von Dusenstrahl und AuBenstrémung durchgefiihrt. Zusatzlich zu bisherigen Expe-
rimenten ist auch der Einsatz der Infrarot-Thermographie vorgesehen.

Datum: 8. Oktober 1999
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Thema:

Experimentelle Optimierung eines Hyperschall-Einlaufs bei ho-
hen unterschiedlichen Anstrom-Machzahlen

Ausgangssituation:

Ziel:

Die stromungsmechanische Glte des Triebwerkeinlaufs zuklnftiger Hyperschall-
Raumflugzeuge hat wesentlichen EinfluB auf den Gesamtwirkungsgrad des Trieb-
werks und bestimmt dadurch die Parameter Nutzlast und Treibstoffverbrauch. Die
stabile Funktion des Einlaufs muB Uber die gesamte Flugbahn sowie in den Flug-
grenzbereichen gewabhrleistet sein, d.h. der Einlauf muB im Fall einer Stérung wieder
gestartet werden kénnen. Damit wird eine optimale Auslegung des Einlaufs unter
Berticksichtigung der Flugbahn zur elementaren aerodynamischen Entwurfsaufgabe.

Gegenstand der Untersuchungen ist die gezielte Beeinflussung der dreidimensiona-
len Einlaufstrémung mittels Geometrievariation sowie Grenzschichtabsaugung im
Bereich der externen Verdichtung, welche durch StoB/StoB- und StoB/Grenzschicht-
Wechselwirkungen gekennzeichnet ist. Dabei interessiert insbesondere der EinfluB3
einer geometrischen Variation auf die genannten Wechselwirkungen, welche Druck-
rickgewinn, Luftmassendurchsatz sowie Qualitat der Strdmung bestimmen. Ziel ist
es, hierzu Parameter fir die optimierte Auslegung von Hyperschall-Einldufen bereit-
zustellen.

Losungsweg:

Der EinfluB der Geometrievariation auf die EinlaufauBenstrémung soll mittels eines
Einlaufmodells mit verstellbarer bzw. austauschbarer Geometrie untersucht werden.
Hierzu ist das Einlaufmodell auf Basis der Anstrémbedingungen, welche sich aus ei-
ner Flugbahn ergeben, mittels analytischer und numerischer Verfahren auszulegen.

Die geplanten Messungen im Hyperschallwindkanal H2K sollen Auskunft ber
Druckrickgewinn, Luftmassendurchsatz und Qualitat der Strémung geben. Als Dia-
gnostik wird neben Schlierenoptik, Olfilmvisualisierung und herkémmlicher Druck-
melBtechniken auch die Infrarot-Thermograpie eingesetzt. Letztere soll Auskunft
Uber die Warmelasten auf den Rampen sowie ber den Zustand der Grenzschicht
bzgl. laminar/turbulentem Umschlag geben.
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Ergebnis:

Im Rahmen bisheriger Aktivititen wurde die Absaugung zur Beeinflussung von
StoB3/Grenzschicht-Wechselwirkungen im Einlauf anhand generischer Modelle als
auch im Einlauf selbst experimentell und numerisch untersucht [1,2]. Flr die weiter-
fuhrenden Experimente zur Geometrie-Adaption wurde bereits ein Windkanalmo-
dell erstellt.

Neben Fenstern zur Visualisation der Strémung weist dieses Modell Verstellmdglich-
keiten der Geometrie auf. Zur Optimierung der Auslegung wurde ein Entwurfswerk-
zeug entwickelt, welches unter Einsatz der Evolutionsstrategie die entsprechenden
Verstellungen fir die Rampenwinkel bzw. -ldngen ermittelt. Die Auslegung des
Windkanalmodells wurde weiterhin durch Simulationen mittels eines FEM-
Strémungslosers unterstitzt {3].

Einlaufmodell als 2-Rampen-Konfiguration mit verstellbarer Geometrie und Fen-
stern zur optische Beobachtung

Literatur:

[1] Schulte, D.; Henckels, A.; Wepler, U.; Reduction of Shock Induced Boundary
Layer Separation in Hypersonic Inlets. Aerospace Science and Technology, Vol.
2, No. 4, pp. 231-239, 1998.

[2] Schulte, D.; Henckels, A.; Neubacher, R.; Manipulation of Shock/Boundary Layer
Interactions in Hypersonic Inlets. ISABE-Paper 99-7038, presented on the 14"
Int. Symp. on Airbreathing Engines, Florence, Italy, 1999.

[3] Neubacher, R.; Henckels, A.; Schulte, D.; Auslegung eines Windkanalmodells
mittels numerischer Strémungssimulation. DLR-Bericht IB-39113-98A05, KélIn-
Porz, 1999.

weiteres Vorgehen:

Erste Messungen an dem oben vorgesteliten Modell sind noch flr dieses Jahr ge-
plant. Weiterhin ist die Implementierung einer Grenzschichtabsaugung vorgesehen.
Ebenfalls sollen Untersuchungen zum Startverhalten an einem modifizierten Modell
foigen.

Datum: 08. Oktober 1999
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Thema

Ausgangssituation

Dr. P. Krogmann, DLR-Géttingen

Verminderung der aerothermischen Vorhersageunsicherheiten an turbulenten
Steuerklappen

Im Rahmen des TETRA-Programms (TEchnologien fiir zukiinftige RaumTR Ansportsysteme) wird
die thermische und aerodynamische Belastung von Wiedereintrittskorpern besonders im Bezug auf die
Modellierung neuvartiger Wandmaterialien untersucht. Die Umstromung der ausgeschlagenen Klappen
kann durch die konkave Wolbung der Grenzschicht an der Anlegelinie zu stabilen Lingswirbeln,
sogenannten Gortlerwirbeln, fiihren, die einen wesentlich erhohten Wirmestrom bewirken. Bisher
wurden fiir diesen Effekt pauschale Margins fiir die Thermalbelastung der Steuerklappen eingerdumt.

Ziel

Die Existenz von Gortlerwirbeln in hypersonischen Grenzschichten wurde bereits in [1] und [2]
experimentell und numerisch nachgewiesen. Gegenstand der vorliegenden Untersuchung ist die nume-
rische Simulation und Vorhersage dieses Phanomens in abgelosten Klappengrenzschichten am Bei-
spiel des X-38-Experimentalvehikels. Vergleiche mit Experimenten zum gleichen Thema am
Rohrwindkanal in Géttingen (RWG) wurden inzwischen durchgefiihrt.

Vorgehensweise

Am vorliegenden X-38-Netz mit ca. 10° Netzpunkten wurde mit Hilfe des DLR-Codes CEVCATS-N
[3] eine Anzahl von laminaren und turbulenten Basislésungen erzeugt. Die Anstrombedingungen wur-
den entsprechend den RWG-Bedingungen bei Ma_ =6, NKiappe = 20°, & =40 in einem Reynolds-
zahlbereich von 2.1 10° bis 8.8 10° gewihlt. Losungen auf lokalen Rechennetzen im Klappenbereich
mit verdoppelter Zellenzahl in samtlichen Raumrichtungen zeigten abgesehen vom auftreten einer
sekundiren Ablosung keine wesentlichen Abweichungen beziiglich der Basislosungen. Zur Simula-
tion der Lingswirbel war eine Versechsfachung der spannweitigen Zellenzahl notwendig. Auf diesen
Gittern wurden bei Re = 3.1 10% sowohl stationire als auch zeitgenaue Rechnungen unter laminaren
Bedingungen durchgefiihrt, um die Wirbel nicht durch erhohte turbulente Viskositit zu unterdriicken.
Zur Analyse der Kanaldaten wurden bei Re = 2.1 10° - 8.8 10° Stromungen mit fester Transition im
Bereich der Klappenscharnierlinie simuliert (Abb. 2).
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Abb. 1: Transiente Simulation der Stantonzahl Abb. 2: Vergleich der simulierten und
unter WirbeleinfluB zu verschiedenen Zeit- gemessenen Wirmestromverteilungen im
punkten bei Ma,, =6, Ngjappe = 20", 0= 40° mittleren Klappenschnitt. Vorgabe der festen
und Re = 3 10°. Transition an Scharnierlinie.

Ergebnis

Die Netzkonvergenzstudie fiir lokale Rechengitter um die ausgeschlagene Klappe zeigt sowohl fiir die
Druck- als auch fiir die sensitivere Wirmestromverteilung eine sehr gute Ubereinstimmung der Losun-
gen auf den verschiedenen Gittern.

Rechnungen auf den feinsten lokalen Netzen liefern transversale Oszillationen im Wérmestrom, sowie
gegensinnig rotierende Wirbel nach Subtraktion der stérungsfreien Basislosung. Transiente Simulatio-
nen mit Hilfe des FLOWER-Codes belegen eine zeitliche Oszillation der Strukturen in Spannweiten-
richtung (Abb. 1). Das vornehmliche Auftreten der Wirbel innerhalb der Abl6sung ist wahrscheinlich
auf die starke Kriimmung der Stromlinien in diesem Bereich zuriickzufiihren.

Vergleiche mit WK-daten liefern in der Druckverteilung durchweg gute Ergebnisse. Aus den Wirme-
strommessungen ergibt sich aber ein transitionelles Verhalten der Stromung im Abldsebereich
(Abb. 2), so daB die laminare Simulation der Instabilitit zum jetzigen Zeitpunkt noch keinen Vergleich
mit den Messungen erlaubt.

weiteres Vorgehen

Lineare Stabilititsanalysen im Bereich der abgeldsten Stromung sollen das mogliche Auftreten der
simulierten Wirbelstrukturen belegen. Eine weitere Auswertung der instationiren Rechnungen sowie
transiente Studien in einem erweiterten Re-Bereich sind ebenso geplant, wie die Simulation der Wirbel
unter turbulenten Stromungsbedingungen.

Literatur

[1] Kreins, A.F; Henckels, A.; Maurer, F.: Experimental Studies of Hypersonic Shock Induced
Boundary Layer Separation. ZFW 20 (1996): pp 80-88, Springer Verlag 1996
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Thema

Ausgangssituation

Dr. P. Krogmann, DLR-Géttingen

Untersuchung dreidimensionaler Instabilititen in abgelosten hypersonischen Stro-
mungen an Steuerklappen

Die Umstromung ausgeschlagener Klappen an Wiedereintrittskérpern kann durch die konkave Wél-
bung der Grenzschicht an der Anlegelinie sowie im Abldsebereich zu stabilen Lingswirbeln, soge-
nannten Gortlerwirbeln fithren, die starke Temperaturschwankungen in Spannweitenrichtung
bewirken. Die numerische Simulation dieses Effekts wurde bisher nur an sehr einfachen Geometrien
durchgefiihrt, ist aber fiir die aerothermischen Belastungen im Hyperschall insbesondere an ausge-
schlagenen Klappen von Interesse.

Ziel

Die Existenz von Gortlerwirbeln in hypersonischen Grenzschichten wurde bereits in [1] und [2]
experimentell und numerisch nachgewiesen. Gegenstand der vorgestellten Untersuchung ist die Simu-
lation der Gortlerinstabilitiat am Beispiel der Klappenumstrémung des X-38 Experimentalvehikels.
Die Moglichkeit der numerischen Simulation auf mehrfach verfeinerten Netzen mit Hilfe des DLR
Navier-Stokes-Losers CEVCATS-N [3] soll ebenso gezeigt werden, wie die Vorhersagbarkeit der
resultierenden thermischen Belastungen. Weiterhin sind Vergleiche mit inzwischen abgeschlossenen
Experimenten am Rohrwindkanal Géttingen (RWG) vorgesehen.

Yorgehensweise

Am vorliegenden X-38 Netz mit ca 900000 Zellen wurde zunzchst eine Anzahl von laminaren sowie
turbulenten Basislosungen erzeugt. Bei Ma,, = 6, NKlappe = 20° und o = 40° variierten die Anstrombe-
dingungen im Bereich von Re = 2.1 10° - 8.8 10° abhingig vom Kanaldruck. Eine Netzstudie an loka-
len Klappennetzen ergab bei Verdoppelung der Zellenzahl in simtlichen Raumrichtungen eine sehr
gute Netzkonvergenz, verbesserte Auflosung des Abldsebereichs, sowie eine gute Ubereinstimmung
mit den Kanaldaten. Zur Auflosung der gesuchten Wirbel wurde nochmals eine lokale spannweitige
Verachtfachung der Netzdichte angesetzt. Die Rechnungen auf den groberen Gittern wurden unter der
Annahme voll laminarer bzw. voll turbulenter Umstrémung, sowie mit fester Transition im Abldsebe-
reich durchgefiihrt. Um die Wirbelstrdmung nicht durch erhohte Viskositit zu unterdriicken wurden
die Rechnungen auf den feinsten Gittern bisher nur unter laminaren Bedingungen bei Re = 3.1 10°
durchgefiihrt.
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Abb. 1:WirmefluB in W/m? im Klappenbe- Abb. 2: Senrechte Schnitte des Stromungs-

reich. Oben: ungestorte Basislosung, unten: feldes unter der Klappe. Dargestellt: Diffe-

EinfluB} der Gortlerinstabilitit. renzstromung und Differenzdruck. Oberer

Ma,, = 6, Ng|appe = 20°, 00 =40°, Re =3 10%. Rand der Schnitte: Klappenoberfléiche.
Ergebnis

Rechnungen auf den feinsten lokalen Netzen zeigen transversale Oszillationen im Wirmestrom
(Abb.1), sowie gegensinnig rotierende Wirbel nach Subtraktion der storungsfreien Basislosung.
Obwohl] eine stationidre Losung bisher nicht zu erreichen war, verschwinden die Stérungen bei fortge-
fithrter Rechnung nicht. Statt dessen stellt sich im Verlauf der Rechnung eine Oszillation der Strukturen
ein, die aufgrund der Verwendung lokaler Zeitschritte aber nicht zeitgenau zu simulieren ist. Das auf-
treten der Wirbel innerhalb der Ablosung (Abb. 1) ergibt sich aus der starken Kriimmung der Stromli-
nien in diesem Bereich, die zentrifugale Instabilititen dort begtinstigen. Die Form und die geringe
Anzahl der Wirbel ist nicht typisch fiir die Gortlerinstabilitat (Abb. 2), 148t sich aber durch die Forcie-
rung groBerer Wellenldngen aufgrund der verwendeten Basislosung vom nichst groberen Gitter erkla-
ren.

Vergleiche mit WK-daten liefern in der Druckverteilung durchweg gute Ergebnisse. Wie Rechnungen
auf groberen Gittern gezeigt haben, ist aber fiir den Wirmestrom eine Transitionsvorhersage im Ablo-
sebereich erforderlich, so daB die Simulation der Instabilitat zum jetzigen Zeitpunkt noch keinen Ver-
gleich mit den Messungen erlaubt.

weiteres Vorgehen

Lineare Stabilititsanalysen im Bereich der abgelosten Stromung sollen das mogliche Auftreten der
simulierten Wirbelstrukturen belegen. Instationdre Rechnungen auf den feinsten Klappennetzen sind
zur Betrachtung des Zeitverhaltens der stromung notwendig. Weiterhin ist eine Reduzierung der nume-
rischen Viskositiit sowie der Nachweis der Wirbel in turbulenten Strémungen geplant.

Literatur

[1] Kreins, A.F; Henckels, A.; Maurer, F.: Experimental Studies of Hypersonic Shock Induced
Boundary Layer Separation. ZFW 20 (1996): pp 80-88, Springer Verlag 1996
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Thema Numerische Untersuchungen zum gekoppelten instationiiren Stro-
mungs- und Temperaturfeld von umstromten Korpern mit innerer Kiih-
lung

Ausgangssituation  Im Bereich der Hyperschall- und Wiedereintrittstechnologie spielen instatio-

Ziel

Losungsweg

nére, nichtlineare Warmeaustauschvorginge zwischen Strukturen und der Strémung eine sehr
groBe Rolle. Die fiir den Entwurf solcher Korper notwendige Berechnung der thermischen
Strukturbelastung kann dabei nur mit Hilfe zuverldssiger Vorhersagen der zeitabhingigen
Wechselwirkung von Stromungs- und Strukturtemperaturen durchgefiihrt werden. Diese aero-
thermodynamische Auslegung ist heutzutage ohne den Einsatz numerischer Verfahren nicht
mehr denkbar.

Ziel ist die Entwicklung und der Ausbau eines leistungsfihigen numerischen
Verfahrens zur simultanen Berechnung der instationidren und wechselwirkenden Temperatur-
felder in Stromung und Struktur. Durch die Anwendung dieses direkten Kopplungsalgorith-
musses soll ein numerisches Werkzeug bereitgestellt werden, welches sich durch hohe
Recheneffektivitit, Robustheit und Stabilitit auszeichnet. Parallel zu den numerischen Unter-
suchungen werden experimentelle Arbeiten an instationdr aufgeheizten Strukturen am Ther-
mowindkanal des Instituts durchgefiihrt. Ziel hierbei ist die Bereitstellung geeigneter
Messdaten zur Verifikation der numerischen Ergebnisse.

Im Gegensatz zu den bis dato eingesetzten Verfahren der iterativen Kopp-
lung /1/,/2/ und/3/ wird bei der simultanen Kopplung /4/ bei jeder Iteration die Differentialglei-
chung der Energiefelder in der Stromung und in der Struktur gelost.
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Die Anwendung einer allgemeinen Transportgleichung fiir das gesamte Rechengebiet
ermoglicht hierbei eine einfache progammtechnische Umsetzung.

Ergebnis

Neben der unterschiedlichen, materialabhidngigen instationdren Ent-

wicklung des Temperaturfeldes (Bild2) zeigt sich insbesondere bei Konfigurationen mit dis-
kreten Wirmesenken (Bild3) die Notwendigkeit zur Beriicksichtigung der thermischen
Wechselwirkung zwischen Stromung und Struktur.
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Bild 2: Instationire Messung der Temperaturentwicklung  Bild 3: Numerische Simulation des stationéren

in einer Keramikellipse Temperaturfeldes einer ebenen Platte mit einzelnen
Wiremsenken
Literatur /1/ Wald,L.: ,,Zur numerischen Simulation des thermischen Interaktion zwi-

schen Hyperschallstromungen und Strukturelementen®, Dissertation, TU-Ber-
lin, 1997, VDI-Fortschrittsbericht, Reihe7, Nr 282

/2/ Haupt,M.; ,.Ein Beitrag zur thermischen und mechanischen Analyse von hei-
Ben Flugzeugstrukturen“, Dissertation, TU-Braunschweig, 1996, ZLR-For-
schungsbericht 96-01

/3/ Heselhaus A.: ,Ein hybrides Verfahren zur gekoppelten Berechnung von
HeiBgasstrémungen und Materialtemperaturen am Beispiel gekiihlter Turbinen-
schaufein, 1997, DLR-Forschungsbericht 97-10

/4/ Reyer,M., Nitsche,W.:“Numerical Investigation of the coupled unsteady
Flow and Temperatur Field on Flow around Bodies with internal cooling*, Pro-
ceedings of the Fourth International Symposium on Experimental and Compu-
tational Aerothermodynamics of Internal Flows, Dresden, 1999

Weiteres Vorgehen  Durchfiihrung weiterer experimenteller Untersuchungen mit optischen
Messverfahren (LDA-Geschwindigkeits und Infrarot-Temperaturmessungen) im Thermo-
windkanal zur Bereitstellung geeigneter Vergleichsdaten. Voruntersuchungen zur simulta-
nen Kopplung hybrider Verfahren (FVM/FVM strkturiert/unstrukturiert)
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Thema: Ein analytisches Modell zur Bestimmung des StoBabstandes an stumpfen Kérpern im
Hyperschall

Ausgangssituation:

Der StoBabstand, z.B. an Kegeln, ist stark von den chemischen und thermischen Vorgingen abhingig, die
in Hochenthaipiestromungen hinter dem StoB einsetzen. Deshalb dient der StoBabstand oft zur Validation
numerischer Verfahren. Wen und Homung zeigten mit Hilfe eines empirischen Ansatzes, daB der
StoBabstand auler vom Reaktionsparameter Q und dem Dichteverhiltnis iiber den StoB ebenfalls vom
Dichteverhaltnis zwischen StoB und Korper abhéngt.

Ziel:

Das Ziel der hier vorgestellten Arbeit war, ausgehend von den Erhaltungsgleichungen, eine analytische
Losung fir den StoBabstand in reagierenden Stromungen zu finden. Dabei sollte nicht auf bereits
bekannte Losungen zuriickgegriffen werden.

Losungsweg:

Fir rotationssvmmetrische Stromungen lautet die Kontinuititsgleichung

-

¢ 0
—(pvrn)+—(pun)=0
cr oo
Es wird ein ideal dissozierendes Gas nach Lighthill vorausgesetzt mit der spezifischen Enthalpie
h=(4+a)RT + aRO,
Die Energiegleichung wird in der Form

u +v-

h+ = konst.

benutzt. Die Impulsgleichungen in radialer und tangentialer Richtung werden durch die beiden Annahmen
ersetzt, dal auf der Staulinic die radiale Geschwindigkeitskomponente sowie der tangentiale
Geschwindigkeitsgradient linear vom Radius abhingen.

Ergebnisse:

Mit diesen Annahmen ist fiir eingefrorene und Gleichgewichtsstromung eine analytische Lésung der
Kontinuitatsgleichung moglich, die als Ergebnis die Abhdngigkeit des StoBabstandes von den
Dichteverhiltnissen iiber den StoB, zwischen Sto und Kérper sowie vom tangentialen Geschwindigkeits-
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gradienten angibt. Neben den Dichteverhiltnissen ist der tangentiale Geschwindigkeitsgradient fiir die
Bestimmung des StoBabstandes von Bedeutung, da er zusammen mit der Dichte des Stromungsfeldes den
das Staugebiet verlassenden Massenfluf} bestimmt.

2
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Abb. 1: StoBabstand als Funktion der Reaktionsrate (Wen und Homung) und Grenzwerte fiir
eingefrorene und Gleichgewichtsstromung nach dieser Theorie, Gl. (1)

Literatur:
[1] Wen, C.Y. & Hornung, H.G. 1995 Non-equilibrium dissociating flow over spheres. J. Fluid Mech.
299, 389-405
[2] Olivier, H. 1999 A theoretical model for the shock stand-off distance in frozen and equihbrium flow.
Accepted for publication in J. Fluid Mech.

weiteres Vorgehen:

Erweiterung der beschriebenen Methode fiir Nichtgleichgewichtsstrémungen
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A. Maslov, A. Kosinov, ITAM Novosibirsk

Direkte Numerische Simulation der Stof-/Grenzschicht-Interaktion
der ebenen Platte im Hyperschall

Die Stof-/Grenzschicht-Interaktion hat einen betrichtlichen Einfluff auf die
Flugleistungen eines Hyperschallflugzeuges. Typischerweise fithrt die Wech-
selwirkung eines StoBes mit einer Grenzschicht zu Widerstandsanstieg,
Strémungsablésung, ungiinstigen aerodynamischen Lasten, hoher lokaler ae-
rodynamischer Aufheizung und zu Leistungsverlusten im Triebwerkseinlauf-
bereich. Eine genaue Vorhersage der im Einzelfall zu erwartenden Phinomene
ist duflerst schwierig, da viele Stromungsvorgange nicht ausreichend bekannt
sind. Dies gilt insbesonders fiir instationire Vorginge und deren Auswirkun-
gen auf das zeitlich gemittelte Stromungsfeld.

Beitrdge zum Verstindnis instationérer Vorgénge und deren Auswirkung auf
das zeitlich mittlere Strémungsfeld in verschiedenen generischen Fillen mit
Stof-/Grenzschicht-Interaktion an der ebenen Platte.

Im vorliegenden Projekt werden numerische Simulationen auf der Basis der
vollstindigen Navier-Stokes-Gleichungen durchgefiihrt. Dazu verwenden wir
kompakte Finite-Differenzen/Fourier-Spektral-Verfahren von mindestens 4.
Ordnung Genauigkeit. Kleinskalige, numerisch bedingte Oszillationen, verur-
sacht durch die grofen Gradienten der Strémungsvariablen beim Durchgang
durch den Stoff, werden mit einem impliziten Filter, ebenfalls 4. Ordnung,
eliminiert. Durch die gezielte Anregung bestimmter Stérungen und Stérkom-
binationen lassen sich die Mechanismen, die in der zu erwartenden laminaren
Abléseblase sowie im iibrigen Stromungsfeld ablaufen, sehr zuverldssig unter-
suchen. Hierzu ist ein Stérstreifen an der Wand vorgesehen, welcher Stérun-
gen mit vorgegebener Frequenz und Amplitude einbringt. Es stehen ferner
verschiedene Wandrandbedingungen fiir die Platte zur Verfiigung: konstante,
adiabate und strahlungsadiabate Wandtemperatur.
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Ergebnis

Literatur

weiteres
Vorgehen

Erste quasistationdre, zweidimensionale Ergebnisse zeigt Abbildung 1 anhand der mit
dem Anstromwert normierten Dichteverteilung. Die von links kommende Hyperschall-
stromung hat die Machzahl Ma = 6. Der StofSwinkel beziiglich der Platte betragt hier
o = 13.2°, die Temperatur an der Platte T,, = 300K = const und die Freistromtem-
peratur betragt 7, = 78K . Die Grenzschicht ist deutlich anhand der gegeniiber der
Anstréomung verringerten Dichte zu erkennen, wihrend sich der am oberen Rand einge-
leitete Stof durch eine plétzliche Dichteerh6hung abzeichnet. Da diese Dichteerhhung
auch mit einem Druckanstieg verbunden ist, dem die Grenzschicht nicht folgen kann,
16st die Stromung von der Wand ab und bildet eine Abléseblase. Die dadurch um-
gelenkte Stromung erzeugt einen Stof, der schridg nach rechs oben wegliuft und den
einfallenden Stofl kreuzt. Vom Auftreffpunkt des Stofles auf die Grenzschicht geht ein
Verdiinnungsfacher aus. Hinter der Abléseblase ist die Grenzschicht diinner als zuvor.
Die von der Wiederanlegezone ausgehenden Rekompressionswellen vereinigen sich mit
zunehmendem Abstand zur Wand zu einem weiteren Stof.
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Abbildung 1: Quasistationére Ergebnisse anhand der Dichteverteilung der von links
kommenden Uberschallstréomung mit Ma = 6.

EISSLER, W Numerische Untersuchungen zum laminar-turbulenten Strémungsum-
schlag in Uberschallgrenzschichten, Dissertation, Universitat Stuttgart (1995)

DELERY, J., MARVIN, J.G.: Shock-Wave Boundary Layer Interactions, AGARDo-
graph No.280 (1986)

KREINS, A.F., HENCKELS, A., MAURER, F.: Ezperimental studies of hypersonic
shock induced boundary layer separation, ZEW 20 (1996) S.80-88 Springer, Berlin,
Heidelberg.

DOMROSE, U., KrRAUSE, E., MEINKE, M.: Numerical simulation of laminar hy-
personic shock-boundary layer interaction, ZEW 20 (1996) S.89-94 Springer, Berlin,
Heidelberg.

Vergleich der bereits unter Stérungseingabe ermittelten Ergebnisse mit linearer Theo-
rie in 2D, Simulation weiterer interessanter instationirer Stromungsfille, 3D Simula-
tionen.
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Arnold Engineering Development Center, USA

Thema:

Zeitaufgeloste Strémungssichtbarmachung von Stof-Stofi-Wechselwirkungen in Hochenthal-
piestrémungen

Ausgangssituation:

Ziel:

Die bisher am Hochenthalpiekanal Gottingen verwendete Apparatur zur Sichtbarmachung er-
laubt wéhrend der Testzeit nur ein einziges Bild aufzunehmen. Ein zeitaufgel6stes Verfahren
soll es ermdglichen, aufgrund von Stofllagen und deren zeitlicher Entwicklung auf instationire
Effekte sowie die zeitliche Anderung der Anstrémung zu schlieen. Die MeBzeit von etwa einer
Millisekunde erfordert eine Sichtbarmachung mit hoher Frequenz. Fiir detailierte Untersu-
chungen des Stromungsfeldes ist eine hohe Auflésung wiinschenswert.

Aufbau eines System zur zeitaufgelésten Stromungssichtbarmachung am Hochenthalpiekanal
Gottingen und dessen Anwendung bei der Untersuchung von Zylinderumstrémungen und
Stromungsfeldern mit Stof-Stofi—~Wechselwirkung. Von besonderem Interesse ist die Wech-
selwirkung der abgel6sten Zylinderkopfwelle mit einer Keilstofiwelle, die auf die nach Edney
benannten Interferenztypen I bis VI fiihrt.

Loésungsweg:

Probeweise wird am Hochenthalpiekanal ein System bestehend aus einem gepulsten Kupfer—
Dampf-Laser vom Typ LS 20-50 der Firma Oxford Lasers und einer rotierenden Tromel-
kamera Modell 321 der Firma Cordin aufgebaut. Das System wird im Rahmen einer Ko-
operation vom Arnold Engineering Development Center (USA) zur Verfiigung gestellt. Um
mit fritheren Messungen Korrelationen herzustellen, werden zusétzlich Oberflichendriicke und
Waérmeiibergénge gemessen.

Ergebnis:

Ablation von den Innenwénden des Stofirohres fiihrt zu einem geringen Anteil von Kupfer in
der Stromung. Bei den hohen Temperaturen in der Stofschicht vor einem stumpfen Kérper
befinden sich diese Atome in einem angeregten Zustand. Sie absorbieren das Laserlicht. Zur
Vermeidung der Absorption wird mit dem Kupfer-Dampf-Laser ein Farbstofflaser gepumpt.
Vor der eigentlichen Mefizeit wird eine Deformation der Zylinderkopfwelle beobachtet, die mit
einem erhohten Warmeiibergang einhergeht.
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Die wahrscheinliche Ursache ist die Wechselwirkung der Kopfwelle mit in der Strémung vor-
handenen Partikeln. Am Ende der MeBzeit fiihrt eine Anderung der Gaszusammensetzung
durch in die Diise eintretendes Treibgas zu einer Verschiebung der Stofllagen, insbesonde-
re des Abstandes der Kopfwelle vom Zylinder. Der Vergleich der zeitlichen Anderung dieses
Abstandes mit numerischen Ergebnissen erméglicht Riickschliisse auf die Konzentration des
Treibgases.

Abbildung 1: Schattenbilder einer Zylinderumstromung aus Versuch 470. Die Bilder wurden bei
Versuchsbedingung I in Luft mit einer Frequenz von 30 kHz vor Beginn der Mefizeit aufgenommen.
Das Licht des Kupfer-Dampf-Lasers wird in der Stofischicht absorbiert.

Abbildung 2: Schattenbilder einer Stofi—Stof-Wechselwirkung aus Versuch 476. Die Bilder wur-
den bei Versuchsbedingung I in Luft mit einer Frequenz von 15 kHz und unter Verwendung des
Farbstofflasers aufgenommen.

Weiteres Vorgehen:

Integration des Systems als permanente MeBmethode am Hochenthalpiekanal.

Literatur:

[1] B. Reimann (2000) Zeitaufgeldste Stromungssichtbarmachung von Stofi-Stofi-Wechsel-
wirkungen in Hochenthalpiestrémungen. DLR-IB 223-2000 A 07, Gdttingen.

[2] K. Hannemann, B. Reimann, M. Schnieder (1999) Combined Experimental and Numerical
Characterisation of the HEG Test Section Flow. Proceedings of the 22nd International
Symposium on Shock Waves, London.

[3] V. Hannemann, M. Schnieder, B. Reimann, G. Eitelberg (1999) Bow shock disturbance
due to shear layer instability in hypervelocity shock wave interaction. Proceedings of the
22nd International Symposium on Shock Waves, London.
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Thema:

Simulation des Strémungsfeldes von 0.5 und 2N Diisen mit einem Navier-Stokes — DSMC - Hy-
bridverfahren und Vergleiche mit Messungen

Ausgangssituation:

Das Stromungsfeld von Triebwerken, wie sie iiblicherweise fiir die Lageregelung von Satelliten
eingesetzt werden, ist durch den Ubergang vom Kontinuum bis hin zum hochverdiinnten Bereich
gekennzeichnet. Das gesamte Stromungsfeld der Diisenexpansion ist in der Simulationsanlage fiir
Treibstrahlen Géttingen (STG) fiir Messungen zuginglich. Die rechnerische Simulation eines sol-
chen Strémungsfeldes ist jedoch mit dem Problem konfrontiert, Bereiche mit Anderungen der Teil-
chendichte iiber mehrere Groflenordnungen zu behandeln. Es existiert kein Verfahren, welches das
gesamte Stromungsfeld effizient berechnen kann, so daf fuer das jeweilige Gebiet geeignete Ver-
fahren gekoppelt werden miissen.

Ziel:

Ein zuverldssiges Werkzeug zur effizienten Simulation der gesamten Diisenexpansion, welches den
Kontinuumsbereich durch Losung der Navier-Stokes-Gleichung bestimmt, wihrend der verdiinnte
Bereich mit DSMC[1] simuliert wird.

Losungsweg:

Die Kontinuumsstromung innerhalb der Diise wird mit einem Navier-Stokes-Verfahren berech-
net. Ab einem bestimmten Punkt verlieren die Navier-Stokes Gleichungen ihre Giiltigkeit, da die
Abweichung von einer Gleichgewichtsverteilung zu gro wird. Diese Grenze im Stromungsge-
biet muf} mittels eines geeigneten Parameters bestimmt werden, welcher von den makroskopischen
Stromungsgroflen abhingt [2], welche die Losung der Navier-Stokes-Gleichungen liefert. Die Stro-
mungsgrofien an der so bestimmten Grenze werden dann verwendet, um die Einstrdmbedingungen
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fiir das restliche Simulationsgebiet festzulegen, das mittels DSMC berechnet wird. Bei diesem An-
satz vollzieht sich der Informationstransport nur vom Kontinuumsbereich in den verdiinnten Be-
reich, was eine sukzessive Berechnung der Gebiete ermdglicht und im Falle der Diisenexpansion
den Informationstransport auch korrekt wiedergibt.

Ergebnis:

Die Simulationen der mit einer DASA 0.5N- und 2N-Diise mit Stickstoff gemessenen Fille ergaben
gute Ubereinstimmung fiir axiale und radiale Teilchenfluf} profile. Abbildung 1 zeigt ein Winkel-
profil des Teilchenflusses der 2N-Diise bei einer Austrittsreynoldszahl von 800 und einem Abstand
von 0.5m vom Diisenaustritt. Die experimentellen Daten wurden mit einer Patterson-Sonde gemes-
sen.

0 — Profil, R=0.5 m, Re_ = 800

I I I I ' 1

og -— Simulation
o Messung

2

Teilchenstrom n [1/m s}

le+22k

le+21k

1e+20k Y

1e+19k

le+18 0 75 90
0 [deg]

00 =45

Abbildung 1:

Literatur

{11 G. A. Bird. Molecular Gas Dynamics and the Direct Simulation of Gas Flows. Oxford Uni-
versity Press, 1994.

[2] L D. Boyd, G. Chen, and G. V. Candler. Predicting failure of the continuum fluid equations
in transitional hypersonic flows. Phys. Fluids, 7(1):210-219, January 1995
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Verhalten von Abloseort und Wirmetibergang beim voll abgeloster
Strémung in chemisch reagierender Hyperschallstromung.

Beim Wiedereintritt in die Erdatmosphére in Hohen zwischen 50 und
100 Kilometer wird ein Raumgleiter extremen Bedingungen ausgesetzt.
Eine Doppelrampenkonfiguration als Modell erzeugt eine Strémung,
die mit der um eine Steuerklappe an solch einem Raumgleiter
vergleichbar ist, siehe Bild 1.

5
Boundary Layer Y-
T Realtachment srock

Leading-edge shock d“,»»x.’ _a
p 7 )

2
-
T rculating Regicn

Run 453t 157 35°

Bild 1
Charakteristische Grofen zur Klassifizierung der Stromungsvorgénge
sind die Lange der Abloseblase, und der Warmeiibergang am
Wiederanlegepunkt. Die Hochtemperatureffekte in der Strémung (z.B.
Dissoziation der Luft hinter einem Stof, Rekombinationsreaktionen in
Expansionsfachern und in der Grenzschicht, und katalytische
Reaktionen auf der Oberfldche) verdndern diese Grofen.

Der EinfluB von Hochtemperatureffekten auf die Ablosung der
Grenzschicht soll im HEG untersucht werden. Bestehende
Untersuchungen beinhalten entweder nicht die Effekte, die ein chemisch
raegierendes Gas bei hohen Temperaturen  bei der Ablosung
hervorrufen kann, oder konnten keine eideutige Kldrung bringen.

Das Modell wurde mit Drucksensoren und Thermoelementen
ausgeriistet um Druckverliufe und Waéarmeriibergangverldufe zu
bestimmen. Weiterhin sind die StoBlagen und -abstinde und die
Entwicklung der Ablosung durch eine Sichtbarmachung mit
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holographischer Interferometrie und zeitaufgelosten
Schlierenaufnahmen untersucht worden.

Ergebnisse Das Bild 1 zeigt eine typische Aufnahme einer Stromungskonfiguration
um eine Doppelrampe. Die komplexe Struktur der Strémung ist gut zu
erkennen. An der Ablosestelle (Separation) der Stromung bildet sich ein
AblosestoB aus, der mit dem StoB, der sich an der Spitze ausbildet,
wechselwirkt. Eine weitere Wechselwirkung ensteht mit dem Sto, der
sich am Wiederanlegepunkt (Reattachment) ausbildet. Der Abstand
zwischen  Separations- und  Wiederanlegepunkt ~ wird  als
Separationsldnge bezeichnet. Bild 1 ist ein Frame aus einem Film, der
die Enstehung der Separationszone zeitlich dokumentiert. Die Filme
wurden mit 15 kHz aufgenommen und bestehen aus

HEG condition |
HEG condition 11
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L l
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04 ' 0f ¢ Nr '
i: M g 5 :’_. .
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03 I ¥ . -
'm '“ \\ 20 - o + :
02 " 120 r
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01 | 110
J L]
| 0 PR TS REPUUN S VOUPR |
0'00 ; ; ; ; 50 0,50 075 1,00 1,25 1,50 1,75
0./0
t [ms)] after SR w
Bild 2 Linge der Separationsblase iiber Versuchszeit Bild 3 Linge der Separationsblase bei

verschiedenen Enthalpien

insgesamt 50 Bildern deren individuelle Auswertung in  Bild 2
dargestellt wird. Die Auswertung der Separationsldngen (siche Bild 3),
zeigt eindeutig eine Anderung des  Abldseverhaltens  bei
unterschiedlichen Enthalpien.

Weiteres Vorgehen Neben der optischen Messung der Abloselinge 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
Abloselidnge in Abhéngigkeit der relevanten Kennzahlen der Stromung
gefunden werden. Relevante GroBen sind hier die lokale Reynoldszahl
am Abldsepunkt Rey;, die Machzahl hinter dem Bugstol My,
Temperaturen hinter dem BugstoB T, und an der Wand TW, der
Rampenwinkel Oy, und das Verhiltnis der spezifischen Wirmen hinter
dem BugstoB v;.
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Thema: Entstehung der 3-D Abloseblase in einer turbulenten Grenzschicht zwischen zwei

vertikalen Keilen im Hyperschall
Ausgangsposition:

Ungeachtet der intensiven Erforschung von Stromungen mit 3-D StoB/Grenzschicht-Wechselwirkungen
gibt es immer noch einige ungeklirte Fragen. Die Eigenschaften der Stromung mit beginnender Ablésung
von der Wand, sowie die sichere Vorhersage der entsprechenden kritischen Bedingungen gehoren
definitiv dazu.

Ziel:

Es sollen experimentelle Untersuchungen der Entwicklung der Strémung mit Ablésung im Bereich einer
StoB/Stol/Grenzschicht-Wechselwirkung zwischen zwei vertikal stehenden Keilen an einer ebenen Platte
durchgefiihrt werden.

Losungsweg:

Die Experimenten sollen mit Hilfe von einfachen Visualisierungsverfahren im Rohrwindkanal des DLR
in Gottingen durchgefiihrt werden.

Ergebnis:

Die Surface Reflective Visualization (SRV)- Technik zusammen mit der OlfluBsichtbarmachung sind
benutzt worden um in einem Versuch moglichst viel Informationen iiber die 3-D Stof/ Grenzschicht
Wechselwirkung in der Nihe des Doppelkeiles auf einer ebenen Platte zu kriegen. Das SRV System ist
eine Ableitung des Double-Pass-Shadowgraph-Systems, in dem die Rolle des Spiegels von der
reflektierenden Modelloberfliche iibernommen wird (Bild 1, links). Ein paralleles Lichtbiindel wird
wihrend des Versuches moglichst senkrecht zur Oberfliche des Modells geschickt und das reflektierte
Schattenbild von einer CCD-Kamera aufgenommen. Die teils durchsichtige Olfarbenschicht an der Wand
bildet gleichzeitig im Durchlicht ein kontrastreiches Wandstromlinienbild. Das resultierende Bild (Bild
I, rechts) macht die Stromlinien- und die StoBstruktur im Bereich der StoB/Stof/Grenzschicht -
Wechselwirkung zwischen zwei symmetrischen Keilen 18° x 18° sichtbar[l]. Im Schattenbild sind
natiirlich nur die St6Be zu sehen, die auch nahezu senkrecht zur Platte ausgerichtet sind. In diesem Fall
sind das nur die gekreuzte primire VerdichtungsstoBe, die von den beiden Fins erzeugt werden. Eine 3-D
Abloseblase im Bereich der StoBtreffstelle kann man dabei gut anhand der Stromlinien erkennen.

Die Entstehung dieser Abloseblase beim Erhohen des Winkels von 16° bis 18° konnte mit gezielten
Versuchen beobachtet werden (Bild 2 a-c, links). Entsprechende Skizzen (Bild 2, rechts) zeigen die
Richtung und die Struktur der Wandstromung (Bild 2, rechts). Eine sichere Deutung der

Datum: 12.10.99 AG STAB
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Stréomungsrichtung ist nur bei einer kontinuierlichen Videoaufnahme der Olanstrichbilder im Versuch
moglich. Anhand dieser Daten, kann man sehen, daf eine groflere 3-D Abloseblase mit auftretender
Riickstromung bei angegebenen Bedingungen erst mit dem Erreichen von = 18° im untersuchten
Bereich eintritt. Dabei wurde eine Zwischenphase entdeckt, in der eine lokale ,,hingende* Abloseblase
im Bereich des Treffpunktes von S, und S°, zu sehen war (Bild 2b). Die Ergebnisse zeigten aufler dem
eine wesentlich hohere , kritische** Stoflintensitit bei der Entstehung der Abloseblase, als es bis jetzt in
den meisten Untersuchungen angenommen wurde.

REFLECTIVE MODEL SURFACE

SHOCK WAVE  SPLITTER PLATE LENS
] A

@ I[\
FiN
@ LENS «———

FLOW FLAT PLATE

v LIGHT SOURCE

CCO CAMERA

e

Bild 1. SRV- Versuchsaufbau und das resultierende Schatten/Stromlinien-Bild fiir den
18°x18° - Doppelkeil bei M =5 im RWG

Bild 2. Entwicklung der Abloseblase im Bereich der Mittellinie bei M.. = 5, Re.. = 40x10° m™,
Abstand zwischen den Keilen (A - Eingang, B- Ausgang): B = 100 mm;
A/B =1.85 (a); A/B=1.9105 (b); A/B =1.96 (c).
Literatur:

1. 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
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Thema Dynamisches Verhalten einer abgeldsten Sto/Grenzschicht-Wechselwirkung

Ausgangssituation

Die vollturbulente abgeldste StoB/Grenzschicht Wechselwirkung an einer Anlaufstrecke/Rampe Konfiguration ist
als instationdres Stromungsphinomen bekannt. Fiir das tiefere Verstindnis der physikalischen Zusammenhinge
ist von Interesse, ob diskrete Frequenzen oder zumindest bevorzugte Frequenzbereiche vorliegen.

Ziel

Mit Hilfe geeigneter MeBmethoden soll das Schwingungsverhalten der StoB/Grenzschicht Interaktion im Mach-
zahlbereich M = 2.3 bis 2.95 bei Reynoldszahlen zwischen 28-10° m™ und 56-10° m™ untersucht werden. Im
Vorfeld soll die Schwingung der Kanalstruktur bestimmt werden, um eine denkbare Koppelung mit der Strémung
festzustellen.

Losungsweg

Zur Bestimmung der Schwingung der Kanalstruktur wurde ein optischer MeBaufbau entworfen und realisiert.
Dieser nutzt die Ablenkung eines Laserstrahles durch einen an der schwingenden Struktur befestigten Spiegel.
Als Detektor dient ein sogenannter PSD (Position Sensitive Device). Die abgegebene Spannung ist in zwei or-
thogonalen Richtungen abhingig vom Auftreffpunkt des Lasers auf dem Sensor.

Die Interaktion selbst wird durch eine 1265 mm lange Anlaufstrecke (die Grenzschichtdicke betrigt 13.2 mm
unmittelbar vor der Rampe) und einer sich anschlieBenden 90 mm langen 24°-Rampe erzeugt. Das Modell weist
eine Breite von 300 mm auf und ist spannweitig biindig in den Windkanal eingebaut.

Zur Erfassung des instationdren Stromungsverhaltens sind Druckaufnehmer mit einem FrequenzmeBbereich bis
500 kHz in spannweitiger Mitte des Models eingebaut. Die gewonnenen Signale werden sowohl mit Fast-
Fourier-Algorithmen als auch mit einfachen Abzihlkriterien ausgewertet.

Ergebnis

Die Messungen zur Windkanalschwingung ergeben diskrete Frequenzen im Bereich von 15 bis 30 Hz, wobei
dieser Wert von der Mefistelle (Vorkammer / MeBstrecke / Diffusor) und der Schwingungsrichtung abhingt.

Die Druckmessungen lassen eine Bestimmung der Amplituden des StoBfuBes zu. Die zeitliche Mittelung ergibt
seine Position als Funktion der Mach- und Reynoldszahl. Beziiglich des gesamten A-StoB-Gebietes konnen rein
stochastische Schwingungen im Mefbereich bis 25 kHz beobachtet werden. Dabei ergeben die FFT-Analysen
eine leichte Betonung der Frequenzen im Bereich um 250 Hz und 10 kHz.

Abb. 1 zeigt exemplarisch ein Versuchsergebnis. Die Druckverldufe der Aufnehmer Kulite 1 bis 8, eingebaut in
Hauptstromungsrichtung, zeigen den stoBinduzierten starken Anstieg des statischen Druckes als Funktion von Ort
und Zeit.

Ein EinfluB der Strukturschwingungen des Windkanals auf die StoBoszillation konnte nicht nachgewiesen wer-

den.
AG STAB
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Abbildung 1: Statische Druckverldufe bei M= 2.75 und Re= 44.7-10° m’*

Kulite Nr. 1 2 3 4 5 6 7 8

Abstand von der Rampe (stromaufwiirtige Richtung) [mm] 85 |45 |41 |38 {35 32 29 |26

Literatur

(1]

(2]

3]

Friedrich, W.: Untersuchungen zur VerdichtungsstoBschwingung im Uberschall an einer Anlaufstrecke-
Rampe-Konfiguration, Semesterarbeit, Institut fiir Luftfahrttechnik, Universitit der Bundeswehr Miinchen,
Neubiberg 1997

Miiller, J.: Experimentelle Grundlagenuntersuchungen von supersonischen Rezirkulationsphinomenen an
einer Rampenkonfiguration, Dissertation, Institut fiir Luftfahrttechnik, Universitit der Bundeswehr Miin-
chen, Neubiberg 1998

Reisinger, D.: Experimentelle Untersuchungen zur stoinduzierten Ablosung an zweidimensionalen Rampen
im Uberschall, Dissertation, Institut fiir Luftfahrttechnik, Universitit der Bundeswehr Miinchen, Neubiberg
1997

Thieme, M.: Untersuchung des Eigenschwingungsverhaltens der Kanalstruktur am Trisonischen Windkanal
Miinchen (TWM), Studienarbeit, Institut fiir Luftfahrttechnik, Universitit der Bundeswehr Miinchen, Neubi-
berg 1997

Weiteres Yorgehen

Dichter gestaffelte und iiber eine groBere Lauflinge angeordnete Druckaufnehmer sollen detailliertere Kenntnisse
{iber den Zusammenhang zwischen Mach-, Reynoldszahl und den Abmessungen des A-StoB-Gebietes liefern. Die
Messungen werden durch Olanstrichbilder und schlierenoptische Aufnahmen erginzt.

Datum: 20.02.2000 AG STAB
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Thema: Charakteristische Untersuchungen des vereinfachten ELAC 1c Modells in Uberschallan-
stromung

Ausgangssituation: Die experimentellen Untersuchungen am Raumtransportsystem ELAC la wer-

den mit der Betrachtung physikalischer Phinomene an der Konfiguration ELAC 1c fortgesetzt [1].
ELAC 1c ist die Kombination der Unterstufe mit der Oberstufe. Dabei sind die StoB-Stol-Wechselwirkungen
(bei hoheren Machzahlen oder grofien Anstellwinkeln) und die Sto-Wirbel-Interaktion (bei grofien
Anstellwinkeln) zwischen Ober- und Unterstufe von besonderem Interesse.

Ziel: Diese Arbeit ist eine Voruntersuchung zum ELAC Ic mit einer vereinfachten Oberstufe. Dabei
handelt es sich um einen zylindrischen Halbkorper mit konvex konischer Nase (Abb. 1). Bei Uber-
schallanstrémung bildet sich ein abgeléster sto8 vor der vereinfachten Oberstufe. Dieser Stofi kann
mit dem Bugsto der Unterstufe bei héheren Machzahlen (z.B. May, = 7) oder mit dem sogenann-
ten eingebetteten Sto und dem Wirbel der Unterstufe bei grofien Anstellwinkeln (z.B. a = 15°)
zusammentreffen. Die Visualisierung solcher physikalischen Phinomene dienen als grundlegende In-
formationen fiir die numerische Simulation und auch fiir weitere Messungen z.B. des Wirmeiibergangs.
Die Sichtbarmachung der Strémung um ELAC Ic ist das Hauptziel dieser Arbeit.

Lésungsweg: Um die charakteristische Umstrémung am vereinfachten ELAC 1c zu analysieren,
sind Farbschlieren-, Vapor-Screen- und Olanstrichverfahren im Windkanal angewandt worden.

Ergebnis:

Stofi-Stofi-Wechselwirkung: Die StoB-Sto-Wechselwirkung ist immer ein Schwerpunkt in der
Raumfahrtforschung. Wobei die Wechselwirkungen zweier schwacher Sté8e und eines starken mit einem
schwachen Stof8 bereits haufig diskutiert worden sind [3, 5]. Bei der Konfiguration ELAC 1c werden
moglicherweise bei h6heren Machzahlen von z.B. Ma=7 zwei StoSwellen interagieren. Die Wechsel-
wirkung wiirde grofie Warmelasten auf der Oberstufe hervorrufen [3]. Abb. 2 zeigt die StoSlinien der
Unterstufe aus der Farbschlieren Aufnahme. Dabei sind die Berechnungen am Keil mit idealem Gas
simuliert worden.

Die Untersuchungen zu eingebetteten StoSwellen eines Deltafliigels finden sich z.B. in (2, 4]. Die Wech-
selwirkung zwischen eingebettetem StoB und Bugsto8 ist z.B. fiir die Flugstabilitdt von Interesse, da
die Position der eingebetteten Stofiwelle durch geringe Lageinderung starken Schwankungen unter-
liegt. Abb. 3 zeigt eine StoB-Stof-Wechselwirkung. Der eingebettete Stofl und der Bugstol werden im
Olanstrichbild durch Linien verdeutlicht.

Stofl-Wirbel-Wechselwirkung: Ein weiters Thema fiir die Forschung an ELAC 1c ist die Sto$-
Wirbel-Wechselwirkung. Abb. 4 zeigt eine Vapor-Screen-Aufnahme mit einer Bugstof-Primarwirbel-
Interaktion.
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Abb. 1: Vereinfachtes Oberstufen-Modell. Abb. 2: Stofi-Sto-Wechselwirkung.
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gung der Dissoziation in Hochenthalpiestrémungen. DLR-IB 223-97 A 38, 1997.

Weiteres Vorgehen: Im Rahmen dieser Arbeit werden die physikalischen Phinomene an der Konfi-
guration ELAC 1c experimentell untersucht, wobei ein Schwerpunkt auf der Betrachtung des Wirmeiiber-
gangs liegt.
Datum: Februar 2000 AG STAB
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Thema:  Experimental study of shock unsteadiness on a hyperboloid flare using Laser Schlieren

Ausgangssituation:

The unsteadiness of the shock wave [1], [2], [3], particularly when the flow is separated, is one of the little known
charactenstics in shock-wave/boundary-layer interaction. Even so, our present understanding of these complex flows is
rather limited and many physical aspects are not well understood. Such unsteadiness as manifested in the large-scale
oscillations of the shock wave can have important practical implications on local heat-transfer rates, noise generation,
and aerodynamic loading on high-speed aircraft structures. The causes of flow oscillations are not fuly understood and
as such an attempt is made to study this behavior using Laser Schlieren setup developed at HTG.

Ziel:

The aim of the present study is to investigate the phenomena of shock unsteadiness in more detail. Most of the previous
investigators have used pressure taps on the model surface to obtain voltage signals. However, fabrication of these
pressure taps puts a limit to the detailed flow analysis. Further, the above technique is limited to flow analysis only on
the model surface and not above the surface which may be crucial to gain insight of the various processes involved.
Keeping in view this aspect, an instrumentation has been developed using Schlieren principle with Laser as the light
source. The system is more accessible and can be used to analyse a larger section of the flow in one go and can be
moved to cut any section of the flow field.

Losungsweg:

The parallel laser sheet is passed through the test section and made to fall on an array of 16 photodiodes placed on the
other side of the test section. Figures 1 and 2 show a schematic of the laser Schlieren system set up and the hyperboloid
model used in the present investigation, respectively. Since the response time of the photodiodes is extremely small(4
nanosecs) extremely high frequency shock oscillations can be detected using this optical technique. When the laser sheet
touches an oscillatory shock, the scattered light appears periodically, and a time trace obtained from the array of
photodiode shows unsteady voltage signals. The system thus makes use of the index of refraction fluctuations to
produce voltage signal fluctuations.

The primary advantage of the current method over the quantitative Schlieren or Shadowgarph system lies in its simplicity
and accessibility and can be used to analyse a large section of the flow in a single shot. Further, the arrangement can be
moved to cut any section of flow, both horizontally and vertically. The laser Schlieren technigue seems to be more
promising than a system based on absorption or scattering because (1) the sensitivity of the Schlieren system can be
adjusted to permit measurement of much smaller fluctuations than is possible with the other two systems, and (2) the
Schlieren signals are more directly related to a property of the flow, i.e., density.

Ergebnis:

Figures 3(a)-(b) show the time history of voltage fluctuations obtained using the Laser Schiieren method. For this
purpose the flow field is scanned by moving the laser sheet at closely spaced points and kept 0.6 mm above the model
surface. The plot shows only the data obtained from a single channel close to the surface at different streamwise points
along the model surface. These plots clearly indicate the streamwise oscillatory motion or ,,flapping" of the shock wave
at the separation and reattachment regions. Before the separation point no oscillations in the flow can be detected.
Similar is the case in the recirculation region. Figure 4(a)-(d) show the time traces of voltage fiuctuations from 5 active
channels normal to the freestream flow direction at selected positions where detailed flow analysis is required.

The shock unsteadiness further shows dependence on Reynolds number(plots not shown) the study of which is being
currently carried out.

Literatur:
[1] A.L. Kistler, ,Fluctuating wall pressure under a separated supersonic flow", Journal of Acoustical Socicty of America,

Vol. 36, No.3, pp. 543-550,1964.

[2] D.S. Dolling and M.T.Murphy, ,,Unsteadiness of the separation shock wave structure in a supersonic compression
ramp field", AIAA Journal, Vol. 21, No.12, pp. 1628-1634,1983.

(3] D.J. Maull, , Hlypersonic flow over axially symmetric spiked bodies”, Journal of Fluid Mechanics, Vol. 8, Part 4, pp.
584-592, 1969.
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Z-movement

Weiteres Vorgehen:
The above flow analysing technique will be used to study the effect of Reynolds number and model geometry on shock
oscillations. The data so obtained will also be used to study the frequency content of the unsteadiness of the fluctuating
behavior observed.

Figure 1: Schematic of the Laser Schlieren sytem set up
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Figure 2:

Sketch of the hyperboloid flare model used in the present study
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Figure 3: Time-history of voltage fluctuations for hyperboloid model in streamwise direction(all distances are
measured with the tip of the model as the reference); M = 9.0, Charge tube pressure = 2510.2 bar
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Figure 4:

Voltage fluctuations of five channels normal to the free-
Stream flow direction at: (a)-(b) separation region; (c)-(d)
Reattachment region; M = 9.0, Charge tube pressure =
25+/-0.2 bar. Channel 1 is the nearest (0.6 mm) and
channel 5 the farthest from the model surface
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Thema :
Ermittlung des Storfeldes in der Meflkammer des Stofwindkanals des IAG (SWK).
Transitionsmessung an einem spitzen Kreiskegel (5 Grad halber Offnungswinkel).

Ausgangsituation :

Die Lage der laminar-turbulenten Transition der Vorkérper-Grenzschicht ist ein duferst kriti-
sche Parameter beim Entwurf eines Hyperschall Flugkérpers. Neben dem direkten EinfluB auf
den Reibungswiderstand des Flugzeugs hat die Umschlagslage auch grofe Bedeutung fiir die
Berechung der Wirmelasten an der Oberfliche. Bei einem luftatmende Hyperschallfluggerét
dient der Vorkorper auer zur Auftriebserzeugung auch zur Vorkompression der Triebwerkszu-
stromung. Dabei beeinflufit die Transitionslage auBerdem die Grenzschichtdickenentwiclung in
der Zustréomung zu den Verdichtungsrampen und damit die StoB-Grenzschicht-Wechselwirkung.

Ziel :
Realistiche Transitionsmessungen an Vorkérperkonfigurationen im StoBwindkanal.

Lésungsweg:

Selbst bei Einhaltung der notwendigen Kenngréfien (Ma, Re) kénnen die im Windkanal er-
mittelten Transition-Reynolds-Zahlen infolge von Stéreinflisssen in der Meflkammerstrémung
im Vergleich zum Freiflugexperiment bis zu einer Gréssenordnung abweichen. Um eine Aussa-
ge iiber die Stromungsqualitit des Windkanals zu machen, werden Storpegelmessungen in der
Kernstromung sowie Transitionsmessungen an generischen Kérpergeometrien durchgefiihrt und
mit entsprechenden Freiflugmessung verglichen. Zum Vergleich mit numerischen Simulationen
ist es notig, die Art der Stérungen und ihre spektrale Verteilung in der MefSkammer zu ermitteln.

Ergebnis :

Messungen von Pitotdruckschwankungen in der freien Stromung (fiir Ma=2,5) haben gezeigt,
daB die Stromungsqualitit die sog. "quiet” bedingungen nicht erfiillt (effective Druckschwan-
kungen kleiner als 0.1 %), aber nahe der oberen Grenze des ”quiet” Bereichs liegt.
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Transitionsmessungen an einem spitzen Kreiskegel fiir Ma=2,5 lieferten zudem Transition-Reynolds-
Zahlen, die bereits das Niveau von Freiflugmessungen erreichen (siche Abb.2). Auflerdem zeigten
Messungen in einem Einheits-Reynoldszahl Bereich von 17 bis 25 Mio/m keinen sog. Einheits-
Reynoldszahleffekt.
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Literatur :

H. Knauss, R.Riedel, S.Wagner. "The Shock Wind Tunnel of Stuttgart University. A Facility
for testing Hypersonic Vehicles”.9th International Space Planes and Hypersonic Technologies
Conference, Norfolk, USA (November 1999).

Riedel.R ”Experimentelle untersuchen zum laminar-turbulenten Strémungsumschlag in Uber-
schallgrenzschichten” eingereichte Diss. Uni. Stuttgart, IAG, Friijahr 1999.

Weiteres Vorgehen :

Weitere Messungen sind geplant um noch eine zuverldssigere Aussage {iber die Art der Stérungen
in der Mefikammer zu bekommen. Dabei soll ein speziell entwickeltes Anemometer-Scanningsystem
eingesetzt werden, bei welchem innerhalb eines Versuchsablaufs verschiedene Uberhitzungs-
verhiltnisse eingestellt werden, um die Modalanalyse nach Kovasznay durchfiihren zu konnen.

AufBerdem sind weitere Transition- und Lirmpegel- Messungen mit hohere Machzahlen (bis
Ma=4,5) geplant.

Datum : 15.10.99 AG STAB
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Krafte — Messungen im Hyperschall bei sehr kurzen MeBzeiten (kleiner 1
Millisekunde).

In Kooperation mit der UQ wurden im Mai 1998 erste 1D — Kraftemes-
sungen am Hochenthalpiekanal Géttingen (HEG) des DLR im Rahmen
einer Konzeptstudie durchgefihrt. Dabei wurde die von der UQ speziell
fur sehr kurze MeBzeiten entwickelte Technik der Spannungswellen -
Waage eingesetzt. Die Ergebnisse zeigten, daB8 diese MeBtechnik auch
am HEG erfolgreich eingesetzt werden kann [2].

Es soll eine Krafte — Waage am HEG entwickelt und implementiert wer-
den, mit der die verschiedenen Komponenten der Krafte innerhalb der
kurzen MeBzeit bestimmt werden kénnen. Der Aufbau dieser Technik
findet im Rahmen der Erweiterung des HEG fur Untersuchungen von
Hyperschallverbrennungen statt.

Im Rahmen der Kooperation mit der UQ wurde im 2.Quartal ‘99 an der
Impulsanlage T4 der UQ eine eigene Spannungswellen - Waage
entworfen und aufgebaut. Der Aufbau orientierte sich dabei an dem
prinzipiellen Experiment von Sanderson & Simmons [1]. Untersucht
wurde die axiale Kraft auf einen Konus. Dieser Aufbau wurde um eine
weitere Apparatur erweitert, mit der im vorderen Bereich des Konus Uber
einen Ringspalt Wasserstoff ausgeblasen wurde. Alle auftretenden
axialen Krafte auf den Konus sollten bestimmt werden, um Erfahrungen
im Umgang mit dieser MeB3technik zu sammeln.

Mit Hilfe der Ergebnisse der dynamischen Kalibrierung des Systems
wurde die Gesamtkraft auf den Konus bestimmt. Zur Bestimmung des
Widerstandes des Konus wurden von dieser Gesamtkraft der Schub
durch das Anwachsen des Druckes an der Basis des Konus und der Schub
durch das Ausblasen des Treibstoffes abgezogen. Das Anwachsen des
Druckes an der Basis wurde wdhrend des Experimentes mit
aufgezeichnet. Der Schub durch das Ausblasen des Treibstoffes wurde
vor den Experimenten durch Kalibrierungen mit verschiedenen
Treibstoffmassenflissen ermittelt.
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Literatur:

[1]Sanderson S.R., Simmons J.M. (1991) Drag Balance for Hypervelocity Impulse Facilities. AIAA
J.29(12), pp. 2185-2191.

[2]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, pp. 631-635.

weiteres Vorgehen: Nach dem erfolgreichen Entwicklung einer 1 — Komponenten — Waage
am T4 wird eine 1 — Komponenten - Waage fur den HEG entwickelt
und implementiert. AuBerdem soll das System auf mehrere
Komponenten erweitert werden.

Datum: 20.10.1999
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Thema: Experimentelle Untersuchung und physikalische Modelibildung instabiler transitioneller
Abldseblasen

Ausgangssituation:

Auf der Saugseite eines Tragfligels tritt im Fliigelvorderkantenbereich bei kritischen Werten von Anstellwinkel
und Reynoldszahl laminare Ablésung auf. In den meisten Féllen wird diese abgel6ste Strémung durch Umschlag
in den turbulenten Strémungszustand wieder anlegen. Die Vorhersage dieses Strémungsphinomens mit den
heute bekannten quasi-stationdren numerischen RANS-Turbulenzsimulationen versagt ebenso wie die
Grobstruktursimulation (LES) auf Grund der Schwierigkeiten bei der Erfassung einer "Transitionslage" innerhalb
des abgeldsten Strémungsbereichs und der generellen Probleme von RANS-Turbulenzmodellen fir abgeloste
Stromungen. Die Beschreibung einer instationdren abgeldsten Stromung mit eingebettetem Ubergang von
laminaren zu turbulenten Stromungseigenschaften erscheint weder in RANS-Verfahren noch in LES physikalisch
richtig zu sein. Einzig die Direkte Numerische Simulation (DNS) und ein entsprechend physikalisch ausgerichtetes
Experiment erscheinen geeignet, neue Einsichten in die Physik der instabilen transitionellen Abléseblase zu
erhalten. Zum direkten Vergleich mit DNS und LES sowie zur Bewertung von RANS-Modellen wurde beim DLR
eine besondere Konfiguration der Strémung Uber eine gewdlbte Stufe konzipiert; auch um zunéchst laminare
stationdre Ablosung, einsetzende Instationaritdt, dreidimensionale Instabilitdten, laminar-turbulente Transition
und zuletzt auch turbulente Ablésephdnomene sowie Wirbeldynamik durch Variation weniger Geometrie- und
Strémungsparameter experimentell und numerisch zugéanglich zu machen.

Ziel:

Erstes Ziel der Untersuchungen ist, koharente Strukturen in der laminar abgelésten Strémung zu visualisieren, zu
identifizieren und zu analysieren. Es sollen die instabil ablésende, laminare Grenzschicht und der instationar
abgeloste  Wirbelstromungsbereich unter die Lupe genommen werden, um Modellvorstellungen Gber
Instabilitdten, Instationaritdten und laminar-turbulente Transitionsvorgange zu erhalten. Ein zweites Ziel besteht
in der gezielten Stérungsanregung zur Steuerung von Strémungsinstabilititen innerhalb der abldsenden
Grenzschicht und ggf. der abgeldsten Wirbelstrémung.

Losungsweg:

Es ist zu erwarten, dass die Instabilitats- und Transitionsszenarien beim Auftreten von solchen Abldseblasen, die
an glatten Oberflachen durch unterschiedlichen Druckanstieg oder unterschiedliche Oberflachenwélbung erzeugt
werden, an Hand generischer Konfigurationen untersucht werden kénnen. Fiir das DLR-Prinzipexperiment
“Instabile Abloseblase” wurde eine nach hinten gewsélbte, abgerundete Stufe mit besonderer Geometrie
gewadhlt, um Diskontinuitéten im Druckverlauf zu vermeiden. Solche Druckspriinge haben bekanntlich
besonderen Einfluss auf die Rezeptivitat einer Grenzschicht gegeniiber AuBenstérungen und die nachfolgende
Anfachung von Strémungsinstabilitdten und die laminar-turbulente Transition. Das komplexe Wirbelsystem
innerhalb des abgeldsten Strémungsbereichs kann im Wasserschleppkanal durch Wasserstoffbléschen sichtbar
gemacht werden. Die réumliche und zeitliche Evolution der Abldsung und Wirbelbildung lasst sich verfolgen. Mit
DPIV-Technik ist es méglich, das Geschwindigkeitsfeld zu erfassen. Die Ergebnisse kénnen dem direkten
Vergleich mit numerischen Simulationen (DNS, LES und RANS), die in unserer DLR-Arbeitsgruppe ebenfalls
durchgefuhrt werden, zu Grunde gelegt werden. ‘

Vorlédufiges Ergebnis:

Bislang wurden Strémungssichtbarmachungen durchgefiihrt, die die Grenzschichtablésung an sich und das
komplexe Wirbelsystem im abgeldsten Strémungsbereich erfassen und dessen Dynamik durch DPIV-Messungen
in ausgewdhlten Strémungsbereichen zuganglich wird. Erste Datenanalysen sind bereits durchgefiihrt worden,
wobei Instabilitdten und laminar-turbulente Transition ausschlieBlich unter Bedingungen der natirlichen
Anregung von Stérungen in der Anstrémung angeregt worden sind. Die Reynoldszahl bezogen auf die

Datum 25.02.2000 -162 - AG STAB




Vorlauflange der Grenzschichtstrémung vor der Stufe wurde in diesen Experimenten so gewdhlt, dass die
ablésende Grenzschicht (der Strémungszustand vor der Abldsung) noch stabil hinsichtlich Tollmien-Schlichting-
Instabilitat sein sollte.

Abb. 1. Die Abbildung gibt eine Strémﬁrﬁassichi‘gérﬁmaé‘hung des abgel6sten Wirbelsystems in Draufsicht
wieder. Der laminar-turbulente Umschlag innerhalb der groBskaligen instationdren Wirbelstrukturen ist durch
Wasserstoffblaschen-Methode sichtbar gemacht.
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Abb. 2. Anhand von DPIV-Messungen und Strémungssichtbarmachungen konnte diese Abbildung des
ablésenden und des abgeldsten Strémungsbereichs erstellt werden. Die im Bild genannten Strémungs-
phanomene sind charakteristisch fir die laminare Ablosung bei moderater Reynoldszahl. Die instationdre
Ablésung wird von mehreren groBskaligen Wirbeln gepragt, deren Bewegungsrythmus in Strémungsrichtung
allerdings nicht gleichmaBig periodisch erfolgt. Laminar-turbulente Transition wird im vorliegenden Fall deutlich
stromab der stationdren Abldselinie beobachtet.

Weiteres Vorgehen:

Es sollen weitere detailierte Sichtbarmachungen und DPIV-Messungen durchgefthrt werden, um insbesondere
laminar-turbulente Transitionsphanomene zu identifizieren und um diese mit Ergebnissen numerischer
Simulationen zu vergleichen. Insbesondere die Wechselwirkung zwischen unterschiedlichen Wirbelstrukturen
(Instabilitdtsmoden) sollen naher untersucht werden, indem durch kunstliches Anregen wohldefinierter
Stérungen spezifische Instabilititen angeregt werden. Dazu sollen Methoden der Stérungseinbringung und
Stérungssteuerung genutzt werden, die in den bekannten DLR-Prinzipexperimenten zur Transition zwei- und
dreidimensionaler Grenzschichtstromungen erfolgreich entwickelt worden sind und dort zu tiefgreifenden
Einsichten in die physikalischen Transitionsmechanismen gefihrt haben. Linear und nichtlineare
Instabilitatsanalysen mit NOLOT/PSE sowie globale lineare Instabilitdtsanalysen mit PEPS werden diese
Experimente zur physikalischen Modelibildung ebenso begleiten wie DNS und LES. '
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Thema / Topic

On the conection between attachment-line instabilities and cross-flow vortices.

Ausgangssituation / Previous knowledge

Several different types of instabilities develop in the boundary-layer of a swept wing. Two of the
most important ones are attachment-line instabilities that develop at the leading-edge of the airfoil,
and cross-flow vortices that develop further inboard. A connection between these two instabilities
should exist, but has never been investigated.

A logical starting point for the connection study is the class of known leading-edge instabilities. This
class of instabilities has a variation in the wing-chord direction, z, that is a polynomial in z of finite
degree. We call these modes the polynomial modes. Gértler and Hammerlin proposed the simplest
form of a polynomial mode, back in 1955, and the well known papers of Hall, Malik and Poll (1984),
and Lin and Malik (1996) deal with these modes. A detail description of the nature of these modes
has been given by Theofilis and Dallmann (JFM, submitted).

The author (Euromech, 1998) showed that the polynomial modes do not connect to the cross-flow
vortices and deduced the existence of a new family of modes from purely theoretical considerations
involving the dimension of the dispersion relations associated with the leading-edge and the cross-
flow linear stability problems.

Ziel / Goal
The goal is to identify the nature of these new family of attachment-line instabilities and prove their
connection to cross-flow vortices.

Lésungsweg / Approach

We use the swept Hiemenz flow as a model of the swept-wing attachment-line flow. Starting from
an exact description of the perturbation vorticity field in the free-stream based on confiuent hy-
pergeometric functions, we derive an eigenvalue problem that yields a more complete set of the
attachment-line instabilities than previously possible.

Ergebnis / Results

The nature of the new family of modes was identified and the connection to the cross-flow modes
was proven. Our general stability formulation leads to an eigenvalue problem that describes more
fully the attachment-line instabilities than than previously possible.

For eigenvalues of the form —n/2, where = is an integer, the hypergeometric functions reduce to
Hermite polynomials that fully describe the previously known polynomial instabilities, which, howe-
ver, do not connect to the cross-flow vortices. For eigenvalues with both real and imaginary parts, a
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Abbildung 1: The new family and the known polynomial modes as they appear in the eigenvalue
space. Horizontal axis is the real part of the eigenvalue A, and the vertical axis is the imaginary
part. The known polynomial modes lie on the real axis, while the eigenmodes of the new family
have complex values.

new family of attachment-line instabilities appears. We describe the nature of the spectrum formed
by these new instabilities, and show how these instabilities connect to the cross-flow vortices.

In conclusion, we have arrived at a more complete understanding of the attachment-line stability
characteristics, and we now can start looking towards additional topics that are naturally associated
with the rise and growth of perturbations in the boundary-layer flow, such as the receptivity of modes
to external forcing. However, the evaluation of the series of hypergeometric functions has proven
to be numerically difficult, preventing us, for the time being, from reconstructing the solution at all
chord locations. These technical issues are being addressed in ongoing work.
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Thema: Laminar-Turbulent Transition in High Turbulent Level Environment:
Experimental Simulation of Boundary Layer Receptivity

Ausgangssituation:

Pretransitional development of two- and three-dimensional boundary layers subjected to nearly
isotropic free-stream turbulence (FST) has been investigated in a series of studies [1]. A direct
validation of a theoretical model for receptivity of Blasius boundary layer to FST was previously
successfully carried out by an experimental simulation technique [2]. Still many questions on
receptivity to FST and downstream development of excited unsteady disturbances are unsolved.

Ziel:

The main aim of the work is to provide solid experimental basis on receptivity of canonical two- and
three-dimensional flows to prototypic free-stream disturbances and to give hints for building
theoretical and numerical models of the receptivity to FST as well as to obtain a general view about
the downstream development of excited boundary layer structures.

Losungsweg:

Transition in open flows usually depends strongly on initial conditions (i.e. the disturbance field and
the flow geometry). It leads to the necessity of a special, so called receptivity, problem which solution
must connect appearance of boundary layer disturbances with external perturbations (e.g., FST).
Meanwhile, in applications, transition process bypasses in many cases the stage of instability wave
amplification through the growth and later breakdown of transient streak-like quasi-stationary
disturbances, which specific characteristics strongly depend on causing them surface roughness or
FST. The effect of FST on the onset of transition is also of great interest both in applied engineering,
e.g., for the prediction of transition on turbine blades affected by turbulence from a stator and in the
influence of FST on wind tunnel experiments. However, the complexity of the initial turbulent free-
stream flow-field necessitates a use of experimental simulation technique to consider the receptivity
process under controlled conditions, so that the results will be suitable for direct comparison with
available and new theoretical and numerical models as well as experiments carried out under ‘natural’
conditions. For this purpose a vortex originated at the tip of a micro-wing positioned above or in front
of a flat plate and a swept wing models outside the boundary layer was used. By varying the wing
angle of attack, the vortex strength was controlled. To produce low-frequency vortex modulations, the
angle of attack could be varied periodically by a special device. At first, to provide initial conditions
for the vortex-boundary layer interaction, the tip vortex axial and circumferential velocity
components were measured in several planes downstream the micro-wing with the help of hot-wire
anemometry. Also, a supplementary hydrogen-bubble visualisation in a water tunnel was done. Then,
the boundary layer response dominated by large scale narrow structure growing downstream by
amplitude was investigated in the same downstream planes. Stream- and span-wise mean and
disturbance velocity components were measured. The results were compared with previous findings

[1,2].
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Ergebnis:

The hot-wire measurements and visualisation data demonstrate the tip vortex behaviour and the wake
behind the micro-wing in the free stream: laminarity of the flow, symmetry of the vortex, presence of
axial and azimuthal vortex velocities. The tip vortex behaviour above the flat plate was compared
with the Batchelor theoretical model for a free stream axial vortex. Good quantitative correspondence
was found. In the swept wing case, in contrast to flow over a thin flat plate, the tip vortex strong
laminar elongation (more than 10-20 times) occurs due to a considerable divergence of free-stream
stream-lines close to the thick swept wing nose. Mean and time-dependent characteristics of the
induced boundary layer structures in the flows under consideration were documented: displacement
and momentum loss thicknesses as well as shape factor modifications produced by the vortices of
different intensity and their downstream behaviour; the shapes of the stationary vortices and their
low-frequency oscillations at different downstream positions; the vortex downstream growth rates
(based on different criteria). Comparison with previous studies [1] showed that these velocity
modulations exhibit the main characteristics of the so-called Klebanoff mode, usually found under
effect of ‘natural’ FST. A theoretical hypothesis, that flat plate leading edge plays no significant role
in the receptivity process to the vorticity, produced by the micro-wing tip [2] was confirmed. Over
the swept wing, the formation of the vortical boundary layer structures starts much closer to the nose
that is due to this principal change of the initial conditions. These features were carefully documented
and compared with the Blasius boundary layer case to provide a complete description of initial
conditions suitable for the following comparison with theoretical models. A separate investigation of
stationary spatial waves constituting the vortices was performed: a spatial spectral transformation of
the experimental data via Fourier integral was applied and behaviour of the growth of the power

density of the stationary harmonics constituting the vortex was considered.
5 5 . .

0 02 04 0.6 0g 1
2 e AE = Ul
A sample of iso-colour distributions of stream-wise velocity defect induced inside the swept-wing
boundary layer (left); normalised undisturbed mean velocity profile (U/U ) and averaged velocity
defect profile (W’ /u’,. ) across the boundary layer (right).
Literatur:
[1]. K. J. A. Westin, A. V. Boiko, B. G. B. Klingmann, V. V. Kozlov, P. H. Alfredsson, Experiments

in a boundary layer subjected to free-stream turbulence. J. Fluid Mech., 1994, v. 281, 193-218.

[2] F. P. Bertolotti, J. M. Kendall, Response of the Blasius boundary layer to controlled free-stream
vortices of axial form. 1997, AIAA Paper, 97-2018.

weiteres Vorgehen:

When a laminar boundary layer is modified along the span, its stability characteristics are altered.
and/or new high-frequency instabilities appear. Under effect of the FST, the quasi-stationary streaks
cannot lead to turbulence directly, rather it seems they are subjected to a high-frequency instabitity. In
the cases under consideration it seems reasonable to introduce controlled disturbances inside the
vortices and investigate their development. Such instability studies are now in preparation. Their
general goal is to deepen our knowledge on the mechanisms of generation, development and
interaction of pre-transitional disturbances of different types as well as development of methods of
description of such structures and methods of their effective control.

Datum: AG STAB
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Thema Bestimmung der Wandschubspannung verzégerter Grenzschichten und
Gleichdruckgrenzschichten mittels Potenzgesetz

Ausgangssituation

Fur die Bestimmung der Wandschubspannung aus gemessenen Grenzschichtprofilen ist ein bis
zu einem gewissem Grade universelles Profil vorauszusetzen. Wird zum Beispiel der Clauser-
Plot verwendet, ist dies das logarithmische Gesetz.

Ziel Prufung ob sich die von G. 1. Barenblatt (1993) und M. V. Zagarola et al. (1996)
angegebenen Potenzgesetze fiir die Bestimmung der Wandschubspannung eignen

Losungsweg

Die generelle Form der Potenzgesetze lautet entsprechend (1). Der Koeffizient C sowie der
Exponent a sind Funktionen der Reynoldszahl.

+ +

mt u’=u/u, und y =u *y/v (1)

a = i a, /In(Re) C, = i C, /In(Re) 2,3)

i=-1

Setzt man das logarithmische Gesetz voraus, wird der Clauser-Plot zur Bestimmung der
Wandschubspannungs-geschwindigkeit u aus dem gemessenen Geschwindigkeitsprofil genutzt.
Eine vergleichbare Methode wird fir das Potenzgesetz (1) vorgeschlagen. Wird der
Logarithmus von Gleichung (1) gebildet, finden sich folgende Relationen :

In[u] = aln[y] +B 4)

Bz(a+1)ln(ut)-aln(v)+ln(C) 5)
Unter Verwendung dieser Beziehungen, wird die Wandschubspannungsgeschwindigkeit in drei
Schritten gefunden.

(1) Auftragung der Betrage der gemessenen Geschwindigkeitswerte u iiber den Betriigen der
wandnormalen Koordinate y im doppeltlogarithmischen Diagramm.
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(2) Bestimmung einer Regressions-geraden im linearen Teil der MeBwerte. Der Anstieg dieser
Gerade ist gleich der Potenz a aus Gleichung (1).

(3) Der a-Wert wird zur Bestimmung des Koeffizienten C aus den Gleichungen (2, 3)
verwendet. Aus f§ folgt dann mit (5) u..

Ergebnisse

Bild 1 zeigt fiir die verzogerte Grenzschicht APG 10 [3] die doppeltlogarithmische Auftragung
sowie die Regressionsgeraden im linearen Stiick. Mittlere Abweichung zwischen den auf Basis
der Potenzsgesetze und des logarithmischen Gesetzes bestimmten u. fiir drei Grenzschichten
sind in Tabelle 1 angegeben.

U Potenz — Urj, Logaxithmusl

100% &
Leg y A = - Z (6)
5.5 n 95 U ;. Logarithmus
J%‘ n...Zahl der Profile pro Testfall
@
-'.%"' 4
2.0 N '_,-7-!' 4 ?/’ Potenzgesetz | Potenzgesetz
S ey y/.‘ . nach [1] nach [4]
/‘.‘ "/.j »*}7‘ Q’ "’/ 1
— ] Sk o Plattengrenzschicht
Sl A1 2 |5 Meinert (1999) 1.56 % 0.38 %
1.5 L~ .// N e
— St B 2440<Re,, <6170
N oo™ / DV T
o VT B Cog Plattengrenzschicht
al (A,»*" Fzﬂw”“j R. W. Smith (1994) |  0.60 % 0.62 %
e /qur*’fE; 4600 <Re;, <13190
e Zwei verzogerte
s Grenzschichten 1.42% 0.55%
I. Marusic (1991)
0.5 2210 <Re;, <19130
T 80 5.0 2.0 3.0 52
Log u

Tabelle 1 : Mittlere Abweichung (A in %) zwischen
Bild 1 : Doppeltlogarithmische Auf- auf Basis des logarithmischen Gesetzes und des
tragung flir die Grenzschicht APG 10 Potenzgesetzes bestimmter Wandschubspannungs-
nach [3] geschwindigkeit u,
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Weiteres Vorgehen

Auswertung weitere Datensitze druckgradientenfreier und verzogerter Grenzschichten
Datum, 14.01.2000
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Thema

Beriicksichtigung nichtlinearer Stérausbreitungsprozesse in der aktiv-dynamischen Grenzschicht-
stabilisierung

Ausgangssituation

Die laminar-turbulente Transition einer Wandgrenzschicht ist im Allgemeinen von instationiren
Storungen begleitet. Es ist zu erwarten, dass die Transition verzégert wird, wenn man diese Stérun-
gen unterdriickt, z.B. dadurch, dass man sie mittels gegenphasiger Stérungen kompensiert. Die-
ses Konzept ist bisher vor allem auf das Anfangsstadium der Transition angewendet worden, in
dem sich die Storungen in Form von Tollmien-Schlichting-Wellen ausbreiten. Sowohl sinusférmige
wie auch breitbandige Storungen wurden untersucht. Der Erfolg der Kompensation wurde dabei
hauptséchlich an der Reduktion des Stdrpegels gemessen. Diese hingt in bisher noch kaum er-
forschter Weise von vielen Faktoren ab — z.B. der Reynoldszahl, dem Grenzschichtprofil und seiner
Abhéngigkeit von der Spannweitenrichtung, der raumlichen Struktur der Stérungen und ihrer Am-
plitude; insbesondere ist vollkommen unbekannt, welcher Natur die verbliebenen Stérungen sind
und inwieweit sie die Transition beeinflussen.

Ziel

Hier soll insbesondere die Abhéngigkeit von der Amplitude der zu unterdriickenden Stérung und
von dem Stadium, in dem sich der Transitionsprozess befindet, aufgeklirt werden. Dabei steht die
Frage nach der Natur der nicht unterdriickbaren Reststérung im Vordergrund. Lingerfristig soll
die Frage beantwortet werden, wie sich diese Reststérung auf die Transition auswirkt und welche
Moglichkeiten bestehen, diese Auswirkungen zu beeinflussen. Als Einflussparameter, die technisch
vorgegeben werden konnen, sollen dabei die Anordnung von Sensoren und Aktuatoren, insbeson-
dere die Staffelung in Strémungsrichtung, sowie die Signalverarbeitungs- und Regelungskonzepte
untersucht und im Hinblick auf Flexibilitit und einen sparsamen Umgang mit der in groem Um-
fang benotigten Rechenleistung weiterentwickelt werden.

Losungsweg

Die relativ grundsétzlichen Fragen werden hier zunichst in der 2D-Grenzschicht der ebenen Platte
ohne Druckgradient untersucht. Die Storungen werden kiinstlich und zweidimensional (in dem eng
verzahnten Projekt [Opfer et al.] auch dreidimensional) angeregt. Die Amplitude und die zeitli-
che Form der eingebrachten Stérung kdnnen so im Gegensatz zu natiirlichen Stérungen variiert
werden (z.B. sinusférmig, breitbandig stochastisch). Eine ganze Reihe von in Strémungsrichtung
gestaffelten Kompensationsaktuatoren erméoglicht es. den Abstand zwischen Referenzsensor (Heif-
film) und Kompensationsaktuator in einem grofien Bereich zu verdndern. Auch die Fehlersensoren
(Hitzdréhte) konnen frei positioniert werden. ,

Fiir die Untersuchung der Signalverarbeitungs- und Regelungskonzepte wurde ein sehr flexibles
und leistungsfahiges Entwicklungssystem auf der Basis eines Pentium Pro-Rechners aufgebaut,
mit dem die Konzepte sowohl in Simulationen als auch am Experiment entwickelt und getestet
werden.

-170 -




Die hauptsiachliche Untersuchungsmethode besteht in der Auswertung der Signalstatistik ein-
schlieBlich rdumlicher Korrelationen. Daraus werden lineare und nichtlineare Modelle der phy-
sikalischen Mechanismen gebildet, die fiir die rdumliche und zeitliche Entwicklung der Stérungen
verantwortlich sind. Diese Modelle werden in digitale Signalverarbeitungsalgorithmen mit freien
adaptierbaren Parametern umgesetzt, mit deren Hilfe aus gemessenen Referenzsignalen die Steu-
ersignale fiir die Aktuatoren ermittelt werden. Ein nicht zu unterschitzender Faktor ist dabei die
Adaptation der Parameter (typischerweise Filterkoeffizienten), da diese einerseits sehr recheninten-
siv ist, andererseits tiber die Stabilitdt des Systems und seine Anpassungsfihigkeit an sich dndernde
Randbedingungen (Stromungsgeschwindigkeit, Druckgradient) entscheidet.

Ergebnis

Es zeigt sich, dass bei kleinen Reynoldszahlen (Re;, < 4-10°% za = Ort des Kompensationsaktua-
tors) und kleinen Stoéramplituden die Fluktuationen am Fehlersensor mit linearen Filtern bis auf
das Grundrauschen wegkompensiert werden konnen. Bei grofleren Amplituden bleiben zum einen in
dem Frequenzbereich, in dem Tollmien-Schlichting(TS)-Wellen angefacht werden, Stérungen {ibrig,
und zum anderen verbreitert sich das Spektrum der Stérungen iiber den Instabilitidtsbereich der
TS-Wellen hinaus.

Experimente mit einem nichtlinearen Modell (Volterrafilter zweiter Ordnung) zeigen, dass die Ent-
stehung solcher hoherharmonischer Storanteile nachgebildet werden kann.

Durch die Integration vorhandenen Wissens iiber den Ausbreitungsprozess (Anfachung in einem
schmalen Frequenzband) in das Modell mittels eines sogenannten Kautzfilters ldsst sich insbesonde-
re fiir nichtlineare Filter hoherer Ordnung eine starke Reduktion der benétigten Modellparameter
erreichen.

Hinsichtlich der Frage, wie die linear nichtkompensierbaren Reststorungen entstehen, werden zur
Zeit Experimente mit phasenrichtig gemittelten Zeitsignalen durchgefiihrt. Hierbei wird iiber die
Sensorantworten auf eine feste, wiederholt eingebrachte, breitbandige Storsequenz phasenrichtig
gemittelt. Durch die Mittelung werden alle Storanteile unterdriickt, die entweder auf Messrau-
schen oder auf zeitliche Fluktuationen der Ubertragungseigenschaften zuriickzufiihren sind. Erste
Ergebnisse einer Systemerkennung (linear & nichtlinear), die mit diesen Daten offline durchgefiihrt
wurde, geben starke Hinweise darauf, dass die linear nichtkompensierbaren Stérungen im Insta-
bilitédtsbereich der TS-Wellen zum Teil durch nichtlineare Prozesse erklart werden kénnen. Die
Ergebnisse zeigen aber auch, dass ein weiterer Grund in zeitlichen Fluktuationen der physikali-
schen Strecke zu suchen ist, denen das adaptive Filter nicht schnell genug folgen kann.
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Thema: A-posteriori Tests von Turbulenzmodellen — Physikalische
Modellbildung fur RANS-Simulationen und LES.

Ausgangssituation: Die abgeldste Strémung an einer allméahlichen Kanalerweiterung ist die Grund-
lage fortlaufender Arbeiten zum Verstandnis der physikalischen Gesetze und insbesondere zur
physikalischen Modellbildung fur praxisrelevante numerische Berechnungsverfahren. Der Hinter-
grund dieser Untersuchungen ist das die Luftfahrtindustrie ansprechende Bestreben, adaquate
Naherungsmethoden fur die Modellierung abgeloster Strémungen an einer Hochauftriebskon-
figuration zu besitzen. Bereits durchgefuhrt wurden Untersuchungen [1] zur Leistungsfahigkeit
statistischer Turbulenzmodelle mithilfe eines Navier-Stokes Mehrgitterverfahrens in welches ein
k-w Turbulenzmodell implementiert ist [2]. Die Arbeit ist als Vergleich mit einer Direkten Numeri-
schen Simulation [3] an der Kanalerweiterung ausgelegt worden. Ein Ergebnis der Untersuchung
war, daBB das globale Geschwindigkeitsfeld einschlieBlich der Ausdehnung des Ablésegebietes
augenscheinlich sehr gut modelliert wurde. Signifikante Unterschiede traten jedoch in der Be-
rechnung der fur die Ermittlung der Korperkréfte technisch bedeutsamen physikalischen GréBen
Wanddruckverteilung und Wandschubspannung auf. Wie aus einer Untersuchung der turbulenten
Kanalstrémung hervorging, ist die verminderte Leistungsfahigkeit statistischer Turbulenzmodelle
in diesem Bereich ursdchlich in der Verwendung des Wirbelviskositatsansatzes begrindet. Die ge-
wonnenen Ergebnisse ermutigen nun zu weiterfihrenden Arbeiten an der geometrisch einfachen
Konfiguration des Kanals.

TS~
N\

- PLANE CHANNEL FLOW

Ziel ist die Erkenntnis und Analyse grundiegender Hypothesen von Turbulenzmodellen, welche
die Basis komplexer, industriell relevanter Berechnungsverfahren bilden. Die Motivation fur diese
Zielsetzung liefern Ergebnisse aus der Modellierung der turbulenten Kanalstrémung. Diese zeigen,
daB die Erwartung qualitativ guter Naherungen selbst fir einfache Problemstellungen von vielen
Verfahren nur unter Vorbehalt erfullt werden kann.

Losungsweg: Eine Richtlinie der gegenwaértigen Arbeit ist die Validierung von mittels DNS und
Experiment gewonnenen Datenbasen der turbulenten Kanalstrémung. Die damit durchgefiihrten
Fallstudien sollen fur die Modellbildung notwendige physikalische Zusammenhéange klaren.

Ergebnis: In den vorangegangenen Untersuchungen der theoretischen Basis statistischer Turbu-
lenzmodelle, weiche durch ein Problem in der Berechnungdes statischen Druckes im Ablésebereich
der Stufe angestoBen wurden, ist die Modellannahme der Proportionalitat zwischen den mittleren
Geschwindigkeitsgradienten, in Form des Scherratentensors, und den Komponenten des Reynolds-
Spannungstensors analysiert worden. Diese, im Wirbelviskositatsansatz enthaltene Hypothese, bil-
det die Grundlage einer groBen Klasse von Null-Gleichungs (algebraischen) bis Zwei-Gleichungs
(k-¢, k-w) Turbulenzmodellen. Da dieser Ansatz bekannterweise nicht unproblematisch ist, sind be-
reits vielfaltige Erkenntnisse zu seiner Verbesserung gewonnen worden. So hat das Problem einer
impliziten Isotropieannahme im linearen Wirbelviskositatsansatz zur Entwicklung nicht-linearer
Wirbelviskositdtsmodelle gefuihrt. Damit konnte zum Beispiel der EinfluB einer anisotropen Mo-
dellierung des Reynolds-Spannungstensors auf das Auftreten sekundéarer Strémungen in Rohren
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mit rechteckigem Querschnitt numerisch nachgewiesen werden (Speziale [1987]). Die in [1] darge-
stellten Untersuchungen waren hingegen der Prifung des Wirbelviskositatsansatzes im ebenen,
statistisch eindimensionalen Kanal gewidmet. Daraus kann nun ein verallgemeinertes Ergebnis ab-
geleitet werden: In der Mitte des Kanals verschwinden aufgund von Symmetrie und Homogenitat
alle Komponenten des Tensors der mittleren Geschwindigkeitsgradienten. Ebenso folgt jedoch
aus der Untersuchung der Ergebnisse direkter numerischer Simulationen (fur niedrige Reynolds-
zahlen) und von Experimenten (fir hohe Reynoldszahlen), da8 an dieser Stelle eine anisotrope
Verteilung der Reynolds-Spannungen existiert. Daraus wird die SchiuB3folgerung gezogen, daf3
jede beliebige Reihenentwicklung in den mittleren Geschwindigkeitsgradienten bis zu beliebi-
ger Ordnung zu einer fehlerhaften Modellierung des Reynolds-Spannungstensors fihrt [1]. Diese
Konsequenz ist nur in der Kanalmitte definitiv gultig. An allen anderen Stellen im Kanal existie-
ren Geschwindigkeitsgradienten mit endlichen mittleren Werten. So ist es dort vermittels eines
Proportionalititsanasatzes prinzipiellimmer méglich, eine Wirbelviskositat zu postulieren, so daf3
eine Beziehung zwischen den mittleren Geschwindigkeitsgradienten und den Komponenten des
Reynolds-Spannungstensors besteht. Ob mit dieser Vorgehensweise mit oder gegen physikalische
Zusammenhange gearbeitet wird, ist der Inhalt weiterfihrender Untersuchungen.

Um sowohl qualitativ als auch quantitiv korrekte SchluBfolgerungen zuzulassen, werden gegen-
wartig die zur Verflgung stehenden DNS Datenbasen validiert. Ein Ziel dieser Untersuchung ist
es, die Vertrauenswiirdigkeit direkter numerischer Simulationen durch Quervergleiche verschie-
dener Rechnungen fur nominell dieselbe physikalische Problemstellung zu bestimmen. Im Fall
der turbulenten Kanalstrémung haben mehrere Arbeitsgruppen Simulationen fur die Reynolds-
zahl Re, = 180 zuganglich gemacht. Beobachtete Unterschiede in den statistischen Gré8en der
Stromung konnten teilweise bereits systematisiert werden. So besteht scheinbar ein Zusammen-
hang zwischen den numerischen Ergebnissen fur die mittleren Geschwindigkeisprofile und der
physikalischen Ausdehnung des Rechengebietes in der homogenen Richtung quer zur Haupt-
strdmung.

Mittlere Geschwindigkeit in der Mitte des turbulen-
ten Kanals in Abhéngigkeit von dessen Tiefe. Die
Ergebnisse stammen aus verschiedenen DNS und ei-
nem Experiment fur nominell dieselbe Rer = 180in
allen Fallen. (Tiefe = Spannweitenrichtung = “ho-

1 mogene” Richtung quer zur Hauptstrémung, Ent-
dimensionierung mit der halben Kanalhoéhe).
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Insbesondere zeigen diese Ergebnisse, daB mehr oder weniger groB3e Differenzen zwischen den
eigentlichen Simulationen und der zugrundeliegenden Modelivorstellung einer statistisch eindi-
mensionalen Kanalstrémung bestehen, wobei die Abweichungen naturlich aufgrund begrenzter
Rechenkapazitaten bewufBt in Kauf genommen werden. Die Untersuchungen stehen vielmehr vor
dem praktisch interessanten Hintergrund, welche Faktoren den gréBten EinfluB haben, um eine
numerische Simulation technischen Zielvorgaben méglichst gut anzunahern.

weiteres Vorgehen: Die Wirbelviskositatshypothese im Rahmen von Large-Eddy-Simulationen (LES)
wird am Beispiel des Germano-Modells untersucht. Diese Arbeit stitzt sich auf Fallstudien der DNS.
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Thema Experimentelle Untersuchungen zur Beeinflussung und Steuerung
turbulenter instationdrer Strémungsablésungen und Nachlauf-
strémungen stumpfer Kérper

Ausgangssituation:

In Anbetracht der weitergehenden Entwicklung hochleistungsfahiger Flugzeuge gewinnt das
Verstehen des Verhaltens abgeloster Stromungen an Tragfligeln zunehmend an Bedeutung.
Stets bessere Flugeigenschaften und Leistungskennziffern von Verkehrsflugzeugen wie hohe
Gleitzahlen bei groen Reynoldszahlen von Re~10’ werden von der Forschung und Entwicklung
gefordert. Das Vorhandensein von aktiven Beeinflussungsverfahren bzw. —methoden erlaubt es,
die Frage nach deren effektiven Anwendung auf Hochauftriebskonfigurationen zu stellen.
Insbesondere die Steuerung kohérenter langs der Spannweite periodischer Wirbelstrukturen
(Schewe 1987) ware winschenswert, da sie das globale Verhalten der abgelésten Strémung
bestimmen.

Bild 1 Léngs der Spannweite periodisch auftretende Wirbelstrukturen bei der Hochauftriebskonfiguration ,Growian” (Schewe 1987).

Ziel:

Das Ziel dieser Forschungsarbeit besteht in der Entwicklung eines aktiven Steuerungsverfahrens
an einer Prinzipkonfiguration Kreiszylinder, um natirlich vorhandene koharente Wirbelstrukturen
zu beeinflussen oder die Ausbildung periodischer Strukturen in der Grenzschicht zu induzieren,
um bei groen Reynoldszahlen, im sub- bis transkritischen Reynoldszahlbereich, den
Druckwiderstand zu verringern.

Lésungsweg:

In einem ersten Schritt werden die natirlich auftretenden koharenten Strukturen im sub- bis
transkritischen Reynoldszahlbereich identifiziet. Dazu werden ldngs der Spannweite des
querangestromten Kreiszylinders zum einen statische Druckmessungen und zum anderen mit
instationar-arbeitenden Sensoren, wie mit piezoelektrischen Druckaufnehmern, Korrelations-
messungen durchgefiihrt. Damit soll die spannweitige Koharenzidnge in Abhéngigkeit von der
Reynoldszahl fur bestimmte Ablésemoden ermittelt werden.

Der zweite Schritt besteht in der Anwendung eines aktiven Anregungsverfahrens, mit dem
spannweitig- und zeitlich-periodische Stérungen in die Grenzschicht eingebracht werden kénnen.
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Daflir werden Druckkammerlautsprecher verwendet, die eine an der Wand periodische Stérung
erzeugen, die normal zur tangentialen Oberflaiche des Kreiszylinders gerichtet ist. Diese Stérung
bewirkt einen Impulsaustausch zwischen den einzelnen Schichten der darlber sich bewegenden
Grenzschichtstromung, so dall ggf. die Grenzschichtstrémung gegenuber der Ausbildung
koharenter Strukturen instabil wird.

Neben der Auswahl geeigneter Aktuatoren und Rezeptoren wird auch die Bestimmung des
Steuerungsalgorithmus eine wichtige Rolle spielen. Aufgrund der Axialsymmetrie des Zylinders
kann der Anregungsort der aktiven Steuerung variabel gestaltet und die Effizienz des
Anregungsverfahrens studiert werden.

Nach erfolgreicher Anwendung des aktiven Steuerungsverfahrens auf die Ablésung am Zylinder
kénnte das Prinzip auf einen Prototyp Tragfliigelmodell ibertragen und getestet werden.

Vorlaufiges Ergebnis:

Die Anwendungen der unterschiedlichen aktiven Anregungsverfahren bei einem Azimutwinkel von
75 Grad wirken sich auch auf die abgeléste Strémung auf eine unterschiedliche Art und Weise
aus. Die azimutalen und spannweitigen Druckverteilungen der natirlich-abgeldsten Strémung im
Vergleich zu den beeinflussten bzw. gesteuerten abgeldsten Strémungen sind in Bild 2 zu sehen.
Die azimutalen Druckverteilungen der periodischen aktiven Steuerungsverfahren lassen vermuten,
dass bereits im subkritischen Bereich die Strémung in der Weise vom Zylinder ablést, wie sie es
im ungestoérten Fall erst im kritischen Bereich tun wirde.

Weiterhin sind die spannweitigen Druckverteilungen insbesondere bei der hochfrequenten
spannweitig dreidimensionalen Anregung ebenfalls spannweitig inhomogen, teilweise, d.h. fir
bestimmte Reynoldszahlen, weisen sie sogar eine Asymmetrie zur Symmetrieebene des
Zylindermodells auf (Y=0D). Die spannweitige Schalldruckpegelverteilung wird durch eine
Kosinus-Quadrat-Funktion beschrieben, deren Maxima in der Symmetrieebene (Y=0D) und jeweils
fast an den Enden des Zylinders sich befinden bei Y= +4,5D und Y = -4,5D.

Ao Grach ¥ 1) Azt fGrud] o

Bid 2 Azimutale und spannweitige Druckverteilung der abgelésten Strémung in Abhangigkeit von der Reynoldszahl (von links nach
rechts) — nattirlich abgeldste Strémung, spannweitig zweidimensionale zeitlich periodische (hochfrequente) Steuerung, spannweitig

dreidimensionale zeitlich periodische (hochfrequente) Steuerung.
06 ﬁ
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Die unterschiedlichen Steuerungsverfahren <2
wirken sich auch in unterschiedlicher Weise auf | = oA
das Basisdruckverhalten in Abhangigkeit von | —— 2DHF(f=8061)

o —«— 3D HF (f=806 Hz)
der Reynoldszahl aus. Am effizientesten von

den hier vorgestellten Steuerungsverfahren im
subkritischen  Bereich erweist sich die
spannweitig dreidimensionale hochfrequente
Anregung der sich ablésenden Scherschicht
(Bild 3).

Weiteres Vorgehen:
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In den folgenden Messungen werden u.a.
eingehender die aktiven Steuerungsverfahren,
die auf dem kontinuierlichen Ausblasen bzw.

Absaugen basieren, auf die abgeloste Strémung
subkritischen Reynoldszahlbereich angewendet.

.24 0.
Re [10f)

Bild 3 Basisdruckbeiwert in Abhéngigkeit von der Reynoldszahl fiir

die in Bild 2 bereits diskutierten Falle an abgeldsten Stromungen.

sowohl im super- bis transkritischen als auch im

Zum Abschluss dieser Forschungsaufgabe werden Olanstrichbilder angefertigt, um die natiirlichen
und gesteuerten spannweitig periodischen Wirbelstrukturen sichtbar zu machen.

Datum: 9.2. 2000
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Thema
Lineare Instabilitits— und nichtlineare nichtlokale Transitionsanalysen fiir laminare Ablsseblasen.

Ausgangssituation

Bei Hochauftriebskonfigurationen und an Turbinenschaufeln wird der laminar-turbulente Umschlag
der Grenzschicht hiufig durch eine laminare Abloseblase ausgelést. Experimentelle und numerische
Simulationen haben gezeigt, dafl es innerhalb einer laminaren Abloseblase zu einem sehr starken
Wachstum von kurzwelligen und langwelligen Stérungen kommt. Zusammen mit der stirkeren Va-
riation der Strémung in Stromabrichtung im Vergleich zu einer anliegenden Grenzschicht muf die
Anwendung verfiigbarer Instabilitdtsanalyseverfahren daher kritisch hinterfragt werden. Aufierdem
lafit die Riickstrdmung in einer Abloseblase zuniichst vermuten, daff ein in Hauptstromungsrichtung
fortschreitendes Losungsverfahren, wie es in nichtlokalen Instabilititsanalyseverfahren zum Einsatz
kommt, prinzipiell ungeeignet ist. Aus diesen Griinden kamen nichtlineare nichtlokale Verfahren zur
Instabilitétsanalyse laminarer Abloseblasen bisher nie zum Einsatz. Die hier vorgestellten nichtlokalen
Untersuchungen stehen in engem Zusammenhang zu den globalen Instabilititsanalysen von Theofilis
(Mitteilung AG STAB 99).

Ziel

In einem ersten Schritt mufl zunéchst der Nachweis erbracht werden, dafl nichtlokale Instabilititsana-
lyseverfahren (2.B. NOLOT/PSE) geeignete Werkzeuge zur numerischen Untersuchung des laminar—
turbulenten Umschlags in laminaren Abléseblasen darstellen. Weiterhin sollen Gemeinsamkeiten und
Unterschiede zum laminar-turbulenten Umschlag in anliegenden Grenzschichten identifiziert werden.

Lésungsweg

Untersucht wird eine inkompressible Plattengrenzschicht mit aufgeprégter Verzégerung der reibungs-
freien Strémung, wodurch sich eine laminare Abléseblase ausbildet. Die ungestorte Grundstrémung
wurde vom IAG, Universitat Stuttgart zur Verfiigung gestellt. Deren DNS-Daten (Rist & Maucher
1994, Rist 1998) dienen auch als Referenz fiir die nichtlokalen nichtlinearen Instabilititsanalysen mit
dem DLR/FFA-Verfahren NOLOT /PSE.

Ergebnis

Wie in der Mitteilung AG STAB 98 gezeigt, stimmen die berechneten linearen nichtlokalen Anfa-
chungsraten fiir Tollmien-Schlichting(TS)-artige, kurzwellige Stérungen sehr gut mit entsprechenden
DNS-Daten iiberein. Hervorzuheben ist, da8 dies auch fiir den Bereich abgeloster Stromung, also
in einem Bereich mit schwacher Riickstromung gilt. Die im Vergleich zu einer Blasiusstrémung um
ein bis zwei Groflenordnungen héheren Anfachungsraten erschweren jedoch nichtlineare nichtlokale
Analysen. Bild 1(links) vergleicht nun Ergebnisse nichtlinearer Rechnungen fiir eine zweidimensionale
TS-Welle und ihrer Hoherharmonischen mit DNS-Ergebnissen fiir ein subharmonisches Transitions-
szenarium. Entsprechende Resultate fiir einen ’Oblique Breakdown’ sind in Bild 1(rechts) dargestellt.
Die Stromabposition, bei der die nichtlokale nichtlineare Rechnung nicht mehr konvergiert, wird wie
bei anliegenden Strémungen von den dort erreichten Stérungsamplituden bestimmt und steht nicht
in Zusammenhang mit der Riickstromung innerhalb der Abléseblase. Fiir geringfiigig niedrigere An-
fangsamplituden kann eine nichtlineare Analyse bis iiber den laminaren Wiederanlegepunkt 'R’ (s.
Bild 1(rechts) ) hinaus durchgefiihrt werden (Bild 2).
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Abbildung 1: Ergebnisse nichtlinearer nichtlokaler Analysen (NOLOT/PSE) im Vergleich mit DNS-
Daten von Rist et al. fiir ein subharmonisches (links) und 'Oblique Breakdown’ (rechts) Szenarium.
Dargestellt sind dimensionslose Stérungsamplituden iiber der dimensionslosen Stromabkoordinate x
fiir die initialisierten Moden sowie fiir einige nichtlinear generierte Moden (m,n). Ablése- und Wie-
deranlegepunkt der laminaren Strémung sind mit ’S’ bzw. 'R’ gekennzeichnet.
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Abbildung 2: Nichtlineares nichtlokales Stérungswachstum fiir einen ’Oblique Breakdown’ fiir eine
Rechnung mit hoher Modenzahl und etwas niedrigeren Anfangsamplituden fiir die Moden (1,£1).
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Weiteres Vorgehen

Ein Schwerpunkt zukiinftiger Untersuchungen wird in der Identifikation und Analyse von Transitions-
szenarien in laminaren Abloseblasen sowie der Abhingigkeit von der Reynoldszahl und des Druckgra-
dienten liegen. Ein detaillierter Vergleich mit von Theofilis gefundenen globalen Instabilitdtsmoden
fiir eine dhnliche Stromung mit laminarer Ablosung ist notwendig und vorgesehen, um einen umfas-
senden Einblick in das Instabilititsverhalten, d.h. den laminar-turbulenten Umschlag und/oder den
Ubergang zu einem instationdren (laminar—turbulenten) Wirbelabgang zu bekommen.
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Thema
Rezeptivitatsanalyse von 3D-Grenzschichten hinsichtlich Oberflachenrauhigkeit und lokaler Absaugung.

Ausgangssituation

Zur Verbesserung der nichtempirischen Transitionsvorhersage in Tragfligelgrenzschichten unter Freiflugbe-
dingungen und deren Korrelation mit Windkanalexperimenten ist die Ermittlung der Anfangsstérungen im Vor-
derkantenbereich erforderlich. Die berechneten Anfangsamplituden und Stérungsprofile kdnnen direkt als Ein-
gabegrossen fur anschliessende Instabilitdtsuntersuchungen (z.B. mit NOLOT/PSE) verwendet werden. Auf
dem Forschungsgebiet der Rezeptivitat dreidimensionaler Grenzschichtstromungen wurde in den letzten Jah-
ren besonders durch DLR-Arbeiten von Bertolotti (1996, 1999) sowie durch DNS-Simulationen an der Univer-
sitat Stuttgart (Messing und Kloker, 1999) wichtige Ergebnisse erzielt.

Ziel

Ziel des vorliegenden Forschungsprojektes ist es, den Rezeptivitatsansatz fur lokalisierte Stérungen nahe der
Vorderkante (Bertolotti) zu nutzen, um eine Verringerung des fir DNS-Rechnungen notwendigen numerischen
Aufwandes zu erreichen. Dadurch wird es mdglich, ausgedehntere Strémungsbereiche sowohl in spannweiti-
ger als auch in Stromabrichtung, und somit realistische Absaugblechkonfigurationen mit mehreren Reihen von
Absaugbohrungen hinsichtlich ihres Einflusses auf die Generierung der am starksten angefachten Stérungen
hin zu untersuchen.

Lésungsweg
Die Entwicklung und Validierung des Verfahrens erfolgt in enger Kooperation mit experimentellen Arbeiten an
der flachen Platte mit Druckgradient (Abegg, Bippes und Janke, 1999). Zunachst wird die Rezeptivitat von
ausschliesslich stationdren Stérungen infolge von Rauhigkeiten und Lochabsaugung betrachtet. Eine weitere
Beschrankung besteht in der Annahme kleiner Stérungen, so dass die Linearisierten Navier-Stokes Gleichun-
gen (LNS) Anwendung finden kdnnen. Der Stérungsansatz in Gleichung 1 folgt der Arbeit von Bertolotti (1996)
und beruht auf einer vorgegebenen Wellenannahme in Stromabrichtung, sowie auf periodischen Annahmen in
spannweitiger Richtung und fir die zeitliche Stérungsentwicklung. Die Diskretisierung der LNS in krummlinigen,
Q(zla 2,3, t) = é(-’l’l, 173) : ei f a=1da1tifes—iut (1)
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 Mo-
dellierung der Rauhigkeitselemente (Absaugbohrungen) beruht auf dem Prinzip der &quivalenten Rauhigkeit
(Bertolotti, 1996). Zur Lésung des entstehenden elliptischen Gleichungssystems wurde ein Mehrgitterverfahren
entwickelt, das auf semi-coarsening in Stromabrichtung und Linienrelaxation auf den einzelnen Gittern beruht.
Durch diesen effizienten Losungsweg benétigt das Verfahren nur 80 MB Speicherplatz fir ein Rechengebiet
von (N,,N,) = (300,200) Punkten sowie etwa 15 Minuten auf einer SUN-Ultra 60 mit 450 MHz zur Konvergenz
des Residuums um zehn Gréssenordnungen.

Ergebnisse

Erste Ergebnisse fur die Staulinienstrémung Swept Hiemenz Flow (Re=400, 8 = 0.6) sind in Abb. 1 dargestellt.
In den Abbildungen 1a,b) sind Real- und Imaginérteil der auf einer PSE-Lésung basierenden vorgegebenen
Wellenzahl a mit der Lésung aus den LNS verglichen. Es ist erkennbar, dass die Nahfeldlésung in der Um-
gebung einer Stérung starke Unterschiede im Vergleich zur PSE-Lésung aufweist, wahrend sich stromab der
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Stérung in der Fernfeldldsung die flr eine PSE-Rechnung interessante am starksten angefachte Eigenmode
mit der gesuchten Anfangsamplitude |u| durchsetzt (Abb. 1c). Das Ersetzen der originalen Stérung durch eine
sogenannte dquivalente Wandgeometrie hat neben dem verringerten Rechenaufwand durch die verringerte nu-
merische Auflésungsanforderung noch einen weiteren Vorteil: Die Hohe und Form dieser quivalenten Wand-
geometrie bestimmt direkt die stromab entstehende Stérungsamplitude und ermdglicht somit einen qualitativen
Vergleich verschiedener Wandrauhigkeiten oder Lochabsaugungen noch vor der Ldsung der LNS (Abb. 2).
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Abbildung 1: (a,b) Vergleich von vorgegebener komplexer Wellenzahl (PSE) mit berechneter Wellenzahl (LNS)
(Storung bei Re=150), sowie die Stérungsamplitude in der Umgebung einer Einzelrauhigkeit (c)

Originale Geometrie

o § B Fourierreihenentwicklung
L | || inspannweitiger Richtung
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Abbildung 2: Vergleich der aquivalenten Rauhigkeiten \;erschiedener Geometrien (Hohe=Radius=1)
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Weiteres Vorgehen 4

Motiviert durch in Experimenten festgestellte spannweitige Ungleichférmigkeiten in stationéren Absaugever-
teilungen sind zunachst Erweiterungen des Verfahrens flr nichtlineare Rechnungen vorgesehen. Dazu ist die
Parallelisierung des Verfahrens fiir Rechnungen auf einem Workstation-Cluster problemlos méglich. Es ist wei-
terhin geplant, die mittels Rezeptivitatsanalyse gewonnenen Informationen tber die Anfangsamplituden der
Stérungen mit dem nichtlinearen, nichtlokalen Verfahren NOLOT/PSE (Hein, 1998) zu verknilpfen, um die St6-
rungsevolution in Stromabrichtung zu untersuchen.

Datum: 04. November 1999
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Thema Kausale Stabilitatsanalyse priméarer und sekundarer
Querstrémungswirbel in der dreidimensionalen Grenzschicht
des DLR Prinzipexperiments

Ausgangssituation

Die Kiarung des physikalischen Mechanismus, der den nichtlinearen Zusammenbruch bei der laminar-
turbulenten Transition verursacht, ist Voraussetzung fir eine nichtempirische Transitionsvorhersage bzw.
Transitionsbeeinflussung. In zahireichen Experimenten werden kurz vor der Transition hochfrequente
Storwellen beobachtet, siehe z.B.[1]. Dabei spielen in Strémungsrichtung ausgerichtete Langswirbel ei-
ne entscheidende Rolle, wie z.B. Querstromungswirbel in dreidimensionalen Grenzschichten, die ge-
geniiber hochfrequenten Storwellen instabil werden [2],[3]. Der konvektive oder absolute Charakter die-
ser Instabilitaten ist noch ungeklart, ist aber von zentraler Bedeutung fir ein in Grenzschichten allgemein
gultiges Transitionskriterium.

Ziel

Durch Untersuchung der spéten Transitionsstadien, insbesondere der hochfrequenten sekundaren In-
stabilitaten, sollen Kriterien fiir den bevorstehenden Zusammenbruch und damit Voraussetzungen fiir
die Entwicklung eines nichtempirischen Transitionskriteriums erarbeitet werden.

L.ésungsweg

Die von Dauchot und Manneville geduBerte Hypothese, daB3 die laminar-turbulente Transition einer glo-
balen Verzweigung der Reynoldszahi-abhangigen Lésungsmannigfaltigkeiten entspricht, konnte bisher
nur an Modeligleichungen demonstriert werden. Eine lokale Untersuchung auf absolutes/konvektives In-
stabilitatsverhalten (kausale Stabilitdtsanalyse) kann jedoch benutzt werden, um dies indirekt fir reali-
stische Grenzschichten zu beweisen oder zu widerlegen. Daher werden priméare und sekundére Instabi-
litaten in einer dreidimensionalen Grenzschicht auf absolutes bzw. konvektives Stabilitatsverhalten un-
tersucht.

Ergebnis

Far das in [2],[3] untersuchte Modellproblem der schiebenden Platte mit aufgepragtem Druckgradien-
ten (DLR Prinzipexperiment “SCHIEBENDE PLATTE”) wurden primére und sekundéare Wellenpakete ei-
ner kausalen Stabilitdtsanalyse unterzogen. Dazu wurde eine in [4] entwickelte Methode verwendet. Bei
der Anwendung auf primére, dreidimensionale Wellenpakete stellte sich heraus, daB in der Anfachungs-
flache w;(e, B,) Nneben Maxima und Minima von w; auch Sattelpunkte fiir das asymptotische Verhalten
von Wellenpaketen beriicksichtigt werden missen um die Neutralkurve des Wellenpakets zu bestimmen
(demonstriert in Bild 1 fir das Beispiel der Blasius Grenzschicht). Die numerische Berechnung von Sat-
telpunkten einer Flache erwies sich dabei als nicht einfach. Im nachsten Schritt wurden primare Wel-
lenpakete fiir das DLR Prinzipexperiment untersucht. Wie aus bereits in der Literatur vorhandenen Er-
gebnissen zu erwarten war, sind auch alle fur das DLR Prinzipexperiment untersuchten Falle primérer
Instabilitét konvektiv instabit (vgl. [4]).
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Damit liegen alle Hoffnungen auf einem konvektiv-absoluten Instabilititswechsel sekundarer Instabi-
litaten. Diese sind jedoch um GréBenordnungen aufwendiger zu berechnen und dementsprechend wur-
den zundchst nur zweidimensionale Wellenpakete untersucht. Aber auch die stellen groBe Anforderun-
gen bezuglich Rechenzeit und erforderlichem Speicherplatz. Alle bisher berechneten sekundéren Insta-
bilitaten bis zu einer Profiltiefe von z./c = 0.6 sind ebenfalls konvektiv instabil (siehe [5]). Allerdings
wurde im Experiment Transition auch erst bei z./c ~ 1.0 bzw. gréBeren Anstrémgeschwindigkeiten be-
obachtet.
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Abbildung 1: Blasius Grenzschicht fir Re = 580: Zeitliche Isoanfachungskurven wi(Uy, W,) im mit
der Gruppengeschwindigkeit (U,, W,) mitbewegten System. Dies entspricht dem raumlichen Verhalten
wi(z/t,y/t) des Wellenpakets fur t — oo. Ebenfalls gezeigt sind 6 zeitliche Isoanfachungsdiagramme
w;(a,,B,) = const. bei festgehaltener rdumlicher Anfachung (a;, 8;). Deutlich sichtbar ist der Ubergang
vom Maximum zum Sattelpunkt in der Isoanfachungsflache w;(a,, 8,) entlang W, = 0.
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Weiteres Vorgehen

Die kausale Stabilitatsanalyse zweidimensionaler Wellenpakete wird fir gréBere Profiltiefen fortgesetzt.
Wenn dabei ein erfolgversprechender Trend sichtbar wird, werden Untersuchungen dreidimensionaler
Wellenpakete ins Auge gefaBt, um so einen Hinweis auf den selbsterhaltenden Mechanismus beim Zu-
sammenbruch zu erhalten.

Datum: 4.11.1999 AG STAB
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Thema :
Erste experimentelle Ergebnisse zur Transition in einer laminaren Abléseblase.

Ausgangssituation :

Durch hohe Druckanstiege treten besonders an Laminarfliigeln und bei Hochauftriebshilfen tran-
sitionale Abléseblasen auf, bei denen sich anschliefend die turbulente Grenzschicht wieder anlegt.
Die Vorgénge bei der Transition sind in vielen Punkten noch nicht verstanden. So fehlen vor allem
grundlegende Kenntnisse iiber das Entstehen dreidimensionaler Strukturen beim Grenzschicht-
umschlag und ihr Einfluff auf das Wiederanlegen der abgelosten Grenzschicht. Diese Kenntnisse
sind jedoch wichtig fiir die Modellierung der Strémung mit Ablésung.

Ziel :

Durch Experimente im Laminarwasserkanal in enger Zusammenarbeit mit direkter numerischer
Simulation sollen fundamentale Erkenntnisse iiber Instabilitits- und Transitionsmechanismen
gewonnen werden.

Losungsweg:

Bei einem Turbulenzgrad von Tu < 0,05% fiir einen Frequenzbereich von 0,1 — 10 Hz eig-
net sich der Laminarwasserkanal hervorragend zur Untersuchung von Transitionsvorgéingen. Die
Frequenz typischer Tollmien-Schlichting-Wellen betrigt im Laminarwasserkanal ca. 1 Hz.

Mit Hilfe eines Verdrangungskérpers wird eine laminare Abléseblase an der ebenen Platte er-
zeugt. Um am Verdringungskorper selbst Ablésung und Transition zu verhindern, wird die
Grenzschicht dort abgesaugt.

Mit einer Schwingdrahtvorrichtung wird eine zweidimensionale Tollmien-Schlichting-Welle in
die ankommende Grenzschicht eingekoppelt. Dies gewihrleistet ein gleichméifiges, periodisches
Schwingen der Scherschicht, sofern die Schwingdrahtfrequenz der selbsterregten Frequenz in der
Scherschicht im ungestérten Fall entspricht. Durch ein vom Schwingdraht abgegebenes Referenz-
signal werden phasenaufgeldste Messungen mit einem Laser-Doppler-Anemometer moglich, d.h.
Jedem Zeitpunkt im MeBschrieb kann die augenblickliche Phasenlage des Schwingdrahtes zuge-
ordnet werden. Bei periodischen Vorgingen kénnen so die einzelnen Mefipunkte wieder zeitlich
in Bezug zueinander gebracht werden.

Um einen visuellen Einblick in die Entwicklung der Scherschicht und die Entstehung der drei-
dimensionalen Wirbelstrukturen beim Umschlagszenario zu erhalten, kommen die Wasserstoff-
blischenmethode (Abb. 1) sowie Anfirbemethoden zum Einsatz.

Ergebnis :

Uber den gesamten abgeldsten Bereich hinweg wurden bei einer freien Anstromgeschwindig-
keit von u, = 128 = (vor dem EinfluB des Verdringungskorpers gemessen) an 30 Positionen
Geschwindigkeitsprofile gemessen. Die Reynoldszahl bezogen auf die Verdrangungsdicke an der
Abldsestelle betrug Re;, = 960. '
Die Gesamtlinge der Abloseblase ist mit ca. 220 mm durch die Trennstromlinie gegeben. Die-
se trennt das Rezirkulationsgebiet von der Aufenstrémung, d.h. im zeitlichen Mittel muB die
Massenfluktuation zwischen der Plattenoberfliche und der Trennstromlinie Null sein. Durch die
Verwendung eines LDA sind Betrag und Richtung der Geschwindigkeitskomponenten bekannt,
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sodaf die Trennstromlinie direkt aus den gemessenen Geschwindigkeitsprofilen ermittelt werden
kann.

Im vorderen Bereich der Abléseblase wurde ein Vergleich der direkt aus den Mefischrieben er-
haltenen Amplitudenverliufe 7"35 mit nach der linearen Stabilitdtstheorie berechneten Amplitu-
denverldufe durchgefiihrt. Dabei dienten die gemessenen und anschlielend gesplinten Geschwin-
digkeitsprofile als Eingabe fiir einen Orr-Sommerfeld-Loser. Der Vergleich zeigt bis z = 300 mm
(z = 0 mm befindet sich im engsten Querschnitt unter dem Verdrangungskorper) eine sehr gute
Ubereinstimmung des Experiments mit der linearen Stabilititstheorie (Abb. 2). Ab hier beginnt
dann eine starke Entwicklung dreidimensionaler Strukturen in der Scherschicht (Abb. 1) und
eine Sittigung der Stérungsanfachung.
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Abb.2: Momentaufnahme (u-Komp.)
aus phasenaufgelosten LDA-Mefidaten
(oben). Grenzschichtparameter iiber die
gesamte Blase hinweg und Vergleich mit
der linearen Theorie.

Abb.1: Umschlagszenario in der Scherschicht der
laminaren Abléseblase mit Wasserstoffblaschen
sichtbar gemacht.
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Weiteres Vorgehen :

Ergénzend zu den LDA-Messungen sollen in naher Zukunft PIV-Messungen durchgefiihrt wer-
den. Besonders im turbulenten Bereich der Abléseblase, der sich durch eine zunehmende Unre-
gelméfBigkeit der gemessenen Phasenverldufe in Bezug auf die Phasenlage des Schwingdrahtes
auszuzeichnen scheint, soll dieses raumlich auflésende Mefiverfahren zum Einsatz kommen. Hier
konnen mit Hilfe des phasenmittelnden Verfahrens nur noch grobe Strukturen aufgelost werden.

Datum : 15.11.99 AG STAB
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Thema: Widerstandsverminderungen einer Kugel durch passive
Ventilation des Nachlaufs bei iiberkritischen Reynoldszahlen

Ausgangssituation:

Der Begriff der passiven Ventilation wurde von G.E.A. Meier et al. eingehend dargestellt.

Hier wird durch einen oder mehrere Kanile (Réhren) eine Verbindung zwischen dem

Staubereich und dem auf der Riickseite befindlichen Unterdruckgebiet hergestellt, und damit

eine Ausgleichsstromung ermdoglicht.

G.E.A. Meier et al. und G.K. Suryanarayana et al. haben iiber Kraftmessungen im Windkanal

berichtet. Diese zeigen, da3 der Widerstand einer Kugel durch Ventilation bei iiberkritischen

Reynoldszahlen (bis Re = 8.5 x 10° ) um 50%-60% reduziert werden kann.

Ziele:
Das Ziel der Arbeit ist es, den Widerstand der stumpfen Korper durch Ventilation des
Nachlaufs bei iiberkritischen und transkritischen Reynoldszahlen zu vermindern.

Losungsweg:

Es wurden mehrere Versuchsreihen an der ventilierten Kugel und der Vollkugel im
Hochdruckwindkanal (HDG) der DLR in Géttingen durchgefiihrt.

Fiir die Untersuchung wurde eine Kugel aus Aluminium mit einem Ventilationskanal benutzt
(siche Bild 1). Die Vollkugel wurde simuliert, indem der Ventilationskanal mit abgeformten
Stopfen verschlossen wurde. Die Kugel war symmetrisch mit einem Stiel befestigt. Die fiir
die Kraftmessungen verwendete 6-Komponenten Einbauwaage hat einen MeBbereich fiir die
Widerstandskraft bis maximal 111 N.

Ergebnis:

Die experimentellen Untersuchungen zur Widerstandsverminderung von stumpfen Kérpern
bei hoheren Reynoldszahlen (bis Re ~ 4 x 10°) zeigen, daf3 die passive Ventilation im
iberkritischen und transkritischen Reynoldszahlbereich eine sehr wirksame Methode zur
Senkung des Widerstandsbeiwertes von Kugeln ist. Eine solche Widerstandsverminderung
kann bei einer Kugel mit einem Offnungsverhiltnis (Querschnittsfliche des
Ventilationskanals zu Projektionsfliache der Kugel) von 2.25% ca. 40%, maximal 67%,

Datum 15.02.2000
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betragen. Die Widerstandsbeiwerte der ventilierten Kugel bei den Anstellwinkel 5° und 10°
sind nicht wesentlich hoher als die der ventilierten Kugel ohne Anstellwinkel (siehe Bild 2).

ldl= 8 mmn
U
e " T J D=120mm d=20 mm
Bild 1. Skizze des Kugelmodells
0.6
055 |-
e Volikugel

oslg ‘ . o ventilierte Kugel ohne Anstellwinkel

3 v ventilierte Kugel mit Anstellwinkel 5°
sk 9 g | o ventilierte Kugel mit Anstellwinkel 10°
04 |- e
035 |-

Cw
o
(V)
T
[ 1]

025 |-

02} )

8 '} ® ' ‘. . ° 3 ) ] ‘ ¢
015 o . . . o i
832 3208
ol 143} ‘}’9“ *
O&U SB[ B P o oo

005 |- %98 3o BEsERS oo o

0 | | | { 1 1 | i 1 1 1

02 0.3 04 05 06 07 08 09 | 2 3 4 5

Re x 10¢

Bild 2. Widerstandsbeiwert der Vollkugel und der ventilierten Kugel ohne und mit
Anstellwinkel

Datum 15.02.2000
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Thema: Ein neues adaptives Turbulenzmodell fiir instationire Strdmungen
Ausgangssituation:

Die Berechnung von instationdren Strémungen gewinnt in der Numerischen Stromungsmechanik
zunehmend an Bedeutung. Man erhofft sich zum einen daraus eine genauere Vorhersage bei schwierig zu
berechnenten Stromungen (z.B. Stumpfe Korper, laminaren Abloseblasen an Tragfliigeln usw.) und
natiirlich bei Stromungen mit instationdren Charakter( z.B. Turbinenstufen, Kolbeninnenstromung).
Bisherige instationire Berechnungen werden entweder mit konventionellen Turbulenzmodellen in
Verbindung mit den Reynoldsgemittelten Navier-Stokesgleichungen durchgefiihrt oder mit der Large Eddy
Simulation.

Ziel:

Da die drei-dimensionale instationére numerische Berechnung bereits einen Teil der turbulenten kinetischen
Energie bzw. Reynoldsspannungen aufl$st, muss das Turbulenzmodell mit feiner werdender numerischer
Aufldsung diesem Sachverhalt Rechnung tragen und schrittweise die Grosse der zu modellierenden
Reynoldsspannungen verkleinern. Dies muss soweit gehen, dass im Falle der Auflosung der gesamten
turbulenten kinetischen Energie (Direkte Numerische Simulation) sich dieses Modell ausschalten muss. Die
Feinstrukturmodelle welche zur Zeit bei der LES verwendet werden (z.B. Smagorinsky-Lilley, Yoke,
Davidson usw.) besitzen zwar dieses Verhalten bei immer feiner werdender Auflosung, haben aber bei
grober werdender Auflosung leider nicht das richtige asymptotische Verhalten Speziale [1]. Diese Modelle
miissten dann zu einem konventionellen Turbulenzmodell konvergieren, d.h. die Grosse der zu
modellierenden Reynoldsspannungen muss dann konstant werden. Dariiberhinaus ist bekannt das der
Energietransport zwischen den groBskaligen und den kleinskaligen Wirbeln nicht unidirektional ist
Schumann [2]. Der Wirkung der kleinen Skalen auf die groBen Skalen wird in der Literatur als backscatter
bezeichnet. Ein solches Modell muB einen stochastischen Charakter haben im Gegensatz zum dissipativen
Charakter des forward scatter.

Lésungsweg:

Es wird der Ansatz gemacht, dass die gesamte Dissipationsrate der turbulenten kinetischen Energie € bzw.
der turbulenter ZeitmaBstab 7 sich in einen aufgeldsten und einen unaufgeldsten Anteil aufspalten lidsst. Der
aufgeloste Anteil wird dann mit einer Beziehung die fiir isotroper Turbulenz giiltig ist approximiert,
wihrend der unaufgeloster Anteil mit einer Transportgleichung modelliert wird Magagnato/Gabi [3]. Diese
Beziehung berechnet mit der turb. kinetischen Energie und einem effektivem LingenmaB die aufgeloste
Disspationsrate.

e=sqrt(k"2)/Ld,

wobei sich der effektiver LingenmaBstab als das Maximum zwischen dem zeitlichen und dem raumlichen
Lédngenmass ergibt.

L = max(Lt,Ls)
Die Beziehung fiir den aufgeldsten Anteil € wird dann in die Transportgleichung fiir die turbulente

kinetische Energie eingesetzt. Dieses Modell hat dann das oben beschriebene asymptotische Verhalten. Als
das backscatter zu simulieren wird das Modell von Schumann [2] an das oben beschriebene
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Turbulenzmodell angepaft, mit dem Ziel das richtigen asymptotischen Verhalten zu erzwingen [3].

Die Einstromrandbedingungen fiir dieses Turbulenzmodell miiflen natiirlich ebenfalls das richtigen
asymptotischen Verhalten aufweisen.

Ergebnisse:

Erste Ergebnisse fiir die Umstromung des Zylinder bei Rep=140 000 zeigen das diese Stromung mit
instationdren dreidimensionalen Berechnungen viel besser mit den Messungen iibereinstimmt als zwei—
dimensionale Berechnungen. Bei der 3d—Simulation wurden 1,7 Mio. Punkte verwendet, wihrend bei der
2d-Simulation nur 40 000 Punkte verwendet wurden.

Die Umstromung des idealisierten Fahrzeugmodell ASMO wurde mit ca 4,5 Mio. Punkte instationdr
berechnet. Dabei zeigte sich, dass die Berechnung mit dem Smagorinsky-Lilley Feinstrukturmodell eine
Ablosung sowohl auf dem hinieren Dachgebiet als auch im Heckdiffusor vorhersagt, wahrend das adaptive
Turbulenzmodell hier keine Abdsung vorhersagt. Deshalb stimmt bei diesem Modell die berechnete
Druckverteilung besser mit den Messungen iiberein. Der Grund ist vermutlich das der transport der

turbulenten kinetischen Energie mit dem neuen Modell besser mit der Realitit ibereinstimmt als mit dem
algebraischen Smagorinsky—Lilley Modell.
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Berechnete und gemessene gemittelte Druckverteilung im Mittelschnitt des Fahrzeugs.
Links Smagorinsky-Lilley rechts adaptives Modell

Zeitlich gemittelte Geschwindigkeitsvektoren im Mittelschnitt des Fahrzeugs.

Links Smagorinsky—Lilley rechts adaptives Modell
Literatur:

[1] Speziale, C.G., Turbulence Modeling for Time-Dependent RANS and VLES: A Review, AIAA Journal, vol. 36,
No. 2, 1998

[2] Schumann, U., Stochastic backscatter of turbulence energy and scalar variance by random subgrid—scale fluxes,
Proc. R. Soc. London. A, 451, pp. 293-318,1995

[3] Magagnato, F. and Gabi, M., A New Adaptive Turbulence Modell for Unsteady Flow Fields in Rotating
Machinery, To appear in Proceedings of ISROMAC-8 Conference, Honolulu, Hawai, March 2000

weiteres Vorgehen:

Das adaptive Turbulenzmodell soll mit Hilfe von DNS und Experimenten weiter validiert werden und

kalibriert werden. Dariiberhinaus wird in das Numerische Verfahren lokale Netzverfeinerung implemetiert,
um den Berechnungesaufwand drastisch zu reduzieren.
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Thema: Untersuchung des Abléseverhaltens einer turbulenten Plattengrenz-
schicht bei intensiver Ausblasung verschiedener Medien
Ausgangssituation:

Das Ausblasen (Transpiration) von Gas durch eine porése Wand in eine turbulente Grenzschicht
stellt eine sehr wirkungsvolle Methode der Grenzschichtbeeinflussung dar. Es wird sowohl eine be-
trachtliche Verminderung der Wandschubspannung (Haftreibung) als auch der konvektiv iibertragenen
Warmestromdichte erreicht. Diese Phinomene besitzen eine enorme praktische Bedeutung z. B. beim
zukiinftigen Einsatz der Transpirationskiihlung! in Gasturbinenbrennkammern bzw. Raketentrieb-
werksdiisen oder der Verhinderung des reibungsinduzierten Aufheizens der AuBenhaut von Wieder-
eintritts-Flugkérpern in der Erdatmosphére. Durch die starke Verminderung der Haftreibung erhoht
sich die Gefahr des Ablosens der Grenzschicht, bei Erreichen der sog. kritischen Transpirationsmas-
sestromdichte stellt sich dieser unerwiinschte Zustand ein.

Ziel:

Bei der ingenieurtechnischen Auslegung eines transpirationsgekiihlten Bauteiles ist es erforderlich,
diesen kritischen Transpirationsparameter nicht zu iiberschreiten, da sich anderenfalls ein Strémungs-
zustand einstellt, dessen Charakteristiken hinsichtlich Haftreibung und Wiérmeiibergang nicht mehr
definierbar sind und der die Beschddigung oder Zerstérung des entsprechenden Bauteiles zur Folge ha-
ben kapn. Das Ziel besteht also darin, dem Entwicklungsingenieur einen konkreten Wert des kritischen
Transpirationsparameters in einer méoglichst allgemeingiiltigen Form zur Verfiigung zu stellen. Dabei
sollten sowohl die Gestalt der Grenzschicht als auch die speziellen Ausblasbedingungen (Intensitit,
Stoffeigenschaften des Transpiranten) Beriicksichtigung finden.

Losungsweg:

Zur Erreichung dieses Zieles bieten sich verschiedene Vorgehensweisen sowohl theoretischer als auch
experimenteller Natur an. Mit dem Transpirationsparameter F und dem Haftreibungsbeiwert c;
(ou, pv... Massestromdichten, ... Schubspannung) kann ein modifizierter Transpirationsparameter ¢

T d
L , goo v mit Ty, =17, “
QOO uOO

2F 2 Firiy
5 = 3 = (=— = |Crit=—=
QOO uoo

F= ==
dy |y cfo cfo

gebildet werden?, der Informationen beziiglich der Grenzschicht weitgehend beinhaltet. Der Haft-
reibungsbeiwert ohne Ausblasung muff mit Hilfe bekannter empirischer Beziehungen ermittelt wer-
den. Fiir die Grofle von (k¢ wird in unterschiedlichen Literaturstellen ein Wert zwischen 2,7 <
Ckrit < 6,0 angegeben. Zur genaueren Spezifikation von (x.;; unter verschiedenen Ausblasbedingun-
gen wurden im Rahmen eines DFG-Vorhabens (Hu 644/1) zur Untersuchung der Haftreibung und des
Wérmeiiberganges in turbulenten Grenzschichten bei (Fremdgas- ) Transpiration detaillierte Messungen
durchgefiihrt. In einem Heifluft-Windkanal (100 x 114 mm?, ., = 160 m/s, tmer = 300°C) befindet

*Kiihlung einer porésen Wand mittels Fluiddurchsatz durch die Poren
?Indizes: w... Wand, oo... Grenzschichtrand, 0... ohne Transpiration
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sich eine in den Kanalboden integrierte porése Platte (Sinterstahl), die wahlweise von verschiedenen
Gasen (Luft, Stickstoff, Helium, Argon) aus einem darunterliegenden Reservoir durchstrémt wird.
In der sich iiber der porésen Wand entwickelnden tubulenten Plattengrenzschicht® kann eine Kombi-
sonde - bestehend aus einem abgeflachten Pitotrohr (,Fischmaul®, H = 0,25 mm), einer statischen
Drucksonde (Bohrungs-¢ 0,2 mm) sowie einem NiCr/Ni-Thermoelement - zweidimensional traversiert
werden. Zum Zwecke der hier beschriebenen Messungen wurde die Pitot-Sonde im wandnichsten
Punkt (y = H/2) justiert.

Nach Erreichen des stationéren Anlagenzustandes wird zundchst der dynamische Druck pgyn o( H/2)
ohne Transpiration gemessen, um die Messungen normieren zu kénnen. Dann beginnt das Ausblasen
jeweils verschiedener Medien mit stufenweiser Erhohung der Intensitit, wobei in jedem Zustandspunkt
der dynamische Druck pgy, = 0/2u® gemessen® wird. BILD 1 zeigt im linken Teil schematisch den
verwendeten Meflaufbau. Das Erreichen eines Staudruckes pgy, = 0 Pa wird als Ablésen der Strémung
von der Wand interpretiert.

u=0 u(y) A Luft
O Stickstoff |
0O Helium
Pdyn —_ C v Argon
o 07 —— Funktion |~
toos
>
o
y > c
Pitot-Sonde S 04
/ / \g 0.3 :‘
A S 0.2 e R b
H e
/ J 0.1 f
[ [ / Y4244 : X
pordse Wand 0F Vg
Ausblasung P T T PO NP FUU PR AN
0 1 2 3 4 5 6 7

C*=2F/cwo- km

BILD 1: Schematischer Meflaufbau und Darstellung des dimensionslosen Staudruckes iiber dem modifizierten
Transpirationsparameter

Ergebnis:

Veranschaulicht man sich das Verhaltnis der Staudriicke pgyn /Payn, o fiir verschiedene Anlagenzustinde
(oo, too), Ausblasraten F und Transpirationsmedien, so erkennt man einerseits den Einfluff der In-
tensitdt der Transpiration und andererseits den der Stoffeigenschaften des Transpiranten. Fiir leichte-
re Gase (Helium) erfolgt das Ablésen bereits bei wesentlich geringeren Kiihlmittelmassestromdichten

Qw V. Durch Definition eines zuséitzlichen Korrekturfaktors kps mit den molaren Massen des Kiihlmittels
M. und der Luft M,

2F 2F (M \%®
*:—k = — x© t *-%
= ke= () i

konnen alle Mefiwerte auf einer Kurve (BILD 1, rechts) zusammengefat werden. Fiir den so mo-
difizierten kritischen Transpirationsparameter ergibt sich ein Wert von Cirit = 5,0. Damit kann der
Ingenieur die Bestimmung der maximales Ausblasrate Fj,;; unter Berticksichtigung der Grenzschichts-
pezifik (cso) sowie der Art des Transpiranten (M,) leicht realisieren.

Datum: 10.01.2000

®dies wurde wihrend umfangreicher Voruntersuchungen bestitigt

*Die direkte Bestimmung der Geschwindigkeit u ist im Falle der Fremdgastranspiration aufgrund der unbekannten
Gaszusammensetzung nicht méglich.
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Thema

Aktive Beeinflussung 3-dimensionaler Grenzschichtstorungen durch Methoden der adaptiven Si-
gnalverarbeitung

Ausgangssituation

Der Schwerpunkt der vorliegenden Arbeit liegt in der aktiven, dynamischen Beeinflussung bzw.
Steuerung von Stromungen, hier angewandt auf die Ausloschung von Tollmien-Schlichting-Wellen
in einer ebenen Plattengrenzschicht mittels gegenphasiger Storungen. In der Stromung iiber Trag-
flichen werden Stérungen in gewissen Frequenzbereichen durch die TS-Instabilitat angefacht und
fithren zur Transition. Da sich diese T'S-Wellen nicht nur in Stromungsrichtung ausbreiten, miissen
auch diese 3-dimensionalen Anteile geddmpft werden, um die Transition zu verzogern. Um dies
durch aktive Methoden zu gewéhrleisten, bedarf es eines Steuerungssystems, welches die physika-
lischen Ausbreitungsmechanismen sehr genau nachbildet.

Ziel

Es soll ein aktives, dynamisches System zur Ausléschung von 3-dimensionalen Stérungen in der
Grenzschicht entwickelt werden. Ein solches System, bestehend aus Sensoren, Aktuatoren und
Signalverarbeitungshard- und software, mufl neben gewissen Anspriichen an die Kausalitdt sowohl
die Beobachtbarkeit als auch die Steuerbarkeit des Systemzustandes ermdoglichen und sich einem
zeitlich veranderlichen Systemzustand ausreichend schnell anpassen kénnen. Da die Anfachung von
Storungen durch die TS-Instabilitat in weiten Bereichen linear verlauft, aber frequenzabhingig
ist, bieten sich zundchst Methoden der linearen Systemtheorie an, die durch digitale Signalverar-
beitung in Echtzeit realisiert werden miissen. Desweiteren sollen insbesondere die Grenzen eines
solchen aktiven, dynamischen Stabilisierungssystems untersucht werden, zum Beispiel im Hinblick
auf Nichtlinearitaten in der Stérungsausbreitung.

Losungsweg

Da es sich um ein Grundlagenexperiment handelt, werden die Untersuchungen an einem nicht
unnodtig komplexen Modell durchgefiithrt. Das bedeutet hier, dafl als Modell eine ebene Platte
gewihlt wurde, deren Anstellwinkel variiert werden kann. Der DLR-Laminarkanal sorgt fiir eine
turbulenzarme Anstrémung, um einen moglichst definierten Zustand zu erhalten. Durch spann-
weitig in die Platte eingelassene Schlitze, die durch Druckkammerlautsprecher angesteuert werden,
konnen definierte Storungen in die Grenzschicht eingebracht werden. Bei entsprechender Wahl
des Anstellwinkels und der Anstromgeschwindigkeit konnen auch natiirliche TS-Wellen untersucht
und beeinflult werden. Die zu unterdriickenden Stérungen werden stromab durch ein Feld von
vier spannweitig angeordneten Heiffilmen aufgenommen (Abb. (a)). Die HeiBfilmsignale dienen
als Eingangssignal fiir ein komplexes Systemmodell, das sowohl die Rezeptivitit als auch die fre-
quenzabhéngige Anfachung und Ausbreitung der Storungen nachbildet. Um eine entsprechende
Dampfung der Stérungen durch den mit Hilfe von vier Lautsprechern angesteuerten Aktuator-
schlitz zu gewahrleisten, mufl die Signalverarbeitung ausreichend schnell stattfinden und die elek-
trische Signallaufzeit muB kleiner als die physikalische Laufzeit der TS-Wellen sein. Vier weitere
Heiflfilmsensoren direkt hinter den Aktuatoren liefern der Signalverarbeitung vier Fehlersignale,
mittels derer ein Algorithmus die Parameter des Systemmodells anpafit. Dieser Algorithmus muf§
auflerst prazise arbeiten, robust gegen Stérungen sein und sich Anderungen sehr schnell anpassen
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kénnen. Ziel dieser Arbeit soll es sein, die Entstehung und Ausbreitung von 2- und 3-dimensionalen
Storungen basierend auf der Tollmien-Schlichting-Instabilitat zu untersuchen und diese durch ein
effektives, flexibles und robustes Steuerungssystem zu dampfen, sowie die Grenzen eines solchen
Systems besser zu verstehen. Um dies zu erreichen mufl das Systemmodell auch Kopplungen der
Sensor-Aktuatorannordnung nachbilden, was auch bei der spannweitigen Anordnung von mehre-
ren Systemen, die sich auf die Ddmpfung von 2-dimensionalen TS-Wellen beschrianken, geleistet
werden mufl.

Spektren mit und ohne dynamische Stabilisierung, U_inf = 20m/s
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Ergebnis

Zunichst wurden mittels spannweitiger Kohérenzmessungen an einer bereits vorhandenen eben-
en Platte Abschatzungen beziiglich der notwendigen Geometrie der Sensor-Aktuatoranordnung
gemacht, um eine ausreichende rdumliche Abtastung des Wellenfeldes und somit des momenta-
nen Systemzustandes zu garantieren. Die abgebildete Aktuatoranordung erfiillt nach bisherigem
Kenntnisstand die raumliche Abtastung und garantiert dadurch die im Sinne der Regelungstech-
nik zu erfiillende Steuerbarkeit. Zur Erfiillung des zeitlichen Kriteriums der Steuerbarkeit wurde
der Sensor-Aktuatorabstand so gewihlt, daB die elektrischen Signallaufzeiten kleiner als die Lauf-
zeit der TS-Wellen sind. Damit die Steuerbarkeit fiir den relevanten Frequenzbereich sichergestellt
ist, mufl der Frequenzgang ausreichend glatt sein. Dies wurde durch Schalldruckpegelmessungen
an einem Aktuatormodell und anschliefende Berechnungen der zur Dampfung von TS-Wellen
ausschlaggebenden Schallschnelle im Schlitz bestétigt. Mittels Simulationen wurden Systemmo-
delle entwickelt, die eine unterschiedlich starke Beriicksichtigung von spannweitigen Korrelationen
ermoglichen. Desweiteren wurde die Signalverarbeitungssoftware an die Aufgabenstellung angepafit
und an einem iibersichtlichen akustischen System getestet [1][2]. Im Anschlufl wurden erste aktive
Steuerungsexperimente mit einem zweikanaligen Systemmodell in der Plattengrenzschicht vorge-
nommen, die bei natiirlichen TS-Wellen zu einer Senkung der Fehlersignalpegel, d.h. der Grenz-
schichtschwankungen, um bis zu 17 dB fiihrten (Abb. (b)). Hierbei stellte sich heraus, daf} sich
sowohl Netzeinstreuung als auch Schaufelfrequenzen in den Heiffilmsignalen stérend auswirken.
Diese wurden im folgenden in dem der Signalverarbeitung zugrunde liegenden Modell beriicksich-
tigt.

Literatur

[1] Opfer, H. ; Guicking, D.: (1999) Active noise control of higher order modes in a duct using stabi-
lized fast transversal filters. In Collected Papers from the Joint Meeting “Berlin 99%, 137th regular
meeting of the Acoustical Society of America, 2nd convention of the EAA: Forum Acusticum-
integrating the 25th German Acoustics DAGA Conference

[2] Opfer, H. ; Guicking, D.: (1999) Multichannel active noise control in a rectangular duct using
stabilized fast transversal filters. In: Proceedings: 6 International Congress on Sound and Vibrati-
on,Seiten 1597-1603.

Datum: 9. Februar 2000 AG STAB
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Thema
Experimente Instabilitdtsanalyse einer Fliigelgrenzschicht im nichtlinearen Transitionsbereich /
Transition dreidimensionaler Grenzschichten iiber gekriimmten Oberflichen

Ausgangssituation

Das derzeit in der Entwurfsaerodynamik fast ausschliellich angewandte Transitionskriterium. das e"-
Kriterium, basiert auf der lokalen linearen Instabilitdtstheorie. Der Einflufl aller dufleren Bedingungen
(wie der Turbulenzgrad der Anstromung, Oberflichenrauhigkeit eines Fliigel, etc., aber auch die gesammte
Druckverteilung und der Schiebewinkel des Fliigels u.a.m.) wird durch empirisch bestimmte Grenzwerte
anhand ausgewidhlter Experimente in Verbindung mit einer berechneten integralen Anfachung der linear
instabilsten Stormoden, den n-Faktoren, erfafit. Da die n-Faktoren jedoch nicht nur die experimentell
gegebenen dufleren Bedingungen beriicksichtigen sondern auch alle Modellierungsfehler bei der Berech-
nung des Storungswachstums miteinschlieflen, sind sie grofen Streuungen unterworfen. Eine der Ursachen
liegt in der VernachlaBligung der Oberflichenkriimmung in der klassischen lokalen Instabilitéitstheorie. Die
daraus resultierenden Fehler zu erfassen bedarf es experimenteller Daten.

Ziel :

Zur Verbesserung der Transitionsvorhersage fiir dreidimensionale Grenzschichten iiber gekriimmten Ober-
flichen, insbesondere auf Fliigeln, soll die Entwicklung der priméiren Instabilitédt, in Form der Quer-
strémungswirbel, und deren (sekundére) Instabilitit sowie der endgiiltige Umschlagsproze an der konve-
xen Oberseite eines schiebend angeordneten Fliigelprofils untersucht werden. Diese Entwicklung verlduft
in einem weiten Bereich nichtlinear und ist damit stark von den Anfangsbedingungen abhéngig. Da
auBlerdem der entgliitige Umschlag der transitionellen Grenzschicht in die voll ausgebildete Turbulenz
sicher ein nichtlinearer Vorgang ist, wihrend die e/V-Transitionsvohersage nur auf Informationen einer
anfinglich linearen Stérungsanfachung innerhabl des noch laminaren Strémungsbereiches zuriickgreift.
sind alle theoretischen Modellierungsannahmen auch durch geeignete Experimente zu tiberpriifen. Die-
se Experimente sollen die Entwicklung entsprechend verallgemeinerter Instabilititsberechnungsverfahren
wie NOLOT/PSE unterstiitzen und iiberpriifen.

Losungsweg

Um eine realistische Vergleichsméglichkeit mit der Theorie zu schaffen und um den EinfluB der Quer-
stromungsinstabilitit gut beobachtbar zu machen, miissen die Experimente unter idealisierten Bedin-
gungen durchgefiihrt werden. Das bedeutet hier die Realisierung einer sogenannten unendlich schiebende
Geometrie und einen kleinen negativen Anstellwinkel des untersuchten Fliigelprofils zur Schaffung eines
ausgedehnten Gebietes mit beschleunigter Grenzschichtstrémung. Zur Beschreibung der Entwicklung di-
verser Instablilitdten ist das gesammte instationdre Stromungsfeld zu vermessen. Charakteristiken der
Instabilititen lassen sich dann aus der Analyse des Stérstromungsfeldes und mittels Korrelationsunter-
suchungen gewinnen.

Ergebnis

Die Stdrungsentwicklung innerhalb der Grenzschicht wurde auf einem HQ26-Profil fiir einen Schiebe-
winkel von 45 Grad fiir unterschiedliche Anstrémungs-und Lauflingenreynoldszahlen fiir die stationiiren
Querstrémungswirbel dokumentiert und die Amplitudenentwicklung mit Berechnungen auf der Basis li-
nearer Instabilitdtsanalysen verglichen. Dabei offenbarte sich ein langer Bereich linearen Wachstums. Der
Effekt der Oberflichenkriimmung auf die Stérungsamplitudenentwicklung konnte durch die parallel durch-
gefiihrten linearen Instabilititsanalysen als stabilisierend ermittelt werden. Er wurde jedoch durch die
destabilisierende Wirkung der Nichtparallelitit der Grenzschichtstrémung fiir das konkrete Experiment
wieder teilweise kompensiert. Dies ist im Einklang mit den theoretischen Grundlagen von NOLOT /PSE.
Eine fiir alle Experimente, die die Stérungsentwicklung unter quasi natiirlichen Bedingungen mit Resul-
taten numerischer Instabilitdtsanalysen vergleichen, wichtige Voraussetzung an die vorhandenen natiirli-
chen Stérungen, ndmlich deren spannweitige Kohirenz, wurde erstmals fiir die natiirlich entstandenen
instationiren Stérungen in dreidimensionalen Grenzschichten untersucht. Dabei zeigte sich die spannwei-
tige Kohdrenz iiber einen weiten Bereich als ausreichend gro8, um die instationiren Stérungen mit dem
in der Stabilit4tstheorie gebriuchlichen Normalmodenansatz beschreiben zu konnen. Allerdings ist ein
spannweitiger Abfall der Kohirenz deutlich vorhanden und wird in zukiinftigen Modellen Eingang finden
miissen, da er insbesondere nichtlineare Wechselwirkungen abschwicht.
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Es gelang im Experiment, Betrag und Richtung dominanter laufender Instabilititswellen zu ermitteln.
Dabei zeigte sich eine gute Ubereinstimmung mit den nach linearer Theorie am meisten angefachten
primiren Instabilititen der Grenzschicht. Der Vergleich zwischen der experimentell bestimmten Ampli-
tudenentwicklung instationsrer Stérungen und der nach verschiedenen linearen Theorien vorhergesagten
ergab bereits in einem friilhen Stadium grofe Unterschiede. Zwar zeigte sich auch fiir instationére Stérun-
gen ein stabilisierender Effekt der Oberflichenkriimmung und ein destabilisierender Effekt der Nicht-
parallelitit; das gemessene Amplitudenwachstum blieb allerdings deutlich hinter den Vorhersagen der
beide Effekte beriicksichtigenden Rechnungen zuriick. MutmaSliche Ursache dafiir sind die bereits bei
sehr kleinen Amplituden einsetzenden nichtlinearen Wechselwirkungen signifikanter Grofie zwischen sta-
tionsren Querstromungswirbeln und instationéren Stérungen. Inwieweit bereits existierende nichtlineare
Verfahren wie NOLOT/PSE das vorgefundene Stérungswachstum wiedergeben konnen, miissen konkrete
Rechnungen zeigen; die dazu erforderlichen genauen Anfangsbedingungen zur Modellierung des sogenann-
ten Rezeptivitaetsproblems und zur Charakterisierung eines bestimmten Transitonszenarios kénnen demni
Experiment entnommen werden. )

Andere typisch nichtlineare Effekte von Stérungswechselwirkungen in der Grenzschicht. wie die Grund-
stromungsverformung und die Sittigung stationdrer oder instationdrer Stérungen, machen sich im vor-
liegenden Experiment erst in wesentlich spéteren Stadien der Stérungsentwicklung bemerkbar.

Ein Vergleich der beobachteten Satigungsamplituden des vorliegenden Experiments mit denen eines in
der Oberflachenrauhigkeit vergleichbaren Experimentes im selben Kanal an einer schiebenden Platte mit
aufgeprigtem Druckgradient, ergab, bei Vorhandensein einer konvexen Oberflichenkriimmung. kleinere
stationire und groBere instationdre Sittigungsamplituden.

Der die laminare Grenzschichtentwicklung abschlieBende ProzeB des Zusammenbrechens konnte sowohl
unter alleinigem Einflu der Querstrémungsinstabilitat als auch in einer fiir technische Anwendung eben-
so relevanten, wenn gleich bisher unzureichend untersuchten Mischform unter Mitwirkung der Tollmien-
Schlichting Instabilitiit beobachtet werden. Dabei zeigten sich qualitative Unterschiede in den durchlau-
fenen Szenarien: Fir den ersten Fall wurde nach dem Sttigen stationérer und instationdrer Storungen
eine allméhliche Aufweitung des Storspektrums hin zu hohen Frequenzen beobachtet: es fand ein quasi
allmshlicher Ubergang zur Turbulenz statt. In bisherigen Untersuchungen von ebenfalls durch Quer-
strémungsinstabilitit dominierten Umschlagsszenarien iiber ebenen Oberflichen wurden hochfrequente
Geschwindigkeitsfluktuationen im unmittelbaren Vorfeld des Umschlags gefunden, die als sekundére In-
stabilititen einer primar gestorten Grenzschicht identifiziert werden konnten. Vermutlich resultiert das
Fehlen dieser sekundiren Instabilitit aus den vergleichsweise kleinen stationdren Sattigungsamplituden.
eine mutmasliche Folge der konvexen Oberflichenkriimmung.

Im Mischfall wurden hochfrequente Geschwindigkeitsfluktuationen im Vorfeld des dann relativ plotzlich
einsetzenden Umschlags gefunden. Der spannweitige Ort des ersten Auftretens dieser hochfrequenten
Geschwindigkeitsfluktuationen beziiglich der Lage der stationdren Querstromungswirbel ist signifikant
verschieden vom Ort der bisher bekannten hochfrequenten sekundéren Instabilitét.

Literatur

Deyhle, H. ,Bippes, H.(1996): Disturbance growth in an unstable three-dimensional boundary layer
and its dependence on environmental conditions. J. Fluid Mech. 316, 73-113

Lerche, T. (1996): Experimentelle Untersuchung nichtlinearer Strukturbildung im laminar-turbulenten
TransitionsprozeB einer instabilen dreidimensionalen Grenzschicht. Fortschr.-Ber. VDI Reihe 7, Nr 310.
Diisseldorf: VDI Verlag 1997

Pisthke, A. (1999): Grundlegende Untersuchungen zum laminar-turbulenten Umschlag an der konvex
gekriimmten Oberseite eines schiebenden Tragfliigels. Dissertation an der Universitit Gattingen
Stolte, A. (1999): Investigation of Transition Scenarios in Boundary-Layer Flows Dissertation an der
Universitdt Gottingen

Koch, W., Bertolotti, F., Stolte, A., Hein, S.(1998): Nonlinear Equilibrium solutions in a three-
dimensional boundary layer and their secondary instability. Submitted to J.Fluid Mech.
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Thema

Stabilitatstheoretische  Untersuchungen von Transitionsszenarien in dreidimensionalen
Grenzschichtstromungen

Ausgangssituation

Im Rahmen des DLR-Prinzipexperimentes werden durch gezieltes Anregen von stationaren und
laufenden Querstrémungsinstabilititen die durch diese Stérungsform dominierten Transitionsme-
chanismen untersucht [1]. Begleitend zu diesem Experiment werden am DLR in Géttingen numeri-
sche Instabilitatsanalysen [3] und an der Universitat Stuttgart Untersuchungen mit Hilfe der direkten
numerischen Simulation durchgefihrt [4], [2].

Ziel

Mit dem Ziel der Entwicklung eines physikalischen Kriteriums fiir die Transitionsvorhersage sollen
die von der Querstrdmungsinstabilitdt dominierten Mechanismen der Transition in dreidimensiona-
len, beschleunigten Strémungen untersucht werden. Im Vordergrund stehen dabei die nichtlinea-
re Amplitudenentwicklung verschiedener Instabilititsmoden und die durch die nichtlineare Grund-
stromungsverformung hervorgerufenen sekundéren Instabilitatsformen.

Lésungsweg

Mit Hilfe der parabolisierten Stabilitatsgleichungen (PSE) wird das nichtlineare Instabilititsverhalten
einer dreidimensionalen Grenzschichtstrdmung gegeniiber Querstrémungsmoden untersucht. Fir
die durch die priméren Stérungen verformte Grundstrémung werden dann mittels Floquet-Theorie
zeitliche sekundére Instabilitatsanalysen durchgefiihrt.

Ergebnis

In der nichtlinearen PSE-Analyse wurde gezeigt, daB weder fur laufende Querstrémungswellen
noch fur stationdre Querstrémungswirbel einheitliche Sattigungslosungen existieren. Dies konnte
mit Hilfe eines rdumlichen Bifurkationsmodells erkart werden (siehe [3], [5]).

In der durch stationdre Wirbel stark nichtlinear verformten Stromung wurden hochfrequente se-
kundare Stérungen mit hohen Anfachungsraten gefunden. Die Position dieser Stérung korreliert
gut mit Gebieten groBer Scherung im primér gestorten Stromungsfeld, vor allem auf dem Riicken
der primaren Querstrdmungswirbel (Abbildung 1).

194 -




LIN S D H S S M SN S A B St (MO AL S I M 7_11l|rll||r|||||x|r

40 | ' . 6k

yx 10°

¥ WRNE FEW4l SURNE FREEE NNE]

0 .
0 500 1000 1500
b‘l’

2000 0

Abbildung 1: Zeitliche Anfachungsrate o, sekundéarer Stérungen als Funktion ihrer Wellenzahl by
in Richtung der Achse des primaren Querstrémungswirbels. Fur die im linken Bild mit einem Kreis
gekennzeichneten Parameter zeigt das rechte Bild Isolinien der rms-Werte der Geschwindigkeit
in Achsrichtung des primaren Wirbels. Diese Geschwindigkeitskomponente des primar gestorten
Strémungsfeldes ist gestrichelt dargestelit.

Literatur
[1] H. Bippes. Basic experiments on transition in three-dimensional boundary layers dominated by
crossflow instability. Prog. Aero. Sci. 35, 363-412, 1999.

[2] G. Bonfigli, M. Kloker. Three-dimensional boundary-layer transition phenomena investigated
by spatial direct numerical simulation. In H. Fasel, W. Saric (Eds.), Proceedings of the IUTAM
Symposium on Laminar-Turbulent Transition, Sedona. Springer, 1999.

[3] W. Koch, F.P. Bertolotti, A. Stolte, S. Hein. Nonlinear equilibrium solutions in a three-dimensional

boundary layer and their secondary instability. Angenommen zur Veréffentlichung in J. Fluid
Mech., 1999.

[4] W. Muller. Numerische Untersuchung rdumlicher Umschlagvorgange in dreidimensionalen
Grenzschichtstréomungen. Dissertation, Universitat Stuttgart, 1995.

[5] A. Stolte. Investigation of transition scenarios in boundary-layer flows. Dissertation, Universitat
Géttingen, 1999.

weiteres Vorgehen

Sekundare Instabilitaétsanalyse der durch wechselwirkende laufende und
stationare Querstromungsmoden verformten Grundstrémung mit Hilfe eines PSE-Ansatzes sowie
weitere Untersuchung der flr den laminar-tubulenten Ubergang bedeutsamen Mechanismen.

Datum: 21.10.99
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Thema/Topic: Global instability of laminar, transitional and turbulent atta-

ched and separated flows

Ausgangssituation/Previous Knowledge: Control of laminar and turbulent flow which separates
from a solid wall is one of the most interesting current problems in fluid mechanics, particularly in
aerodynamics. Its solution can have far-reaching consequences for the optimization of existing and the
construction of new, more efficient, devices over which or through which fluid flows. A key technology
through which the necessary know-how for flow control is obtained is the instability analysis of laminar
separated flow. Traditionally one concentrates on the instability of the shear-layer which forms between
the regions of flow outside and inside the recirculation region. The shear-layer is inviscidly (i.e. strongly)
unstable to linear instability of wave-like disturbances. The underlying local (Orr-Sommerfeld) and non-
local (e.g. NOLOT/PSE) theories respectively consider homogeneity of space in both directions parallel
to the wall or parabolise the (elliptic) system of disturbance equations in the downstream direction; the
wall-normal direction, on which alone the basic flow depends, is resolved in both theories. Using the-
se assumptions one discards the possibility of existence in the flow of small-amplitude disturbances of
non-wave like character. The latter is the topic of the present global linear instability investigations.

Ziele/Goals: The analysis is intended to offer insight into means of separated flow control that is
inaccessible to the current theories. Furthermore, criteria for the onset of large-scale bubble unsteadiness
and three-dimensionalisation may be provided as a result of a global linear instability analysis.

Lésungsweg/Approach: Two coupled steps are necessary for a global linear analysis. First, a two-
dimensional steady laminar solution incorporating a closed recirculation region is necessary. This, so-
called basic flow, is obtained using a spectrally-accurate two-dimensional direct numerical simulation
(DNS) algorithm. Second, the generalised complex nonsymmetric eigenvalue problem, which forms the
basis of our Partial-derivative Eigenvalue Problem Stability (PEPS) analyses is solved. The basic flow
forms the two-dimensional variable coefficients of the eigenproblem. Legendre polynomials are used to
discretise space in both the DNS and the PEPS. Only the most interesting part of the eigenspectrum is
calculated using Krylov subspace iteration, which is orders of magnitude more efficient than the classic
QZ algorithm.

Ergebnisse/Results: In the DNS the free-stream velocity distribution of Howarth is utilised to impose
the adverse pressure gradient which causes the attached laminar flat-plate boundary layer flow to separate.
Howarth'’s solution taken well before separation is used as inflow boundary condition. Viscous boundary
conditions at the wall and extrapolation at the outflow complete the system of equations to be solved for
the basic flow. Solutions obtained compare very well with those from earlier two-dimensional simulation
works. Parameters and the relevant basic flow results may be found in Theofilis et al. (2000).

The PEPS problem was solved next on the same collocation points on which the basic low was obtained
in order to avoid error-inducing interpolations and using homogeneous Dirichlet boundary conditions at
inflow so that atterntion is focused on disturbances generated rather than being amplified by the laminar
separation bubble. Both stationary and travelling small-amplitude disturbances were calculated. All tra-
velling disturbances are less unstable or more stable than the leading eigenvalue, which corresponds to a
stationary mode. In the examined range (8 € [0,200] the first wavenumber at which unstable disturbances
were found is 8 = 20; the spatial structure of the eigendisturbance is to be seen in Fig. 1. Most of the
activity in all disturbance eigenfunctions is confined within the boundary layer, with the neighbourhood
of the inflow region being innocuous, as imposed by the inflow boundary condition. Significantly, the
neighbourhood of the basic laminar flow separation point is also unaffected, as clearly demonstrated
by the level of activity of all disturbance velocity components and pressure in that region. The peak
of both the chordwise and the wall-normal linear disturbance velocity components is to be found just
downstream of the maximum extent of the primary recirculation region, z =~ 0.1, with lower-level linear
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activity continuing past the point of primary reattachment. Interestingly, @ (which is the only source of
three-dimensionality in this linear framework) is mostly distributed within the primary separation bubble
and has a tendency to split the latter into two regions of opposite moving fluid. Pressure has also an
interesting signature, with almost purely sinusoidal disturbances generated within the primary laminar
bubble and persisting well after the laminar basic flow has reattached.

In line with the analogous findings of Barkley et al. (1999) on the global linear instability of the separated
flow behind a backward-facing step, where a stationary three-dimensional mode is the first to be amplified
and the transition process is dominated by streawise-oriented vortices, the implication of our findings is
that the transition process in the laminar separation bubble flow may be initiated in a manner different
to that presently assumed. Specifically, additionally to the well-established role of the closed recirculation
region as an amplifier of incoming disturbances, we discovered the possibility of instability being generated
by the bubble. The latter cannot be controlled using the traditional means which focus on control of
Tollmien-Schlichting like disturbances. A detailed discussion of the present results may be found in
Theofilis et al. (2000) and Theofilis (2000).

Bild 1. Normalised disturbance velocity components (i, %,%)T and disturbance pressure p
of the unstable stationary global mode. Contour levels to be read as outer-to-inner values,
where available. Upper left: R{a}; 0.1(0.2)0.9 (solid), -0.1(-0.1)-0.3 (dashed). Upper right:
R{9}; 0.2(0.2)0.8 (dashed), -0.2(-0.2)-0.8 (solid). Lower left: R{w}; 0.2(0.2)0.8 (solid), -0.2(-
0.2)-0.8 (dashed). Lower right: ®{p}; 0.2(0.1)0.6 (solid), -0.2,-0.3,-0.4 (dashed). In all results
the location of the laminar separation bubble is indicated by the dotted line.

Literatur/Literature:

¢ Barkley, D., Gomes, G., and Henderson, R. D. 1999 Three-dimensional instability in flow over a
backward facing step. J. Fluid. Mech. (submitted)

o Theofilis, V., Hein, S., and Dallmann, U. 2000 On the origins of unsteadiness and three-dimensionality
in laminar separation bubbles. Phil. Trans. Roy. Soc. London A (to appear)

o Theofilis, V. 2000 Global linear instabilities in laminar separated boundary layer flow. IUTAM
Laminar-turbulent Transition Symposium V, Sedona AZ, Sep. 13-17, 1999, (W. Saric and H. Fasel,
eds.) Springer (to appear)

weiteres Vorgehen/Further investigations: A joint project has been formulated with Tel-Aviv Uni-
versity (Profs. . Wygnanski und A. Tumin). Of interest in the project is the examination of the role
of global linear instability in the case of turbulent reattachment and vortex-shedding. The connection
between the present global instabilities and the local as well as nonlocal (NOLOT/PSE) instabilities
investigated by Hein et al. (see corresponding Mitteilung) is under investigation. Both the local/nonlocal
and the present global instability mechanisms may be investigated by DNS (Rist et al.).

15. FEB 2000 AG-STAB
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Thema: A-priori Tests von Turbulenzmodellen mittels DNS:

Physikalische Modellbildung der Turbulenz in abgelésten Strémungen

Ausgangssituation:

Die laminar oder turbulent angestrémte Hochauftriebskonfiguration stellt ein fur die Luftfahrtin-
dustrie besonders bedeutsames Strémungsproblem dar. Abhéngig von der Anstrém-Reynoldszahl
und dem Anstellwinkel bilden sich an mehreren Stellen dieser Konfiguration lokale Ablésegebie-
te aus. Die in der Industrie Uberwiegend eingesetzten Berechnungsmethoden basieren auf der
Losung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen (RANS) und der hierfir bendtigten
statistischen Turbulenzmodelle. Mit den heutzutage existierenden Turbulenzmodellen ist eine zu-
verlassige Vorhersage dieser Abléseerscheinungen weder im transitionellen noch im vollturbulen-
ten Parameterbereich méglich. Als Konsequenz ergibt sich hieraus, daB eine Verbesserung der
heutzutage existierenden Turbulenzmodelle notwendig ist. Dabei ist die, fir eine bestimmte vor-
zugebende Detailgenauigkeit erforderliche einfachste Modellierung anzustreben. Ob und fur wel-
che Strébmungsklassen eine statistische Turbulenzmodellierung fur RANS sinnvoll und physikalisch
zu rechtfertigen ist, ist gegenwirtig Gegenstand weltweiter Debatten. Gegebenenfalls wird die
Grobstruktursimulation (LES) mit entsprechender Feinstrukturmodellierung erforderlich. Die Eig-
nung irgendeines Turbulenzmodells kann nur durch ein detailliertes Studium von transitionellen
und turbulenten abgel6sten Strémungen mittels DNS an vereinfachten Modellkonfigurationen
erzielt werden.

Ziel:

Die physikalischen Mechanismen in turbulenten abgelésten Strdbmungen sollen im niedrigen bis
moderaten Reynoldszahlbereich mittels Direkter Numerischer Simulationen (DNS) und fiir héhere
Reynoldszahlen mit Hilfe von Grobstruktursimulationen (LES) detailliert studiert werden. Durch
gezielte Auswahl von unterschiedlichen Modellkonfiguration sollen verschiedene, fir turbulente
Stromungsablésung besonders bedeutsame, Aspekte, untersucht werden. Hierzu zihlen Unter-
schiede zwischen turbulenter und transitionell-turbulenter Ablésung, sowie durch scharfen Kan-
ten bzw. allméhliche Kontourdnderungen induzierte Abl6sung. Im Rahmen der geplanten geo-
metrischen Annaherung der Modellkonfigurationen an die Hochauftriebskonfiguration soll ein
bestehender effizienter Navier-Stokes Loser schrittweise weiterentwickelt werden. Durch Anwen-
dung und Entwicklung verschiedener Diagnose- und Analyseverfahren wie z.B der Proper Or-
thogonal Decomposition (POD) und a-priori Test von RANS- und LES-Turbulenzmodellen, sollen
die DNS- und LES-Datenbasen ausgewertet werden. Sogenannte a-priori Tests, d.h. die Verifi-
kation von Modellierunggsannahmen durch direkten Vergleich mit Daten aus experimentellen
oder Direkten Numerischen Simulationen werden angestrebt. Letzteres ist Gegenstand dieses DLR-
Forschungsprojektes. [A-posteriori Tests (Validierungen) von RANS und LES Ergebnissen sind Ge-
genstand eines weiteren DLR-Forschungsprojektes: siehe Holger Frahnert et al.]. Ein Ziel dieses
Forschungsprojekts liegt in der Identifikation von Ursachen fur das Scheitern gegenwartig ge-
nutzter RANS-Modelle bei Anwendung auf abgeldste Stromungen und Wirbelstromungen. Dies
ist eine Grundvoraussetzung um die Weiterentwicklung von Turbulenzmodellen zu ermoglichen.

Losungsweg:

In Wagner [1996] wurde ein auf der Diskretisierung in versetzten, kartesischen Gittern basieren-
des Finite-Volumen-Verfahren fur Direkte Numerische Simulationen der turbulenten Stréomung
durch die plétzliche Rohrerweiterung eingesetzt. Durch Anwendung eines zyklischen Reduktions-
algorithmuses und der Einfluss-Matrix-Technik zur Lésung der 3D-Poisson Probleme kénnen mit
diesem Verfahren effiziente und genaue Berechnungen in irreguldren Rechengebieten realisiert
werden. Durch Analyse dieser DNS-Datenbank konnten in Wagner and Friedrich erste, hinsicht-
lich der Verifikation von RANS-Turbulenzmodellen relevante, Erkenntnisse gewonnen werden. Die
Auswertung der Invarianten des Geschwindigkeits-Gradienten-Tensors lieferte wertvolle Erkennt-
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nisse GUber topologische Strukturdnderungen, die in abgelésten turbulenten Strémungen typisch

auftreten.

Durch Entwicklung eines Rand-Korrektur-Verfahrens wurde das bestehende DNS-Verfahren in Wag-
ner and Dallmann [1999] modifiziert, um damit die turbulente Kanalstrémung mit allmahlicher

Kontouranderung berechnen zu kénnen. Derzeit wird die Genauigkeit des auf zentralen Diffe-

renzen basierenden Verfahren von 2. auf 4. Ordnung erhéht. Eine hierfur neu entwickelte Dis-

kretisierungmethode (4. Ordnung) zur Behandlung von gekrimmten Randern auf kartesichen

Gittern konnte im Rahmen mehrerer DNS der turbulenten Kanalstrémung durch Vergleich zu

Kim/Moin/Mosers DNS-Daten validiert werden. Parallel wird das Verfahren derzeit an die Gegeben-

heiten einer Grenzschichtstromung angepasst, um dem DLR-Prinzipexperiment 'INSTABILE ABLOSE-
BLASE’ (transitionell-turbulente und instationare Strémungsablésung tber einer allméhlich zurtck-
weichenden Plattenstufe) auch eine DNS zur Seite zu stellen.

Ergebnis:
Durch Auswertung der in Wagner [1996] generierten DNS-Datenbank wurden in Wagner und
Friedrich [1999] a-priori Tests von mehrere Reynoldsspannungs-Modelle durchgefihrt. Exempla-

risch zeigt Abb. 1 oben den mittels DNS-Daten berechneten Druck-Scher-Term PS;, = 2@’6—5‘;'% .

Deutlich zu erkennen ist eine Verlust von Schwankungsenergie der axialen Geschwindigkeitskom-
ponente (u.2) in der freien Scherschicht. Entlang der in Abb. 1 oben skizzierten Linien 4 — A und
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Abbildung 1: Héhenlinien der mittels DNS-Daten berechneten Druck-Scher-Terms in axialer Rich-
tung PS,, einer plétzlichen Rohrerweiterung (oben). Durchgezogene/gestrichelte Linien repraen-
tieren positive/negative Werte. Profile des Druck-Scher-Terms PS.. in der Bilanzgleichung der axia-
len Geschwindigkeitsfluktuationen entlang der Linie A-A (unten links) und der Linie B-B (unten
rechts. DNS: —B—— Modellierung in HID: , 885G ————, HL: —-—-— ,GL: —-—-, LLR:
[ , LS: «ooon. .

B - B werden unten die mit den RANS-Turbulenzmodelle von Hanjalic und Launder (HL), Launder
et al. (LRR) , Gibson und Launder (GL), Speziale, Sarkar und Gatski (SSG), Launder und Shima (LS)
und Hanjalic et al. (HJD) berechneten Profile verglichen. Wahrend alle Modelle den Verlust von
Schwankungsenergie in der freien Scherschicht tendeziell wiedergeben, wird der Energiegewinn
im Wiederanlegebereich von keinem Modell auch nur annahernd richtig vorhergesagt.

Literatur:

Wagpner, C.: (1996) Direkte numerische Simulation turbulenter Stromungen in einer Rohrerweite-
rung, Dissertation, VDI-Verlag, Fortschrittsberichte, Reihe 7, Nr. 283. .

Wagner, C., Dallmann, U.Ch.: (1998) A Direct Navier-Stokes solver for turbulent flows over round
steps, Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vieweg, Vol. 72, pp. 505.

Wagner, C., Friedrich, R.:(1999) A-priori tests of Reynolds stress transport models in turbulent pipe

expansion flow. In: Engineering Turbulence Modelling and Experiments 4, Rodi W. and Laurence
D. (eds.), Elsevier Science, pp. 83-92.
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Numerische Simulation zeitabhéngiger Strémungen mittels
Lattice Boltzmann Automaten.

Die numerische Simulation zeitabhingiger Stromungen spielt in der Entwicklung tech-
nischer Bauteile eine zunehmend wichtige Rolle. Problematisch ist hier meist die
zeitaufwendige Gittergenerierung, die sehr lange turn around Zeiten im industri-
ellen Fertigungsprozess zur Folge hat. In jiingster Zeit bieten Verfahren, die eine
semi-automatische Diskretisierung der Geometrie mittels Anbindung an CAD-Systeme
ermoglichen, eine elgante und erfolgversprechende Alternative. Zum Einsatz kommt
hierbei das auf dem Prinzip der zelluliren Automaten beruhende Lattice Boltzmann
Verfahren. Dieses erlaubt eine hocheffiziente Losung auf den bei der Diskretisierung
entstehenden sehr grofien orthogonalen, dquidistanten Gittern, bei welchen die Geome-
trieinformation mittels marker-and-cell-Methode dargestellt wird.

Der am LSTM in Zusammenarbeit mit dem CCRLE und der IC entwickelte Lattice
Boltzmann Automat BEST [1] soll zu einer leistungsfihigen Simulationssoftware fiir
turbulente Stromungen im Bereich der Automobil-Aerodynamik ausgebaut werden. Ei-
ne Schnittstelle zu Software fiir die automatische Gittergenerierung aus CAD-Daten
sowie geeignete Postprocessing-Tools fiir die anfallenden sehr grofien Gitter (einige
107 Gitterknoten) miissen erstellt werden. Eine relativ einfache Bedienung des gan-
zen Paketes soll mittels einer grafischen Benutzeroberfiéiche realisiert werden, die alle
Komponenten ansteuert.

Der bestehenden Lattice Boltzmann Code soll fiir die Simulation zeitabhéngige
Stromungen bei niedrigen Reynolds-Zahlen validiert werden. Der Einbau von Turbu-
lenzmodellen sowie deren Validierung fiir den Bereich mittlerer Reynolds-Zahlen (einige
10°) sollen die Simulation typischer Stromungsphanomene aus der Automobilindustrie
zulassen. Weiter erfolgt die Anbindung an die Preprocessing-Software der Firma Teco-
plan zur automatischen Gittergenerierung sowie die Erstellung einer grafischen Benut-
zeroberfliche.

AG STAB
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Ergebnisse:

Literatur

Weiteres Vorgehen

Datum:

Zur Validierung des Verfahrens wurde die zeitabhingige Umstromung eines quadrati-
schen Hindernisses in einem Kanal untersucht. Die Ergebnisse stimmen sehr gut mit
experimentellen und anderen numerischen Untersuchungen iiberein [2,3] (s. Abb. [1]).
Die Implementierung eines Subgrid-Turbulenzmodells nach dem Smagorinski-Verfahren
wurde in einem ersten Schritt mit der Simulation einer lid-driven cavity validiert. Auch
hier zeigte sich eine sehr gut Ubereinstimmung mit anderen numerischen Berechnungs-
ergebnissen.

Als weitere Testfall wurde die Umstrémung des ASMO-Korpers bei Re=260000 simu-
liert (deutlich sichtbar die turbulente Wirbelschleppe im Nachlauf, s. Abb. 2).

0.19 Su:ouhal vs}. Reyno‘lds Num‘ber 024 Strouhal vs. Reynolds Number
: LBA (0500 x 080 EQ) —— - Mukhopadhyay (1992), B=1/8 ——
018 | LBA (1000x160 EQ) —— | Mukhopadhyay (1992), B= 1/4  -—x—
) LBA (1500x240 EQ) —— 022 | gﬁ g}ggg;.? }ﬁg —o—
o7 | LBA (2000x320 EQ) —— ] A Suzuki (1993), B= 1/5 —— |
FVM (0500 x 080 EQ) 02 Davis (1984) Bo 16«
FVM (0400 x 240 NE) —*— . .
016 | VM (0560 % 340 NE) —o— 1 Davis (1984), B=1/4
: x ) 018 } Franke (1990), B=0 —— |
- v LBA,B=1/8 —>—
@ FVM,B=1/8 —s—
0.16 |
0.14 - N
012 ]
B e e T
L L L L 0'1 £ 1 2 1 I 1
50 100 150 200 250 300 0 200 400 600 800 1000 1200
Re Re

Abbildung 1: Strouhal Zahl als Funktion der Reynolds Zahl (aus [3]).
Links: Vergleich von BEST (LBA) mit dem Finite-Volumen Loser LESSOC,
Rechts: Beide im Vergleich mit experimentellen Ergebnissen.

BEST ]

{ INVENT Coemputing GmbH |

Abbildung 2: Strémungsgeschwindigkeit um den ASMO-Kérper (Re = 260000).

[1 ] J. Bernsdorf, F. Durst and M. Schifer, Int.J.Numer. Meth. Fluids 29: 251-264
(1999).

[2 ] J. Bernsdorf, Th. Zeiser, G. Brenner und F. Durst, Int.J. Mod. Phys. C Vol.9, No.8:
1129-1141 (1998).

[3 ] M. Breuer, J. Bernsdorf, T. Zeiser and F. Durst, Int. J. Heat and Fluid Flow 21:
186-196 (2000).

Zur Validierungen des implementierten Large-Eddy-Turbulenzmodells miissen noch
weitere Testfille berechnet werden. Die Integration aller Softwarecomponenten unter
eine gemeinsame GUI sowie die Einbindung einer fiir die Visualisierung grofier Gitter
optimierte Postprocessing-Software mufl erfolgen. Ein weiteres wichtiges Ziel ist die
Implementierung einer lokalen Netzverfeinerung in den parallelen Code.

11. April 2000
AG STAB
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Thema: Aerodynamik elastischer Hochauftriebékonﬁgurationen

Ziel: :

Im Rahmen des Teilprojektes A3 des SFB401 soll die Aerodynamik von Tragfliigeln in Hochauftriebskonfigura-
tion (HAK) mittels numerischer Simulation unter Beriicksichtigung der Interaktion von Strémungs- und Struktur-
kréften untersucht werden. Ziele sind die Ermittlung der Stromungsfelder und die quantitative Bestimmung der
aerodynamischen Beiwerte fiir die jeweiligen Konfigurationen, ggf. unter Beriicksichtigung elastizititsbedingter
Lagednderungen der Profilelemente bis zum Erreichen der Gleichgewichtskonfiguration.

Die Aerodynamik von HAK ist auBerordentlich komplex und erfordert die Losung der vollstdndigen Navier-Stokes
Gleichungen fiir kompressible Gase, ergéinzt um eine Turbulenzmodellierung. Die Verbindungselemente zwischen
den einzelnen Elementen der HAK werden mit Hilfe von linearen und nichtlinearen Federn und Démpfern model-
liert.

Die numerischen Untersuchungen finden an der drei-elementigen HAK des BAC3-11/RES/30/21 Profils (Konfi-
guration L.1/T2) statt [4].

Losungsweg:

Die Auflosung der bei HAK auftretenden Stromungsphinomene erfordert eine stark heterogene Diskretisierung
mit lokal hohen Stiitzstellenkonzentrationen dort, wo sich Gradienten der Stromungsgrofen befinden. Hierzu soll
die Gitterauflosung dynamisch derart gesteuert werden, da$ der lokale Fehler minimiert wird. Dies wird mittels
h-Adaption realisiert. Als Adaptionskriterium finden Multiskalenmethoden aus dem Teilprojekt A4 des SFB401
Verwendung (2], [3].

Im Hinblick auf Aeroelastik-Simulationen sind ferner zeitabhiingige Gitter von zentraler Bedeutung, die sich eben-
so wie die adaptierten Gitter effizient mittels B-Spline Technik generieren lassen [1]. Diese Technik wird im Teil-
projekt B2 des SFB401 entwickelt.

Die Diskretisierung der Navier-Stokes Gleichungen erfolgt mittels Finite-Volumen-Technik auf Rechteck- bzw.
Hexaederzellen als Basiselement. Aufgrund der bei der Adaption des Gitters auftretenden hidngenden Knoten,
wird dieses als unstrukturiertes Gitter mit beliebigen, polygonal berandeten Kontrollvolumina aufgefasst. Neben
der Moglichkeit zur Einbettung hiangender Knoten bietet dieser Ansatz den weiteren Vorteil, da8 die Multiblock-
strukturierten Gitter, von denen auf der Grobgitterebene ausgegangen wird, nicht konform zueinander anschliefen
miissen. Dies stellt eine wesentliche Erleichterung bei der Gittergenerierung dar.

Die konvektiven Fliisse des numerischen Verfahrens werden an den Zellgrenzen mittels derjenigen aus dem Rie-
mannlGser nach Roe approximiert. Zur Erhéhung der raumlichen Genauigkeit auf zweite Ordnung wird eine line-
are, echt mehrdimensionale Rekonstruktion der konservativen Variablen benutzt, wobei die in den Zellzentren
zur Rekonstruktion benétigten Gradienten mit Hilfe einer Green—GauB3 Technik oder der Methode der kleinsten
Fehlerquadrate ermittelt werden. Zur Vermeidung von Oszillationen in der Nihe von lokalen Extrema und Dis-
kontinuititen werden die Gradienten durch Verfahren mit TVD-Eigenschaft limitiert. Die Zeitintegration erfolgt
momentan mit Hilfe eines mehrstufigen Runge-Kutta Schemas.

AG STAB
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Ergebnis:

Im Rahmen der Validierung des Basisverfahrens zur Losung der Euler-Gleichungen wurden zunichst einige Stan-
dard-Testfille herangezogen. Da die Verfahren zur Gittergenerierung und zur Adaption des Gitters noch nicht
mit dem Strémungsldser gekoppelt sind, erfolgten die Berechnungen bisher auf einfachen strukturierten Gittern.
Fiir die reibungsfreie Ringleb-Stromung konnte gezeigt werden, dafl das Verfahren eine rdumliche Genauigkeits-
ordnung von etwa 2.5-2.8 in der L;—Norm der Machzahl besitzt. Diese blieb auch bei stark gestorten Gittern
annidhernd erhalten. Desweiteren wurden reibungsfreie Strdmungen um die SFB401-Reiseflugkonfiguration un-
tersucht. Die Ergebnisse waren sowohl im Unterschall- als auch im Transsonik-Machzahlbereich verglichen mit
anderen numerischen Verfahren und MeBergebnissen iiberwiegend sehr zufriedenstellend, vgl. Abb. (1) und Abb.

(2).

06 12
04} i
08
02 i
Oor 04}
02} [
o H o
o i : o o}
04 '
| Experiment: ILR / TP A1
U=60m/s, 0=0°, Re=1.0"10° -
-0.6 Rechnung: M=0.176, 0=-0.3 041+
| [ M=0.76, 0:=0°, T=285K
08k o Messungen: ILR i
| aktuelles Verfahren/ Euler 08k aktuelles Verfahren / Euler
I FLOWer/ Euler i o ELOWer/ Euler
) L 1 R R R 1oL T S T R T
B 0.2 0.4 0.6 0.8 1 127 0.2 0.4 0.6 0.8 1
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Abbildung 1: Vergleich der c,- Verteilungen Abbildung 2: Vergleich der cj,- Verteilungen
fiir die SFB401-Reiseflugkonfiguration, M., = fiir die SFB401-Reiseflugkonfiguration, M., =
0.176,0. = 0.0°, T, = 285K 0.76,0. = 0.0°, T.. = 285K
Literatur:

[1] Brakhage, K.H., Miiller, S.: Algebraic-Hyperbolic Grid Generation with Precise Control of Intersection of
Angles, Int. J. Num. Meth. in Fluids, to appear

[2] Gottschlich-Miiller, B., Miiller, S., Dahmen, W.: Multiresolution Schemes for Conservation Laws, Numeri-
sche Mathematik, to appear

[3] Gottschlich-Miiller, B., Miiller, S.: Adaptive Finite Volume Schemes for Conservation Laws based on Local
Multiresolution Techniques, Proceedings of 7th Int. Conf. on Hyperbolic Problems, February, 9 to 13, 1998,
Zirich

[4] Moir, LR.M.: Measurements on a Two-Dimensional Aerofoil with High-Lift Devices, AGARD-AR-303, pp.
A2.1-A2.12

Weiteres Vorgehen:

In Zukunft soll das vorgestellte Verfahren mit den Methoden bzgl. der Gittergenerierung und der Adaption ge-
koppelt werden. In das Finite-Volumen Verfahren sollen ferner die Diffusionsterme implementiert werden, wobei
Turbulenz auf der Basis statistischer Methoden beriicksichtigt wird. Eine implizite Zeitintegration ist momentan
in Arbeit. Desweiteren sind die stromungsmechanischen Gleichungen mit den strukturdynamischen Gleichungen
zu koppeln. SchlieBlich soll das Verfahren zur Simulation elastischer HAK eingesetzt werden.

Datum: 19.10.99 AG STAB
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Thema: TENT - A Distributed Simulation System

Abstract:

A multidisciplinary optimization process, as it forms the base for industrial product design as
well as for basic research, consists of a variety of sophisticated simulation programs, and a wide
range of additional tools, e.g. pre- and postprocessing, visualization, or product data
management Many of these applications need a specific hardware profile, and a deep
knowledge of their interfaces. A close and automatic coupling of the programs is necessary to
give the design engineer an easy to use, extendable, and flexible optimization tool for
concurrent multidisciplinary engineering.

The Testbed for Numerical Turbine Engines TENT provides the engineer with a state-of-the-art
problem solving environment. Within TENT we perform interactive simulations choosing one of
four different CFD-codes. Each code integrated into his own process-chain, induding grid-
partitioning, load-balancing, data-filtering, and visualization. A TENT process-chain, or work-
flow consists of various applications, which are encapsulated to form programming language
independent components. The components are interconnected by event channels. An event
carries the control instructions. The exchange of simulation data between the components is
done by files, if the components share the same filesystem, or by the TENT Parallel Data
Transfer Protocol via all available network connections. The wrapping technology used in TENT
allows the wrapping of all kinds of application. Not only scientific programs can be integrated,
but also commercial programs where no source-code is accessible can be encapsulated easily,
and form a part of the TENT work-flow. A work-flow is the combination of all tools of an
optimization process together with the wireing-information about the control- and data-flow
between the components.

TENT is based on a component architecture using CORBA. CORBA allows remote access to the
methods or subroutines of a program, and calling this services from anywhere in the network.
Therefore you can place your components on the computer, which meets your hardware
requirements best, and take advantage of your distributed computing resources.

The integration of parallel components is strongly supported by TENT. A special parallel starter
object allows to start MPI-, PVM- or any kind of SMP-programs. Two different MPI programs
can be started from the same starter object which allows the MPI based coupling of
multidisciplinary simulation programs.

The development of TENT is a joint project of GMD and DLR funded by the federal ministry of
economics and new technology.

AG STAB
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Numerische Berechnung der Fluid-Struktur—Wechselwirkung fiir
Anwendungen aus dem Bauwesen

Die Interaktion zwischen Fluid und Struktur spielt bei zahlreichen tech-
nischen Fragestellungen im Bauwesen eine entscheidende Rolle. Beispiele
dafiir sind neben Briicken, Hochhéusern und Bohrplattformen auch leich-
te Membrantragwerke zur Uberdachung grofier Flichen. Zur Bestimmung
von zeitabhéngigen Windlasten fiir derartige Bauwerke ist man heute in
erster Linie noch auf Windkanalmessungen und semi-empirische Modelle
angewiesen. Wihrend sowohl fiir die Struktur- als auch fiir die Strémungs-
mechanik der Einsatz von numerischen Verfahren bereits zum Standard
gehort, gibt es im Bauwesen erst wenige Versuche, gekoppelte Fluid-
Struktur-Probleme zu simulieren.

Das Hauptaugenmerk ist bei diesem Projekt auf die Umstrémung von Mem-
brantragwerken (Zeltdicher, Sonnensegel, filigrane Schalenstrukturen) ge-
richtet. Fiir derart komplexe Bauten soll mittelfristig ein Werkzeug ge-
schaffen werden, das die Auslegung fiir die stromungsbedingten Lasten
mittels Simulationsrechnungen erlaubt. Dabei sollen die verschiedenen, re-
levanten Lastfille wie z. B. unterschiedliche Windrichtungen, zeitabhéngi-
ge Stromungsverhiltnisse (Windboen) sowie der Einflul der Umgebungs-
bebauung beriicksichtigt werden. Die daraus resultierenden Verformungen
bzw. winderregten Bewegungen des Bauwerks sind zu bestimmen.

Ausgangspunkt einer Simulation ist die
Geometrie der Struktur als Ergebnis eines
Formfindungsprozesses, bei dem die Form
des Tragwerks unter Eigenlast bestimmt
wird. Ausgehend von dieser Geometrie ist
ein CFD-Gitter zu erzeugen. Der Daten-
austausch zwischen den beiden, véllig ver-
schiedenen Netzen des unstrukturierten
Finite-Elemente-Strukturcodes ASE und
des blockstrukturierten F1mte—VolumennStromungscodes FASTEST-38D
auf der Bauteiloberfliche erfolgt iiber ein neutrales geometrisches Modell
mittels des GRISSLi-Kopplungsinterfaces [1].

Im ersten Schritt wurde ein stationérer Lastfall fiir das abgebildete Zeltdach
(Vordach des MPI in Dresden) betrachtet. Die CFD-Simulation (RANS)
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Ergebnis

Literatur

Weiteres
Vorgehen

Datum

liefert fiir die vorgegebene Anstrémung die Werte der am Zelt angreifenden
Druck- und Schubspannungen. Anhand dieser genauen Lastverteilung auf der
Oberfliche des Bauteils wird mittels FE-Berechnung dessen Spannungszustand
und die resultierende Verformung ermittelt. Die neue Tragwerksgeometrie ist
wiederum Ausgangspunkt fiir die Stromungssimulation. Die globale Iteration
wird solange durchgefiihrt, bis der stationédre Verformungszustand erreicht ist.
Die gekoppelten Simulationen werden auf dem Vektor—Parallelrechner Fujitsu
VPP 700 unter Verwendung der MPI2-Library durchgefiihrt.

In den Abbildungen sind erste Ergebnisse der gekoppelten Fluid—Struktur—
Berechnung fiir das Zeltdach bei stationdrem Lastfall dargestellt.

Abb. 1: Berechnete Druck-
verteilung auf der Oberseite
des Zeltdaches als Ergebnis
der CFD-Simulation (Werte
relativ zum Luftdruck in Pa)

Abb. 2: Berechnete Knoten-
lasten als Eingangsgrofle fiir
die Struktursimulation

Abb. 3: Berechnete Verschie-
bungen des Zeltdaches in
z-Richtung als Ergebnis der
Struktursimulation (Werte
in mm)

Eﬁi5?5???.ﬁiﬁiﬁé.&.ﬁ####&é#?zmpepwwms.uL

[1] GRISSLi-AbschluBbericht: GRISSLi-Projektdokument Fin-Rep-01/1999_3_15-
1094 im Schwerpunktprogramm ,Softwaretechnologie“ des BMBF (1999).

[2] DEMIRDZIC, I. and PERIC, M.: Space Conservation Law in Finite Volume
Calculations of Fluid Flow. Int. Journal for Numerical Methods in Fluids, vol. 8,
pp- 1037-1050 (1988).

Im néchsten Projektabschnitt sind dynamische Simulationen geplant. Seitens
der Stromungsberechnung betreffen diese in erster Linie die automatische An-
passung des blockstrukturierten Hexaedergitters an eine aufgrund von Verfor-
mungen verdnderte Tragwerksgeometrie. Dabei ist eine zusétzliche Erhaltungs-
gleichung (space conservation law), die die zeitabhéngige Veranderung der Kon-
trollvolumina berticksichtigt, zu erfiillen [2].

Beziiglich des Rahmenalgorithmus der gekoppelten Anwendung miissen neben
den Funktionalitaten zur Anpassung der Berechnungsgitter auch Elemente zur
globalen Iterationssteuerung implementiert werden.

13.10.1999 AG STAB
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Thema Laminar-turbulente Transitionsvorgabe und Transitionsvorhersage
im DLR Navier-Stokes-Loser FLOWer
unter Verwendung ingenieurmaBiger Methoden

Ausgangssituation: Die Modellierung der laminar-turbulenten Transition in Reynolds-gemittelten
Navier-Stokes-Losern (RANS) ist eine notwendige Anforderung fur die Berechnung von Fligeln in der
Luftfahrtindustrie. In vielen Fallen ist es nicht méglich, quantitativ oder sogar qualitativ richtige Ergeb-
nisse zu erzielen, wenn die laminar-turbulente Transition nicht bericksichtigt wird. Konsequenterweise
muB ein RANS Stromungsléser fur die Anwendung in der Industrie die Moglichkeit zur Transitionsvor-
gabe anbieten sowie eine Transitionsvorhersage-Methode, die mit dem Stromungsloser gekoppelt ist.

Ziel: Es sollen komplexe, mehr-komponentige Konfigurationen (mit z.B. Fligeln, Rumpfen und Trieb-
werken) unabhingig von der Netztopologie und der Oberflachengeometrie unter Berucksichtigung
mehrerer Transitionslinien beliebiger Form auf verschiedenen Komponenten der Konfiguration berech-
net werden kénnen.

Die Transitionslagen an Flugeln und Leitwerken sollen wahrend der Lésung der RANS-Gleichungen
eigenstandig, automatisch und ohne weiteren Eingriff durch den Benutzer ermittelt und vom Navier-
Stokes-Loser direkt verwendet werden kénnen.

Losungsweg: Die Méglichkeiten der Transitionsvorgabe im DLR Navier-Stokes-Code FLOWer wurden
hinsichtlich der Vorgabe beliebiger Transitionslinien in Form von Raumkurven auf der Oberflachenkon-
tur beliebiger Konfigurationen verallgemeinert. Die Raumkurven werden durch Oberflachenkoordina-
ten der Konfiguration parametrisiert und in das Oberflachennetz der Konfiguration abgebildet; die
Transitionsvorgabe wurde bauteilbezogen gestaltet, so daB fur verschiedene Teile der Konfiguration
individuelle Transitionslinien vorgegeben werden kénnen. Ergebnis sind korperkonturangepasste
Raumbereiche im Rechennetz, die entweder laminar oder turbulent behandelt werden. Die Grundalgo-
rithmen sind topologieunabhangig und anwendbar fur strukturierte und unstrukturierte Rechennetze,

[1].

Die Transitionsvorhersage an Fligeln und Eingabe
Leitwerken wurde in FLOWer durch Kopp- y —
. . ey e~ Transitionsvorhersage-
lung mit einem Transitionsvorhersagemo- FLOWer modul
dul, bestehend aus einem Grenzschicht- [ Grenzschichtverfahren |
' slagen-
Verfahren fir gepfeilte, zugespitzte Fliigel, (\m’rﬁfﬁ/
[2], und ingenieurmaBigen Transitionsvor- -+ — = — — rVorhersagemethode|

hersage-Methoden, realisiert. Zum Aufbau v
°

einer grundlegenden, algorithmischen

Infrastruktur wurde das Modul zuachst mit Abb.1: Kopplungsstruktur

zwei algebraischen empirischen Transitionskriterien versehen, [3]. Fur industrielle Anwendungen bietet
sich die Kopplung des Losers mit einer eN-Methode an, die auf der linearen, lokalen Stabilitatstheorie
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und der Parallelstromungsannahme, [4-5], basiert. Der Einsatz einer eN-Datenbank-Methode, [6], liefert
ein Programmsystem, das die Transitionsvorhersage automatisch durchfithren kann. Die Kopplungsstruk-
tur wird illustriert durch Abb. 1. Die Transitionsvorhersage, die einen Iterationsprozess darstellt, unter-
bricht den Strémungsldser wahrend der Lésung der RANS-Gleichungen nach einer bestimmten Anzahl
von RANS-Zyklen. Fur Fliigel und Leitwerke wird die vom RANS-Léser berechnete Druckverteilung flugel-
schnittweise als Eingabe fur die Grenzschichtberechnung verwendet (Streifentheorie). Die viskosen
Daten werden nacheinander von der Datenbank-Methode analysiert.

Ergebnisse: Abb. 2 zeigt die vorgegebenen Transitionslinien an
der Flugel-Rumpf-Pylon-Turbofan-Konfiguration des ALVAST-
Modells (Lange: 3489 mm) mit Transitionslinien bei 45 mm ab der
Rumpfnase, 28 mm ab der Gondelnase und 15% auf der Ober-
seite bzw. 5% auf der Unterseite des Fliigels.

Die Abb. 3 bis 5 zeigen Ergebnisse der Berechnungen des naturli-
chen Laminarprofils von Somers, [7], und den Vergleich mit expe-
rimentellen Daten. Bei der Analyse kam eine eM-Datenbank-
Methode fur Tollmien-Schlichting-Wellen, [5], zum Einsatz. ‘
Gezeigt sind die mit dem Baldwin-Lomax- (BL) und dem k-o Tur- Abb.2: ALVAST-Modell mit vorge-
bulenzmodell voll turbulent berechneten c,(a)- und c4(c,)-Pola- gebenen Transitionslinien

ren (o = -5° + 15°), die experimentellen Werte nach [7] und die unter Berucksichtigung der Transition
mit BL fur o = -6° und 2° berechneten Werte, wobei die Transitionslagen durch Iteration gemaB dem Vor-
hersagealgorithmus aufgefunden wurden. Es gilt Ma = 0.1 und Re = 4. 10%. Im fongenden sind die
berechneten und gemessenen (in Klammern) Transitionslagen angegeben: o = -6 — x', = 0.4983 (0.50)
und x7j = 0.0200, o = 2° — x",, = 0.3404 (0.35) und x'; = 0.5727 (0.6).

° )

2

15
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Abb.3: ¢,(0)-Polare Somers-Profil Abb.4: c,(c,)-Polare Somers-Profil
Referenzen:
[1] Krumbein, A.: AVTAC Advanced Viscous Flow Simulation Tools for Com-
plete Civil Aircraft Design - Transition Prescription and Prediction, Deliver- o7l 0.009
able Task 3.2, AVTAC/DEL/DLR/D3.2C5, July 1999 0,008
[2] Horton, H. P.; Stock, H. W.: Computation of Compressible, Laminar o. ‘
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[6] Stock, H. W.; Degenhardt, E.: A simplified eN method for transition pre- 0.
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Flow Airfoil for General Aviation Applications, NASA Technical Paper 1861, cycle

Scientific and Technical Information Branch, 1981 Abb.5: Transitionslageniteration

Datum:  15.2.2000 -209 - AG STAB



Mitteilung

Projektgruppe / Fachkreis: Numerische Simulation
Ansprechpartner: Prof. Dr. E. von Lavante
Institution: Universitit GH Essen

Adresse: Fachbereich 12; Maschinentechnik Telefon: 0201 / 183 — 2285/2909
45127 Essen Telefax: 0201/ 183 — 2285
e-mail:

weitere Partner: Stephan Perpéet

Thema: Numerische Simulation der Strémung in Wirbelzdhlern
Ausgangssituation:

Ziel:

Im Vordergrund unserer Arbeit steht die detaillierte Untersuchung der dreidimensionalen Stromung in
Wirbelzihlern mit Hilfe der numerischen Simulation. Das Prinzip der DurchfluBmessung in diesen Zihlern
beruht auf einem festen Zusammenhang zwischen der Frequenz der sich an einem Storkorper ablosenden
Wirbel und dem Volumenstrom. Die Detektierung dieser Wirbelstrukturen erfolgt auf unterschiedliche
Weise, z. B. mittels Drucksensoren oder durch die Modulation eines Ultraschallsignals. Die sich hierbei
abspielenden stromungstechnischen Vorginge sind mit dem Navier-Stokes Programm ACHIEVE, das im
Fachgebiet Stromungsmaschinen der Universitit GH Essen entwickelt worden ist, durchgefiihrt worden.

Losungsweg:

Der Rohrabschnitt mit dem als Storkorper fungierenden Durchdringungskorper ist realititsnah nachgebildet
worden, so daB ein Vergleich mit experimentellen Ergebnissen unmittelbar moglich ist. Wirbelzihler werden
in der Praxis iiber einen groBen MefBbereich eingesetzt; die numerischen Simulationen sind deshalb ebenfalls
iiber eine moglichst groBe Spannbreite an Reynolds- bzw. Mach-Zahlen durchgefiihrt worden. In
Ubereinstimmung mit vorhandenen Versuchsanlagen ist als Testfluid Luft bei Raumbedingungen gewihlt
worden.

Ergebnis:

Voruntersuchungen haben gezeigt, daB einige konventionelle Storkorperformen sehr unregelmiBige
Signalverldufe verursachen. Aus diesem Grund sind mehrere neue Storkorperformen entwickelt und
simuliert worden, die aus stromungstechnischer Sicht eine bessere Signalentwicklung ermoglichen.
Aufgrund der langen Simulationszeiten zur Ermittlung der vollstindigen Frequenzverldufe sind die
verschiedenen Storkorperformen zunichst nur fiir den Mittelschnitt, d. h. zweidimensional, untersucht
worden. Die aus unserer Sicht beste Form ist einer eingehenden dreidimensionalen Analyse unterzogen
worden. Die Ergebnisse werden fiir verschieden feine Rechengitter angegeben. Die hierbei auftretenden
Wirbelstrukturen sind hinsichtlich ihrer Skalierung analysiert worden. Die Large-Eddy Simulation ist
erfolgreich durchgefiihrt worden, es lieBen sich Sekundiar-und Tertidrwirbel in der Stromung beobachten.
Der Hufeisenwirbel um den Storkorper in der Grenzschicht, welcher u.a. von Takamoto/Japan gemessen
wurde, ist in der Simulation deutlich sichtbar (Abbildung 1). Die Struktur der Wirbel ist in der skalierten
Darstellung des Druckes (Abbildung 2) zu erkennen. Die Resultate sind mit vorliegenden Experimenten und
Literaturwerten verglichen worden. Erste Simulationen einer pulsierenden Stromung und eines
rotationssymmetrischen Storkorpers sind aufgefiihrt. Das Verstindnis dieser stromungstechnischen Vorginge
kann unmittelbar zur Verbesserung ausgefiihrter Wirbelzihler genutzt werden.
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Abbildung 1: Hufeisenwirbel in einer Grenzschichtebene.

Abbildung 2: Skalierte Druckkonturen iiber das halbe Rohrvolumen.

Literatur:

E. von Lavante, S. Perpeet, V. Hans, G. Poppen:

Optimization of Acoustic Signals in a Vortex-Shedding Flowmeter using Heat Numerical Simulation,
International Journal of and Fluid Flow, Volume 20, Issue 4,1999.
S. Perpeet:

Numerische Simulation von Stromungsfeldern um Durchflu-MeBanordnungen, Shaker-Verlag, 2000.
weiteres Vorgehen:

Datum: 02.03.00 AG STAB
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Thema: Aeroakustische Untersuchungen von Strahimischern

Ausgangsituation: Im Rahmen des Forschungsvorhabens Lérm und Leistungsoptimierte Mischer wird eine Parameter-
studie mit verschiedenen Konzepten fir Strahimischer durchgefiihrt. Die Mischer werden akustisch und aerodyna-
misch vermessen und verglichen. Parallel dazu werden CFD Studien durchgefiihrt.

Ziel: Wir mochten uns in die Lage versetzen in Zukunft mit Hilfe der numerischen Simulation (CFD) Mischerentwiirfe
aerodynamisch und akustisch zu beurteilen. Fur die aerodynamische Simulation wird ein Navier Stokes Léser vervendet.
Neben den aerodynamischen Eigenschaften soll auch eine Aussage (ber akustische Eigenschaften méglich werden.
Das verwendete Verfahren muB jedoch einfach und schnell sein

Lésungsweg: Die Berechnungen des Mischungsvorganges zwischen kaltem und heissen Strahl wird mit. einem
Turbulenzmodel durchgefuhrt, das Informationen (iber die Verteilung der turbulenten kinetischen Energie und Dissi-
pation liefert. In Rahmen der akustischen Analogie gibt es Wege aus einem lokalen integralen Geschwindigkeitsmass
und Langenmass, das sich aus den Daten des Turbulenzmodels ermitteln lasst, Larmquellen zu modellieren. Dabei
unterscheiden wir zwei wesentliche Quellen. Die erste ergibt sich aus turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen und
lasst sich nach Lafon und Bailly relativ gut modelieren.” Im Falle des kompressiblen heissen Strahl kommt noch ein
erheblicher Teil durch turbulente Dichteschwankungen hinzu, dessen Modellierung (siehe Gervais) sich erheblich
schwieriger gestaltet.

Ergebnis: Der austretende gemischte Strahl wurde numerisch simuliert. Die Larmquellen wurden durch Auswertung
der turbulenten Grdssen des Zwei-Gleichungs Turbulenzmodels mit einfachen analogen Modellen bestimmt. Fir die
Bestimmung des turbulenten Ldrms ohne Dichteschwankungen war lediglich eine Erweiterung des Postprocessing
notwendig. Qualitativ entspricht die Verteilung der Larmquelle der der Verteilung der turbulenten kinetischen Energie.
Die Verteilung &ndert sich von Mischer zu Mischer, so dass hier eine Beurteilung der akustischen Eigenschaften
moglich wird. Bei der Auswertung des Modelltermes fur den Anteil der Dichteschwankungen beim kompressiblen
heissen Strahl ergeben sich grosse Schwierigkeiten aufgrund mehrfacher Ableitungen, die gebildet werden miissen
und zu numerischen Schwierigkeiten fiihren.

Ein Versuch die Ausbreitung des Larmes ins Fernfeld mit einfachsten Ausbreitungsmodellen (siehe Gervais) zu ermitteln
gab zumindest qualitativ die Tendenzen der Messungen wieder.

SR8 va RCP vy Gt

BT of serodyramio-sourues FLUENT 5.0 (36, segropenss. foa)
Fig. 1: Noise spectra BR715 vs RCP vs Fig. 2: Distribution of aerodynamic sourecs for BR715

RCR (aerodynamic contribution only)
Literatur:

V. Fortune, Y. Gervais: Numerical Investigation an Noise Radiated From Hot Supersonic Turbujent Jets; ATAA-98-2356
C. Bailly, W. Bechara, P. Lafon, S. Candel: Jet Noise Predictions Using a K-Epsilon Turbulence Model; A1AA 93-4412

Weiteres Vorgehen: Vergleich der Berechnungen mit experimentellen Daten aus Fernfeld Akustikmessungen und
Larmquellenermittelung mit Mikrofon Arrays.

Datum: 8.10.1999 AG STAB
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Thema: Die MoT-ICE: ein neues mehrdimensionales Transportverfahren
fiir reibungsfreie Strémungen

Ausgangssituation: Die Numerik mehrdimensionaler Systeme hyperbolischer Erhal-
tungssiitze wird von auf eindimensionalen Riemann-Losern basierenden Upwind-Ver-
fahren dominiert. Diese hochauflésenden Verfahren kénnen fiir gewisse mehrdimensio-
nale Probleme instabil werden (carbuncle phenomenon, odd-even-decoupling) [3]. Im
vergangenen Jahrzehnt wurden deshalb verschiedene mehrdimensionale Ansitze ent-
wickelt (Fluctuation Splitting (Roe/Deconinck), Corner-Transport Upwind (Colella),
CLAWPACK (LeVeque), Method of Transport (Fey)).

Ziel: Weiterentwicklung der Feyschen Method of Transport (MoT) [1]. Behebung von
Inkonsistenzen an sonischen Punkten. Entwicklung einer verteilt-parallelen, adapti-
ven Version in 3D. Anwendung auf strémungsmechanische Probleme (Euler, Magneto-
Hydrodynamik).

Lésungsweg und Ergebnis:

1. Numerische Analysis: Die MoT von Fey zerlegt das System von Erhaltungssétzen
mit Hilfe eines mehrdimesionalen Fluss-Vektor-Splittings in einen Satz skalarer Advekti-
onsgleichungen, deren Losungen dann mit Charakteristiken-Verfahren approximiert wer-
den. Bereits 1981 wurde von Steger und Warming berichtet, da§ Fluss-Vektor-Splitting-
Verfahren an sonischen Punkten inkonsistent werden kénnen. Eine solche Inkonsistenz
tritt auch bei der Losung der skalaren Advektionsgleichung mit Hilfe der MoT auf und
beeintrichtigt die Qualitit der resultierenden Strémungsapproximation.

Im Projekt wurden ein neues Wellen-Zerlegungs-Verfahren der Konsistenzordnung zwei
sowie ein Charakteristiken-Verfahren zweiter Ordnung entwickelt. Der Konsistenzbe-
weis schlieBt die sonischen Punkte mit ein. Die neue Methode - genannt MoT-ICE
fiir “Interface-Centered-Evolution” - kombiniert Fluss-Differenzen- und Fluss-Vektor-
Splitting Techniken. Numerische Experimente mit der MoT-ICE liefern fiir glatte ska-
lare Losungen und fiir mehrdimensionale gasdynamische StoBfronten die gewiinschte
hohe Auflésung. Erste Effizienzuntersuchungen ergeben vergleichbare Rechenzeiten wie
State-of-the-Art Software.
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Abbildung 1: 2D Riemann-Problem nach Lax und Liu, Schlieren-Typ-Abbildung der
Dichte (Ausschnitt), Zeit ¢ = 0.4. MoT-ICE, parallele Implementierung (Noelle, von
Térne), 32 Prozessoren, 2048 x 2048 Zellen. Prozessor-Grenzen als Linien abgebildet.

2. Programmentwicklung: Numerische Simulationen fiir mehrere Raumdimensio-
nen auf hohen Aufldsungen sind sehr rechenzeitaufwendig. Dies ist in unserem Falle
besonders dann gegeben, wenn Wellenmodelle mit vielen Wellen verwendet werden (wie
im Falle der Magneto-Hydrodynamik). Dies macht die Parallelisierung des Codes not-
wendig. Wir haben dazu einen blockstrukturierten Ansatz gewihlt, bei dem eine ver-
gleichsweise geringe Anzahl von Makro-Elementen (Blécke) mit einem jeweils dhnlichen
Rechenaufwand auf verschiedene Prozessoren verteilt werden. Das Load Balancing wird
durch die Verwendung einer raumfiillenden Kurve (Hilbertkurve) realisiert. Der Ansatz
ist fiir zwei und drei Raumdimensionen und auch fiir adaptive Gitter geeignet.

Literatur:

[1] M. Fey Multidimensional upwinding. II. Decomposition of the Euler equations into
advection equations. J. Comput. Phys. 143 (1998), 181 - 199.

[2] S. Noelle, The MoT-ICE: a new high-resolution wave-propagation algorithm based
on Fey’s Method of Transport. Eingeladener Hauptvortrag. “Proceedings of the Second
International Symposium on Finite Volumes for Complex Applications — Problems and
Perspectives”, Duisburg, Juli 1999, pp. 95 — 115.
http://www.math.ntnu.no/conservation/1999,/028.html.

[3] J. Quirk A Contribution to the Great Riemann Solver Debate. Int. J. Numer. Meth.
Fluid Dyn. 18 (1994), 555 - 574.

weiteres Vorgehen: In Arbeit sind Erweiterungen auf 3D, die Magneto-Hydrodyna-
mik, adaptive Gitter und grofle Zeitschritte.

Datum: Oktober 1999 AG STAB
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Thema:

Numerische Simulation schwingender Turbomaschinenschaufeln durch Vorgabe harmonischer Bewe-
gungen und durch direkte Strémung-Struktur-Kopplung.

Ausgangssituation:

Das kontinuierliche Bestreben der Flugtriebwerkshersteller zur Enwicklung von effizienteren und leich-
teren Produkten fuhrt zu Entwiirfen, die gekennzeichnet sind durch hohere stationare wie instationére
Schaufelbelastung. Damit verbunden ist ein Anwachsen von aeroelastischen Problemen, die sich im
Auftreten von selbst- und fremderregten Schwingungen der Beschaufelung bemerkbar machen. Die
genaue Vorhersage von instationaren Wechselwirkungen zwischen Stromung und Struktur ist deshalb
von zunehmender Bedeutung.

Ziel:

Bereitstellung eines nichtlinearen Navier-Stokes-Verfahrens zur Berechnung von selbsterregten Schau-
felschwingungen.

Losungsweg:

Das beim DLR entwickelte Simulationsverfahren fir instationdare Turbomaschinenstrémungen
TRACE_U [3], mit dem bereits erfolgreich Schaufelreihen-Wechselwirkungen untersucht wurden,
wurde auf aeroelastische Anwendungen erweitert. Dies erméglicht die Untersuchung schwingender
Schaufelreihen mit einem parallelen, hochgenauen Navier-Stokes-Verfahren unter Verwendung fort-
schrittlicher Turbulenzmodellierung. Dabei ist das Verfahren sowohl fur aeroelastische Analysen im Fre-
quenzbereich als auch fiir die direkte Kopplung von Stréomung und Struktur im Zeitbereich einsetzbar
[4].

Zur Validierung wurde die “Standardkonfiguration 4” des Workshops “Aeroelasticity in Turbomachines”
[1] berechnet. Diese Turbinenprofile fihren harmonische, frequenzabgestimmte Schlagbewegungen
mit einem zwischen den Profilen konstanten Phasendifferenzwinkel durch. Die Simulation erfolgte rei-
bungsfrei. Es wurde eine gute Ubereinstimmung der Simulationsergebnisse mit den experimentellen
Daten aus der Literatur erzielt.

Als weiterer Anwendungsfall wurde die transonische Stromung um Verdichterprofile berechnet, die har-
monische, frequenzabgestimmte Drehschwingungen um den Profilmittelpunkt ausfihren. Die reibungs-
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Bild 1: Iso-Machliniensequenz fur die harmo-  Bild 2: Schaufelauslenkungen bei der direkten
nisch schwingende Verdichterprofile, Strémung-Struktur-Kopplung,  Turbinen-
o = +90° profile

behaftete Simulation unter Berlcksichtigung einer Stromréhrendickenvariation fihrte zu einer
Passagenstromung [Bild 1], die durch die Schaufelschwingungen periodisch gesperrt und wieder ent-
sperrt wird [2].

Die direkte Kopplung von Strémung und Struktur - d. h. die simultane Berechnung der instationaren
Druckverteilung und der daraus resultierenden Profilbewegung im Zeitbereich - wurde am Beispiel der
“Standardkonfiguration 4" demonstriert. Dabei wurde die Stromung als reibungsfrei angenommen und
fur die Profilbewegung nur ein Freiheitsgrad zugelassen. Ausgehend von beliebigen Anfangsbedingun-
gen entstand eine selbsterregte Schwingung (“Flattern”) [Bild 2], die auf die Umwandlung von Str6-
mungs- in Bewegungsenergie zurlckzufihren ist.

Literatur:

[1]1BOLCS, A., FRANSSON, T.H., "Aeroelasticity in Turbomachines - Comparison of Theoretical and
Experimental Cascade Results", Communication du laboratoire de thermique appliquée et de turbo-
machines, Nr. 13, EPFL Lausanne, 1986.

[2] CARSTENS, V., SCHMITT, S., "“Comparison of Theoretical and Experimental Data for an Oscillating
Transonic Compressor Cascade”, ASME 99-GT-408, 1999.

[3] EULITZ, F, ENGEL, K., NURNBERGER, D., SCHMITT, S., YAMAMOTO, K., "On Recent Advances
of a Parallel Time-Accurate Navier-Stokes Solver for Unsteady Turbomachinery Flow", 4. ECCO-
MAS CFD-Conference, Athens, Greece, 1998.

[4] SCHMITT, S., EULITZ, F, NURNBERGER, D., CARSTENS, V., “Erweiterung eines parallen und
zeitgenauen Navier-Stokes-Verfahrens auf aeroelastische Anwendungen”, DGLR-Jahrestagung,
DGLR-JT99-131, 1999.

Datum: 21. Oktober 1999
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Thema: Rotierende Splitfilmsonden zur Geschwindigkeitsmessung im Triebwerkseinlauf

Ausgangssituation:

Das Geschwindigkeitsfeld eines Bodenwirbels im Triebwerkseinlauf konnte bisher nur stationdr gemessen werden, d.h.
mit stehenden oder langsam bewegten Sonden. Diese MeBergebnisse lassen nur sehr begrenzt Aussagen uber die
Wirbelstarke und -position zu, da der Wirbel extrem instationar ist und im FuBbereich wie im Triebwerkseinlauf
wandert".

Ziel:

Messung der Geschwindigkeitsverteilung eines Bodenwirbels im Triebwerkseinlauf, so daB eine Aussage tber Auftreten,
Starke und Position des Bodenwirbels in Abhangigkeit geometrischer (Hohe, Durchmesser) und strdémungsmechanischer
Parameter (Windrichtung, Wind- und Einlaufgeschwindigkeit) gemacht werden kann.

Losungsweg:
Zwei auf unterschiedlichen Radien rotierende Splitfilmsonden im Triebwerksmodell, die die axiale, radiale und
tangentiale Geschwindigkeit (iber den gesamten Umfang 15 mal pro Sekunde messen. Die Kalibrierung der Sonden
erfolgt mit einem sehr aufwendigen Verfahren, so daB der erfaBte Geschwindigkeits- und Winkelbereich der Sonden
extrem groB ist.

Ergebnis:
Beispiel einer Geschwindigkeitsmessung tber den Umfang:
{ '../mess9811/m3/h100a90.bin’ Position 19 vi=75.0 T, vo=5.00 T, §=1.00, a=90°
Umfangswinkel [°] Umfangswinket [°]
0 - 0. —
n . on
<
£ E
s b
2 g
= z
S S
3 4
é &
[=]
™~
o~
180.
""""" Voxiol ™ Viongental T Vol " Vrodial
t=1.7000-1.7988 s, Umiouf 18 TSande™ 443 mm, Xoiye=20.0 mm t=1.6506~1.7492 », Umlauf 17 FSonde™ 430 MM, Xg;iq=30-0 mm

Literatur:

Bissinger, Norbert, ,”On the Inlet Vortex System”, UTSI, Dissertation, March 1974

Shin, H.W.; Cheng, W.K.; Greitzer, E.M. & Tan, C.S., ,Inlet Vortex Formation due to Ambient Vorticity Intensification”,
AIAA J., Vol. 24, 1986, No. 4, pp. 687-689

Shin, H.W.; Greitzer, E.M.; Cheng, W.K.; Tan C.S. & Shippee, C.L., ,Circulation Measurements and Vortical Structure in
an Inlet-Vortex Flow Field”, J. Fluid Mech., Vol. 162, 1986, pp. 463-487

Nakayama, A. & Jones J.R., ,Vortex Formation in Inlet Flow Near a Wall”, AIAA Paper, No. 96-0803

weiteres Vorgehen:

Modellierung der strémungsmechanischen Vorgange bei der Entstehung der Bodenwirbel mit Hilfe ergénzender
Messungen um den Triebwerkseinlauf, Sichtbarmachung der Wirbel und Berechnung der Triebwerkseinlaufstrémung.
Untersuchung der Wirksamkeit von Methoden zur Abschwéachung von Bodenwirbeln.

Datum: Mérz 2000 AG STAB
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Thema: Entwicklung und Erprobung von robusten MEMS-Oberflichensensoren zur Messung
der Wandschubspannung in der Tragfliigelaerodynamik

Ausgangssituation:

Ein wichtiges Forschungsziel der heutigen Aerodynamik liegt in der Reduktion des Reibungswiderstands, da dieser
rund 50% des Gesamtwiderstands eines Verkehrsflugzeugs im Reiseflug ausmacht und durch Antriebsleistung
ausgeglichen werden muB. Fiir die Entwicklung effektiver Mechanismen, die zur aktiven Widerstandsreduktion
genutzt werden konnen, ist dabei eine genaue Kenntnis von lokalen und riumlichen Phidnomenen der
Wandschubspannung erforderlich. Hierfiir werden zum einen auf MEMS-Technologie (Micro-Electro-Mechanical-
System) basierende robuste Oberflichensensoren bendtigt, zum anderen zuverldssige MeB8- und
Datenerfassungssysteme fiir die On-Line Kontrolle gefordert, die im Hinblick auf eine serienmiBige Nutzung an
Tragfliigeln moglichst klein gestaltet sein miissen.

Ziel:

Zielsetzung ist die Neu- bzw. Weiterentwicklung von MEMS-Oberflichensensoren' (HeiBfilm, Oberflichen-
Hitzdraht und -Zaun, sowie PVDF-Sensoren) und deren Charakterisierung fiir typische Stromungsbedingungen im
Transschall. Speziell fiir die HeiBfilm- und Hitzdrahttechnik wurden dariiber hinaus fiir vorgegebene
Sensorparameter kostengiinstige Mehrkanal-Anemometer (MCA) entwickelt und mit MEMS-HeiBfilmen (Britisch
Aerospace) getestet. Daraus resultierend sollen robuste Sensor-MeBsystemkonzepte erstellt werden, die serienméBig
zum Einsatz gebracht werden kénnen.

Loésungsweg:

Ein Schwerpunkt der Untersuchungen lag auf Beschichtungsversuche an Oberflichensensoren (HeiBfilme und
PVDF-Sensoren) um den EinfluB auf das Signalverhalten in Windkanalversuchen zu erfassen. Weitere
Untersuchungen dienen der Charakterisierung der auf MEMS basierenden Sensoren im Vergleich zu denen der
herkémmlichen Bauweisen. Die Untersuchungen wurden in laminarer und turbulenter Strémung im ILR-
Transsonik- Windkanal durchgefiihrt. Der betrachtete Bereich der Anstrémungsgeschwindigkeit erstreckte sich bis
270 m/s (Ma= 0,8). Relevante Untersuchungsparameter waren die statische und die dynamische Signalantwort,
sowie die Sensitivitdt und die obere Grenzfrequenz der Sensoren. Die Versuchsergebnisse sollen den Bereich der
mdglichen Anwendungen und die resultierenden Grenzen der Neuentwicklungen aufzeigen.

Zwischenergebnisse:

Beschichtungsversuche

Diinne Beschichtungsfilme auf HeiBfilmen und PVDF-Sensoren (Piezo- und Pyrosensor) sollen dem Schutz der
Sensoren vor 4uBeren Umwelteinfliissen dienen, fiihren jedoch zu einer Reduktion des Signal-Rauschverhaltens?,
Diese Reduktion wird durch ein verindertes Wirmekonvektionsverhalten an den Sensoren hervorgerufen.
Abbildung 1 vergleicht exemplarisch die Leistungsdichtespektren eines beschichtetet und eines unbeschichteten
MEMS-HeiBfilms fiir zwei Stromungsgeschwindigkeiten. Die dargestellten Verlidufe verdeutlichen den EinfluB
einer 0.35um Schutzschicht auf das Signalverhalten in Abhingigkeit der Stromungsgeschwindigkeit. Im hohen
Machzahlbereich (Ma>0.5) zeigen die Frequenzantworten einen Verlauf mit sehr dhnlicher Charakteristik auf,
wihrend die Verldufe bei relativ kleinen Strdmungsgeschwindigkeiten im Amplitudenniveau deutlich voneinander
abweichen.

Oberflichenzaun

Der im Rahmen der vorliegenden Untersuchungen neu entwickelte und erfolgreich getestete Oberflichenzaun stellt
cine auf MEMS-Technologie basierende Version des herkémmlichen Oberflichenzaunprinzips dar. In den
MeBkorper wurde dazu ein piezoresistiver Silizium Mikro-Chip zur dynamischen Signalerfassung implementiert
um, eine schnelle Aufnahme von lokalen wandschubspannungsinduzierten Druckfluktuationen zu ermoglichen.
Abbildung 2 stellt eine typische Kalibrationskurve des neuen Sensors der eines herkommlichen Oberflichendrahtes
gegeniiber, die eine vergleichbare Charakteristik zeigen. Der implementierte Sensorchip ermoglicht Messungen iiber
einen Machzahlbereich von Ma=0.2-0.8.
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Statische- und Dynamische Signalantwort (MEMS-Heififilm und -Oberfléichenhitzdraht)

Das Signalauflésungsvermdgen und die obere Grenzfrequenz stellen zwei entscheidende Parameter zur
Sensorcharakterisrierung dar. Ergebnisse mit Heiffilmen und Oberflichenhitzdrihten zeigen, da8 die Grenzfrequenz
durch das Uberhitzungsverhiltnis roy (AnemometereinfluB), die Stromungsgeschwindigkeit und den
Thermalhaushalt des Sensorprinzips beeinfluBt wird. Die Ermittlung der Grenzfrequenz erfolgte iiber eine
Sinussignalinduzierung in die Anemometerbriicke? des entwickelten Mehrkanal- Anemometer. Abbildung 3 zeigt

den linearen EinfluB von roy auf die Grenzfrequenz eines Oberflichenhitzdrahtes sowie eines HeiBfilm im
Vergleich.
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Ma=0.55
U=175m/s Ma=0.15
.50 4 50 U=50 m/s
7 w 5 !
£ 60 - beschichteter HeiBfilm E 6ol
S S
[+] @O
s 2 i infi
< 701 < .70 | beschichteter HeiBfilm
4 $
2 2
E -80 + unbeschichteter HeiBfilm S 80
g s v A
-90 80 /)“WMWWMMWMMMMNWwWWWMWMW
unbeschichteter HeiBfilm
-100 . ! + . -100 + .
0 10 20 30 40 50
Frequenz, f [kHz} 0 10 Fzr%quenz, 1 [I?r?z] “0 %
Abb. 1: Leistungsdichtespektren von MEMS-Heif}filmsensoren (beschichtet/unbeschichtet)
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i (%)
1102 . 0 - r - 0
1104 2*10? 3*10¢ 1.1 1.3 15 1.7 1.9
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Abb. 2: Vergleich von Kalibrationskurven zweier Abb. 3: Grenzfrequenz und Sensortemperatur eines MEMS-
Oberflichenhindernis-Sensoren HeiBfilm und -Oberfléichenhitzdrahtes mit Variation des

Uberhitzungsverhiltnisses roy

Weiteres Vorgehen:

Weitere Untersuchungen befassen sich mit beschichteten PVDF-Sensoren. Die Untersuchungen haben eine
Sensordesign- und Fertigungsoptimierung zum Ziel. Des weiteren ist eine konstruktive und signalspezifische
Optimierung des Oberfldchenzaunsensors mit integriertem Sensorchip geplant.

Literatur:
/1/ Nitsche, W.
Stromungsmeftechnik, Springer- Verlag, Berlin, 1993
/2/ AEROMEMS Homepage: http://www.tra3.com/aeromems/aerosumm.html,

Investigation of the Viability of MEMS Technology for Boundary Layer Control on Aircraft Aerospace Technology,
CORDIS RTD-PROJECTS / European Communities, 1998
/3/ Freymuth, P., M. Fingerson

Electronic testing of frequency response for thermal anemometers, TSI Quarterly 3 (4), 1977

Datum: Berlin, Oktober 1999
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Thema: Auslegung, Fertigung und Kalibration einer wandmontierten DMS-Wind-
kanalwaage fiir instationdre Kraftmessungen an schwingenden Fliigel-
modellen

Ausgangssituation

Im Rahmen des Sonderforschungsbereichs 401 werden am Aerodynamischen Institut Aachen
(AIA) Versuche zur Untersuchung der dynamischen Wechselwirkung zwischen schwingenden,
tiberkritischen Tragfliigeln und dem umgebenden Strémungsmedium durchgefiihrt. Bei den
experimentellen Untersuchungen werden gleichzeitig die instationdre Druckverteilung, die Auf-
lagerkréfte und das Torsionsmoment sowie der momentane Anstellwinkel erfafit. Die Ergebnisse
dienen zur Validierung von Verfahren der aeroelastischen Direktsimulation.

Ziel

Ziel der Kraftmessungen ist die Bestimmung der instationidren aerodynamischen Derivativa fiir
den transsonischen Geschwindigkeitsbereich. Dafiir wurde eine Dehnungsmefstreifen(DMS)-
Waage konstruiert, die den Anforderungen hinsichtlich Interferenzfreiheit, geringe Hysterese und
dynamischem Antwortverhalten geniigen soll.

Loésungsweg

Die Untersuchung der Stromungs-Struktur-Wechselwirkung erfolgt an zunichst starren Fliigel-
modellen mit elastischer Aufhéingung im 40 x 40 cm?-Trisonik-Windkanal des AIA. Anfangs wer-
den Nickschwingungen untersucht, d.h. die beidseitige, elastische Lagerung des Fliigels erlaubt
ausschlieBlich Anderungen des Anstellwinkels (Abbildung 1).  Das verwendete Rechteckfliigel-
modell besitzt die Profilierung der SFB-Referenzkonfiguration (BAC-3-11/RES/30/21), hat eine
Tiefe von 150 mm und fiillt mit 400 mm Spannweite die gesamte Breite der MeSstrecke aus.

Zur simultanen Erfassung der Signale

von Druckaufnehmern, Dehnungsme8-

streifen und Weggebern wurde ein Me83-

system mit insgesamt 24 Kanélen zur Ma,
hochfrequenten und simultanen Daten-
erfassung aufgebaut. Die Messung der
Krifte, die sich aus Trégheits- und
Luftkréften zusammensetzen, geschieht !

durch eine beidseitig wandmontierte, AuBenninge nenmen Tangentialat aut

symmetrisch aufgebaute DMS-Waage. Torsionsfeder

Sie besteht aus jeweils zwei miteinan- Abbildung 1: Prinzipskizze der Kraftmessung

der verschraubten Ringen mit Normal-

bzw. Tangentialkraftmefstellen in Form von Doppelbiegebalken. Die elastische Lagerung besteht
aus je einem zentralen Rundstab, der das Torsionsmoment aufnimmt, und vier radial angeordne-
ten Blattfedern zur Aufnahme der Biegung. Durch Anbringen von DehnungsmeSstreifen an dieser
Kreuzfeder dient diese zugleich als Torsions- bzw. Nickmomentenwaage. Damit bilden die elasti-
sche Lagerung und die Zwei-Komponenten-Waage eine Einheit sowohl zur Lagerung des Modells
als auch zur Erfassung sdmtlicher fiir zweidimensionale Profilumstrémungen mafigeblichen Krifte
und Momente. 220

DMS-MeBstellen: jeweils vier
Doppelbiegebalken pro Ring

fnnenringe nehmen Normatkraft auf




(

Abbildung 2: Tangentialkraft—
MefBring

Fiir die Auslegung der DMS-Waage wurden Kraftbeiwerte aus
Euler- und Navier-Stokes—Rechnungen zu Grunde gelegt. Die
Geometrie der Waagenringe wurde so gewéhlt, dafl die Ent-
koppelung der Einfliisse von Normal- und Tangentialkraft bzw.
Torsionsmoment mdéglichst grof ist, damit die Interferenzen
gering bleiben. Daher wurden die Mefistellen der Ringe in
Form von je vier Doppelbiegebalken pro Ring ausgefiihrt (Ab-
bildung 2). Der jeweils innere Ring nimmt die Normalkraft
( = Auftriebskraft) auf, wihrend die durch die Verschraubung
auf den dufleren Ring iibertragene Tangentialkraft ( = Wider-
standskraft) dort gemessen wird.

Pro Mefistelle sind vier DehnungsmefBstreifen appliziert und
als Vollbriicke verschaltet. Die Signale der vier Vollbriicken
eines Mefirings werden durch Parallelschaltung gemittelt. Da-
durch erhilt man insgesamt je ein Signal pro Seite und Kraft.

Als Werkstoff wurde ein hochstfester martensitaushirtender Edelstahl gewéhlt, der zugleich eine
geringe Hysterese aufweist [1]. Durch die Festigkeitseigenschaften ist gewéhrleistet, daf§ sich die
Verformungen stets noch im linearelastischen Bereich befinden. Simtliche DMS-Signale werden
mit einem 5 kHz-Trigerfrequenz—Mefverstirker aufbereitet und mit dem bereits erwdhnten
Datenerfassungssystem konvertiert und weiterverarbeitet.

Ergebnis

Die erste Kalibrationsreihe zeigt eine gute Ent-
koppelung von Normal- und Tangentialkraft-
einwirkung bei ausreichend hohen Signalaus-
schligen (Abbildung 3). Die Signale des Me8-
verstirkers fiir die beiden NormalkraftmesB-
ringe steigen linear mit der aufgebrachten Be-
lastung der Waage in Normalkraftrichtung,
wihrend die Tangentialkraftmefringe prak-
tisch keine Ausschlige zeigen. Dabei ist die
Empfindlichkeit der beanspruchten Mefringe
relativ unterschiedlich, was eventuell auf Un-
genauigkeiten bei der Applikation der DMS
zuriickzufiihren ist. Beim Applizieren von
DMS mit HeiSlkleber, der aufgrund der bes-
seren Langzeitstabilitdt gegeniiber Kaltkleber
hier gewéhlt wurde, ergibt sich die Schwierig-
keit der exakten Positionierung wihrend des
Aushérteprozesses.

Literatur
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Abbildung 3: Normalkraft-Kalibration

[1] Klaus Hufnagel, TU Darmstadt, 1998/99. Personliche Mitteilung.

Weiteres Vorgehen

Durchfiihrung von stationiren Messungen zum Testen der Waage. Ausschwingvorginge mit
elastischer Lagerung des Fliigels, erzwungene Drehschwingungen.

Datum November 1999
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im Rahmen des Sonderforschungsbereichs 420 , FlugmeBtechnik”

Thema: Integrierte Strdmungssonde des Sonderforschungsbereichs 420

Ausgangssituation: Der an der TU Braunschweig, der PTB und des DLR gegriindete Sonder-

Ziel:

forschungsbereich ,FlugmeBtechnik” hat das Ziel, die Genauigkeit und die Dynamik bei der
Messung von meteorologisch relevanten GroBen wie Windgeschwindigkeit, Dichte und Tem-
peratur bei Figen in dynamischer Umgebung wesentlich zu erhéhen. Die tasichliche Wind-
geschwindigkeit V,, wird dabei als Differenz zwischen der Geschwindigkeit Gber Grund Ve
und der Anstrémgeschwindigkeit V des Flugzeugs bestimmt (Bild 1). Wahrend heute die Ge-
schwindigkeit Uber Grund mit Hilfe von GPS (bzw. differentiellem GPS) sehr genau gemessen
werden kann, werden bei der Bestimmung des Anstrémvektors im allgemeinen konventio-
nelle Methoden angewandt. Daher kann eine Erhdhung der MeBgenauigkeit bei der Bestim-
mung des Windvektors nur Uber eine wesentlich genauere Messung des Anstrémvektors
erreicht werden, wobei von einer konventionellen Fiinflochsonde ausgegangen wurde.

Bild 1: Prinzip der Windgeschwindigkeits- Bild 2: integrierte Stromungsvektor- und
messung Temperatursonde

Es wird eine deutliche Verbesserung der Genau:gkelt und der Dynamik bei Messungen der
atmospharischen ZustandsgréBen (Anstrémvektor V, Temperatur T und Luftdichte p) im Flug
angestrebt. Die geforderten Genauigkeiten des Anstrémvektors bei V = 50 m/s liegen bei
|AV[ <0,1 m/s und |Aal, |AB| <0,1° bei einer zeitlichen Auflésung von At<20 ms (50 Hz).

Lésungsweg: Eine integrierte Temperatur- und Strémungsvektorsonde (Bild 2) wurde durch die

aerodynamische Auslegung einer Fiinflochsonde, die Abschatzung des dynamischen Ubert-
ragungsverhaltens, der Entwicklung der geeigneten DruckmeBtechnik, dem Aufbau einer
geeigneten Datenerfassung und einer Kalibrierung der Sonde im Windkanal entwickelt.

Ergebnis: Fir die Kopfgeometrie wurde die Cassini'sche Funktion ausgewdhlt, die eine hohe

Empﬂndllchkelt (d.h. groBe Druckdifferenzen zwischen gegeniiberliegenden Bohrungen)
und einen Ubergang zum Sondenschaft ohne Kridmmungssprung erméglicht. Die Sonden-
geometrie wurde mit FLOWer durch RANS-Rechnungen (Reynolds-gemittelte-Navier-Stokes-
Gleichungen) nachgerechnet. Eine Abschatzung des dynamischen Ubertragungsverhaltens
(Démpfung und Phasenverschiebung) fihrte zu einem adéquaten Leitungsdurchmesser. Die
DruckmeBtechnik baut auf einem Vielfachdrucktransmitter auf, der nach dem ZOC-Prinzip
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(Zero Operate Calibrate) arbeitet. Der Vorteil liegt in der Moglichkeit, die DruckmeBtech-
nik inklusive Signalkonditionierung beliebig oft zu kalibrieren, wobei eine optimale Anpas-
sung der Kalibrierdrlicke an die MeBdrlicke durch den Einsatz einer Braunschweiger Diise
(cp = — 1) und einer Pitot-Sonde (cp = +1) erreicht wurde. Zusétzliche MaBnahmen am Trans-
mitter in Form eines thermisch isolierten Gehauses und einer geregelten Heizung flhrten auf
eine Temperaturkonstanz von £1 K. Der MeBbereich wurde mit 5000 Pa den zu erwarten-
den MeBdricken (MeBdricke a~ 3000 Pa bei V = 70 m/s) angepaBt. Die Datenerfassung
erfolgt ohne Multiplexer, wodurch eine simultane Bestimmung der GréBen mit bis zu 50 kHz
bei einer Genauigkeit von 16 bit (3-107>) mdglich ist. Dabei wurde bisher statisch eine
Genauigkeit von £2 Pa (unter Laborbedingungen) erreicht.

Die Kalibrierung wurde im 3m-Windkanal (DNW-NWB) bei sehr geringer Versperrung durch-
geflihrt. Die neu konzipierte Finflochsonde zeigt in weiten Bereichen eine lineare Abhangig-
keit der Druckdiffernezen vom Anstell- und Schiebewinkel unabhangig von der Reynolds-
zah! (Bild 3). Die daraus resultierende mathematische Modellierung mittels Polynomansatzen
flhrt zu Abweichungen fir 99% der simulierten Werte wie in Tabelle 1 angegeben und den
Forderungen des Sonderforschungsbereichs nahe kommen.

[ |Aal[?] | 1ABI[°) | |AVeo| [2] 1 Grad |
Voo =50 m/s
061 6
0.25 7
0.77 8
alle MeBwerte: Mittelwerte
0.45 g
0.25 0.44 11
alle MeBwerte, kleine Winkel
012 | 026 | 022 | 8
Bild 3: Druckbeiwerte der MeBbohrungen Tabelle 1: Ergebnis der Kalibrierung

Literatur:

(M

Loser,T.: Auslegung einer integrierten Temperatur- und Strémungsvektorsonde.

1. Braunschweiger Symposium fir FlugmeBtechnik, Braunschweig, 31.03. - 01.04.1998.
Loéser,T., de Groot, K., Horstmann, K.H.: Design of an Integral Probe for Temperature

and Flow Vector Measurement. 11. DGLR/AG STAB Symposium, Berlin, 10. - 12.11.1998.
Schanzer, G.: Der Sonderforschungsbereich SFB 420 , FlugmeBtechnik”.

DGLR MefBtechnik-Symposium, Braunschweig, 1. - 2.06.1999.

Homeier,L.: Windkanaluntersuchungen an einer Finflochsonde und Vergleich
verschiedener mathematischer Methoden zur Modellierung der Kalibrierdaten.
Diplomarbeit, Institut fir Stromungsmechanik, TU Braunschweig, 1999.

weiteres Vorgehen: Verbesserungen in der MeBgenauigkeit lassen sich durch weitere Modifika-

tionen der Geometrie des Sondenkopfs erzielen. Die hohe Genauigkeit ist durch die Anwen-
dung optischer Methoden (LDA) zur Bestimmung der Referenzdaten zu erreichen. Systema-
tische Fehler bei der Kalibrierung sollen durch Navier-Stokes-Rechnungen simuliert werden.
Eine Verbesserung der zeitlichen Aufldsung der Sonde soll durch Einbeziehen der frequenz-
abhangigen Abweichungen der MeBsignale in Amplitude und Phasenlage in die Ermittiung
der MeBdaten erreicht werden. Zur Erhéhung der Genauigkeit wird die Eignung verschiede-
ner Algorithmen zur Darstellung der Sondenkennfelder untersucht.

Nach Integration der Sonde in das Versuchsflugzeug mussen spezifische Kalibrierfliige durch-
gefuhrt werden.

Datum: 6. Dezember 1999 AG STAB
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Thema 3D Laser Doppler Anemometer Untersuchungen an einer
Hochauftriebskonfiguration

Ausgangssituation

Fiir Validierung von Turbulenzmodellen fiir numerischen Verfahren zur Berechnung der
Stromung an Hochauftriebskonfigurationen werden experimentelle Vergleichsuntersuchungen
benotigt.

Ziel

Die Stromungsgeschwindigkeit in der Nihe der Modelloberfliche eines Hochauftriebs-
modelles soll experimentell untersucht werden. Es ist erforderlich den dreidimensionalen
Geschwindigkeitsvektor zeitaufgelost zu messen, damit Aussagen iiber Schwankungsgroen
im Geschwindigkeitsfeld moglich sind. AuBerdem ist es in einem Windkanal unerldBlich, eine
mogliche Bewegung des untersuchten Modells wihrend der Messung messtechnisch zu
erfassen.

Losungsweg

Mittels der Laser Doppler Anemometrie (LDA) ist es moglich, SchwankungsgroBen in einem
Stromungsfeld zu ermitteln, sowie die Messung in Wandnidhe durchzufithren. Die
Anwendung der LDA in grofien Windkanilen allerdings ist mit kommerziellen Produkten
nicht moglich, deshalb kommt fiir die hier vorgestellten Untersuchungen ein vom DLR
Gottingen entwickeltes 3D Laser Doppler Anemometer (3D LDA) zur Anwendung. Fiir die
Messung der Modelbewegung wird ein ebenfalls vom DLR Gottingen entwickeltes Positions-
erfassungssystem verwendet. Mit diesem System kann die aktuelle Position des Wind-
kanalmodels parallel mit den LDA Daten vom LDA Prozessor aufgenommen werden und
entsprechend bei der spiteren Auswertung berticksichtigt werden.

Ergebnis

Es wurden Messungen der Stromungsgeschwindigkeit fiir zwei Anstellwinkel realisiert. Zum
einen fiir a=10° sowie 0=22°, jeweils bei einer Anstromgeschwindigkeit U. = 50 m/s.
Abbildung 1 zeigt ein typisches Geschwindigkeitsprofil fiir den Fall a=10°. Es ist deutlich der
Einfluf des Nachlaufes des Hauptfliigels auf der Klappe zu erkennen. AuBerdem ist eine
starke Dreidimensionalitit der Stromung zu erkennen. Dies zeigt zum einen die
Notwendigkeit ein 3D Messverfahren einzusetzen und zum anderen ergibt sich die Forderung

Datum 07.04.00 AG STAB
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an die eingesetzen numerischen Verfahren zuverldssig dreidimensionale Strémungen
vorhersagen zu konnen.

Das Windkanalmodel hat wihrend der Messung nur eine statische Bewegung durch die
aerodynamische Laser erfahren. Mogliche Bewegungen mit einer fiir die LDA Messungen
relevanten Amplitude sind wihrend der Messungen nicht aufgetreten. Dies konnte mit dem
DLR Positionserfassungssystem gezeigt werden.
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Abbildung 1: Geschwindigkeitsprofile fiir U.. = 50 m/s

Literatur
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Weiteres Vorgehen

Die erhaltenen LDA Daten werden mit Resultaten numerische Berechnungen, die von DLR
EA, von der TU Berlin, sowie von DaimlerChrysler Aerospace Bremen durchgefiihrt werden,
verglichen.

Datum 07.04.00 AG STAB
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Erste Halbmodellmesssungen im ETW

Fir den ETW][1] wurde eine externe Waage mit Drehscheibe
entwickelt und gebaut. Die bei Raumtemperatur betriebene Waage
befindet sich in der Oberwand der Mefstrecke und kann ein
Halbmodell aufnehmen, dessen Fliigel vertikal angeordnet ist.

Die Inbetriebnahme der Waage erfolgte mit Hilfe eines einfachen,
ETW-eigenen Probemodells. Zur weiteren Validierung der
Halbmodellanordnung sind Vergleichsmessungen mit einem bekannten
Modell geplant. Ziel ist die Qualifizierung fiir Kundenmessungen.

In den Jahren 1994/95 wurde zunichst die Interferenz der
Tandemanordnung Fliigel/Schwert untersucht. Es stellte sich heraus,
daB der Vorwirts-Einflu3 des Schwertes auf den Fliigel korrigierbar
ist.

Die externe Waage wurde im Jahre 1995 bei einem nambhaften
Hersteller in Auftrag gegeben. Erhebliche Schwierigkeiten bei der
Fertigstellung fithrten 1998 zur Auflosung des Vertrags. Der ETW
setzte die Arbeiten mit einem teilweisen Neubau und der
Modifizierung einiger Komponenten fort. Die Waage wurde im
Frihjahr 1999 kalibriert und danach mehreren Kaéltetests unterzogen.
Gleichzeitig wurden Untersuchungen im PETW zur Bestimmung der
besten Wandkonfiguration durchgefiihrt. Es stellte sich heraus, daB3 fir
Halbmodellmessungen mit hingendem Modell gedftnete
Seitenwandschlitze und geschlossener Boden die optimale
MeBstreckenkonfiiguration darstellen.
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Ergebnis:

Die ersten Messungen im Windkanal wurden mit einem eigens fiir
diesen Zweck hergestellten Inbetriebnahme-Modell durchgefiihrt. Die
Erfahrungen aus diesen Messungen fiihrten zu einigen Modifikationen
an der Abdichtung zwischen Waage und Windkanal. Die kiirzlich
erzielten Ergebnisse von Temperaturmessungen im Waagengehsuse
sowie von aerodynamischen Messungen zeigen eine sehr gute
Temperaturstabilitat und Wiederholgenanigkeit. Das Diagramm zeigt
die erste und letzte Polare eines Testlaufs bei T, = 120K and p, = 300
kPa. Auch die Genaugkeiten bei mittelfristigen und langfristigen
Wiederholungen liegen im Bereich von 2 Dragcounts.

Rel: ETW.COM.TO44

Ei

| _HALF MODEL COMMISSIONING Il - SEPTEMBER 199%
| SHORT TERM REPEATABILITY AT M=0.60, P1=300 kPa, Ti=120 k
Test: 44  — Polar 654,658 —

P TOUPSAROLTISEN ¥ T O g

- I. ....... I . “l_,@

0.0155

0.015

0.0145

0.014

: ? - ; ] 0.0135
H H i P

0.013

,/ R : | +0.0125

f : . < : e — 0.012

O : 1 - —30.0115

H H N N 1 1 i 4
‘ 'f - T - ) = T X -~ : : 0.011

j ]

- - - : 0.0105
' : : H ' i t : t

L Lo IR

.l T 0 T T ] T T @ T Ll T l '; I Ll T -
03 008 -0.06 -0.04 -0.02 +0 +0.02 +0.04 +0.06 +0.08 +0.1 +0.12 +0.14 +0.96 +0.18 +02 <022 +0.24 +0.26 +0.28 +0.3

0.01

[Polar "MACH ReC Pt
b ()

Tt Q  Can!
K M) J

I"83T  0.600 61.4 300.0 120.0 59.23 1 |
0.600 61.4 300.1 120.0 59.31 1

BRy
Bild 1:
Literatur: [1]

weiteres Vorgehen:

Wiederholgenauigkeit bei Messungen mit der ETW-Halbmodellwaage

Saunders, T.B., The EuropeanTransonic Windtunnel - Testing at
Flight Reynolds Number, AIAA 96-0227

Nach der Validierung der Halbmodelleinrichtung soll die bereits
vorgesehene Durchfihrung fir Prefluft zum Antrieb von TPS
weiterentwickelt und in Betrieb genommen werden.
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Thema: Die Anlagen des NWB zur Triebwerkssimulation.

Ausgangssituation:

Die am NWB bereits vorhandenen, umfangreichen Anlagen zur Erzeugung von Unter- und
Uberdruck fur die Triebwerkssimulation waren fir die Anforderungen des TPS-Betriebs nicht
leistungsfahig genug.

Ziel:

Ausbau der Anlagen zur Abdeckung von Kundenforderungen zur Simulation von Strahltrieb-
werken mit Hilfe von durch Druckluft angetriebenen Triebwerkssimulatoren (TPS).

Losungsweg:

Als Ergénzung der vorhandenen Anlagen wurden ein Kolbenkompressor mit Trockner, Luft-
erhitzer und MeBstrecken zur Bestimmung des Massenstroms installiert. AuBerdem wurde
eine neue, reaktionsarme Luftdurchfihrung (, Luftbriicke”) fir die Halbmodellwaage sowie
ein Paar von Luftbriicken fir Ganzmodelle ausgelegt und gefertigt. Neben Messungen an
Ganz- und Halbmodellen wurden Versuche mit isolierten Triebwerkssimulatoren durchge-
fuhrt, mit denen die Prézision der verwendeten MeBtechnik nachgewiesen werden konnte.
AuBerdem war damit eine kritische Uberpriifung der verwendeten Kalibriermethode (Eich-
tank ECF des NLR) moglich.

Ergebnis:

Am NWSB steht jetzt eine Druckluftanlage zur Verfligung, mit der ein TPS mit einem Massen-
strom von bis zu 1.8 kg/s an einem Halbmodell oder zwei kleinere Simulatoren an einem
Ganzmodell betrieben werden kénnen. Die verfigbaren Luftbriicken haben sich in verschie-
denen MeBkampagnen gut bewahrt. Mit der verfigbaren MeBtechnik lassen sich sehr gute
Ergebnisse erzielen.

AG STAB
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Isoliertes 4.2° TPS auf der Halbmodellwaage.

Nachlaufmessung mit PIV und Mehrlochsonde am DLR-Modell
ALVAST mit ultra-high bypass ratio Simulator CRUF.

weiteres Vorgehen:

Fir bestimmte Versuche mit Ejektor- oder Ausblasetriebwerken ist der im Modell zur
Verfligung stehende Druck zu gering. Hier sollte durch Verringerung von Druckver-
lusten im Bereich der Massenstrombestimmung eine Erweiterung des Einsatzbereichs
erfolgen. Denkbar ware z.B. der Einsatz alternativer MelBtechniken zum Ersatz der Uber-
kritischen Venturidisen. Das Regelkonzept fir mehrstrahlige Modellkonfigurationen soll
durch weitere AutomatisierungsmafBnahmen Uberarbeitet werden, damit eine raschere
Einstellung und Reproduktion von Parametern moglich wird.
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Thema: Qﬁalit'zit der Uberschallstrémung im Rohrwindkanal des DLR in Géttingen nach
der Nachbearbeitung der ,,M = 3“- Diise.

Ausgangsposition:

Bei wachsenden Anforderungen an die Qualitit der Windkanalmessungen, besonders bei
Untersuchungen zur Instabilitit und Transition der Grenzschichten, wurden einige Schritte zur
Verbesserung der Stromungsqualitit im RWG bei Uberschallgeschwindigkeiten unternommen. So wurde
die Kontur der Diise ,M = 3* aufwendig ausgebessert und der Ubergang zwischen dem Speicherrohr und
dieser Diise neu ausgefiihrt.

Ziel:

Es soll eine Neueichung des Rohrwindkanals, sowie Untersuchungen des Einheits-Reynoldszahleffektes
bei M = 3 durchgefiihrt werden.

Losungsweg:

Es sollen Messungen der Machzahlverteilungen im leeren Kanal, sowie Stromungssichtbarmachungen
und Transitionsuntersuchungen an einigen Eichmodellen im gesamten Speicherdruckbereich
vorgenommen werden.

Ergebnis:

Nach der Nachbearbeitung der M. = 3 Diise des RWG wurden neue Eichmessungen des leeren
Windkanals durchgefiihrt. Die Messungen umfaften die Ermittlung der ortlichen Machzahlverteilung in
der MeBstrecke und deren Abhingigkeit vom Speicherdruck bzw. von der Einheits-Reynoldszahl. Die
mittlere Machzahl in den drei gemessenen MeBschnitten entlang der MeBstrecke ist praktisch konstant
und steigt mit dem Erhohen des Speicherdruckes leicht an (Bild 1). Die Standardabweichung M, der
Machzahl (6rtliche Schwankung um die mittlere Machzahl im MeBschnitt) liegt unter 0.01 (M /M. <
0.33 %) und ist unabhéngig vom Speicherdruck.

Durchgefiihrte Schatten- und Schlierenaufnahmen der Stromung in der Nihe eines Testmodells zeigten
eine sichtbare Verbesserung der Stromungsqualitidt durch eine deutliche Reduzierung der Stormuster im
Bild.

Im letzten Abschnitt der Diiseneichung wurden Transitionsuntersuchungen in der MeBstrecke
durchgefiihrt. Dabei wurden Wandschubspannungsmessungen an einer ebenen Platte mit Hilfe der Oil-
Interferometry Skin Friction - MeBtechnik (Bild 2), sowie Sichtbarmachungen des Wirmeiibergangs an
einem spitzen Kegel durchgefiihrt. Der Vergleich der gewonnenen Ergebnisse mit denen aus anderen

Datum: 07.04.00 AG STAB
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Bild 1. Abhingigkeit der mittleren Machzahl von der Einheits-Reynoldszahl in der Diise M = 3

0.0030 T -
! 1
| o 3 o
i |
0.0025 , . |
Turbulente GS
(Van Driest1l) |
0.0020 o 0
0 ‘ e °Z°u:\? i
o A a %Ea a
Opo0ap A°
- | g o™ a a0 8@04 oog]
¢ 0.0015 4 i © A 0O o Basn 5 -0 %0000
Laminare GS { i &L % LT |
(Young) j % A 1
0.0010 e ORe =1.6E+7 /m
ARe=2.0E+7/m
ORe =2.6E+7/m
0.0005 ORe = 3.2E+7 /m
0.0000

Bild 2. Verteilung des Reibungsbeiwertes an einer ebenen Platte bei M..= 3 im RWG

Kanilen bestitigt, da8 die Stromungsqualitit des Rohrwindkanals nach den VerbesserungsmaBnahmen
an der M.. = 3 Diise zufriedenstellend ist. Den Kanal kann man allerdings nicht als besonders ,,ruhigen"
bezeichnen, da die Transitions-Reynoldszahlen am durchschnittlichen Wert der anderen Windkanilen
liegen und immer noch wesentlich niedriger als in Freiflugversuchen sind. Bei zukiinftigen
Transitionsuntersuchungen wire es sinnvoll, eine Voruntersuchung des Einflusses der
Modellschwingungen, die beim Start des Kanals auftreten, auf das Phinomen einzuplanen.

Literatur:

I. Schiilein E. Qualitit der Strémung nach der Nachbearbeitung der Uberschalldiise ,M = 3" des
Rohrwindkanals des DLR in Géttingen, DLR IB 223 - 99 A 12, Géttingen, 1999.
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