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Mitteilungen der Geschiiftsstelle

Fir diesen STAB-Jahresbericht sind 85 "Mitteilungen" tiiber Arbeiten aus den Pro-
jektgruppen und Fachkreisen eingegangen. Sie dienen dazu, den Interessenten einen
schnellen informativen Uberblick iber laufende Aktivitaiten zu ermoglichen. Den
"Mitteilungen" vorangestellt ist ein Inhaltsverzeichnis (Seite 25 bis 29), welches nach
Projektgruppen gegliedert ist. Die Beitragen zu den Fachkreisen sind in vier Untergruppen
aufgeteilt worden. Die Uberginge zwischen den Themen sind z.T. flieBend. Innerhalb der
Rubriken ist o.,B-tisch nach Verfassern sortiert. Seite 22 enthalt eine Statistik tber die bisher
insgesamt erschienene Anzahl von "Mitteilungen". Auf Seite 199 und 200 sind die Autoren
und Ko-Autoren dieses Berichtes aufgelistet.

Die Materialsammlung fiir die Jahresberichte (Achtung: der Zyklus wird umgestellt, siehe
hierzu Seite 14!!) soll moglichst effektiv gestaltet werden. Beachten Sie bitte alle Hinweise
auf Seite 14. Fiir den Fall, daB Sie selbst eine "Mitteilung” verfassen mochten, finden Sie auf
Seite 15 und 16 die verbindlichen Blanko-Seiten.

Die Jahresberichte werden nur an den tatsachlich daran interessierten Personenkreis verteilt.
Falls Sie ein Exemplar des nichsten Jahresberichts, in diesem Fall 2001, winschen,
schicken Sie bitte den unten beigefiigten Abschnitt zuriick. Der Bezug muB} jahrlich neu
angefordert werden.

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

Dieser Jahresbericht erscheint in einer Auflage von 190 Exemplaren. Einige Rest-Exemplare
sind erfahrungsgemaB bis zum Ende des jeweiligen Jahres verfuigbar.

Informationen uiber STAB finden Sie auch uber:

www.dlr.de =»Forschung und Innovation = Der Info-Dienst des DLR > Stromungsmecha-

nische Arbeitsgemeinschaft, STAB
Gottingen, im Mai 2001

auch iiber e-mail: Hajo.Heinemann@dlr.de
O Ich bitte um Zusendung des
"STAB-Jahresbericht 2001"

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

e-mail :







Zielsetzungen, chronologische Entwicklung und Organisation

Die Arbeitsgemeinschaft "Stromungen mit Ablosung" (STAB) wurde auf Initiative
der Deutschen Gesellschaft fiir Luft- und Raumfahrt (DGLR) - Lilienthal-Oberth, €.V.
- 1979 von Stromungsforschern, Aerodynamikern und Luftfahrtingenieuren aus DLR,

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 zukunftstrachtiges Teilgebiet zu vertiefen" (Auszug aus der
Paambel der Verfahrensordnung der 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 STAB dadurch inzwischen anderweitig verfolgt wird, konzentriert sie
sich mehr auf fachliche Veranstaltungen.

In der STAB sind alle wichtigen Gebiete der Stromungsmechanik - insbesondere die
der der Luft- und Raumfahrt - aus Grundlagenforschung, GroBforschung und Industrie
in Deutschland zusammengeschlossen. Bei der Griindung Ende der 70-er Jahre stand
die Idee dahinter, iiber ein hochaktuelles fachliches Thema - identifiziert wurde
seinerzeit "Stromungen mit Ablosung" - Forschungsverbiinde aus der Industrie, den
Hochschulen und der GroBforschung zu organisieren. In den folgenden Jahren sind
auch andere stromungsmechanische Fragestellungen aufgegriffen worden, womit die
STAB sich in der Fachwelt einen wohlbekannten Namen erworben hat. Es sind aber
nicht nur diejenigen angesprochen, die sich mit den traditionellen Themen der
Stromungmechanik beschéftigen, sondern es konnen auch Probleme aus dem
Automobilbau, der Gebdudeaerodynamik, der Verfahrenstechnik, dem Motorenbau,
usw. diskutiert werden.

Die Programm-Leitung hat im November 2000 entschieden, zukunftig das ,,AG" im
Namen wegzulassen.

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"

- "Gesprach tiber Stromungsforschung Ottobrunn, 30.01.1979
in Deutschland"




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

- Programmprésentation anléBlich
der BDLI-Jahrestagung

- Programm der Arbeitsgemeinschaft
"Stromungen mit Ablosung"

- Programmpréasentation im Bundes-
ministerium fir Forschung und Technologie

- Konstituierung des Kuratoriums und
Neuorganisation der Arbeitsgemeinschaft
"Stromungen mit Ablosung" (AG STAB)

- Konstituierung von Programm-
Leitung/Programm-Ausschulf}

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

- Fachtagung anlaBlich der ILA '82
"Stromungen mit Ablosung"

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

- DGLR Workshop "2D-MefBtechnik"

. 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
ORI n s i —

Oktober 1979

Bonn, 01.07.1980

September 1980

Bonn, 19.03.1981

Koln-Porz, 23.02.1982

Gottingen, 24.03.1982

April 1982

Hannover, 19.05.1982

Hamburg, 01.-03.10.1984

Markdorf, 18./19.10.1988

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



- 10. DGLR-Fach-Symposium Braunschweig, 11.-13.11.1996

- 11. DGLR-Fach-Symposium Berlin, 10.-12.11.1998
- 12. DGLR-Fach-Symposium Stuttgart, 15.-17.11.2000
- 1. STAB-Workshop Gottingen, 07./08.03.1983
- 2. STAB-Workshop Koln-Porz, 18.-20.09.1984
- 3. STAB-Workshop Gottingen, 10./11.11.1987
- 4. STAB-Workshop Gottingen, 08.-10.11.1989
- 5. STAB-Workshop Gottingen, 13.-15.11.1991
- 6. STAB-Workshop Gottingen, 10.-12.11.1993
- 7. STAB-Workshop Gottingen, 14.-16.11.1995
- 8. STAB-Workshop Gottingen, 11.-13.11.1997
- 9. STAB-Workshop Gottingen, 09.-11.11.1999
- Kurs "Application of Particle Gottingen, 15.-19.03.1993
Image Velocimetry, PIV" 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
Gottingen, 06.-10.03.2000
Gottingen, 12.-16.03.2001

Vorschau:
- 10. STAB-Workshop Gottingen, 14.-16.11.2001

- Kurs "PIV" Gottingen, 04.-08.03.2002

(voraussichtlich)




s|xjei1sqels

100Z'G0'Gl ‘puBis

uabejuy

HIUYOS)YON

uone|NWIS 8YIsSUBWNN
Juabejpunic) ayosiewsayiep

uabe|punic
ayosiiesisAyd
uiebnybes] | eydwny Bunyoang | Bunyoaung
yiise|@olay | |leyostadAH | uoA Buny JAETe Ble)Y 19|6npya1qg U J9gj0.46 asianyoe 4
-leyseuiwe | oydwnig [obn|4 jobnj4 | ueddnibyyeloid
gnyossny-wwelbolid
> Bunyiaq-wwelbolid
v -
J0}euIpIOO) "SSIAA
» > wnuoleINy

gv.s oV ‘.Bunsgiqy 1w uabunwons,, yeyosulswabsjagly

weabiuebig

-10 -



Kuratorium

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

Prof. Dr. Kroll

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

Dr. Stiissel

(Sprecher)

(Stellv. Sprecher)

Prof. Dr. Weyer
NN

Programm-L.eitung

Prof. Dr. Ballmann

Dr. Eitelberg

Dr. Hennig

Dipl.-Ing. Hilbig (Sprecher)

Prof. Dr. Korner

Dr. Krimer

Prof. Dr. G.E.A. Meier
(Stellv. Sprecher)

Prof. Dr. Nitsche

Dipl.-Ing. Polz

NN

Dr. Weiland

Stand: April 2001

(BMVg, Bonn)

(Panavia, Miinchen)

(BMWji, Bonn)

(Universitiit Bochum)
(BMBF, Bonn)

(DLR, Koln)

(DFG, Bonn)

(DGLR, Bonn)

(TU Miinchen)

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

(DLH, Hamburg)

(RWTH, Aachen)
Tel.: 0241 / 804636; Fax: 0241 / 8888126
e-mail: ballmann@lufmech.rwth-aachen.de

(DNW, Emmeloord)
Tel.: 0031 527 / 248521; Fax: 0031 527 / 248582
e-mail: dnw@nlr.nl

(LFK, Unterschleissheim)
Tel.: 089 / 3179-8138; Fax: 089 /3179-8904
e-mail: paul.hennig@otn.lfk.dasa.de

(EADS Airbus, Bremen)
Tel.: 0421 / 538-2751; Fax: 0421 / 538-5034
e-mail: sigrid.schaefer@airbus.dasa.de

(DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531/ 295-2400; Fax: 0531/ 295-2320
e-mail: horst.koerner@dir.de

(EADS Aerospace, Miinchen)

Tel.: 089 / 607-28424; Fax: 089 / 607-29766
e-mail: ewald.kraemer@m.dasa.de

(DLR, Gobttingen)

Tel.: 0551 /709-2177; Fax: 0551 / 709-2889
e-mail: g.e.a.meier@dlr.de

(Technische Universitit Berlin)
Tel.: 030 / 314-24449; Fax: 030 / 314-22955

e-mail: w.nitsche@ilr.tu-berlin.de

(Eurocopter Deutschland, Miinchen)
Tel.: 089 / 6000-3658; Fax: 089 / 6000-6888
e-mail: guenther.polz@eurocopter.de

(Fairchild-Dornier, WeBling)

(Astrium-Space, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-28473; Fax: 089 / 607-28629
e-mail: claus.weiland@astrium-space.com
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Projektgruppen

Fliigel grofier Streckung

Fliigel kleiner Streckung

Drehfliigler

Stumpfe Korper/Riimpfe

Laminarhaltung von

Tragfliigeln

Hyperschall

Aeroelastik

Fachkreise
Physikalische Grundlagen

Mathematische Grundlagen/
Numerische Simulation

Meftechnik

Anlagen

Wissenschaftlicher
Koordinator

Stand: April 2001

Sprecher:

Prof. Dr. Thiede (EADS Airbus, Bremen)
Tel.: 0421 / 538-3671; Fax: 0421 / 538-4486
e-mail: peter.thiede@airbus.dasa.de

Dr. Hakenesch (EADS Aerospace, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-22291; Fax: 089 / 607-29766
e-mail: peter.hakenesch@m.dasa.de

Prof. Dr. Wagner (Universitiit Stuttgart)
Tel.: 0711 / 685-3580; Fax: 0711 / 685-3438
e-mail: sekr@iag.uni-stuttgart.de

Dr. Hennig (LFK, Unterschleissheim)
Tel.: 089 / 3179-8138; Fax: 089 /3179-8904
e-mail: paul.hennig@otn.lfk.dasa.de

Dr. Redeker (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531/ 295-2960; Fax: 0531 / 295-2962
e-mail: guenter.redeker@dlr.de

Dr. Weiland (Astrium-Space, Miinchen)
Tel.: 089 / 607-28473; Fax: 089 / 607-28629
e-mail: claus.weiland@astrium-space.com

Prof. Dr. Honlinger (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551 / 709-2341; Fax: 0551 / 709-2862
e-mail: heinz.hoenlinger@dir.de

PD Dr. Dallmann (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551 / 709-2442; Fax: 0551 / 709-2270
e-mail: uwe.dallmann@dlr.de

Prof. Dr. Tropea (Technische Universitidt Darmstadt)
Tel.: 06151 / 16-2854; Fax: 06151 / 16-4754
e-mail: ctropea@sla.tu-darmstadt.de

Prof. Dr. Kroner (Universitit Freiburg)
Tel.: 0761 / 203-5637; Fax: 0761 / 203-5632
e-mail: dietmar@mathematik.uni-freiburg.de

Dr. Raffel (DLR, Gdottingen)
Tel.: 0551 / 709-2817; Fax: 0551 / 709-2830
e-mail: markus.raffel@dlir.de

Dr. Eitelberg (DNW, Emmeloord)
Tel.: 0031 527 / 248521; Fax: 0031 527 / 248582
e-mail: dnw@nlr.nl

Dr. Heinemann (DLR, Goittingen)
Tel.: 0551 / 709-2108; Fax: 0551 / 709-2135
e-mail: Hajo.Heinemann@dlr.de

-12 -
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Fiir den Fall, daB Sie fiir den nichsten Jahresbericht eine oder mehrere
"Mitteilungen" verfassen mdchten, bitten wir Sie die Bégen jederzeit der
Geschiftsstelle zuzusenden,

allerspiitestens aber bis zum Jahresende 2001.
(Der Erscheinungszyklus der Jahresberichte wird ab 2001 umgestellt!! Die Sammelaktion ist

nunmehr zum jeweiligen Jahresende abzuschliessen.)

Kopieren Sie sich bitte zu diesem Zweck die folgenden beiden
verbindlichen Blanko-Seiten - oder stellen sich das Raster entsprechend
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 einfligen, nehmen Sie bitte keine Kopien.

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

Fiir Riickfragen steht [hnen die Geschiftsstelle gerne zur Verfligung:

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

Mit freundlichen Griiflien
TIhre Projektgruppenleiter/Ihre Fachkreisleiter/Ihre Geschéftsstelle

-14 -



Projektgruppe/Fachkreis:

Ansprechpartner:
Institution:

Adresse:

weitere Partner:

Thema:

Ausgangssituation:

Ziel:

Losungsweg:

Mitteilung

Telefon:
Telefax:

e-mail:

STAB




Ergebnis:

Skizze/Diagramm/Bild

Literatur:

weiteres Vorgehen:

Datum: STAB



Mitarbeiterzeitung

des Deutschen Zentrums :
fiir Luft- und Raumfahrt

DLR

Aerodynamiker vor erheblichen Aufgaben
12. DGLR/STAB-Symposium in Stuttgart — hohes wissenschaftliches Niveau
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Mitarbeitern.

Gebiete der Strémungsmecha-

nik - insbesondere die der Luft-
und Raumfahrt - aus Grundlagen-
forschung, GroBforschung und In-
dustrie in Deutschland zusammen-
geschlossen. Bei der Griindung
Ende der 80-er Jahre stand die
Idee dahinter, Gber ein hochaktu-
elles fachliches Thema — identifi-
ziert wurde seinerzeit , Strémun-
gen und Abldsung” - Forschungs-
verblinde aus der Industrie, den
Hochschulen und der GroBfor-
schung zu organisieren. In den fol-
genden Jahren sind auch andere
strdmungsmechanische Fragestel-
lungen aufgegriffen worden, wo-
mit die STAB sich in der Fachwelt
einen wohlbekannten Namen er-
worben hat. Es sind aber nicht nur
diejenigen angesprochen, die sich
mit den traditionellen Themen der
Strémungsmechanik beschaftigen,
sondern es kénnen auch Probleme
aus dem Automobilbau, der
Gebdudeaerodynamik, der Verfah-

I n der STAB sind alle wichtigen

Stuttgart - Das von der deutschen strémungs-
mechanischen Arbeitsgemeinschaft STAB initiierte
12. DGLR/STAB Fach-Symposium zur ,,Stromungs-
mechanik” wurde vor kurzem an der Universitit
Stuttgart durchgefiihrt. Gastgeber war das Institut
fur Aerodynamik und Gasdynamik. Leiter der Pro-
gramm-Kommission und gleichzeitig Organisator
war Professor Siegfried Wagner, tatkraftig
unterstiitzt von seinen Mitarbeiterinnen und

renstechnik, dem Motorenbau,
usw. diskutiert werden.

Vor insgesamt ca. 140 Teilneh-
mern wurden ca. 70 Vortrdge in
zwei parallelen Sitzungen gehal-
ten. Die Programm-Kommission
hatte ein sehr interessantes Pro-
gramm zusammengestellt. Das
Symposium stand einmal mehr auf

* sehr gutem wissenschaftlichen

Niveau, auch unter Anlegung in-
ternationaler MaBstabe. Insgesamt
kamen die Beitrage zu 14 Prozent
aus der Industrie, zu 38 Prozent
aus dem DLR und zu 48 Prozent
von den Hochschulen.

Auch die wie immer sehr zahlrei-
chen jungen Teilnehmer werden
einmal mehr wieder die Uberzeu-
gung gewonnen haben, dass in
Forschungsverbinden aus Indus-
trie, Universitaten und GroBfor-
schung beeindruckende wissen-
schaftliche Leistungen erreicht

werden. Wie schon auf den letzten

Symposien waren einmal mehr
die positiven Auswirkungen der

vernetzten Forschungsfrderungen
deutlich sichtbar. Den Teilnehmern
wurden nachhaltig auch Perspek-
tiven und Anreize fir ihr zukiinfti-
ges Tun er6ffnet und geboten.

Dabei zeigte sich auch, dass es
gliicklicherweise doch gelungen ist,
in Deutschland eine hochmotivierte
und kompetente jingere Forscher-
Generation auf diesem Fachgebiet
zu erhalten, was die Voraussetzung
zur Bewdltigung der groBen Aufga-
ben der Zukunft ist. Allerdings wur-
de auch dariber diskutiert, dass fiir
die beiden entscheidenden Aufga-
ben der Zukunft — Airbus A380 und
Militér-Transporter A40OM — mehr
Aerodynamiker erforderlich sind als
der — nationale — Markt derzeit
hergibt.

Das Tief bei den Studienanfangern
scheint wohl inzwischen (iberwun-
den, aber bis zu ihrer Verfligbarkeit
wird es naturgemaB noch dauern.
Die industriepolitischen Entschei-
dungen in der Vergangenheit
haben ganz offensichtlich junge
Menschen stark irritiert, so dass
sie sich anderen Fachrichtungen
zugewandt haben. So bleibt die
Hoffnung, dass die von Politik und
Wirtschaft initiierten derzeitigen
Kraftanstrengungen in Deutsch-
land, die Jugend wieder fiir die
Ingenieurwissenschaften zu
gewinnen, dauerhafter Erfolg
beschieden istm

Dr. H.-J. Heinemann

Die Vortrdge werden nach einem BegutachtungsprozeB in der Reihe des Springer-
Verlages ,Notes on Numerical Fluid Mechanics”, Band Nr. 77 in englischer Sprache

zusammengefasst. Das Erscheinen ist fir die 2. Jahreshalfte 2001 vorgesehen.
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10. STAB-Workshop
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im DLR-Standort Géttingen

Fiir Vortragsanmeldungen sind ausschliesslich die 2-
seitigen ,,Mitteilungen zu verwenden. Bitte schicken
Sie diese bis spétestens

19. Oktober 2001

an den fiir Sie zustindigen Projektgruppen- bzw.
Fachkreisleiter und an die Geschiftsstelle.

Fiir Riickfragen steht IThnen die Geschéftsstelle

jederzeit gerne zur Verfligung:
Tel.: 0551 /709 -2108; Fax: -2135;
e-mail: Hajo.Heinemann@dlr.de.
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http://www.dglr.de

Was ist die DGLR
(2][]

Die Deutsche Geselischaft fur Luft- und Raumfahrt - Lilienthal - Oberth e.V. ist die
alteste Institution in der Bundesrepublik Deutschland, die allen Birgern, die sich
beruflich oder privat mit Luft- und Raumfahrt beschéaftigen, ein gemeinsames Dach
und ein fachtbergreifendes Aktions und Informationsforum bietet.

Die DGLR steht fur Forschung, Wissenschaft und Technik der Luft- und Raumfahrt.
Mit ihren mehr als 4000 Mitgliedern aus allen mit dieser Branche verbundenen
Berufs- und Ausbildungssparten ist die DGLR die gréfte und zugleich einzige
Vereinigung in Deutschland, die in samtlichen Fach- und Arbeitsbereichen der Luft-
und Raumfahrt vertreten ist - von der Industrie bis zum Ministerium, von der Lehre
bis zur Forschung.

Die DGLR wirkt als Bindeglied und
Kommunikationsstrang  zwischen  den
einzelnen Disziplinen und férdert den
. nationalen und internationalen
Erfahrungsaustausch zwischen
Industriefirmen, Behdrden,
Forschungsinstituten und Universitaten.

Die DGLR ist ein Treffpunkt fur Luft- und
Raumfahrt. Sie handelt unabhéangig von
einzelnen Interessengruppen als Anwalt
der Luft- und Raumfahrt und als
Sprachrohr ihrer Mitglieder. Sie informiert,
diskutiert und agiert. Sie tragt die
wissenschaftlichen, technischen,
wirtschaftlichen und kulturelien Leistungen
der Luft- und Raumfahrt in die
Offentlichkeit. Sie will die Leistungen, aber
auch die Probleme der Luft- und Raumfahrt allen Geselischaftsschichten bewuat
machen. Sie informiert und berét auf allen Ebenen der Politik, der Wirtschaft und
des o6ffentlichen Lebens, um die Bedeutung der Luft- und Raumfahrt fir den Erhalt
der Spitzenstellung Deutschiands in Forschung, Technik und Industrie zu
untermauern.

Mit Symposien und Fachtagungen, mit der Mitwirkung an internationalen
Veranstaltungen und mit Diskussionsrunden auf regionaler Ebene erreicht sie
innerhalb und aulerhalb Deutschlands einen breit angelegten und tiefreichenden
Informations- und Erfahrungsaustausch.

Sie fordert technische und wissenschaftliche Arbeiten in der Luft- und Raumfahrt
und setzt sich fur die Anwendung der in diesen Arbeiten gewonnenen Erkenntnisse
ein. Mit wissenschaftlich-technischen Veréffentlichungen schafft sie ein
weitreichendes Informationsforum far die Fachweit und den interessierten Laien.

Aus dem Bewultsein heraus, dass die technische, wirtschaftliche und dkologische
Zukunft unserer Gesellschaft ganz wesentlich vom Stellenwert der Luft- und
Raumfahrt bei der Jugend abhangt, bemiht sich die DGLR insbesondere um das
Engagement junger Menschen. Sie férdert den fachlichen Nachwuchs, die
Weitergabe von Erfahrungen und Innovationen und arbeitet damit am Erhalt und an
der Fortentwicklung der Luftund Raumfahrt in Deutschiand.

Als gemeinnutziger Verein will die DGLR gerade in wirtschaftlich schwierigen Zeiten
und in einer Zeit des sozialen Umbruchs Verantwortung Gbernehmen und sich fur
die Starkung des Standortes Deutschland mit den technischen und geistigen
Innovationsméglichkeiten der Luft- und Raumfahrt einsetzen.
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of
Sailplane Design

Grundlagen fir den Entwurf von Segelflugzeugen

Fred Thomas

Professor of Aerodynamics,
Technical University of Braunschweig

Former Director, DLR
Braunschweig Research Center

Judah Milgram, translator and contributor

College Park Press

Anfragen richten Sie bitte an: fred.thomasbs@t-online.de

ISBN 0-9669553-0-7

Library of Congress Catalog Card Number: 89-61150

Thomas, Fred and Milgram, Judah (contributor), “Fundamentals of Sailplane Design”, College Park Press, College Park Maryland,
USA, 1999. Includes bibliographic references and index.

Contents
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Sailplane Design Optimization
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Mitteilung

Projektgruppe: Fliigel grofier Streckung

Fachkreis: Physikalische Grundlagen

Ansprechpartner: G.S. Evans, Prof. Dr.-Ing. R. Friedrich

Institution: Fachgebiet Strémungsmechanik, Technische Universitdt Miinchen

Adresse: Boltzmannstrafie 15 Telefon: (089 /289-16140
85748 Garching Telefax: 089 /289-16139

E-Mail: Evans@lrz.tum.de

weitere Partner: Dr.-Ing. M. Breuer (Lehrstuhl fiir Stromungsmechanik, Universitat Erlangen-Niirnberg)
PD Dr. U. Ch. Dallmann (Institut fiir Stromungsmechanik, DLR, Gottingen)

Thema: Grobstruktursimulation der Umstrémung eines Tragfliigelprofils bei grofiem
Anstellwinkel

Ausgangssituation:

Die Umstrémung eines Tragfliigels bei grofiem Anstellwinkel und hoher Reynoldszahl fiihrt zu komplexen drei-
dimensionalen und instationdren Ablésevorgingen, die noch wenig verstanden sind und sich daher der rechneri-
schen Vorhersage weitgehend entziehen. Direkte numerische Simulationen solcher fiir die Aerodynamik interes-
santer Stromungskonfigurationen sind selbst mit den heutigen Hochstleistungsrechnern noch immer undenkbar.
Mit statistischen Turbulenzmodellen konnen derzeit noch keine akzeptablen Vorhersagen fiir den Fall einer grofi-
skalig abgelosten Stromung an einem stromlinienformigen Korper gemacht werden. Grobstruktursimulationen
versprechen hier schneller zum Ziel zu fiihren. Jedoch bedarf auch diese Simulationsmethode noch der Weiterent-
wicklung, weshalb ein Vergleich mit Experimenten wiinschenswert ist. Aus diesem Grund hat die Arbeitsgruppe
von Dr. Dallmann am DLR-Institut fiir Stromungsmechanik in Gottingen das Prinzipexperiment COSTWING
[1] vorgeschlagen, das soweit wie méglich den Anforderungen und Interessen sowohl der experimentellen als
auch der numerischen Seite Rechnung tragt. In COSTWING soll die grofiskalig abgeléste Stromung um ein
Tragfliigelprofil vom Typ NACA 4415 untersucht werden, das sich in einem Kanal, bestehend aus zwel paral-
lelen, horizontalen Platten, befindet. Diese Anordnung wurde gewahlt, um die Simulationsergebnisse einfacher
mit den Daten des Experiments vergleichen zu kénnen und um gleichzeitig die Abmessungen des Rechengebiets
méglichst klein zu halten. Ebenso stellt die angestrebte Reynoldszahl von der Gréfienordnung 10° einen Kom-
promif} zwischen der unteren Durchfithrbarkeitsgrenze des Experiments und den Auflésungsanforderungen der
numerischen Simulation dar.

Ziel:
Es sollen Grobstruktursimulationen des Prinzipexperiments COSTWING durchgefiihrt werden, um folgende
Ziele zu erlangen:

o eine zufriedenstellende Ubereinstimmung zwischen Messungen, die am DLR-Institut fiir Strémungsmecha-
nik in Gottingen (Dr. Dallmann) geplant sind und der Grobstruktursimulation,

e die Schaffung einer Datenbasis, die zur Uberpriifung und Weiterentwicklung von Turbulenzmodellen ge-
nutzt werden kann,

e ein besseres Verstdndnis der Physik abgeloster Tragfliigelumstromungen unter Beriicksichtigung der To-
pologie der Momentanstromung und der komplexen Dynamik der grofiskaligen Turbulenzstruktur.

Losungsweg:

Die Grobstruktursimulationen werden mit dem Stromungsléser MGLET durchgefiithrt. In diesem Programm
werden die in einem kartesischen Koordinatensystem dargestellten inkompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen
gelost. Der Code basiert auf einem Finite-Volumen-Verfahren mit versetzt angeordneten Geschwindigkeits-
komponenten. Seine zeitliche und rdumliche Diskretisierung ist von zweiter Ordnung genau, wobei im Raum
zentrale Differenzen benutzt werden. Fiir die zeitliche Diskretisierung wird das explizite Leapfrog-Zeitintegrati-
onsverfahren angewendet. Die Druck-Geschwindigkeits-I opplung in den Stréomungsgleichungen erfolgt nach der
Projektionsmethode, die die Losung eines linearen Gleichungssystems fiir die Druckkorrektur erfordert, wofiir
ein iterativer Loser verwendet wird. Das Programm ist mittels MPI durch Gebietszerlegung parallelisiert. Um
den Einflufl des Tragfliigelprofils auf das Stromungsfeld im kartesischen Gitter richtig wiederzugeben, wurde
die von F. Tremblay implementierte Methode zur Behandlung beliebig geformter Kérper [2] verwendet. Dabei
werden die Maschen, die von der Korperoberfliche geschnitten werden oder sich im Korperinneren befinden,
samt ihrer Druck- und Geschwindigkeitsgrofien geblockt, d.h. nicht zur Berechnung der Losung herangezogen.
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Die zur Berechnung der nicht geblockten Maschen benétigten Geschwindigkeitsgrofien der geblockten Ober-
flaichenmaschen werden durch Interpolation bzw. Extrapolation berechnet, wobei die Geschwindigkeit auf der
Korperoberflache beriicksichtigt wird, so dafl die Haft- und Undurchlassigkeitsbedingung erfiillt sind.

Ergebnis:

Bei den bislang durchgefiihrten Berechnungen betrug der Anstellwinkel 18° und die Reynoldszahl, gebildet
mit der ungestérten Anstromgeschwindigkeit Uy, , der Profiltiefe ¢ und der kinematischen Viskositdt v, hatte
den Wert Re=20000. Diese vom Standpunkt der aerodynamischen Anwendung viel zu kleine Reynoldszahl
wurde zunichst gewihlt, um schneller Voruntersuchungen durchfiihren zu kénnen. Erste Ergebnisse bei die-
ser Reynoldszahl fiir das Smagorinsky-Feinstrukturmodell und das dynamische Modell wurden auf dem 12.
DGLR /AG STAB-Symposium prasentiert und zur Verdffentlichung eingereicht [3]. Die Abbildung 1 zeigt
Isoflichen der momentanen Geschwindigkeitskomponente in Spannweitenrichtung. Diese Abbildung verdeut-
licht das frithe Ablésen der Grenzschicht auf der Profiloberseite und die Transition in der freien Scherschicht.

Abbildung 1: Isoffichen der momentanen Geschwindigkeitskomponente in Spannweitenrichtung.

Literatur:
[1] T. Lerche und U.Ch. Dallmann. Das Prinzipexperiment COSTWING. I: Dokumentation der Aufbauphase.
Interner Bericht 1B 223-99 A04, DLR - Institut fiir Stromungsmechanik, Gottingen, April 1999.

[2] F. Tremblay und R. Friedrich. An algorithm to treat flows bounded by arbitrarily shaped surfaces with
cartesian meshes. In Proceedings of the 12th DGLR / AG STA B-Symposium. Manuskript wurde zur Verof-
fentlichung eingereicht, 2001.

[3] G.S. Evans, F. Tremblay, und R. Friedrich. LES of flow around a NACA 4415 airfoil at high angle of
attack. In Proceedings of the 12th DGLR /AG STAB-Symposium. Manuskript wurde zur Veroffentlichung
eingereicht, 2001.

weiteres Vorgehen:

Erste Untersuchungen der Zweipunkt-Geschwindigkeitskorrelationen deuten an, daf das Rechengebiet in Spann-
weitenrichtung vergrofiert werden mufl, wenn weiterhin Periodizitét in dieser Richtung angenommen werden soll.
Es wird deshalb ins Auge gefafit, eine Simulation bei Re = 20000 durchzufiithren, bei der die Lange des Rechenge-
biets in Spannweitenrichtung bei gleichbleibender Aufldsung verdoppelt wird, um zu kliren, ob der Parameter
»spannweitige Gebietsgrofie® EinfluB auf die Losung hat. Daneben sind Simulationen fiir eine Reynoldszahl
Re = 10° geplant.

Datum: 5. April 2001 STAB
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Thema Berechnung von Strémungen mit hohen Reynoldszahlen, insbesondere effizientes,
robustes Losen von Turbulenzgleichungen

An Hand des RAE 2822-Profils wurde untersucht, welchen EinfluB hohe Reynoldszahlen auf die
Losungseffizienz turbulenter Stromungen haben. Zu diesem Zweck wurden mehrere Netze um das
RAE 2822-Profil generiert, deren Grenzschichtauflosung an die jeweilige Reynoldszahl angepasst
sind. Dies gilt in Bezug auf den ersten Wandabstand ebenso wie fiir eine gleichbleibende Grenz-
schichtauflosung.

Rechnungen mit verschiedenen Reynoldszahlen unter Verwendung des algebraischen Turbulenzmo-
dells nach Baldwin und Lomax haben gezeigt, da die mit der Reynoldszahl wachsenden Zellseiten-
verhiltnisse lediglich zu einer geringen EffizienzeinbuBe filhren. Werden die gleichen Rechnungen
mit Hilfe des k- @ Turbulenzmodells durchgefiihrt, so sind fiir groBere Reynoldszahlen (ab ca. 60
Millionen) erhebliche Konvergenzprobleme bei Mehrgitterrechnungen zu beobachten. Diese Ergeb-
nisse sowie entsprechende Untersuchungen des Mehrgitterverfahrens, das auch auf die Turbulenzglei-
chungen angewendet wird, sind bereits 1999 prisentiert worden.

AuBerdem war die Implementierung eines linien-impliziten Losungsverfahrens fiir die Turbulenzglei-
chungen angekiindigt. Neben diesem Ansatz (siehe Konvergenz-Plots) ist auch ein diagonal-dominan-
tes ADI (DDADI) Verfahren auf die Turbulenzgleichungen sowohl fiir 2D wie auch fiir 3D
Stromungen erfolgreich angewendet worden. Im Gegensatz zum expliziten Runge-Kutta-Verfahren
wird das implizite Verfahren, das nur auf die Turbulenzgleichungen angewendet wird, nicht mittels
eines Mehrgitter-Ansatzes beschleunigt. Die zeitliche Integration der Hauptstromung (5-stufiges
Runge-Kutta-Schema in Mehrgitter-Verfahren eingebettet) ist nicht modifiziert worden. Den Konver-
genz-Plots ist zu entnehmen, daB alle Residuen ungestort konvergieren, wenn der linien-implizite
Loser fiir die k-w Gleichungen verwendet wird. Dies gilt fiir alle untersuchten Reynolds-Zahlen, wih-
rend bei Einsatz des Runge-Kutta-Verfahren nur fiir die kleineren Reynolds-Zahlen Konvergenz
erreicht wurde.

Um die Hintergriinde der Probleme bei Rechnungen fiir hohe Reynoldszahlen im Zusammenhang mit

Transportgleichungsturbulenzmodellen besser zu verstehen, ist eine numerische Fourier-Analyse fiir

eine 1D-Transportgleichung (Konvektion-Diffusion) mit einer linearen Quelltermfunktion durchge-
W _ IW . W

= Us—+U—s+

at aX ax2
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fithrt worden. Ein Ergebnis dieser Analyse ist unten geplottet: Dabei steht Q fiir den Koeffizienten der
linearen Quelltermfunktion. Ist der Quellterm destruktiv (Q = -1), so ist eine deutlich verbesserte
Dampfung der niederfrequenten Moden im Vergleich zur quelltermfreien Modellgleichung (Q = 0) zu
beobachten. Liegt hingegen ein produktiver Quellterm (Q = 1) vor, so ist eine Anfachung der niederfre-
quenten Moden festzustellen. Das hier gezeigte Analyseergebnis bezieht sich auf eine Eingitter-Ana-
lyse. Da die Grundidee eines Mehrgitter-Verfahrens in der verbesserten Dampfung niederfrequenter
Moden auf groben Gittern liegt, wirkt ein produktiver Quellterm auf einem groben Gitter diesem
Ansatz des Mehrgitter-Verfahrens direkt entgegen, d.h. wird eine Transportgleichung mit einem pro-
duktiven Quellterm (Q > 0) mittels eines Mehrgitter-Algorithmus berechnet, so werden niederfrequente
Moden nicht - wie eigentlich angestrebt - besser gedampft, sondern noch zusétzlich angefacht.

RAE 2822 :0.=2.8°;M_=0.73 10°
Einfluss der Reynolds-Zah!
k-w : linienimpl. (CFLTU = 400)
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Thema Aerodynamic shape optimization using
continuous adjoint flow equations

Objective:

Numerical shape optimization offers the possibility of designing or improving aircraft components
with respect to a pre-specified figure of merit subject to geometrical and physical constraints. Opti-
mization methods based on the calculation of the derivatives of the cost function with respect to the
design variables suffer from the high computational costs if many design variables are used. How-
ever, these gradients can be efficiently obtained by solution of the adjoint flow equations - then the
computational costs are independent of the number of design variables. Therefore DLR is actively
developing and validating adjoint solvers based upon the work of A. Jameson.

Starting point:

The starting point for this development was the acquisition of the Jameson code flo87s. The code
is able to handle wing configurations in both inverse and drag optimization modes. The flo87s code
is a complete optimization system which includes an Euler as well as an adjoint Euler solver, a
mesh generator based on shared parabolic mappings and an optimization handler. The solvers as
well as the mesh generator are only able to handle/generate (structured) one-block meshes. For the
parametrization of the shape only the grid points of the surface of the wing are used.

Procedure:

First the flo87s code was extended to arbitrary parametrization based upon the idea of J. Reuther
and to a finite difference mode, in order to be able to validate the gradients calculated by the adjoint
method. Instead of extending the flo87s code, like Jameson did, to handle more complex applications,
DLR decided to implement an adjoint solver within DLR’s block-structured parallel Navier-Stokes
solver FLOWer (based upon the experiences with the lo87s code). The philosophy was that after
the implementation of the adjoint solver - primarily only the adjoint flux and boundary treatment
had to be modified - all features of the FLOWer code are also available for the adjoint mode.
Results:

For the validation of 'FLOWer Adjoint’ we took the staggered transonic RAE2822 airfoil (M, = 0.73,
a = 2.0) as a quasi 2D test case. A C-mesh (see Fig. 1) with 192x32x16 grid points was generated
by the shared parabolic mappings routine of Jameson’s flo87s code. Then it was transformed to
the format of FLOWer and splitted along the cord into two blocks, because in addition we wanted
to check the multi-block capability of FLOWer. That 'FLOWer Adjoint’ works very well on multi-
block meshes can be seen in the convergence history (see Fig. 2) by the comparison of one- and
two-block results. After a proper convergence of the Euler solution FLOWer writes the restart file
and automatically restarts in the adjoint mode, where it converges again in comparable manner.
As one can see in figure Fig. 3 the comparison between FLOWer and Jameson’s lo87s code of the
contours of the adjoint field vectors (11,12, 13,0,5)T is very favorable. For the quantization of this
conformity we determined the gradients and compared their relative deviation. Therefore we have
chosen the optimization problem of drag reduction by constant lift of the transonic RAE2822 airfoil,
which was parameterized by 10 Bézier points. For the efficient calculation of the adjoint gradient the
'grid moving technique’, based on the idea of Reuther, has been implemented as a first step for 2D
optimization. One can see the good conformity between FLOWer’s and Jameson’s adjoint gradients
(see Fig. 4) with a relative deviation of in av_fzage 3.15% (see Fig. 5). Fig. 6 shows again a rather



good conformity of the gradients calculated by finite differences and the adjoint method, while us-
ing Reuther’s 'grid moving technique’. After the first optimization stage (4 line search calculations,
quadratic interpolation method) we had a decrease from 78 to 37 drag counts as one can see in Fig.
7 for the ”optimized” airfoil (see also Fig. 8).

In progress and planned:

Currently in work are the embedding of 'RLOWer Adjoint’ in a 3D optimization shell and the
extension of Reuther’s 'grid moving technique’ to arbitrary 3D multi-block meshes. Furthermore
the extension of the adjoint method to arbitrary geometric constraints using projection methods is
planned. Of course for physically meaningful detailed optimization the extension to the use of ad-
joint Navier-Stokes equations has to be done. This is DLR’s main goal within the European project
AEROSHAPE.
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Staggered 2-block mesh and convergence of the Euler and adjoint Euler solution of the RAE2822
airfoil. Adjoint vector’s 1st component.
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Comparison of the components of the adjoint gradients calculated with FLOWer and the
Jameson code flo87s and the comparison with the gradient of finite differences.

Fig. 7

NS

&8

Fig. 8

Initial/optimized pressure distribution and geometry for the optimization problem of drag

reduction by constant lift.
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Thema: ,Numerische Simulation transsonischer Strémungen um harmonisch
dreh- und schlagschwingende Fliigel mit Hilfe des Tau-Codes*

Ausgangssituation:

Die im Rahmen des HGF |l Projekts ,Aerostabil“ durchgefihrten Untersu-
chungen der Flatterinstabilitdt an 2D- und 3D-Fligeln in transsonischen
Strémungen fiihren sowohl auf messtechnischer als auch auf numerischer
Seite zu umfassenden Erkenntnissen und Resultaten bezlglich der Wechsel-
wirkungen aller hierbei auftretenden aerodynamischen, elastischen und Trag-
heitskrafte. Die bisher gewonnenen Ergebnisse brachten zuséatzliche Fragen
und Problemstellungen hervor, die in Erganzung zu ,Aerostabil* bearbeitet
werden sollen.

Ziel:
Berechnung und Untersuchung ausgewahlter Strémungsfélle fur die harmo-
nisch dreh- und schlagschwingenden Konfigurationen aus Aerostabil.
Schwerpunkte der numerischen Arbeiten, die auf Basis des Tau-Codes lau-
fen, sind:
- Untersuchung der Reynoldszahlabhangigkeit
- Einfluss von Annahmen zu Approximationen der Navier Stokes-
Gleichungen auf deren Lésung
- Dreidimensionale Berechnungen des nominell zweidimensionalen
Problems im Hinblick auf 3D-Abldseeffekte
- Zusatzfragen: Transition / Kleinskaligkeit
Lésungsweg:

Zur Bearbeitung der Fragestellungen werden stationdre und instationare nu-
merische Berechnungen mit dem Tau-Code durchgefuhrt. Den geplanten Un-
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Ergebnis:

tersuchungen liegen ausgewdhite, den experimentellen Konfigurationen ent-
sprechende Flagelkonturen (z. B. NLR 7301) zugrunde, wobei zweidimensio-
nale und dreidimensionale Gittergeometrien zur Anwendung kommen. Es
werden, entsprechend den Punkten der Zielstellung, sowohl Freiflugrechnun-
gen als auch Berechnungen unter Einbeziehung der Kanalwénde durchge-
fuhrt, deren Resultate dem Vergleich mit ausgewahlten Messergebnissen der -
Versuchsreihen aus ,Aerostabil” dienen.

Der Bearbeitungszeitraum betragt zwei Jahre.

bisher wurden erste zweidimensionale Freiflugrechnungen sowie Berechnun-
gen unter Einbeziehung der Kanalwande durchgefiuhrt. Die Strémungsver-
héltnisse an der nominell zweidimensionalen Profilgeometrie im dreidimen-
sionalen Raum unter Beriicksichtigung der Kanalwande konnten ebenfalls si-
muliert und untersucht werden. Alle bisherigen Berechnungen erfoigten sta-
tionar. Instationare Untersuchungen sind im weiteren Verlauf der Bearbeitung
ebenfalls geplant.

Den Schwerpunkt der bisherigen Arbeiten stellten die Gegenulberstellung von
2D- und 3D-Féllen sowie die Einarbeitung in den Code dar.

Weiteres Vorgehen:

Literatur:

Es werden instationdre Berechnungen entsprechend der Zielsetzung und im
Vergleich zu den vorhandenen Messergebnissen angestrebt.

Die Untersuchung des Einflusses der Reynoldszahl sowie der verschiedenen
Approximationen der NS-Gleichungen erfolgt vorerst auf Basis von Freiflug-
rechnungen an Profilen. Fur die Beurteilung der Aussagefahigkeit von 2D-Si-
mulationen bei abgeldster Strémung und die Untersuchung dreidimensiona-
ler Effekte (Abloseerscheinungen, Pilzstrukturen etc.) werden Konfiguratio-
nen unter Einbeziehung der realen Kanalgeometrie herangezogen.

SCHEWE G.; KNIPFER A.; HENKE H.: Experimentelle und numerische Untersu-
chungen zum transsonischen Fliigelflattern im Hinblick auf nichtlineare Effek-
te | Statusseminar: Technische Anwendung von Erkenntnissen der Nichtline-
aren Dynamik, Dorint Hotel Frankfurt. 1999 — Forschungsbericht

SCHWAMBORN D.; GERHOLD T.; KESSLER R.: The DLR-Tau Code — an Over-
view — DLR-Forschungsbericht 1999

Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt, Institut fur Strébmungsmechanik:
Tau-Code Users Guide. 2000

Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt, Institut fir Stromungsmechanik:
Documentation of the DLR T-Code — Technical Report, Juni, 2000

STAB
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Thema: Verbesserungen bei der Ermittlung aerodynamischer Dampfungsderivativa bei Verkehrsflug-

zeugen

Ausgangssituation: Seit 1998 werden im DNW-NWB Messungen zur Ermittlung der dynamische

Ziel:

Dampfungsderivativa innerhalb des Pjojektes MEGAFLUG durchgefihrt (siehe (4)). Die dyna-
mischen Derivativa tragen zum einem maBgeblich zur Beschreibung des Flugverhaltens bei
und kénnen zum anderen flr bestimmte Lastfdlle dimensionierend sein. Diese Messungen
wurden mit dem Oscillatory Motion Support (OMS) durchgefiihrt. Dabei hat sich gezeigt,
daB diese MeBeinrichtung zur Ermittlung der dynamischen Derivativa sehr gut fur Verkehrs-
flugzeuge groBer Streckung anwendbar ist und zu neuen, wichtigen Erkenntnissen gefiihrt
haben, die dazu beitragen, das Entwicklungrisiko der A3XX zu minimieren.

Neben diesen positiven Ergebnissen haben die bisherigen DNW-NWB Versuche aber auch
die Notwendigkeit von weiteren Verbesserungen der Versuchstechnik aufgezeigt.

Seit dem ersten Airbus-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 fur den Me-
galiner wegen des kurzen ovalen Rumpfes und der engen Kopplung zwischen Fliigel und
Leitwerken sind weitere Verbesserungen der Vorhersagegite der Dampfungsderivativa der
Ladngs- und Seitenbewegung des Aerodynamikmodells notwendig. Aus diesem Grund wur-
den bereits Winkanalmessungen zur Ermittlung der Dampfungsderivativa durchgefihrt. Um
nun eine weitere Erhéhung der Vorhersagegenauigkeit zu erzielen, ist es notwendig die Qua-
litdt der Windkanalversuche zu verbessern.

Lésungsweg: Zur Uberpriifung der Genauigkeit und Wiederholbarkeit der Messungen wurden

bereits umfangreiche Parameterstudien durchgeftihrt. Hierzu gehérte die EinfluBbestim-

defekte Lager neue Lager
0.2 — 02 ——r———71— 77—

0.1 F /\ .
0.0 — 0.0

~5.0 -3.0 -1.0 1.0 3.0 5.0 5.0 -3.0 -1.0 1.0 3.0 5.0

t
[=]
-

T

1

Bilder 1 und 2: EinfluB von Lagerspiel auf die dynamischen Ergebnisse

mung des mechanischen Systems auf die MeBergebisse. Zum einen entsteht bereits im Nick-

bewegungskopf nach kurzer Betriebszeit durch unterdimensionierte Lager zu viel Spiel im

System, was sich in den MeBergebnissen widerspiegelt (vgl. Bilder 1 und 2). Durch einen neu
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ausgelegten Nickkopf kénnen diese Einflisse in Zukunft beseitigt werden. AuBerdem sollen
Oberschwingungen — durch das Eigenschwingverhalten des Antriebes — mit Hilfe eines akti-
ven Stab (Piezo-Element) vermieden werden. Zum anderen wird fur weitere Messungen das
bisherige Antriebssystem durch einen neuen hydraulisch angetriebenen Bewegungsapparat
(Hexapod) ersetzt.

Bei der Beurteilung des Einflusses

G’ | ‘ ' ' ' der MeBstreckenanordnung auf die
oz - 1 MeBergebnisse, fiel die Entschei-
o1} 1 dung auf die geschlitzte MeBstrecke,
00 da aufgrund des geringeren Turbu-
o1t ] lenzgrades die MeBsignale geringe-
w2l [ Gmevepe ] i re Oberschwingungen aufweisen als
— Seschinzte Mabstrocke 8% 1 in der offenen MeBstrecke (siehe

5.0 -30 -0 f] 10 30 5.0 Bild 3).

Bild 3: MefBstreckenanordnung

Zur Vermeidung von Phasenverschie-
bungen zwischen Weggebersignal
und aktueller Modellposition wird
durch eine optische MeBeinrich-
tung direkt am Modell die Posi-
tion bestimmt. Der Vergleich mit
dem im Antrieb befindlichen DMS-
Weggebersignal zeigt bereits in ei-
nem Vorversuch (Bild 4), daB die
Nickamplitude des Modells groBer
ist, als vom DMS-Signal ermittelt.
Um weiterhin die MeBgenauigkeit
, s 20 zu erhéhen werden hochauflosende
Zeits Phasenverstarker eingesetzt.
Bild 4: Optische Positionsbestimmung

O optische Wegaufnahme
+ DMS-Weggeber

Diese Untersuchungen zeigen die Notwendigkeit der Qualitatssteigerung der Versuchstech-
nik auf.

Literatur:
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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.
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weiteres Vorgehen: Es ist vorgesehen, im Juli 2000 die optische Positionsbestimmung im DNW-

NWB am A340-300 Modell auf einwandfreie Funktion zu tberprifen. AuBerdem kommt das
neue Datenerfassungssystem zum Einsatz. In einem weiteren Windkanalversuch im Septem-
ber und Dezember 2000 finden Messungen an einer neuen A3XX-100/200-Konfiguration
mit neuem mechanischen System statt.
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Thema Grenzschichtuntersuchungen mit HeiBfilmarrays an

Hochauftriebsfligeln

Ausgangssituation

Messungen an Hochauftriebsmodellen im Windkanal werden meist ohne kinstliche Grenz-
schichttransition an den einzelnen Elementen der Tragflugel (Vorfligel, Hauptfligel, Klappen)
durchgefihrt. Dabei wird angenommen, daB die Grenzschichtentwicklung und insbesondere
der Umschlag bei den hohen Anstellwinkeln am Modell mit der an der GroBausfihrung im Flug
vergleichbar ist. Diese Annahme ist durch entsprechende Grenzschichtuntersuchungen zu verifi-
zieren.

Im Landeanflug von Verkehrsflugzeugen fihrt die Umstromung der Fahrwerke und der Lande-
hilfen (Vorfliigel und Klappen) bei gleichzeitig gedrosselten Triebwerken zu einem Anstieg des
Anflugldrms. In dem nationalen BMBF-Verbundvorhaben , Eigengerduschminderung an Ver-
kehrsflugzeugen” wurden diese Schallquellen, ihre Entstehungsmechanismen und mégliche
Larmminderungskonzepte untersucht. Im Rahmen dieses Projektes wurden auch Untersuchun-
gen der instationaren Strémungsvorgange mit Heifiimsensoren durchgefuhrt.

Ziel

1. Untersuchung von Grenzschichtphanomenen an Airbus-Hochauftriebsmodellen im
Windkanal: Bestimmung der Lage des Umschlages und der Abldsung

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

Losungsweg

Als MeBverfahren wird die Oberflachenheifilmtechnik verwendet. An den verschiedenen Ele-
menten der Fligel von Hochauftriebsmodellen werden HeiBfilmarrays eingesetzt. Durch on-line-
Kreuzkorrelationsanalyse der HeiBfilmsignaloe lassen sich die Lage von Ablése- und Anlegelinien
bestimmen. Dazu wird die Phasenumkehr der HeiBfilmsignale Gber diese singuldren Punkte
(phase reversal phenomenon) benutzt.
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Ergebnis

Im Rahmen des Verbundvorhabens , Eigengerduschminderung an Verkehrsflugzeugen” wurden
HeiBfilmmessungen auBer an Modellen auch an einem Original-A320-Fltgel im Deutsch-
Niederldndischen Windkanal (DNW-LLF) durchgefihrt. Dabei wurden Heifiimarrays am Vorflu-
gel (Slat), im Nasenbereich des Hauptfligels eingesetzt.
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HeiBfilmsignale am Slat, Verteilungen von RMS-Werten, Skewness (SK) und
o= 8,2° U= 50 m/s Flatness (FL) der HeiBfilmsignale

Die Zeitsignale sowie die mittleren Schwankungsamplituden und die statistischen Momente
Skewness und Flatness zeigen den Grenzschichtumschlag am Slat bei x/ L, = 0,5 (etwa an HeiB3-
filmsensor S7)

Weiteres Vorgehen

Messungen an einem Halbmodell in Hochauftriebskonfiguration im Windkanal LSWT-Bremen
der EADS-Airbus im Rahmen des EU-Projekts EUROLIFT

Datum: 11.05.01 _41- STAB




Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: Fliigel grosser Streckung
Ansprechpartner: T. J. Méller; A. Bergmann

Institution: Institut fiir Stromungsmechanik, DLR — Gottingen; DNW-NWB,
Braunschweig

Adresse: Bunsenstrasse 10; 37073 Gottingen Telefon: 0551 / 709 - 2463
Telefax: 0551 / 709 - 2830

e-mail: thorsten.moeller@dlir.de
weitere Partner:

Thema: Experimental investigation of the flow close to the surface of a high lift airfoil
configuration in a large wind tunnel

Projektbeschreibung:

In the development of numerical codes for the prediction of aerodynamic flows there is a strong need
to obtain reliable flow field data which is suited to validate turbulence models used in numerical
calculations. In the present investigation the flow close to the surface of a high lift configuration
has been studied experimentally to obtain data suitable to validate advanced numerical models for
complex flow around a high lift airfoil configuration [1]. The investigations have been performed in
the closed 2.85 m x 3.25 m test section of the DNW-NWB wind tunnel at a constant flow velocity of
50 m/s. The flow velocity has been determined by means of 3D Laser Doppler Anemometry (LDA)
using a system developed by DLR Géttingen [2] with a working distance of 3.8 m. The LDA system
was operated in a back scatter optical arrangement with a resulting diameter of the probe volume of
0.18 mm. The investigated model is a Swept Constant Chord Half - Model (SCCH) provided by
DaimlerChrysler Aerospace with a span of 1.14 m and cord length of 0.45 m. This corresponds to a
Reynolds Number based on the model chord length of 1.5 x 10°. The highly three dimensional flow
made it necessary to measure all three velocity components of the boundary layer profiles. IR
imaging with a system developed by DLR Braunschweig [3] has been employed to study transition
which was also investigated by the oil painting method. To get more constraints for aerodynamic
calculations the surface pressure of the tunnel sidewalls as well as the static pressure of upper and
lower side of the wing has been measured by pressure tabs. Additionally three — component

measurements have been performed.

To achieve knowledge of the influence of the angle of attack two angles of attack a = 10° and o = 22°
respectively have been investigated. Velocity data as well as turbulent quantities have been
successfully acquired close to the surface of the model. Using the 3D LDA system it was possible to
obtain data up to 0.4 mm close to the surface of the SCCH model. The IR imaging as well as the oil
method give well defined information on the type of boundary layer.

To determine the actual position of the model the DLR position monitoring system has been
employed in the DNW-NWB [4]. The system is capable to acquire data with frequencies up to 400
Hz. The present optical set up yields to a spatial resolution better than 0.02 mm. The experimental
results of the position monitoring show a static deviation of the model position under aerodynamic
forces but with no visible influence of the model vibration on the flow velocity. For LDA

measurements it is necessary to apply high efgfient seeding with small tracer particles without
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disturbing the flow. During these experiments an appropriate seeding technique has been successfully

applied on the bases of oil droplets.

The flow close to the surface of a high lift configuration airfoil has been studied by means of 3D
LDA. The LDA data show clearly the different types of boundary layer flow. In the present
investigation it has been found that the influence of the wake of the slat and the main wing became
more important with increasing angle of incidence. Furthermore it can clearly be seen that the three
dimensional mean flow leads to non isotropic turbulence properties and hence appropriate numerical

models have to be applied.

The obtained results demonstrate that the 3D LDA set up as well as the other techniques have been
successfully adapted to investigate the flow close the surface of a high lift airfoil configuration in the
closed test section of the DNW-NWB. The achieved data will be used to validate results obtained by
different advanced numerical codes applied by DLR Braunschweig, TU Berlin and DaimlerChrysler

Aerospace.
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Fig.1: Testsetup | Fig.2: Typical velocity profile, x/1 = 0.22
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Thema: Bestimmung der Hohenleitwerkswirksamkeit mit einem Navier-Stokes-
Verfahren

Beim Entwurf von Verkehrsflugzeugen werden zur Untersuchung der Steuerbarkeit verstirkt nume-
rische Verfahren eingesetzt. Grundlage hierbei ist die zuverldssige Berechnung der aerodynamischen
Krafte und Momente sowie ihrer Derivativa. Dabei ist eine gleichbleibend hohe Ergebnisqualitit bei
Verdanderung von Parametern wie Anstellwinkel, Hohenleitwerkseinstellwinkel und Machzahl erforder-
lich. Dies kann nur mit einem Navier-Stokes-Verfahren mit guten Turbulenzmodellen erzielt werden.

Bei derartigen Untersuchungen werden am Institut fiir Stromungsmechanik der TU Braunschweig das
Netzgenerierungsprogramm MegaCads und der Navier-Stokes-Code FLOWer eingesetzt. Beide sind
im Rahmen des BMBF Verbﬁndvorhabens MEGAFLOW in Zusammenarbeit zwischen dem DLR, der
DASA sowie einigen Hochschulinstituten entstanden [1]. Im Rahmen dieses Vorhabens wurde vom
Institut fiir Strémungsmechanik insbesondere die Umstrémung der Rumpfheck-Leitwerks-Sektion von

Verkehrsflugzeugen untersucht [2].

Fiir die Bestimmung der Leitwerkswirksamkeit wurden mit dem Netzgenerierungsprogramm Mega-
Cads zunéchst Netze fiir eine Fliigel-Rumpf-Konfiguration sowie fiir eine Fliigel-Rumpf-Leitwerks-
Konfiguration mit verschiedenen Hohenleitwerkseinstellwinkeln erstellt. Basierend auf ersten Euler-
Rechnungen wurde dann eine Optimierung der Netze vorgenommen, mit dem Ziel, die in den Rech-
nungen durch numerische Einfliisse an der Oberfliche der Konfigurationen aufgetretenen Totaldruckver-
luste zu minimieren. Nach einer Verfeinerung der Netze im Grenzschichtbereich wurden dann Navier-
Stokes-Rechnungen mit dem Baldwin-Lomax Turbulenzmodell, dem Wilcox k-w Turbulenzmodell sowie
dem k-w (LEA) Turbulenzmodell [3] bei verschiedenen Verfahrensparametern (Dampfungsfaktoren k(%)
und &(4)) durchgefiihrt. Mit den besten Einstellungen wurden dann fiir die verschiedenen Konfiguratio-
nen komplette Anstellwinkelreihen bei verschiedenen Machzahlen berechnet. Die Verfahrensvalidierung
erfolgte durch umfangreiche Vergleiche von berechneten und gemessenen Druckverteilungen am Fliigel
und am Héhenleitwerk, aerodynamischen Beiwerten und deren Derivativa.

Mit Hilfe des so validierten Verfahrens wird dann eine tiefergehende Analyse der Strémung vorge-
nommen. Schon an der Oberflichendruckverteilung und den Wandschubspannungslinien aus einer
Navier-Stokes-Rechnung lassen sich die Grundziige der Umstrémung einer Fliigel-Rumpf-Leitwerks-
Konfiguration erkennen, vgl. Abbildung 1.
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Rechnung: Navier-Stokes mit k-0 Turbulenzmodelt,
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Netz mit 4,4 Mio. Punkten

Testfall Ma_=0,78, o« =2 £ =0°

Ansicht von unten

Seitenansicht

O 0.2 0.4 0.6 08 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2

Ansicht von oben

€, 140100 060 020 020 060 100

Abbildung 1: Oberflichendruckverteilung und Wandschubspannungslinien an einer Fliigel-Rumpf-
Leitwerks-Konfiguration aus Navier-Stokes-Rechnung mit k-w-Turbulenzmodell

Der Verlauf der Wandschubspannungslinien im Bereich der Verschneidungen von Rumpf und Fliigel
sowie von Rumpf und Leitwerken 148t die Bildung von Kehlenwirbeln erkennen. Hinter dem Fliigel
ergibt sich eine Interferenzzone zwischen dem Fliigelnachlauf und der Rumpfgrenzschicht, die sich
infolge der Verjiingung des Rumpfes bis auf die Unterseite des Hohenleitwerks und bis zum Rumpfheck

auswirkt.

Mit Hilfe des durch die Rechnungen gewonnenen tiefergehenden Verstindnisses der Topologie der
Umstromung von Verkehrsflugzeugen insbesondere im Heckbereich lassen sich z. B. durch Verringerung

von Bauteilinterferenzen Einsparpotentiale ermitteln.
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Thema Die Bedeutung von Hochreynoldszahimessungen fiir den

Entwurf von Airbus-Hochauftriebskonfigurationen

Ausgangssituation und Ziel

Die korrekte Ermittlung der Leistung von Verkehrsflugzeug-Entwiirfen in Hochauftriebskonfiguration
stellt eine anspruchsvolle Aufgabe dar. Ein Tragfligel mit ausgefahrenen Hochauftriebselementen
zeichnet sich durch eine komplexe dreidimensionale Geometrie aus. Diese wird bedingt durch die
spannweitige Begrenzung der Hochauftriebselemente und Unterbrechungen (z.B. durch Triebwerke an
der Vorderkante oder Querruder an der Hinterkante) oder spannweitig diskontinuierliche
Ausfliihrungen (z.B. innen Doppelspaltklappe, auBen Einfachspaltklappe). Neben den daraus
resultierenden stark dreidimensionalen Effekten am Tragfliigel, herrschen auch bei der Betrachtung
des Mehrelementprofils komplexe strémungsphysikalische Zustdnde (Spaltstrémung, lokale
Ablosungen, Interaktion der Scherschichten, etc.).

Die Vorhersage der Eigenschaften einer Hochauftriebskonfiguration ist aufgrund dieser Zustinde mit
numerischen Verfahren im fiir den Entwurfsprozess vertretbaren Rahmen nur vereinfacht méglich.
Wahrend die Auswahl des Hochauftriebskonzeptes und die Geometrieentwickiung der Elemente
zunehmend auf Basis von numerischen Rechenverfahren erfolgt, sind Windkanalmessungen fir die
Ermittiung der Leistungen, die Verifikation des Entwurfes und die Entwicklung von Detaillsungen auf
lange Sicht unverzichtbar und stellen das Hauptwerkzeug in der aerodynamischen Entwicklung des
Hochauftriebsfligels dar.

Lésungsweg

Anders als in entsprechend validierten Rechenverfahren ist die Bereitstellung von dem realen
Flugzeug entsprechenden Strémungsbedingungen im Windkanal nur mit sehr hohem Aufwand
moglich.  Speziell an  Hochauftriebskonfigurationen zeigen sich jedoch Reynolds- und
Machzahlabhangigkeiten die die in der Messung ermittelten Leistungen maBgeblich beeinflussen. Die
Kenntnis dieser Einfllsse ist fiir eine korrekte Skalierung der Ergebnisse auf das reale Flugzeug daher
unverzichtbar. Da im Rahmen der Konfigurationsauswahl fir den Hochauftriebsfliigel eine groBe
Anzahl von Variationen vermessen werden muss, sind die existierenden Hochreynoldszahlkanile nicht
als alleiniges Entwurfswerkzeug, sondern in erster Linie zur Uberpriifung und Variation ausgewhliter
Referenzkonfigurationen geeignet. Es kommt daher auf eine sinnvolle Ergénzung der giinstig und
flexibel zu betreibenden Entwicklungskanédle (z.B. LSWT Bremen), die jedoch keine hohen
Reynoldszahlen erreichen, mit den aufwendig zu betreibenden Hochreynoldszahlkanalen (Onera F1,
Dera 5m, KKK, ETW) an. Die Kryotechnik stellt hierbei eine Alternative zur Hochdrucktechnik dar. Die
Herausforderungen an die Modelltechnik sind jedoch nicht geringer, da durch die tiefen Temperaturen
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zwar die Lasten gering gehalten werden kdnnen, daflr aber spezielle Materialien verwendet werden
missen. Um die Flugreynoldszahlen von Verkehrsflugzeugen zu erreichen, ist trotzdem noch die
Kombination mit der Druckbeaufschlagung des Kanals notwendig (ETW).

Fir die Anwendung eines Kryo-Kanals als Entwicklungswerkzeug gibt es neben einer méglichst hohen
Reynoldszahl verschiedene entscheidende Randbedingungen. So ist es vorteilhaft, wenn die
Messstreckenquerschnitte den Einsatz des selben Modells in verschiedenen, sich ergdnzenden
Kanalen (z.B. LSWT Bremen, KKK und ETW) ermdglichen. Durch den Abgleich von Kanalkorrekturen
und Messtechnik sollte es erreichbar sein, mit dem selben Modell bei identischen
Strémungsbedingungen gleiche Ergebnisse zu messen, wodurch die gegenseitige Ergdnzung zwischen
den Kanalen erst sinnvoll mdglich wird. Von zentraler Bedeutung ist die mit mdglichst hoher Qualitat
reproduzierbare Kraft-, Momenten- und Druckverteilungsmessung am Modell innerhalb und zwischen
den Messkampagnen. Darliber hinaus hat auch eine qualitativ gute visuelle Information lber den
Stromungszustand  (Tufts, Olbilder und Transitions-Visualisierung) am Tragfligel essentielle
Wichtigkeit fur die Entwurfsbewertung. Die erforderlichen Messzeiten pro Konfiguration entscheiden
ebenfalls Uber die Einsetzbarkeit der Versuchsanlage im Entwurfsrahmen. Fir eine mdglichst
realistische Messung ist auch die Simulation von Schubeffekten mit Triebwerkssimulatoren
erforderlich. Speziell flr Propellerflugzeuge wie A400M ist der Schubeinfluss ein dominierender Effekt
auf die Leistungen der Konfiguration, der nicht vernachldssigt werden kann. Wenn in Zukunft der KKK
und ETW noch stdrker in die industrielle Nutzung eingebunden werden, bekommen diese
Anforderungen, auch in Konkurrenz zu den verfligharen Hochdruckkanélen (F1, Dera 5m), ein noch
stérkeres Gewicht.

Ergebnis und weiteres Vorgehen

EADS Airbus hat im Rahmen von
Technologieprogrammen und der A380-
Entwicklung bereits neben F1 und Dera
5m auch zunehmend den KKK und den
ETW genutzt. Es wurden fiir A380
wichtige und entwurfsbeeinflussende
Ergebnisse erzeugt und die Uberpriifung
der  hauptsdchlich  bei niedrigeren
Reynoldszahlen gewonnenen Datenbasis
ermoglicht. Wichtige Erkenntnisse
konnten z.B. Uber die Entwicklung des
Maximalauftriebs, des Abldseverhaltens
und des  Widerstandseffektes  von
Entwurfsvariationen, sowie flir die
optimale Positionierung der Elemente
unter hohen Reynoldszahlen gewonnen
werden.

Weiterhin wurden Erfahrungen gewonnen,
wie die Kandle mdoglichst effizient seitens
des industriellen  Nutzers in die
Erfordernisse eingebunden  werden
kénnen. Nicht zuletzt spielt hierbei auch
die Erfahrung in der gemeinsamen Arbeit
zwischen Windkanal und Kunden eine

entscheidende Rolle. Fig.1: A380-Halbmodell in Hochauftriebskonfiguration
im KKK

Datum: Marz 2001
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Thema Aerodynamische Entwurfsarbeiten fiir den

A380-Hochauftriebsfligel

Ausgangssituation und Ziel

Der Airbus A380 wird ab dem Jahr 2005 die Airbus-Produktpalette ergédnzen. Erstmals steht dann ein der Boeing
747 Uberlegener Konkurrent auf dem Weltmarkt zur Verfligung. Der A380 ist in der Basisversion fiir 550
Passagiere ausgelegt und wird ein Abfluggewicht von fast 600 t besitzen. Bei Airbus ist in der Entwicklung des
Hochauftriebssystems konsequent der Weg zu minimaler Komplexitit gegangen worden. Die A320 und A340-
Fligel besitzen als Hinterkantenhilffe durchgehend eine Einfachspaltklappe und als Vorderkantenhilfe
durchgehend einen Slat. Systemaufwand, Gewicht und Kosten konnten dabei durch optimierte aerodynamische
Auslegung ohne LeistungseinbuBen minimiert werden. Eine zwingende Forderung fiir den A380-Entwurf ist die
Notwendigkeit, dieses Flugzeug auf der vorhandenen Infrastruktur der interessierenden Flughéfen einsetzen zu
konnen. Die gegebenen Bahnlangen miissen ausreichen um mit maximalem Abfluggewicht starten zu kénnen.
Weiterhin ist durch die Flughdfen auch die maximal mégliche Spannweite begrenzt. Fiir den aerodynamischen
Entwurf des A380-Hochauftriebsfliigels ergeben sich daraus enge Randbedingungen, in denen eine optimale
Leistung ermdglicht werden soll.

Lésungsweg

Folgende Anforderungen charakterisieren die Entwurfsaufgabe:

e geringe Komplexitat und geringes Gewicht gewiinscht

diinne Profile beschrénken Bauhdhe der Klappe

begrenzte Klappenspannweite durch notwendige Querruderspannweite

begrenzter Rumpffreiwinkel beim Rotieren

Triebwerke mit groBem Durchmesser in geringem Abstand zum Fliigel (= Unterbrechungen im Vorfiiigel im

Triebwerksbereich und vom Triebwerksstrahl angeblasene Klappen)

e Hochauftriebsfliigel auch fiir die gestreckte A380-900 mit hoherer maximaler Abflugmasse und lingerem
Rumpf ohne Modifikationen verwendbar

Hierbei muss das Hochauftriebssystem so entworfen werden, dass die geforderten Flugleistungen erfiillt werden
kénnen.

e hoher Maximalauftrieb = geringe Landegeschwindigkeit, groBe Start-/Landemasse

hoher Nullauftrieb = ausreichender Rumpffreiwinkel beim Rotieren

geringer Widerstand in Startkonfiguration = groBer Start-Steigwinkel

Durchstartféhigkeit in Landekonfiguration bei Triebwerksausfall

flugmechanisch beherrschbares Verhalten im Maximalauftrieb

Um diesen Anforderungen gerecht zu werden, sind bei EADS Airbus Verfahren im Einsatz, die in den ver-
schiedenen Phasen des Entwurfes einer Hochauftriebskonfiguration verwendet werden. Hierbei steht fiir die
Anwendung der Rechenverfahren der Grundsatz im Vordergrund, dass die Nachrechnung der Entwiirfe mit der
Komplexitét der Aufgabenstellung angepassten Werkzeugen in einer sinnvollen ,Kette* durchgefiihrt wird (Fig.1).
So wird entsprechend des Fortschrittsgrades in der Definition des Hochauftriebsfliigels von 2D-Nachrechnungen
der Schnittprofile liber quasi-3D-Nachrechnungen zur Bewertung des gesamten Fliigels auf 3D-Nachrechnungen
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zur Bewertung des gesamten Flugzeuges in Hochauftriebskonfiguration {ibergegangen. Windkanalexperimente
stellen das zentrale Werkzeug fiir die Bewertung der rechnerisch entworfenen Hochauftriebsfliigeln an der
realistischen 3D-Konfiguration und zur letztendlichen Konfigurationsfindung dar. Im Entwurfsprozess finden
verschiedene Windkanéle Verwendung. Der Dasa-Airbus Low-Speed-Windtunnel in Bremen stellt dabei ein
flexibles und schnell verfiigbares Werkzeug dar, welches zur ersten Bewertung und Konfigurationsauswahl und
Simulation der Triebwerksstrahleffekte verwendet wird. Im Deutsch-Niederlandischen Windkanal kann dann an
einem groBen Ganzmodell die Untersuchung der kompletten Konfiguration mit Leitwerken und Fahrwerk,
ebenfalls mit Triebwerkssimulation, auch unter Schiebewinkel und im Bodeneffekt vorgenommen werden. Da

sich die Strdomungsphysik

am Hochauftriebsfligel in

Abhédngigkeit von der

Reynoldszahl als

Ahnlichkeitsparameter deutlich &ndern kann, sind weitere, deutlich aufwendigere, Experimente bei héheren
Reynoldszahlen nétig, die eine bessere Vergleichbarkeit mit den Bedingungen am fliegenden Flugzeug
erméglichen. Hierzu werden Windkanale mit Uberdruck (z.B. F1 in Fauga) oder unter tiefen Temperaturen (z.B.

KKK in K&In) oder in Kombination von beidem (ETW

in K&In) betrieben.

Ergebnis
Aufgabe: Design des A380 Hochauftriebsfliigels mit vorgegebener Performance
Input: Flugzeugkonfiguration mit Reiseflugfiiigel

Der Entwurfsprozess ergab einen v

Hochauftriebsfliigel, der die bendtigten Vor hi des Konzeptes aus vorherigen

Leistungen m lt geri ngstmogl iC her Entwiirfen, Datenbasis, Handbuchmethoden, etc.

Systemkomplexitét erreicht (Fig.2). Wahrend

< y

an der B747 mit einem Dreifach-
Spaltklappensystem und einer flexiblen

2D Schnittprofilentwurf

~Definition der Kontur

~Setting-Optimierung 3D Bewertung der kompletten

Kriigerklappe ein sehr aufwendiges System PR Flugzeugkonfiguration
verwendet werden musste, konnte an der 20 NavierStokes, Optimierer-Taols ~Aerodynamische Beiwerte (Krifte,
A3XX ein weitaus weniger komplexer 4 “Drckverteiungen (Lasten)
Hochauftriebsfliigel mit Slat und 3D Hochauftriebsfligek s anleflekte
Einfachspaltklappe realisiert werden. Die entwurf und Vorhersage der Smungsfeld um die Konfig

intensive Nutzung von Rechenverfahren fiir
den Entwurfsprozess ist im Rahmen des
A3XX-Entwurfs intensiviert worden. Sie wird
bei zukiinftigen Entwirfen noch weiter

Leistungen
-Bewertung des ,clean-fligels"”
-Bewertung von Layouts und

~Leitwerk
~Bodeneffekte
3D Panel-, 3D-Euler/ Navier-Stokes-Verf.

-Vorhersage von
Reynoldszahleffekten
(2D/3D),
-Vorhersage von
Windkanal-
Wandinterferenzen
2D/3D Navier-Stokes-, 30
Panel-Vert.

Konzepten des Hochauftriebsfligel
~Bewertung von
Hochauftriebselementen

quasi-3D-, 3D-Panel-Verfahren

ausgebaut werden miissen, um eine Vielzahl

von Studien zur Auslegung parallel betreiben

A

A

zu kénnen und noch deutlich friihzeitiger
Aussagen fiir die Leistung des

Output: optimierter Hochauftriebsfligel mit
Leistungsvorhrsage

Gesamtflugzeuges machen zu kénnen. Auf

lange Zeit wird jedoch der Windkanal
aufgrund der Komplexitdt der Konfi-
gurationen und der  Vielzahl der

Variationsmoglichkeiten eine zentrale Rolle fir den
Entwurf des Hochauftriebsfliigels behalten. Das
Technologieprogramm HAK brachte fir den
Entwurf des A3XX-Hochauftriebsfiiigels eine Reihe
von wichtigen Erfahrungen. So konnten frithzeitig
die Effekte eines A3XX-typischen Fligels auf die
Auslegung der Hochauftriebselemente, auf den
Einsatz der Rechenverfahren fiir den Entwurf, und
auch auf die Windkanalexperimente ermittelt
werden. Auch wenn am A3XX-Fligel das in HAK
aufgezeigte Potential wirklich
Auslegungen noch nicht genutzt werden konnte,
liefern  Anschlussprogramme  wie  ProHMS
(Prozesskette Hochauftrieb mit multifunktionalen
Steuerflachen) die Basis fir realisierbare Lésungen
fur klinftige Flugzeuggenerationen.

Literatur

neuartiger.

Fig. 1: Ablauf des rechnerischen Hochauftriebsfliigel-Entwurfs

Fig.2: Das Layout des A380-Hochauftriebsfliigels

1. Reckzeh D., Aerodynarﬁische Entwurfsarbeiten fiir den A3XX-Hochauftriebsfligel, DGLR-JT2000-093

Datum Marz 2001
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Thema: Influence of different flap settings on the hazard posed to following aircraft

Projektbeschreibung:

The vortices in the wake of starting and landing aircraft pose a hazard for following aircraft
leading to a limitation of the capacity of airports due to the negatively influenced starting and
landing frequency. The most hazardous feature of the wake occurs as an overpowering rolling
moment near the center of the vortex. For this reason, research into the characteristics of the
vortex wake produced by lift generation has concentrated on the structure of the wakes and, in
particular, on the rolling moment that they induce on a following aircraft that encounters
them. Although many investigations concerning this problem have been conducted in the last
decades it is still of great importance because of projects like future high capacity transport
aircraft (e.g. A3XX) due to the large strength of their shedded vortices.

In the present paper the influence of different flap settings of the wake generating aircraft on
the hazard posed to a following aircraft is investigated. First, a previous experimental
investigation of the near field region of a rectangular wing with flaps is described which
shows that the maximum induced rolling moment on a following wing related to the lift of the
generator wing is reduced by deploying the flaps. From the experimental data it is not obvious
whether there exists an optimal flap configuration that produces a lowest maximum induced
rolling moment related to the lift and whether the observed alleviating effect of favourable
flap deflections is still conserved after a merging of the flap and wing tip vortex further
downstream of the wing. Therefore a numerical investigation of the wake of the wing with
various flap settings was conducted in order to clarify these questions.

The near wake region of the rectangular wing with flaps is computed by means of a 3D panel
method while the far wake region is simulated by a 2D unsteady Navier Stokes scheme in
vorticity form. The hazard posed to a following aircraft is quantified by the value of the
maximum induced rolling moment which is calculated by means of 2D strip theory. The
numerical simulation confirms the alleviating effect of flap deflection for moderate flap
deflections. Higher flap angles lead to an increase of the maximum induced rolling moment
related to the wing lift. The computation of the far wake region shows that in these cases the

merger of the wing tip and flap vortex leads to a reconcentration of circulation.
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Figure 1. Nondimensional circulation distribution
NU.b of configurations with equal inboard and
outboard flap deflection
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Figure 3. Far region of the wake computed by
means of the 2D-Navier-Stokes method for a flap
setting of & = § =20° and an angle of attack of
a=2.143°
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Figure 5. Maximum rolling moment ¢, induced
on a following aircraft-(wings horizontal) related to
the lift coefficient ¢ of the generating aircraft (flaps
equally deployed) versus distance to the trailing
edge
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Figure 4. Far region of the wake computed by
means of the 2D-Navier-Stokes method for a fiap
setting of & =20°, &, = 10° and an angle of attack of
a=4.079°

05

8 30“.5 = 15°

Figure 6. Maximum rolling moment ¢}y induced
on a following aircraft (wings horizontal) related to
the lift coefficient ¢ of the generating aircraft (flaps
not equally deployed) versus distance to the trailing
edge
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Thema: Numerical investigation of the effect of the high-lift configuration of a transport
aircraft on its vortex wake

Projektbeschreibung:

Several research programs on wake vortices are ongoing in order to avoid
a separation penalty for the Airbus A3XX. However to date, the knowledge
about wake vortex phenomena is still incomplete. In particular, a full under-
standing how a configuration-specific vortex wake in the nearfield translates
into the far wake is remote. In order to investigate the link between near- and
farfield, calculations for a generic aircraft model in three different high-lift
configurations at the same lift coefficient will be described in this paper. The
baseline case is the landing configuration with deflection angles ;0 =32° for
the inner and outer flap and 6g,,;=27° (Fig. 1). Retracting the inner flap to
the take-off position with dp,,=20° gives the second examined configuration
(Fig. 2). For the third configuration the original landing configuration is

modified such that the two single flaps are replaced by one continuous flap
based on the design criteria found by Rennich and Lele [1] (Fig. 3).

For the simulation of the vortex wake a chain of codes is built up. The de-
velopment up to a half span downstream of the model wing tip is calculated
with an Euler code (DLR-TAU) working on unstructured grids. The flow
further downstream is simulated with a spatial DNS code (DLR-Mesoscop)
in subsequent domains as shown in Figure 4.

Fig. 5 shows a comparison between Euler calculation result and wind
tunnel measurement for the baseline landing configuration. Contour variable
is total pressure loss, downstream distance is x/b = 0.5. The angle of attack
in the simulation is reduced from pzeq5.=5.0° t0 gyer=3.1° in order to end
up at the same lift coefficient of ¢;, = 1.74. It can be seen that the agreement
of the location of the vortices and the vortex wake structure is fairly good.

A preliminary result for the baseline landing configuration is shown in
Fig. 6. Displayed are iso-vorticity surfaces of the wake up to 7 spans down-
stream of the model wing tip. It can be seen that within 3 spans the wing
tip vortex and the outboard vortex of the outer flap merge. The inboard
vortices of the inner and outer flap rotate around the outboard vortex of the
inner flap without merging. But, whenever the three inner vortices lie in the
horizontal plane a Widnall-type instability [2] is induced which finally leads
to a collapse of the inner vortices at 17 spans behind the model.
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In the final paper the development of the vortex wake of the baseline-,
differential flap setting- and single flap-configuration up to 35 spans down-
stream will be compared.

Fig. 1 Baseline Land.  Fig. 2 Differential Fig. 3 Single-Flap
Configuration Flap Setting Configuration
0.5 b Euler Code 35 b DNS Code

(OLR«-Code) (DLR-Mesoscop)

Fig. 4 Sequence of Domains

Fig.5 Comparison Measurement - Computation (Baseline Configuration)

Fig. 6 Wake Iso-Vorticity Surfaces

Literatur:

[1] S.C. Rennich, S.K. Lele, "Method for Accelerating the Destruction of
Aircraft Wake Vortices”, J.Aircraft, Vol. 36, No. 2, 398 - 404, (1999)

[2] T. Leweke, C.H.K. Williamson, ”Cooperative elliptic instability of a
vortex pair”, J.Fluid Mech., Vol. 360, 85 - 119, (1998)
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Thema: Beeinflussung von Ablosung an einer Hochauftriebskonfiguration durch
periodische Anregung

Projektbeschreibung:

Das Projekt konzentriert sich auf Experimente zur Auftriebssteigerung durch aktive Strémungskontrolle an
einer Tragfliigel-Hochauftriebskonfiguration..

Das Testmodell ist in Bild 1 dargestellt und besteht aus einem NACA 4412 Hauptprofil (c=180 mm) sowie
einer NACA 4415 Hinterkantenklappe (c=72 mm). An diesem Modell werden Untersuchungen zur aktiven
Beeinflussung der Ablésung mit Hilfe von periodischer Anregung durch einen 0.3 mm breiten spannweitigen
Schiitz an der Klappenvorderkante durchgefihrt (Bild 2). Die periodische Anregung wird mit Hilfe von zwei
Lautsprechern generiert, welche sich mangels verfligbarer Einbautiefe auBerhalb des Testmodells befinden.
Die so erzeugten Druckschwankungen werden in eine Kammer innerhalb der Klappe eingespeist, und
resultieren in einem oszillierenden Luftstrom am Schlitzaustritt. Die Richtung dieses oszillierenden Strahls ist
senkrecht zur Anstrémung. Sowohl die Amplitude (dimensionslos dargestellt als Impulsbeiwert ¢,) als auch
die Frequenz (St bezogen auf die Profiltiefe) kdnnen in weiten Grenzen variiert werden.

Das Testmodell ist mit Druckbohrungen auf der Profiloberseite versehen und kann lber eine Halterung auf
einer Windkanalwaage montiert werden. Anstellwinkel der Klappe () sowie der Gesamtkonfiguration (o)
werden (ber einen Servoantrieb gesteuert. Somit kénnen die Anstellwinkel unabhéngig voneinander
eingestellt werden.

Im Windkanal wurden Messungen durchgefiihrt, um den Einfluf3 der periodischen Anregung sowohl| auf das
Auftriebsverhalten, als auch auf das Strémungsfeld zu dokumentieren. Dabei wurden drei interessante
Testfélle bestimmt (Bild 3), welche mit der zur Verfigung stehenden MeBtechnik untersucht wurden. Es
wurden Hitzdrahtmessungen im Fern- und Nahbereich sowie im Nachlauf der Testkonfiguration
durchgeflhrt. Der Auftrieb wurde mit Hilfe der Windkanalwaage erfasst und die Druckverteilung an der Wand
des Modells gemessen.

Eine geeignete Kombination aus Anregeintensitat und Frequenz wurde so ausgewahlt, daB sich signifikante
Anderungen im Auftriebsverhalten ergaben. Diese Anregeparameter wurden dann wéhrend der gesamten
Versuchdauer beibehalten. (Frequenz: St=1.28 (F=100 Hz), Amplitude: C,= 60107 (v'=5.9 m/s))

In Bild 4 ist die Stromungsgeschwindigkeit ca. 4 Profiltiefen stromab als Konturplot fur den Fall o=7°, n=33°
dargestellt. Dabei handelt es sich im rechten Teilbild um den Nachlauf fir den Fall ohne Anregung, im linken
Bild um den Nachlauf mit Anregung. Der Einfluss der Seitenwénde ist am rechten und linken Bildrand
deutlich sichtbar. Dadurch ist eine 2-dimensionalitidt des Nachlaufes lediglich im Mittelschnitt gewéhrleistet.
Der EinfluB der Anregung auf den Nachlauf ist deutlich zu erkennen. Im Mittelschnitt ist die Nachlaufdelle
nach unter verschoben und der Einfluss der Seitenwande auf des Strémungsfeld ist schwécher ausgepragt.

Das Auftriebsverhalten bei periodischer Anregung ist in Bild 5 dargestelit. Die untere Kurve zeigt den
Auftriebsbeiwert bei Variation des Klappenanstellwinkels fir den Fall ohne Anregung. Nach dem Erreichen
des maximalen Auftriebsbeiwertes félit die Kurve aufgrund der einsetzenden Strémungsablésung stark ab.
Die obere Kurve zeigt den erreichbaren Auftriebsbeiwert bei aktivierter Anregung. Man erkennt deutlich, daf3
eine signifikante Erhthung des Auftriebes im Bereich hoher Anstellwinkel erreichbar ist, wohingegen bei
niedrigen Klappenwinkeln nur eine geringe Auftriebssteigerung zu erzielen ist. Das Maximum der
Auftriebssteigerung aufgrund periodischer Anregung liegt bei etwa 20%.

Umfangreiche Hitzdrahtmessungen im Fern- und Nahfeld der Testkonfiguration mit und ohne Anregung zum
besseren Versténdnis des Wirkung der periodischen Anregung wurden durchgefiihrt. Geplant sind ebenfalls
PIV-Messungen in verschiedenen spannweitigen Schnittebenen um Einblick in das instationdre Verhalten
des Stromungsfeldes zu erhalten. Diese Ergebnisse 5\lszdc»arden im Vortrag prasentiert.
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Thema: Numerical investigation of the Reynolds-number effect on the setting sensitivity
of a 2d high-lift multi-element airfoil

Projektbeschreibung:

The presented investigation focuses on the numerical sensitivity study of different slat settings on the maximum
lift coefficient of a 2D high-lift multi-element airfoil. The configuration used is the DASA H8Y 3-element airfoil, which
was measured in the KKK cryogenic wind-tunnel by Hansen and Szabo [1] at different Reynolds-Numbers.

The calculations are performed using the DLR flow solver FLOWer [2], which solves the compressible Reynolds-
averaged Naier-Stokes-equations on structured grids by a finite-volume approach using an explicit Runge-Kutta time-
stepping scheme. For turbulence modelling the Spalart-Allmaras one-equation-model [3] with the modifications of
Edwards and Chandra [4] is applied. The used multiblock grid in C-topology around each solid wall boundary consists
of ~ 80000 cells and has got a first cell thickness of 10™° chord lengths.

For the comparison with the experimental data four different slat settings are calculated (Fig. 1) so that relative
to the reference position 4 two variations with different gaps and one with increased overlap is performed.

In general the computations show a slight overprediction of the maximum lift coefficient compared with the mea-
surements, which is due to the fully turbulent calculation. This can be seen from the comparison of the maximum lift
coefficients as a function of the Reynolds-number (Fig. 2). The comparison with the experimental data shows, that
the tendencies between the different configurations are correctly calculated. Only the computed drop in maximum
lift value for position 1 at the low Reynolds-number is too low compared with to experiment. However, the overall
gap-sensitivities show a good prediction for the behaviour at both Reynolds-numbers (Fig. 3). The reversal of the
sensitivity for position 1 for the increase of Reynolds-number is predicted correctly. The overlap sensitivitics are also
simulated well by the numerical simulation (Fig. 4).

But not only the sensitivities of the global coefficients are predicted according to the experiment. A look at the
suction peak of the main airfoil element, which is nearest to where the setting change takes place, shows a good
agreement between experiment and calculation, even for the low Reynolds-number (Fig. 5) and for the high Reynolds-
number (Fig. 6).

This investigation shows, that the application of RANS-solvers for high-lift flows is accurate also for sensitivity
analysis and the trends are predicted in the right way. It can be supposed, that the main flow physics responsible for
high-lift setting sensitivities are correctly modelled by the numerical simulation. The big advantage is that also the
dependency on the Reynolds-number is predicted correctly, so that the numerical simulation is able to give answers
for the change of sensitivities for higher Reynolds-numbers, when wind-tunnel experiments become too expensive.

experiment calculation

CL.max
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Figure 1: Definition of setting variation positions for

A . Figure 2: Dependency of the maximum lift coefficient
the DASA H8Y 3-element airfoil as tested in KKK

on the Reynolds-number for different slat settings of the
- 56 = HS8Y configuration
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Figure 3: Dependency of the maximum lift coefficient
from the slat gap of the H8Y configuration for different
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Figure 5: Differences of the suction peak at the main
airfoil element in dependency of the slat position of the
H8Y configuration for Re = 2.88M1o.
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Thema Instationare Messungen an einem rotierenden Modell

im Transsonischen Windkanal Gottingen (DNW-TWG)
Ausgangssituation:

Im Rahmen des WEAG Common Exercise V sollten Untersuchungen der Umstrémung eines rotie-
renden Deltaflligels in kompressibler Stromung (Ma=0,8; i=10° & 17°; f=10Hz) durchgefiihrt wer-
den. Neben der numerischen Betrachtung fanden stationdre und instationare Messungen im
Transsonischen Windkanal Géttingen (DNW-TWG) statt.

Das in diesem Versuch getestete Modell ist eine Fliigel-Rumpf-Konfiguration bestehend aus einem
65° gepfeilten Deltaflligel und einem achsensymmetrischen Rumpf. Konzipiert und gefertigt wurde
das aus Stahl bestehende, 420mm lange Modell im DLR. Das Modell verfiigt (iber eine Aufnahme
fir eine 6-Komponenten-Waage fir Kraft- und Momentenmessungen. Im Modell sind zusétzlich vier
Drucksensoren untergebracht, um an vier Positionen auf dem Modell lokal stationdre und instatio-
nére Dricke aufzunehmen. Weiterhin sollte in diesem instationéren Fall die flachige Druckmessung
mit drucksensitiver Farbe (PSP) durch die Abteilung Messverfahren und Strémungsanalyse des
Institutes fur Stromungsmechanik des DLR demonstriert werden.

Losungsweg:

Um bei unterschiedlichen polaren Anstell- und Rollwinkeln Daten zu erfassen, wurde fir die statio-
naren Messungen (Krafte, Momente, Driicke und PSP) das Modell mit einem geraden Stil am
Schwert des DNW-TWG aufgenommen. Fir die instationdren Messungen (lokale Driicke und PSP)
wurde eine spezielle Vorrichtung entwickelt und gebaut, die eine kontinuierliche Rollbewegung des
Modells bei unterschiedlichen polaren Anstellwinkeln erlaubt. Die Achse, auf der das Modell instal-
liert ist, wird in einem Rohr gefiihrt. Somit ist als einziges sich drehendes Objekt das Modell der Stro-
mung ausgesetzt. Die Drehgeschwindigkeit des Modells betrug 10 Hz. Als polare Anstellwinkel
wurden 0°, 10° und 17° festgelegt. Zur Stabilisierung des Aufbaus war das Fithrungsrohr direkt hinter
dem Modell seitlich gegen die Kanalwéande abgespannt. Die Schwingungsbewegungen der Vorrich-
tung mit Modell sind wahrend der Messungen Gberwacht worden.

Die Datenubertragung vom rotierenden Modell zum Messwerterfassungssystem wurde iber Schleif-
ringe realisiert. Zur Messwerterfassung kam die instationdre Datenerfassungsanlage (IDa) des
DNW-TWG zum Einsatz, die eine Datenerfassung von 88 Kanalen mit einer Auflésung von 16 Bit bis
zu 50 kHz pro Kanal erlaubt.

Die Messungen wurden in der adaptiven Messstrecke des DNW-TWG bei einer Machzahl von
Ma=0,8 durchgefiihrt. Als Reynoldszahlen (bezogen auf die Modelllange) wurden im stationéren Fall
Re=3,5-106 & 5,3-10% und im instationaren Fall Re=2,2-10° & Re=3,5-108 untersucht. Diese Rey-
noldszahl- bzw. Druckvariationen waren auch fir die optimale Reaktionszeit und Auflésung der PSP-
Messungen notwendig.

Die Adaption der oberen und unteren Wand der Messstrecke wurde immer bei nicht rotierendem Mo-
dell unter dem zu untersuchenden polaren Anstellwinkel durchgefiihrt und dann bei rotierendem Mo-
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dell festgehalten. Wahrend der Messungen wurden 30 Wanddrucke stationar und 5 Wanddrtcke im
Bereich des Modells ebenfalls instationdr mitgemessen und stehen flr eine Nachbearbeitung zur
Verfligung.

Ergebnis:

In Bild 1 ist der Kraftbeiwert ¢, im flugkérperfesten Koordinatensystem dargestellt. Bei unterschied-
lichen polaren Anstellwinkeln i=5°, 10° und 17° wurde der Rollwinkel variiert und bei nicht rollendem
Modell die Krafte und Momente gemessen.

Im Gegensatz zu Bild 1 sind in Bild 2 Daten dargestelit, die bei kontinuierlich rollenden Modell auf-
genommen wurden. Hier die lokalen Driicke an vier verschiedenen Positionen auf dem Modell. Ein-
drucksvoll ist die periodische Veranderung der Druckes, besonders bei der Messposition auf dem
Flugel (K4), zu erkennen.

Die PSP-Messungen wurden bei dem kontinuierlich rollenden Modell bei diskreten Rollwinkeln ge-
triggert, so dass flachige Druckverteilungen zu festen Rollwinkeln erfasst wurden.

In dem zur Zeit laufenden Programm Aerosum wird ein dhnliches Modell mit in der Hinterkante inte-
grierten Klappen in gleicher Weise getestet. In diesem Fall werden auch beschleunigte Rollbewegun-
gen des Modells untersucht.

1 O—O i=5.00°
O—0O i=-10.00°
O—< i=9.99°
[ R R R e R I R N i=-17.01°
T VvV i=17.00°
*—* i=17.00°
0|-- X
R
o ‘ | . ;
.7 EER - B N R S ST S e A A TR po = 65kPa, Re = 3,53+10°
‘ , , , Ol —p

-100 -80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80 100

Bild 1: Stationar gemessener Kraftbeiwert c, im flugkérperfesten Bezugssystem bei Ma=0,8
und verschiedenen polaren Anstellwinkeln i.
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Bild 2: Instationar gemessene Dricke an verschiedenen Positionen auf dem Modell
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Thema Estimation of the aerodynamic effect of a SCT high-lift system at low speed.

Ausgangssituation:

Supersonic Commercial Transports (SCT) will be able to fulfill the increasing demand for reduced tra-
vel times and increasing transport productivity. Potential successors of the first generation SCT, the
Concorde, will have to prove their economical potential. Besides that, compliance with future commu-
nity noise regulations is one of the most critical design requirement. For a SCT configuration there is
little difficulty in achieving the necessary lift in low-speed flight, because of the relatively large wing
area. The major challenge is to reduce the drag at low speed conditions to fly with reduced throttle
setting and with lower noise levels. Current European SCT designs [1] feature leading and trailing
edge flaps in order to adapt the wing for achieving maximum aerodynamic efficiency at the two cruise
design points, supersonic and transonic. Naturally, this devices are to be used to optimize SCT low
speed performance.

Actual experiences in predicting SCT low speed performance using Navier-Stokes codes obtained
within GARTEur AG30 and the EU research project EPISTLE shows that the governing flow pheno-
mena are captured. This ability offers great potential that enables to integrate numerical Navier-Sto-
kes solvers in the low speed system design process which is the objectiv of EPISTLE.

Ziel:

The aim of the work presented here is to estimate the amount of low speed performance gain of the
EUROSUP SCT configuration at wind tunnel Reynolds numbers. This will be done by numerically
analysing the configuration without and with a datum high-lift system designed within the EU-research
project EUROSUP. The numerical results will be compared to the available experiments.

Lésungsweg:

A mesh generation procedure has been set up allowing the creating of medium dense meshes with
and without deflected leading edges. All version of this meshes model the stingmounted device for
comparison with the experiments. The mesh featuring the high lift system is distributed to all partners
within EPISTLE and widely used.

Ergebnis:

The configuration is a combination of a slender body having circular cross sections and a cropped
double delta wing, see Bild 1. The leading edge flap has three segments with deflection angles incre-
asing from inboard to outboard. The mesh being displayed in Bild 1 shows strong gridline clustering to
resolve the wing-body junction, the wing leading edge, the hinge area of the high lift device, trailing
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edge and wing tip. The aerodynamic performance of both SCT configurations is given in Bild 2. The
drag polars are estimated at a Reynoldsnumber of about 7*108. Numerical and experimental aerody-
namic forces are compared. The numerical results were calculated using the DLR FLOWer code on a
mesh having about 0.8*108 cells. The k- turbulence model is used.

The agreement between predicted and measured forces is good for both configurations: without and
with flap deflections. Furthermore the performance gain between both configurations is estimated in
astonishing accuracy. At the design lift (C_=0.4) the drag is reduced for about 20% using the high-lift
system.

The ability to predict aerodynamic forces of a SCT configuration at low-speed high-lift conditions with’
sufficient accuracy is demonstrated. Low-speed drag values affect the thrust requirements during take-
off and approach and hence the community noise impact. The demonstrated numerical aerodynamic
prediction using Navier-Stokes codes is needed to qualify numerical simulation methods for future

design work of low drag high-lift systems.

Bild 1 Planform and surface mesh of the generic SCT configuration.

—

e e = M=0.25; Exp. Swing
—@—— DLR; m; k-0 Lwing
C 1 |—@®— DLR; m; k- Swing

L - = = = M=0.25; Exp. Lwing, Strip3 -

Bild 2 Numerical and experimental estimated drag polars for the SCT configuration without and with datum
leading edge flap deflection.

Literatur:

[1] Lovell, D.A.; European research of wave and lift dependant drag for supersonic transport aircraft.
AlAA Paper No. 99-3100, 1999.

[2] Herrmann, U.; Code validation for SCT applications.
AIAA Paper No. 99-903, 1999.
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Thema:
Experimentelle Simulation mandvrierender Kampfflugzeuge

Ausgangssituation:

Im Rahmen des Projektes AeroSUM (Aerodynamic Simulation of Unsteady Manoevers) soll
ein Softwarepaket erstellt werden, in dem ein aerodynamisches Berechnungsverfahren auf der
Basis der instationdren Navier-Stokes Gleichungen mit einem Verfahren zur Losung der
Bewegungsgleichungen des starren Korpers gekoppelt wird. Es wird erwartet, dal mit einem
solchen Verfahren das Verhalten des mandvrierenden Flugzeugs genauer als bisher vorherge-
sagt werden kann. Zur Validierung des Rechenverfahrens werden Datensétze von dynami-
schen Untersuchungen an einem Modell im Windkanal benétigt.

Ziel:

Im Experimentalteil von AeroSUM wird die fiir dynamische Windkanalversuche benétigte
Versuchs- und MeBtechnik fiir den Transsonischen Windkanal Goéttingen (TWG) entwickelt
und damit die experimentelle Datenbasis fiir schlanke Fliigel zur Validierung numerischer Ver-
fahren in den transsonischen Machzahlbereich ausgedehnt.

Losungsweg:

Die Bewegungsformen des Modells im Windkanal werden in AeroSUM auf transiente und
freie Rollbewegungen begrenzt.

Dabei sollen Referenzdaten zu den folgenden Schwerpunkten bereitgestellt werden:
* statische Untersuchungen als Funktion des Anstell- und des Rollwinkels
* transiente gefiihrte Bewegung eines Modells ohne Steuerflichen
» Steuerflachenausschlédge des statischen und transient gefiihrten Modells

* Ausschwingvorginge und durch Steuerflichenausschlag angeregte freie Bewegungen
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Ergebnis:

Dazu wurde ein Modell gebaut mit fernverstellbaren Rudern, ein Rollapparat (bis 10 Hz) und
eine optischen Positionserfassung (Bild 1). Zur Messung der instationdren Druckverteilungen
wurden Miniaturdruckaufnehmer in die Tragflichen des aus CFK gefertigten Modells
einlaminiert. Die Modellkrifte und -momente werden mittels einer neu entwickelten
Piezowaage gemessen. Ebenso werden die Klappenkrifte mit Piezoelementen erfasst. Alle
Messdaten und Steuersignale werden via Telemetrie iibertragen.

Bild 1: Versuchsaufbau im TWG

Literatur:

Loser T.: Dynamic Force and Pressure Measurements on an Oscillating Delta Wing at Low

Speeds, DLR Institutsbericht IB 129-96/9, 1996
Weitere Vorgehensweise:

Durchfiihrung und Auswertung der stationédren und instationdren Messungen im TWG

Gottingen, den 18. 05. 2001
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Thema Einsatz der Programmsteuerung fiir die multidisziplindre Simulation des
mandovrierenden Flugzeugs

Im Projekt AeroSUM soll ein geeignetes Simulationswerkzeug entwickelt werden, mit dem das dyna-
mische Verhalten eines Flugzeuges bereits in der Definitionsphase analysiert und beurteilt werden
kann. Zu diesem Zweck wird ein Softwarepaket erstellt [1], in dem ein aerodynamisches Berech-
nungsverfahren auf Basis der instationdren Navier-Stokes-Gleichungen mit einem flugmechanischen
Berechnungsverfahren derart gekoppelt wird, da die Manover eines als Starrkorpers betrachteten
Flugzeugs simuliert werden konnen.

Der zur Ablaufsteuerung entwickelte Integrationsrahmen mit dem Namen KAPS wurde bei der Durch-
fiihrung der gekoppelten Simulation von flugmechanischer und aerodynamischer Berechnung erfolg-
reich eingesetzt. Dabei wurden verschiedene Erweiterungen und Verbesserungen vorgenommen,
sowie Fehler beseitigt.

Die Funktionsfahigkeit der gekoppelten Simulation wurde anhand mehrerer Testfille iiberpriift. Dies
war zum einen die Nickschwingung eines NACA 64A010 - Profils (siche Bild 1a und 1b) mit einem
anfaglichen Anstellwinkel von 1° bei einer Anstrémung von Ma=0.5 [2]. Zum anderen handelte es
sich um die Rollbewegung eines Deltafliigels [3]. Dabei wird der Deltafliigel mit einem Nickwinkel
von 30° und einem Rollwinkel von 40° losgelassen (siche Bild 2a und 2b) und fiihrt eine Rollbewe-
gung um seine Lingsachse durch. Die Anstromung ist Ma=0.27. Bild 2b zeigt die Druckverteilung in
der Ausgangslage. Auf der linken Tragfliche existiert ein intakter Wirbel, auf der rechten Tragfliche
ist der Wirbel aufgeplatzt.

Im Verlauf der Berechnungen stellte sich heraus, dass bei der gekoppelten Simulation von Flugmecha-
nik und Aerodynamik auf der aerodynamischen Seite erhebliche Rechenleistung benétigt wird. Liess
sich fiir die Nickschwingung des NACA 64A010 - Profils auf der aerodynamischen Seite noch eine
Navier-Stokes-Rechnung auf einer Workstation in anehmbarer Zeit durchfiihren, so war dies fiir die
Simulation des rollenden Deltafliigels nicht mehr praktikabel. Es ergab sich schon fiir die Eulerrech-
nung auf einer Workstation eine Rechenzeit von mehreren Tagen. Die Netzgrosse betrug dabei etwa
370000 Punkte.

Um zu einer Reduzierung der Rechenzeit zu gelangen ist der Einsatz von Vektor- bzw. Parallelrech-
nern notig. Da das Solvermodul des Tau-Codes auf derartiger Hardware eingesetzt werden kann,
wurde der Integrationsrahmen KAPS dahingehend erweitert, dass die Benutzung des Tau-Codes in der
gekoppelten Simulation auf Parallel- und Vektorcomputern moglich ist, wihrend die flugmechanische
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Berechnung mit SIMPACK [4] weiterhin auf einer Workstation ablaufen kann. Mit dem Einsatz dieser
Hardware wird auch fiir den Fall des rollenden Deltafliigels die Durchfilhrung einer Simulation mit

einer Navier-Stokes-Rechnung auf der aerodynamischen Seite angestrebt.
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Bild 1a und 1b Hybrides Rechennetz (300000 Punkte) und Momentaufnahme der Cp-Verteilung fiir
das NACA64A010 - Profil
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Bild 2a und 2b Rechennetz (370000 Punkte)und Druckverteilung fiir den rollendenDeltafliigel in der
Ausgangslage

[11  G. Seidler. Programmsteuerung fiir die multidisziplindre Simulation des mandvrierenden Flug-
zeugs, AG STAB Jahresbericht 1998, S.80.

[2] G. Seidler, U. Burggraf, W. Monnich. AeroSUM - numerische Simulation mandvrierender
Kampfflugzeuge, DGLR-Jahrbuch 1999, Band III

[31  N. Chaderjian, L. Schiff. Numerical Simulation of Forced and Free-to-Roll Delta-Wing Moti-
ons. Journal of Aircraft, Vol. 33, No. 1, pp. 93-99, 1996.

[4] SIMPACK, veﬂri;ben durch INTEC GmbH, Miinchner StraBe 20, 82234 Wessling, www.sim

pack.de.
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Small Disturbance FEuler—Verfahren (FLM-SDEu) angewandt auf einen Del-
tafliigel bei verschiedenen Figenformen

Aeroelastische Problemstellungen erfordern umfangreiche Parametervariationen hin-
sichtlich Machzahl, Anstellwinkel, Eigenform und Frequenz. Gerade im transso-
nischen Bereich sind die in der Aeroelastik gingigen Verfahren auf der Basis der
linearen Potentialtheorie weniger geeignet. Nichtlineare Euler—~ und Navier-Stokes—
Verfahren liefern qualitativ hochwertige Ergebnisse, sind aber insbesondere fiir in-
stationdre Anwendungen mit einem erheblichen Rechenzeitaufwand verbunden.

Ziel ist daher ein effizientes und qualitativ hochwertiges Verfahren zur Beschreibung
der Aerodynamik. Hinsichtlich eines Einsatzes in der Aeroelastik ist eine Formulie-
rung im Frequenzbereich sinnvoll. Dieses Verfahren soll im gesamten Machzahlbe-
reich giiltig sein.

Aus dieser Motivation heraus wurde am Lehrstuhl fiir Fluidmechanik der Techni-
schen Universitdt Miinchen in den letzten Jahren ein Euler—Verfahren bei kleinen
Stérungen FLM-SDEu auf der Basis des nichtlinearen Euler—Verfahrens FLM-Eu
entwickelt. Unter der Annahme, daf8 der instationire Stéranteil klein ist gegeniiber
der stationdren Stromung, wird die instationire Strémung als Superposition der sta-
tiondren Grundstrémung mit dem instationiren Stéranteil interpretiert. Fiithrt man
dann einen harmonischen Ansatz fiir die Netzbewegung und fiir die Stromungs-
groflen ein, kann man aus den nichtlinearen Euler-Gleichungen die Small Distur-
bance Euler-Gleichungen (SDEu) herleiten. Das instationédre Problem wird auf ein
formal stationdres Problem fiir den Storanteil zuriickgefiihrt. Die Ergebnisqualitit
dieses Verfahrens ist sehr zufriedenstellend, wie umfangreiche Testrechnungen im
Subsonischen, Transsonischen und Supersonischen gezeigt haben. Die Formulierung
im Frequenzbereich eignet sich zur Kopplung mit den in der Aeroelastik haufig ver-
wendeten Modalverfahren. Weiterhin erlaubt die Lésung der SDEu—Gleichungen
einen erheblichen Rechenzeitgewinn gegeniiber der Lésung der nichtlinearen Euler—
Gleichungen. Nach bisheriger Erfahrung ist FLM—-SDEu um den Faktor 3-10 je nach
Anwendungsfall schneller als FLM-Eu.

Dargestellt ist die Anwendung des Verfahrens FLM-SDEu auf die Simulation einer
Eigenform eines 53°-Deltafliigels. Der Fliigel in verformter und unverformter Lage
ist in Bild 1 dargestellt. Die Diskretisierung des Rechenraumes erfolgt mit einer CH-
Topologie mit 180 x 66 x 30 Zellen. Die Simulation erfolgt fiir die Anstrémmachzahl
My = 0.8, a = 0deg und k,.g = 1.322.
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Auf der Basis der stationdren Lésung wird die Simulation fiir die betrachtete Eigenform durchgefiihrt.
Bild 2 zeigt die Differenz zwischen Fliigelunter— und —oberseite fiir den Real- und Imaginérteil der
ersten Harmonischen des Druckbeiwerts fiir zwei spannweitige Schnitte. Die Ergebnisse von FLM-
SDEu sind denen des nichtlinearen Euler—Verfahrens FLM-Eu und einem linearen Potentialverfahren
gegeniibergestellt. Die Ubereinstimmung mit FLM-Eu ist gut, diejenige mit dem Potentialverfahren
angesichts der unterschiedlichen Auflésung zufriedenstellend.

Bild 1: Verformter und unverformter Fliigel (Deformation um Faktor 10 iiberhoht dargestellt).

0.04 r 0.04
- yls=0.414 ys=0414
0.03 Kyy = 1.322 0.03 Ko = 1.322
0.02 0.02
001k 0.01
o o Wﬁ:ﬁ%%
< 0 }.&QN < 0 \O\U\&S(
2 f & v
o -
0.01 N\& o -0.01
002 B G pimespEw 002H ; pspey
E| & FMEs & FLM-Eu
a) y/S = 0.414 003 F1 5 toear Potental 003 H 5 tnear Potential
0.04 C o - L .0.04 b= I "
0 0.25 0.5 0.75 1 0 0.25 0.5 0.75 1
X
0.1 0.1
F yis = 0.863 3 yis = 0.883
0.075 || ©FLM-SDEu K = 1322 0.075 Ky = 1.322
: F| &FUMEw : 3
0.05 H O linear Potentlai A 0.05 :
0.025 F 0.025
0 P47 SN S
N oF 5 < oF %
£
@ -
-0.025 T -0.025
0.05 N7 005 E G Funspeu
& FLM-Eu
b) y/S = 0.883 0075 0075 H 6 inear Potentia
-0.1 - o -0.1 < +
0.25 0.5 0.75 1 o 0.25 0.5 0.75
X X

Bild 2: Real- und Imaginérteil der ersten Harmonischen des Druckbeiwerts:
Differenz zwischen Fliigelunter— und —oberseite fir My, = 0.8, a = 0deg, ky.q = 1.322.
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[1] E. Kreiselmaier:

Berechnung instationdrer Tragfligelumstrémungen auf der Basis der zeitlinearisierten
Euler-Gleichungen. Dissertation, Technische Universitdt Miinchen, 1998.

[2] C. Weishdupl, B. Laschka:

Nonlinear and Small Disturbance Euler (SDEu) Calculations for Delta Wing Flap Efficien-
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Das Verfahren FLM-SDEu wird weiterentwickelt: Geplant ist u. a. eine Formulierung im
Zeitbereich und die Bertiicksichtigung der Grenzschicht.
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Thema: Blattspitzenwirbel in transsonischen Axialverdichtern

Projektbeschreibung:

Ziel in dem zu einem Transferprojekt mit der Industrie und einem weiteren Hochschulinsti-
tut gehoérigen Vorhaben ist die Verbesserung transsonischer Verdichter durch Steigerung des
Wirkungsgrades und die Verbreiterung des Kennfeldes. Das Vorhaben setzt dort an, wo nach
heutiger Kenntnis das bei weitem grofite Potential hinsichtlich der Vermeidung von Verlusten
besteht, nimlich an der Blattspitze des ersten Verdichter-Laufrades. Dort werden die héchsten
Totaldruckverluste iiber der SchaufelhGhe festgestellt. Sie werden einem iiber der Saugseite
stehenden Blattspitzenwirbel zugeschrieben, der durch die Druckunterschiede zwischen Druck-
und Saugseiten der Rotorblétter eines Axialverdichters im Spalt zwischen Rotor und Gehéuse
an jeder Blattspitze entsteht, sich iiber der jeweiligen Saugseite aufrollt und dessen Achse
im AufBenbereich des Ringgitterkanals in den Kanal hinein verlduft. Bei transsonischen Ver-
dichtern mit typischen Blattspitzen-Machzahlen um 1,5 wirkt die Blattspitze ndmlich wie eine
Unterschallvorderkante einer mit Uberschall angestromten Fliche, auf deren Druckseite ein Ver-
dichtungsstof steht und auf deren Saugseite sich ein Wirbel aufrollt. In dem vorliegenden Fall
einer mit der Schaufelzahl niherungsweise periodischen Stromungssituation mufi der Wirbel
den vom gegeniiberliegenden Blatt erzeugten KanalstoB8 durchstofen. Die dabei stattfindende
Interaktion bewirkt eine plétzliche, starke Verdnderung der Wirbelstirkenverteilung, die zum
Aufplatzen des Wirbels fiilhren und in dem gefiirchteten Verdichterpumpen enden kann.

Um diese Phinomene zu kliren, miissen zunéchst die Bedingungen der Wirbelentstehung im
Spalt zwischen den Rotorblattspitzen und der Ummantelung eines Axialverdichterlaufrades, der
Aufrollvorgang des Wirbels, seine Wechselwirkung mit den Wandgrenzschichten, die Konvekti-
on des Wirbels im Kanal und der Verlauf des Wirbels bis zum Kanalsto§ moglichst genau be-
kannt sein. Zu ihrer Berechnung werden in diesem Vorhaben existierende Verfahren eingesetzt,
die fiir die Simulation dreidimensionaler, reibungsbehafteter Innenstrémungen mit periodischen
Randbedingungen entwickelt worden sind und sich bei Anwendungen auf die Durchstrémung
transsonischer, rotierender Axialverdichtergitter bzw. ummantelter Rotoren mit M, > 1 im
AuBenbereich bei Mgz < 1 bereits bewdhrt haben. Wichtige Parameter des Problems sind
die mit Drehzahl und Temperatur verinderliche Spaltweite, die Geometrie des Gitterkanals -
insbesondere der Schaufelspitze - und die Schaufelbelastung.

Die Darstellung der Relativ-Machzahl (Abb. 1) auf einer Umfangsflache, die eine Spalthéhe
unterhalb der Blattspitze liegt, verdeutlicht den Kanalsto}, den Verlauf der Blattspitzenwirbe-
lachse und die Interaktion des Wirbels mit dem Stof. Dort, wo der Wirbel auf den Sto8 trifft,
ergibt sich eine Ausbeulung der Stoffliche und dahinter ein blasenférmiges Gebiet niedriger
Geschwindigkeit, das ein Vorstadium des Wirbelaufplatzens ist. Abbildung 2 zeigt auf einer
Schnittebene, die in etwa normal zur Wirbelachse liegt, die Dichteverteilung im Wirbelkern,

die V' :belentstehung und den Aufrollvorgang an der Blattspitze.
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Abbildung 1: Umfangsfliche bei 99% Kanalh6he, Betriebspunkt: 1m/myes =
98.75%, Isolinien Relativ-Machzahl M,
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Abbildung 2: Schaufelvorderkante/Blattspitze, Betriebspunkt: m/mme, =
98.75%, Verteilung Dichte p, Integrationskurven Relativge-
schwindigkeit w
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Thema Berechnung von Rotoren im schnellen Vorwirtsflug mit dem 3D Navier-Stokes-
Verfahren FLOWer

Ausgangssituation:

Zeitgenaues Euler/Navier-Stokes Verfahren, welches fiir reibungslose Stromungen fiir die Berech-
nung der Umstromung von Rotoren im schnellen Vorwirtsflug validiert wurde

Ziel:

Validierung des Navier-Stokes-Verfahrens als Basis fiir zukiinftige Erweiterungen fiir die Berechnung
der instationdren Stromungsfelder um komplette Hubschrauberkonfigurationen (Hauptrotor, Rumpf,
Leitfldchen, Heckrotor, ...) unter Beriicksichtigung der Reibung und der Blattdynamik.

Losungsweg:

Die Rotorblétter wurden vereinfachend als starr angenommen. Es wurde um jedes Blatt ein Rechen-
netz generiert, welches mittels der Chimidren-Technik in ein Hintergrundnetz eingebettet wurde, so
daB jedes Blatt unabhiingig von den anderen Blittern beliebige Starrkorperbewegungen ausfiihren
kann. Die Rechnungen wurden sowohl fiir reibungslose als auch fiir viskose Stromungen unter Ver-
wendung des Turbulenzmodells nach Baldwin und Lomax durchgefiihrt. Die Trimmung wurde mit
dem DLR-Rotorsimulationsverfahren S4 berechnet, wobei keine Kopplung zwischen dem Rotorsimu-
lationsverfahren und dem CFD-Verfahren durchgefiihrt wurde.

Ergebnis:

Fir Vergleichszwecke wurden auch Fille mit einem isolierten Blatt berechnet, um den Effekt des
Abwindes aufgrund der anderen Blitter isolieren zu konnen. Bild 1 vergleicht den Verlauf des Nor-
malkraftbeiwertes an 5 radialen Positionen fiir drei Rechnungen mit den experimentellen Daten [1].
Die Reibungseffekte unterscheiden die beiden Rechnungen fiir isolierte Blitter (Euler: reibungslos, N-
S: reibungsbehaftet) deutlich. Der Effekt der Beriicksichtigung des Abwindes der anderen Blitter ist
beim Vergleich der beiden Rechnungen fiir viskose Stromungen (N-S: isoliertes Blatt, N-S Chim: Chi-
mirenrechnung) gut zu erkennen. Den Vergleich der Druckverteilungen zeigt Bild 2. Insgesamt stim-
men die Ergebnisse der Chimidrenrechnung am besten mit den experimentellen Daten iiberein. Es ist
allerdings festzuhalten, daB die Ubereinstimmung quantitativ unbefriedigend ist. Hier wird eine deutli-
che Verbesserung zum einen durch eine Iteration mit dem Rotorsimulationsverfahren erhofft, so daB
eine getrimmte CFD-Losung erzielt wird und zum anderen durch eine Beriicksichtigung der Blattdy-
namik.

-70 -
STAB



Bild 1: Vergleich der berechneten mit den gemessenen Normalkraftbeiwerten fiir den 7AD-Rotor:
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Bild 2: Vergleich der berechneten mit den gemessenen Druckbeiwerten fiir den 7AD-Rotor:

Literatur:

[1] P.Beaumier, M. Costes and R.Gavériaux. "Comparison Between FP3D full Potential Calculations and
S1 Modane Wind Tunnel Test Results on Advanced Fully Instrumented Rotors", 19th ERF, Cernobbio,

Como (ltaly), Sept. 1993.

[2] Pahlke, K., Chelli, E. ,Calculation of Multibladed Rotors in Forward Flight Using a 3D Navier-Stokes
Method®, 26th European Rotorcraft Forum, Paper 48, The Hague, 2000.

weiteres Vorgehen:

Im Rahmen der deutsch-franzosischen Kooperation CHANCE wird das CFD-Verfahren FLOWer fiir
die Simulation der Umstromung von vollstandigen Hubschrauberkonfigurationen einschlieBlich einer
Kopplung mit der Blattdynamik erweitert werden. Als konkreter néchster Schritt ist eine schwache
Kopplung mit einem Rotorsimulationsverfahren vorgesehen, um die Blattelastizitéit zu beriicksichtigen.
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Thema: Detrektion von Dichtegradienten an Hubschrauber-Rotorblittern im Flug

Projektbeschreibung:

In der geplanten Veroffentlichung werden zwei Anwendungen der Hintergrund-Schlieren-Methode an
Hubschraubern im Flug beschrieben und erste Riickschliisse auf die zu beobachtenden aerodynamischen Effekte, sowie die
Eignung des neuen Mefverfahren auf die Detektion von Dichtegradienten an Hubschrauber-Rotorbldttern im Flug gezogen.

Mit zunehmender Nutzung ziviler Hubschrauber wird die Reduktion des emittierten Larms insbesondere im Landeanflug
immer bedeutender. Ein Schliisselfunktion hat hierbei die Vorhersage der Interaktion der Rotorblitter mit den
Blattspitzenwirbeln des Rotors. Zu diesem Zweck werden vielerorts numerische Simulationsprogramme erstellt und
betrieben die aerodynamische und aeroakustische Leistungsanalysen zur Entwurfsoptimierung erméglichen sollen. Um die
Qualitit dieser numerischen Simulationen zu erhéhen, bedarf es einer méglichst exakten mathematischen Modellierung der
Wirbelparameter, die aus geeigneten Experimenten ermittelt werden miissen. Da die Struktur transsonischer Wirbel, wie sie
an Hubschrauber-Rotorblittern entstehen, in starkem MaBe von der Reynoldschen Zahl abhéngen, lassen sich Daten {iber
diese Struktur nur in eingeschrinktem Mafe aus Modellversuchen ableiten.

Anspruchsvolles Ziel bleibt daher die Detektion und Messung solcher Blattspitzenwirbel in Flugversuchen. Dieses Ziel
wurde nun mit Hilfe einer neuen MeBmethode, der Hintergrund-Schlieren-Methode erfolgreich umgesetzt.

Bei feinem ersten Test wurden die Wirbel eines vom Gelidnde DLR in Géttingen startenden Eurocopters BK117
gemessen (siche Abb. 2). Die zu erwartende Wirbellage zeigt ein vereinfachendes Modell wie es in Abbildung 2

dargestellt ist. Die spiralformigen Verldufe der Wirbelachsen erscheinen in der Projektion als elliptische Linien. In der

folgenden Abbildung, die den in Abb. 2 dargestellten kleineren Beobachtungsbereich zeigt, 148t sich der Blattspitzenwirbel
des im Bild befindlichen Blattes bereits erkennen

Weitere Tests fanden kiirzlich in Zusammenarbeit die NASA in Kalifornien statt die bisher erst teilweisg
ausgewertet wurden. So wurden beispielsweise Aufnahmen der Wirbe! an einem schweren /.\rmeehubschrauber gemacht die
die durch die besondere Form der Blattspitze entstehenden Doppelwirbel erkennen lassen (siche Abb. 4).

Weitere Auswertungen der gewonnenen Daten und eine Umfassendere Beschreibung der Messergebnisse sollen in dem
Konferenzbeitrag erscheinen

o i

(w) 2
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0
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Abbildung ¢ Skizze der theoretisch zu erwartenden Wirbellagen und ihrer Projektion in die Bildebene
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Photo des BK117 im Schwebeflug und Dichtegradienten des Rotornachlaufs in Pro

Abb. 2

Photos der Kamerapositionen und der ‘Black Hawk” im Schwebeflug

3

Abb

Bilddaten und ausgewertete Dichtegradienten.

Abb. 4:
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Thema

Ausgangssituation
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Losungsweg
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37073 Gottingen Telefax 0551-709-2446

e-mail: markus.trenker@dlr.de

Adaptive Profile zur instationiren Strémungsbeeinflussung

Der Betriebsbereich moderner Helikopter ist unter anderem durch die
Stromungsbedingungen am Helikopter-Hauptrotor bestimmt. Am Rotorblatt
gilt die vektorielle Addition der Fluggeschwindigkeit und der Geschwindigkeit,
hervorgerufen durch die Winkelgeschwindigkeit des Rotors. So ergeben sich
zum Einen relativ niedrige Machzahlen am riicklaufenden und transsonische
Machzahlen am vorlaufenden Blatt. Die Forderung nach méglichst konstantem
Auftrieb tiber der Periode des Rotors fiihrt zu einer periodischen Anstellwin-
kelanderung des Rotorblattes. Fiir den Betriebsbereich ist nun sowohl der
Bereich transsonischer Machzahlen und kleiner Anstellwinkel als auch der Be-
reich niedriger Machzahlen und hoher Anstellwinkel mafigebend. Zu starke
Stofe mit damit verbundener Stof-Grenzschicht-Wechselwirkung am vorlau-
fenden und dynamisches Ablésen (Dynamic-Stall) am riicklaufenden Blatt be-
schrénken den Betriebsbereich.

Durch geeigneten Entwurf zweidimensionaler Helikopterprofile sollen die
Moglichkeiten untersucht werden, den Betriebsbereich zu vergrofiern. Dies
umfasst sowohl den Entwurf des Profils als auch die Beschreibung der dynami-
schen Deformierung des Profils wihrend der Drehbewegung des Rotors. Das
Profil soll auf diese Weise den periodisch dndernden Strémungsbedingungen
am Rotor angepasst werden.

Die Erstellung und das Zusammenwirken numerischer Werkzeuge bildet die
Grundlage fiir den erfolgreichen Entwurf. So wird ein Geometriegenerator ver-
wendet um Profile zu erzeugen und die Deformierungsmodelle auf das Profil
anzuwenden. Die Strémungsberechnung erfolgt mit einem zeitgenauen instati-
ondren Navier-Stokes-Code [1], der es gestattet, neben einer Gesamtbewegung
des Profils das Profil zusétzlich zu deformieren.
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Ergebnis

Ausgangspunkt fiir die numerischen Untersuchungen ist die Zuordnung des
Entwurfspunktes zum Zeitpunkt héchster Machzahl und kleinstem Anstell-
winkel wahrend der Rotorperiode. Fiir den Entwurf des Profils wird neben
anderen Verfahren die “Methode des fiktiven Gases” [2] verwendet, um so ein
stofifreies Profil fiir den Entwurfspunkt zu erhalten. In weiterer Folge muss ein
geeignetes Deformierungsmodell fiir das Profil gewahlt werden. Verschiedene
Modelle sind denkbar und untersucht worden, [3], [4]. Ein technisch realisier-
bares Modell ist das “Drooping-Model”, welches im folgenden dargestellt ist.
Das Modell ist hochgradig flexibel, sodass sowohl Randbedingungen, die durch
die technische Realisierung vorhanden sind, als auch aerodynamische Effizienz
sichergestellt werden konnen. Es kann damit sowohl der Nasen- als auch der
Hinterkantenbereich des Profils gedreht werden. Die Verbindung der gedreh-
ten Teile erfolgt durch geeignete Funktionen, die Kriimmungsstetigkeit an den
Ubergingen sicherstellen und bestimmte Materialeigenschaften hinsichtlich der
technischen Realisierung wiedergeben.

Die folgende Darstellung zeigt die Feldwerte des dimensionslosen Druckbeiwer-
tes cp sowohl am starren als auch am deformierten Profil. Die Momentanwerte
der Machzahl und des Anstellwinkels sind M = 0.27 und « = 22.2°. Durch
geeignete dynamische Profildeformationen kann das dynamische Ablésen der
Stréomung an der Profiloberseite stark vermindert werden.

Sl %8

Momentdarstellung der cp-Verteilung im Feld fiir das starre und das deformierte Profil

Literatur

weiteres Vorgehen

Datum

10.5.2001

[1]Geifller, W.: Instationires Navier-Stokes-Verfahren fiir beschleunigt be-
wegte Profile mit Ablésung, DLR-FB 92-03, (1992)

[2]Sobieczky, H.: Verfahren fiir die Entwurfsaerodynamik moderner Trans-
portflugzeuge, DLR -FB-85-43, (1985)

[3]Trenker, M., Geifiler, W., Sobieczky H.: Airfoils with Dynamic Tran-
sonic Flow Control, AIAA 2000-4419, (2000)

[4]Geif}ler, W., Trenker, M., Sobieczky, H.: Active Dynamic Flow Con-
trol Studies on Rotor Blades, RTO Braunschweig, (2000)

Es sollen weitere Untersuchungen sowohl numerisch als auch experimentell
durchgefiihrt werden. Dabei werden die Moglichkeiten der technischen Reali-
sierbarkeit festgestellt, die dann wieder als Randbedingung fiir die numerische
Weiterentwicklung der Deformationsmodelle dienen wird. In weiterer Folge
sind Untersuchungen am dreidimensionalen Rotorblatt geplant.
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Thema

Flugkorper mit Gitterleitwerken

Ausgangssituation

Ziel

Ergebnisse zum generellen Verhalten von Gitterfligeln im Uberschall liegen zwar
vor, es fehlen aber Detailinformationen. Speziell bei den Interferenzen wird noch
Bedarf an Untersuchungen gesehen.

Verstandnis strdmungsphysikalischer Vorgange zur Erlauterung des aerodynami-
schen Verhaltens von Flugkérpern mit Gitterleitwerken.

Bereitstellung von Messergebnissen als Basis fir ein kostengiinstiges Rechenver-
fahren zur Bestimmung der aerodynamischen Beiwerte.

Lésungsweg

Im Trisonikkanal TMK werden Kraftmessungen am Gesamtflugkdérper und an ein-
zelnen Komponenten durchgefihrt.

Ergebnis

Als Beispiel wird gezeigt, wie stark sich bei Rollruderausschlag der Rollmomentbei-
wert mit der Machzahl andern kann. Im niedrigen Uberschall fallt C, bereits bei ei-
nem Anstellwinkel von o = 5° stark ab, wahrend umgekehrt bei Ma=4,0 sich fur
o >10° ein starker Anstieg ergibt. Grund hierfur ist die Rumpf-Leitwerk-Interferenz.
Im hohen Uberschall werden Kréafte und Momente in erster Linie von der Strémung
im Bereich der Luvseite des Rumpfes bestimmt, wahrend bereits bei kleinen An-
stellwinkeln die Ruder auf der Leeseite keine Rolle mehr spielen. Im niedrigen

STAB
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Uberschall sind die Unterschiede zwischen Luv- und Leeseite kleiner. Hier macht
sich daher der Abfall in der Wirksamkeit der an der Leeseite angebrachten Ruder
deutlich bemerkbar.
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Rolimomentbeiwert einer Rumpf-Gitterleitwerk-Konfiguration
in x-Lage, Rollruderausschlag £ = -5°, Einfluss von Machzahl

Ma und Anstellwinkel Alfa.

Literatur

Langsbewegung ohne Ruderausschlag

Esch, H.; Aerodynamische Beiwerte der Ldngsbewegung eines Flugkdérpers mit Git-
terleitwerk im Uberschall. DLR-interner Bericht.

weiteres Vorgehen

Windkanalmessungen bei unterschiedlichen Ruderausschlagen und mehreren Roll-
positionen

Datum  29.3.2001 STAB
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Thema: CFD-Analysen von Hochgeschwindigkeitsflugkérpern und Vergleich
mit Windkanalmessungen

Ausgangssituation:

In der laufenden Arbeit werden bei EADS/LFK CFD-Analysen zum Hyperschallflugkdrper-
Konzept HFK durchgefuhrt und mit Windkanalmessungen verglichen. Als aerodynamische
Steuerungskonzepte werden dabei sowohl konventionelle Planarfligel als auch Gitterruder
betrachtet.

Ziel / L6sungsweg:

Zu einem HFK-Konzept mit Planarfliigeln stehen die Ergebnisse von Windkanaluntersu-
chungen an einem Modell im Maf3stab 1:4.5 zur Verfiigung, die im trisonischen Kanal des
DLR in KéIn durchgefihrt wurden.

Fir vergleichende CFD-Analysen durch EADS/LFK stehen Windkanalmessungen fur einen
weiten Machzahlbereich zwischen 0.6 und 4.5 bei Anstellwinkein zwischen 0° und 15° zur
Verfugung.

Die Berechnungen erfolgen unter Verwendung der CFD-Programme FLUENT (Navier Sto-
kes-Ldser fir unstrukturierte Netze) und CFD-FASTRAN (Navier Stokes-Léser fur block-
strukturierte Netze).

Verglichen werden die aus CFD-Rechnungen bzw. Windkanalversuchen ermittelten globa-
len aerodynamischen Beiwerte (Tangentialkraftbeiwerte, Normalkraftbeiwerte und Nickmo-
mentenbeiwerte). Der Einflul verschiedener Turbulenzmodelle (Varianten des
k-g-Turbulenzmodells und Spalart-Alimaras-Modeli) auf die Qualitat der berechneten Bei-
werte wird untersucht .

Die Untersuchung geeigneter Steuerungselemente fur Hochgeschwindigkeitsflugkérper
fuhrte auch auf ein HFK-Konzept mit Mehrflachenrudern, sogenannten Gitterfligeln, welche
bei verschiedenen russischen Flugkérpern schon seit langerer Zeit Verwendung finden. Im
Zusammenhang mit solchen Gitterflugeln wurden und werden beim DLR grundlegende
Windkanaluntersuchungen an verschiedenen Basisgeometrien fiir isolierte Gitterfliigel
durchgefiihrt.

Ein weiteres Thema ist daher die CFD-Analyse von Gitterfligeln durch EADS/LFK sowie
der Vergleich mit verfugbaren Windkanaldaten (Transsonischer Windkanal Géttingen des
DLR) von unter verschiedenen Anstell- und Schiebewinkeln angestrémten isolierten Gitter-
fligeln.
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Ergebnis:

HFK-Konzept mit Planarfliigeln, berechnete Druckverteilung bei Ma=2.0 (CFD-FASTRAN)
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HFK-Konzept mit Planarfliigeln, berechnete Normalkraftbeiwerte und Nickmomentenbeiwerte im Vergleich zum
Windkanalexperiment (FLUENT, Standard-k-e-Modell)
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Berechnete Druckverteilung (CFD-FASTRAN) zu einem beim DLR im Windkanal getesteten isolierten Gitterflii-
gel-Konzept und Vergleich der bei EADS/LFK berechneten Kraft- und Momentenbeiwerte zu den Windkanaldaten
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Thema

Zonal, Spectral Solutions for the Navier-Stokes Layer.

Ausgangssituation

Here are proposed original zonal, spectral forms for the velocity’s components, for the here introduced
density function R =1Inp and for the absolute temperature T , inside the Navier-Stokes Layer (NSL),
over flattened, flying configurations (FC) , which fulfill the non-slip condition at the wall :

N . N . N .
u5 = ueZuinl , V6 = Vezvinl y WG = WeZWiTIl .
n=1 n=1 n=1
N . N .
— _ 1 _ e 1
R=R_ + (R, Rw);riﬂ : T=T +(T, Tw)gtin : (la-€)

Additionally, the boundary conditions for the velocity’s components (written here in an explicit form),
for the density function R and absolute temperature T must be fulfilled at the NSL’s edge :
N-3 N-3 N-3

Uyo = ao,N-2+;ai,N-2 U Uy = ao,N-1+§ai,N-1 4 Uy = a5 y+ ;ai,Nui ’
N—3 N—3 N—3
N2 T aO,N—2+;ai,N—2 Vio VN-1 T ao,N-1+;ai,N-1 Vi WT aO,N+;ai,Nvi ’
N—1 N N
Wy =Ty +;7i’Nwi , ;ri =1, 12_1ti =1. (2a4)

Hereby is 7= (x3- Z(x;,%,))/d(x;,x,) , a new coordinate in the NSL, u,, v;, w;, r; and t, are the

1?

unknown spectral coefficients , u,, v,, w., R,, T, are the velocity’s components of the inviscid flow
at the edge of the NSLand R, T, are the values of R and T at the wall of flattened FC. The author

takes the potential flow over the FC , after the solidification of the NSL, as outer flow instead of the pa-
rallel undisturbed flow used by Prandtl, in his boundary layer theory.
Ziele

The zonal, spectral solutions of the NSL are used to compute the friction drag coefficient C P 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 vis-
cous, aerodynamic, optimal design of the shape of the FC , via iterative optimum - optimorum theory,
as proposed in [3].

Losungsweg

The continuity equation and the collocation method are used to compute the spectral coefficients r; of
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the density function R, only as function of the spectral coefficients of the velocity’s components, by
solving an algebraic linear system. The pressure p and the viscosity p are computed by using the
physical gas equation and an exponential dependence of p versus the absolute temperature T .
Further p and p are eliminated from the temperature’s equation and the collocation method is used .

R T 1™
pERng = Rge T, “E”W[T;J . (3a,b)

The spectral coefficients t are obtained by the solving af an transcendental algebraic system. If now
the spectral forms of the velocity components givenin (la~) are introduced in the impulse equations,
an equivalent quadratical algebraic system with slightly variable coefficients is obtained, which is,
iteratively, solved.

Ergebnis

The resulting friction drag coefficient C|f’ is given,asin[1]-[2],i.e.:

Ci" = pryuy | 0%, o, & (v, = ulp) - ()
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 is important (30% of

the total drag). The zonal, spectral solutions of the NSL are also used for the viscous optimal design of
the shapes of FC, as in [3]-{4]. Aniterative optimum-optimorum theory is proposed, as in [3]-[4]. 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.

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 zonal, spectral solutions for the compressible NSL over flattened FC, will be applied for the com-
putation of the flow over flying configurations and as start solutions for the optimal design of FC, via
iterative optimum-optimorum theory, of the author.

28 March 2001
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MITTEILUNG

Projektgruppe/

Fachkreis STUMPFE KORPER/RUMPFE

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

Institution Aerodynamik des Fluges

Adresse RWTH, Templergraben 55, 52062 AACHEN Telefon 0241/80-5438
weitere Partner Kand. Ing. Stephan BUTTNER Telefax 0241/8888-173
Thema

The Computation and Visualization of the Lateral Disturbance Velocity on Delta Wings , in
Supersonic Flow

Ausgangssituation

In some previous papers we have supposed that the downwashes w and w™ on thin and thick-
symmetrical wing components of the thick, lifting delta wing with arbitrary camber, twist and
thickness distributions are expressed in form of superpositions of homogeneous polynomials, i. e. :

~

N N N N X,
w=2 X7 > W VI, W= X S W ¥l (=) (1a,b)
m=1 k=0 m=1 k=0 X4

The coefficients W,y 1, , Wy 1, are constants and X, = x,/h;, X, = x,/{, , X5 = x3/h,. The simi-

larity parameter of the planform is v = B with B={M2-1,0=1{,/h,, M, the cruising Mach number,
£, the maximal half-span and h,; the maximal depth of the wing. Own three-dimensional hyperbolical

potential solutions of the boundary value problems for the determination of the axial disturbance
velocities u and u* were computed and used as start solutions for the inviscid optimal design of the
delta wing model Adela. Our new zonal, spectral solutions for the Navier-Stokes Layer (NSL) need
also the computation of thelateral disturbance velocities v and v* at the NSL’s edge.

Ziele

We are developing zonal, spectral solutions for the NSL, which use the hyperbolical potential solutions
as outer flow, instead of the parallel flow used by Prandtlin his boundary layer theory. This change
allows the use of good suited singularities along the leading edges and ridges (junction lines wing/
fuselage, hinge lines wing/flaps), a correct last behaviour and the fulfillment of the boundary con-
ditions along the characteristic surface, which occur in supersonic flow.

Losungsweg

The computation of the lateral disturbance velocities v and v* are obtained by using the com-
patibility conditions of Germain, which couple the N-th derivatives of the flow’s potential (for the high
conical flow of N-th order). For N = 1 (conical flow), the lateral velocities v and v* are:

Ay ¥ .
Vemo——o v* = H%(cosh™ M, -cosh™M,) . (2a,b)

2932

1 -vey
~ ~ K
~ ~ Woo ~ 2 Wy
14+v)(1+4 Ay=-— H

(MIZQ‘L”_Q(L:_V@7 M, = = o ="———)
J 2{1-) 71

2U(1+§) (k)
and E(k) is the complete elliptical integral of second kind with the module k = J 1.
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Ergebnis

The own computed v-surface on the thick, lifting wedged delta wing (conical flow) was visualized by
our collaborator, Kand.-Ing. Biittner, by using the DISSPLA Software. In the (Fig. 1a,b) are repre-
sented the v-surface on the thick, lifting wedged delta wing for the Mach number M, = 1.25 and angles
of attack a =-8° and 8° . The v-surface has a conical and an anti-symmetrical character versus the
O% 1)”(3- plane and cancels along the éil—axjs ,whichis alsoitsinflexion line.

V - SURFACE ON WEDGED DELTA WING

~— Theoretical Results V* Mo=12% , a=-8

Fig.1ab

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.

Weiteres Vorgehen

The authoris developing zonal, spectral solutions for the NSL’s layer, which are useful for the compu-
tation of the friction drag, the velocity, density and temperature fields over the FC and, especially, for
the aerodynamic optimal design of the shapes of flying configurations.

28. March 2001
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Mitteilung

Projektgruppe/ Stumpfe Korper / Riimpfe
Fachkreis:

Ansprechpartner: Uwe Reisch and Philippe Reynier

Institution: DLR - Institute of Design Aerodynamics

Adresse: Lilienthalplatz 7, D-38108 Braunschweig Telefon: 05 31 295 3319
Telefax: 05 31 295 2320
e-mail: Philippe.Reynier@dlr.de

Weitere Partner: Helmut Esh (DLR-KP)
Hartmut Psolla-Bress (DLR-GG)

Thema:
Development and application of a Navier-Stokes solver to hypersonic missiles with lattice wings
using the actuator disk concept.

Ausgangssituation:

An actuator disk for lattice wings has been incorporated in DLR FLOWER code. The effect of
lattice wings on the flow are modelled through forces interpolated from a database. First results
have been obtained on an isolated lattice wing for several Mach numbers and angles of attack. They
have validated the method but put in evidence a low reliability of the predictions for supersonic
flows.

Ziel:

The objective is to be able to predict the performances (in term of forces and moments) of a vehicle
with lattice wings. In this purpose, the coupling of the actuator disk with a missile has to be
achieved and the method improved to predict supersonic and hypersonic flows around a complete
vehicle.

Losungsweg:

The first step is to achieve the coupling between the actuator disk and the missile. The forces due to
the lattice wings are interpolated from a database. A first database has been filled with experimental
data found in the literature. It will be changed by a new one obtained by a campaign of
measurements performed at DLR Géttingen. Then, a complete validation of the numerical tool will
be possible by comparisons against experiments performed at DLR Gottingen and Koln for an
isolated lattice wing and for a complete vehicle. The method will be also improved for supersonic
flows and high angles of attack using the shock relations at the actuator disk location. A last point
will be the extension of the actuator disk to turbulent flows.
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Ergebnis:

Navier-Stokes Simulation of a Misslle without Grid Wings
Mach 1.8 - AoA Odeg.

Navier-Stokes Simulation of a Missile with Grid Wings
Mach 1.8 - A0A Odeg.

1.76

Weiteres Vorgehen:
In the next future it will be carried out an extensive validation of the technique described here for a
wide range of Mach numbers and angles of attack.

Literatur:
U. Reisch, Simulation of lattice wings with the actuator disk concept, Technical Report IB 129-
2000/13, DLR, Braunschweig, 2000.
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Mitteilung

Projektgruppe / Fachkreis: Stumpfe Kérper / Rumpfe

Ansprechpartner: Dr. J. Srulijes, Prof. F. Seiler

Institution: Deutsch-Franz. Forschungsinstitut Saint-Louis (ISL), Tel.: +33 (0) 3 89 69 5043
Postfach 34, F-68301 Saint-Louis Cedex Fax: +33 (0) 3 89 69 5048
e-mail: srulijes@isl.tm.fr
Weitere Partner: Dipl.-Ing. K. Runne

Institution: EADS Deutschland GmbH Tel.: +49 (0) 7545 8 63 90
LFK Lenkflugkérpersysteme GmbH Fax: +49 (0) 7545 8 66 00
Standort FN-Léwental, D-88039 Friedrichshafen e-mail: kay.runne@lifk.dasa.de
Thema: Versuche im StofRrohr-Windkanal des ISL bei realen Flugbedingungen fur zukiinftige
V/ISHORADS

Ausgangssituation:

Bei der Entwicklung des V/SHORADS - Flugkérpers' durch die Firma EADS? Deutschland GmbH,
LFK Lenkflugkérpersysteme ist gefordert, dass der Suchkopf auch bei extremen Fluglagen einen
geringen Luftwiderstand bietet, geringen Warmebelastungen ausgesetzt ist und dabei noch richtige
Informationen Gber das Ziel liefert. Die Realisierung dieser Anforderungen gelingt nur mit genauer
Kenntnis der vorliegenden Strémungsverhaltnisse. Der StoRrohr-Windkanal des ISL bietet mit
seiner in Europa einzigartigen Eigenschaft, die realen Anstrombedingungen eines V/ISHORADS in
der Atmosphare zu duplizieren (Druck, Temperatur, Fluggeschwindigkeit und Gaszusammen-
setzung) die Moglichkeit, alle Parameter originalgetreu in ihrer Wechselwirkung zu untersuchen.

Zielsetzung:

Die technische Losung zielt dahin, die Geometrie der Projektilspitze so zu optimieren, dass der
empfindliche Suchkopf in einem breiten Geschwindigkeitsbereich bei geringem Luftwiderstand
auch bei groBen Anstellwinkeln von Uber 20° vor unerwiinschten Druck- und Temperatur-
einwirkungen geschutzt wird. Zu solch aerothermooptronischen Vorgaben gibt es bisher keinerlei
experimentell abgesicherte Erkenntnisse {ber die auftretenden strédmungstechnischen
Mechanismen und die moglichen Mafinahmen zur Unterdriickung von Stéreinfliissen.

Ldésungsweg:

In dieser Mitteilung werden Ergebnisse iber die Untersuchungen zu Suchképfen mit Spikes
vorgestellt. Diese Untersuchungen wurden im StoRrohr-Windkanal des ISL bei Strémungs-
machzahl M =45 (ca. 1500 m/s) und realen Bedingungen wie beim Flug in der Atmosphére
durchgefiihrt. Untersucht wurden Projektimodelle mit Kaliber 70 mm, die vorn mit einem
spharischen Kopf und unterschiedlich Spikes bestiickt waren. Auf der Spikespitze befand sich
entweder eine Kugel (Kugelspike) oder ein Teller (Tellerspike). Die Strémung um diese Modelle
wurde bei horizontaler Projektillage und Ansteilwinkeln bis zu 24° mittels Differentialinterferometrie
[Smeets und George] sichtbar gemacht. Druckmessungen erfoigten mit einer neuen, runden
Parallelstrahldiise an einem neuen Stofdrohrmodell das mit 10 Kulite-Gebern bestickt ist.

Ergebnis:

Die Differentialinterferogramme zeigen je ein Modell mit Teller- bzw. Kugelspike bei einem
Anstellwinkel von 24°. Anstrombedingungen: M =45, p = 40 kPa und T = 240 K, Teller- bzw.
Kugeldurchmesser 17,5 mm, Spikelange 70 mm.

' V/SHORADS (Very / Short Range Air Defence System)
2 EADS (European Aeronautic Defence and Space Company)
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Modell mit Tellerspike bei 24° Anstellung  Modell mit Kugeispike bei 24° Ansteliung

Auf den Interferogrammen wird durch Helligkeitsdnderungen die Kopfwelle um den Spike und auch
das Ablésegebiet vor dem Korper gut sichtbar. Die primédre Kopfwelle mit Tellerspike trifft den
sphéarischen Dom des Kérpers naher am FuBpunkt der Spikestange als im Fall des Kugelspikes.
Zur Darstellung der unterschiedlichen Wirkung zwischen Kugel- und Tellerspitze sind die
Druckmessungen am besten geeignet. Die Druck-Zeit-Verlaufe verdeutlichen, insbesondere bei
groRen Anstellwinkeln, die Uberlegenheit des Kugelspikes. Dieser wirkt druckmindernd. Ein
zusatzlicher Vorteil der Kugelgeometrie im Vergleich zum Teller ist, dass fur M=4,5 der
Widerstandsbeiwert fir die Kugel Cp = 0,93 und fur den Teller Cp = 1,7 betragt [Hoerner]. Der
geringere Druckbeiwert der Kugel trdgt somit auch noch zur Erniedrigung des gesamten
Druckwiderstands bei. Mit einem Kugelspike 16st die Strémung erst bei gréReren Anstellwinkel ab
und der Druckbeiwert ist niedriger. Verglichen mit dem kiassischen Tellerspike kénnen deswegen
gréRere Anstellwinkel vorteilhafter geflogen werden. Diese grundiegenden Ergebnisse unserer
Voruntersuchungen miindeten bereits in die Anmeldung eines Patents seitens der EADS
Deutschland GmbH, LFK-Lenkflugkérpersysteme und dem Deutsch-Franzésischen Forschungs-
institut Saint-Louis (ISL). Erste Versuche zur Messung der Erwarmung eines V/ISHORADS-Infrarot-
Suchkopfs mit Platinschichtsonden wurden durchgefiihrt.

Begleitende 3-D Rechnungen mit dem CFX-TASCflow Code wurden durchgefiihrt. Die
numerischen Ergebnisse stimmen mit den experimentellen Aussagen mit Kugel- bzw. Tellerspike
sehr gut Gberein. Die Vorteile der ausgewéahiten Kugelspikekonfiguration werden voll und ganz
bestatigt.

Weiteres vorgehen:

¢ Vergleichende Experimente an einem Projektiimodell mit Kaliber 70 mm, jedoch mit einem
Doppelkegelspike statt Teller- bzw. Kugelspike.

¢ Weiterfuhrung der 3D-Rechnungen (stationdr bzw. instationar) unter Anwendung der
gemittelten Erhaltungsgleichungen mittels CFX-TASCflow Code an Teller-, Kugel- und
Doppelkegelspike.

o Es ist zu erwarten, dass bei héheren Flugmachzahlen in der unteren Atmosphére, d. h.
entsprechend hohen Stautemperaturen in der Strémung, die Erfassung von Zielen durch
Brechungseffekte um IR-Suchkdpfe infolge starker Dichtednderungen beeintrachtigt
werden kann. Die Erfassung der Stérungen an IR-Suchképfen dieser sollen zu einem
spéateren Zeitpunkt mit untersucht werden.

Literatur:

Smeets G, George A, Anwendungen des Laser-Differentialinterferometers in der Gasdynamik, ISL, R28/73, 1973
Hoerner S F, Fluid-Dynamic Drag, 1965

Srulijes J, Gnemmi P, Runne K, Seiler F, Flow Visualisation, Pressure Measurements and Numerical Calculations on
Spike-Tipped Bodies, STAB Symposium, Stuttgart, 2000
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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: -4486

e—mail: h.bieler@airbus.dasa.de

weitere Partner: Teilnehmer des EU gefrderten Projektes DragNet

Thema: Bedeutung einiger widerstandsreduzierender Technologien
im zivilen Flugzeugbau in Bezug auf zukiinftige Markt Trends

Ausgangssituation:

Der zivile Flugzeugbau ist von Langwelligkeit geprégt: die Entwicklungsphase und die Lebenszeit des Pro-
duktes sind relativ lang. Dies macht einen langen Technologievorlauf der Hersteller erforderlich. In den
letzten 3 Jahrzehnten konnte die aerodynamische Giite von Airbus Produkten um mehr als 30 % verbessert
werden. Wéhrend es in der Vergangenheit gelungen ist, den auftriebsbedingten Widerstand erheblich zu
senken, werden nunmher weitere Verbesserungen im Gebiet des reibungsbedingten Anteils angestrebt.
Die Komplexitat einiger Strdmungsbeeinflussungstechniken erfordern eine langfristige Technologiestra-
tegie der Hersteller.

Diese Strategie muss an den Erfordernissen des Marktes bei Einflihrung einer neuen Technik gemessen
werden, daher sind zukiinftige Markverdnderungen zu Entwicklungbeginn zu beriicksichtigen.

Ziel:

Im Projekt DragNet (Laufzeit 1998-2001) wird in der Task 4 (Technology Status and Market Review) un-
tersucht, welche zu erwartenden Anderungen (Trends) am Weltmarkt die Anforderungen des Kunden (Air-
line) nachhaltig verédndern. Dies wird an Hand sogenannter Szenarios erlautert.

Ziel ist es die Konsequenzen derartiger Modelle bei der Entwicklung von widerstandsreduzierenden
Technologien zu beriicksichtigen.

Lésungsweg:
Die Technogiegebiete sind im Projekt DragNet in 4 areas eingeteilt:

Laminar Flow:

Hier existieren seit etwa 15 Jahren erhebliche Aktivitaten, national und EU geférderte.

Nachdem die aerodynamischen Fragestellungen intensiv untersucht wurden, bestehen zwar noch offene
Punkte (die u. a. mit Optimierung von Absaugesystemen zusamenhéngen) aber der Schwerpunkt liegt auf
der Bearbeitung von system-, und strukturbedingten Problemen. Hier besteht Bedarf an industrietaugli-
chen Bauweisen und vereinfachten System- und Strukturentwiirfen.
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Adaptive Wing Structures and Shock Control:

An transonischen Konfigurationen wurde sowohl die aktive als auch passive Stosskontrolle experimentell
und theoretisch untersucht. In Bezug auf buffet Grenze und StoBstarke hat sich die Kombination Absaugen
- Ausblasen mit einem sogenannten Bump (Oberflachenmodifikation) als giinstig erwiesen.

Turbulence and Separation Control:

Bei den Gebieten riblets, LEBUs und vortex generators existiert nunmehr ein Kenntnisstand, dass zumin-
destdie Riblets als industrietauglich betrachtet werden kénnen. Bei entsprechender Marknachfrage kann
die Industrie hier schnell reagieren. Andere Dinge sind noch mehr im universitdren Umfeld anzusiedeln
(z.B. MEMS).

Supersonic Flow Aspects:

Die Bedeutung umweltrelevanter Themen hat in den letzten Jahren stark zugenommen. Daher wird ein
kommerzieller Erfolg eines supersonischen Flugzeuges stark von der Umweltvertraglichkeit (Larm, Emis-
sionen ) abhédngen. Unter Umsténden miisste hier ein Kompromiss zwischen dem Wunsch eines schnellen
Transportes (M = 2) und den Umweltrandbedingungen eingegangen werden.

Dies konnte eine Reiseflugaustegung bei M = 1.6 bedeuten.

Ergebnis:

Untersuchungenin Zusammenarbeit mit Airlines haben ergeben, dass die Betriebskosten und die Umwelt-
vertraglichkeit die Kaufentscheidungen von airlines wesentlich beeinflussen. Die oben erwahnten Techo-
logiegebiete stehen damit in engem Zusammenhang.

Die zu erwartenden politischen Verscharfungen bei den Energiepreisen (Oko-Steuern und dhnliches) und
die zu erwartenden Verknappungen bei den fossilen Reserven geben Fortschritten in den Technologien ei-
nen grosseren Stellenwert als die heutige Situation widerspiegelt.

Literatur:

1. Bieler, H. Task 4 Report.
contained in DragNet Annual Report, 1999.

2. Bieler, H.  Status and Future Prospects of Drag Reduction Technologies.
DragNet Position Paper 2; 24.01.01.

Datum: Bremen, den 14.02.01
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Mitteilung

Projektgruppe/  Laminarhaltung und Transition / Physikalische Grundlagen
Fachkreis

Ansprechpartner Dipl.-Ing. S. Herr, Dr.-Ing. W. Wiirz, Dipl.-Ing. A. Worner,
PD. Dr.-Ing. U. Rist, Prof. Dr.-Ing. S. Wagner

Adresse Pfaffenwaldring 21 Telefon: (0711) 685 3424
70550 Stuttgart Telefax: (0711) 685 3470

weitere Partner  Prof. Y.S. Kachanov, ITAM, Novosibirsk

Thema Systematische Untersuchungen zum Einfluss von Parameteridnderungen
auf die akustischen Rezeptivitit einer Einzelrauhigkeit in einer
2D-Profil-Grenzschicht

Ausgangssituation

Die Rezeptivitit einer Grenzschicht stellt den ersten Schritt im laminar-turbulenten
Umschlagsprozess dar. Rezeptiv werden die Anfangsamplituden generiert, die stromab
entsprechend der Linearen Theorie angefacht (oder geddmpft) werden, bis sie liber den
nichtlinearen Teil der Entwicklung zum turbulenten Stadium der Grenzschichtstromung
filhren. Ingenieurmethoden nutzen fiir die Transitionsvorhersage iiblicherweise nur die
Stabilititseigenschaften der Grenzschichtentwicklung entlang dem Profil. Die Kenntniss der
Rezeptivitidt und damit der Anfangsamplituden kann diese Methoden erheblich verbessern.

Ziel

In dieser Arbeit soll experimentell und numerisch die akustische Rezeptivitdt einer
Einzelrauhigkeit untersucht werden. Die Rezeptivititsfunktion

Binrs(a, B)
Aac * Av (O-’a /8)
wird quantitativ im Experiment und den begleitenden DNS bestimmt als Anfangsamplitude

der TS-Welle normalisiert mit der akustischen Amplitude und der Amplitude der
Oberfldchenrauhigkeit.

Gav =

Losungsweg

Die Experimente wurden am Laminarwindkanal des IAG (Tu<0,02%) als Hitzdraht-
messungen in der Grenzschicht eines 2D-Profilmodells (XIS40MOD) bei Regmax = 1,2 *]0°
und einem Anstellwinkel von a=0° durchgefiihrt. Die Oberfldchenrauhigkeit wurde durch die
Auslenkung einer Membran dargestellt. Fiir das Kernexperiment wurde eine akustische
Frequenz von f=1088 Hz und als Position der Oberfldchenrauhigkeit s/spq.x = 20 %, an der der
Instabilitdatspunkt dieser TS-Frequenz liegt, gewidhlt (Bild 1). Vier weitere Experimente
wurden bei den Parameterkombinationen, die in Bild 1 markiert sind, durchgefiihrt.

Die DNS basieren auf den instationdren Navier-Stokes-Gleichungen fiir inkompressible
Stromungen in Wirbelstirke-Geschwindigkeits-Formulierung. Die &uflere (akustische)
Storung wird als analytische Losung des 2. Stokes’schen Problems am Einstromrand
vorgeschrieben und ein neues Wandmodell wird benutzt, um die Oberflichenrauhigkeit zu
modellieren. Der Druckgradient wird aufgepragt durch Vorgabe der Geschwindigkeit am

oberen Rand des Integrationsgebiets nach dem Ansatz von Falkner und Skan fiir dhnliche
Grenzschichten.
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__PBu

(2 = Bu)
Der Hartree-Parameter By wird dabei so gewdhlt, dass die resultierenden Profile am Ort der
Oberflachenrauhigkeit dhnlich zu den Profilen an den im Experiment gewihlten Positionen
sind.

ue(x) = up - ™, M

Ergebnisse

Es wurde eine gute Ubereinstimmung zwischen experimentellen und numerischen
Ergebnissen erzielt (Bild 2). Es zeigt sich, dass eine Anderung der Parameter stirkeren
Einfluss auf TS-Wellen mit hoheren Schriglaufwinkeln als auf den 2D Anteil der TS-Welle
hat.

Uy, roughness £=1088 Hz
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Bild 1: Untersuchte Parameterkombinationen in der Bild 2 Im Kernexperiment ermittelte
Geschwindigkeitsverteilung und im Rezeptivititsfunktion
Stabilitdtsdiagramm
Literatur:

Ivanov A.V., Kachanov Y.S.: ,A Method of Study the Stability of 3D Boundary Layers Using a New
Disturbance Generator”; International Conference on the Methods of Aerophysical Research, Proceedings
Part 1, Institute of Theoretical and Applied Mechanics, Novosibirsk, pp. 125-130, 1994

Wiirz W., Herr S., Wagner S., Kachanov Y.S.: ,, Experimental investigation on 3-D acoustic receptivity of a
laminar boundary layer in the presence of surface non-uniformities”; New Results in Numerical and
Experimental Fluid Mechanics 2, Eds. Nitsche W., Heinemann H.-J., Hilbig R., Vieweg 1999

Worner A., Rist U., Herr S., Wiirz W., Wagner S., Kachanov Y.S.: ,, Study of the acoustic receptivity of a Blasius
boundary layer in the presence of a surface non-uniformity*; ECCOMAS 2000, Barcelona 11.-14.9.2000

Wiirz W, Herr S., Worner A., Rist U., Wagner S., Kachanov Y.S.: ,, Experimental and Numerical Investigation
of 3D Acoustic Receptivity Due to Localized Wall Roughness*“, International Conference on the Methods of
Aerophysical Research, Proceedings Part 2, Novosibirsk-Tomsk, pp.195-200, 2000
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Thema
Empfindlichkeitsanalyse von Tragfliigelgrenzschichten hinsichtlich Oberflichenrauhigkeit und Absaugung.

A usgangssituation

Zur Verbesserung der nichtempirischen Transitionsvorhersage in Tragfliigelgrenzschichten unter Freiflugbedin-
gungen und deren Korrelation mit Windkanalexperimenten ist die Ermittlung der Anfangsstérungen im Vor-
derkantenbereich erforderlich. Die als Ergebnis der Empfindlichkeits (Rezeptivitits)-analyse berechneten An-
fangsamplituden, Stérungsprofile und Rezeptivitdtsfaktoren kénnen sowohl als Eingabegrossen fiir nichtlineare
Instabilitdtsuntersuchungen mit NOLOT /PSE, als auch zur entwurfsbegleitenden Optimierung von Hybrid- und
Natural-Laminar-Flow Systemen sowie von Hochauftriebssystemen verwendet werden.

Ziel

Ziel des Forschungsprojektes ist es, den Rezeptivititsansatz fiir lokalisierte Stérungen nahe der Vorderkante
(Bertolotti, 1996) zu nutzen, um eine Verringerung des fiir DNS-Rechnungen notwendigen numerischen Auf-
wandes zu erreichen. Dadurch wird es méglich, ausgedehntere Strémungsbereiche sowohl in spannweitiger als
auch in Stromabrichtung, und somit realistische Absaugblechkonfigurationen mit mehreren Reihen von Absaug-
bohrungen hinsichtlich ihres Einflusses auf die Generierung angefachter Grenzschichtstérungen zu untersuchen.

Lésungsweg

Die Entwicklung und Validierung des Verfahrens erfolgt in enger Kooperation mit experimentellen Arbeiten an
der flachen Platte mit Druckgradient (Abegg et al., 1999), mit Experimenten an einem schiebenden Tragfliigel
(Saric et al., 1998) und mit numerischen Arbeiten an der Universitit Stuttgart (Messing und Kloker, 1999).
Zunichst wird die Rezeptivitit von ausschliesslich stationiren Stérungen infolge von Rauhigkeiten und Lochab-
saugung betrachtet. Die bisher vorhandene Beschrinkung des linearen Losungsverfahrens auf kleine Storungen
wurde durch Erginzungen der Wandrandbedingungen aufgehoben, so dass kiinftig das Verfahren auch fiir mo-
derate Absauggeschwindigkeiten oder Rauhigkeitsgrossen tauglich ist. Der Ansatz fiir die Storungen sowie fiir
die dquivalenten Anregung durch Rauhigkeitselemente oder Absaugbohrungen folgt den Arbeiten von Berto-
lotti (1996, 2000) und beruht auf einer vorgegebenen Wellenannahme in Stromabrichtung, sowie auf periodi-
schen Annahmen in spannweitiger Richtung. Die Diskretisierung der verwendeten Navier-Stokes Gleichungen in
krummlinigen, orthogonalen Koordinaten erfolgt durch ein 2-Punkt-Kompakte-Differenzen-Schema vierter Ord-
nung (Malik et al., 1982) in wandnormaler Richtung, sowie zentralen Differenzen vierter Ordnung und upwind-
Differenzen zweiter Ordnung in Stromabrichtung. Zur Losung des entstehenden elliptischen Gleichungssystems
wurde ein Marschier-Verfahren in Stromabrichtung entwickelt, das auf einem Linienldser in wandnormaler Rich-
tung an einer Stromabposition beruht. Durch diesen effizienten Lésungsalgorithmus benéstigt das Verfahren im
linearen Fall nur 80 MB Speicherplatz fiir ein Rechengebiet von (N,,N,) = (300,200) Punkten sowie etwa 10
Minuten auf einer SUN-Ultra 80 mit 450 MHz zur Verringerung des Residuums um zehn Gréssenordnungen.

Ergebnisse

In Abbildung 1a sind Ergebnisse der entwickelten nichtlinearen Losungsmethode (NS) mit DNS-Ergebnissen
fiir Lochabsaugung (Messing und Kloker, 1999) verglichen. Wihrend die Amplitude der Grundstrémungsver-
formung zu hoch vorhergesagt wird, sind die Abklingraten der einzelnen Fourierkomponenten korrekt erfasst.
Die maximalen Abweichungen der einzelnen Fourierkomponenten von den DNS-Ergebnissen sind mit etwa 10%
als gering einzuschétzen, da sich dieser Fehler nur in einem AN-Faktor von 0.1 bemerkbar macht. Eine bessere
Ubereinstimmung von Rechnung und Experiment ist fiir das lineare Verfahren angewendet auf Wandanregung



durch Rauhigkeiten zu sehen (Abbildung 1b). Weiterhin wurden die Robustheit der Losungsmethode und erste
Ergebnisse fiir variable N-Faktoren unléingst fiir das Airbus A320 Seitenleitwerk dokumentiert (Janke 2000b).
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Abbildung 1: (a) Vergleich der entwickelten Methode mit DNS-Rechnungen fiir Absaugung durch eine spannwei-
tige Reihe von Absaugléchern (Messing und Kloker, 1999), (b) Amplitudenentwicklung infolge von zylindrischen
Rauhigkeitselementen bei z;/c=0.023 im Experiment am schiebenden Tragfliigel (Saric et al., 1998).
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Weiteres Vorgehen

Motiviert durch die demonstrierte Genauigkeit, Effizienz und Robustheit des Verfahrens, erscheint es sinnvoll
die Methode weiter zu automatisieren, um durch im voraus berechnete Rezeptivitdtsfaktoren und Instabilitéts-
charakteristiken fiir eine gegebene Grundstrémung den Einfluss von Anfangsamplituden auf die Transitionslage
in einen variablen N-Faktor einfliessen zu lassen. Damit wird ein Vergleich verschiedener aktiver und passiver
Systeme zur Transitionssteuerung moglich.
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Thema Laminar design for supersonic civil transport (SCT)

Ausgangssituation:

Mission requirements of second generation supersonic civil transport (SCT) demand friction drag
reduction which probably cannot be achieved with fully turbulent configurations. The technological
potential of laminar control for SCT is up to now not entirely evaluated. Problems concerning suction
rates or passive/active boundary layer control are at now subject of investigations. This is the context
for the development of tools for, and the validation of, a laminar design methodology for SCT.

The aim of a laminar flow design is to move the region of the laminar/turbulent transition as far down-
stream as possible. In supersonic flow laminar control is only feasible using a combination of profile
shaping and active laminar flow control. Appropriate measures could be air suction or wall cooling.
High leading edge sweep angles in combination with blunt leading edges cause an enhancement of
crossflow in the boundary layer in the leading edge region. Crossflow disturbances are amplified in
this area and can provoke early transition. Particulary on the outer wing of supersonic aircrafts the
leading edge is very thin. Hence it will be technically difficult to integrate suction panels in this area to
control crossflow instability. To overcome this difficulties two possible solutions exists for the laminar
design. First a sharp nose can be chosen as with the BCA-SST' concept. On such wedge shaped
leading edges no crossflow disturbances are amplified in the nose region. But in high-lift conditions
the flow separates at the leading edge. This generates additional vortex drag and may change the air-
craft handling qualities. Another design option is to retain a blunt nose profile and to control the
crossflow instabilities with an adequate leading edge shape. In both options Tollmien-Schlichting (TS)
waves have to be damped with suction

Ziel:
Since 1997 DLR and ONERA are cooperating in the supersonic laminar design with the goal to
design and assess a three dimensional laminar wing. The investigations are carried out using the
Aerospatiale AS-1 configuration for Ma=2 as a baseline wing shape. DLR investigates the outer wing

with blunt supersonic leading edge. Similar investigations are performed by partner ONERA for the
inner wing.

The investigation presented here is a qualitative and quantitative study of laminar airfoil design ideali-
sed as an infinite swept wing. As reference profile the wing section of the AS-1 configuration at 80%
span is chosen (see Fig. 1).
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Losungsweg:
The laminar flow design methodology is based on a systematic study of different simple shaped pres-
sure distributions with the goal to find the beneficial characteristics for laminarity. A combination of the
most favorable distributions will yield the optimized laminar profile.

Starting from the reference airfoil new target pressure distributions are graphically defined and corre-
sponding profile geometries are generated with an inverse design tool. After performing a laminar
boundary layer computation and a stability computation the transition location can be determined with
an assumed transition N-factor. Then a new boundary layer computation with known transition location
provides the friction drag coefficient Cy.

Ergebnis:
Combining the characteristic shape of two favourable generic pressure distribution, a new one is gene-
rated. With an optimized suction location the new designed profile has a laminar length of 46% chord,
see Fig. 2

The present work describes a successful design of laminar flow airfoils with a blunt supersonic leading
edge. Simple shaped pressure distributions were generated and their stability analyzed. A combination
of suction peak at leading edge to control crossflow and favorable pressure gradient after the peak to
delay TS-instability were used to design an optimized pressure distribution for hybrid laminar flow con-
trol. The study shows that crossflow instability can be controlled only through profile shaping on a 51
swept wing with blunt leading edge at Ma=2. The location of a given suction panel was optimized to
increase the efficiency of suction in order to enhance the extent of laminar flow. Compared to the tur-
bulent reference design the new design has less wave drag and less skin friction drag, both for natural
laminar flow and hybrid laminar flow control.

Ma=2
_»
DLR

Bild 1 Wing of the AS1 configuration.

withsuction ___perrmrsro” .
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0.001 |-

0.000

Bild 2 Designed pressure distribution
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Thema: Einfluf} der Stromungsbedingungen und der Oberflichentemperatur auf die Sto3/Grenz-
schicht-Wechselwirkung an Steuerflichen und Triebwerkseinldufen im Hyperschall

Im Rahmen des Sonderforschungsbereichs 253 ,,Grundlagen des Entwurfs von Raumflugzeugen*
der RWTH Aachen werden am Stofwellenlabor Detailuntersuchungen an Anbauten der
Referenzkonfiguration ELAC (luftatmendes Hyperschall-Fluggerit) durchgefiihrt. Hierbei handelt
es sich um Modelle des Triebwerkseinlaufs sowie Rampenmodelle zur Simulation von
Klappenstromungen.

Ein Schwerpunkt der Arbeit ist hierbei die Entwicklung der heien Modelltechnik, um in
Hyperschall-Windkandlen mit ihren kurzen Versuchszeiten das Verhidltnis der Wand- zur
Totaltemperatur des Gases den realen Bedingungen anzunihern. Am StoBwellenlabor werden zwei
aufheizbare Rampenmodelle verwendet. Das Stromungsverhalten an beiden Modellen wurde bei
Anstrdmbedingungen mit Ruhetemperaturen von 1500K bzw. 2500K und Machzahlen von M.=7.7
bzw. M..=7.4 untersucht.

Ein 24°-Rampenmodell wird intern mit elektrischen Widerstandsheizelementen beheizt. Das
Modell wurde mit 21 Thermoelementen ausgestattet, um die Temperaturverteilung der
aerodynamischen Oberflachen vor dem Versuch und die auftretenden konvektiven Wirmestrome
wihrend der Versuchszeit zu bestimmen. Maximal konnte mit diesem Modell eine mittlere
Oberflichentemperatur von 690K erreicht werden. Die Abweichung von der mittleren Temperatur
betrug auf der Symmetrieachse des Modells £15K.

Das Modell einer 15°-Rampe wurde von der DaimlerChrysler Aerospace AG zur Verfiigung
gestellt. Die aerodynamischen Oberflichen bestehen aus Quarzglasplatten, die mit einer
hochtemperaturbestandigen Farbe beschichtet werden. Die Heizung erfolgt ebenfalls intern mit 5
IR-Strahlern. Die Temperaturverteilung der Oberflaichen wurde mit einer Infrarot-Kamera
gemessen. Die maximal erreichte mittlere Oberflichentemperatur betrug 1100K, wobei eine
Abweichung von 25K auf der Mittelachse auftrat. Auch die Temperaturerhthung auf der
Mittelachse des Modells wihrend der Stromungsphase wurde mit einer Frequenz von 2550Hz
registriert.

Zur Stromungssichtbarmachung wurde eine Schlieren-Optik in Z-Anordnung verwendet.
AblosestoB und Grenzschichtrand sind auf den Aufnahmen gut zu erkennen. Aus diesen und den
zugehorigen Wirmestrommessungen wurde die Abloselinge bestimmt sowie der Punkt des
Wiederanlegens der Grenzschicht auf der Rampe. Fiir beide Modelle konnte ein nahezu linearer
Zusammenhang der so ermittelten Abloselinge bzw. des Wiederanlegepunktes mit der
Wandtemperatur nachgewiesen werden (Abbildung 1).

Einen zweiter Schwerpunkt der Arbeiten bildet der EinfluB der Rumpfgrenzschicht der
Konfiguration ELAC auf die Anstromung am Triebwerkseinlauf. Dieser arbeitet mit einer 3-
stufigen AuBenverdichtung. Ausgehend von Messungen an der Gesamtkonfiguration ELAC, die im
StoRwellenkanal TH2 erfolgten (M.=7.5), wurden die Anstrombedingungen fiir ein vergroBertes
Teilmodell des 3-Rampeneinlaufs definiert. Der Rumpf wird bei diesem Modell durch eine ebene



Platte ersetzt. Ausgehend vom Designpunkt bei einem Anstellwinkel von o=4° wurde der
Anstellwinkel fiir die Messungen im Bereich 3-5° variiert.

Eine wichtige Kennzahl zur Charakterisierung des Einflusses der Rumpfgrenzschicht auf die
Einlaufstromung ist das Verhiltnis der Einlaufhohe zur Grenzschichtdicke vor der ersten Rampe.
Der Totaldruckverlust iiber die AuBenverdichtung ist stark von dieser Kennzahl abhingig. Zur
Messung wurden zwei Pitotrechen eeingesetzt, die an einer Position vor der ersten Rampe (siehe
Abbildung 2) und hinter dem dritten Verdichtungssto8 die Grenzschichtprofile und den Totaldruck
der AuBenstromung vermessen konnen.

Ausgehend von einer Reynoldszahl der Anstromung von 4 Mio./m werden die Pitotdruckprofile
bzw. Grenzschichtdicken vor dem Einlauf und hinter dem dritten Verdichtungssto fir
verschiedene Reynoldszahlen ermittelt. So kann fiir verschiedene Verhiltnisse Einlaufhohe zu
Grenzschichtdicke der Pitotdruckverlust ermittelit werden. Mittels kiinstlicher Rauhigkeiten kann
der Umschlag der Grenzschicht vor der ersten Rampe erreicht werden. Dies erlaubt einen Vergleich
der Messungen fiir eine laminare und turbulente Grenzschicht auf der Rumpfunterseite der
Referenzkonfiguration.
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Abbildung 1: Abhingigkeit der Ablgselinge bzw. des Wiederanlegepunktes von der
Oberflachentemperatur fiir verschiedene Rampenwinkel

Abbildung 2: 3-Rampeneinlauf wihrend der Messung des Pitotdruck-Profils vor der ersten Rampe
bei einer Machzahl von M..=7.5 und Anstellwinkel 0=6.5°.
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Thema Vorhersage der aerothermischen Belastungen an turbulenten Steuerklappen des

CRV (Crew Return Vehicle)

Ausgangssituation

NASA und verschiedene europiische Partner arbeiten derzeit an einem neuen wiederverwendbaren
Raumfahrzeug (CRV). Dieses Wiedereintrittsvehikel soll zunéchst als Bestandteil der internationalen
Raumstation (ISS) die sichere Riickkehr der Besatzung in einem Nottfall gewahrleisten. Das Projekt
stellt die Weiterfithrung der DLR-Aktivitdten dar, die mit der Entwicklung des X-38 Experimentalve-
hikels begonnen wurden.

Ziel

Aerothermische Belastungen entlang Wiedereintritsbahnen der CRV hingen von zahlreichen Stro-
mungsphénomenen und Stromungs-Oberfldchen-Interaktionen ab. Diese Belastungen sind im Hyper-
schall besonders ausgeprigt, insbesondere im Nasenbereich, an ausgeschlagenen Steuerklappen und
Spalten zwischen Klappen und Klappenkasten. Vorldufige numerische Berechnungen haben gezeigt,
daf} die maximalen Belastungen nahe an den Materialgrenzen liegen [3].

Der jetzige Stand der Technik erlaubt keine Windkanaluntersuchungen im Bereich maximaler aero-
thermischer Belastungen. Messungen unter realen Flugbedingungen sind erst fiir 2002 geplant. Daher
sollen im Rahmen des Projekts die Thermisch-kritischen Bereiche mit Hilfe des DLR-Codes CEV-
CATS-N [2] simuliert werden.

Vorgehensweise

Die Oberflachenkontur des CRV wurde mit Hilfe des DLR-Gittergenerierungspakets MEGACADS [1]
diskretisiert. Darauf aufbauend konnte ein dreidimensionales Navier-Stokes-Netz einschlieBlich Klap-
penkasten- und Spalten generiert werden. Am vorliegenden CRV-Netz mit ca. 1,5x10% Punkten wurde
mit Hilfe der DLR-Codes CEVCATS-N [2] eine Anzahl von laminaren und turbulenten Basislosungen
erzeugt. Die Anstrombedingungen wurden entsprechend den Windkanalbedingungen ausgewihlt
(Ma,, = 10, Anstellwinkel 40°, Klappenwinkel 15° und 20°, Reynoldszahl 0,3x106 bzw. 1,3)(106 ).
Fiir Re = 0,3)(106 war ein laminarer Stromungsansatz hinreichend wihrend bei Re = 1,3x106 transition
im Bereich Vorkorpers angesetzt werden mufte. Zur Modellierung der Turbulenz standen Kompressi-
ble 0- und 1-Gleichungsmodelle zur verfiigung [4].

Ergebnis
Durchgefiihrte Berechnungen zeigen erwartungsgemaf} im Bereich der Steuerklappen deutliche Unter-
schiede zwischen Wirmebelastungen in Fillen laminarer (Abbildung 1) und turbulenter Stromung
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Abb. 1: Simulation der Wirmestromvertei- Abb. 2: Transitionelle Simulation der Wirme-
lung q [W/mz] bei Ma_, = 10, NKlappe = 15°, stromverteilung q [W/m2] bei Ma_, = 10,
o =40° und Re = 1,3 10° (laminare Basislo- NKlappe = 15°, &=40" und Re = 1,3 10°
sung)

(Abbildung 2). Im letzten Simulationsfall wurde das Spalart-Allmaras Turbulenzmodell eingesetzt. Be-
reiche hoher Wéarmestréme bilden sich im Bereich der Eckpunkte ( wo Klappe schlagt aus dem Klappen-
kasten aus), am auseren Klappenkanten parallel zu x-Axe und AuBenkanten der Klappe, wo eine starke
expansion der Stromung auftritt. Zur niheren Untersuchung dieser kritischen Bereiche wurde hier eine

besonders feine Netzauflosung gewihlt.

weiteres Vorgehen
Fir einen Machzahlbereich von Ma = 10 - 25 entsprechend eine Hohe von 38 bis 75 km sind Simulatio-
nen des Klappenbereiches unter Flugbedingungen geplant. Die Ergebnisse sollen in eine aerothermody-
namische Datenbasis eingefiigt werden, die eine Abschitzung der thermischen Oberflichenbelastung

an vorgegebenen Trajektorienpunkten ermoglicht.
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Thema: Approximative Entwurfsverfahren

Ausgangssituation:

Bei Approximativen Entwurfsverfahren wie z.B. "local inclination"-Methoden fiir den
Uberschallbereich muB an der Basis des Flugkorpers fiir die Bestimmung der
aerodynamischen Beiwerte ein Cp-Wert oder ~Verlauf angenommen werden. Dies ist vor
allem im niedrigen Uberschall wichtig, da hier eine Vernachlassigung der Basisdriicke
erhebliche Ungenauigkeiten zur Folge hat.

Ziel:

Qualitative Verbesserung der Vorhersage

e von aerodynamischen Beiwerten im niedrigen Uberschallbereich (Ma < 5) durch
Einbeziehung einer Basisdruckkorrektur.

o der Cp-Verteilung auf der Kérperoberfliache, insbesondere auf der Lee Seite.

Losungsweg:

Bei Flugkorpern mit ausgedehnter Basisflache muf3 zur Berechnung von aerodynamischen
Beiwerten eine Cp-Verteilung auf der Basis angenommen werden. Diese ist im Allgemeinen
vom Anstellwinkel abhangig. Fiir das Hopper Vehikel standen dazu Windkanalexperimente
zur Verfugung. Im Fall der X-38 konnte auf numerische Simulationen zuriickgegriffen
werden [1]. Aus diesen Werten errechneten wir eine Interpolationsfunktion fiir einen mittleren
Cp-Wert in Abhangigkeit vom Anstellwinkel und der Machzahl.

Zur Verbesserung der Cp-Verteilung auf der Korperoberflache wurde in Abhédngigkeit des
lokalen Inklinationswinkels verschiedene Kompressionsformeln verwendet. Die "modified
Newton" Kompression geht dabei fiir kleine Winkel in eine "tangent cone" Kompression iiber

[2].
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Ergebnis:

X-38: CD, CL und Cm bei Mach 3

Hopper: CO, €L und Cmbei Mach £.79

F
Arstebwiniel Aneseinirset

Abb 1.: Vergleich des "local inclination" Verfahrens mit Windkanalergebnissen fiir die
Hopper-Geometrie (links) bei Mach 1.79, sowie fiir die X-38 bei Mach 3 (rechts).
Aufgetragen sind die aerodynamischen Beiwerte iiber dem Anstellwinkel.

Abb 2.:Vergleich der Cp-Verteilungen auf der Oberflache des X-38 Vehikels zwischen Euler-
Rechnungen und Ergebnissen des "local inclination"-Verfahrens bei Mach 3 und
verschiedenen Anstellwinkeln (links: 10°, rechts 30°). Die rechte Seite der X-38 ist jeweils
das Ergebnis des Approximationsverfahrens, der linke Teil das Ergebnis der Euler-
Rechnungen.

Literatur:

[1] Behr, R., X-38-DASA-AERO-002, ESA Bericht 2000
[2] Nielsen, J.N., Missile Aerodynamics, McGraw-Hill Book Company Inc., 1960

weiteres Vorgehen:

Systematische Untersuchungen von Basisstrémungen an generischen Korpern sowie
Auswertungen von Windkanalversuchen zur Erstellung einer groBeren und allgemeineren
Datenbasis fiir Basisdruckverteilungen.
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weitere Partner: -

Thema:
Entwicklung eines hybriden (strukturiert/unstrukturierten) Strémungslésers

Ausgangssituation:

- strukturierter Stromungsloser:
implizit/explizit, Multigrid, zentral/FDS/AUSM, Turbulenzmodelle
(Baldwin-Lomax, Spalart-Alimaras, Zweigleichungsmodelle, LES), blockstrukturiert (parallel)

- unstrukturierter Strémungsiéser:
explizit (Runge-Kutta), zentral, AUSM

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

- Aufteilung des Stromungfeldes in strukturierten (Grenzschicht, Nachlauf) und unstrukturierten
(restliches Integrationsgebiet) Bereich, 2 verschiedene Léser 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 Aufiésung 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:

® Auf laminare Plattengrenzschicht einfallender Stoss:
Ma=2.2, Re=2.4x10°

Gitter Gitterausschnitt : Druckverteilung

YiL

Druck auf Platte Geschwindigkeitsprofile
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® Doppelellipse mit einfallendem Stoss:
Ma=4.0, Re=5.22x10°
Gitter Gitterausschnitt Machzahlverteilung

b

weiteres Vorgehen: Simulation einer Umstrémung eines Doppelellipsoiden (3D)
Simulation einer vereinfachten Stufentrennung von ELAC (3D)

Datum: 20.3.2¢01
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Ergebnis

Math. Grundlagen/Numerische Simulation
Dipl.-Ing. T. Cvrlje

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

Boltzmannstr. 15 Telefon +89-289-16132
85748 Garching Telefax +89-289-16151

Numerische Simulation der Nickbewegung eines Orbiters

Fine Moglichkeit zur Realisierung eines wiederverwendbaren hypersonischen Raum-
transporters wird durch das zweistufige Kontept nach Singer beschrieben. Die
Trigerstufe startet horizontal und tragt die Oberstufe — den Orbiter — auf dem
Riicken. Die Trennung der Oberstufe erfolgt in grofler Flughdhe bei hypersonischen
Machzahlen. Vom stromungsmechanischen Standpunkt betrachtet, stellt neben dem
Trennvorgang auch die Langs— und Seitenbewegung der Orbitalstufe im Free Flight
Mode ein Problem dar, das experimentell schwierig zu erfassen ist.

Nickschwingungen der Orbitalstufe kénnen durch Stérereignisse induziert werden
und spielen fiir die flugmechanischen Stabilitdtsuntersuchungen eine wichtige Rolle.
Die Erfassung und Beschreibung der instationiren Effekte soll Klarheit {iber das
aerodynamische und flugdynamische Verhalten bringen um letztendlich die Flugei-
genschaften des Gesamtsystems zu beurteilen.

Instationdre 3D-Berechnungen einer Nickschwingung sollen an der EQS-Orbiter-
konfiguration der RWTH-Aachen bei einer Geschwindigkeit von M., = 2.0 und
einer Reynoldszahl Re., = 2-10° durchgefiihrt werden. Das Raumnetz wurde von
der RWTH-Aachen zur Verfiigung gestellt. Dieses Ausgangsnetz wurde im Hau-
se modifiziert und iiber einen Poisson Algorithmus geglittet um die Netzqualitit
zu verbessern, so dafl auch instationdre Rechnungen durchgefiihrt werden kénnen.
Die strémungsmechanische Modellierung der Bewegung wird auf Basis der Losung
der instationdren 3D-Navier-Stokes Gleichungen durchgefiihrt [1]. Die numerische
Losung der Navier-Stokes Gleichungen erfolgt iiber ein Finite-Volumen Verfahren
unter Verwendung eines modifizierten AUSM—(’Advection Upstream Splitting Me-
thod’) Algorithmus nach Radespiel [2]. Um eine héhere Ordnung im Raum zu ga-
rantieren, wurde ein MUSCL-Verfahren angewendet. Die zeitliche Diskretisierung
erfolgt iiber ein implizites LU-SSOR (Lower-Upper Symmetric Successive Overre-
laxation) Schema.

Die simulierte Nickschwingung wurde bei einem Anstellwinkel a = 0° mit einer
reduzierten Frequenz von k = 1.0 um den Drehpunkt 2,,; = 0.65 durchgefiihrt. Fiir
die untersuchte Bewegungsform wurde eine Amplitude Ac = 2° gew&hlt.
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Bild la zeigt den Iso-Machlinienverlauf fiir die Ausgangslage an der EOS-Orbiter
Oberfliche, der Nachlauf- und Symmetrieebene. Der Verlauf der Machzahl fiir a =
2° ist in Bild 1b zu sehen. Die stationiren (o) und instationdren Beiwerte fiir das
Nickmoment, die Widerstands— und Auftriebskraft sind in Bild 2 dargestellt.
Instationire Effekte infolge der Bewegung der Orbitalstufe fithren zu Unterschieden
zwischen den quasi-stationiren und instationiren Beiwertverliufen. Die sich daraus
ergebenden Stabilitdtsderivativa sind von grofier Bedeutung fiir die flugdynamische
Beurteilung des Gesamtsystem.

N

a ) Ausgangsposition des EOS Orbiters b ) EOS Orbiter bei a = 2°

Bild 1: Iso-Machlinienverlauf der EOS Orbiter Konfiguration (Navier—Stokes)
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Bild 2: Kraft- und Momentenbeiwert bei einer Nickschwingung

Literatur [1] Cvrlje, T; Breitsamter, C., Laschka, B.:
Instationdre Stromungen im Hyperschall, Sonderforschungsbereich 255, Teilprojekt
A1, Arbeits— und Ergebnisbericht, wird verdffentlicht
[2] Radespiel, R.; Kroll, N.:
Accurate Flux Vector Splitting for Shocks and Shear Layers, J. Comp. Phys., Vol.
121, pp. 66-78, 1995.

weiteres Das numerische Verfahren soll zum einen auf tubulente Strémungsprobleme erweitert
Vorgehen und zum anderen sollen Méglichkeiten zur allgemeinen Verfahrensbeschleunigung
untersucht werden.

Datum 23.03.2001 STAB
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Thema: Numerische Analyse der Lings- und Seitenbewegung im Hyperschall am Beispiel der
X38/CRV - Konfiguration zur Bestimmung der instationdrer Derivativa

Ausgangssituation:

1995 ist von der ESA eine Definitionsphase initiiert worden, in der zum einen ein ,,Crew Return
Vehicle* (CRV) konzipiert werden sollte, zum anderen geeignete Verfahren und Methoden zur
Entwicklung und Verifikation der wesentlichen Technologie bereitgestellt werden sollen, die die
Entwicklung und den Bau eines CRVs ermdglichen.

Im Zusammenhang mit dem Wiedereintritt eines wiederverwendbaren Vehikels ist neben der
Aerothermodynamik die Kenntnis der instationdren Derivativa von entscheidender Bedeutung. Neben
den bekannten Problemen bei der experimentellen Bestimmung dieser Werte treten im Hyperschall auf
Grund der kurzen MeBzeiten und der hohen dynamischen Driicke zusitzliche Schwierigkeiten auf.
Ziel:

Hauptanliegen der vorliegenden Studie ist die Simulation instationdrer Bewegungsformen eines
Wiedereintrittkdrpers bei hohen Machzahlen mit Hilfe eines numerischen Verfahrens. Hierbei werden
sowohl die Lings- als auch die Seitenbewegung sowie gekoppelte Bewegungsformen betrachtet.

Neben der Analyse der zeitabhingigen Stromungsfelder erfolgt ebenfalls die Bestimmung der
instationdren Derivativa.

Losungsweg:

Ausgangspunkt der instationiren Berechnungen stellt eine stationdre Losung dar. Nach der
Konstruktion eines geeigneten Raumnetz wird diese fiir die Nullage der Bewegung berechnet. Darauf
hin wird der K&rper einer in der Regel harmonischen Bewegung unterworfen. Die Abschitzung der zu
verwendenden Frequenz erfolgt auf Grundlage der eindimensionalen Bewegungsgleichung unter
Vemachldssigung der Dampfungsterme. Fiir die Nickschwingung z.B. ergibt sich somit fiir die
Frequenz ® unter der Voraussetzung einer statisch stabilen Konfiguration (cme<0) mit dem
Tragheitsmoment I, und dem Staudruck q:

—Cpg Loy A
wz\/ ma “ref ““ref q )
1

»

Nach der dem Zeitinkrement At entsprechenden Bewegung der Konfiguration erfolgt die Berechnung
des instationdren Stromungsfeldes. Die fluidmechanische Simulation basiert auf einem Finite
Volumen Verfahren. Die Berechnung der Fliissen erfolgte sowohl in Anlehnung an Yee, Roe und
Davis mittels eines TVD-Verfahrens als auch mit einem modifizierten AUSM-Verfahren nach
Radespiel. In beiden Fillen kommt die MUSCL-Interpolation der Fliissen an den Zellflichen zur
Anwendung, um eine Genauigkeit zweiter Ordnung im Raum zu gewihrleisten. Der Fortschritt in der
Zeit wurde mittels der von Yoon und Jameson vorgeschlagene Methode des ,,dual time stepping®,
gekoppelt mit einer impliziten Zeitintegration, realisiert.

Neben der Analyse der zeitabhingigen Stromungsfelder erfolgt auch die Untersuchung der
zeitabhdngigen Krifte und Momente mittels einer harmonischen Analyse.
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Ergebnisse:

Im Rahmen dieser Studie wurden Trajektorienpunkte aus der Riickkehr-Trajektorie im Bereich
zwischen Ma=2,0 und Ma=5,0 ausgewahlt. Exemplarisch werden wiederum Ergebnisse der
Lingsbewegung vorgestellt. In Abb. 1 ist der Real- und der Imaginirteil des Druckbeiwertes im
Mittelschnitt auf der Korperoberfliche dargestelit. Deutlich zu erkennen ist im Realteil der
Druckanstieg auf der gesamten Unterseite sowie eine Reduktion des Druckes unmittelbar hinter dem
Staupunkt hin zu Lee-Seite fiir einen steigenden Anstellwinkel. Die Analyse des Imaginirteils zeigt
ein deutliches Nacheilen der Stromung unmittelbar nach dem Staupunkt hin zur Luv-Seite. Es folgt
eine kontinuierliche Reduktion des Phasenwinkels. Bei ca. 48% der Orbiterldnge, also vor dem
Drehpunkt, ist ein Vorzeichenwechsel des Phasenwinkels zu beobachten.. Auf der Lee-Seite selbst
sind nur sehr geringe Einfliisse zu erkennen. Ein kleiner Phasenwinkel im Expansionsgebiet
unmittelbar hinter dem Staupunkt und am Konturknick im hinteren Bereich des Orbiters sind zu
erkennen.

Abb. 1: Real- und Imaginirteil des Druckbeiwertes ¢, im Symetrieschnitt fiir eine Nickschwingung,
Ma=5, 04 =32°k=0,8
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Abb. 2: Korrespondierender Auftrieb- und Momentenverlauf fiir unterschiedliche Fregeunzen.

Ein entsprechendes Verhalten ist auch bei den Beiwerten zu erkennen. Vor allem das Moment zeigt

auf Grund des beschriebenen Verhaltens ein relativ groBen Hysterese-Effekt. Die instationdren

Derivativa haben ddmpfenden Eigenschaften.

Literatur:

[1] Decker, K: Numerische Analyse der Léings- und Seitenbewegung im Hyperschall der X38/CRV
— Konfiguration zur Bestimmung der instationdrer Derivativa, Tetra-AbschluBBbericht

Datum: 15.03.2001 STAB
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Thema: Validation of the DLR TAU-code for the computation of hyperso-

nic turbulent flows.
Ausgangssituation:

As part of the IMENS project, the new unstructured flow solver TAU is being developped
by DLR to fulfill the needs in numerical studies for complex geometries with high speed as
well as subsonic flows. For such a range of applications, turbulence computations may be
necessary and the influence on the flow behaviour, and especially heat fluxes in the case of
re-entry vehicles have to be correctly predicted. Several turbulence models have been
implemented in the code, and their effectivenness to tackle these issues should be shown.

Ziel:

For different configurations, the capacity of the solver to deal with 3D and 2D turbulent
computations have to be evaluated and therefore validated justly for 2D most simple case. A
comparison of the different available models will be effectued

The code should also be able, at terms, to predict transition effects.

Vorgehensweise:

Three different turbulence models are being used in the study: a one equation model and
two 2-equations models. The first test case consists in a 2D compression ramp with an angle
of 34°. The computation have been performed with a Ma = 9.22 free stream assuming a
perfect gas behaviour, to compare with existing experimental data[1]. The mesh depen-
dancy of the results has also been searched with a range of meshes going from 20000 cells
up to 40000 cells with adapted solutions.

In addition to this simple case, 3D computations are being pursued on the X-38 geometry
with 20° flap , at Ma=10.

The implementation of a free transition model, based on the Reg/M,qg. criterion which is
suitable for hypersonic flows[2] , have been achieved and some tests are being carried out
on the ramp and on a simplified 2d configuration of the X-38.
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Ergebnis

On figure 1 is plotted the undimensionized pressure P/PO distribution along the surface. As
we can see, the size of the separation zone varies from one model to another, as the spalart
almaras overpredicts the beginning of the separation, and the 2-equations models underpre-
dicts it. But globally, the three models give a relatively good estimation of the behaviour of
the flow. Also the skin friction Cf along the flat plate follow the Van Driest distribution,
almost perfectly for the SST model, and only with slight error for the others. As a link with
the work on transition modelling, the effects of the transition on the heat flux and pressure
have been studied with the SST turbulence model (see figure 2).

The first results concerning the transition detection achieved with the 2D X-38 configura-
tion at Ma = 6 shows good prospects when compared with previous studies[3].

Literatur:

[1] Coleman, GT., and Stollery,J.L,“Heat transfert from hypersonic turbulent flow at a
wedge compression comner,* Journal of fluid mechanics, Vol. 56, 1972, pp. 741-752.

[2] C. Y. Cao, J. M. A Longo, R.Radespiel,“Numerical Evaluation of Boundary Layer Tran-
sition Effects on Heating of re-entry vehicles,” DLR-IB 129-99/23,1999.

[3] R. Radespiel,“Prediction of transition effects on flap heating at hypersonic
speeds®,DLR-IB 129-2000/22, 2000.

Weiteres Vorgehen:
Further investigations and validation have to be performed with the turbulence model. Nota-
bly other computations, using the complete geometry of the X-38 and real flight flow condi-

tions, will be realized.
An improvement of the transition model, using modern approach, will also be developped.

Date: 21/03/2000
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Thema Aerodynamic Analysis of the Dual Mode Ramjet Vehicle JAPHAR

Ausgangspunkt

Within the DLR - ONERA cooperation JAPHAR (Joint Airbreathing Propulsion for Hypersonic
Application Research) the feasibility of a dual mode ramjet engine combining subsonic and supersonic
combustion is investigated and a methodology for on-ground and in-flight performance demonstration
is developed. The studies are organised around the blue-print of the experimental vehicle JAPHAR
(Fig. 1) which is considered to fly between M=4 and M=8 in order to cover both regimes, subsonic
and supersonic combustion. Based on preliminary studies discussed in [1] this vehicle was defined as
a wing-body configuration using a waverider- based forebody. This approach allowed to combine the
excellent forebody characteristics of a waverider and the better volumetric efficiency and the smaller
trim losses of a common wing-body concept. The vehicle provides a solid context and realistic specifi-
cations for the different components of the propulsion system. It also answers to one of the fundamen-
tal peculiarities of airbreathing propulsion, which is the high level of integration between vehicle and
propulsion system requiring a strongly coupled design. This is important not only to establish the pro-
pulsive balance but also to obtain a realistic estimation of the component performances and, at last
extent, for an operational vehicle, to optimise these components in accordance with the mission.

Ziel

Analysis of the main design drivers of the new JAPHAR vehicle which are the available thrust, longi-
tudinal trim, longitudinal stability.

Losungsweg

During the second iteration of the JAPHAR experimental vehicle definition, the performance of the
new hybrid concept of the vehicle, marrying the high propulsive performance of the waverider fore-
body with a conventional fuselage design, have been performed using surface inclination methods for

the aerodynamic coefficients and a preliminary design approach for the generation of the propulsion
data. [2]

Ergebnis

A calibration of the surface inclination methods with the 2D Euler results of the DLR TAU-Code gave
confidence in the evaluated aerodynamic coefficients (Fig. 1) as long as propulsive flight is considered
and a bookkeeping method is applied. For the case without propulsion, the calibration results point out
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that the aerodynamic coefficients of the vehicle may only be assessed by nose-to-tail calculations or
force measurements because it is not possible to analyse the pressure distribution of the inner engine by
application of a Shock-Expansion Method.

The aerodynamic parameter study showed that the new JAPHAR vehicle (Fig. 2) has promising perfor-
mances on the whole flight domain considered in the project. In particular, its ratio between available
and required thrust is always higher than 2, that provides an appreciable margin with view to the large
uncertainties that affect the propulsion data at this step. These high performances are obtained with very
small flap deflections of 1<4° if all the considered aerodynamic adaptations are combined (Fig. 3).
The main remaining problem of the vehicle is the small stability margin of (xy-Xg)/1 < -0.05. The results
show that this problem cannot be corrected only by aerodynamic adaptations. It is felt that the only
efficient way to increase the stability margin seems to be an adaptation of the center of gravity position.
This requires more detailed studies of the vehicle arrangement and a detailed structural design. Studies
are thus now performed in that direction, and with the same purpose of refining the performance analy-
sis, 3D Navier-Stokes simulations of the complete vehicle have been engaged to improve the evaluation
of its aerodynamic characteristics. Furthermore, a vehicle model is presently built to be tested in H2K
wind-tunnel at DLR Cologne.
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Literatur

[1] Eggers, Th.; Novelli, Ph.: Design Studies for a Mach 8 Dual Mode Ramjet Flight Test Vehicle,
AIAA Paper 99-4877, 1999.

[2] Eggers, Th.; Novelli, Ph.; Haupt, M.: Design Studies of the JAPHAR Experimental Vehicle for
Dual Mode Ramjet Demonstration,
AJAA Paper 2001-1921, 2001.
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Thema Influence of the Fluid-Stucture Coupling on the Heat Loads of a Forebody with
Small Leading Edge Bluntness

Ausgangspunkt

The aerothermodynamic heating of critical components such as leading edges with small nose blunt-
ness is a limiting design criterion of future hypersonic aircraft. Therefore, with view to the structural
design of the vehicle the heating predictions have to be as accurate as possible. An accurate methodo-
logy to predict the heat loads of leading edges with small nose bluntness is the interdisciplinary analy-
sis of fluid-structure interactions.

Ziel

Small leading edge bluntness do not allow the application of metallic materials. In this situation,
where a hot structure and the use of ceramic materials is required anyway, also much smaller bluntnes-
ses can be considered in order to increase the aerodynamic performance. For the dynamic pressures
considered within JAPHAR ceramic materials are reusable up to Tyy=1820K. The application of these
materials will be state of the art within the next 5 to 10 years. They offer high thermal resistance and
their mechanical behaviour is nearly independent of temperature [1]. The goal of the study was to
show the feasibility of these materials in the leading edge regions of hypersonic aircraft.

Losungsweg

Here the thermal analysis of the JAPHAR forebody with a bluntness of ry=6mm is attempted. The
Finite-Element program FiPPS of Institute of Aircraft Design and Structure Mechanics of TU Braun-
schweig was linked with Navier-Stokes code CEVCATS-N of DLR in order to allow a time accurate
simulation of the threedimensional coupling problem [2]. The coupling of the nonlinear thermal and
mechanical fluid-structure interactions is treated time-accuratly with view to the structure and as
steady state problem for the fluid. This interdisciplinary approach contains the complete interactions
between structure and fluid and the results exceed the accuracy of the classical analysis with prescri-
bed adiabatic or isothermal wall condition and using the assumption that the Stanton number is inde-
pendent of temperature. Especially in regions with strong temperature gradients along the surface the
classical analysis is inaccurate and the predicted temperature level is too high.

Ergebnis

Within the study the JAPHAR forebody was considered for M=8, a=0 ,q=80kPa and turbulent bound-
ary layer was assumed. Perfect gas was considered as well as air in thermo-chemical equilibrium and

-112 -
STAB



the comparison of the 2D result for the symmetry plane with the complete three- d1mensmnal forebody
allows to extract potential 3D effects. The thermal conductivity was chosen as A=15W/(m?K) which is
comparable to Titanium and for calculations without coupling a radiation adiabatic wall condition
(~0.83) was assumed. The temperature level along the leading edge is described in Fig. 1. In the case
of perfect gas a direct comparison of 2D and 3D results is possible. It is obvious that the temperature
level decreases drastically with increasing leading edge sweep. In the stagnation point region the three-
dimensional effects are small. For further assessments of the maximum heat loads it will be much easier
to solve the 2D case of an infinite swept wing with prescribed leading edge sweep. Under the assump-
tion of air in equilibrium and with full fluid structure coupling the maximum temperature reduces from
Tw=2130K to Ty=1835K. Therefore, modern ceramic materials will allow a resistance of the leading
edge. The effect of the fluid-structure-coupling is of the same size for perfect gas and equilibrium air.
Fig. 2 shows that the coupling effect is limited to the region of the leading edge radius. Here the tempe-
rature level is noticably reduced and the heat transfer rate increases according to the temperature
change. The heat is conducted away through the structure which results in a slightly increased surface
temperature level in streamwise direction

2400
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Trnax [K] - — — equilibrium air
22001 — - - r
|2D, radianon adlabzlmc ] gn_j)ﬁ forebody reglon of JAPHAR
200 P S
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- A=15W/(m?K)
1800 “ turbulent b.l.
[\ \ I
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Fig. 1: Maximum surtace temperatures along the leading edge of the JAPHAR forebody
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Fig. 2: Influence of fluid-structure-interactions on the wall temperature (symmetry plane of JAPHAR)
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Thema
Rezeptivititsanalyse der Staulinieninstabilitit eines stumpfen Korpers im Hyperschall

Ausgangssituation

Mit Rezeptivitit bezeichnet man die Aufnahme dufierer Stérungen durch die Grenzschicht. Da-
bei ist von besonderem Interesse, ob eine Stérung, die eine Wellenlénge besitzt, welche keiner
angefachten Wellenliinge der Grenzschicht entspricht, in eine angefachte Stérung umgewan-
delt werden kann und zu einem Transitionsvorgang fiihrt. Zur Umwandlung bedarf es eines
Mechanismus’, der mit der Vorderkante, der Kriimmung oder der Oberflichenrauhigkeit in Zu-
sammenhang stehen kann. An der Vorderkante eines gepfeilten Tragfliigels im Uberschall ist die
Stabilitét der verallgemeinerten Hiemenz—Stromung von besonderem Interesse. Seit den friihen
50er Jahren ist die Bedeutung der Staulinieninstabilitit bekannt und wurde unter anderen in
den Artikeln [1], [2], [3] [4] und [5] untersucht. Bertolotti hat die Verbindung zwischen der
Staulinieninstabilitit und der Querstréomungsinstabilitit in der Arbeit [6] herstellen kénnen,
was die Bedeutung der Staulinieninstabilitét fiir den Transitionsmechanismus betont.

Direkte numerische Simulationen der Staulinieninstabilitit wurden zuerst von Spalart [7]
unternommen. Diese bezogen sich auf den idealisierten Fall einer inkompressiblen Strémung,
die schiebend auf eine ebene Platte prallt.

Ziel

Ziel ist, die Rezeptivitit der Stauliniengrenzschicht einer schiebenden Tragfliigelvorderkante
im Hyperschall zu untersuchen. Dabei wird die Reaktion der Grenzschicht auf kanonische
Storungen, die durch Interaktion des abgehobenen Stofles mit einer Entropiestérung erzeugt
werden, untersucht. Die Rolle des Stofies, der akustische Wellen reflektiert und dem Vorgang
neue Zeitskalen aufzwingt, soll herausgearbeitet werden.

Losungsweg

Im Fachgebiet fiir Stromungsmechanik wurde ein von Sesterhenn [8] entwickeltes Verfahren
zur Integration der Navier—Stokes Gleichungen validiert [9]. Dieses Verfahren weist als Beson-
derheit eine Formulierung auf, die unmittelbar die Kompatibilitatsgleichungen der dreidimen-
sionalen Eulergleichungen verwendet und eine sehr genaue Darstellung der Randbedingungen
erméglicht. Auch die Stoffliche wird als Randbedingung formuliert und die Integration auf
einem zeitabhingigen Gitter, das von Stofi- und Kérperoberfliche aufgespannt wird, durch-
gefiihrt. Das verwendete numerische Verfahren ist 5ter Ordnung upwind beziiglich der Kon-
vektionsterme und verwendet ein Runge-Kutta Verfahren 3ter Ordnung zur Zeitintegration.
Ergebnisse

Grundstrémungsfelder und erste Stérrechnungen fiir Zylinder und Parabelumstrémungen liegen
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vor. Das Bild 1 zeigt repréisentativ die Storprofile, aufgetragen iiber der Kérpernormalen eines
Zylinders in Zusammenschau mit der Korpergrenzschicht. Der Ort liegt bei einem Winkel von
¢ = 67.4°, gemessen vom Staupunkt. Die Grundstromung in diesem Fall schiebt nicht, und die
gezeigte Storung verhilt sich stabil.

0.6 F

n/R

04 F

Abbildung 1: Stérprofile aufgetragen iiber der Kérpernormalen eines Zylinders bei einem Winkel von
¢ = 67.4°

Weiteres Vorgehen
In der laufenden Phase der Untersuchungen werden Produktionsliufe fiir den schiebenden Fall
durchgefiihrt und die Ergebnisse ausgewertet.
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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-Oberflachenwechselwirkung
sowie die effiziente Losung der Erhaltungsgleichungen mit einem Newton-Verfahren auf
selbstadaptiven blockstrukturierten Netzen. Damit sollen die Gasphasen-Relaxationen, die lokalen
oberflichennahen Verdinnungseffekte sowie die reaktiven Oberflachenprozesse bei der
Nichtgleichgewichtsumstrémung von Wiedereintritts-fahrzeugen genauer erfalit werden.

Losungsweg/Ergebnisse:
Gasphase: Keine neuen Entwicklungen in 2000

Gas-Oberfldchen-Wechselwirkung: Die Gas-Oberflachenwechselwirkung hat mit den groBten Einfluf3
auf die thermische Belastung eines Raumfahrzeugs in der heilen Phase des Wiedereintritts. Mit dem
URANUS-Verfahren konnte die gemessenen Oberflaichenwirmestromverteilungen der MIRKA-
Kapsel entlang der Wiedereintrittstrajektorie in guter Naherung berechnet werden. Es wurden hierbei
die von Stewart gemessenen Rekombinationskoeffizienten fur SiC fur die C/SiC-TPS-Oberfiche
benutzt. Da sich das Verhalten von SiC-Oberflichen lokal zwischen schwach und stark katalytisch
dandern kann, beeinfluBt es, wie mit dem URANUS Code gezeigt wurde, signifikant die
Oberflichentemperaturverteilung des Klappenexperiments fir die X-33 im DLR L3K
Plasmawindkanal. Mit dem URANUS-Verfahren wurden auch die X-38-Luvseiten-
Oberflachentemperaturunsicherheiten in Bezug auf die vollkatalytische Entwurfsannahme ermittelt. Es
wurden wiederum die Stewart’schen Rekombinationskoeffizienten fir die SiC- bzw. SiO,-
beschichteten Hitzeschutzbauteile eingesetzt. Hierbei wurden auf der Klappe hohere Temperaturen als
beim vollkatalytischen Entwurf berechnet. Die Entwicklung des Gas-
Oberflichenwechselwirkungsmodell SURF-R fiir SiC-Oberfliachen zur Erfassung von passiver und
aktiver Oxidation und damit auch der Erosion wurde in 2000 fortgesetzt.

Selbstadaptives Parallel-Multiblock URANUS Programm

Die Implementierung und Validierung der erprobten Katalysemodelle in das sequentielle 3-D
URANUS-Nichtgleichgewichts-Verfahren wurde in 2000 abgeschlossen. Hiermit wurden die
Oberflichentemperaturunsicherheiten des X-38-Experimentalfahrzeugs in Bezug auf die
vollkatalyische Entwurfsannhme berechnet. Das URANUS-Verfahren wurde in 2000 zum Parallel-
Multiblock-Verfahren erweitert und zunichst zur Nachrechnung von Idealgasstromungen um die X-38
auf DLR-Multiblock-Netzen eingesetzt. Mit diesem Verfahren soll in 2001 die
Nichtgleichgewichtsumstromung  des  X-38  Mannschaftsrettungs-fahrzeugs  entlang  der
Entwurfstrajektorie hochaufgelost vorausberechnet werden, um in einem ersten Schritt zu tberprifen,
ob mit den fortschrittlichen Gasphasen- und Gas-Oberflaichenwechselwirkungsmodellen die im
Freiflug 2002 zu messenden OberflachengroBen mit hinreichender Ubereinstimmung nachgerechnet
werden koénnen. Zur sachgemiBeren Validierung des aerothermodynamischen Entwurfswerkzeugs
URANUS muf} dann noch eine Nachflugauswertung mit der realen Flugbahn und den realen
Anstémbedingungen erfolgen. In Zusammenarbeit mit dem DLR soll in 2001 vor dem X-38 Flug
tberprift werden, ob an den X-38 Steuerklappen mit aktiver Oxidation zu rechnen ist.

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

Experimentelle Untersuchung einer Disenstromung fir Hyper-
schallantriebe

Ausgangssituation:

Ziel:

Fur zukinftige Hyperschall-Raumflugzeuge wird meist eine asymmetrische Rampen-
dise (SERN) vorgesehen. Die geometrische Anpassung der Diise an den jeweiligen
Flugbereich wird dabei durch eine verstellbare Heckklappe erreicht. Bisherige
experimentelle und numerische Studien zeigten eine Grenzschicht-Ablésung im
Bereich der AuBenstrémung an dieser Klappe, welche EinfluB auf die Richtung und
GréBe des Schubes hat. Fiir die untersuchte Konfiguration konnten Lage und
Ausdehnung des Abldsegebietes jedoch weder experimentell noch durch
Rechnungen hinreichend genau erfasst werden.

Ziel der Arbeit ist die aerodynamische Optimierung des Stromungsfeldes um ein
Disen-Heckmodell, wobei mogliche Ablése- und Rickstrémgebiete vermessen
werden sollen. Besonderes Augenmerk soll dabei auf das Strémungsfeld um die
Heckklappe gelegt werden. Auf Basis der durchgefihrten Arbeiten sollen
Empfehlungen zur Gestaltung der Dise eines Raumfahrzeugs abgeleitet werden.

Losungsweg:

Zur Untersuchung des Strémungsfeldes an der Duse wird auf ein bereits
vorhandenes Diusen-/Heckmodell zuriickgegriffen, welches im Rahmen des
damaligen nationalen Hyperschalltechnologie-Programms beim DLR vermessen
wurde [1]. Mittels numerischer und experimenteller Vorstudien an vereinfachten
Modellen werden verschiedenen Heckklappen-Konturen auf ihre aerodynamische
Eignung hin untersucht [2]. Dabei wird unter anderem die Lage der Abldsung in
Abhéngigkeit der Reynoldszah! ermittelt. Auf Basis dieser Untersuchungen werden
neue Klappeneinsatze fir das Disen-/Heckmodell ausgelegt, welche beziglich des
Schubes und der Schubvektordrehung glinstigere Werte erwarten lassen [2].

Das modifizierte Diisen-/Heckmodell wird dann genutzt, das Ablseverhalten der
Hyperschall-Grenzschicht an der KlappenauBenseite im Hyperschall-Windkanal H2K
des DLR in KoéIn im Detail zu untersuchen. Die Lage der Abldsestelle wird in
Abhéangigkeit sowohl der Reynoldszah! als auch des Druckverhdltnisses ermittelt.
Neben der Koinzidenz-Schlierenoptik, dem Olanstrichverfahren und der Messung
statischer Wanddriicke wird auch ein Infrarot-Thermographie-Verfahren zur
Diagnose des Stromungsfeldes verwendet.

-117 - STAB




Ergebnis:

Die numerischen Studien ergeben fir eine optimierte Klappenkontur eine
Verringerung des Widerstandes der Dise bei gleichzeitiger Verbesserung des
Schubvektorwinkels (ber den untersuchten Machzahl-Bereich von Ma, = 1,2 bis
Mas = 7. Mit Hilfe von Windkanalexperimenten an einem modifizierten Dusen-
/Heckmodell wurde die Abldselage an der KlappenauBenseite in Abhdngigkeit der
Reynoldszahl und des Druckverhaltnisses ermittelt.

St[-107]
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Disen-Heckmodell in  3D-Ansicht mit durch IR-Thermographie ermittelter
Stantonzahl-Verteilung im Bereich der Heckklappe.

Literatur:
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weiteres Vorgehen:

Weitere Experimente sind an dem modifizierten Disen-/Heckmodell geplant. Dabei
wird der Sekundar-Luftstrahl aufgeheizt, um den Einfluss unterschiedlicher
Temperaturen auf die Interferenz von Dusenstrahl und AuBenstrdmung zu
untersuchen. AbschlieBend wird eine geeignete Geometrie fur die Heckklappe der
Raumflugzeug-Konfiguration ELAC des SFB 253 vorgeschlagen.

Datum: 20. Marz 2001
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Thema:

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

Ausgangssituation:

Ziel:

Die derzeit fiir den Transport in den erdnahen Raum eingesetzten Raketensysteme
fihren den zur Verbrennung benétigten Oxidator mit sich. Im Hinblick auf einen
wirtschaftlichen Raumtransport sind jedoch auch alternative Systeme mit luftatmen-
den Hyperschall-Antrieben denkbar, bei welchen der erforderliche Sauerstoff der
Atmosphére entnommen wird. Hier stellt der Triebwerkseinlauf in jeder Betriebspha-
se den von der Brennkammer benétigten Massenstrom bei mdglichst hohem Druck-
riickgewinn bereit. Er muss dariiber hinaus so gestaltet sein, dass das Triebwerk
auch im Falle einer Stdrung an jedem Betriebspunkt wieder gestartet werden kann.
Seiner aerodynamischen Gute kommt daher eine hohe Bedeutung zu, die aufwen-
dige Entwicklungsarbeit hieran rechtfertigt.

Um einen Einlauf optimal auszulegen und an die Flugbahn anzupassen, muss der
Aufbau seines inneren Strémungsfeldes bekannt sein, welches durch dreidimensio-
nale StoB/StoB- und StoB/Grenzschicht-Wechselwirkungen gekennzeichnet ist.
Zweck einer vorwiegend experimentell durchgefiihrten Untersuchung ist es daher,
Einlaufstromungen zu vermessen, wobei eine gezielte Beeinflussung der Strémung
durch Variation der Wandgeometrie sowie durch den Einsatz von Grenzschichtab-
saugung vorgesehen ist. Hierbei steht insbesondere der Einfluss der viskosen Grenz-
schicht auf die Strémungsqualitat, den Massendurchsatz und den Druckriickgewinn
im Vordergrund. Ziel ist es schlieBlich, Parameter fiir die optimierte Auslegung von
Hyperschall-Einldufen aufzufinden.

Losungsweg:

Es werden Messungen an Einlaufmodellen im Hyperschallwindkanal H2K des DLR
Koln bei einer Versuchsdauer von (ber 30 Sekunden vorgenommen, um auch bei
Geometrieverstellung den Aufbau der Einlaufstrémung zu garantieren. Die unter-
suchten Einlaufgeometrien zielen in ihrer Auslegung auf die Referenzkonfiguration
ELAC des Aachener Sonderforschungsbereichs 253 ab. Sie sind teilweise mit einer
Turbulenztriggerung versehen, um die im Flugzustand turbulente Grenzschicht auch
bei den Messungen im Windkanal zu realisieren.

Zur Visualisierung der StoBlagen steht eine Schlierenoptik zur Verfligung. Darlber
hinaus werden Olfilmvisualisierungen durchgefiihrt. Die Beurteilung der Gleichfér-
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migkeit und des Totaldruckriickgewinns erfolgt mittels Druckmessungen bzw.
Messdrossel. Zur Ermittlung von Wdrmelasten an den Einlaufwéanden und zur Unter-
suchung des Grenzschichtzustandes wird die Infrarot-Thermografie eingesetzt. Pa-
rallel zu den experimentellen Untersuchungen werden numerische Strémungssimu-
lationen mit unterschiedlichen Finite-Elemente-Verfahren durchgefihrt. Diese Si-
mulationen dienen zunachst einer optimierten Auslegung der Windkanalmodelle. Im
weiteren stutzen sie die Interpretation der experimentell gefundenen Ergebnisse.

Ergebnis:

Grenzschicht-
ablosung

Windkanalmodell zur Untersuchung
der AuBenverdichtung des Einlaufs von
ELAC: Das Olbild der wandnahen Stré-
mung fir die Flugmachzahl M=7.5 bei
turbulenter  Grenzschicht  visualisiert
Grenzschichtablésungen auf der dritten
Rampe sowie auf der Seitenwand. Das
IR-Bild zeigt dazu die Temperaturver-
teilung nach 14 Sekunden Strémungs-
dauer.

Grenzschicht-
ablésung :

55 65 75 85 95 105 115125 135 145 155 T[°C]
Literatur:
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weiteres Vorgehen:

An einem Einlaufmodell mit Innenverdichtung werden Massenstrommessungen
durchgefiihrt. Ziel ist unter anderem eine Untersuchung Uber das ‘Restart-' bzw.
‘Unstartverhalten’ des Einlaufs.

Datum: 20. Maérz 2001
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Thema Berechnung von Strdmungsfeldern fir Komponenten
von Raumflugzeugen

Ausgangssituation Durch Integration der Erhaltungsgleichungen

wird die Stromung um die Modellkonfiguration ELAC-1C in super— und
hypersonischer Anstromung untersucht. Es werden sowohl die aerodyna-
mischen und thermischen Belastungen der Oberflache bestimmt als auch
Aussagen liber die innere Struktur der Strémung gemacht. Die Ergeb-
nisse dienen der Ermittlung des Einflusses der Oberstufe (EOS) auf die
Beiwerte im Vergleich zu friheren Untersuchungen der Unterstufe ELAC.

Ziel Der Entwurf eines Losungsalgorithmus fur die Navier—Stokes—
Gleichungen ist das Ziel des Vorhabens. Es sollen dreidimensionale, la-
minare und turbulente Stromungen um Raumflugzeuge mit Realgaseffek-
ten im chemischen Gleichgewicht berechnet werden.

Losungsweg Die Erhaltungsgleichungen werden mit Hilfe eines
“high-resolution-upwind” Schemas fiir die konvektiven Terme sowie mit
einem zentralen Differenzenschema fir die Reibungsterme approximiert.
Es werden knotenzentrierte sowie angepasste Zelleckenschemata ver-
wendet. Die Interpolation der Erhaltungsvariablen erfolgt mit TVD-Schema-
ta zweiter Ordnung mit Flusslimitern zur Vermeidung von Oszillationen.

Es werden explizite wie auch implizite Lésungsvarianten verwendet.
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Ergebnis Es wurden bisher Strémungsfelder fir unterschiedliche An-
strombedingungen (Ma., = 2,2.5) berechnet. Das Bild zeigt die Tempe-
raturverteilung sowie die simulierten Wandstromlinien bei Ma,, = 2.5,
Res, = 4 x 10% und einem Anstellwinkel von 5° bzw. 10°.

weiteres Vorgehen Es sollen weitere Rechnungen durchgefthrt
werden, die auch mit experimentellen Ergebnissen verglichen werden
konnen. Die Experimente finden im supersonischen Bereich im Trisonic-
Windkanal am Aerodynamischen Institut statt. Experimente bei hoheren
Machzahlen bis etwa Ma., = 6.0 kdbnnen am Institute of Theoretical and
Applied Mechanics (ITAM) in Novosibirsk gemacht werden, wahrend ex-
perimentelle Daten bis hin zu etwa Ma,, = 7.5 vom StoBwellenlabor der
RWTH Aachen zum Vergleich herangezogen werden.

Datum 19. Februar 2001
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weitere Partner: SFB 253, SFB 401, DLR Braunschweig, DLR Kéln
Thema:

Berechnungsverfahren fiir Einlaufstrémungen luftatmender Triebwerke von Raumtransportern bei M > 1

Ausgangssituation:

Im Sonderforschungsbereich 253 “Grundlagen des Entwurfs von Raumflugzeugen” dient das Raumtransport-
system ELAC1 als Forschungsobjekt, welches fiir operative Flughthen bis 35km bei Flugmachzahlen bis etwa
7 konzipiert ist. Aufgabe des Teilprojektes C3 ist die numerische Simulation der Einlauf- / Diffusorstrémung
des luftatmenden Triebwerkes von ELACI. Diese Stromung ist durch komplizierte StoBinteraktionen und aus-

gedehnte Ablosegebiete charakterisiert.

Ziel:

Zuverlassige Vorhersage von Druck— und Wirmelasten in Triebwerkseinldufen / Diffusoren zukiinftiger Raum-
flugzeuge.

Losungsweg:

Die numerische Methode, die verwendet wird, basiert auf dem DLR Navier—Stokes Solver FLOWer. Dieses
zunichst fir Umstrémungsprobleme im Unter—- und Transschallbereich konzipierte Programm wurde in den
vergangenen Jahren um die zur Simulation von Durchstrémungsproblemen im Uber— und Hyperschallbereich
notwendigen Verfahrenskomponenten erweitert. In diesem Zusammenhang wurden unterschiedliche Upwind-
Diskretisierungen fiir den konvektiven Teil der Gleichungen implementiert [3] sowie detaillierte Verbesserungen
der Turbulenzmodellierung eingebracht [1].

Ergebnis:

In Zusammenarbeit mit Teilprojekt C2 [2] des SFB 253 wurde die Einlauf- / Diffusorstrémung von ELACI
untersucht. Es wurden die folgenden Freistrombedingungen gewahlt: M = 2.5, Re/m = 3105, T = 135K.
Die fiir ELAC1 geplante Variante arbeitet mit gemischter Auflen— und Innenverdichtung {iber ein System
von SchrigstoBen und der Verzogerung auf Unterschallgeschwindigkeit durch einen abschlieenden senkrech-
ten Verdichtungsstofl im Diffusorteil. Im Experiment wurde fiir diesen Fall die Stromung bei unterschiedlichen
Drosselgraden untersucht. Diese Drosselung wird in der Berechnung zunéichst vereinfacht durch Vorgabe eines
Gegendruckes am Diffusoraustritt simuliert. In den beiden oberen Abbildungen sind die berechneten Dichtever-
teilungen fiir den ungedrosselten Fall und fiir einen Gegendruck von pesit = 4po dargestellt. Man erkennt ein
System von Verdichtungssté8en im Einlauf und im zweiten Fall die Verzogerung der Strémung auf Unterschall
durch einen lambda—formigen, in der Mitte senkrechten Verdichtungsstof. Schliellich ist ein erster Vergleich
zwischen der berechneten und gemessenen Wanddruckverteilung fiir die Rampe dargestellt, wobei sich eine
zufriedenstellende Ubereinstimmung zeigt. Fiir den Wirmestrom erhilt man in der Regel eine weniger gute

Ubereinstimmung.
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Literatur:

[1] Coratekin, T., “Numerical Simulation of Turbulent Shock / Boundary-Layer Interactions in Hypersonic
Flows”, Dissertation RWTH Aachen, 2000

[2] Sonderforschungsbereich 253, “Arbeits— und Ergebnisbericht 2001” (Teilprojekt C2, Teilprojekt C3)

(3] van Keuk, J., “Numerische Analyse und Bewertung von Upwind-Verfahren fiir die Anwendung auf mehrdi-
mensionale Uber— und Hyperschallstrémungen von Gasen”, Dissertation RWTH Aachen, 2000

Weiteres Vorgehen:

Zukiinftig soll die Vorhersagequalitdt hinsichtlich des Wandwérmestromes verbessert werden. Hierzu sollen
die bisher verwendeten einfachen Temperaturrandbedingungen durch die simultane Losung der instationdren
Warmeleitungsgleichung normal zur Wand ersetzt werden. In einem weiteren Schritt sollen Turbulenzmodelle
implementiert werden, die anisotrope Turbulenz besser beschreiben.

23.03.2001 STAB
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Thema: Computation of the expansion flow of a hypersonic propulsion system

Projektbeschreibung:

In the Collaborative Research Center on Hypersonics (SFB 253) at the Aachen University of
Technology air breathing hypersonic vehicles are investigated. Due to a lack of ground based
test facilities for high enthalpy flows, the design of air-breathing hypersonic spacecrafts requires
efficient and accurate numerical methods. For this purpose the development of CFD codes is
combined with experimental investigations of the flow phenomena on down scaled models.

The goal of the presented project is the numerical investigation of the expansion flow in

a SERN-type nozzle of a hypersonic spacecraft. The air breathing engine is fueled by liquid
hydrogen. Because of the strong expansion in the nozzle nonequilibrium effects must be taken
into account. The experimental investigation in a complementary project by Weisgerber! turned
out that besides chemical nonequilibrium also thermal nonequilibrium can occur in the flow of

hydrogen/air throughout a SERN-type nozzle.
For the computation of the flow a Finite Element code on unstructured triangular/rectangular
"grids is used. A brief overview about the numerical method will be given in the paper. Flows
in nonequilibrium are described by the Navier-Stokes/Euler equations and additional balance
equations for the chemical species and the vibrational modes of polyatomic molecules. To solve
this coupled set of equations, the Galerkin weighted residual formulation of this equations is
integrated in time. This integration is performed by an explicit Runge-Kutta five-stage scheme.
Due to the fast chemical reactions and energy transfer processes, the considered equation sy-
stem is stiff. A solution method capable for stiff equation systems is the semi-implicit algorithm.
Semi-implicit algorithm means that the source terms are computed implicitly while the flow
terms are computed explicitly. To model the chemical nonequilibrium effects a finite rate che-
mistry model with 12 reactions amongst 9 species is used. The thermal nonequilibrium effects
are calculated according to a model proposed by Pirumov.? Herein the vibrational degrees of
freedom are considered for the molecules HoO, Ny, NO, and H,. The transfer of vibrational
energy to translational energy and vice versa is computed following the Landau-Teller theory.

In a first step two test cases for nonequilibrium nozzle flows taken from literature were
studied and compared to the computational results of the present work. In a second step the
nonequilibrium flow of the SFB253’s SERN nozzle experiment was numerically simulated and
compared to the experimental data. Some of the results are presented in the following figures.
Figure 1 shows the shape of the nozzle and a contour plot of the Mach number distribution.
The inlet boundary conditions that were applied in this computation are a total pressure of
11 bar and a total temperature of 2376 K. The composition of the gas at the inflow boundary
is a stoichiometric mixture of Hy and air in chemical equilibrium. In figure 2 the measured
and calculated temperature profiles of rotational/translational and vibrational temperature at
the nozzle exit are shown. The difference between the rotational/translational and vibrational
temperature at the exit is remarkable because of the high water content in the gas. Water is
known as very effective for de-excitation of the excited N2 molecules. The drop of the tempe-

ratures in the vicinity of the walls is a consequence of the cooling while the sharp rise of the
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rotational/translational temperature at y =~ 0.07m is a result of the shock in the flow field.
At the moment the computation of SERN nozzles of realistic length is performed in order

to estimate the thrust-losses caused by thermal nonequilibrium. The results of these studies will
be presented at the conference.

References

[1] H. Weisgerber, E. Fischer, et al. Experimental analysis of the flow of exhaust gas in a
hypersonic nozzle. AIAA-98-1600, 1998.

[2] U. G. Pirumov and G. S. Roslyakov. Gas Flow in Nozzles. Springer-Verlag, 1986.
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Thema: Nutzung des unstrukturierten Tau-Codes zur Stromung-Struktur
Kopplung im Rahmen des DLR-Projektes IMENS

Ausgangssituation:

Bisher kann das thermomechanische Verhalten hochbelasteter Raumfahrtkomponenten wie Nasenkap-
pen oder Steuerflichen in einer Hochtemperaturstromung mit chemischen Reaktionen nur unzureichend
vorhergesagt werden. Numerische Simulationen fiir das Stromungsfeld benutzen die Randbedingung der
strahlungsadiabaten Wand, ohne die Wirmeleitung innerhalb der Struktur zu beriicksichtigen. Dement-
sprechend bleibt der Einfluss der sich dadurch @ndernden Strémungsparameter der Grenzschicht unbe-
riicksichtigt. Eine zuverlidssige Vorhersage des Stromungswirmetransports erfordert prizise Daten fiir

die Abhingigkeit der Emissivitit der Oberfliche von der Temperatur, die eine Funktion des konvektiven
Wirmetransports und des Wirmeiibergangskoeffizienten ist. Dies ist nur durch eine gekoppelte Berech-
nung der Stromungs- und Strukturseite zu realisieren.

Ziel:

Im Rahmen des Projektes IMENS (Integrierter Multidisziplindrer Entwurf heiBer Strukturen von Raum-
transportern) sollen thermisch hochbelastete Bauteile mit Fluid- Struktur-Wechselwirkung ausgelegt
werden. Dafiir sind Erweiterungen des Strdmungsmoduls sowie die Entwicklung eines Kopplungsmo-
duls erforderlich. Die Validierung des Simulationssystems wird anhand von Experimenten in einem
Hochenthalpiewindkanal realisiert. Die Nutzungsdemonstration umfasst die Berechnung einer komple-
xen 3d-Konfiguration (X-38) mit Spaltstromungen an der Steuerklappe.

Vorgehensweise:

Anhand eines ersten einfachen 2d-Testfalles (Abb. 1, Ma=7.27), von dem ebenfalls Windkanalexperi-
mente verfiigbar sind [1], wurden umfangreiche Untersuchungen zum Stromungsfeld einer Spaltstro-
mung bei geschlossenem sowie gedffnetem Spalt durchgefiihrt (ohne Kopplung). Zur Demonstartion
einer ersten thermischen Kopplung wurde iiber jeweilige Coprozesse der Stromungs- und Strukturseite
sowie unter Nutzung der Kommunikations- und Interpolationsroutine MPCCI (mesh based parallel cqde
coupling interface, [2]) ein Datentransfer realisiert.

Ergebnis:

Die gewiihlte Modellgeometrie gibt die wesentlichen Stromungsphidnomene einer Spaltstrdmungrichtig
wieder, wie Abb. 2 fiir den offenen Spalt zeigt. Die Ablosungen sowie der lokale Staupunkt mit den dort
auftreten den maximalen Warmeiibergingen an der vorderen Spaltwand werden gut vorhergesagt. Als
erste Kopplung wurde der vordere Teil (Nasenbereich bis vordere Spaltwand) des Modells aus Abb. 1
verwendet. Die Kopplungsgrofen sind dabei Wiarmeiibergang auf der Strdmungs- sowie Wandtempera-
tur auf der Strukturseite.
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Abb. 1: Rechennetz nach Adaption Abb. 2: Stromlinien geschlossener Spalt

Erste Test zum Datenaustausch verliefen erfolgversprechend, zeigten aber einen relativ hohen Zeitbe-
darf bei der Interpolation.

Literatur:

[1] Giilhan, A., Esser, B., Koch, U.: Experimental Investigation of Gap Flows on a Flap Model in the
Arc Heated Facility L3K

[2] http://www.mpcci.org

weiteres Vorgehen:

Nach Untersuchungen zur Konservativitit der Interpolationsbibliothen soll als néchstes eine Kopplung
mit dem Strukturloser Nastran durchgefiihrt werden. Die Ergebnisse werden mit den bereits vorhande-
nen Experimenten validiert. Eine Kopplungsroutine, welche den Datentransfer steuert sowie die Kopp-
lungslogik enthalt wird entwickelt. Durch Verwendung von Schurkomplementen bei der Ubertragung
der KopplungsgroBen soll eine Effizienzsteigerung des Kopplungsprozesses erzielt werden.

Datum: 13.03.2001
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Thema: Erweiterung des DLR-Tau-Codes zur effizienten

Berechnung von Hyperschallstrémungen

Ausgangssituation:

Alle wesentlichen am DLR durchgefiihrten Berechnungen hypersonischer Stromung werden
zur Zeit mit dem CEVCATS-Code erzeugt. Trotz des hohen Entwicklungsstandes stosst dieser
durch die Verwendung strukturierter Netze bei der in Zukunft geforderten Simulation von kom-
plizierten Spaltstromungen, wie sie z.B. an der X-38/CRV-Konfiguration auftreten, an seine
Grenzen. Die Generierung eines effizienten Rechennetzes ist wenn iiberhaupt nur unter sehr ho-
hem Zeitaufwand moglich. Auf der anderen Seite wurde in den letzten Jahren der auf unstruk-
turierten Netzen basierende Stromungsloser Tau entwickelt, welcher eine effiziente
Netzgenerierung um beliebig komplizierte Konfigurationen verbunden mit kurzen Turnaround-
Zeiten gewihrleistet. Dieser Code wird bisher im wesentlichen nur fiir Unter- und Trans-
schallanwendungen benutzt, zu Hyperschallanwendungen finden sich nur wenige Veroffentli-
chungen [1].

Ziel:

Ziel ist ein effizientes Berechungsverfahren fiir Hyperschallstromungen mit Wirmeiibergang
unter Nuztung der Vorteile eines unstrukturierten Strémungslosers. Ausserdem sollen Stromun-
gen um komplexe 3d-Konfigurationen validiert werden.

Vorgehensweise:

Zur Berechnung praxisrelevanter Konfigurationen wurden einige Hyperschallerweiterungen im
Code vorgenommen. Dazu zihlt unter anderem das Abfangen negativer Driicke und Dichten
beim Startup, Modifikation der Limiter in Expansionsgebieten und Gebieten glatter Strémung,
Verbesserung der Multigrid-Performance durch Einfiihrung einer Sto3-CFL-Zahl sowie Modi-
fikation von Restriktions- und Prolongationsoperatoren. Die Stromungen wurden unter ande-
rem durch Referenzldsungen des Hyperboloid Flare (NSHYP und CEVCATS) sowohl auf
strukturierten als auch auf hybriden Netzen validiert.
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Abb. 1: Wirmeiibergang Hyperboloid Flare Abb. 2: Konvergenzverlauf Zylinder, Ma=30, Euler

Ergebnis:

Abb. 1 zeigt den Wirmeiibergang der Losung (Hyperboloid Flare) des unstrukturierten TAU-
Codes verglichen mit der Referenzlgsung nach [2] (Ma=6.73). Dabei zeigt sich eine sehr gute
Ubereinstimmung der Vergleichswerte sowie der Abloselange trotz unterschiedlicher Netzgeo-
metrien. In Abb. 2 ist der Konvergenzverlauf fiir einen Zylinder (Ma=30, Euler, Full Multigrid)
bei Nutzung verschiedener Schalter zur Verringerung der Sto8-CFL-Zahl dargestellt. Der deut-
liche Vorteil einer effizienten Nutzung des Multigrid gegeniiber der urspriinglichen Single-
Grid-Losung wird demonstriert.

Literatur:

[1] Hein, S ,Rosenboom, 1.: Erste Untersuchungen zur Anwendbarkeit des DLR-TAU-Codes
zur Grundstromungsberechnung fiir nachfolgende Instabilititsanalysen mit NOLOT/PSE
DLR-IB 223-99 A30

[2] Briick, S., Hannemann, K.: The effect of nozzle-flow disturbances on shock-wave/bound-
ary-layer interaction Paper 1610, 21st International Symposium on Shock Waves, Great
Keppel Island, July 20-25, 1997

weiteres Vorgehen:

Zur Verbesserung der Performance wird im weiteren das Residuenglitten fiir den Einsatz im
Hyperschall angepasst sowie die Moglichkeiten zur vereinfachten Erzeugung einer Startlosung
untersucht. Ausserden sollen moderne Transitionsmodelle implementiert werden. Im Rahmen
des DLR-Projektes IMENS wird der Tau-Code zur Strémung-Struktur Kopplung heisser
Raumtransporter eingesetzt.

Datum: 13.03.2001
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A. Maslov, A. Kosinov, ITAM Novosibirsk
A. Henckels, DLR Koln

J. Ballmann, RWTH Aachen

G. Casalis, ONERA /CERT Toulouse

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

Die Stof-/Grenzschicht-Interaktion hat einen betrachtlichen Einflufl auf die
Flugleistungen eines Hyperschallflugzeuges. Typischerweise fiihrt die Wech-
selwirkung eines Stofiles mit einer Grenzschicht zu Widerstandsanstieg,
Stromungsablosung, 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 Strémungsvorgédnge nicht ausreichend bekannt
sind. Dies gilt insbesonders fiir instationire Vorgange und deren Auswirkun-
gen auf das zeitlich gemittelte Stromungsfeld.

Beitrige zum Verstindnis instationdrer Vorginge und deren Auswirkung auf
das zeitlich mittlere Stromungsfeld in verschiedenen generischen Féllen mit
Stofl-/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 in
Strémungsrichtung, verursacht durch die grofien Gradienten der Strémungs-
variablen beim Durchgang durch den Stof}, kénnen ggf. mit einem impliziten
Filter, ebenfalls 4. Ordnung, eliminiert werden. Durch die gezielte Anregung
bestimmter Stérungen und Stérkombinationen lassen sich die Mechanismen,
die in der zu erwartenden laminaren Abléseblase sowie im tibrigen Stromungs-
feld ablaufen, sehr zuverldssig untersuchen. Hierzu ist ein Storstreifen an der
Wand vorgesehen, welcher Stérungen mit vorgegebener Frequenz und Ampli-
tude einbringt. Es stehen ferner verschiedene Wandrandbedingungen fiir die
Platte zur Verfiigung: konstante, adiabate und strahlungsadiabate Wandtem-
peratur.
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Ergebnis

Zweidimensionale Ergebnisse fiir einen Fall ohne Stérungsanregung zeigt Abbildung 1
anhand des Dichtegradienten in wandnormaler Richtung. Die von links kommende
Hyperschallstrémung hat die Machzahl Ma = 4.8. Der Stofwinkel beziiglich der Platte
betragt hier ¢ = 14°, die Temperatur an der Platte T, = 270K = const. und die
Anstromtemperatur T, = 55.4K. Die Koordinate in Stromungsrichtung ist R, =
\/ T * Poo * Uoo/ hoo- In Abbildung 2 sind die maximalen, zeitlich fouriertransformierten
Storgréfen der Temperatur fiir den Fall ohne Stofl und unter Einflul eines Stofles mit
dem StoBwinkel ¢ = 14° zusammen mit Ergebnissen der linearen Stabilitdtstheorie
fiir kompressible Stromungen beider Fille abgebildet. Die Stromung wurde hierbei
mit einer Storwelle (Schriglaufwinkel p = 25°) kleiner Amplitude und bestimmter
Frequenz gestort. Unter Beriicksichtigung nicht-paralleler Effekte weisen die Werte
der Simulation eine gute Ubereinstimmung mit der Theorie auf.

D .
1000
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_ ——— Simulation, kein Stof3
10%F ~------ Lineare Theorie, 6=14°
f - --w-~-- Lineare Theorie, kein Stof3
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X

Abbildung 1: Dichtegradienten |—g§|. Ungestorte Abbildung 2: Maximale, zeitlich fouriertransfor-
Grundstrémung mit dem Stofiwinkel ¢ = 14°. mierte Storgrofen der Temperatur fiir den Fall
Dunkle Farbténe weisen auf hohe Gradienten hin. ohne Stoff, sowie mit Stof (¢ = 14°) zusam-

Literatur

weiteres
Vorgehen

men mit entsprechenden Ergebnissen der linearen
Stabilitatstheorie. Schriglaufwinkel der Storwelle
Y = 25°.

EI1SSLER, 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, ZFW 20 (1996) S.80-88 Springer, Berlin,
Heidelberg.

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

Weitere Simulationen interessanter dreidimensionaler Fille, sowohl stationirer, als
auch instationdrer Stromungen.

Datum: 1. April 2001 -132- STAB
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Thema  Vergleich unterschiedlicher MeBtechniken bei stoBinduzierter Ablésung

Ausgangssituation

Zur Bestimmung der Position von Abldse- und Anlegelinie der StoB/Grenzschicht Interaktion an einer Anlaufstrek-
ke/Rampe Konfiguration finden sich eine Reihe von in der Praxis angewandten Methoden. Hiufig anzutreffen sind
DruckmeBtechnik und im besonderen das Olanstrichverfahren. Keine dieser Methoden liefert jedoch eine exakte
Aussage iiber die mittlere Position dieser Singularititen.

Ziel

Das Laser-Doppler-Anemometer (LDA) bietet aufgrund seines beriihrungslosen MeBprinzips und der exakten Posi-
tionierbarkeit des MeBvolumens die Moglichkeit zur Bestimmung der StrémungsgréBen in abgelosten Gebieten bis in
unmittelbare Ndhe der Modelloberfliche. Anhand der exemplarisch gewihlten Versuchsparameter M = 2.5, Re =
29-10°m™ sollen die mittels LDA gewonnenen Ergebnisse mit denen von Druckmessung und Olanstrichverfahren
verglichen und diskutiert werden. Schwerpunkt der Untersuchung sind die Detektion der Position von Abldse- und
Anlegelinie.

Losungsweg

z
Die Aufgabenstellung bedingt zunichst ein fiir Laser-Doppler- Ablosung, 7, =0 I_’i
Anemometrie geeignetes Kriterium. Hierzu nutzt man die Tatsache, \

daB bei Abldsung/Anlegen die Wandschubspannung t = p du/dz

einen Vorzeichenwechsel erféhrt, siche Abbildung 1. 7,>0

Ubertragen auf die MeBgréBen des LDAs muB der Punkt (im zwei- O N N N R NN e
dimensionalen) gefunden werden, an welchem die Geschwindigkeit \ X
parallel zur Modelloberfliche ihr Vorzeichen wechselt. Vorausset- Lage der LDA-Messpunkte
zung ist, daB die Messung in unmittelbarer Wandnihe durchgefiihrt wandnichster Abstand: z < 0.05 mm

wird. In diesem Zusammenhang wurden umfangreiche Studien be-
ziiglich der Genauigkeit der Positionierung des MeBvolumens, der
Sensitivitdt der MeBgroBen sowie der Reproduzierbarkeit der Mes-
sungen durchgefiihrt. Als Testkorper dient eine Anlaufstrecke, deren Linge von der scharfen Vorderkante bis zum
Rampenknick 1265 mm betréigt. Der Winkel der 90 mm langen Rampe wurde zu 24 Grad gewihilt.

Abbildung 1: Ablésebedingung

Ergebnis
Die LDA-Messungen zur Bestimmung des Ablosepunktes fanden in einem Wandabstand zur Anlaufstrecke von z <
0.1 mm und an der Rampe von z < 0.18 mm (gemessen senkrecht zur Rampe) statt. Damit verbunden wurde eine

Genauigkeit bei der Bestimmung der Abldseposition von *+ 0.4 mm und an der Anlegeposition von £ 0.8 mm erreicht.

Die Ergebnisse der durchgefiihrten Mach- und Reynoldszahlvariation sind in Abbildung 2 dargestellt. Dabei filit
zunichst die Verkleinerung des Abldsegebietes bei steigender Mach- und Reynoldszahl auf. Weiterhin wird deutlich,
daB sich die Abloseposition iiber einen deutlich gréBeren absoluten x-Bereich versindert als die Anlegeposition.

Der Vergleich der gewonnenen Ergebnisse mit Druckmessungen und Olanstrichbild erfolgt mittels Abbildung 3.
Deutlich ist der erste Indikator der Ablosung im Druckverlauf und verstédrkt in der Aufiragung des Druckgradienten
sichtbar. Unmittelbar dahinter findet sich der durch einen Balken angedeutete erstmalige EinfluB auf die Strémung in
den LDA-Daten. Durch Anlegen einer Tangente an den Wendepunkt 1 des Druckanstieges und Bestimmung des
Schnittpunktes mit dem Druckniveau der ungestorten Anstromung wird die Position der sogenannten Upstream Influ-
ence gefunden. Diese Methode wurde durch Settles vorgeschlagen. Bei den durchgefiihrten Messungen liegt dieser
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Schnittpunkt zwischen dem ersten Anstieg des statischen Druckes und dem ersten Riickgang der wandnah gemesse-
nen Geschwindigkeiten durch LDA.

Die eigentliche Ablosung spiegelt sich nur in der LDA-Messung sowie im Olanstrichverfahren wieder. Allerdings
liegt das Ergebnis des Olanstrichverfahrens zu weit stromauf, was durch die intrusive Natur dieser Methode zu er-
warten ist. Die gleiche Diskrepanz findet sich an der Anlegeposition. Es zeigt sich in jedem Fall, daB die LDA-
Messungen hier deutlich bessere Ergebnisse liefern als die klassischen Methoden.

Abloese- und Anlegeposition
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Abbildung 2: Abldse- und Anlegekoordinaten als Funktion von Mach- und Reynoldszahl
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Abbildung 3: Vergleich unterschiedlicher MeBmethoden

Literatur

[1]  J. Miiller, R. Miimmler, W. Staudacher: StoBinduzierte Abldsungen an Klappen im Uberschall, DGLR Jahres-
tagung, 5. — 8. Oktober 1998

[2]  Settles G.S.: An Experimental Study of Compressible Turbulent Boundary Layer Separation at High Reynolds
Numbers, PhD thesis, Dept. of Aerospace and Mechanical Sciences, Princeton University, 1975

Weiteres Vorgehen

Die bisherigen Untersuchungen zeigen den EinfluB der Reynoldszahlvariation iiber den Vorkammerdruck. Weitere
Messungen sollen den EinfluB der Reynoldszahlvariation iiber die Linge von Anlaufstrecke und Rampe aufzeigen.
Zusitzlich sind detaillierte LDA-Untersuchungen in mehreren Ebenen senkrecht zur Anlaufstrecke geplant, um die
Dreidimensionalitit der Strémung besonders im Seitenwandbereich des Kanals zu quantifizieren.

Datum 2.04.01 STAB
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Thema: Experimentelle Analyse der Grenzschichtablésung am EOS im Uberschall-Windkanal

Ausgangssituation: Nach den zahlreichen experimentellen sowie numerischen Prisentationen fiir
ELAC 1la und 1b wird in den kommenden Jahren das zweistufige Modell ELAC 1c untersucht[1]. Die
Oberstufe, das EOS Modell, ist ein Shuttle-dhnliches Modell mit Fliigel-Rumpf-Kombination und zen-
tralem Seitenleitwerk[2]. Es wird von der Unterstufe in eine Hohe von ca. 30km getragen. Anschlielend
findet bei Max7 ein Trennvorgang statt. Nach vollendeter Mission im All kehrt EOS zur Erde zuriick.

Ziel: In dieser Arbeit soll das Stromungsfeld analysiert und der Warmeiibergang auf der EOS Ober-
fliche in Uberschallstrémungen quantitativ ermittelt werden. Im Flug wird durch die Verzogerung
der Gasmolekiile in Wandnéhe die kinetische Energie des Gases in innere Energie umgewandelt und
zum Modell iibertragen. Diese Phinomene sind besonders ausgeprigt im Nasenbereich von EOS.
Die hauptsédchliche Gasenergie wird durch die Reibung und die erzwungene Konvektion zum Koérper
tibertragen. Der Wirmeiibergang wird wesentlich durch den Zustand der Grenzschicht (laminar oder
turbulent) und deren Charakter (anliegend oder abgelost) bestimmt.

Losungsweg: Zur dreidimensionalen Analyse der wandnahen Strémung sind Olanstrich und Vapor-
Screen Verfahren besonders gut geeignet. Durch die Wandschubspannungslinien sind Ablgselinien und
Anlegelinien gut erkennbar. Das Vapor-Screen Verfahren zeigt zweidimensionale Querschnittsebenen
von Wirbelstrukturen bei grofien Anstellwinkeln. Durch Vergleich mit den Wandschubspannungslinien
werden dreidimensionale Wirbelstrukturen sowie die Umstromung rekonstruiert.

Ergebnis:

Stromungsablésung am Nasenbereich Die topologische Analyse der Wandschubspannungsli-
nien an der EOS Rumpfunterseite im Nasenbereich zeigt einen Knoten und einen Sattelpunkt(Abb.1)[3].
Die Stromung breitet sich vom Knotenpunkt aus. Dieses Phinomen gilt fiir das EOS Modell bis zu po-
sitiven Anstellwinkel von ca. 6°. Mit Hilfe des Olanstrichbildes wird nicht nur der Sattelpunkt infolge
des deutlichen Farbunterschieds sichtbar gemacht, sondern dariiber hinaus die gesamte Topologie des
wandnahen Stromungsfeldes erfasst. Die Druckverteilung fiir 0°, 4° und 6° in Abb.1 verdeutlicht, dass
die experimentellen Ergebnisse nahe des Sattelpunktes stirker abfallen als die numerischen Daten.

Stréomungsablésung an der Vorderkante und die Wirbelstruktur Bei zunehmendem
Anstellwinkel 16st die Stromung zuerst an der Vorderkante ab. In Uberschallstromung beginnt die
Ablosung an der Vorderkante von ca. 3° an. Bei weiterer Erhohung des Anstellwinkels bildet sich eine
Wirbelstruktur entlang der Vorderkante aus. Die Anlegelinie des Wirbels wandet fiir groBere Anstell-
winkel zum EOS-Rumpf. Oberhalb von ungefihr 15° bildet sich ein zweites Wirbelsystem(Abb.2).
Abb.2 zeigt einerseits die zwei Wirbelsysteme in verschiedenen Querschnittsebenen (Vapor-Screen
Bilder bei Ma=2.5 und a=15°), anderseits im Olanstrichbild ein einzelnes Wirbelsystem.
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bb. 1: Olanstrichbild bei Ma=2.0 und Anstellwinkel =0°. K: Knotenpunkt. S: Sattel-
punkt. X ist die Linge entlang des Modells. L ist die gesamte Modelllinge. Numerische

Daten von Henze, A. und experimentelle Daten von Steffen, H., Aerodynamisches Insti-
tut, RWTH-Aachen

Anstrémung

Abb. 2: Dreidimensionale Wirbeldarstellung anhand von Vapor-Screen Bildern bei
Ma=2.5 und a = 15° (links), Olanstrichbild bei Ma=2.0 und o = 10° (rechts).

Literatur

(1] Grundlagen des Entwurfs von Raumflugzeugen. Sonderforschungsbereich 253, 1999. Arbeits- und
Ergebnisbericht.

(2] Engler, V. Geometrie der Oberstufenkonfiguration EOS und Integration in die Unterstufe ELAC
1. IB A-97-1 Institut fiir Luft und Raumfahrt RWTH-Aachen, Mérz 1997.

[3] Peake, D. J. and Tobak, M. Three-Dimensional Interactions and Vortical Flows with Empha-

sis on High Speeds. Tech. Report AGARD-AG-252, Advisory Group for Aerospace Research &
Development, 1980.

Weiteres Vorgehen: Die Vorhersage des Wirmeiibergangs gehort zu den wesentlichen Aufgaben
bei der Entwicklung eines Raumtransportsystems. Um die Oberflichenbereiche von EOS und ELAC
mit besonders starkem Warmeeintrag ermitteln zu konnen, werden in Zukunft Warmeiibergangsmes-
sungen anhand der Fliissigkristallanstrichtechnik durchgefiihrt.

Datum: Februar 2001 STAB
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Thema: Windkanaluntersuchungen an Einldufen fiir Hyperschall-

antriebe
Ausgangssituation:

Ziel:

Ein Raumtransporter hat in der Regel ein sehr weites Einsatzspektrum zu bewiltigen, das von
Bodenbedingungen im niedrigen Unterschallbereich bis zu Hohen mit sehr geringer Luft-
dichte bei Hyperschallgeschwindigkeiten reicht. Wenn man in den Flughéhen, bei denen die
Dichte ausreichend groB ist, den zur Verbrennung erforderlichen Sauerstoff aus der Umge-
bungsluft entnehmen will, sind Kombinationsantriebe mit einer luftatmenden Komponente er-
forderlich.

Aufbauend auf den nationalen Raumfahrtkonzepten PREPHA (Frankreich) und SAENGER
(Deutschland) soll in Zusammenarbeit zwischen ONERA und DLR bilateral ein Raumfahrt-
zeug JAPHAR (Joint Airbreathing Propulsion for Hypersonic Application Research) entwor-
fen werden, das im Machzahlbereich von 4 bis 8 betrieben werden kann. Das weite Einsatz-
spektrum erfordert bei dem luftatmenden Antrieb eine Kombination zwischen Ramjet (Unter-
schallverbrennung) und SCRamjet (Uberschallverbrennung).

Losungsweg:

In dem Trisonischen Windkanal TMK (M, = 3.0 bis 4.8) und in dem Hyperschallwindkanal
H2K (M, = 4.8 bis 7.0) des DLR in Kéln kann der gesamte Machzahlbereich der JAPHAR-

Einlaufe untersucht werden, wenn man die Vorkompression durch den Vorkorper beriicksich-
tigt. Mit dem Ramjeteinlauf SO2A aus dem nationalen SAENGER-Konzept und dem neu
konzipierten SCRamjet-Modell SCR1 kénnen die einzelnen Baukomponenten des Kombina-
tionsantriebs im Windkanal getestet werden. Durch Variation der Geometrie, die bei beiden
Einlaufmodellen moglich ist, kann eine optimierte Innenkontur bei Vorgabe des Flugbereichs
ermittelt werden. Ferner kann durch sogenannte Grenzschichtplatten die Grenzschicht des
Flugkorpers und deren Einflul auf das Einlaufverhalten untersucht werden.

STAB
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Ergebnis:

Zur Erzielung eines guten Druckriickgewinns war das Ramjet-Einlaufmodell S02A, das fiir
das nationale SAENGER-Konzep ausgelegt war, fiir eine hohe Innenverdichtung ausgelegt
worden. Der Start der Innenstrémung wird durch drehbare Rampen realisiert. Bei der Ausle-
gungsmachzahl M, = 5.3 wurde gezeigt, daB sich durch Optimierung der Halshéhe und durch

Grenzschichtabsaugung der maximale

Druckriickgewinn auf 31% steigern 146t. i P Pcorer. i B 1 = M)
oe i ‘without Bised, h* = m’m
Wegen der hohen Druck- und Temperatur- Voo St i Bos ' = 21

e

belastung muB3 bei JAPHAR jedoch auf
Absaugung und variable Geometrie ver-
zichtet werden. Ein Selbststart bei M, =
3.5 oder 4.0 erfordert eine niedrigere In-
nenverdichtung und filhrt zu deutlichen

14
b

[l
a

Total Pressure Recovery —=-memca=
o

e

Pressure Recovery

Leistungseinbuflen. Die in den Einlauf T !
. . 25 3.0 35 40 45 5.0 55 8.0 a5 7.0 7.5
eintretenden Grenzschicht verschlechtert Mach Number ———o-

den Einlaufwirkungsgrad weiter, wobei ] .
allerdings mit geringen Abweiserh6hen Einlauf S02A, kritischer Totaldruck-Riickge-

diese Verluste reduziert werden kénnen. winn als Funktion der Machzahl

In dem Hyperschallbereich 6 < M < 8 nehmen
durch die Geschwindigkeitsreduzierung der In-
nenstromung auf Unterschall die Totaldruck-
verluste und die Festigkeitsprobleme durch hohe
Driicke und Temperaturen so zu, da ein
SCRamjet-Einlauf mit Uberschallverbrennung
erforderlich erscheint. Mit dem Prinzipmodell
SCR1 mit der Auslegungsmachzahl M, = 6.0,

das mit axial verschiebbaren Rampen eine va-
riable Innenverdichtung ermdglicht, wurden
Startverhalten und EinfluB von Einspritzele-
menten untersucht. Zur Beurteilung des Stro-

Einlauf SCR1 (Seitenwand entfernt) im mungsverhaltens dienen die Messungen von
Hyperschallwindkanal H2K Druckriickgewinn, Durchsatz, statischer Druck-

verteilung und Machzahlverteilung im Diffusor.

Literatur:

[1] K. Triesch: Inlet investigations in the context of DLR/ONERA co-operation, interner
DLR-Bericht IB 39113 - 2000 C 37, Kéln, 2001

weiteres Vorgehen:

Aus den Ergebnissen der vorher beschriebenen Windkanaluntersuchungen mit dem SCRam-
jet-Einlauf SCR1 sind eine Fiille von Daten gewonnen worden, die die Grundlage geliefert
haben zur Konstruktion eines weiteren SCRamyjet-Einlaufs SCR2 mit fester Geometrie. Die-
ses Modell hat auch die Méoglichkeit, Treibstoffeinspritzung durch Einblasung von Helium zu
simulieren. Ferner ist ein Gesamtmodell des Raumfahrtzeugs mit integriertem Triebwerk kurz
vor der Fertigstellung. Mit diesem Windkanalmodell sollen die aerodynamischen Beiwerte
ermittelt werden.

Datum: 26. Mirz 2001
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Thema: Study of Shock-Wave Boundary Layer Interaction Flowfield on a 24° Ramp Model

Ausgangssituation: It has been known for quite sometime now that all shock-wave/boundary-layer
interactions exhibit some degree of unsteadiness[1,2] that can generate severe surface pressure fluctua-
_ tions, which under the influence of aerothermal effects, can pose significant problems to the structural
integrity of the aircraft. Due to their inherent complexity, these interactions are only partially under-
stood and hence, experimental studies are still necessary to gain better understanding of the flowfield
physics. Most of the previous surface pressure studies reveal the external shock wave to be stationary
while the shock foot in the viscous interaction region may undergo large-scale motion[3]. However, the
structure of the interaction flowfield has been comparatively neglected or poorly understood. As such
an attempt is made to study this behavior from the fluctuating density field using Laser Schlieren setup
developed at HTG.

Ziel: The goal of this study is to further expand our knowledge of ramp-induced shock-wave/boundary-
layer interactions and to be able to relate surface and flowfield features so as to gain insight of the
interaction behaviour as a whole. Most of the previous investigators have focussed on surface pressure
fluctuations to obtain voltage signals which puts a limit 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.

Losungsweg: Figure 1 shows a schematic of the laser Schlieren system set up used in the present
investigation. 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. Since the response time of the photodiodes is
extremely small(4nanosecs) very high frequency flowfield fluctuations can be detected using this optical
technique. When the laser sheet touches an oscillatory shock, the defracted light appears periodically,
and a time trace obtained from the array of photodiode shows unsteady voltage signals. The sensitivity
of the Laser Schlieren system can be adjusted to permit measurement of much smaller fluctuations
and the signals so obtained are more directly related to a property of the flow, i.e., density. All tests
were made for a test-section Mach number of 8.94+4% with air as test gas(Pg=42.25 bar; T;=285.9K;
Re/L=1.039x10° m™!).

Ergebnis: Figures 2(a)-(c) show the simultaneously acquired voltage signals near the reattachment
point with the laser sheet perpendicular to freestream direction. The lowest photodiode is kept 0.6 mm
above the model surface. It can be seen that the density signals from the photodiodes experiencing a
fluctuating density gradient follow opposite trends almost to the extent of mirror imaging, Fig. 2(a)-
(b). However, only small frequency oscillations behave in this manner; high frequency changes in
density signal do not necessarily follow this trend. Since this location corresponds to a point ahead of
reattachment, the fluctuating density signal seen is not because of the oscillating reattachment shock.
Rather this is caused by the fluctuating density gradient across the shear layer oscillating in accordance
with the expansion and contraction motion of the separation bubble. The photodiode away from the
fluctuating density field, however, shows a very steady signal, Fig. 2(c), indicating an undisturbed flow
away from the interaction field.
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Figures 3(a)-(c) show the power spectrum obtained from the voltage signals shown above. It can be
discerned from the plots that most of the flow unsteadiness is confined in the low frequency range. This
is consistent with the view that the shock-wave boundary-layer interaction phenomena is associated
with low frequency oscillations. Further, Schlieren pictures and the fluctuating density profiles of the
interaction were also investigated.
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Figure 1: Schematic of the Laser Schlieren sytem set up
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Figure 3: Power spectrum of voltage signals from three photodiodes near reattachment point

Literatur:

[1] A.L. Kistler, “Fluctuating wall pressure under a separated supersonic flow”, Journal of Acoustical
Society 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] Gibson, B.T. and Dolling, D.S.,“Exploratory Study of Wall Pressure Fluctuations in a Mach 5 Sharp
Fin-Induced Turbulent Interaction”, AIAA Journal, Vol. 30, No. 9, pp. 2188-2195, 1992.

Weiteres Vorgehen: Tests will also be carried to study the effect of some low v gas on the overall
interaction.

Datum: May 25*, 2000
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Thema: Turbulenzmodellierung fur Wiedereintrittskérper

Ausgangssituation:

Windkanalexperimente von Hyperschallstromungen um Wiedereintrittskorper sind sehr
zeitaufwendig und teuer, und fiir bestimmte Stromungsbedingungen ist es sogar unméglich
alle Ahnlichkeitsparameter einzuhalten. Numerische Simulationen (Computational Fluid
Mechanics, CFD) werden daher immer mehr fiir den aerodynamischen Entwurf und die
Entwicklung von Strukturkomponenten verwendet. Da Direkte Numerische Simulationen
(DNS) und Grobstruktursimulationen (Large Eddy Simulation, LES) von komplexen
technischen Stromungen auf Grund der enorm hohen Rechenzeiten und
Speicherplatzanforderungen noch nicht méglich sind, werden die Reynolds-gemittelten
Navier-Stokes Gleichungen gelst. Die Losung obiger Gleichungen erfordert
Turbulenzmodelle, die die durch den Mittelungsprozess entstehenden Unbekannten
modellieren.

Ziel:

Ziel der Studie ist es, hypersonische turbulente Strémungen um Wiedereintrittskorper zu
simulieren. Als Anwendungsbeispiel dient hierzu das von der NASA entwickelte
Wiedereintrittsvehikel (Crew Return Vehicle, CRV) X-38. Die X-38 ist ein
Technologiedemonstrator fiir ein Rettungsraumfahrzeug fiir die International Raumstation
ISS. Insbesondere interessieren hier die mechanischen und thermischen Lasten an der
Ruderklappe. Die Stromung ist dort dhnlich der an einer Kompressionsrampe, mir
Stromungsablésung, Stoss/Grenzschicht-Wechselwirkung und sehr hohen Driicken und
Wairmestromen an der Wiederanlegestelle.

Losungsweg:

Fiir die Simulation dieser Stromungsphianomene spielen Turbulenzmodelle eine
entscheidende Rolle. Die Untersuchten Turbulenzmodelle basieren auf dem Wilcox [1] k-
Zweigleichungsmodell, das einen fiir technische Anwendungen verniinftigen Kompromiss
darstellt zwischen den sehr komplexen Reynoldsspannungsmodellen und den einfachen
algebraischen Turbulenzmodellen. Das k-o Modell zeigt ausserdem ein besseres Verhalten
als das klassische k-e Modell bei Grenzschichten mit Druckgradient oder kompressiblen
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Stromungen. Zusitzlich zum standard k- Modell wurden drei weitere Varianten untersucht,
ndmlich ein ,,Jlow Reynolds number" k- Modell [2], die Menter [3] Shear Stress Transport
(SST) Korrektur und eine ,,realizable" Variante. Da bei sehr hohen Machzahlen
Kompressibillititseffekte nicht mehr vernachlissigbar sind, wurden ausserdem verschiedene
explizite Kompressibilitidtskorrekturen untersucht (Modelle fiir die Kompressible Dissipation
und Druckdilatation, Begrenzung des turbulenten Lingenmasses etc.). Die verschiedenen
Modellevarianten wurden zunichst an einer Plattengrenzschicht und einer hypersonischen
Kompressionsrampe getestet und validiert, um dann an der X-38 angewendet zu werden.

Ergebnis:

Der Wirmestrom in der Nihe der Korperklappe und Wandschubspannungslinien werden in
Abb. 1 (links) gezeigt. Das SST Modell ergibt eine etwas grossere Abloseblase als das
standard k- Modell.

Der mit dem Menter SST Modell simulierte Wandwirmestrom auf der Unterseite des
Vehikles wird verglichen mit Windkanaldaten vom NASA Langley Research Center in Abb.
1 (rechts). Sehr gute Ubereinstimmung kann gesehen werden, insbesondere in der Nihe der
Korperklappe. Die Machzahl ist M=6, bei einem Anstellwinkel von 40° und einem
Klappenwinkel von 20°.

Abb 1.: Links: Wandwirmestrom und Wandschubspannungslinien; obere Hilfte: k-, untere Hilfte: SST.
Rechts: Vergleich des mit dem SST Modell (obere Hilfte) simulierten Wandwirmestroms mit Windkanaldaten
(untere Hilfte).

Literatur:

[1] Wilcox, D.C., Reassessment of the Scale-Determining Equation for Advanced Turbulence
Models, AIAA Journal, Vol. 26, No. 11, 1988, pp. 1299-1310.

[2] Wilcox, D.C. Simulation of Transition with a Two-Equation Turbulence Model, AIAA
Journal, Vol. 32, No. 2, 1994, pp. 247-255.

[3] Menter, F.R., Two-Equation Eddy-Viscosity Turbulence Models for Engineering
Applications, AIAA Journal, Vol. 32, 1994, pp. 1598-1605.

weiteres Vorgehen:

Simulationen werden durchgefiihrt fiir M=10, 15 und 17.5 mit strahlungsadiabater
Wandrandbedingung um realistische Wandtemperaturen im Freiflug vorherzusagen.
Weiterhin wird eine Behinderung der Abstrahlung durch Sichtfaktoren beriicksichtigt.
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Thema: Turbulenzstrukturen im Zylindernachlauf in der Tansition
Projektbeschreibung:

Im Nachlauf eines quer angestrémten Kreiszylinders bildet sich aufgrund der primaren In-
stabilitat der Strémung ab einer Reynoldszahl von etwa 50 eine Reihe gerader Stabwirbel,
die sogenannte ,Karmansche WirbelstraBe“ ( die Reynoldszah! wird hier mit der Anstrém-
geschwindigkeit U.., dem Zylinderdurchmesser d und der kinematischen Viskositat v gebil-
dete Reynoldszahl Re = U..d / v). Diese gehen beim Auftreten von sekundéren Instabili-
taten ab einer Reynoldszahl von etwa 160 in dreidimensionale Wirbel Giber. Ab Re = 450
tritt zusatzlich eine Kelvin-Helmholtz-Instabilitat der abgelésten Scherschicht des Zylinders
hinzu, die ab Re = 1.000 die Ausbildung eines zweiten Wirbelsystems in der abgeldsten
Scherschicht bewirkt. Diese Wirbel werden in einem noch unbekannten ProzeR in die pri-
maren Wirbel eingerolit. Das kombinierte System zerfallt stromab und tragt dabei wesent-
lich zur Turbulenzentstehung bei.

Die Turbulenzentstehung in Nachlaufstrémungen hinter stumpfen Kérpern ist aufgrund der
weiten Verbreitung in technischen Anwendungen und wegen ihrer Bedeutung beim
grundlegenden Versténdnis der Transition eines der herausragenden Probleme der Stro-
mungsmechanik. Besonders die bei der Transition von Nachlaufstromungen auftretenden
komplexen, dreidimensionalen Wirbelstrukturen, die oft das Ergebnis mehrerer gleichzeitig
wirkender [nstabilitdtsmechanismen sind, kénnen experimentell nur schwer erfaBt werden
und bereiten groBe Probleme in der Turbulenzmodellierung. Der laminar-turbulente Um-
schlag |&Bt sich auch nicht mit hinreichender Genauigkeit numerisch simulieren.

In einer experimentellen Untersuchung des Zylindernachlaufs lassen sich die charakteri-
stischen Transitionsstrukturen beispielhaft untersuchen. In dieser Arbeit werden Ergeb-
nisse vorgestellt, die durch LDA-Messungen im nahen Nachlauf gewonnen wurden. Bei
vier verschiedenen Reynoldszahlen zwischen Re = 5.000 und Re = 50.000 erfolgte eine
Bestimmung der Reynoldsschen Schub- und Normalspannungsterme auf einem hoch-
aufldsenden MeBgitter.

In der Abbildung ist als Beispiel die Bestimmung von Geschwindigkeitsvektoren und Rey-
noldsspannungen bei einer Reynoldszahl von 20.000 dargestellt. Im Vektorfeld u,v ist die
Rezirkulationszone, die durch den hinteren freien Staupunkt und die abgeldsten freien
Scherschichten begrenzt wird, gut zu erkennen. Anhand der Intensitatsverteilung der Rey-
noldsspannungen 148t sich der Beitrag der verschiedenen Wirbelstrukturen zur Turbulenz-
entstehung ermessen. Wahrend in u? die abgeltsten Scherschichten hinter dem Zylinder
deutlich hervortreten, findet sich das Maximum in v in der Primarwirbelbildungszone. In
dem Term der Reynoldsschen Schubspannung in u'V' treten insbesondere periodische
kohéarente Strukturen im Nachlauf hervor: Die Extrema von UV’ zeigen hier zum einen die
zum Primé&rwirbel aufrollenden abgeldsten Scherschichten und zum anderen die Rezir-
kulationswirbel im nahen Nachlauf. Als dritte Struktur ist in UV" deutlich die abgeléste
Scherschicht zu erkennen, die in den Primarwirbel aufgerolit wird.




Im weiteren Verlauf der Untersuchung werden phasengetriggerte Messungen zur Ermitt-
lung der Scherschichtinstabilitét in verschiedenen Stadien der Abldsung folgen. Aus den
gemessenen Reynoldsspannungen kann dann der Beitrag der Wirbelstruktur in der abge-
I6sten Scherschicht zur Turbulenzproduktion ermittelt werden.

Re=20000 d=20 mm
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Abbildung: Geschwindigkeitsfeld u,v und Reynoldsspannungsterme aus der zeitgemittelten
Messung von u'2v'2w2,u'v' und u'w' im Nachlauf eines quer angestromten Kreiszy-
linders in der Transition bei Re=20.000
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Thema: Experimentelle Untersuchungen zum Verhalten punktformig emittierter
Storungen in einer laminaren Plattengrenzschicht

Projektbeschreibung:

Seit 1995 finden am Windkanal (NWK) der TU Dresden Versuche zur aktiven Beeinflussung
laminarer Plattengrenzschichten im Rahmen des DFG-Programuns , Transition™ statt. Bisher stand
dabei die Anregung und Dampfung schriglaufender Tolmien-Schlichtingscher Wellen (TSW) im
Vordergrund. Dafiir ist ein spezieller Versuchsstand geschaffen worden. Die Emission der Stérungen
erfolgt auf akustischem Wege iiber Lautsprecher und eine variable Schlitzkonfiguration an der
Plattenoberfliche. Als MeBmethode dient die Hitzdrahtanemometrie.

Gegenstand der aktuellen Untersuchungen war das Verhalten periodischer Stdrungen aus
punktformigen Quellen zu untersuchen. Der Versuchsstand wurde entsprechend modifiziert. Mit
Hitzdrahtmessungen wurden sowohl die Entwicklung der Stérungen im Stromungsfeld beobachtet als
auch erste Aussagen zur Moglichkeit ihrer Dimpfung gewonnen.

Im Laufe der bisherigen Messungen wurden zwei verschiedene Varianten einer Punktquelle behan-

delt:

- Ein oberflichenbiindig eingepaftes Keramikrohrchen mit 6 Kaniilen bei x/1=0.17 (Res=560)
(Storquelle 1),

- FEin 5mm langer Schlitz bei x/1=0.2 (Res=610) — eine Abwandlung der bereits vorhandenen
Schlitzkonfiguration (Storquelle 2).

Die Positionen und Reynoldszahlen folgen aus den Plattenabmessungen (1x1 m) sowie der verwen-

deten Anstromgeschwindigkeit von 10 m/s. Die dimensionslose Frequenz der Anregung lag bei

F=132, (F=2nfv/u.’x10°%). Die Schalldruckpegel der Storsignale bewegten sich zwischen 62 und

88 dB (Quelle 1) bzw. 68 und 86 dB (Quelle 2).

Zur Messung kamen Normaldraht- und V-Draht-Sonden im Konstanttemperaturbetrieb zum Einsatz,

letztere zur Bestimmung der lateralen Komponenten. Beide Quellen wurden nacheinander sowohl

ohne als auch mit einer Grundstrdmung vermessen. Nach der Untersuchung des Verhaltens der

Storung stromab entlang der Zentrumslinie hinter der Quelle wurde die spannweitige Ausbreitung der

Storung betrachtet.

Ergebnisse

Mit der hier verwendeten Konfiguration der Storquelle 1 ist es nicht gelungen, eine allmihliche
Anfachung der Instabilitat zu erzielen. Statt dessen klingt die Stérung wieder ab, oder es kommt (etwa
ab SPL=81 dB) sehr schnell zur Transition.

Im Falle der Storquelle 2 kam es direkt hinter der Quelle zu einem Amplitudenabfall, weiter stromab
zu einem erneuten Anstieg und schlieBlich zur Transition.

Der laterale Verlauf der Stéramplitude hinter der Storquelle 1 (SPL=85 dB) 4Bt auf die Anfachung
einer 3-D-Instabilitit schlieBen. Im Gegensatz dazu ist beim Schlitz ein ,Breitlaufen der Storung zu
beobachten, was den Amplitudenabfall hinter der Quelle als spannweitige Verteilung der Energie
erklirt. Die Phasenverliufe iiber der Spannweite sind in beiden Fillen iquivalent. Flichenhafte
Vermessungen des Stromungsfeldes hinter der schlitzformigen Quelle decken sich zudem mit
numerischen Rechnungen und bestitigen eine keilférmige Ausbreitung der Storung.

Bei ersten Veruchen zur Dimpfung durch Uberlagerung mit einem spannweitig konstanten, in der
Mitte genau gegenphasigen Signal brachten bisher nicht den gewiinschten Erfolg.

Weitere Aufgaben bestehen in der Strémungsvisualisierung, hierfir wurde eine leistungsfahige CCD-
Kamera beschafft, sowie in der Dampfung der Storung mit schragstehenden Schlitzen.
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Thema Kausale Stabilitdtsanalyse primérer und sekundirer
Querstrémungswirbel in der dreidimensionalen Grenzschicht
des DLR Prinzipexperiments

Ausgangssituation

Die Kliarung des physikalischen Mechanismus, der den nichtlinearen Zusammenbruch bei der laminar-
turbulenten Transition verursacht, ist Voraussetzung fiir eine nichtempirische Transitionsvorhersage bzw.
Transitionsbeeinflussung. In zahlreichen Experimenten werden kurz vor der Transition hochfrequente
Storwellen beobachtet. Dabei spielen in Stromungsrichtung ausgerichtete Langswirbel eine entscheiden-
de Rolle, wie z.B. sog. ’low-speed streaks’ in by-pass Transition, Gértlerwirbel an konkav gekriimmten
Winden, oder Querstrémungswirbel in dreidimensionalen Grenzschichten, die gegeniiber hochfrequenten
Storwellen instabil werden [1],[2]. Der konvektive oder absolute Charakter dieser Instabilititen ist von
zentraler Bedeutung fiir ein in Grenzschichten allgemein giiltiges Transitionskriterium.

Ziel

Durch Untersuchung der spiaten Transitionsstadien, insbesondere der hochfrequenten sekundiren Insta-
bilitdten, sollen Kriterien fiir den bevorstehenden Zusammenbruch und damit Voraussetzungen fiir die
Entwicklung eines nichtempirischen Transitionskriteriums erarbeitet werden.

Lésungsweg

Die von Dauchot und Manneville gedufierte Hypothese, dafl die laminar-turbulente Transition einer glo-
balen Verzweigung der Reynoldszahl-abhiéngigen Losungsmannigfaltigkeiten entspricht, konnte bisher nur
an Modellgleichungen demonstriert werden. Eine lokale Untersuchung auf absolutes/konvektives Instabi-
litdtsverhalten (kausale Stabilititsanalyse) kann jedoch benutzt werden, um dies indirekt fiir realistische
Grenzschichten zu beweisen oder zu widerlegen. In der vorliegenden Untersuchung werden primire und
sekundére Instabilitdten in einer dreidimensionalen Grenzschicht auf absolutes bzw. konvektives Stabi-
litdtsverhalten untersucht.

Ergebnis

Fiir das in [2] untersuchte Modellproblem der schiebenden Platte mit aufgeprigtem Druckgradienten
(DLR Prinzipexperiment) wurden primire und sekundéire Wellenpakete einer kausalen Stabilitétsanalyse
unterzogen. Gegeniiber den vorliufigen Ergebnissen in [4] wurden die Rechnungen bis zum Plattenende
z./c = 1.0 weitergefiihrt [5]. Dazu wurde eine in [3] beschriecbene Methode verwendet. Zunichst wur-
den primére Wellenpakete fiir das DLR Prinzipexperiment bis z./c = 1.0 untersucht. Wie aus bereits
in der Literatur vorhandenen Ergebnissen zu erwarten war, sind alle fiir das DLR Prinzipexperiment
untersuchten Fille primérer Instabilitit konvektiv instabil.

Fiir ein Transitionskriterium wesentlich interessanter ist die Frage, ob bei sekundiren Instabilititen ein
Wechsel von konvektiver zu absoluter Instabilitit stattfinden kann. Sekundérere Instabilititen sind um

-147 -




Abbildung 1: Zweidimensionale, sekundire Wellenpakete entlang der Wirbelachse der stationédren Quer-
stromungswirbel im DLR Prinzipexperiment: Anfachungsrate w;'(Wy) verschiedener hochfrequenter Mo-
den im mit W, bewegten Koordinatensystem fiir z./c = 0.2 — 1.0. Der angefachte Bereich ist auflerhalb
Wy = 0, d.h. die hochfrequenten Instabilititen sind konvektiv instabil.

Groéfenordnungen aufwendiger zu berechnen und dementsprechend wurden nur zweidimensionale Wellen-
pakete in Richtung Wirbelachse untersucht. Entgegen unseren Erwartungen erwiesen sich jedoch alle bis
zu einer Profiltiefe von z./c = 1.0 berechneten sekundéren Instabilititen als rein konvektiv instabil (siehe
[5]). Die DNS Untersuchungen von Wassermann und Kloker [6] bestétigen dies fiir einen &hnlichen Fall.
Das heifit, Transition wird zwar durch hochfrequente, sekundére Instabilititen eingeleitet, die eigentliche
Transition findet aber erst im nichtlinearen sekundéren Bereich statt.
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Weiteres Vorgehen

Infolge des konvektiv instabilen Charakters sekundérer Instabilititen miifite es moglich sein, deren nicht-
linearen Verlauf mittels PSE zu berechnen. Eine dementsprechende Erweiterung der PSE Methode in
Zusammenarbeit mit S.Hein ist geplant.

Datum: 1.2.2001 STAB
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Thema

Aktive Beeinflussung 3-dimensionaler Grenzschichtstérungen durch Methoden der adaptiven Si-
gnalverarbeitung

Ausgangssituation

Der Schwerpunkt der vorliegenden Arbeit liegt in der aktiven, adaptiven Beeinflussung bzw. Steue-
rung von Strémungen, hier angewandt auf die Ausléschung von Tollmien-Schlichting-Wellen in einer
ebenen Plattengrenzschicht mittels gegenphasiger Storungen. In der Strémung tiber Tragflichen
werden Storungen in gewissen Frequenzbereichen durch die TS-Instabilitit angefacht und fiihren
zur Transition. Da sich diese TS-Wellen nicht nur in Stromungsrichtung ausbreiten, miissen auch
diese 3-dimensionalen Anteile geddmpft werden, um die Transition zu verzégern. Um dies durch
aktive Methoden zu gewéhrleisten, bedarf es eines Steuerungssystems, welches die physikalischen
Ausbreitungsmechanismen sehr genau nachbildet.

Ziel

Ziel dieser Arbeit ist es, die Entstehung und Ausbreitung von 2- und 3-dimensionalen Stérungen
basierend auf der Tollmien-Schlichting-Instabilitit zu untersuchen und diese durch ein effektives,
flexibles und robustes Steuerungssystem zu dimpfen. Theoretische Betrachtungen zur Steuerbar-
keit dieser Stoérungen sollen mit experimentellen Ergebnissen verglichen werden, um Kriterien der
Steuerbarkeit auszuarbeiten und mit Hilfe des Experiments zu validieren. Desweiteren sollen ins-
besondere die Grenzen eines solchen Stabilisierungssystems untersucht werden, zum Beispiel im
Hinblick auf die komplizierte Wechselwirkung zwischen Schall und Tollmien-Schlichting-Wellen
sowie deren Beriicksichtigung im Systemmodell.

Lésungsweg

Das hier verwendete adaptive, aktive Dadmpfungssystem, bestehend aus Sensoren, Aktuatoren und
Signalverarbeitungshard- und software, muf8 neben gewissen Anspriichen an die Kausalitit sowohl
die Beobachtbarkeit als auch die Steuerbarkeit des Systemzustandes ermdglichen und sich einem
zeitlich verdnderlichen Systemzustand ausreichend schnell anpassen kénnen. Da die Anfachung von
Storungen durch die TS-Instabilitét in weiten Bereichen linear verliuft, aber frequenzabhingig ist,
bieten sich zundchst Methoden der linearen Systemtheorie an, die durch digitale Signalverarbeitung
in Echtzeit realisiert werden miissen. Da es sich um ein Grundlagenexperiment handelt, werden die
Untersuchungen an einem nicht unnétig komplexen Modell durchgefiihrt. Das bedeutet hier, daf
als Modell eine ebene Platte gewdhlt wurde, deren Anstellwinkel variiert werden kann. Die Ex-
perimente werden im turbulenzarmen Windkanal im DLR Géttingen (TUG) durchgefiihrt. Durch
spannweitig 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 Anstrémgeschwindigkeit k6nnen auch natiirliche TS-Wellen un-
tersucht und beeinfluit werden. Die zu unterdriickenden Stérungen werden stromab durch ein Feld
von acht spannweitig angeordneten Wandhitzdrihten aufgenommen (Abb. (a)). Die Hitzdraht-
signale dienen als Eingangssignal fiir ein komplexes Systemmodell, das sowohl die Rezeptivitit
als auch die frequenzabhingige Anfachung und Ausbreitung der Stérungen nachbildet. Um eine
entsprechende Dampfung der Storungen durch den mit Hilfe von acht Lautsprechern angesteu-
erten Aktuatorschlitz zu gewihrleisten, muf die Signalverarbeitung ausreichend schnell stattfin-
den und die elektrische Signallaufzeit muf} kleiner als die physikalische Laufzeit der TS-Wellen
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sein. Acht weitere Wandhitzdrahtsensoren direkt hinter den Aktuatoren liefern der Signalverarbei-
tung acht Fehlersignale, mittels derer ein Algorithmus die Parameter des Systemmodells anpaft.
Diese zu adaptierenden Parameter konnen in einer Matrix W zusammengefasst werden, deren
Diagonalelemente die komplexen Ubertragungsfunktionen zwischen den Referenzsensoren und den
jeweils stromab liegenden Aktuatoren bilden. Die nicht-Diagonalelemente beschreiben die komple-
xen Ubertragungsfunktionen zu den jeweils benachbarten Aktuatoren. Eine analoge Notation kann
man fiir die Ubertragungsmatrix S zwischen den Aktuatoren und den Fehlersensoren und fiir die
Ubertragungsmatrix P zwischen den Referenz- und Fehlersensoren einfithren. Die Korrelationen
zwischen den Einganssignalen kénnen in der Autokorrelationsmatrix R zusammengefasst werden.
Mit Hilfe der Wiener-Theorie kann man die optimale UbertragungsmatrixW wie folgt berech-
nen W = S™1PR 1. Die Konditionierung dieser Matrizen gibt Aufschluf dariiber, inwieweit die
Beriicksichtigung spannweitiger Korrelationen zu einer gréfieren Dampfung fiihren.

Spannweitiger Verlaut of the 267 Hz-Komponente
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TS-Wellen fiir die am stdrksten ange-
fachte Frequenzkomponente bei Uy =
19 m/s. Die Fehlersensoren befinden sich
bei z=0, 5, 10 cm.

zwischen den Sensoren betrdgt 5 cm, der Abstand zwi-
schen Referenzsensoren und Aktuatoren 11 cm.

Ergebnis

Um die Erzeugung von Stérungen zu hoher Querwellenzahlen zu unterdriicken, wurden die Aktua-
toren entsprechend abgeéndert, so dass sie eine spannweitig glattere Druckverteilung erzeugen. Das
sich herausstellte, dafl diese Glattung noch nicht ausreichend war, wurde eine zusdtzliche Raumfre-
quenzfilterung mittels der benachbarten Aktuatoren eingefiihrt, die allerdings noch nicht bei Steue-
rungsexperimenten eingesetzt wurde. Aktive Steuerungsexperimente mit einem vollsténdig gekop-
pelten vierkanaligen Systemmodell in der Plattengrenzschicht wurden fiir natiirlichen TS-Wellen
durchgefiihrt und mit entsprechenden Experimenten ohne spannweitige Kopplung verglichen. In
beiden Experimente konnte eine Senkung der Fehlersignalpegel, d.h. der Geschwindigkeitsschwan-
kungen, um bis zu 22 dB beobachtet werden, es konnten allerdings keine signifikanten Unterschiede
gemessen werden (Abb. (b)). Weiterhin wurden bei akustische Messungen Kohérenzen von bis zu
0.7 zwischen Wandhitzdraht- und Mikrofonsignalen gemessen, was in der Impulsantwort zu meh-
reren Echos fiihrte, von denen einige auch vor dem TS-Impuls lagen, was sich negativ auf die
geforderte Kausalitédt des Steuerungssystems auswirkt.

weiteres Vorgehen:

Zunichst werden Experimente zur Bestimmung der Stromabentwicklung der Dispersion durch-
gefiihrt, um die Ergebnisse aus den Dampfungsexperimenten besser zu verstehen, insbesondere die
Frage, warum die zusédtzliche Beriicksichtigung lateraler Korrelationen in diesem Fall nicht zu einem
besseren Dampfungserfolg fithrte. Hierzu wird auch eine Auswertung der trotz aktiver Ddmpfung
verbleibenden Reststorungen durchgefiihrt. In Bezug auf die akustischen Einflisse miissen noch
weitere Uberlegungen angestellt werden, insbesondere inwieweit man solche Einfliisse in einem
Systemmodell beriicksichtigen sollte.

Datum: 17. Mai 2001 STAB
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Thema: Aktive Dimpfung von Tollmien-Schlichting-Instabilititen durch die kaskadierte
Anordnung von Sensor-Aktuatorsystemen

Projektbeschreibung:

Die Bemiihungen der heutigen Aerodynamik-Forschung zielen auf eine Steigerung der Wirtschaftlichkeit
moderner Verkehrsflugzeuge ab, wobei der adaptive Tragfliigel das groBte Potential verspricht. Neben einer
kontinuierlichen Anpassung des Fliigels an den jeweiligen Flugzustand sollen widerstandsminimierende
MaBnahmen den Kraftstoffverbrauch erheblich reduzieren. Ein betrichtlicher Anteil am Widerstand eines
Flugzeuges respektive des Tragfliigels wird durch den Reibungswiderstand bestimmt. Verschiedene passive und
aktive Beeinflussungskonzepte zielen auf eine Verschiebung der laminar-turbulenten Transition in Richtung
Fliigelhinterkante und somit auf eine Senkung der Reibungsverluste ab. Ein Ansatz zur Verlingerung der
laminaren Laufldnge besteht darin, die transitionsverursachenden Tollmien-Schlichting(TS)-Instabilititen durch
kiinstlich in die Grenzschicht eingebrachte Gegenstdrungen zu minimieren. Infolge der relativ stochastischen
Verteilung von instabilen TS-Wellenpaketen ist eine hochwirksame Storungsdimpfung nur mit einer
leistungsfihigen aktiven Regelung moglich. Ein adaptiver Regelalgorithmus, der auf einem Signalprozessor
ausgefiihrt wird, wird seit Jahren an der TU-Berlin erfolgreich zur Dimpfung von natiirlichen TS-Instabilitéiten
an einem ungepfeilten Tragfliigel verwendet. Zur Erfassung der Stérungen bzw. zur Einkopplung der Gegenwelle
werden Sensoren und Aktuatoren benétigt, die stérungsarm in die Fliigelobertliche integriert sind. Der
Grundgedanke des verwendeten Algorithmus 1Bt sich folgendermaBen umschreiben: An einem Referenzsensor
stromauf des Aktuators wird die Storung erfaBt und daraus ein Aktuatorsignal derart berechnet, daB am
Fehlersensor stromab des Aktuators nur noch minimale Stérungen verbleiben. Die zur Berechnung der
Gegenstdrung erforderliche Ubertragungsfunktion basiert auf FIR-Filtern und wird mit Hilfe des filtered-x-LMS-
Algorithmus (LMS, least mean square) kontinuierlich nachgebildet.

Am Tragfliigel eines Verkehrsflugzeuges kann ein nennenswerter Gewinn an laminarer Laufliinge erst durch eine
mehrfach stromab kaskadierte Didmpfung erreicht werden. Andererseits ist in Spannweite mit einer Variation der
Phase und Amplitude der TS-Wellen zu rechnen, so daB hier die TS-Stérungen individuell gedimpft werden
miissen. Daher wurde dazu iibergegangen, in Anlehnung an die bereits gemachten Erfahrungen am Einzel-
Sensor-Aktuatorsystem, mehrkanalige Regelsysteme sowie entsprechende Sensor-Aktuatoranordnungen
einzusetzen. Hierzu wurde ein Signalprozessor SHARC ADSP-21060 mit einem Interface erweitert, das den
Zugrift auf einen 16-Kanal A/D-Wandler sowie auf einen 16-Kanal D/A-Wandler erméglicht. In dieser
Konfiguration kénnen somit bis zu 8 Sensor-Aktuatorsysteme mit autonomen Ubertragungsfunktionen simultan
betrieben werden.

Die Untersuchungen zum Einsatz von Mehrfachsystemen werden am ungepfeilten Versuchsfliigel NACA 0008
bei U, = 17 m/s mit natiirlichen TS-Instabilititen durchgefiihrt. Durch zusitzliche Storquellen stromauf der
Sensor-Aktuatoranordnung konnen auch kiinstlich 2D-Wellen, schriiglautende Wellen sowie ,punktférmige
Instabilititen eingekoppelt werden. Der prinzipielle Aufbau der untersuchten Mehrfach-Regelsysteme ist in
Abbildung 1 dargestellt. i

In ersten Experimenten wurde zuniichst der Einsatz von stromab kaskadierten Sensor-Aktuatorsystemen
untersucht. Basierend auf den Erfahrungen am Einzelsystem werden als Sensoren Oberflichenhitzdrihte und als
Aktuatoren Schlitzaktuatoren verwendet. In einem Abstand von ca. 5 TS-Wellenlingen sind 2 autonome Sensor-
Aktuatorsysteme stromab hintereinander angeordnet. Die Regelstrecke stromauf (AWC I) muf3 erst hinreichend
groBe Diampfungen erreichen, um mit der Adaption der Regelstrecke stromab (AWC II) beginnen zu konnen. Ein
Vergleich der Anfachungsverldufe stromab der Sensor-Aktuatorsysteme ohne sowie mit einfacher und zweifacher
Dimpfung wird in Abbildung 2 gezeigt. Der Gewinn an laminarer Lauflinge bei zusitzlichem Einsatz einer 2.
Regelung wird deutlich. Die resultierende Steigung der logarithmisch aufgetragenen u‘-Amplituden nimmt bei
aktiver Diampfung ab. Dies wird als Indiz dafiir gewertet, daB} lediglich der 2D-Anteil der Instabilititen gedidmpft
wird, wihrend der 3D-Anteil in der Grenzschicht verbleibt und so die Anfachungsrate geringer wird.
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In den Untersuchungen zur spannweitigen Kaskadierung werden Oberflichenhitzdriihte als Sensoren verwendet.
Diese sind als Referenz- sowie Fehlersensor-Arrays mit jeweils 8 spannweitig verteilten Sensoren und einem
lateralen Abstand von Az = 14 mm (= %-Ays) angeordnet. Ein 3D-Schlitzakuator mit spannweitig separierten
Druckkammern (Az = 14 mm) unterhalb des Schlitzes sorgt fiir die Einkopplung der wandnormal periodisch
saugenden und ausblasenden Gegenstorung. Der Einsatz dieser Anordnung bei natiirlichen TS-Wellen
verbesserte die Dimpfung um ca. Faktor 1.5 gegeniiber einer reinen Einzelanordnung, was durch die 2D-
dominierte Transition am ungepfeilten Fliigel begriindet ist. Hohe Dimpfungen lassen sich.jedoch bei
schriglaufenden Wellen oder bei punktférmig eingebrachten Stdrungen erzielen. In Abbildung 3 wird dies am
Beispiel einer kiinstlich eingebrachten schriiglaufenden Welle (A, = 5-A1s) anhand der 8 Fehlersensorsignale
gezeigt. Hier versagt ein 2D-Regelsystem zwangsliufig auf Grund seiner spannweitig integrierenden Wirkung.

Im geplanten Vortrag werden aktuelle Ergebnisse der laufenden Untersuchungen an Mehrfachanordnungen in
Strémungs- und Spannweitenrichtung prisentiert.
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Abbildung 1: Prinzip der Mehrfach-Anordnung fiir Sensor- Aktuatorsysteme a) Kaskadierte Anordnung stromab
b) Spannweitige Anordnung
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Abbildung 2: Anfachungsverlauf ohne sowie bei einfacher und mehrfacher Ddmpfung stromab
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Thema: Turbulente Stromunge um ein zweidimensionales Segel

Projektbeschreibung:

Die Gleichungen zur Beschreibung turbulenter und reibungsbehafteter Stromung sind erst kiirzlich als Modell
in der Membran-Profil Theorie zur Anwendung gekommen. Die erste Studie der Aerodynamik einer flexiblen
und masselosen Membran unter Anwendung der RANS-Gleichungen wird in [1] durchgefiihrt. Anders als bei
einem Profil, welches im Allgemeinen als starr angenommen wird, ist die Form des Segels eine Funktion des
Anstellwinkels und der Reynoldszahl, wobei sich Form und Druckverteilung auf komplexe Weise gegenseitig
beeinflussen.

Es gibt mehrere Quellen mit experimentellen Daten, z.B. [2], die zum Vergleich der Ergebnisse herangezogen
werden kénnen, sowie eine Reihe von theoretischen Untersuchungen, wie z.B. [3, 4, 5, 6]. Auf dieser Grundlage
kann das Simulationsverfahren ausreichend validiert werden.

Die zweidimensionale Strémung um eine Membran unterschiedlicher Streckung ¢ (siehe Abb.1, links) wird
mathematisch durch die inkompressiblen, Reynolds-gemittelten Navier-Stokesschen Gleichungen beschrieben,
die auf Gittern, die sich nach Vorgabe der Segelbewegung verformen, gelost werden. In dem verwendeten
blockstrukturierten Gitter ist eine Blockgrenze als ”Wand” der Dicke 0 definiert, die das Segel reprisentiert.
Dabei ergibt sich die Punkteverteilung fiir die Segelelemente aus der Gitterpunkteverteilung fiir das Fluid
an der Wand.

Die Form des Segels wird mit einem iterativen Verfahren berechnet, welches die Luftkrifte ¢ und resul-
tierende Bewegung elementweise auswertet (s. Abb.1, rechts) [4].

Ein Finite-Volumen Verfahren wird benutzt, um das turbulente Stromungsfeld und die Gitterverformung zu
berechnen, letzteres wird mit einer strukturmechanischen Analogie erreicht. Es werden Ergebnisse fiir unter-
schiedliche Ein— und Zwei-Gleichungs-Turbulenzmodelle unterschiedlicher Komplexitit mit Experimenten
aus den angegebenen Quellen verglichen. Der Einfluf} einer Gitterverfeinerung wird dabei mit untersucht.

Bei kleinen Anstellwinkeln kann eine sehr gute Ubereinstimmung sowohl mit einer linearen Abschitzung
als auch mit den experimentellen Daten gefunden werden (Abb.3). Nihert man sich jedoch Anstellwinkeln,
bei denen Ablosung auftritt, dann hat die Giite der Turbulenzmodellierung einen immer stirkeren Einflu
auf die numerischen Ergebnisse. Die Turbulenzmodelle, die zur Anwendung kommen, sind das Standard
(SA) und ein verindertes (SALSA) Spalart-Allmaras Ein-Gleichungsmodell, das Standard k — e Modell und
zwei unterschiedliche k — w Zwei-Gleichungs-Modelle. Die Untersuchungen belegen, da8 die verwendeten
Ein-Gleichungs-Modelle die meisten der experimentellen Ergebnisse wiedergeben, aber bei der Simulation
der Strébmung mit massiver Ablgsung versagen. Die untersuchten Zwei-Gleichungs-Modelle tendieren dazu,
stdrkere Ablosung vorherzusagen. Keines der beriicksichtigten Turbulenzmodelle kann das Auftriebsmaxi-
mum fiir € = 0.21% korrekt wiedergeben .

Schlufifolgerungen und Ausblick

Alle untersuchten Turbulenzmodelle kinnen die experimentellen Ergebnisse fiir kleine Anstellwinkel gut

wiedergeben. Bei massiver Ablsung treten jedoch Unterschiede zwischen den einzelnen Turbulenzmodellen
und Abweichungen zu den Experimenten auf. Deswegen wird die weitere Arbeit darauf konzentriert sein, bis-
lang unberticksichtigte Effekte in die Untersuchungen mit einzubeziehen, wie z.B. die Dehnbarkeit des Segels
und Dreidimensionalitdt. Dariiberhinaus werden SchlieBungsansitze hoherer Ordnung zur Modellierung des
turbulenten Strémungsfeldes mit aufgenommen.
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Abb. 1: Zweidimensionales Segel (links) und strukturmechanische Modell (rechts)
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Abb. 2: Blockstruktur des Gitters (links), ein grobes Gitter (mitte) und Punkteverteilung in der
Nihe des Segels (rechts)
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Abb. 3: Auftriebsbeiwerte iiber Anstellwinkel fiir die Streckungen ¢ = 0.21% (links), 0.77% (rechts),
unterschiedliche Turbulenzmodelle
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Thema: Investigation of Fluid-Structure Interaction in Vibrating Cascades Using a Time
Domain Method

Projektbeschreibung:

The development of modern aircraft engine compressors with increased pressure ratio and
reduced weight has led to highly loaded stages with transonic inflow. As a result, the design
engineers of completed engines have often encountered severe aeroelastic problems, the
solution of which could be difficult and costly. Therefore, tools are needed which already in
the design process are able to correctly predict the aeroelastic behaviour of the blading.

In the classical linearized approach the aeroelastic problem is divided into separate steps of
aerodynamic and structural computations. Assuming a linear dependence of the structural and
aerodynamic forces on the local deflections, the mode shapes of the structural dynamic model
are used to generate harmonic motions for the calculation of airloads. In a second step the
aeroelastic problem is handled by using these airloads in the governing structural equations,
which are solved in the frequency domain. This requires, e.g., the solution of an eigenvalue
problem, if the aeroelastic stability boundary has to be determined.

However, nonlinear fluid-structure interaction caused by oscillating shocks or strong flow
separation may significantly influence the aerodynamic damping and hence effect a shift of
flutter boundaries. In order to investigate such aeroelastic phenomena, the governing
equations of structural and fluid motion have to be simultaneously integrated in time. The
various techniques for integrating the structural together with the flow equations can be
roughly divided into two methods:

Time-staggered algorithms advance the structural and fluid system at subsequent time steps
leading to a small time lag between the integration of structure and fluid. In contrast to this,
fully coupled algorithms make use of iterative solvers to update both the structural and fluid
system at the same time level. Although staggered algorithms are always leading to small
errors in energy conservation, their greatest advantage is their ability to use well established
discretizations and solution methods in each of the two disciplines.

In this paper a technique is presented which analyzes the aeroelastic behaviour of an
oscillating compressor cascade by a time-staggered method. The structural part of the
governing aeroelastic equations is time-integrated according to the algorithm of Newmark,
while the unsteady airloads are computed at every time step by an Euler code. The link
between the two time integrations is an automatic grid generation in which the used mesh is
dynamically deformed as such that it conforms with the deflected blades at every time step.
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The capability of this method to predict aeroelastic stability is demonstrated for subsonic and
transonic flow. In order to concentrate the investigations on the principal physical effects
which dominate the fluid-structure interaction in sub- and transonic flow, a very simple
structural model was taken as a basis for the computations. This model consists of an
assembly of twenty compressor blades performing torsional vibrations around midchord. The
structural dynamic properties of each of the blades were simulated by a mass-spring-damper
system performing a one-degree-of freedom vibration under the influence of an aerodynamic
moment which in general is a nonlinear function of the torsional deflection.

Time series were computed for tuned and mistuned blade assemblies operating in subsonic
and transonic flow. It was found that for subsonic flow the differences between time domain
and frequency domain results are of negligible order.

For transonic flow, however, where vibrating shocks and a temporarily choked flow in the
blade channel dominate the unsteady flow, the energy transfer between fluid and structure is
no longer comparable to that of a linear system. This is demonstrated by Fig. 1 showing the
Iso-Machlines in adjacent blade channels 70 milliseconds after the start of the computation.
The time series of the blade deflections resulting from the unsteady flow of Fig. 1 are
depicted in Fig. 2 showing the pitching angles of four adjacent blades. A salient feature of this
figure 1s the vibration of blades with odd and even numbers around different equilibrium
positions and the lack of a clearly discernible traveling wave flutter mode.

The results of the transonic flutter case depicted in Figures 1 and 2 clearly demonstrate that
here the application of the time domain method leads to a significantly different aeroelastic
behaviour of the blade assembly including a shift of the stability boundary.
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Thema: Selbstorganisierende hybrid-kartesische Netzgenerierung und
Stromungsberechnung

Projektbeschreibung:

Das selbstorganisierende hybrid-kartesische Netzgenerierungs-/ Berechnungsverfahren, [1], reduziert drastisch
die heutigen langen Netzgenerierungszeiten fiir komplizierte Konfigurationen. Dies trifft insbesondere auf rei-
bungsbehaftete Strémungssimulationen zu. Es werden die kompressiblen Euler-Gleichungen und die Reynolds-
gemittelten Navier-Stokes’schen Gleichungen geldst.

Die gesamte hybrid-kartesische Generierung des Startnetzes und der sich anschlielende Zyklus, bestehend aus
Strémungsberechnung und Netzadaption, geschehen vollkommen automatisch ohne Eingriffe des Benutzers. Als
Eingabe benétigt das Programm ein Oberflichen-Dreiecksnetz und die CAD-Beschreibung des Objektes, um
den die Strémung berechnet werden soll. Auflerdem ist eine Eingabedatei mit Steuerungsparametern notwendig.
Die Geometrie des Objektes ist beliebig, dariiber hinaus kann es aus mehreren Einzelkdrpern bestehen, wie zum
Beispiel ein Fliigel mit Hochauftriebssystem. Das Oberflichennetz mufl nur eine Restriktion erfiillen: Es muf§
,wasserdicht® sein, das heifit, es darf weder Locher noch Uberschneidungen aufweisen.

Fiir die Lésung der kompressiblen Euler-Gleichungen wird nur das kartesische Netz verwendet: Es besitzt eine
hierarchische Oktalbaum-Datenstruktur. Das Objekt wird nun aus dem kartesischen Hintergrundnetz , heraus-
geschnitten“, so daf3 es von Schnittzellen mit beliebigen Formen umgeben ist. Die Zellen bzw. der Anteil von
Zellen, die im Inneren des Objektes liegen, werden fiir die Stromungsberechnung nicht berticksichtigt. Fiir die
Berechnung von viskosen Strémungen werden die Grenzschichten und die Scherschichten im nahen Nachlauf hin-
ter scharfen Hinterkanten mit dem quasi-prismatischen Netz diskretisiert. Es besteht aus quasi-prismatischen
Zellen, die durch das Verschieben der Oberflichendreiecke nach auflen in Normalenrichtung entstehen. Die
#uflere Berandung des quasi-prismatischen Netzes wird wiederum aus dem kartesischen Hintergrundnetz her-
ausgeschnitten. Am Ubergang zwischen beiden Netzen wird die Konservativititsbedingung vollstindig erfiillt.

Fiir die Stromungsberechnung wird eine einheitliche ,zellflichenorientierte® Datenstruktur erzeugt, wie sie Re-
chenverfahren auf klassischen unstrukturierten Netzen verwenden. Durch die Wahl dieser Datenstruktur ist der
Stromungsloser vollstindig vektorisierbar. Der Stromungsloser basiert auf einem Jameson-Verfahren, das Filter-
terme von zweiter und vierter Ordnung zur Stabilisierung benétigt. Die zeitliche Integration geschieht mittels
eines Fiinf-Stufen Runge-Kutta Verfahrens. Zur Beschleunigung der Konvergenz werden ein lokales Zeitschritt-
Schema, implizite Residuen-Glittung und Enthalpie-Dampfung angewand. Der Einflul der Turbulenz wird mit
Hilfe des Turbulenzmodelles nach Spalart und Allmaras berechnet.

Nachdem die Stromungsberechnung auf einem Netz abgeschlossen wurde, wird sowohl das hybrid-kartesische Vo-
lumennetz als auch das Oberflichen-Dreiecksnetz anhand der berechneten Strémungslésung adaptiv verfeinert
bzw. vergrobert. Als Adaptionssensor zur Lokalisierung von Sté8en wird die Divergenz des Geschwindigkeits-
vektors verwendet. Das Aufspiiren von Scherschichten geschieht mittels eines Sensors, der auf der Rotation des
Geschwindigkeitsvektors basiert. Der Zyklus aus Stromungsberechnung und Netzadaption endet, sobald alle
Charakteristika der Stromung ausreichend aufgelést sind.
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Das erste Beispiel zeigt die rei-
bungsfreie Strémung um den
Gulfstream Jet bei einer tran-
sonischen Anstrom-Machzahl
von 0.85 und einem An-
stellwinkel von 3 Grad. Zu
Beginn der Rechnung wird
die Oberfliche des Flugzeu-
ges mit 55249 Dreiecken dis-
kretisiert. Das kartesische An-
fangsnetz besteht aus 1191740
kartesischen Zellen, von de-
nen 88961 Zellen von der
Flugzeugoberfliche geschnit-
ten werden. Die Generierung
des kartesischen Startnetzes
dauert auf einer Worksta-
tion mit R10000 Prozessor
nur 199 Sekunden. Im Lau-
fe von drei Adaptionsstufen
werden die kartesischen Zellen
und Oberflichendreiecke ent-
lang von Stoflen und Scher-
schichten stark verfeinert. Am  pjjq 1. Kartesisches Netz fiir den Gulfstream Jet nach 3 Adaptionsstufen
Ende umfafit das Oberflichen- (Moo = 0.85, & = 3.0°).

Dreiecksnetz 235448 Dreiecke

und das kartesische Netz 4982050 Zellen. Das Bild 1 stellt das kartesische Netz nach drei Adaptionsstufen
dar.
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Abschliefend wird die turbu-
lente Stromung um das Drei-
Element-Profil betrachtet. Die
Scherschichten in den Nach-
liufen hinter dem Vorfliigel
und dem Hauptprofil werden
analog zu den Grenzschich-
ten mit Hilfe des quasi-pris-
matischen Netzes diskretisiert.
Hierzu wird jeweils die Mittel-
linie des quasi-prismatischen
Netzes an die Stromlinie ad-
aptiert, die von der jeweiligen
Hinterkante abgeht. Die lokale
Hohe des quasi-prismatischen
Netzes wird an die berech-
nete Grenzschichtdicke ange-
Bild 2: Kartesisches Netz fiir das Drei-Element-Profil nach 3 Adaptionsstufen PaBt. Zudem findet in tangen-
(Mo = 0.2, a = 16.0°, Re = 9.0 x 109). tialer Richtung eine Verfeine-
rung der Quasi-Prismen statt.
Das Bild 2 zeigt einen Ausschnitt aus dem hybrid-kartesischen Netz nach drei Adaptionsstufen. Es besteht aus
37858 kartesischen und 83720 quasi-prismatischen Zellen. Das Anfangsnetz umfafit 13102 kartesische und 55580
quasi-prismatische Zellen. In normaler Richtung besitzt das quasi-prismatische Netz 35 Schichten.
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Thema: Reynolds-Spannungsmodellierung von Hinterkantenablosung

Projektbeschreibung:

Die vorliegende Arbeit befaBt sich mit den numerischen Untersuchungen zur Aerodynamik
der inkompressiblen Aeroprofil-Umstromung. Besondere Aufmerksamkeit wird dabei der bei einem
hoheren Anstellwinkel erscheinenden Ablosung an der Profilhinterkante gewidmet. Die Entstehung
des fiir die Start- und Landekonfiguration charakteristischen, stromabwarts positionierten Gebie-
tes mit anhaltendem adversem Druckgradienten fiihrt zur Grenzschichtablosung. Die Anwesenheit
einer Rezirkulationszone kann zu erheblichen Beeintrachtigungen der Leistungsfahigkeiten einer
Hochauftriebskonfiguration (Wiederstandszunahme und Liftverminderung) fiihren, was die Wich-
tigkeit deren Erforschung unterstreicht.

Eine systematische Untersuchung des Abldsevorgangs an einer horizontalen (Abb. 1, DNS einer
Abldseblase; Spalart und Strelets, 1997; Na und Moin, 1998) bzw. geneigten (Abb. 2, Strémung in
einem ebenen Diffusor; Exp.: Obi et al., 1993 und Buice und Eaton, 1996; LES: Fatica et al., 1997)
ebenen Platte, sowie an einer gekriimmten Oberflache mit Hinterkante (Stromung Uiber die suction
side einer Modellaerofolie, Exp.: Thompson und Whitelaw, 1985) wurde durchgefiihrt, bevor mit
der eigentlichen Profilumstrémung angefangen wurde. Im Hinblick auf die Hinterkantenabldsung
an einem Tragfliigelprofil wurde die Umstromung eines NACA 4412 Profils ebenso berechnet (Abb.
3), die experimentell von Coles und Wadcock (1979) untersucht wurde. Bei der Berechnung wurde
die experimentell ermittelte Transitionslage nicht festgelegt, sondern die Berechnungen wurden in
By-pass transition-Weise mit einer gewissen Intensitat der freien Turbulenz durchgefiihrt. Die In-
tensitaten wurden auf 1.5% und 5% festgesetzt, allerdings lieB sich kein entscheidender Unterschied
in den gewonnenen Ergebnissen erkennen. Es ist geplant (bis zum Symposiumsbeginn) ein am FG
SLA experimentell zu untersuchenden Mehrelementen-Tragfliigelprofil zusatzlich zu berechnen. In
all den Féllen handelt es sich um die AblGsung an einer kontinuierlichen Fldche (im Gegensatz
zum festen Abldsepunkt im Fall der Strdmung iiber eine scharfe Kante). Demnach stellt die Vor-
hersage der Position des Ablésepunktes eine erste Herausforderung fiir die Turbulenzmodelle dar.
Weitere wichtige Merkmale einer Abldseblase sind deren GroBe und Form, sowie die Position deren
Wiederanlegung bzw. free stagnation Punktes im Fall der Profilumstrémung.

Fiir die Erfassung der Turbulenz wurde im Rahmen des nach Reynolds gemittelten Navier-
Stokes'schen Berechnungsverfahrens ein Jow-Re Reynolds-Spannungsmodell herangezogen, Jakir-
li¢ (1997)%. Neben der Befriedigung des asymptotischen Verhaltens aller turbulenten GréBen bei

Annaherung an die (wandnahen) Bereiche verschwindender-, sowie Bereiche hoher Reynoldszah-
len und des korrekten Erreichens des Zweikomponentenlimits an der Wand, wurde das Modell in
einem breiten Spektrum unterschiedlicher Stromungskonfigurationen getestet, z.B. Hanjali¢ et al.

(1999)3.
Eine Auswahl der Ergebnisse ist in folgenden Abbildungen dargestellt.

b) Arbeitsbereich Fluiddynamik und Schiffstheorie, TU Hambwrg-Harburg, Laimmersieth 90, 22305 Hamburg
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Abbildung 1: a) Reibungsbeiwert entlang der Wand in der Strémung mit Abloseblase, b)
mittels DNS- und c) des low-Re Reynolds-Spannungsmodells gewonnene Stromlinien
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Abbildung 2: Vergleich der experimentell und numerisch ermittelten Druck- und Reibungs-
beiwerte bei der Strémung in einem ebenen, unsymterischen Difusor
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Abbildung 3: a) Mit Einsatz des low-Re Reynolds-Spannungsmodells gewonnene Stromlinien
und b) Profile der Scherspannungen bei der Umstrémung eines NACA 4412 Tragfliigelprofils
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Thema

Untersuchung der nichtlinearen Stadien des laminar-turbulenten Grenzschichtumschlags mittels nicht-
linearer nichtlokaler Transitionsanalysen und sekundérer Instabilititstheorie fiir das Fokker 100 Freiflug-
experiment im Rahmen des EU-Projekts ALTTA.

Ausgangssituation

Erste im Rahmen des EU-Projekts EUROTRANS (EUROpean program on TRANSition prediction) durch-
gefuhrte Untersuchungen haben besttigt, daB nichtlineare nichtlokale Transitionsanalyseverfahren mitt-
lerweile einen Reifegrad bzgl. Robustheit und Geschwindigkeit erreicht haben, der systematische Unter-
suchungen der nichtlinearen Stadien des laminar-turbulenten Umschlags transsonischer Grenzschicht-
stromungen auch fur aus Freiflugexperimenten gewonnenen Eingabedaten erlaubt. Dadurch wurde die
Méglichkeit einer Uberpriifung geschaffen, ob und unter welchen Bedingungen nichtlineare Effekte
ursdchlich fur haufiges Versagen linearer Transitionsvorhersagemethoden sind.

Ziel

Im Nachfolgeprojekt ALTTA (Application of hybrid Laminar flow Technology on Transport Aircraft) sollen
weitere Erfahrungen bei der nichtlinearen nichtlokalen Transitionsanalyse von Freiflug— und Windkanal-
experimenten gesammelt werden, die dann in einen Leitfaden fir zukiinftige Anwender dieser Transi-
tionsanalyseverfahren einflieBen sollen. Neben der Sammlung von Erfahrungswerten bzgl. geeigneter
numerischer Parameter muB eine Liste der wichtigsten zu untersuchenden Transitionsszenarien erstellt
werden. AuBerdem sollen Hinweise zur Wahl sinnvoller Anfangsbedingungen zur Verfiigung gestellt
werden. Zu Gberprifen ist in diesem Zusammenhang eine mégliche Existenz von fur den jeweiligen
Windkanal bzw. das Freiflugexperiment typischen Anfangsbedingungen. Auf aufwendige Rezeptivitats-
analysen zur Bestimmung der Anfangsbedingungen kénnte dann verzichtet werden. AuBerdem soll
erstmalig die Anwendbarkeit sekundérer Instabilitdtsanalyseverfahren auf Tragfliigelstréomungen unter
Freiflugbedingungen nachgewiesen werden.

Losungsweg

Aus den Fokker 100 Freiflugexperimenten ist nur die Transitionslage selbst bekannt. Zusatzliche Informa-
tionen, wie z.B. Frequenzspektren, die Anhaltspunkte liefern kénnten, welche nichtlinearen Stérungs-
wechselwirkungen letztlich den Grenzschichtumschlag auslésen, fehlen leider. Daher muB eine Vielzahl
von Wechselwirkungsszenarien verschiedener Grenzschichtinstabilitdten untersucht werden. Der volitur-
bulente Strémungszustand wird in nichtlinearen nichtlokalen Transitionsanalysen generell nicht erreicht.
Trotzdem liefern diese Analysen in vielen Fallen deutliche Hinweise auf einen bevorstehenden Zusam-
menbruch der laminaren Strémung. Die berechnete Transitionslage wird dann durch Variation der An-
fangsamplituden an die gemessene Transitionslage angepaBt. Uber die GroBe der Anfangsamplituden
laBt sich so die Bedeutung des betrachteten Transitionsszenariums abschétzen. Bei querstrémungsdo-
minierten Fallen wird dagegen eine Tendenz zur nichtlinearen Amplitudensattigung der angefachtesten
Querstrémungsinstabilitdten beobachtet (z.B. Abb. 1a), ohne daB den Ergebnisdaten direkte Hinweise
auf einen bevorstehenden Zusammenbruch der laminaren Strémung zu entnehmen sind. Aus Laborex-
perimenten wie dem DLR-Prinizipexperiment der schiebenden ebenen Platte ist jedoch bekannt, daB in
diesen Féllen vor dem Zusammenbruch der laminaren Strémung hochfrequente sekundére Instabilititen
auftreten. Daher kommen im Rahmen eines EU-Projekts erstmals auch sekundare Instabilititsanalyse-
verfahren zum Einsatz. Das DLR-Prinzipexperiment dient dabei als erster Testfall zur Beurteilung des
Entwicklungsstandes der verschiedenen von den Partnern eingesetzten Verfahren.
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Abbildung 1: Vergleich der nichtlinearen Amplitduensattigung stationdrer Querstrémungswirbel fir das
Fokker 100 Freiflugexperiment, (a), und das DLR—Prinzipexperiment der schiebenden ebenen Platte, (b),
berechnet mit nichtlinearer nichtlokaler Instabilitatstheorie.
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Abbildung 2: Ein zeitliches sekundares Eigenwertspektrum fir das DLR-Prinzipexperiment an der Profil-
tiefenposition x/c=0.80, (a), zusammen mit der Isoliniendarstellung der Geschwindigkeitsfluktuationen,

(b), der angefachtesten hochfrequenten sekundaren Stérung (Graustufen) in der Schnittebene senkrecht
zur Achse der stationdren Querstrémungswirbel, die gestrichelt dargestellt sind.

Ergebnis

Aus Abb. 1 wird die Ahnlichkeit im nichtlinearen Sattigungsverhalten stationdrer Querstrémungswirbel
zwischen Fokker 100 Freiflug— und DLR-Prinzipexperiment deutlich. Dargestellt ist die mit nichtlinea-
rer nichtlokaler Theorie berechnete Entwicklung der Stérungsamplitude A, Uber der Profiltiefe x/c. Die
Présenz stationdrer Querstromungswirbel groBer Amplitude verdndert die Instabilitatseigenschaften der
Grenzschicht wesentlich. Diese nichtlinear gestorte Grenzschichtstrémung wird in einem nachfolgenden
Schritt mit sekundarer Instabilitdtstheorie analysiert. Abb. 2a zeigt ein Eigenwertspektrum nach zeitli-
cher inkompressibler sekunddrer Theorie fur das DLR-Prinzipexperiment bei 80 % Profiltiefe. Deutlich zu
erkennen ist die Existenz mehrerer angefachter Moden (o, > 0). Anfachungsraten und Frequenzen die-
ser sekunddren Moden liegen etwa eine GréBenordnung tber denen primdrer Instabilitdten. Sekundére
Instabilitdten zeichnen sich im allg. durch rdumlich eng begrenzte Regionen hoher RMS—-Amplituden
aus. Die Lage dieser Regionen hoher Aktivitdt relativ zu den nichtlinear verformten stationdren Quer-
stromungswirbeln ist in Abb. 2b am Beispiel der angefachtesten Mode aus Abb. 2a dargestellt.

Literatur

Hein, S. ; Hanifi, A. ; Casalis, G. :

Nonlinear transition prediction. Proc. ECCOMAS 2000, Barcelona, Spain, Sept. 11-14, 2000.
Koch, W. ; Bertolotti, F. P. ; Stolte, A.; Hein, S. :

Nonlinear equilibrium solutions in a three—dimensional boundary layer and their secondary instability.
Journal of Fluid Mechanics, vol 406, pp. 131-174, 2000.

Weiteres Vorgehen

Die Partner arbeiten zur Zeit an der Nachrechnung der in Abb. 2 dargesteliten Ergebnisse. Nach Ab-
schluB dieser Validierungsphase ist eine erste Anwendung sekundarer Instabilititstheorie auf das Fokker
100 Freiflugexperiment geplant. Parallel dazu werden die nichtlinearen nichtlokalen Transitionsanalysen
fortgefihrt.
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Projektbeschreibung:

Das Problem der Wirbelschieppe hat angesichts einer erwarteten Verdoppelung des Luftverkehrs bis
zum Jahre 2010 eine weltweite Dimension erreicht. Als Folge der Geféhrdung durch Wirbelschleppen
wurden in den siebziger Jahren durch die internationale Zivilluftfahrtbehérde ICAQ Sicherheitsab-
stdnde eingefiihrt, die anfliegende Flugzeuge zueinander einhalten missen. Danach gilt das Flugzeug-
gewicht als wesentlicher Parameter, der die Sicherheitsabstédnde bestimmt. Mit der Einfihrung
UbergroBler Transportflugzeuge, deren Kapazitat bei 600 Passagieren und mehr liegt, erreicht das Pro-
blem der Nachlaufgefédhrdung eine neue Dimension. Schon jetzt ist die Leistungsgrenze stark frequen-
tierter Flugh&fen wie Frankfurt zu Spitzenzeiten erreicht. Flugzeughersteller und Flughéfen sind daher
gezwungen, den wirtschaftlichen Anforderungen des steigenden Luftverkehrs mit technischen Lésun-
gen zu begegnen. Angestrebt wird eine Reduzierung der bisher sehr empirisch bestimmten Sicher-
heitsabstéande. Dies ist allerdings nur vertretbar, wenn die Vorgénge bei der Wirbelentstehung, -
weiterentwicklung unter atmosphéarischen Bedingungen und bei der eigentlichen Wirbelbegegnung
besser verstanden und vorhergesagt werden kénnen. Daher wurden neben vielen anderen nationalen
und internationalen Projekten im EU-Projekt WAVENC - Wake vortex encounter and wake vortex evolu-
tion[1] - sowohl experimentelle als auch numerische Arbeiten zu diesen Themengebieten durchgefuhrt.
Auch die in diesem Abstract vorgesteliten Arbeiten sind im Rahmen des Projektes WAVENC erzielt
worden. Ziel der Arbeiten war die numerische Simulation von Wirbelbegegnung eines generischen
Flugzeuges (SWIM-Geometrie, siehe auch Bild 1) durch die Lésung der Euler-Gleichungen. Dabei kam
der DLR-FLOWer Code zum Einsatz [2].

Far verschiedene Positionen des Modells im wirbelbehafteten Strémungsfeld sind Kraft- und Momen-
tenbeiwerte sowie Druckverteilungen in Fligelschnitten berechnet worden. Zur Validierung der Rech-
nungen ist ein Experiment durchgefihrt worden [3]. Im Rahmen des Experimentes wurde ebenfalls das
wirbelbehaftete Strémungsfeld ohne Modell vermessen. Die dabei gemessene Geschwindigkeitsvertei-
lung sollte in die Fernfeld-Randbedingung am Eintritt des diskretisierten Rechengebietes eingehen.
Diese Vorgehensweise ist sinnvoll, da so eine wechselseitige Beeinflussung von Wirbeln und Flugzeug
erfaBt werden kann. Als groBes Problem stellte sich jedoch der Transport der einstrémenden Wirbel
zum Flugzeug, ohne zu grof3e numerische Verluste, heraus. Dies liegt in der den Wirbeln zu Grunde lie-
genden charakteristischen Lénge begriindet. Der im Experiment gemessene Wirbelkernradius betrug
in etwa 5 mm, was 10% der Flugeltiefe entspricht. Netzkonvergenzstudien unter Verwendung ,gutarti-
ger* Kartesischer Netze ergaben, daf3 8 bis 10 Zellen innerhalb des Wirbelkernradiusses erforderlich
sind, um die Wirbel méglichst unverfalscht zum Flugzeug zu transportieren. Herkdémmliche blockstruk-
turierte Netze sind daflir wenig geeignet. Zum einen wird der Aufwand bei der Gittergenerierung sehr
groB3, zum anderen wére die Gesamtzahl der Netzpunkte mit den zur Verfigung stehenden Rechenan-
lagen nicht mehr zu bewaltigen.

Eine Lésung wurde durch eine konsequente Anwendung der Chimera-Technik [4][5] erzielt, die eine
Verwendung von Uberlappenden Netzen erlaubt. Dadurch lassen sich kérperangepafBte Komponenten-
gitter um einzelne ,Bauteile” wie Fligel, Rumpf, Leitwerke und Sting separat voneinander generieren
(siehe Bild). Wie in einem Baukasten werden diese dann zum kérperangepafBten Netz um das Modell
zusammengesetzt, welches dann in ein Kartesisches Hintergrundgitter eingebettet wird. Die Kommuni-
kation der Gitter untereinander wird durch Interpolationen realisiert. Zuséatzlich wurden in das Hinter-
grundgitter zwei weitere, sehr fein aufgeléste Kartesische Gitter entlang der Trajektorie der
einstrdmenden Wirbel eingebettet, sogenannte Wirbeltransportgitter (siehe Bild), die einen mdglichst
verlustfreien Transport der Wirbel zum Flugzeug ermdglichen. Durch diese Vorgehensweise ist ohne
erneute Netzgenerierung auch eine Parameterstudie bezlglich der Position des Flugzeuges relativ zu
den einstrémenden Wirbeln méglich. Es ist lediglich eine entsprechende Verschiebung der Wirbeltrans-
portgitter erforderlich.




Im Rahmen des Papers und des Vortrages werden Vergleiche der numerisch erziglten Resulta}te far
verschiedene Positionen des Modells im wirbelbehafteten Stromungsfeld sowohl mit dem Experiment,
als auch mit Resultaten anderer Verfahren [6] (Euler- und Panelverfahren) durchgefihrt. Wie im Bild
ersichtlich, ergibt sich fur den aus Pilotensicht besonders kritischen Rollmomeptenbeiwert g_ine‘sehr
gute Ubereinstimmung zwischen Experiment und Euler-Simulation. Ahnliches gilt ebenfalls fir die an
einem Profilschnitt gemessene Druckverteilung.
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Bild 1 Ubersicht der Komponenten und Wirbeltransportgitter um
die SWIM - Geometrie sowie experimentelle Daten im Ver-
gleich zur numerischen Ldsung
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Projektbeschreibung:

Im Teilprojekt B1, ”Berechnungsverfahren fiir die Aerostrukturdynamik von Tragfliigeln”,
des SFB 401, ”"Strémungsbeeinflussung und Strémungs-Struktur-Wechselwirkung an Trag-
fliigeln”, wird ein numerisches Verfahren zur Vorhersage aeroelastischer Phidnomene mittels
direkter aeroelastischer Simulation - die stromungsmechanischen und strukturdynamischen
Differentialgleichungen sind vollstdndig gekoppelt und werden zeitlich konsistent integriert -
angewendet und weiterentwickelt. Die Kopplung der einzelnen Loser erfolgt iterativ: Der
Loser fiir die strukturdynamischen Gleichungen liefert mit den aerodynamischen Kriften als
Eingabegrofien die Deformationsgeschwindigkeiten und die aktuelle Konfiguration. Mit Hilfe
eines Deformationsalgorithmus wird das numerische Rechengitter an die verdnderte Struk-
turgeometrie angepafit. Schlielich liefert der Loser der stromungsmechanischen Gleichungen
mit dem Geschwindigkeitsfeld und der Lage der Fliigeloberfliche als Eingabegrofien die in-
stationdren, aerodynamischen Lasten, die im Iterationszyklus dann wieder Eingabedaten fiir
die Strukturdynamik sind.

Gegenstand dieser Arbeit ist die Entwicklung eines Deformationsalgorithmus fiir blockstruk-

turierte Rechengitter.

Die in aeroelastischen Anwendungen meistbenutzte Gittergenerierungstechnik ist die Trans-
finite Interpolation (TFI), mit der in jedem Zeitschritt ein neues, der Kontur angepasstes
Gitter konstruiert wird. Nachteil ist jedoch, dafi das resultierende Rechengitter nur fiir kleine
Strukturverformungen verwendet werden kann, da fiir moderate oder gar grofie Deformationen
die Gitterqualitdt, z.B. im Hinblick auf Orthogonalitit, verlorengeht. Das ist Ausgangspunkt
fiir die Entwicklung eines robusten und effizienten Algorithmus zur Gitternachfithrung. Die
vorgestellte Strategie ist ein Kompromiss zwischen algebraischer Gitterdeformation und ellip-
tischen Gittergenerierungstechniken: Die algebraische Methode zur Gitterdeformation wird
mit einem elliptischen Gléattungsalgorithmus gekoppelt. Dabei bleibt die Qualitit des Start-
gitters erhalten und der Arbeitsaufwand, das nachgefiihrte Gitter zu gldtten, wird erheblich
reduziert, da die Gittergenerierung mit Hilfe von elliptischen Differentialgleichungen verein-
facht ist, wenn das gegebene Startgitter baz2its nahe am gewiinschten Endgitter liegt.
STAB




Der eigentliche Deformationsalgorithmus 148t sich in zwei wesentliche Arbeitspunkte gliedern:

Ausgehend von einem Startgitter, dessen krummlinige Koordinatenlinien annéhernd senkrecht

auf der Oberfliiche der Struktur stehen, und einer Oberflichendeformation, die représentiert
wird durch eine Translations- und eine Rotationsmatrix, wird jede Gitterlinie, die in das
Stromungsfeld hineinzeigt, starr bewegt (Bild 1, Links und Mitte). Anschliessend werden die
Gitterlinien unter Benutzung einer adiquaten Blendfunktion deformiert. Diese Blendfunktion
ist so konstruiert, dafl sich das nachgefiihrte Gitter in Strukturnidhe dem starr mitgedrehten
Gitter und im Bereich des Fernfeldrandes dem Ausgangsgitter anschmiegt (Bild 1, rechtes
Bild). Erst bei grofien Deformationen der Struktur ist es notwendig, eine Gldttung des Gitters

mit Hilfe elliptischer Differentialgleichungen durchzufiihren.

Zur Validierung des Algorithmus wurden Stromungssimulationen mit dem Strémungsloser
FLOWer durchgefiihrt. Prisentiert werden Ergebnisse von numerischen Berechnungen um

die Reiseflugkonfiguration des SFB 401 in zwei Raumdimensionen (Abbildung 2).
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Abbildung 1: Algebraische Gitterdeformation
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Abbildung 2: Deformiertes Gitter (links) und Ergebnis der Strémungssimulation (rechts)
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Thema: Differenzenverfahren hoher Ordnung fiir die DNS turbulenter kompressibler
Strémungen

Projektbeschreibung:

Dissipationsprozesse in kompressiblen Stromungen mit Transition und voll entwickelter Turbulenz spielen eine
wichtige Rolle fiir die Evolution der Wirbelstruktur und der Verteilung der statistischen Parameter in verschiedenen
Anwendungen, z.B. Kanal-, Rampen- und Profilstrémungen. An Losungsverfahren fiir solche Stromungen werden hohe
Anforderungen gestellt: niedrige numerische Dissipation, hohe numerische Stabilitdt und hohe Genauigkeitsordnung.
Zur Losung der instationdren 3D Navier-Stokes Gleichungen wurde eine Klasse von Differenzenverfahren hoher
Ordnung (N=4, 6, 8, 10 uzw.) entwickelt [1]. Mit diesen Verfahren wurde der EinfluB der rdumlichen und zeitlichen
Genauigkeitsordnung des Verfahrens fiir DNS kompressibler Strémungen in Kanilen bei Reynoldszahlen 10 10° und
Machzahlen 0.2- 0.8 untersucht [2],[3].

DNS kompressibler Strémungen mit Transition und turbulenter Stromungen in geraden und gestuften Kanilen wurde
im Vergleich mit verschiedenen experimentellen, analytischen und numerischen Daten getestet {3].

In den numerischen Resultaten wurden in symmetrischen Kanilen mit 2 riickspringenden Stufen bei Mach 0.6 und
Re>150 nichtsymmetrische turbulente Kaskadenprozesse beobachtet. Das Beispiel Abb.1 zeigt die zeitliche Evolution
turbulenter Stromungen fiir Re=10*, M=0.6 (DNS mit Differenzenverfahren 8. Ordnung) und die nichtsymmetrische
Wirbelentstehung und Wirbelablosung hinter den Stufen, die Wechselwirkung der Wirbel in den Scher- und
Mischungsschichten, die Wiederangelegepunkte und Relaxationszonen mit pulsierender Stromung. Die Druck-Zeit
Verldufe in der Relaxationszone haben einen breiten Frequenzbereich, der fiir voll entwickelte Turbulenz typisch ist
(Abb. 2). Fluktuations-Prozesse wurden mit Hilfe Fourier-Leistungsspektrum-Analyse untersucht.

Das Differenzenverfahren hoher Ordnung wurde weiterentwickelt fiir Randbedingungen bei Unter- und
Uberschallstromungen (Rampen-, Zylinder-, Profilstromungen). Ein Ergebnis fiir die Rampenstromung bei Re=10" ,
M=2.84, o =24%) zeigen Abb.3a)(Machzahl) und 3b)(Druck). Ein weiteres Beispiel, die Zylinderumstromung bei
M=0.7, Re=350 zeigt Abb.4. Wie erwartet, ist die Bildung einer WirbelstraBe auch im hohen Unterschall Re-Zahl-
abhingig.

Abb. 1. DNS 3D turbulenter Strémung
fir Re=10%, M=0.6 in Kanal mit 2
Stufen mit Verfahren 8 Ordnung.
a)Isofldachen [(0’ = konst

b)Geschwindigkeitsvektorfeld,
Momentaufnahmen
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Thema Kopplung des DLR Navier-Stokes-Losers FLOWer mit einer
eN-Datenbankmethode zur
laminar-turbulenten Transitionsvorhersage an Tragfliigelprofilen

Die Modellierung der laminar-turbulenten Transition in Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Losern (RANS}) ist eine
notwendige Anforderung fir die Berechnung von Profilen und Fltigeln in der Luftfahrtindustrie. In vielen Féllen
ist es nicht moglich, quantitativ richtige Ergebnisse zu erzielen, z.B. den Flugzeugwiderstand, oder sogar qualitativ
richtige Ergebnisse, wie z.B. Saugspitzen an der Fligelvorderkante im Fall hoher Anstellwinkel (Start-/Landefall)
oder durch Flugeloszillationen ausgeldste Hinterkanten-ablosung, wenn die laminar-turbulente Transition nicht
beriicksichtigt wird. Konsequenterweise muB3 ein RANS Stromungsloser fur die Anwendung in der Industrie die
Moglichkeit zur Transitionsvorgabe anbieten sowie eine Transitionsvorhersage-Methode, die mit dem Stromu-
ngsloser gekoppelt ist. ,

Eine Technik zur Transitionsvorgabe, [1], teilt das Berechnungsgebiet in laminare und turbulente Strémungsgebi-
ete ein, die bei 2-dimensionalen Konfigurationen wie Profilen durch Transitionspunkte auf der Ober- und
Unterseite jeder Konfigurationskomponente festgelegt sind. Im Berechnungsnetz approximiert ein laminares
Gebiet, dessen wandnormale Ausdehnung durch den Anwender des Stromungslosers gesteuert werden kann, die
laminare Grenzschicht an einem Profil. An Netzpunkten in laminaren Bereichen wird bei Verwendung algebrais-
cher Turbulenzmodelle die Wirbelviskositat p, in geeigneter Weise behandelt, bei Transportgleichungsmodellen
der Produktionsterm fur die turbulente kinetische Energie, [2]. Die Lagen der Transitionspunkte mussen als Eing-
abeparameter der Transitionsvorgabetechnik mitgeteilt werden und demnach a priori bekannt und z.B. durch
Experimente oder separate Rechnungen bestimmt worden sein.

Zur eigenstandigen, automatischen Bestimmung der Transitionslagen wahrend der Iteration der Navier-Stokes-
Gleichungen wurde FLOWer mit einer Methode zur Transitionsvorhersage gekoppelt. Zahireiche Transitions-
vorhersagemethoden sind verfugbar und bewegen sich hinsichtlich Komplexitat und Rechenzeit von einfachen,
empirischen Transitionskriterien Uber lokale lineare, nichtlokale lineare und nichtlokale nichtlineare Stabilitats-
methoden bis hin zur Direkten Numerischen Simulation. Fr industrielle Anwendungen bietet sich der Einsatz
einer eN-Methode, die auf der lokalen linearen Stabilitatstheorie und der Parallelstrémungsannahme basiert, [3-
4],

' . . Eingabe

Die Kopplung zwischen Navier-Stokes-Loser und y
: i isi-r———————r — = _ Transitionsvorhersage-
Vorhersagemethode wurde durch ein Modul realisi FLOWer b g

ert, das nach einer bestimmten Anzahl von Navier-
Stokes-Zyklen - den Strémungsléser unterbrechend - (
aufgerufen wird um die aktuelle laminare Gren- lteration
zschicht zu analysieren und fur den momentanen - — = — —
Stromungszustand Transitionslagen zu bestimmen. “7
Auf diese Weise wird aus der Berechnung der Transi-

tionslagen selbst ein Iterationsprozess. Das Modul Abb.1: Kopplungsstruktur
besteht im wesentlichen aus einem kompressiblen, la-

minaren Grenzschichtverfahren fir gepfeilte, zugespitzte Filigel, [5], und ingenieurmassigen Transitionsvorher-
sagemethoden, Abb. 1. Zum Aufbau einer grundlegenden algorithmischen Infrastruktur wurde das Modul
zunachst mit zwei algebraischen, empirischen Transitionskriterien versehen, [6]. Fur eine schnelle Vorhersage

| Grenzschichtverfahren |

[ Vorhersagemethode |
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hoher Genauigkeit kommt eine eN-Datenbank-Methode fiir Tollmien-Schlichting-Wellen, [7], zum Einsatz, wodurch
ein Programmsystem entsteht, das die Transitionsvorhersage automatisch durchfiihren kann. Bei jedem Iterationss-
chritt der Transitions-vorhersage wird die momentane Druckverteilung als Eingabe fur die Grenzschichtberechnung
verwendet. Die viskosen Daten werden dann entlang dem Profil analysiert. )
Vorgestellt werden Ergebnisse aus Berechnungen des naturlichen Laminarprofils von Somers, [8]. Die c,()- und
C4(cy)-Polaren sind mit FLOWer unter der Annahme voll turbulenter Strémung mit dem algebraischen Baldwin-
Lomax Turbulenzmodell und mit dem 2-Gleichungs-Transportmodell k-0 nach Wilcox berechnet worden. Diese wer-
den den Polaren, die unter Verwendung der Kopplungsstruktur zur Transitionsvorhersage berechnet worden sind,
gegenibergestellt und mit den experimentell bestimmten Polaren fiir freie Transition verglichen; einen Teil der
Ergebnisse zeigen die Abb. 2 und 3. Die Gute der Vorhersageprozedur wird anhand eines Vergleichs der berechne- .
ten und experimentell bestimmten Transitionslagen fiur beide Turbulenzmodelle und durch eine
Gegenliberstellung der Polaren mit Transition unter Einsatz der Datenbank und unter Verwendung der empirischen
Kriterien gezeigt. Der Algorithmus der Transitionslageniteration, Abb. 4, wird erklart und das Verhalten der gekop-
pelten Methoden beschrieben. Erste Ergebnisse, die durch Einsatz der Kopplungsstruktur erzielt werden konnten,
werden schon bei ECCOMAS2000 in Barcelona gezeigt, [1]. Dartberhinaus wird im vorliegenden Bericht auf die
wichtige zu klarende Frage eingegangen, inwieweit sich das gekoppelte System sensitiv gegeniiber Anderungen
der aerodynamischen Parameter (z.B. Einfluss versch. Ma-Zahlen bei gleichen Anstellwinkeln oder versch. Ansteli-
winkel bei geicher Ma-Zahl beim gleichen Profil) und der Kopplungsparameter (Einfluss versch. Anzahlen von ltera-
tionszyklen des Navier-Stokes-Losers wahrend eines Iterationsschritts der Transitionslageniteration, Einfluss versch.
Startwerte der Transitionslagen auf das Endergebnis) verhalt. Auf die Konvergenz der Transitionslageniteration
und die Automatisierung des gekoppelten Verfahrens wird eingegangen, [2].
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Thema: Numerische Simulation der gestorten Anstromung in Wirbelzihlern

Projektbeschreibung:

Wirbelzihler sind konstruktiv einfache und genaue DurchfluBmefgeréte bei ungestorter
Anstrémung. Das MeBprinzip in diesen Zahlern beruht auf einem festen Zusammen-
hang zwischen der Frequenz der sich an einem Storkorper ablésenden Wirbel und dem
Volumenstrom. Die Detektierung dieser Wirbelstrukturen erfolgt auf unterschiedliche
Weise, z. B. mittels Drucksensoren oder durch die Modulation eines Ultraschallsignals.
Probleme entstehen in der Praxis durch Stérungen der Anstrémung, z. B. durch Drall
oder Pulsationen. In der vorliegenden Arbeit sind einige dieser Stérungen numerisch
untersucht worden, mit dem Ziel, die grundsitzliche Funktionsweise von Wirbelzéhlern
unter diesen Bedingungen zu iiberpriifen. Die sich hierbei abspielenden strémungstech-
nischen Vorginge sind mit dem Navier-Stokes Programm ACHIEVE, das im Fachgebiet
Stromungsmaschinen der Universitit GH Essen entwickelt worden ist, durchgefiihrt
worden. Der Wirbelzihler ist im vorliegenden Fall ein Durchdringungskérper mit ei-
nem von uns optimierten Profil (Abbildung 1, rechts) [1].

Dieser Wirbelzihler ist fiir die folgenden Stérungen untersucht worden:

e reiner Drall,
e 90°-Kriimmer in horizontaler und vertikaler Ausrichtung,

e Raumkriimmer.

Der reine Drall ist durch eine Starrkérperdrehung, die der Anstromung iiberlagert ist,
erzeugt worden. Die beiden Einfachkriimmer und der Doppelkriimmer sind direkt vor
den Wirbelzihler geschaltet, Abbildung 1. Zum Vergleich ist ein gerades Rohr mit 4 D
Linge in gleicher Gitterauflosung simuliert worden. Die Ergebnisse der Berechnungen
sind in Tabelle 1 zusammengefasst. Wie aus Abbildung 1 zu erkennen ist, bildet sich
trotz der starken Stérung der Anstromung durch den Raumkriimmer eine regelméfige
Wirbelstrale im Nachlauf des Zihlers aus. Dieses zeigt sich auch in den Resultaten fiir
die Strouhalzahl; sie bleibt fiir die drei simulierten, vorgeschalteten Kriimmer nahezu
konstant. Groflere Abweichungen ergeben sich bei Vorgabe des Dralls. Hierbei ist zu
beachten, daf die Tangentialgeschwindigkeit der Drallvorgabe in Wandnshe ungeféhr
gleich der mittleren Durchflufigeschwindigkeit, die Stérung somit massiv ist.
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Als Meflgrofie fiir die Strouhalzahl ist der Verlauf der Quergeschwindigkeit im Nachlauf
des Storkorperprofils gewihlt worden. Die zeitliche Entwicklung dieser Grofie liefert ein
robustes Signal zur Detektierung der Wirbelfrequenz. Die beschriebenen Simulationen
zeigen, dafl Wirbelzéhler auch bei starken Stérungen im Zulauf zufriedenstellende Er-
gebnisse liefern kénnen [2].
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Abbildung 1: Raumkriimmer mit Wirbelzdhler und optimiertes Stérkdrperprofil.

Drall 90°-Krimmer Raumkrimmer | Gerades Rohr
horizontal | vertikal

Gitterpunkte | 414300 621400 621400 621400 606100

Blocke 22 33 33 33 22
Reynoldszahl || 183000 180000 173000 213000 168000
Frequenz [Hz] | 287 300 295 348 285

v [m/s] 27.7 27.29 26.18 32.18 25.4
Strouhalzahl 0.249 0.264 0.27 0.26 0.269

Tabelle 1: Vergleich der Ergebnisse fiir die untersuchten Stérungen.
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Thema: Netzverfeinerungsstudie mit einer UHCA Fliigel-Rumpf Konfiguration mittels
Richardsonextrapolation und Grid Convergence Index GCI

Projektbeschreibung:

Die Vorhersage von aerodynamischem Widerstand ist von entscheidender Bedeutung bei
der Entwicklung von neuen Flugzeugen. Um CFD in einem industriellem Umfeld zu
benutzen, muss die Verlasslichkeit der numerischen Ergebnisse etabliert werden. Eine der
Hauptfehlerquellen bei der numerischen Berechnung von partiellen
Differentialgleichungssystemen ist der Diskretisierungsfehler, der in starkem Masse von der
Netzqualitdt und Netzauflosung beeinflusst wird. Das Ziel ist es, diesen Fehler idealerweise
zu Null zu reduzieren, d.h. netzunabhingige Losungen zu erreichen. Die direkte Berechnung
von netzunabhingigen Losungen erfordert extrem feine Diskretisierungen im Falle
nichtadaptierter Netze (ca. 1,5 Milliarden Zellen) [1]. Fiir ein qualitativ hochwertiges, an die
Losung adaptiertes Netz sind etwa 30 Millionen Zellen erforderlich [1]. Diese
Anforderungen sind weit iiber den Mdglichkeiten derzeitiger Rechnerresourcen, bzw. nicht
von praktischer Bedeutung in einem industriellen Umfeld. Fiir die Extrapolation
netzunabhingiger aerodynamischer Beiwerte bietet sich die Verwendung von sukzessiv
verfeinerten Netzsequenzen an.

In [2] wurden fiir die vorliegende Fliigel-Rumpfkonfiguration (Ma: 0,85, CA: 0,5, Re:
2,68e6) drei Netzverfeinerungskonzepte mit strukturierten Netzsequenzen verfolgt. Die
Navier-Stokes Rechnungen wurden mit dem Baldwin-Lomax Turbulenzmodell
durchgefiihrt. Dabei wurden 6 Netze (Al: 16.85e6, A2: 2,1e6, A3: 0,26e6, B1: 7,8¢6, B2:
2,4e6, B3: 0.98e6 Zellen) generiert und zu 3 Sequenzen (Sequenzl: Al, A2, A3, Sequenz 2:
B1, B2, B3, Sequenz3: A1,B1,A2) zusammengefasst. Fiir alle 3 Netzgruppen wurde eine
Richardsonextrapolation [3] auf netzunabhéngige aerodynamische Beiwerte durchgefiihrt,
ebenso wurde der GCI [3], eine Art empirische Fehlerbandbreite, fiir das feinste Netz jeder
Gruppe angegeben. Weiterhin wurde eine quadratische Extrapolation nach [1] fiir die
Sequenzen 2 und 3 und eine lineare Extrapolarion fiir Sequenz 1 ausgefiihrt. Es zeigte sich,
dass die Beiwerte bis auf 1-2% zum netzabhidngigen Wert extrapoliert werden kdnnen und
Fehlerbandbreiten von unter 5% fiir den Gesamtwiderstand erreicht werden konnen. Es
zeigte sich jedoch auch, dass fiir eine exakte Extrapolation die Auflosung des
Stromungsfeldes iiber alle Netzgrossen hohen Anforderungen geniigen muss. Dies wurde
durch die jeweils grobsten Netze der Sequenzen 1 und 2 nicht erfiillt. In fig.1 erkennt man,
dass die Widerstandsanteile nicht auf Geraden liegen, dies sollte jedoch bei einer
sukzessiven Netzverfeinerung (Auslassung jeder 2. Netzlinie in jeder Koordinatenrichtung)
bei einer Methode von 2. Ordnung theoretisch der Fall sein. Deshalb wurde fiir die lineare
Extrapolation der Beiwerte nur das mittlere und das feine Netz herangezogen. Dies fiihrte
zum gleichen Ergebnis wie die Richardsonextrapolation. In fig. 2 wird deutlich, dass fiir die
Netzsequenz 2 ein unrealistisch niedriger Gesamtwiderstand extrapoliert wird. Fiir eine
parabolische Extrapolation ist eine hohe Genauigkeit aller 3 Punkte erforderlich, da fiir die
Sequenz 3 eine plausible Extrapolation erreicht wird, ist die Schlussfolgerung, dass bei
Sequenz 2 durch ungeniigende Auflosung auf dem grébsten Netz keine verldssliche Aussage
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liber den extrapolierten Widerstand gemacht werden kann. In fig 3. Werden die GCI's fiir

die Netzsequenz 1 dargestellt, die gréssten Fehlerbandbreiten ergeben sich fiir die
Widerstandsanteile des Rumpfes.

Die vorliegende Arbeit basiert auf den Ergebnissen von [2], dazu wird ein Ansatz von
Roache [3] verwendet, bei dem 3 Netze mit einem Verfeinerungsverhiltnis von ca. 1,1
erzeugt wurden (3,37e6, 4,80e6, 6,59¢6 Zellen). Insbesondere die Auflésung des
Rumpfstromungsfeldes (grosste Fehlerbandbreite, s.0.) wurde verbessert. Das Ziel ist es,
noch genauere Extrapolationen aerodynamischer Beiwerte zu erzielen, in dem eine
Netzsequenz verwendet wird, bei der alle drei Netze eine hochwertige Auflésung der
Stromung liefern. Dabei soll es noch mdglich sein, ,,incore” zu rechnen, um extrem lange
Rechenzeiten und somit hohe Kosten wie beim Netz A1 mit fast 17e6 Zellen zu vermeiden.
Weiterhin kann aus aus einer Sequenz mit 3 Netzen, bei der alle drei Losungen im
asymptotischen Bereich liegen, die beobachtete Ordnung der Rechnung ermittelt und fiir die
Extrapolationen verwendet werden. Weiterhin kann der im GCI enthaltene
Sicherheitsfaktor, der fiir Extrapolationen mit zwei Netzen [2] drei betrigt, auf 1,25 [3]
herabgesetzt werden. Das Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, eine Methodik zur
Extrapolation netzunabhéngiger aerodynamischer Beiwerte durchzufiihren, die auch in

einem industriellen Umfeld mit vertretbarem Aufwand und Kosten durchgefithrt werden
kann,

[1] B. Oskam and J.W. Sloof: "Recent Advances in Computational Aerodynamics at NLR",
ATAA 98-0138, (1998).

[2] M.E. Rakowitz: "Grid Refinement Study with a Megaliner Wing-Body Configuration",
wird veroffentlicht in ECCOMAS 2000, Barcelona 11-14 September, (2000).

[3] P.J. Roache: Verification and Validation in Computational Science and Engineering,
Hermosa Publishers, P.O. Box 9229, Albuquerque, New Mexico 87119, USA, (1998).
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Thema: Convergence Acceleration on unstructured meshes

Projektbeschreibung:

In recent years, considerable progress has been achieved in the numerical simulation of compressible
flows. One of the main drivers towards more efficient flow solution codes was the use of multigrid
schemes [1] to drive the solution to steady state. Especially in combination with explicit Runge-Kutta
time stepping schemes, good convergence rates could be achieved without requiring substantial
memory resources. The efficiency of such codes was further enhanced by augmenting the explicit time
stepping scheme through the use of implicit residual smoothing techniques: on the one hand, implicit
residual smoothing allows to extend the stability region of the basic time stepping scheme, and the
admissible CFL-number may be increased by a factor of 2-3; on the other hand, a properly formulated
implicit residual smoothing allows to reduce the stiffness of the discrete system of equations resulting
from high aspect ratio cells [2]. Traditionally, implicit residual smoothing was developed for structured
meshes [3], and the implicit smoothing is successively applied for each curvilinear coordinate
direction. In order to deal with high aspect ratio cells, the cell aspect ratio has to be taken into account
to locally evaluate the smoothing coefficients [2], and efficient methods for the solution of viscous flows
on structured meshes were developed [4].

For unstructured meshes, up to now the use of implicit residual smoothing had only limited success. In
the case of inviscid flows, where usually no cell anisotropies occur, the technique of [3] with constant
coefficients was successfully implemented on unstructured meshes [5]. For viscous flows, where so
called hybrid meshes are used to resolve the boundary layers, the implementation is not as
straightforward as for the constant coefficient case. The reason is that the local information about the
aspect ratio is not directly available on unstructured meshes, and the process of determining the
varying smoothing coefficients by comparing the cell metrics of different curvilinear coordinate
directions has no direct counterpart on unstructured meshes. Therefore, most unstructured methods
with Runge-Kutta time integration solving for the Navier-Stokes equations are employed without any
means to increase the CFL-number, and typical CFL numbers are in the range of 1.5 -~ 2.0 [6, 7]; in
contrast to structured meshes, where CFL numbers of 6.0 - 7.5 are frequently used [4].

In the proposed paper, a recently developed technique for implicit residual smoothing to be employed
on unstructured meshes will be presented. The technique was derived on the basis of the MAPS
(Mach number based Advection Pressure Splitting) flux splitting scheme [8]. The new implicit residual
smoothing technique is a consequent simplification of a fully implicit formulation for the MAPS
discretization. The cell aspect ratio is not explicitly required, but the cell metrics enter the smoothing
coefficients in a way analogously to an implicit scheme. The numerical effort for the new smoothing is
comparable to the standard smoothing following [2], and CFL numbers of 6.0 were obtained for a 5-
stage Runge-Kutta time integration. On unstructured meshes, the scalar implicit equations for the
residuals are solved using about 3 jacobi iterations, and similar improvements as on structured
meshes are achieved. Figure 1 shows the convergence history of the transonic viscous flow around
the RAE 2822 airfoil. The residuai is decreased by 5 orders of magnitude in less than 400 muitigrid
cycles. Total forces are converged after 100 MG cycles. This convergence behaviour compares well
with the efficiency obtained on structured meshes. Fig. 2 gives a view of the field pressure distribution
with the underlying hybrid mesh. Fig. 3 shows a comparison of the convergence of the present method
(NOUGAT: Node Oriented Unstructured Generic Algorithm Testing) and the DLR t-code [7] on the
identical mesh: the speed-up, especially for the total forces, is clearly visible.

Another important issue for numerical methods in flow simulation is the extension of the Mach number
regime. Basically, the methods used in aerospace applications are solving the compressible
equations. It however becomes more and more attractive to solve also for incompressible flow fields,
and preconditioning techniques offer a way to extend compressible codes to the incompressible flow
regime [9]. Thus, acceleration techniques such as implicit smoothing must be able to deal with the
preconditioned equations. In the residual smoothing technique proposed here, this is easily achieved,
as can be seen in Fig. 4, where the convergence history for the viscous flow around the RAE 2822
airfoil at M. = 0.001 and o = 8.0 is given. Note that no reduction of CFL-number was necessary in
comparison to the compressible case, and total forces converge also as rapidly.
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Thema: Untersuchungen zum Einfluss der LES Feinstrukturmodellierung auf
Stromungen mit Ablésung

Projektbeschreibung:

In der Vergangenheit konzentrierte sich die Large-Eddy Simulation (LES) fast ausschlief3-
lich auf niedrige Reynoldszahlen und einfache Geometrien. Durch verbesserte numerische
Verfahren und eine Steigerung der Computerleistung wurden in jiingster Zeit mehrfach
Versuche unternommen, die LES auf komplexere Geometrien und héhere Reynoldszah-
len zu erweitern. Wihrend die Komplexitit der Stromungskonfiguration kein prinzipielles
Problem fiir die LES darstellt, ist der Einfluf§ der Feinstrukturmodellierung bei Erhéhung
der Reynoldszahl noch relativ unerforscht. Mit Zunahme der Reynoldszahlen reduziert sich
die Grofle der turbulenten Strukturen geméaf Reza/ 4 dem durch eine Erhdhung der riumli-

_chen Auflésung Rechnung getragen werden kann. Die Feinstrukturmodelle vermdgen aber
trotz hinreichender Auflésung nicht alle auftretenden Strémungsphédnomene ausreichend
zu erfassen.

Am Beispiel verschiedener Strémungen mit Ablosung soll das unterschiedliche Verhalten
von Smagorinsky-Modell (SM) und dynamischem Eingleichungsmodell (DEM) untersucht
werden. Wihrend das SM aufgrund einfacher Implementation und guter Ergebnisse sehr
hiufig eingesetzt wird, erméglicht das DEM, ahnlich wie das dynamische Smagorinsky-
Modell (DSM), eine Anpassung des Modellparameters an die lokale Turbulenzstruktur.
Gegeniiber dem DSM ist das dynamische Eingleichungsmodell jedoch numerisch bedin-
gungslos stabil und bewahrt die positiven Eigenschaften des Originalmodells und ist daher
gut fiir komplexe Geometrien geeignet.

Auf der Basis dieser Modelle werden Zylinder- und Profilumstréomungen bei unterschiedli-
chen Reynoldszahlen mit LES untersucht. Dies sind zum einen der quadratische Zylinder
(Re = 22.000), bei dem eine geometrie-induzierte Ablésung auftritt und der Kreiszylin-
der (Re = 3.900) mit einer druck-induzierten Ablosung. Die Gestalt des Ablosegebietes
ist stark von dem verwendeten Modell und anderen numerischen Einfliissen abhéngig.
Der Reynoldszahl-Einflul wird durch eine weitere Vergleichsrechnung des Kreiszylinders
bei Re = 140.000 abgeschiitzt. Im Hinblick auf eine ingenieurméfiige Anwendung soll
die Simulation des NACA 4412-Tragfliigelprofils (Re = 1.64 x 10°) bei o = 12° weitere
Modellunterschiede und daraus resultierendes Losungsverhalten aufdecken.

Die Simulationen wurden auf Basis eines 3d-Finite-Volumen-Verfahrens mit zell-zentrierter
Variablenanordnung durchgefiihrt, welches anhand von Innen- und Auflenstrémungen va-
lidiert wurde. Als Besonderheit bietet es die Moglichkeit zonaler bzw. semi-strukturierter
Gitter mit hingenden Knoten, die eine flexible Gitterpunktverteilung in physikalisch be-
sonders wichtigen Gebieten erlaubt, aber dennoch aufgrund der logischen Blockstruktur
eine hohe Leistung auf Parallelrechnern erreicht. Ziel dieser Untersuchungen ist das Auf-
decken der Schwichen gegenwirtiger Feinstrukturmodelle und die Diskussion hinsichtlich
ihrer Anwendbarkeit fiir hohe Reynoldszahlen.

Aus den Ergebnissen der Zylinderumstrémungen ist erkennbar, daf8 die Fixierung der
Ablosung beim quadratischen Zylinder Modellunterschiede trotz der relativ grofen Re-




Zahl unterdriickt. Die Kreiszylinderumstrémung bei Re = 3.900 zeigt eine stdrke Mo-
dellabhiingigkeit, die sich in erster Line in Abweichungen der Rezirkulationszone dufiert
(Abb. 1, a+b). Diese wird durch Unterschiede des Ablésewinkels (DEM < 90°, SM>
90°) hervorgerufen. Im Fall der hohen Re-Zahl verstérken sich diese Modellunterschiede
(Abb. 2, ¢). Die GroBe des Rechengebietes spielt bei der kleinen Re-Zahl eine unterge-
ordnete Rolle. Bei hoher Re-Zahl sind diese Effekte dagegen nicht vernachlissigbar. Diese
und andere Auswirkungen werden untersucht und im Vortrag ausfiihrlich diskutiert. Bei
der Tragfliigelumstréomung wirken sich diese Unterschiede in der Feinstrukturmodellierung
sehr stark auf die Vorhersage der Abléseblase aus, wie aus der Druckverteilung im Bereich
der Hinterkante ersichtlich ist (Abb. 2, d).
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Thema Instationdre Navier-Stokes-Rechnung um einen nickenden Deltafliigel auf einem
unstrukturierten Netz

Einleitung

Im Rahmen des DLR-Projektes AeroSUM ,Numerische Simulation mandvrierender Kampfflug-
zeuge* wurden Navier-Stokes-Rechnungen um einen nickenden Deltafliigel zur Validierung des
unstrukturierten DLR-Stromungslosers TAU durchgefiihrt. Als Ausgangskonfiguration wurde der
Deltafliigel mit scharfer Vorderkante der Hochdecker-Konfiguration WEAG-TA 15 WB gewihlt. Fiir
dieses Modell existieren Daten aus dem Windkanalexperiment [1] und Vergleichsrechnungen mit dem
strukturierten DLR-Stromungsioser FLOWer [2].

Vorgehensweise

Das hybride Netz (0.7%10° Punkte, 30 Prismenschichten) wurde mit dem Netzgenerator CentaurSoft
erzeugt und einmal stationdr adaptiert (40 % mehr Punkte), um die Auflosung des Sekundérwirbels zu
verbessern (Bild 1).

Die stationdre Rechnung (Startlosung) wurde fiir den Niedergeschwindigkeitsfall bei Ma 0.4 bei
einem Anstellwinkel von 9° durchgefuhrt Die instationdre sinusformige Nlckbewegung besitzt eine
Oszillationsamplitude von 60 bei einem mittleren Anstellwinkel von 9°. Die Reynoldszahl von
3.1*10° und die reduzierte Frequenz @*=0.56 wurden aus dem Experiment {ibernommen.

Als Turbulenzmodell wurde das in TAU integrierte Eingleichungs-Turbulenzmodell nach Spalart-All-
maras verwendet. Die Rechnung lief auf einer NEC/SX5 mit einer Performance von 840 MFLOPS.
Dabei braucht eine Periode mit 24 physikalischen Zeitschritten fiir die zeitliche Auflosung und 150
inneren Iterationen ungeféhr 22 Stunden.

Ergebnisse

Die stationdren Ergebnisse stimmen gut mit den Experimenten iiberein (Bild 2). Der Sekundirwirbel
ist aufgrund des verwendeten Eingleichungs-Turbulenzmodells iiberreprisentiert. Bild 3 zeigt die drei
Hysteresekurven des Auftriebs- und Widerstandsbeiwertes und des Nickmoments der instationéren
Losung. Bei niedrigeren Anstellwinkeln stimmen die TAU-Losung und die experimentellen Ergeb-
nisse weniger gut iiberein, was auf die schlechtere Auflosung der Grenzschicht zuriickzufiihren ist (y+
> 1). Die Verschiebung der gesamten Hysterese in Richtung hoheren Auftriebsbeiwertes gegeniiber
dem Experiment ist moglicherweise im fehlenden Rumpf begriindet. Die zeitliche Konvergenz ist gut:
Schon nach einer Schwingung sind periodische Verhiltnisse klar erkennbar.
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Weiteres Vorgehen

« Implementierung der instationdren Adaption in den TAU-Code zur Verbesserung der Auflosung der
Stromungsverhéltnisse.

» Es muB gezeigt werden, da8 die Losung unabhingig von der Anzahl der physikalischen Zeitschritte
ist.
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Thema: Erweiterung eines Navier-Stokes-Verfahrens auf nicht kontinuierlich
verlaufenden Netzlinien an Blockrindern

Projektbeschreibung:

Das Generieren von strukturierten Mehrblocknetzen um komplexe Geometrien ist ein zeitauf-
wendiger Vorgang. Er wirde deutlich vereinfacht werden, wenn die Netzlinien zwischen
benachbarten Netzblécken nicht kontinuierlich von einem Block in den nachsten verlaufen
mifBten, sondern auch an Blockgrenzen enden kdnnten. Dann kénnte jeder Netzblock unab-
héngig von den benachbarten Bldcken generiert werden.

Um die Nutzung solcher Netze zu erméglichen, wurde eine spezielle Randbehandlung far
unstetige Blockibergédnge in den Finite-Volumen Navier-Stokes Stromungsléser FLOWer [1]
implementiert. Die Randbedingung kann flr beliebige dreidimensionale Netze verwendet wer-
den.

In dem endguiltigen Beitrag wird diese Randbedingung detailliert dargestellt werden, im fol-
genden wird das Vorgehen nur kurz beschrieben:

Zur Ldsung der Navier-Stokes-Gleichungen missen bei jedem Rechenschritt die Stromungs-
daten zwischen benachbarten Netzblécken ausgetauscht werden. Im Falle der nicht kontinu-
ierlich verlaufenden Netzlinien wird dies durch bilineare Interpolation realisiert. Dies macht
zunéchst die Bestimmung der Interpolationskoeffizienten erforderlich, die in der vorliegenden
Arbeit analytisch berechnet werden. Mit Hilfe der Interpolationskoeffizienten werden anschlie-
Bend weitere flr den Transfer der Strémungsdaten erforderliche Daten ermittelt. Nun kénnen
die Strdmungsdaten im Verlauf der Rechnung ausgetauscht werden.

Als Beispiel ist in Bild 1 das Ergebnis einer Rechnung auf einem unterschiedlich vergréberten
2D-Netz um ein NACA 0012 Profil dargestellt. Gezeigt sind die Iso-Machlinien bei einer
Anstrémmachzahl von 0.8 und einem Anstellwinkel von 1.25°,

Weitergehende Berechnungen fir 3D Konfigurationen mit reibungsbehafteter Strémung zei-
gen jedoch, daf3 Probleme bei der Berechnung der értlichen Schubspannung auftreten. Als
Beispiel ist in Bild 2 ein Netz um einen unendlichen NACA0012 Fliigel dargestelit und in Bild
3. links die Verteilung der lokalen Schubspannung.

Es ist deutlich die Stérung im Bereich des diskontinuierlichen Blockrandes zu erkennen. Die
Ursache besteht darin, daB3 wegen der unterschiedlichen Diskretisierung der Flligeloberflache
die innerhalb der Grenzschicht liegenden Punkte mit den Such- und Interpolationsalgorithmen
nicht richtig einander zugeordnet wurden und somit die falschen Strémungsdaten interpoliert
werden.

Um diese Problem zu beheben, muB3 die Berechnung der Interpolationskoeffizienten verbes-
sert werden: Im Bereich des Blocklbergangs werden aus beiden Netzblécken die Koordina-
ten des Fliigels extrahiert. Mit Hilfe der Koordinaten wird ein genaueres Abbild des Fligels
rekonstruiert, als es mit den Daten nur aus einem Netzblock méglich wére. Auf Basis der ver-
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besserten Geometriedaten kdnnen die Interpolationskoeffizienten nun so bestimmt werden,
daR die Strémung genauer Interpoliert wird und somit die Schubspannungen im Bereich des
Blockiibergangs nicht mehr gestort werden, siehe Bild 3, rechts.

Die beschriebene Randbedingung wird bereits erfolgreich fiir Stromungsberechnungen einge-
setzt. Zur weiteren Verbesserung der Methode wird derzeit an einer massen-konservativen
Implementierung der Randbedingung gearbeitet.

Ein Anwendungsbeispiel der neuen Randbedingung ist in Bild 4 gezeigt: Mit einem konventio-
nellen Blockiibergang wéren die Netzzellen zwischen den Propellerblattern sehr stark ver-
zerrt. Der diskontinuierliche Blockilbergang ermdoglicht dagegen ein glattes Netz.

Bild_1: Netz um NACA 0012
Profil mit Netzvergréberungen

unstetiger
Netzrand

Ac, =0.0005 4c,.=0.0005

Bi!d 2: Netz um NACAO0012 Fligel Bild 3: Verbesserung der Vorhersage des 6rtlichen

mit unstetigen Netzlinien Schubspannungsbeiwertes auf der Fliigeloberseite
des in Bild 2 dargestellten Fligels, links: alte
Methode, rechts: verbesserte Methode

Bild 4: Anwendung des dis-
kontinuierlichen Blockuber-
gangs fur Propeller

R 3
AR
T
LI
TN
TR
U

Literatur:

[1] }_(roll, N.; Rossow, C.C.; Becker, K.; Thiele, F. : MEGAFLOW - A Numerical Flow Simula-
tion System’, ICAS-Kongress, 13.- 18. September 1998, Melbourne, Australien
-182 -



Mitteilung

Projektgruppe/Fachkreis: Mathematische Grundlagen, Numerische Simulation
Ansprechpartner: F.Tremblay, R.Friedrich
Institution: Fachgebiet Stromungsmechanik,

Technische Universitit Miinchen

Adresse:  Boltzmannstr. 15, D-85748 Telefon: 28916142
Garching, Germany Telefax: 28916145
Email: fred@fim.mw.tu-muenchen.de, r.friedrich@Irz.tu-muenchen.de

Thema: An Algorithm to Treat Incompressible Flows Bounded by
Arbitrarily Shaped Surfaces with Cartesian Meshes

Ausgangsituation

The feasibility to compute flows over arbitrarily shaped bodies with cartesian grids is very attractive
and of great practical importance since typically a cartesian code is anywhere between 10 and 50
times more economical in terms of both CPU time and memory requirements than a code solving
the Navier-Stokes equations in curvilinear coordinates [3]. One can thus afford to do a computation
with more grid points and still achieve appreciable savings in computational resources. Another
important aspect is the complete elimination of the need to produce a body-fitted grid, a task that
is not trivial and can consume an important amount of time.

Ziel
Development and validation of a method to represent curved surfaces within cartesian grids.

Losungsweg

In the present approach we apply Dirichlet velocity boundary conditions on each cell located in the
immediate vicinity of the body surface. The boundary conditions are applied in such a way that
the physical location of the surface and its velocity are best represented. The cells beyond the body
surface are excluded from the computation by using a masking array.

Ergebnis

Cylindrical Couette flow

This test case was performed in order to evaluate if the method preserves the second order accu-
racy of MGLET, a finite volume incompressible Navier-Stokes code, involving second order central
schemes [2].

Circular cylinder between parallel plates

A steady and an unsteady 2D test case have been computed. The configuration chosen is a cylinder
with a circular cross-section between 2 parallel plates with no-slip conditions. The cylinder is not
exactly centered between the plates, so lift is produced. This configuration was studied by Schéfer
et al. [4]. For the steady case, the Reynolds number is 20, and for the unsteady case, the Reynolds
number is 100. Our results are in good agreement with computations done with other codes, whose
results were scattered between the lower and upper bounds. The following table presents the re-
sults for the unsteady case. The quantities computed were: the maximum lift and drag coefficient,
Strouhal number and maximum pressure difference between the front and the back of the cylinder.
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Figure 1: Turbulent pipe flow: Mean axial velocity profile (left) and RMS of the velocity fluctuations
(right). Lines: cartesian method, Symbols: cylindrical code.

{ Dimensions Cells | Comaz | Clmaz | St | APmaz |
440x82 36 080 3.27 0.8820 0.299 2.426
880x164 144 320 3.23 0.987 0.302 2.486
700x200 140000 3.22 1.000 0.302 2.496
lower bound 3.220 0.9900 | 0.2950 2.460
upper bound | 3.240 1.0100 | 0.3050 2.500

Turbulent pipe flow

In order to demonstrate the applicability of the method to turbulent flows, we computed the fully
developed flow in a circular pipe at Re, = 180 directly, resolving all turbulent scales. We compare
our results with the results obtained using a code [1] for helical and cylindrical coordinates. We
must confess that the method works more efficiently in flow situations around bodies since there is
less overhead of blocked cells (e.g. flow around a circular cylinder or an airfoil). On fig.1 we note
that the DNS results obtained with the present method are in good agreement with previous DNS
data, which confirms the suitability of the present technique for DNS of turbulent flows.

Weiteres Vorgehen

In the test cases computed, we have demonstrated the capability of the cartesian method to provide
reliable solutions in an efficient way for flows around bodies of arbitrary shape. Although the test
cases presented here are geometrically simple, the present method can handle much more compli-
cated surfaces which are of industrial relevance. Such computations are now underway.
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[1] T.J. Hiittl. Direkte Numerische Simulation turbulenter Sirémungen in gekriimmten und tordierten
Rohren. PhD thesis, TU Miinchen, 1999.

[2] M. Manhart. Direct numerical simulation of turbulent boundary layers on high performance computers.
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The minimal turbulent flow unit as a test case for three different computer codes. In E.H. Hirschel,
editor, Vol. 66, Notes on numerical flurd mechanics, pages 365-381. Vieweg-Verlag, Braunschweig, 1998.

[4] M. Schéfer and S. Turek. Benchmark computations of laminar flow around a cylinder. In E.H. Hirschel,
editor, Notes on Numerical Fluid Mechanics, pages 547-566. Vieweg-Verlag, 1996.

Datum: 4-04-01 STAB

-184 -



Mitteilung

Projektgruppe/  Numerische Simulation
Fachkreis

Ansprechpartner Markus Widhalm

Institution DLR / Institut fiir Aerodynamik und Stromungstechnik
Adresse Lilienthalplatz 7 Telefon: 0531/295-3316
38108 Braunschweig Telefax: 0531 /295 - 2320

weitere Partner

Thema Untersuchungen zum EinfluB von Rekonstruktionsmethoden und zur Auswirkung

von Limitern im unstrukturierten TAU-Code.

Die rdaumliche Ordnung von Upwindverfahren hingt von der verwendeten Rekonstruktionsmethode
der Gradienten ab. Durch die Forderung der Monotonie der Stromungsvariablen an St68en kommen
Limiter hinzu. Diese Limiter stéren die Konvergenz einer Losung, auch in rein subsonischen Strdmun-
gen, betrichtlich. Die Wahl der richtigen Limiter spielt eine wesentliche Rolle in der Entwicklung von
Upwindverfahren hoherer Ordnung. Erfahrungen zeigten auch, daB fiir einen breiten Anwendungsbe-
reich eine groBe Anzahl von verschiedenen Limitern notwendig ist, um konvergierende Rechnungen
zu erhalten.

Im TAU-Code steht die Rekonstruktionsmethode nach Green-Gauf mit den Limitern von van Albada,
van Leer und Venkatakrishnan zur Verfiigung. In vielen reibungsfreien Rechnungen zeigte sich nur
bei den wenigsten Kombination ein gutes Konvergenzverhalten. Bei Rechnungen mit reibungsbehaf-
teter und rein subsonischer Stromung ist beim Weglassen der Limiter stets ein Divergieren der Rech-
nung zu beobachten.

Den starken EinfluB von Limitern auf die Losungsqualitit zeigt Bild 1. Zu sehen ist der Totaldruckver-

0.04 ~

Green-Gauss with Limiter
------------------ Green-Gauss NO Limiter

0.02
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Bild I: Totaldruckverlust ploss

lust um ein NACAO0012 Profil in einer reibungsfreien subsonischen Stromung mit der Green-GauB

-185 -
STAB




Rekonstruktion. Fiir reibungsfreie subsonische Stromungen ergeben sich aus den Eulergleichungen
keine Totaldruckverluste. Die Abweichung von Null ist somit ein MaB fiir die Genauigkeit der numeri-
schen Losung. Die Rechnung mit Limitern hat deutlich hohere numerische ,,Verluste® gegeniiber den
Resultaten ohne Verwendung von Limitern.

Als Abhilfe dieses Problems wurde zu der bisher im Tau-Code vorhandenen Rekonstruktion ein least-
square Verfahren implementiert, welches Anderson und Bonhaus [1] sowie Haselbacher und Blazek [2]
vorstellten. Anhand zahlreicher Beispiele wurde verbesserte Robustheit und Konvergenz nachgewie-
sen.

Als Ausgang dient ein linearer Taylorreihenansatz. Mit Einbezug aller umgebenden Punkte eines zen-
tralen Knotens entsteht ein iiberbestimmtes lineares Gleichungssystem, Ax = b, mit A als Geometrie-
matrix, X die Gradienten und b die Differenz der Variablen. Das Gleichungssystem wird mit einer QR
Zerlegung der Matrix A und mit einem Gram-Schmidtschen Orthogonalisierungsverfahren gelost. Der
least-square Algorithmus ist zwar numerisch aufwendiger als der auf Basis von Green-GauB, hat jedoch
durch seinen Aufbau den Vorteil guter Parallelisierbarkeit. Die vorhandene kantenbasierte Datenstruk-
tur im TAU-Code ermdoglicht ein schnelles Einbinden dieser Methode.

Die Bilder 2 und 3 zeigen das durch die least-square Rekonstruktion verbesserte Konvergenzverhalten
bei reibungsbehafteter Strémung im Unterschall als auch im Transschall. Eine Losung mit Green-GauB}

RAE2822 - Ma = 0.5, Re = 4.45e+6, o = 2.8° RAE2822 - Ma = 0.73, Re = 6.5e+6, 0. = 2.8°

10°

Green-Gauss with Limiter Green-Gauss with Limiter

--------- least square NO Limiter

--------- least square NO Limiter

—10°
o

2

—10* NN b
10°F
T e
PP | I R Ll

] 20 1000 ] 2000 3000
Iterations lterations
Bild 1: Konvergenz - subsonische Stromung Bild 2: Konvergenz - transsonische Strémung

war nur unter Verwendung von Limitern moglich, wihrend bei der least-square Rekostruktion auf
Limiter verzichtet werden kann.

Als weitere Untersuchungen folgen der Vergleich beider Rekontruktionsverfahren in Bezug auf Genau-
igkeit anhand einfacher analytisch berechenbarer Stromungen. Geeignete Testfille sind die Blasius
Losung der ebenen Platte sowie eine Uberschallexpansion an einer gekriimmten Wand. Eine Konver-
genzstudie soll das Verhalten der Gradienten und die effektiv erreichbare Ordnung an festen Winden
klédren.

[1] Anderson und Bonhaus, ,,An Implicit Upwind Algorithm for Computing Turbulent Flows on
Unstructured Grids*, Computers Fluids Vol. 23, 1994

[2] Haselbacher und Blazek, ,,On the Accurate and Efficient Discretization of the Navier-Stokes Equa-
tions on Mixed Grids*, AIAA paper, 1999
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Thema: Netzkonvergenzstudie und aerodynamische Optimierung einer Fliigel-Rumpf
Konfiguration im Uberschall

Ausgangssituation:

Im Rahmen des DLR Projektes MEGAFLOW [1] wurde am Institut flir Entwurfsaerodynamik und in
Kooperation mit der TU Braunschweig und der DASA Bremen das Optimierungssystem MEPO ent-
wickelt und anhand eines Deltafliigel hinreichend flir aerodynamische Anwendungen validiert.
Jeweils mit einem Differenzenverfahren und mit einem genetischen Optimierungs-Algorithmus wurde
eine Verbesserung der Gleitzahl von 10.5% erreicht [2]. Ferner konnte durch die Verwendung des
blockstrukturierten Strémungsléser FLOWer und durch die Optimierungsstrategie PAROS, eine Par-
alleliesierung auf Prozessorebene bzw. auf Rechnerebene realisiert werden. Durch diese Vorge-
hensweise wurde erfolgreich gezeigt, daB sich bei gleichbleibender CPU-Rechenzeit, die fur den
Anwender benétigte User-Zeit drastisch reduzieren 1a63t.

Ziel:

In dem Beitrag wird das Ergebniss bzw. die Parametrisierung fiir das Optimierungssystem MEPO
anhand einer komplexen Fitigel-Rumpf Konfigurationen im Uberschall bei Ma = 2.0 dargestelit. Die
Konfiguration ist in Abb. [1] abgebildelt. Hierbei soll die Verbesserung der Gleitzahl, durch den Einfluf3
des Wurzelschnitts bzw. des Rumpfquerschnitts erreicht werden.

Supersonic Commercial Aircraft

Abb. 1: 3-Seitenansicht der Fligel-Rumpf Konfiguration
-187 -




Zur Realisierung der 0.g. Aufgabenstellung wurde ein Ausgangsnetz mit 5 Blocken und 1.6 Millionen
Punkten generiert. Hierbei wurde eine C-Topologie in Strémungs- und in Spannweitenrichtung gewahit.
Eine graphische Darstellung dieser Topologie findet sich in der Abb. 2. Ausgehend von diesem Raum-
netz, wurde im Rahmen einer Netzkonvergenzstudie die Anzahl der Gitterpunkte bzw. deren Verteilung
auf dem Oberflachennetz bezlglich der Vorhersage der aerodynamischen Beiwerte physikalisch unter-
sucht und verbessert. Am Ende der Studie wurden die mit dem verbesserten Raumnetz erzielten nu-
merischen Ergebnisse mit experiementellen Daten verglichen. Hierbei ergab sich eine sehr gute
Ubereinstimmung zwischen numerisch berechneten und den gemessen Druckverteilungen.

Ferner wurde im Optimierungssystem MEPO flr die Oberflachenmodellierung des Rumpfes, der Netz-
generator MegaCads verwendet. Mit den hier beschriebenen Voruntersuchungen und Parametrisie-
rungstechniken, konnte die Gleitzahl in der abschliessenden Euler basierenden Optimierung von 14.66
auf 15.17 gesteigert werden, siehe Abb. 3.

Surface grid

Block 4

Abb. 2: C-Topologie in Strémungs- und Spannweitenrichtung
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Abb. 3: Widerstandspolare und Gleitzahl
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Thema: Erfassung statischer und dynamischer Wandschubspannungen
mit einem piezoresistiven Oberflachenzaun
Ausgangssituation:

Die Erfassung der Wandschubspannung kann durch die Einbringung eines kleinen wandbiindigen
Oberfliachenhindernisses (Zaun, Draht) in die Grenzschichtstromung realisiert werden. Dabei wird die Druckdifferenz
vor und hinter dem Hindernis iiber das Wandgesetz der viskosen Unterschicht mit der Wandschubspannung korreliert /2/.
Wihrend das herkommliche Sensorprinzip /1,2/ bisher nur zur Erfassung des statischen Wandschubspannungsanteils
geeignet ist, erlaubt der hier zur Anwendung gebrachte Oberflichenzaun mit einem integrierten piezoresistiven
Drucksensor (Abb. 1(a)) erstmalig auch die Erfassung des Fluktuationsanteils. Ferner besteht die Moglichkeit, die
Richtung der Wandschubspannung zu messen (vorwirts/riickwirts). Damit eignet sich der Sensor insbesondere auch fiir
die Untersuchung von instationdren Stromungszustinden, beispielsweise in abgeldsten Stromungen mit stark
schwankenden Wandschubspannungen und/oder Richtungswechseln.

Ziel der vorliegenden Untersuchung ist es anhand von praktischen Anwendungen zu zeigen, daB der modifizierte
Oberflichenzaun mit integrierter MEMS-Technologie insbesondere zur Messung von stationdren und instationiren
Wandschubspannungen geeignet ist. Dazu werden Windkanaltests fiir Stromungsgeschwindigkeiten von 0 bis 300m/s zur
Charakterisierung der Sensoreigenschaften durchgefiihrt.

Losungsweg:

Zur Erweiterung des Einsatzspektrums eines herkommlichen Oberflichenzauns wurde ein auf MEMS Technologie
basierender Oberflichenzaunsensor entwickelt. Ein piezoresistiver Differenzdrucksensor ist hierbei direkt unterhalb des
Stromungshindernisses (Zaun) implementiert. Das Sensorelement (Honeywell [26pc type]) wird durch vier piezoresistive
Widerstinde gebildet, die in einer Widerstandsbriicke zusammengeschaltet und auf einer diinnen Silizium-Membran
eingebettet sind (Abb. 1b). Eine aufgepriigte Druckdifferenz fiihrt zu einer Dehnung der Membran und resultiert in einer
Widerstandsanderung AR.

Ergebnisse:

Um die Eigenschaften des Oberflichenzauns iiber einen Machzahlbereich von 0 bis 0.9 zu charakterisieren, wurden
Kalibrations-, Sensitivitits- und Leistungsdichtespektren-Untersuchungen durchgefiihrt. Abb. 2 a) vergleicht dazu die
Kalibrationskurven in dimensionsloser Darstellung des MEMS-Oberflichenzauns und eines herkdmmlichen
Oberfliachendrahtes.

Die normierte Sensitivitit des Oberfldchenzauns und eines Oberflichen-HeiBfilms sind in Abb. 2b) gegeniibergestellt.
Der Anstieg der Sensitivitit des Oberflichenzauns verdeutlicht mit steigender Machzahl eine zunehmende
Empfindlichkeit des Sensors, resultierend aus einer steigenden Dehnung der Siliziummembran. Dagegen nimmt die
Sensitivitit des HeiBfilms mit steigender Machzahl ab.

Abb. 3 zeigt mit dem neuen Sensor erfaBte Zeitschriebe und Leistungsdichtespektren  der
Wandschubspannungsfluktuation fiir verschiedene Anstromungsgeschwindigkeiten iiber einen Frequenzbereich bis
40kHz. Die deutlich angehobenen Amplitudensignale fiir Anstromungsgeschwindigkeiten ungleich null deuten auf ein
gutes Signal-Rausch-Verhalten (SNR) des Sensors hin. )

Abb. 4 zeigt weitere MeBergebnisse mit dem MEMS-Oberflachenzaun aus einer Nachlaufmessung hinter einem Keil. Die
Ergebnisse wurden im Transschallkanal des ILR bei einer Anstrommachzahl von 0.4 ermittelt und mit denen eines
Oberflichendrahtes herkommlicher Bauweise verglichen. Der mittlere Wandschubspannungsanteil im Gebiet der
Stromungsablosung und im Bereich der Wiederanlegung ist graphisch iiber der Laufkoordinate dargestelit. Der Verlauf
zeigt im Bereich des Wiederanlegepunktes einen Nulldurchgang der Wandschubspannung. Der Richtungswechsel der
Wandschubspannung ist dabei durch einen Vorzeichenwechsel in der gemessenen Druckdifferenz gekennzeichnet.
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Abb. 1: (a) Oberflichenzaun mit piezoresistivem Drucksensor,
(b) Widerstandsbriicke auf der Silizium-Membran des Drucksensors
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Abb. 4: Detektion des Wiederanlegepunktes; (a) MeBaufbau und (b) Ergebnis
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Thema A new calibration curve for Preston tube measurements

Ausgangssituation

For the prediction of the skin friction very often the existence of a universal velocity profile 1s
assumed. The Preston tube, the fence probe and the well known Clauser plot are based on that
idea. Traditionally all of these methods use the classical logarithmic law. Alternative power
laws have been proposed. A most recent analysis by M. Buschmann, M. Gad-el-Hak (2000)
has demonstrated that the available data (e. g. J. Osterlund 1999) do not show any statistically
significant preference to either law.

Ziel In this work the power law (1) is applied to derive a new calibration curve for the
Preston tube method. Here a denotes the power and Cp,,, the coefficient of the power
law, both dependent on the momentum-thickness Reynolds number Res; .

U+ = CPOW(RCSZ)*y+a(Rea2) (1)

Losungsweg

To derive the preston tube calibration curve a velocity profile is needed which covers the
region between the wall y = 0 and y = D were D is the diameter of the Preston tube. The
power law itself covers only a certain region of the profile. Additionally it is known that in
the viscous sublayer for y* < 3 the relation u” = y" is valid. The gap between both regions is
covered by a velocity profile which follows from a mixing length approach or an approach for
the turbulent viscosity. For the logarithmic law such a mixing length approach was firstly
derived by van Driest. An improved velocity profile using the turbulent viscosity approach
was proposed by P. S. Granville (1990). Due to mathematical reasons the Granville-approach
was selected and adapted to the power law. From an analyses of the experiments by J.
Osterlund (1999) it is found that the power m is 1.4 and the damping constant Ap,, is 35.
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Results

Equations (1, 2) ist used to calculate velocity profiles (fig. 1) and the calibration curve (fig.2).
For the latter the method proposed by I. Rechenberg (1964) was used. It has to be mentioned
that the shown calibration curve is valid only for a certain Res,.
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Figure 1 : Measured (J. Osterlund, 1999, symbols) and calculated velocity profiles (curve)
using equations (1, 2) (straight line : logarithmic law with k = 0.41, C,,; = 5.1)
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Figure 2 : Calibration curve for the Preston tube for Res, = 2537 (full line)

Symbols : data by W. Wiist (1969)
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Weiteres Vorgehen
Extension for turbulent boundary layers with pressure gradient
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Thema: Experimenteller Aufbau fiir instationire Druck- und Kraftmessungen an
einem schwingenden Profilmodell in transsonischer Anstrémung

Ausgangssituation

Im Rahmen des Teilprojekts B6 des Sonderforschungsbereichs 401 wird die Wechselwirkung
zwischen schwingenden, iiberkritischen Tragfliigeln und dem umgebenden Strémungsmedium
untersucht. Bei den experimentellen Untersuchungen am Aerodynamischen Institut Aachen (AIA)
werden gleichzeitig die instationdre Druckverteilung, die Auflagerkrifte und das Torsionsmoment
sowie der momentane Anstellwinkel eines beidseitig elastisch aufgehangten Profilmodells erfafit.
Die Ergebnisse dienen auch zur Validierung von Verfahren der aeroelastischen Direktsimulation.

Ziel

Ziel der Messungen ist die Bestimmung der instationdren aerodynamischen Derivativa fiir den
transsonischen Geschwindigkeitsbereich. Dafiir wurde ein Versuchsstand zur Untersuchung von
Drehschwingungen an beidseitig elastisch aufgehéngten starren Fligelmodellen konstruiert und
aufgebaut.

Loésungsweg

Die Untersuchung der Strémungs-Struktur-Wechselwirkung erfolgt an zunichst starren Fliigel-
modellen mit elastischer Aufhingung im 40 x 40 cm?-Trisonik-Windkanal des AIA.  Anfangs
werden Nickschwingungen untersucht, d.h. die beidseitige, elastische Lagerung des Fliigels er-
laubt ausschlieBlich Anderungen des Anstellwinkels (Abbildung 1). Das verwendete Rechteck-
fliigelmodell 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 Mefistrecke aus.
Die elastische Aufhidngung erlaubt
ausschlieflich  Anstellwinkeldnderun-
gen. Nach stationaren Untersuchungen
am Rechteckfligel zur Bestimmung
der grundlegenden Profileigenschaften
werden Versuche zum Abklingver-
halten durchgefithrt. Dabei wird das
Modell ausgelenkt und bei stationarer
Anstromung  plotzlich  freigegeben.
Die gleichzeitige Erfassung der instati-
onaren Druckverteilung, der Krafte und
Momente sowie des momentanen An-
stellwinkels ermoglicht die Berechnung
der aerodynamischen Derivativa, d.h.
die durch die Luftkrafte hervorgerufene
zusitzliche Steifigkeit und Dampfung.
Zur simultanen Erfassung der Signale
von Druckaufnehmern, Dehnungsmefl-
streifen und Lasertriangulatoren wurde ein Mefisystem mit insgesamt 24 Kanéalen zur hochfre-
quenten und simultanen Datenerfassung aufgebaut.
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Abbildung 1: Aufhingung (eine Seite) des Profilmodells im
Windkanal mit Torsionsfeder und DMS-Waage




Die Messung der Krifte, die sich aus Trigheits- und Luftkriften zusammensetzen, geschieht durch eine
beidseitig wandmontierte, symmetrisch aufgebaute DMS-Waage. Sie besteht aus jeweils zwei miteinander
verschraubten Ringen mit Normal- bzw. Tangentialkraftmefstellen in Form von Doppelbiegebalken. Die
elastische Lagerung in Form je einer Torsionsfeder besteht aus je einem zentralen Rundstab, der das
Torsionsmoment aufnimmt, und dem einteiligen “Blattfederkifig” mit vier radial angeordneten Stegen
zur Aufnahme der Biegung (Abbildung 2). Durch Anbringen von DehnungsmeBstreifen am Torsionsstab
dient diese zugleich als Torsions- bzw. Nickmomentenwaage.

Entwurfsdaten der Torsionsfeder:

Stab:

Durchmesser d 10 mm
Linge 1 100 mm
Torsionssteifigkeit GI, 787 Nm?
Blattfedern:

Stegbreite b 24 mm
Stegdicke t 2 mm
Torsionssteifigkeit G Ir 20.1 Nm?
Torsionssteifigkeit M,/p 1106 Nm/rad

Abbildung 2: Zweiteilige Torsionsfeder
mit DMS

Die Hauptnormalspannungen treten unter £45° auf und rufen Dehnungen hervor, die sich mit DMS
messen lassen. Es eignen sich daher besonders Dehnungsmefstreifen, bei denen jeweils zwei Mefigitter
unter +45° zur Symmetrieachse angeordnet sind. Der Beitrag der Blattfedern zur Torsionssteifigkeit
ergibt sich mit Hilfe der Bredtschen Formeln fiir diinnwandige Querschnitte und betrigt hier etwa 20 %
der Gesamtsteifigkeit.

Damit bilden die elastische Lagerung und die Zwei-Komponenten-Waage eine Einheit sowohl zur
Lagerung des Modells als auch zur Erfassung simtlicher fiir zweidimensionale Profilumstrémungen
mafgeblichen Krifte und Momente.

Abbildung 3 zeigt die im Vorfeld gemessenen Bei-
werte, die aus den stationdren Druckverteilungen

o8} : i (0‘1,,,0 AT & |  ermittelt wurden, fiir eine Machzahl von 0.70 bei fi-
~é— i':fé‘ o xierter Transition. Der Vergleich der Momentenbei-

o6} o % A’l : 1 werte fiir die unterschiedlichen Bezugspunkte Pro-
, : filvorderkante (C'mg ) bzw. I/4-Punkt (C'my/4 +)

o4r ' A S B -8 1 zeigt, daB der Betrag des Moments sich bei [/4 na-
o2t T gL w eI T 8- hezu auf den auftriebsunabhingigen Nullmomen-
. ,/‘\/ v tenbeiwert reduziert. Die Lage des Neutralpunktes

¢ . —I‘—‘K:—¢: I S S ST Y (zn /1 O) verdndert sich demzufolge kaum fiir An-
ol S T T . N stellwinkel zwischen -5° und 3° und liegt nahezu auf
K *o e k- g der elastischen Achse bei [/4, die durch die gestri-

04} B chelte Linie angedeutet ist. Fiir hhere Anstellwin-
&” i kel schwankt die Lage des Neutralpunktes aufgrund

0% ~ = 0 2 ¥ 6 des zunidchst geringeren und im weiteren Verlauf

Abbildung 3: Auftricbs- und Momentenbceiwerte fiir
den stationdren Fall, Ma = 0.70

Weiteres Vorgehen

wieder zunehmenden Auftriebsanstiegs, was jedoch
auch auf zunehmende Wandinterferenzen bzw. Ver-
sperrung in der hier verwendeten Messstrecke mit
festen Winden zuriickzufiihren ist.

Erweiterung des Aufbaus fiir erzwungene Schwingungen und den zweiten Freiheitsgrad der Schlaghewe-

gung.

Datum Dezember 2000

STAB
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Thema: Investigation of structures of K- and oblique-type of transition in a flat plate
boundary layer flow using stereo PIV

Projektbeschreibung:

Stereoscopic‘ (SPIV) measurements on an acoustically excited transitional boundary layer flow along a
flat plate with zero pressure gradient (Blasius) will be presented. The experimental results are focused on the
structures of the late stages of K- and oblique type of transition. Quantitative, phase-locked visualizations of
transitional flow structures with a variety of different acoustical disturbance amplitudes containing all three
velocity components in a plane parallel to the wall will be shown.

Instantaneous velocity fields consisting of over 12000 vectors for each measurement volume are
examined in order to quantify the local and global dynamics of the structures and velocity distributions leading
into breakdown (see also Fig a)-d) ). Moreover the experimental results are in a quality and form to enable
comparisons with spatial DNS and previous investigations.

The experimental set up has been realized in the low turbulence wind tunnel (TUG) at DLR Gottingen.
The vertically mounted flat plate had an elliptic leading edge and spanwise embedded slots, a 420 mm long slot
at x= 194 mm for 2D excitation and 40 10mm wide slots at x = 206 mm for oblique waves excitation. The slots
are connected to pressure chamber loudspeakers in order to introduce controlled acoustic sinusoidal wave
disturbances into the boundary layer flow. The turbulence level for the used free stream velocity of 12 m/s was at
0.065 %.

The K-type of transition was initially disturbed by a dominating 150 Hz sinusoidal 2D wave with two
weak 60° phase shifted oblique waves, which fixed the spanwise positions of the A-vortices in a distance of Ay=
32 mm. The Oblique-type of transition was performed through two 90Hz 60° phase shifted oblique waves, equal
to (1, £1)-modes in the frequency-spanwise wave numbering. The measurement volume was situated between
570 and 640 mm downstream the real leading edge and varies between a field of view of 42x36 mm and 80x62
mm. The laser light sheet position was adjusted at about 0.9 and 1.2 mm wall distance, at a boundary layer
region with the highest u.,,- values during the transitional process.

For the fundamental or K-type of transition the location, multi-spike characteristics and wall normal
motion on top of the A-vortices as one of the first sources for shear stress decomposing the transitional structures
towards turbulence agree quite well with former investigations and similar spatial DNS results. Also a good
correspondence is found for the oblique type of transition, where non-linear generated high- and low-speed
streaks, equal to (0, 2) modes in the frequency-spanwise wave numbering, cause shear stress due to large
velocity gradients at their crossings. On the other hand the SPIV results exclude the presence of frequently
predicted streamwise vortices at these crossing positions.

Although every transitional flow structure has a singular history of development (in the given
experimental frame) while it is transported downstream a generic forming process can be assumed for the main
part of the non-linear stage where mostly 3D disturbances interact with deformed Tollmein-Schlichting (TS)-
waves to A-shaped and streaky structures. This thesis can be confirmed, since important local processes
measured with SPIV are in correspondence with former flow visualizations and DNS results even for this late
stage of transition.

But every interpretation of the transitional process require a careful proof of the principle comparability
of different experiments and the DNS results, especially for the non-linear stage of transition, where causes and
effects are not simply connected. The whole problem of receptivity, the influence of not known boundary
conditions on the (late) transitional regime in the experimental realization, undermines clear conclusions and
generalizations. The insight into the non-linearity of this process still opens questions for further experimental
and numerical investigations, especially towards an understanding of “free” transition and turbulence.
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K-type transition

Uref=U-540 cm/s
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a) K-type transition at a flat plate boundary layer flow at a two-spike stadium
b) Zoom into the two-spike top of the A-vortex with a wall-normal component up to 35% of U...

c) d)

Uref=U-750 cvs

400 crv'sac
—

Umag [cmys)
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9622
898.4
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6430
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5154
4515
3877
3238
260.0
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¢) Oblique type transition at a late stage wherein streaky structures starting to decay and high-frequency
processes begin to dominate, which leads into breakdown (magnitude of velocity color coded, U= 12
m/s).

d) Local start of turbulent breakdown with a chaotic 3D-flow at the shear layers located at the borders of the

high speed streaks evolving inside the low speed region at its smallest extension (Zoom of Fig c), w-comp.
color coded)

In the near future Multiplane Stereo PIV (MPIV) measurements are planned on the development of
turbulent spots in a Blasius boundary layer. The spots will be generated through a local white-noise excitation
and through a non intrusive laser focus point. The results of these extensive measurements might be an
additional part of the conference presentation.
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Thema Zeitliche und rdumliche Turbulenzentwicklung in einem Rohrwindkanal
und deren Einfluss auf die Transition an Profilmodellen

Ausgangssituation

Fur die nachste Generation von Transportflugzeugen kommt der Laminarhaltung eine bedeutende
Rolle in Bezug auf Widerstands- und damit Treibstoffersparung zu. Entwirfe fiir Laminarprofile
missen im Windkanalversuch méglichst unter Freiflugbedingungen Gberprift werden. Dazu gehort
neben der vollstandigen Reynolds-Zah!-Simulation auch, dass die Turbulenz in der Anstrémung im
windkanal mit dem Freiflug vergleichbar ist oder zumindest mit dem Freiflug vergleichbare
Bedingungen fiir die Transition vorhanden sind. Zur Interpretation von Messergebnissen sind daher
Informationen (ber die Windkanalturbulenz hinsichtlich ihrer Hohe und Wirkung auf die Transition
am Profilmodell erforderlich.

Ziel

Im Kryo-Rohrwindkanal Géttingen (KRG) soll die Turbulenz in der Messstrecke bezlglich ihrer
Zusammensetzung und ihrer zeitlichen und rdumlichen Verteilung sowie ihre Entstehung und
Ursachen genauer bestimmt werden. AuBerdem soll Gberpruft werden, ob ein Einfluss der
Fluidtemperatur auf die Windkanalturbulenz existiert. Der Einfluss der StérgroBen auf die Transition
an einem 2D-Profilmodell soll bestimmt werden.

Lésungsweg

Im Jahr 2000 wurden abschlieBend zum Themenbereich Turbulenzentwicklung im KRG Druck-
schwankungsmessungen in der Mitte der Messstrecke bei tiefen Temperaturen durchgefihrt.
Parallel dazu war eine Einzelsonde am disenseitigen Speicherrohrende, ebenfalls zur Messung von
Druckschwankungen, montiert. Auf diese Weise sollte ein moglicher Temperatureinfluss auf den
Turbulenzgrad im Windkanal quantifiziert werden. Bei Ladetemperaturen von bis zu T = 133 K,
Ladedriicken bis p, = 6 bar und Messstreckenmachzahlen bis Ma =~ 0,8 konnten so Messungen bei
Reynoldszahlen bis Re ~227-10° 1/m durchgefiihrt werden. Nachdem ein 2D-Laminarprofil
erfolgreich mit einem kryotauglichen HeiBfilmarray beschichtet werden konnte, wurden im KRG
Transitionsmessungen an diesem Modell durchgefihrt. Die Messungen an dem Profil konnten bei
Ladetemperaturen von bis zu T, =133 K und Ladedrlcken bis p ~8 bar mit einer hieraus
resultierenden maximalen Profilreynoldszahl von Re = 37-10° durchgefiihrt werden.
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Ergebnis

Durch Variieren von Ladedruck und Ladetemperatur kann im KRG die gleiche Versuchsreynoldszahl
mit unterschiedlichen Kanalparameterkombinationen eingestellt werden. Vergleiche zwischen den
bei tieferen Ladetemperaturen durchgefiihrten Versuchen mit vorangegangenen Messungen
zeigten, dass der Gesamtdruckschwankungspegel bei konstanter Mach- und Reynoldszahl
unabhangig von der Wahl dieser Kanalparameterkombination ist.

Abbildung 1 zeigt mit Blick stromauf in das Speicherrohr des Kanals das in der Messstrecke
eingebaute Profil. In der spannweitigen Mitte des Modells befindet sich auf der Oberseite der quer
verlaufende HeiBfilmarray. Insgesamt waren 16 funktionsfihige HeiBfilmsensoren Uber der
Profiltiefe auf dem Modell verteilt, anhand deren Spannungssignale man eine Aussage tber den
Strémungszustand am Profil machen konnte. In Abbildung 2 ist ein wichtiges Ergebnis aus den
Transitionsmessungen am Laminarprofil dargestellt. Hier sind fiir zwei Versuche mit gleicher Mach-
und Reynoldszahl sowie Anstellwinkel die rms-Werte der Briickenspannungssignale der einzelnen
HeiBfilmsensoren uber deren Profiltiefenposition aufgetragen.

- |0-© Re=6,75-10°, Ma=0,498, T, =288 K

oL

[ |5-51Re=6,72-10°, Ma=0,499, T, =203 K

Y
S
T

0,05 -

0,00 i T T T T T T T T T T T T T T T T T T T
2,7 11,9 21,2 30,4 39,6 48,8 58,1 67,3 76,5 85,8
7,3 16,5 25,8 35,0 44,2 53,5 62,7 71,9 81,1 90,4

X/ [%]
Abb. 1: 2D-Laminarprofil mit HeiBfilmarray Abb. 2: Effektivwert der Briickenspannung
in der Messstrecke des KRG (Blick stromauf) einzelner HeiBfilme auf der Profiloberseite

Die beiden Versuche in Abb. 2 unterscheiden sich durch die Kombination von Ladedruck und -
temperatur, die zu einer Reynoldszahl von Re = 6,7-10° filhrt. Trotzdem wird der Transitionspunkt
~ erkennbar durch den plétzlichen Anstieg des Effektivwertes der Spannung — in beiden Messun-
gen im gleichen Bereich von 26 - 30 % Profiltiefe angegeben. Die Wahl der Kanalparameter zur
Einstellung eines bestimmten Versuchszustandes scheinen demnach keinen Einfluss auf die
Transition am Modell zu haben.

weiteres Vorgehen

Die Auswertung der letzten Versuche wird durchgefihrt. Samtliche Ergebnisse werden abschlie-
Bend zusammengefasst und innerhalb eines Forschungsberichtes schriftlich festgehalten.
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