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Mitteilungen der Geschéftsstelle

Bisher erschienen die STAB-Jahresberichte im Frihjahr des Folgejahres. Hiervon wird
zukunftig abgewichen. Die Berichte sollen bei den alternierenden Veranstaltungen Sympo-
sium und Workshop als Sammlung der Kurzfassungen der Vortrage an die Teilnehmer
verteilt werden. Somit erscheint dieser STAB-Jahresbericht 2011 zum 15. STAB-
Workshop, der am 9. und 10. Nov. 2011 in Géttingen stattfindet.

Der Bericht enthélt ca. 60 "Mitteilungen” Uber Arbeiten aus den Projektgruppen und Fach-
kreisen, uber die beim Workshop vorgetragen wird. Den "Mitteilungen" vorangestellt ist
ein Inhaltsverzeichnis (Seite 21 bis 30), welches nach Projektgruppen gegliedert ist. Die
Beitrage zu den Fachkreisen sind in drei Untergruppen aufgeteilt worden. Die Ubergénge
zwischen den Themen sind z.T. flieRend. Innerhalb der Rubriken ist o,B-tisch nach Verfas-
sern sortiert. Die Beitrage verteilen sich (bezogen auf den Erst-Autor) zu 5% auf die In-
dustrie, 48% auf die Hochschulen, 47% auf Forschungseinrichtungen (DLR, ISL, MPG).
Auf Seite 138 sind die Autoren und Ko-Autoren dieses Berichtes aufgelistet.

Seite 15 enthélt eine Statistik Uber die bisher insgesamt erschienene Anzahl von "Mittei-
lungen". Daraus geht hervor, dass die Anzahl der Mitteilungen in Jahren mit Symposium
groRer als in Jahren mit ,Workshop* sind.

Die Jahresberichte werden nur an den tatsachlich daran interessierten Personenkreis ver-
teilt. Falls Sie ein Exemplar des nachsten Jahresberichts, in diesem Fall 2012, wiinschen,
schicken Sie bitte den unten beigefligten Abschnitt zurtick. Der Bezug muss jahrlich neu
angefordert werden.

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

Dieser Jahresbericht erscheint in einer Auflage von 200 Exemplaren. Einige Rest-
Exemplare sind erfahrungsgemal bis zum Ende des jeweiligen Jahres verfugbar.

Aktualisierte Informationen tiber STAB finden Sie auch unter: www.dlr.de/agstab

Gottingen, im Oktober 2011

auch uber e-mail: hp.kreplin@dlr.de
O Ich bitte um Zusendung des
"STAB-Jahresberichts 2012"

Name:
Geschaftsstelle der STAB Organisation:
c/oDLR
Dr. H.-P. Kreplin Anschrift:
Bunsenstral3e 10
37073 Gottingen Telefon:
e-mail :






Zielsetzungen, chronologische Entwicklung und Organisation

Die Arbeitsgemeinschaft "Stromungen mit Ablosung" (STAB) wurde auf Initiative der Deut-
schen Gesellschaft fur Luft- und Raumfahrt (DGLR) - Lilienthal-Oberth, e.V. - 1979 von
Stromungsforschern, Aerodynamikern und Luftfahrtingenieuren aus DLR, Hochschule und
Industrie ins Leben gerufen.

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

In Zeiten knapper werdender Kassen bei gleichzeitig massiv erhohtem Wettbewerbsdruck
sind diese Ansatze notwendiger denn je. Die 6ffentlichen Finanziers setzen diese Koope-
rationsbereitschaft inzwischen aber auch voraus. Da dieser Leitgedanke der STAB da-
durch inzwischen anderweitig verfolgt wird, konzentriert sie sich mehr auf fachliche Veran-
staltungen.

Vor einigen Jahren ist STAB als ,Kompetenznetzwerk’ der DGLR angegliedert worden.
Offen ist bisher, wie sich STAB Uber diesen Status hinaus noch intensiver in die DGLR
einbringen kann.

In der STAB sind alle wichtigen Gebiete der Stromungsmechanik - insbesondere die der
Luft- und Raumfahrt - aus Grundlagenforschung, Gro3forschung und Industrie in Deutsch-
land zusammengeschlossen. Bei der Grindung Ende der 70-er Jahre stand die Idee da-
hinter, Uber ein hochaktuelles fachliches Thema - identifiziert wurde seinerzeit "Strémun-
gen mit Ablosung" - Forschungsverbiinde aus der Industrie, den Hochschulen und der
Grolforschung zu organisieren. In den folgenden Jahren sind auch andere strémungsme-
chanische Fragestellungen aufgegriffen worden, womit die STAB sich in der Fachwelt ei-
nen wohlbekannten Namen erworben hat. Es sind aber nicht nur diejenigen angespro-
chen, die sich mit den traditionellen Themen der Strémungsmechanik beschéaftigen, son-
dern es kdonnen auch Probleme aus dem Automobilbau, der Gebaudeaerodynamik, der
Verfahrenstechnik, dem Motorenbau, usw. diskutiert werden.

Die Programme-Leitung hat im November 2000 entschieden, zukinftig das ,AG" im Namen
wegzulassen.

Die offentlichkeitsrelevanten wissenschaftlichen Aktivitdten spiegeln sich in der nachfol-
genden 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 Uber Stromungsforschung Ottobrunn, 30.01.1979
in Deutschland"

- "Memorandum Uber zukiinftige nationale Oktober 1979
Zusammenarbeit in der Strémungsforschung,
insbesondere der Aerodynamik auf dem
Gebiet der Stromungen mit Ablésung"



- Programmpréasentation anlasslich Bonn, 01.07.1980
der BDLI-Jahrestagung

- Programm der Arbeitsgemeinschatft September 1980
"Stromungen mit Ablésung"

- Programmpréasentation im Bundes- Bonn, 19.03.1981
ministerium fur Forschung und Technologie

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

- Konstituierung von Programme- Gottingen, 24.03.1982
Leitung/Programm-Ausschuss

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

- Fachtagung anlasslich der ILA '82 Hannover, 19.05.1982
"Strémungen mit Ablosung”

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

Hamburg, 01. - 03.10.1984

- DGLR Workshop "2D-Messtechnik" Markdorf, 18. - 19.10.1988

. DGLR-Fach-Symposium
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Milnchen, 19. - 20.09.1979
Bonn, 30.06. - 01.07.1980
Stuttgart, 23.-25.11.1981
Gottingen, 10.-12.10.1983
Mulnchen, 09. - 10.10.1986
Braunschweig, 08.-10.11.1988
Aachen, 07.-09.11.1990
Kéln-Porz, 10.-12.11.1992
Erlangen, 04.-07.10.1994
Braunschweig, 11.-13.11.1996
Berlin, 10.-12.11.1998
Stuttgart, 15.-17.11.2000
Munchen, 13.-15.11.2002
Bremen, 16. - 18.11.2004
Darmstadt, 29.11. - 01.12.2006
Aachen, 03. - 04.11.2008
Berlin, 09. - 10.11.2010

Gottingen, 07.-08.03.1983
KdIn-Porz, 18.-20.09.1984
Gottingen, 10.-11.11.1987
Gottingen, 08.-10.11.1989
Gottingen, 13.-15.11.1991
Gottingen, 10.-12.11.1993



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

- 8. STAB-Workshop Gottingen, 11.-13.11.1997
- 9. STAB-Workshop Gottingen, 09.-11.11.1999
- 10. STAB-Workshop Gottingen, 14.-16.11.2001
- 11. STAB-Workshop Gottingen, 04.-06.11.2003
- 12. STAB-Workshop Gottingen, 08.-09.11.2005
- 13. STAB-Workshop Gottingen, 14.-15.11.2007
- 14. STAB-Workshop Gottingen, 11.-12.11.2009
- 15. STAB-Workshop Gottingen, 09.-10.11.2011

Kurs Uber "Application of Particle Image Velocimetry, PIV":
findet seit 1993 regelmafiig im DLR-Géttingen statt,
letztmalig am 21.-25.03.2011

STAB-Symposiums-Tagungsbande, die durch einen Begutachtungs-Prozess gegangen sind:

- Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 60; Ed.: H. Korner, R. Hilbig; Vieweg,
Braunschweig/Wiesbaden, 1997

- Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 72; Ed.: W. Nitsche, H.-J. Heinemann, R. Hilbig;
Vieweg, Braunschweig/Wiesbaden, 1999

- Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 77; Ed.: S. Wagner, U. Rist, H.-J.
Heinemann, R. Hilbig; Springer, Berlin Heidelberg New York, 2002

- Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary Design, Vol. 87; Ed.: Chr. Breitsam-
ter, B. Laschka, H.-J. Heinemann, R. Hilbig; Springer, Berlin Heidelberg New

York, 2004
- Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary Design, Vol. 92; Ed.: H. J. Rath, C.
Holze, H.-J. Heinemann, R. Henke, H. Honlinger; Springer, Berlin Heidelberg

New York, 2006

- Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary Design, Vol. 96; Ed.: C. Tropea, S.
Jakirlic, H.-J. Heinemann, R. Henke, H. Honlinger; Springer-Verlag Berlin Heidelberg, 2007

- Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary Design, Vol. 112; Eds.: A. Dillmann,
G. Heller, M. Klaas, H.-P. Kreplin, W. Nitsche, W. Schroder; Springer-Verlag Berlin Heidelberg,
2010

Vorschau:

- 18. DGLR-Fach-Symposium Stuttgart, Nov. 2012 (vorauss.)

(aktuelle Informationen dazu werden regelmafig
auf die STAB-WEB-Seite gestellt)

- 20. Kurs "PIV" Gottingen, 19.-23. Méarz 2012



Programmleitung

Dipl.-Ing. R. Behr
roland.behr@astrium.eads.net

Dr. C. Breitsamter

(Astrium-Space, Minchen)
Tel.: 089 / 607-25171; Fax: 089 / 607-28629

(Technische Universitat Minchen)

Christian.breitsamter@aer.mw.tum.de Tel.: 089 / 289-16137; Fax: 089 / 289-16139

Prof. Dr. A. Dillmann (Sprecher)
andreas.dillmann@dlr.de

Prof. Dr. G. Eitelberg
dnw@nlr.nl

Prof. Dr. J. Frohlich
Jochen.Froehlich@tu-dresden.de

Prof. R. Henke
henke@ilr.rwth-aachen.de

Prof. Dr. E. Kramer
kraemer@iag.uni-stuttgart.de

Dr. R. Hold
roland.hoeld@mbda-systems.de

Dr. G. Heller (Sprecher)

gerd.heller@airbus.com

Prof. Dr. W. Nitsche (Sprecher)
w.nitsche@ilr.tu-berlin.de

Dipl.-Ing. T. Pinar.
thilo.pinar@eads.com

Prof. Dr. R. Radespiel
R.Radespiel@tu-bs.de

Prof. Dr. C.-C. Rossow
Cord.Rossow@dlir.de

Dipl.-Ing. D. Schimke
dieter.schimke@-eurocopter.com

Prof. Dr. W. Schroder
office@aia.rwth-aachen.de

Prof. Dr. L. Tichy
lorenz.tichy@dlr.de

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

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

(TU Dresden)
Tel.: 0351/ 463 37607; Fax: 0241 / 463 35246

(RWTH Aachen)
Tel.: 0241/ 80 96800; Fax: 0241 / 80 92233

(Universitat Stuttgart)
Tel.: 0711/ 685-63401; Fax: 0711 / 685-63438

(LFK Unterschleil3heim)
Tel.: 089 3179-8845; Fax: 089 3179-8908

(Airbus, Bremen)
Tel.: 0421 / 538-2649; Fax: 0421 / 538-4714

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

(EADS Militarflugzeuge, Minchen)
Tel.: 089/ 607-28424; Fax: 089 / 607-29766

(Technische Universitat Braunschweig)
Tel.: 0531/ 391-2971; Fax: 0531/ 391-5952

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

(Eurocopter Deutschland, Miinchen)
Tel.: 089 / 6000-6566 Fax: 089 / 6000-6888

(RWTH, Aachen)
Tel.: 0241/ 80 95410; Fax: 0241 / 80 92257

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

Transportflugzeuge einschl.
Triebwerksintegration

Multidisziplinare Optimierung
und Neue Konfigurationen

Turbulenzforschung/
-modellierung

Hyperschall-
aerothermodynamik

Flow Control, Transition
und Laminarhaltung

Hochagile Konfigurationen

Drehfligleraerodynamik

Technische Stromungen

Sprecher:

Prof. Dr. K.H. Horstmann (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531/ 295-2414; Fax: 0531 /295-2320
e-mail: K.H.Horstmann@dIr.de

Dr. M. Hepperle (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531/ 295-3337; Fax: 0531 / 295-2320
e-mail: martin.hepperle@dir.de

und

Dipl.-Ing. D. Reckzeh (Airbus, Bremen)
Tel.: 0421/ 538-2136; Fax: 0421 / 538-2267
e-mail: daniel.reckzeh@airbus.com

Prof. Dr. W. Schroder (RWTH, Aachen)

Tel.: 0241/ 80 95410; Fax: 0241 / 80 92257

e-mail: office@aia.rwth-aachen.de

und

Prof. Dr. N. Adams (Technische Universitat Minchen)
Tel.: 089 / 289-16120; Fax: 089 / 289-16139

e-mail: Nikolaus.Adams@tum.de

Dr. J. Longo (ESA-ESTEC, Noordwijk)
Tel.: 0031 71 56 56662
e-mail: jose.longo@esa.int

Dr. G. Schrauf (Airbus Deutschland, Bremen)
Tel.: 0421/ 538-3232; Fax: 0421 / 538-2910
e-mail: geza.schrauf@airbus.com

Dr. R. Hold
schleil3heim)
Tel.: 089 3179-8845; Fax: 089 3179-8908
e-mail: roland.hoeld@mbda-systems.de

Dr. K. Richter (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551 / 709-2631; Fax: 0551 / 709-2811
e-mail: kai.richter@dlr.de

Prof. Dr. C. Wagner (DLR, Goéttingen)
Tel.: 0551/ 709-2261; Fax: 0551 / 709-2241
e-mail: claus.wagner@dir.de

11
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Fachkreise:
siehe hierzu die

.Querschnittsthemen (Q)’ der DGLR unter www.dglr.de:

Aeroelastik und
Strukturdynamik
Q1.2

Fluid- und Thermodynamik
Q2

Numerische Aerodynamik
Q21

Experimentelle Aerodynamik
Q22

Stromungsakustik/Fluglarm
Q23

Versuchsanlagen
Q24

Wissenschaftlicher
Koordinator

Stand: Oktober 2011

Dipl.-Ing. J. Schweiger (EADS Deutschland)
Tel.: 089/ 607-23124; Fax: 089 / 607-28524
e-mail: johannes.schweiger@cassidian.com

Dr. K. Becker (Airbus, Bremen)
Tel.: 0421 / 538-3361; Fax: 0421 / 538-871-3361
e-mail: klaus.becker@airbus.com

Prof. Dr. N. Kroll (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531 / 295-2440; Fax: 0531 / 295-2914
e-mail: norbert.kroll@dlr.de

Dr. C. Breitsamter (Technische Universitat Minchen)
Tel.: 089/ 289-16137; Fax: 089 / 289-16139
e-mail: Christian.breitsamter@aer.mw.tum.de

Prof. Dr. J. Delfs (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531/ 295-2170; Fax: 0531 / 295-2320
e-mail: jan.delfs@dlr.de

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

Dr. H.-P. Kreplin (DLR, Gottingen)
Tel.: 0551 / 709-2259; Fax: 0551 / 709-2135
e-mail: hp.kreplin@dIr.de
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Verfassen von , Mitteilungen“:

Auf der Sitzung der Programmleitung von STAB am 09.11.2010 in Berlin wurde der Be-
schluss gefasst, den Jahresbericht in der bisherigen Form abzuschaffen. Stattdessen sol-
len die Anmeldungen zum STAB-Symposium bzw. STAB-Workshop zusammengefasst
werden und bei der jeweiligen Veranstaltung als Bericht/ Proceedings an die Teilnehmer
verteilt werden. Diese zum Ende des laufenden Jahres erscheinende Broschire ersetzt
somit den bisher im ersten Quartal des Folgejahres erstellten Jahresbericht.

Die bisherige recht starre Vorgabe fur die Form der Mitteilungen wird ersetzt durch eine
zweiseitige Kurzfassung des Beitrags, bei der nur der Kopf vorgegeben ist mit:

Mitteilung
Projektgruppe / Fachkreis:
Thema / Titel des Beitrags
Autor(en)
Institution

Adresse
e-mail

Bitte halten Sie sich bei der Anmeldung zur STAB-Veranstaltung unbedingt an die vorge-
gebenen 2 Seiten pro "Mitteilung”.

Tragen Sie bitte keine Seitenzahlen ein.

Der Druck erfolgt weiterhin ausschlie3lich in schwarz/weil3.

Fur Ruckfragen steht Ihnen die Geschaftsstelle gerne zur Verfligung:

Tel.: 0551 /709 - 2259
Fax : 0551/ 709 - 2135
e-mail: hp.kreplin @dIr.de

Mit freundlichen Grif3en
Ihre Projektgruppenleiter / Ihre Fachkreisleiter / Ihre Geschéftsstelle
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CEAS Aeronautical Journal

An Official Journal of the Council of European Aerospace Societies
ISSN: 1869-5582 (print version)

R Journal no. 13272

o g A Sochute Springer Wien

http://www.springer.com/13272

Editor-in-Chief: Rolf Henke, DLR, Koeln
Managing Editor: Hans-Peter Kreplin, DLR, Goettingen

The CEAS Aeronautical Journal has been created by the Deutsches Zentrum fir Luft- und Raum-
fahrt (DLR) to provide an appropriate platform for excellent scientific publications submitted by sci-
entists and engineers. Under the umbrella of CEAS, the research organisation DLR and the
agency ESA support the Journal.

The CEAS Aeronautical Journal is devoted to publish new developments and results in all areas of
aeronautics-related science and technology. Also of interest are (invited) in-depth reviews of the
status of development in specific areas of relevance to aeronautics and descriptions of the poten-
tial way forward. The topics of the journal are aeroacoustics, aeroelasticity, air transport system, air
traffic management, flight mechanics, flight physics and aerodynamics, propulsion, structures and
materials. Also welcome are reports on new developments in design and manufacturing of aircraft,
rotorcraft, missiles and unmanned aerial vehicles.

The journal publishes peer-reviewed original articles, (invited) reviews and short communications.

CEAS Space Journal

An Official Journal of the Council of European Aerospace Societies
ISSN: 1868-2502 (print version), 1868-2510 (electronic version)
Journal no. 12567

Springer Wien

http://lwww.springer.com/12567

Editor-in-Chief: Constantinos Stavrinidis (ESA)
Managing Editor: Wilhelm Kordulla (ESA), Torben Henriksen (ESA)

The CEAS Space Journal has been created by the CEAS Space Branch to provide an appropriate
platform for excellent scientific publications submitted by scientists and engineers. Under the um-
brella of CEAS the research organisation DLR and the agency ESA support the Journal.
The journal is devoted to publish new developments and results in all areas of space-related sci-
ence and technology, including important spin-off capabilities and applications as well as ground-
based support systems and manufacturing advancements. Of interest are also (invited) in-depth
reviews of the status of development in specific areas of relevance to space, and descriptions of
the potential way forward. Typical disciplines of interest include mission design and space sys-
tems, aerothermodynamics, environmental control and life support systems, guidance, navigation
and control, mechanisms, propulsion, power, robotics, structures, testing and thermal issues.

The journal publishes peer-reviewed original articles, (invited) reviews and short communications.

14



Mitteilungen 1988 — 2005
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Bogdanski,
Lutz,
Kramer

Cleemann,
Paul

Fischer,
Pascual-
Fuertes,
Weber

Gansel,
Lutz,
Kramer

Ilic,
Brezillon

Lenfers

Send

Dumitra,
Kahler

Merbold,
Egbers

1. Projektgruppe , Transportflugzeuge einschl.

Triebwerksintegration*

Numerische Buffet-Studien an Profilen und Tragfligeln

Improvement of the VTP rudder efficiency by means of Vortex Generator
installation

Improvement of horizontal tailplane characteristics by means of strake
flows

Numerische Untersuchungen zur Nachlaufentwicklung bei druckinduzierter
Ablésung

Optimization of an airfoil polar in transonic RANS flow using an adjoint
gradient-based approach

Untersuchungen der aerodynamischen Wechselwirkungen zwischen Ho-
chaufriebs- und Antriebssystem fur zuklnftige QESTOL Flugzeuge

. Projektgruppe , Multidisziplinare Optimierung

und Neue Konfigurationen”

Konfiguration und Optimierung eines Biegetorsionsantriebs — Modell
SmartBird

. Projektgruppe , Turbulenzforschung/ - modellierung

Turbulent boundary layer investigation with multiple camera PIV

Drehmomentuntersuchungen im differentiell rotierenden turbulenten Tay-
lor-Couette System

17
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Rutschmann,
Martinez
Schramm

Storch,
Steinmacher,
Martinez
Schramm

Avila,
Moxey,
de Lozar,
Avila,
Barkley,
Hof

Dietrich,
Reeh,
Tropea

Duchmann,
Grundmann,
Tropea

Edelmann,
Rist

Hermes,
Kliouchnikov,
Olivier

Hermes,
Kliouchnikov,
Olivier

Kabat vel Job,
Holl,
Thiele

Kurz,
Grundmann,
Tropea,
Goldin,

King

4. Projektgruppe , Hyperschallaerothermodynamik”

Stagnation-Point Heat Flux on Spheres in Hypersonic High Tempera-
ture Flows

Calibration of ultra-fast thermocouples for heat-flux determination in the
High Enthalpy Shock Tunnel Géttingen (HEG)

. Projektgruppe , Flow Control, Transition und Laminarhaltung*“

Der kritische Einsatzpunkt fur Turbulenz in der Rohrstrémung

Entwicklung und Implementierung eines instationaren Panelverfahrens
mit viskoser-inviskoser Kopplung

Grenzschichtstabilisierung mit DBD Plasma Aktuatoren
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Ausgangssituation:

Als Stol3-Buffet wird eine instationare Stofl3-Grenzschicht-Wechselwirkung bezeichnet welche
hauptsachlich im transsonischen Geschwindigkeitsbereich auftritt. Im Allgemeinen ist dieser
Effekt unerwlnscht und darf z.B. im Flugbereich eines Verkehrsflugzeuges nicht auftreten.
Eine genaue Vorhersage der Buffetgrenzen in méglichst frihen Stadien der Auslegung ist
daher erstrebenswert.

Zu dieser Thematik wurden deshalb schon viele Experimente durchgefuhrt, wobei dies
meistens 2D-Experimente waren. Seit Mitte der 90er Jahre wurden diese Experimente mit
2D-URANS-Rechnungen nachsimuliert und heutzutage wird dabei eine relativ gute Uberein-
stimmung mit den Experimenten erzielt [1].

Schwieriger ist die Situation fur 3D-Konfigurationen. Zum einen wurden in der Vergangenheit
kaum offentlich zugangliche Experimente an 3D-Konfigurationen durchgefuhrt und zum an-
deren wachst der Rechenaufwand fir diese Falle betrachtlich an, was systematische Para-
meteruntersuchungen erschwert.

Ziel:

Ziel dieser Arbeiten ist die korrekte Vorhersage des Stol3-Buffets, moglichst mit wenig re-
chenintensiven URANS-Methoden, sowohl fir 2D als auch fur 3D-Konfigurationen. Hierbei
kommt es zum einen auf die korrekte Vorhersage des Buffet-Onset und zum anderen auf
mdglichst genaue Berechnung der Amplituden im Buffetbereich an. Vorteilhaft ware des Wei-
teren die Vorhersage des Buffetverhaltens einer 3D-Konfiguration auf Basis von 2D-
Buffetrechnungen der verwendeten Fligelprofile.

Losungsweqg:

Die Simulationen wurden unter Verwendung des unstrukturierten CFD-RANS-Codes TAU
des DLR durchgefiihrt. Dabei kamen hybride Netze zum Einsatz, welche mit dem Programm
Gridgen erzeugt wurden. Als Turbulenzmodell wurden das Zweigleichungsmodell ,SST*, sei-
ne Erweiterung ,SST-SAS“ und das &"-Reynoldsspannungsmodell, welches von der TU
Braunschweig weiter entwickelt wird [4], verwendet. Anhand von 2D-Untersuchungen wur-
den zunachst umfangreiche Parameterstudien zum Einfluss des Netzes, des Turbulenzmo-
dells, des Pfeilungswinkels und anderer numerischer Parameter durchgefihrt. Auf Basis die-
ser Erkenntnisse folgten Simulationen an in Spannweitenrichtung extrudierten 2D-Profilen,
bei denen vor allem die Einflisse der spannweitigen Ausdehnung und Netzaufldsung unter-
sucht wurden. Schlie8lich wurden Rechnungen fur das HIRENASD-Flugel-Rumpf-Modell [3]
durchgefuhrt. Dabei wurden zunéchst stationare Losungen unter Beriicksichtigung der stati-
schen Flugelverformung, die iterativ mit Hilfe der schwachen Kopplung ermittelt wurde, ge-
wonnen. Die bei hohen Anstellwinkeln statisch verformten Netze bildeten dann die Grundla-
ge fur die instationdren Buffet-Rechnungen mit starrer Struktur. Zur Auswertung der Rech-
nungen wurde ein in Python geschriebenes Auswertetool eingesetzt.

Ergebnis:

Bei den 2D-Rechnungen wird im Allgemeinen eine gute Ubereinstimmung mit den Messda-
ten erreicht. Beispielhaft seien hier die Rechnungen zum OAT15A-Profil [2] sowie zum BAC-
Profil erwahnt. Im Gegensatz zu friher am Institut durchgefiihrten Rechnungen mit struktu-
rierten C-Netzen, die meist zu kleine Buffet-Amplituden und einen zu spéaten Buffet-Onset
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vorhergesagt haben, liefern die Rechnungen mit den hybriden Netzen Schwankungen, wel-
che ungefahr auf experimentellem Niveau liegen. Dabei zeigt das ¢"-RSM-Modell tendenziell
etwas grol3ere Schwankungen als das SST-Modell. Bei den Rechnungen mit den extrudier-
ten Profilen zeigen die beiden hoherwertigen Turbulenzmodelle ,e"-RSM* und ,SST-SAS*
konsistentere Ergebnisse als das SST-Modell.

Die Untersuchungen zum Pfeilungseffekt ergaben, dass das Prinzip der Unabhangigkeit mit
leichten Einschrankungen sowohl fiir reine 2D-Buffet-Rechnungen als auch fir Rechnungen
mit extrudierten Profilen giiltig ist. Dies ist als Indiz fir die gute Ubertragbarkeit von 2D-
Ergebnissen auf den 3D-Fall zu werten.

Die stationar gekoppelten 3D-Rechnungen zeigen durchweg eine gute Konvergenz der
Kopplung, selbst bei hohen Anstellwinkeln und den damit verbundenen Konvergenzproble-
men auf CFD-Seite (s. Abb. 2). Die bisherigen Buffet-Untersuchungen am HIRENASD-Fligel
wurden fur 3 verschiedene Machzahlen und die beiden Turbulenzmodelle ,SST-SAS* und
,£-RSM* durchgefiihrt. Dabei zeigen sich zwar Schwankungen in den Beiwerten und Druck-
verlaufen jedoch noch kein regelméaRiges Buffet mit definierter Frequenz.

[OAT15A, 2.5D, Ma = 0.73, Re = 3e6, «. = 3.9°]
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Abb. 1: Druckschwankungen cyrus-Werte am Abb. 2: Stationare Polare des HIRENASD-
OAT15A-Profil fur unterschiedliche Turbulenzm. Fligels bei Ma = 0.80 [3].
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Weiteres Vorgehen:

Fur den HIRENASD-FIiigel sollen sowohl weitere Machzahlen & Anstellwinkel als auch wei-
tere Netze untersucht werden. Sobald hier ein geeigneter Buffet-Fall gefunden wurde ist das
weitere Ziel instationar gekoppelt zu rechnen und den Einfluss der Aeroelastik auf das Buffet
zu untersuchen (Buffeting).
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1. Introduction

During the development process of a new aircraft it was detected that the rudder efficiency to
be expected with the current design could give some risk to reach the required design
speeds. Beside other means the installation of Vortex Generators on the VTP was seen as a
possibility to increase the efficiency of the rudder at high deflections which are needed for
the control of the aircraft. Because there was no experience up to now how to install the Vor-
tex Generators (VGs) a systematic wind tunnel investigation was conducted with different VG
sizes and installation schemes as number, distance, etc. The different installation schemes
followed guidelines given in the ESDU 93025 sheet [1].

2. Results

2.1) Fundamental, experimental investigations

Beginning of 2011 a systematic investigation of the installation of Vortex Generators on the
VTP to improve the rudder efficiency was conducted in the low speed wind tunnel in Filton
(FLSWT).

Fig. 1 shows a part of the VTP with VGs installed and the main installation parameters, char-
acteristics for the installation. The test was conducted at a Mach number of M=0.2 at a Rey-
nolds number of Re = 2.5*10° referenced to the reference chord of the VTP.

Fig. 1: Installation of Vortex Generators at the VTP
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The experiments showed that it was feasible to improve the rudder efficiency by the installa-
tion of VGs on the VTP. The variation of the VG size and the installation parameters showed
some interesting effects. The main effect of the VGs could be detected in the yawing moment

difference measured between the VTP with and without VGs.

The Fig. 2 shows as example the differential yawing moment evaluated from test with differ-

ent installation angles of the VGs.
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The impact of the VGs to the local flow was observed during the test by tufts and at dedi-

cated conditions by the means of Oil Flow investigations.

3. References
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1. Introduction

In the low speed regime the design of the HTP is determined by controllability such that the
aircraft is able to fulfil a number of required flight manoeuvres. The ability of the HTP to per-
form all these manoeuvres is strongly determined by the negative lift characteristic of the
HTP in the high non-linear areo domain up to the negative stall. The required low speed per-
formance in icing conditions demonstrates in fact one of the most demanding sizing criteria
for the HTP. A posibilty to keep or even improve the lift characteristic of an HTP is to ener-
gize the HTP flow by means of strake flows.

2. Results

2.1) Fundamental, experimental investigations

Between 2007 and 2009 Airbus and TU Braunschweig, (ISM) performed the first experimen-
tal investigation series to fundamentally study the effect of a strake installed in front of an
HTP, [1], [2].

The Fig. 1 shows by means of oil flow visualization technique the flow topology developing
on suction side of the HTP under high down-load condition for the case without strake (left)
and with strake (right). The flow is separated from the strake sharp leading edge and rolled
up into a spiral vortex over the wing. Another vortex is formed in the kink of the leading edge,
which is true only for close-coupled and properly sealed configurations. This vortex system
increases the crossflow near the kink and protects the inner portion of the HTP by substan-
tially attenuate the inboard movement of the separated flow triggered from the outboard por-
tion, which in turn delays the HTP stall to higher negative incidence angles.

kink vortex
trailing edge

crossflow
attachement line

m _‘ separation lines Strake 2

Fig. 1: Flow topology on suction side of HTP for strake on/off cases, [2]

The experiments showed that strakes improves the stall bevaviour of the HTP whereas their
impact is neutral or even slightly detrimental in the linear aero-domain (low to moderate
negative loading on the HTP).
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2.2) Advanced strake design, extended operational conditions

Further experimental and numerical studies were performed in Airbus to investigate how a
HTP fitted with a strake can mitigate the lift loss which occurs if ice accretion is present at the
leadig edge of the HTP. For the first time in this investigation series the strakes showed to be
an integrative part of the HTP design and were no longer just planar devices fitted to the HTP
as in the first phase. In addition to the wind tunnel test numerical calculations were per-
formed with the RANS solver TAU (by DLR), [3].

Comparison of CLH-AlphaH
lce offlon, Strake on
BT model, Sref=SHTP
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Fig. 2: Lift curve of a HTP fitted with strake for ice-on and ice-off case, numerical vs. experi-
mental data obtained for a body-tails model, Filton low speed wind tunnel, Ma=0.2,
Reyrp=1.9E6.

The Fig. 2 shows good agreement between numerical and experimental results for the case
of a HTP fitted with strake performing in ice off/on conditions.

The strake produces a lift degradation in ice-off condition with respect to the case without
strake. Under ice conditions the strake reduces the lift degradation due to ice thanks to the
development of a strong leading edge vortex that protects the inner part of the HTP (not
shown here).

3. References

1. Bieler, H.; Fischer, M.; Golling, B.: “M-Fly/ AeroNext-AP 3 SchluRbericht”. Internal Airbus
report, RP1132728, Dec. 2010.
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Leitwerksflachen”. AbschluZbericht M-Fly/AeroNext-AP 3.2, TU Braunschweig, Feb.
20009.
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Ubersicht

Das LuFo-VI-Projekt HINVA beschaftigt sich mit der genauen Vorhersage des maximalen
Auftriebs von Transportflugzeugkonfigurationen. Dabei werden in sehr detaillierten Flugver-
suchen mittels moderner Messtechniken umfangreiche Validierungsdaten erzeugt. Das
Hauptziel von numerischen sowie kryogenen Windkanalversuchen ist es, die Vorhersagege-
nauigkeit des Maximalauftriebs und des Anstellwinkels, bei dem sich dieser einstellt, auf 2%
zu erhdhen. Die aerodynamischen Effekte, die dabei eine Rolle spielen sollen ebenso be-
rucksichtigt werden wie die Eignung der entwickelten Methoden fiir den industriellen Einsatz.
Am Institut far Aerodynamik und Gasdynamik der Universitat Stuttgart werden im Rahmen
von HINVA Untersuchungen zu Interferenzeffekten zwischen Tragfligel- und Leitwerksum-
stromung fir die Reiseflugkonfiguration unternommen. Im Vorfeld wird die Nachlaufentwick-
lung von druckinduziert abgelésten Profilumstrémungen numerisch untersucht. Neben insta-
tiondren URANS-Simulationen (unsteady Reynolds-averaged Navier-Stokes) werden auch
raumlich und zeitlich hoch aufgeléste DDES-Rechnungen (Delayed Detached-Eddy-
Simulation) durchgefiihrt. Der Schwerpunkt liegt auf der Auswertung der Nachlaufpropagati-
on und insbesondere der Entwicklung der Geschwindigkeitsspektren im Nachlauf.

Testfall

Fur die Untersuchungen wurde ein Testfall ausgesucht, bei dem instationare Messdaten im
Nachlauf eines NACA0012-Profils vorliegen [1]. Die Anstrémung erfolgt mit einer Machzahl
von 0.3 bei einer Reynoldszahl von 6x10° und einer Profiltiefe von 0.165m. Bei einem An-
stellwinkel von 16° tritt massive Ablosung auf. An einer Position x/c=3.375 stromab des mitt-
leren Profilschnitts liegen instationdre Druckmessdaten vor. An der y-Position der héchsten
Fluktuationen im Experiment wird eine spektrale Auswertung vorgenommen.

Methode

Die zweidimensionalen URANS-Simulationen wurden auf zwei verschiedenen hybriden Re-
chengittern mit O- und C-Topologie ausgefuhrt. Das C-Netz hat einen strukturierten Nach-
laufbereich und entspricht dem dreidimensionalen DDES-Gitter an dessen periodischen
Randern. Dieses DDES-Netz besteht aus Hexaedern in der Grenzschicht und im Nachlauf,
deren isotrope Auflésung <=1% der Profiltiefe ist. AulRerhalb dieses Bereichs werden Tetra-
eder eingesetzt, um die Zellanzahl deutlich zu reduzieren, insgesamt hat das Gitter 3.8x10°
Punkte. Die spannweitige Ausdehnung des Rechengebiets betragt 0,4c. Mit dem CFD-Loéser
TAU des DLR wurden URANS-Rechnungen mit verschiedenen Turbulenzmodellen durchge-
fuhrt und fur die Auswertung zeitlich gemittelt. Die oberen und unteren Kanalwande wurden
exemplarisch fur einen Fall mitmodelliert, um den Einfluss auf die Druckverteilung in der Si-
mulation zu bericksichtigen. Es stellten sich jedoch keine signifikanten Unterschiede ein.
Um die turbulenten Fluktuationen aufldsen zu kdnnen, betragt der physikalische Zeitschritt
der SA-DDES-Rechnung [2] entsprechend der (in Stromungsrichtung) kirzesten Zelle 5us.
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Insgesamt wurden in der DDES 4000 Zeitschritte bis zur Konvergenz der statischen GoRen
gerechnet und dann 2000 Zeitschritte instationar ausgewertet.
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Abb. 1: Druckverteilung URANS und DDES Abb. 2: Druckspektrum Experiment und DDES

Ergebnisse

Die URANS-Ergebnisse auf dem O-Netz sind wenig zufrieden stellend, da die groRen Wirbel,
die bei der Ablosung entstehen, aus dem Grenzschichtgitter hinausragen und im unstruktu-
rierten Netzbereich stark dissipieren. Dies hat direkten Einfluss auf die Druckverteilung auf
der Profiloberflache und verfalscht diese. Dieses Problem besteht bei dem C-Netz nicht, da
es ebenso wie das DDES-Gitter so aufgebaut ist, dass der gesamte Nachlauf im strukturier-
ten Bereich aufgelost und erhalten wird. Die c,-Verlaufe sind in diesen Fallen glatter (Abb. 1).
Wahrend die DDES-L6sung eine klare Abléseposition mit einem konstanten Druckniveau ab
etwa 40% der Profiltiefe zeigt, steigt das zeitliche Mittel des Drucks bei den URANS-
Ergebnissen in Richtung Hinterkante. Dies weist auf grol’e Schwankungen des Ablésepunkts
in Stromungsrichtung hin, verursacht durch sehr grof3e Wirbel, die periodisch in den Nach-
lauf abschwimmen. Die sehr fein aufgeldsten turbulenten Wirbel in der DDES fuihren hinge-
gen zu einer nahezu stationaren Abldsung.

Es zeigt sich, dass die Strukturen der aufgelésten Turbulenz mit dem DDES-Ansatz auf ei-
nem strukturierten Teilgitter transportiert werden kdnnen. Hinter diesem Bereich, wo die un-
strukturierten Zellen schnell vergrobert werden, dissiperen sie sofort wieder. Fir die spektra-
le Auswertung wurden an den definierten Messpunkten zu jedem Zeitschritt der DDES-
Rechnung Stromungsdaten ausgeschrieben, unter anderem Druck und Geschwindigkeiten.
Der zeitliche Druckverlauf wurde zunachst mittels einer diskreten Fouriertransformation
(DFT) in den Frequenzbereich und dann unter Berlicksichtigung der Taylor-Hypothese in den
Bereich der longitudinalen Wellenzahl k Uberfiihrt. Das Druckspektrum stimmt im Uber-
gangsgebiet von energietragendem Bereich (Energy-containing range) und Tragheitsbereich
(Inertial subrange) gut mit den gemessenen Werten tberein (Abb. 2). Der notwendige, sehr
kleine physikalische Zeitschritt der DDES flhrt dazu, dass ein Grolteil des Spektrums im
nicht aufgeldsten Bereich der Messung liegt. Umgekehrt ist das simulierte Spektrum durch
die begrenzte Anzahl an Zeitschritten in Richtung kleiner Wellenzahlen begrenzt.

Literatur
[11 Seifert, A.; Pack, L. G.: Oscillatory Excitation of Unsteady Compressible Flows over
Airfoils at Flight Reynolds Numbers; AIAA paper 99-0925 (1999)

[2] Spalart, P. R..; Deck, S.; Shur, M. L.; Squires, K. D.; Strelets, M. Kh.; Travin, A.: A new
version of detached-eddy simulation, resistant to ambiguous grid densities; Theor.
Comput. Fluid Dyn. (2006) 20: pp. 181-195.
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Preliminaries

Computational fluid dynamics (CFD) is today an established tool in the design of transonic aerodynam-
ic vehicles, such as modern transport airplanes. The next logical step is automatizing parts of the design
process, by coupling CFD simulations and formal optimization methods. Computationally the most effi-
cient (when applicable) are gradient-based optimization methods; however, their efficiency hinges on the
ability to quickly and accurately evaluate gradients of cost functions. The time to evaluate the gradient
should not depend on the number of design parameters. This is achieved by adjoint methodology.

Within DLR, a mature industry-strength flow solver TAU is in continuous development. The discrete
flow adjoint capability for RANS equations has been added to TAU by Dwight [1], including derivation
of turbulence models. Its utility has been demonstrated on a variety of 2D and 3D cases, e.g. [2]. For
gradient evaluation time to become truly independent of number of design parameters, flow adjoint can
be supplanted by mesh adjoint. This was implemented in TAU by Widhalm [3].

Objectives

Application of gradient-based adjoint approach in DLR until recently has been limited to single-point
design. Especially in transonic flow, single-point designs tend to be non-robust, with strong shocks re-
appearing when conditions (Mach number, lift coefficient) are slightly perturbed. One goal, therefore,
was to employ the efficiency of adjoint gradient-based approach and examine how to obtain more robust
designs. To this end, a multi-point optimization on (Cy, L/D) polar has been performed, using different
shape parametrizations and point selections.

Results

An RAE 2822 airfoil at flow conditions M = 0.75, Re = 6.5 10%, C. = 0.76, was taken as the initial
shape and design point (in case of single-point optimization). The flow was modeled with RANS equa-
tions, using Spalart-Allmaras turbulence model. Two shape parameterizations were used. Parametriza-
tion A consisted of two sets of bump functions to control the camber and the thickness distributions, and
angle of attack. Parametrization B also consisted of two sets of bump functions, but to control the upper
and lower surface distribution, and angle of attack. Both parametrizations had 31 parameters in total.
The objective was to maximize lift over drag (L/D), with the constraints on lift and pitching moments,
and the volume enclosed by the airfoil.

In this setup, the initial shape exhibited a strong shock on the upper surface, which was eliminated by
single-point optimization. However, the resulting L/D polar was “peaky”, with inflection towards the
lower lift coefficients, and the resulting airfoil shape was somewhat ungainly — the optimizer had over-
exploited the flexibility of parametrization. Multi-point optimization fixed these problems, as shown on
the figure 1. Two multi-point optimizations were performed, one with 4 equidistant equally-weighted
points in range of C, = [0.46, 0.76], and another with 8 points in range C, = [0.41, 0.76]. The 4-point
optimization yielded a smoother polar and shape than the single-point optimization, while sacrificing
some L/D at the design C. = 0.76. The 8-point optimization seemed to do a bit worse, because it tried
too hard to improve on the lower part of C, range. Parametrization B showed similar results (figure 2),
but, although having same number of design parameters as parameterization A, more limited L/D polars
were attained. Optimizations required 15 to 25 (multi-point) function evaluations, and 10 to 14 gradient
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evaluations. In terms of wall clock time, on a 2x4-core Intel Xeon E5540 computing node it took from
30-35 minutes for single-point optimizations to 160-180 minutes for 8-point optimizations.
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Fig. 2: Base and optimized L/D polars (left) and shapes (right), with parametrization B.

This examination shows that the adjoint gradient-based optimization approach can be used effectively to
explore the effects of shape parametrizations and point selections in multi-point aerodynamic design of
airfoils, resulting in more robust designs than those obtainable by single-point optimization.
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Ausgangsituation:

Wahrend der letzten Jahrzehnte ist ein kontinuierlicher Zuwachs des weltweiten Luftverkehrs zu
verzeichnen. Dieser Umstand wird auch Europas GroBflughdfen an ihre kapazitiven Grenzen
fahren. Neben der Herausforderung durch wachsendes Passagier- und Frachtaufkommen muss
sich ein Lufttransportkonzept der Zukunft auch den Forderungen der Blrger nach leisem und
umweltfreundlichem Luftverkehr stellen. Derzeit wird der GroBteil des europaischen Luftver-
kehrsaufkommen von einigen wenigen Flughdfen abgewickelt. Diese Flughafen unterliegen
umweltpolitischen und besiedlungsstrategischen Randbedingungen, wodurch eine bauliche Er-
weiterung zur Aufstockung der Beférderungskapazitaten selten in Betracht kommt.

Ein Losungsansatz sieht vor, kleinere regionale Flughafen in ein Lufttransportkonzept der Zu-
kunft zu integrieren [1]. Aufgrund der dort nur geringen verfligbaren Landebahnldngen kénnen
nur kleine, regional operierende Flugzeuge eingesetzt werden. Dieser Umstand wiirde zu einer
drastischen Zunahme der Flugbewegungen fihren, was weder eine 6konomische noch ékologi-
sche Losung darstellt. Somit ist es notwendig, groBere, leise und besonders kurzstartfahige Flug-
zeuge (QESTOL) zu entwickeln und in ein Lufttransportkonzept der Zukunft zu integrieren.

Ziel:

Den oben aufgezeigten Herausforderungen stellt sich das durch das Land Niedersachsen teilfi-
nanzierte kooperative Forschungsvorhaben "Burgernahes Flugzeug" (BNF) der Technischen Uni-
versitat Braunschweig und des Deutschen Zentrums fur Luft- und Raumfahrttechnik (DLR). In-
nerhalb des Forschungsvorhabens sollen Technologien fir die Entwicklung des Regionalflug-
zeugs der Zukunft erforscht und bereitgestellt werden.

Lésungsweg:

Gegenstand der Untersuchungen mittels Windkanalexperiment und instationaren Reynolds-
gemittelten-Navier-Stokes Simulationen (URANS) ist eine generische, zweimotorige, QUESTOL-
Konfiguration mit 150 Sitzplatzen [2]. Das Hochauftriebssystem dieses Flugzeugs besteht aus
einer aktiven spaltfreien Hinterkantenklappe, die den Coanda-Effekt nutzt. Angetrieben wird die
zu untersuchende Konfiguration durch zwei moderne Turboproptriebwerke. Um den fur kurze
Startstrecken bendétigten Auftrieb zu liefern, ist es notwendig, dass Antriebs- und Hochauftriebs-
system auf bestmogliche Weise interagieren.

Ergebnis:

Hier soll zunachst auf den Propellerentwurf fir ein zukinftiges QESTOL-Flugzeug eingegangen
werden. Der Propeller wird unter aerodynamischen und aeroakustischen Randbedingungen mit
Hilfe eines Blattelementtheorieprogramms entworfen. Eine aerodynamische Randbedingung
stellt der erforderliche Schub zum Erreichen der Kurzstartfahigkeit dar. Um Larmrichtlinien ge-
recht zu werden, muss der Propeller speziell beim Start moglichst leise operieren kénnen. Dies
wird zum einen durch eine maoglichst geringe Blattspitzengeschwindigkeit und zum anderen
durch eine geringe Blattbelastung erreicht.

Reynolds-gemittelte-Navier-Stokes (RANS) Simulationen dienen der Verifizierung des Vorent-
wurfs mittels Blattelementtheorie (siehe Abb. 1). Dazu wird das Strémungsfeld um den isolierten
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Propeller unter Zuhilfenahme der im DLR-Tau-Code implementierten periodischen Randbedin-
gungen berechnet.

Abb. 1: isolierter Propeller (RANS-Simulation)

In einem zweiten Schritt wird der Propeller, dargestellt durch eine Wirkscheibenrandbedingung,
am generischen Fligel simuliert (siehe

Abb. 2). Diese Untersuchungen dienen dem besseren Verstandnis der aerodynamischen Interak-
tion von Propellernachlauf und der Strémung um ein aktives Hochauftriebssystem.

Abb. 2: Windkanalmodell des BNF-Projekts
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Unter Biegetorsionsantrieb wird die Erzeugung der Schubkraft fiir ein Fluggerat allein mit
Hilfe der gekoppelten Biegung und Torsion der Tragflachen verstanden. Der Bewegungsab-
lauf unterscheidet sich in seinem strémungsphysikalischen Kern nicht vom Schwingenflug
oder Flossenschlag in der belebten Natur. Die technische Umsetzung reduziert aber die
komplexen Bewegungsablaufe auf den zentralen Mechanismus, bei dem die Schubleistung
Uber eine Biegung der Tragflachen bereitgestellt und Uber eine aktive Torsion optimiert wird.
Der zeitliche Verlauf der Torsion wird als partiell lineare Kinematik bezeichnet. Uber die
Schlagperiode bleibt die Torsion des Fligels konstant und &ndert nur in den Umkehrpunkten
der Biegung das Vorzeichen maximaler Verwindung.

Die Funktionalitdt des Antriebs wurde unter Beweis gestellt in einem Flugmodell von 2 m
Spannweite, das auf der Hannovermesse 2011 unter dem Namen ,SmartBird“ (Bild 1) von
dem Unternehmen Festo im Rahmen seines Festo Bionic Learning Network vorgestellt wur-
de. Unter diesem Stichwort finden sich zahlreiche Berichte und Filme im Internet. Der Ver-
fasser hat das theoretische Konzept entwickelt und die Experimente wahrend der Entwick-
lung des Modells durchgefuhrt. Eine Machbarkeitsstudie des Verfassers zu einem Kleinflug-
zeug mit Biegetorsionsantrieb flr zwei Personen wurde bereits 2006 mit einem Preis im
Rahmen des Berblinger-Wettbewerbs der Stadt UIm bedacht.

Bild 1. Frontansicht (A) von SmartBird und Roéntgenbild (B). Spannweite 2 m, Grundrissfliche 0.5 m?, Gewicht
0.48 kg inklusive Akku. Betriebsdaten: Geschwindigkeit 5 m/s, Schlagfrequenz 2 Hz, Energieverbrauch 23 W.

Wahrend der Entwicklung wurden mehrere Antriebe erprobt, unter denen das in Bild 1 ge-
zeigte Getriebe mit der Ubertragung der Leistung Uber ein Trapezgelenk in den AuRRenflligel
den letzten Stand darstellt. Die ersten Modelle ohne Aufteilung der Tragflachen in vogelahn-
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liche Arm- und Handschwingen sind als Vorlage fir groliere An-
triebe besser geeignet. Die Torsion wird bei diesen Modellen
Uber eine Hohlwelle in die Flugelspitze Ubertragen und steuert
von dort her die Verwindung des Flugels. Im Verlauf der Entwick-
lung wurde der Antrieb Uber die Hohlwelle durch einen Aktuator
an der Flugelspitze ersetzt. Bild 2 zeigt den Aufbau des Flugels.
Die Erhaltung der Profilkontur wahrend der Verwindung wurde
erzielt durch eine Konstruktion, bei die Unterseite des Fllgels an
der Hinterkante in einer Flihrungsschiene gegen die Oberseite
Bild 2. Biegung und Torsion.  gleitend gelagert war.
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Measurements with standard-, stereo- and long-range pPIV along a 13 m long flat plate with
an s-shaped deflection were performed to simultaneously resolve the large scale superstruc-
tures and the small near-wall structures within a turbulent boundary layer. A multiple camera
PIV system was installed to measure the flow over more than 3 m in the stream-wise direc-
tion, see figure 1. For the evaluation of the near-wall data newly developed techniques were
applied in order to determine the friction velocity with high accuracy, as this quantity is critical
for the correct scaling of the results.

PCO 4000

INNOLAS Spitlight 1000

[v| [m/s]: 005115225335445555665

Flgure 1 Left: model in the test section with sketch of camera positions and light sheets; right: average boundary
layer development at Ree=4600 with velocity profiles

Figure 1 (left) shows the model installed in the 2x2x22 m?® testsection of the Atmospheric
Windtunnel at the UniBw [1]. Two light sheets, generated by double pulse laser systems,
spanning over more than 3 m, were superimposed to illuminate the particles as shown in the
same figure. The average velocity field acquired simultaneously with 8 PCO 4000 cameras,
aligned in streamwise direction, is shown in fig 1 (right). The average quantities were calcu-
lated from approximately 4000 to 8000 frames for each measurement point. Three different
flow velocities at 6, 9 and 12 m/s, respectively, were evaluated.

Figure 2 (top) shows an instantaneous velocity field measured with the system. The large-
scale instantaneous velocity field reveals the intermittent character of the turbulent boundary
layer. Additionally, the length of the superstructures can be estimated from these data. The
processing was performed with spatial window correlation approaches with a resolution of up
to 16x16 px? with an overlap of 50%. This results in about 167000 vectors for each of the
eights cameras. The resolution in the multiple camera standard PIV configuration was 0.924
mm.
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Figure 2. Ree=4600. Top: snapshot of the flow over the model. Bottom: local zoom-in and averaged velocity dis-
tributions, normalization with u, = 0.256

To enhance the resolution in the near wall region a sum-of-correlation evaluation was per-
formed with decreasing interrogation window size down to single pixel resolution [2], as illus-
trated in figure 2 (bottom left). The plot on the lower right side in figure 2 shows the mean
velocity profiles from the large-scale measurements (blue circles, black trapezes) along with
the results obtained with the high resolution evaluation methods for comparison purposes.
The red dots demonstrate the enhanced resolution that can be achieved by combining long-
range measurements with a multipass sum-of-correlation processing. Here, the resulting vec-
tor spacing is around 66 pm. More important is the fact that bias errors can be avoided by
using this approach as discussed in [3].

The results demonstrate that the recording and evaluation approach performed in this meas-
urement is able to simultaneously reveal the large-scale and small-scale flow structures.
Moreover, it allows for the estimation of the mean velocity profile with the required accuracy
in order to conduct the precise scaling of the data for comparison with other results in the
literature.

[1]1 M. Dumitra, D. Schanz, A. Schroder, C. J. Kahler. Large-scale turbulent boundary layer investigation with
multiple camera PIV and hybrid evaluation up to single pixel resolution. 9th International Symposium on Par-
ticle Image Velocimetry - PIV11, Kobe, Japan, July 21-23, 2011.

[2] S. Scharnowski, R. Hain, and C. J. Kahler. Reynolds stress estimation up to single-pixel resolution using PIV-
measurements. Experiments in Fluids , DOI: 10.1007/s00348-011-1184-1, 2011.

[3] C. J. Kahler, S. Scharnowski. On the resolution limit of Digital Particle Image Velocimetry. 9th International
Symposium on Particle Image Velocimetry, Kobe, Japan, July 21-23, 2011.
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Die rotierende Taylor-Couette (TC) Stromung gilt als Paradebeispiel einer instabilen Stro-
mung (Abb. 1). In dieser Arbeit werden die Transitionen zwischen verschiedenen dreidimen-
sionalen Stromungen von gegen- und gleichsinniger Rotation der konzentrischen Zylinder
eines TC-Systems untersucht. Abhangig vom Rotationsverhaltnis ist es mdglich, linear sta-
bile Strdmungen (&hnlich einer Rohrstrdomung) sowie linear instabile Stromungen (ahnlich
Rayleigh-Bénard Konvektion) zu untersuchen. Vor diesem Hintergrund kann man TC als
eine Art Bindeglied zwischen Rohr- und Rayleigh-Bénard (RB) Strémung sehen. [1,2] ver-
gleichen diese Systeme auf analytischem Wege. Es lasst sich in Analogie zum Warmetrans-
port J, des RB-Systems [3] auch ein transversaler Impulstransport J.. in der Rohrstro-

mung sowie ein Drehimpulstransport J, fiir die Taylor-Couette Stromung beschreiben.
Diese drei GroRRen haben offensichtlich eine ahnliche analytische Form. Als Beispiel ist der
Drehmomenttransport im TC-System gegeben als:

Jo=r(<uw>, ~vo,<w>, ) (1)
wobei <... >, , eine zeitliche und raumliche Mittelung Uber eine Zylindermanteloberflache der
Lange L und Radius r bezeichnet. Von besonderer Bedeutung hierbei ist, dass diese Grofie
unabhangig vom Radius ist ( 0..J ,=0 ). Es ist somit von groRem Interesse, den Drehimpuls-
transport als einen globalen Parameter der Strémung zu bestimmen. Betrachtet man diese
Grofie an den Wanden ist offensichtlich, dass sie proportional dem Drehmoment T ist,
welches das Fluid an den Wanden durch Reibung erzeugt. Somit kann das dimensionslose
Drehmoment G=T /(2w Lp v2)=v2Jw genutzt werden, den Drehimpulstransport zu mes-

sen [2]. Wie das Drehmoment von verschiedenen Rotationsgeschwindigkeiten des inneren
und aulieren Zylinders abhangen, gilt es zu untersuchen.

Experimentelle Untersuchungen

Abbildung 1a zeigt das Prinzip des benutzten Experiments. Beide Zylinder sind unabhangig
voneinander rotierbar mit Rotations-Reynoldszahlen fiir den inneren (Index 1) und aul3eren
(Index 2) Zylinder Re,,=R,,Q,,(R,—R,)/v von 10’ bis 10° bei einem Radienverhaltnis

von n=R,/R,=0,5 . Die Endplatten des Zylinderspaltes sind ebenfalls unabhangig rotierbar
bei einem Aspektverhaltnis von I'=(R,—R,)/L=20. Als Fluid dienen Silikondle mit unter-

schiedlichen kinematischen Viskositaten von v=0,65mm’/s bis 9 mm?/s . Der dulere Zy-
linder ist umschlossen von einem Wassertank um das Experiment isotherm zu betreiben.
Der innere Zylinder ist in drei Segmente geteilt (Abb. 1b), wobei ausschlieRlich das mittlere
Segment mit einer Drehmomentenwaage ausgestattet ist. Die beiden auflieren Segmente
sind von der Messung getrennt, um die Randeffekte der Deckelplatten zu vermeiden. Das
Drehmoment kann mittels Dehnmessstreifen mit einer absoluten Genauigkeit von 10*Nm
bestimmt werden und darf maximal 8Nm betragen.

Die Abhangigkeit des dimensionslosen Drehmomentes bei Rotation des Innenzylinders
kann mit einem exponentiellem Zusammenhang angesetzt werden G ~Re¢}. Die Untersu-

chung bis zu einer Rotations-Reynoldszahl von 7,5.70° zeigen, dass der Exponent im Be-
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reich von /,6 liegt. Betrachtet man die differentielle Rotation, konnten van Gils et al. [4] zei-
gen, dass bei einem Radienverhaltnis von 0,71 das héchste Drehmoment bei konstanten
AQ=0,-Q, fur die differentielle Rotation bei w,,=—0,37 vorliegt. Folgt man ihrer Hypo-
these dann soll fur ein Radienverhaltnis von n=0,5 dieses optimale Rotationsverhaltnis bei
Mo =0,31 liegen [3]. Die Uberprifung dieser Hypothese ist ebenfalls Gegenstand dieser Ar-
beit.
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The experimentally determined stagnation point heat flux on spheres in the High En-
thalpy Shock Tunnel Gottingen (HEG) of the German Aerospace Center (DLR) is
used as an indicator for the total enthalpy ho of the free stream. The determination of
ho via the experimentally determined stagnation-point heat flux up to now is based on
correlations which can be found in the literature. These correlations use perfect gas
or equilibrium assumptions, and due to this they break down for high-temperature
flows. For a better prediction of the measured stagnation-point heat flux, an easy and
fast way is needed.

In order to identify such a method or, if need be, develop a new one, theoretical cor-
relations of Fay and Riddell, Sutton and Graves and Verant were compared to nu-
merical simulations of the flow over spheres with the DLR TAU Code (Tau) and the
Viscous Shock Layer Code (VSL) and to all HEG experiments for the last 20 years,
which have been evaluated by a standardized method. Furthermore, nozzle flows
calculations with CEVCATS-N have been done to get realistic free stream conditions
of the flow.

Fay and Riddell's and Sutton and Graves’ correlation were constructed for symmetric
diatomic gases and gas mixtures. Verant’s correlation bases on numerical calcula-
tions and works for air. This correlation was mostly used for the comparison with
HEG experiments so far. Nozzle flow computations for the high-enthalpy conditions
showed that the gas, which has a temperature in the reservoir of about 10 000K,
does not have enough time to recombine while flowing through the nozzle. This
causes the free stream still to be in chemical non-equilibrium and the oxygen is al-
most completely dissociated. This fact is incompletely treated by the theory, so that
the used correlations up to now only work for an equilibrium free stream without dis-
sociation before shock. Since the correlations do not fulfill the requirements of the
HEG conditions, they are not useful. Only the correlation of Verant gives satisfactory
results, although it also considers equilibrium free-stream. As a result, it is necessary
to make nozzle flow calculations to get a realistic free stream. Furthermore both nu-
merical methods, the DLR TAU Code and the Viscous Shock Layer Code, were
compared (see Figure 1). The comparison shows that both codes give similar results.

Finally these results were compared to the experimental data (see Figure 1). The

experiments were only compared to the correlation of Verant, since the other theoret-
ical correlations are insufficient, and to the numerical simulations in the form of noz-
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zle flow calculation combined with VSL/Tau. The comparison showed that the numer-
ical simulations fit the experimental data better than Verant's correlation.

As final conclusion, an improved prediction method for HEG stagnation-point heat
flux on spheres could successfully be developed. It is recommended as future stand-
ard procedure, to make nozzle flow calculations obtaining realistic free-stream condi-
tions and putting these free-stream conditions into the VSL-code, that computes the
stagnation-point heat flux.
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Figure 1: Comparison between VSL and Tau for air as test gas.
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Figure 2: Averaged stagnation-point heat flux for all HEG conditions compared to Verant and to the
numerical simulations.
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The High Enthalpy Shock Tunnel Géttingen (HEG) of the German Aerospace Center
DLR) is one of the major European hypersonic test facilities. It offers test capabilities
which range from high speed flows simulating re-entry flight, to air breathing propul-
sion testing conditions, down to low altitude Mach 6 flows. One common measure-
ment technique employed in HEG is the determination of the surface heat flux on
models by means of temperature measurements with ultra-fast thermocouples. The
paper will describe an experimental method to determine the physical properties of
the thermocouple material used. This knowledge is important to determine the proc-
essed heat flux to the highest accuracy possible.

A typical procedure applied in short duration facilities such as the HEG to determine
the flow-induced heat flux at the model walls is as follows: with the assumption of one
dimensional heat conduction and by formulating a semi-infinite body problem, the
heat equation can be solved for a time-resolved temperature measurement as:

\/p( ol i |

dT
Jo dT

q(t) =

It is evident that the physical properties of the thermocouple material, i.e., the den-
sity, p, the specific heat capacity, ¢, and the thermal conductivity, k, directly influence
the determined heat flux; thus, knowledge of the precise value of their product is of
interest. Assuming two semi infinite bodies of different physical properties at different
constant temperatures Tio and T, are brought into thermal contact instantaneously,
it can be shown that the temperature at the contact surface between both materials is
independent of time if only one-dimensional heat conduction is assumed, and satis-
fies

Ty —Tio  +/(pck)s

Too — T (pck),
The resulting contact temperature, Ty, is equal to the temperature both bodies would
have in thermal equilibrium, for the contact time tending to infinity.
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The theoretical temperature distributions are given in Fig.1. The graphs shown repre-
sent different temperature distributions inside the two bodies at different times, t. One
can see that Ty is independent of t at the contact surface, x = 0.

- 7 00 IR S ——

v pck, )

€Ty

N

j
Figure 1: Schematic sketch of the contact process between two semi-infinite touching bodies at dif-
ferent initial temperatures, T1o and Toq.

The present paper will present experimental results based on this concept. The ap-
plication investigated is the injection of an ultra-fast thermocouple into hot water us-
ing a fast pneumatic cylinder. The resulting temperature increase during contact was
recorded and processed. The thermal properties of water are well known; therefore it
is possible to determine the thermal properties of the thermocouple. On the left side
of Fig 2, the apparatus is shown; on the right side a typical temperature trace re-
corded during the injection process is given.

heating element

pressure reducer

water basin with
destilled water

dT [K
LR O R N W R OO N ® O

Figure 2: (Left) A photograph of the experimental apparatus: here, the hot water bath is shown and
the thermocouple (l1l) to be calibrated is visible above the water. Additional temperature measurement
points are the measurement cable of the thermocouple () the wall temperature of the thermocouple
(I and the water temperature (IV). (Right) A recorded temperature jump measured by the injected
thermocouple.

The obtained results for the thermal properties, the accuracy in the determination and an

additional error calculation for the time resolved temperature traces as well as the influence
of the thermal properties on the accuracy of the heat-flux determination will be discussed.
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Vor tiber 120 Jahren untersuchte Osborne Reynolds erstmals den Ubergang von der
laminaren zur turbulenten Strémung in einem Rohr (1). Zu diesem Zeitpunkt war weder
bekannt, bei welchen Versuchs-Parametern mit der Entstehung von Turbulenz zu rechnen
sei, noch wie sich die unterschiedlichen Parameter auf die Stromung auswirken wirden.

O. Reynolds, Philos. Tians. R. Soc. London Ser A 1 ?4 935 (1852)

Abb. 1: (Links) Skizze des Versuchsaufbaus von Osborne Reynolds im Jahr 1883 mit dem er die
Strdmung durch ein Rohr untersucht hat. (Rechts) Modernes Rohrstémungs-Experiment im MPI-DS.

Mithilfe von geschickt induzierter Tinte konnte O. Reynolds die Stromung im Rohr
visualisieren und so eindeutig zwischen laminaren und turbulenten Regionen
unterscheiden. Wahrend die Stromung bei kleinen Stromungsgeschwindigkeiten laminar
blieb, wurde diese turbulent, wenn die Geschwindigkeit erhdht wurde. Ziel seiner
Untersuchungen war es, den kritischen Punkt fir den Einsatz von Turbulenz zu bestimmen.
Er verwendete dabei verschiedene Rohre und Viskositaten und konnte daraus schlie3lich
den wichtigsten dimensionslosen Parameter der Fluiddynamik bestimmen: die
Reynoldszahl Re. Das darauf basierende 'Reynolds-Ahnlichkeits-Gesetz', erlaubt die
Skalierung von Experimenten und bildet damit die wichtigste Grundlage experimenteller
Forschung.

Bei seinen Versuchen beobachtete O. Reynolds aber auch, dass nur gentigend grofl3e
Stérungen den dauerhaften Ubergang in die Turbulenz einleiten konnten. O. Reynolds
postulierte daraufhin eine kritische Reynoldszahl Rec oberhalb derer sich vorhandene
Turbulenzen ausbreiten wirden und unterhalb derer die Stromung stets wieder in den
laminaren Zustand zuriickkehren wirde.

Die Suche nach dieser kritischen Rec ist heutzutage bekannt als das 'Reynolds-Problem’
und konnte trotz vieler neuer Einsichten in der Fluiddynamik nicht geldst werden.
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In diesem Vortrag wird die Lésung des 'Reynolds-Problems' prasentiert, d.h. es wird die
kritische Reynoldszahl Rec ermittelt.

Eine besondere Schwierigkeit bei der Bestimmung von Recist die Tatsache, dass die
Turbulenz bei kleinen Re transient ist und in Form von lokalisierten Wirbelballen,
sogenannten 'puffs' auftritt. Diese puffs haben eine typische Lange von 20-30
Rohrdurchmessern und sind stromauf,- wie stromabwarts von laminarer Stromung
umgeben. Frihere Studien haben gezeigt, dass die Zerfallszeiten der puffs statistisch
verteilt und unabhangig von ihrer Vorgeschichte sind (2). Mit Erh6hung der Re werden die
mittleren Zerfallszeiten sehr schnell immer langer, was zu der Vorhersage eines kritischen
Punktes Rec gefuhrt hat (3, 4, 5). An diesem Punkt wiirden die Zerfallszeiten divergieren
und die Turbulenz die Rohrstrémung bestimmen (‘puffs leben unendlich lange'). Neuere
Studien haben die beobachteten Zeitskalen um mehrere GréRenordnungen erhéht und
konnten so beobachten, dass es nicht zu einer solchen Divergenz kommt und die
Zerfallszeiten mit steigender Re stets endlich bleiben (6, 7). Mit der Analyse dieses rein
zeitlich ablaufenden Zerfallsprozesses lies sich demnach kein Rec bestimmen.

Bei htheren Re spielen neben den zeitlichen auch die raumlichen Aspekte eine wichtige
Rolle. In Abb. 2 ist die Erzeugung von Turbulenz gezeigt, wie sie bei den untersuchten Re
charakteristisch auftritt. Die Stromung flie3t in dieser direkten numerischen Simulation von
links nach rechts und die Schnappschisse zeigen die Wirbelstarke in Stromungsrichtung zu
verschiedenen Zeitpunkten im mitbewegten Bezugssystem. Der einzelne puff zu Beginn
(unteres Bild) wachst Uber seine typische Gré3e hinaus, bis sich schlief3lich einzelne Wirbel
stromabwarts abldsen und einen zweiten puff erzeugen (oberes Bild).

Abb.2: Charakteristische Ausbreitung von Turbulenz in der Nahe des kritischen Einsatzpunktes. Die
direkte numerische Simulation zeigt Schnappschisse der Wirbelstérke zu verschiedenen Zeitpunkten
(von unten nach oben).

In diesem Vortrag wird die Ausbreitung der Turbulenz quantifiziert und die relevanten
Zeitskalen denen der Zerfallsprozesse gegeniibergestellt. Mithilfe von ca. 800 000
Messungen im Experiment und zwei unabhangigen Sets von direkten numerischen
Simulationen konnte die kritische Reynoldszahl fir den Einsatz dauerhafter Turbulenz auf
Rec=2040+10 bestimmt werden. Dariiber hinaus kann der Ubergang in die Klasse der
Statistischen Nicht-Gleichgewichts Phasenibergdngen eingeordnet werden (8).

. O. Reynolds, Philos. Trans. R. Soc. London Ser. A 174, 935 (1883)
. B. Eckhard, T. M. Schneider, B. Hof, J. Westerweel, Annu. Rev. Fluid Mech. 39, 447 (2007)
. H. Feisst, B. Eckhardt, J. Fluid Mech. 504, 343 (2004)
. A. P. Willis, R. R. Kerswell, Phys. Rev. Lett. 98, 014501 (2007)
. J. Peixinho, T. Mullin, Phys. Rev. Lett. 96, 094501 (2006)
. B. Hof, A. de Lozar, D. J. Kuik, J. Westerweel, Phys. Rev. Lett. 101, 214501 (2008)
. M. Avila, A. Willis, B. Hof, J. Fluid Mech. 646, 127 (2010)
. K. Avila, D. Moxey, A. de Lozar, M. Avila, D. Barkley, B. Hof, Science 333, 192 (2011)
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Thema: Entwicklung und Implementierung eines instationaren Panelverfahrens mit
viskoser-inviskoser Kopplung

Ausgangssituation:

Atmospharische Turbulenz beeinflusst die Anstrdbmung von Laminarprofilen im realen Flug-
betrieb und kann fir einen aerodynamischen Leistungsverlust verantwortlich sein [1]. Mdgli-
che Mechanismen flr diesen Verlust sind ein erhéhter Reibungswiderstand durch frihzeitige
Transition (Rezeptivitdt der Grenzschicht), Verluste im nichtlinearen Bereich der Auftriebs-
kurve durch Anstellwinkelschwankungen sowie instationdre profilaerodynamische Effekte
[2,3]. Die einzige Moglichkeit alle Effekte gleichzeitig unter verschiedenen Umgebungsbedin-
gungen experimentell untersuchen zu kénnen sind Freiflugexperimente. Um tiefere Einblicke
in die wirkenden Mechanismen zu erhalten, wird parallel zu den Flugversuchen ein aerody-
namisches Modell entwickelt. Mit diesem Modell sollen Flugfélle nachgerechnet werden und
die auftretenden Effekte fir unterschiedliche Strémungsbedingungen untersucht werden.

Ziel:

Das Ziel der vorliegenden Arbeit ist die Kopplung eines instationdren Panelverfahrens mit
einer Grenzschichtberechnung. Wegen ihrer hohen Anschaulichkeit, dem tiefen Einblick in
Teilprobleme und der kurzen Rechenzeit wurde eine viskose-inviskose Interaktionsmethode
gewahlt, anstatt die kompletten Navier-Stokes Gleichungen zu l6sen. Im Unterschied zu frei
verflgbaren Profilanalyseprogrammen soll der gewahlte Ansatz die Méglichkeit einer ganz-
heitlichen Berechnung der Grenzschicht unter Berlicksichtigung instationarer Effekte bieten.
Das Modell verbindet die Lésungen von Teilproblemen und soll den Vergleich mit experimen-
tellen Ergebnissen ermdglichen. Effekte wie Transition sollen im quasi-stationaren Grenz-
schichtléser berlcksichtigt werden. Aussagen Uber den Verlauf der linearen Stabilitéat der
Profilgrenzschicht sollen ermdglicht werden. Generische und gemessene Anstrombedingun-
gen sollen als Anfangsbedingung genutzt werden, um die aerodynamische Antwort des Mo-
dells mit den experimentellen Daten zu vergleichen. Die Implementierung soll zweckma#Bi-
gerweise mit dem Programm MATLAB durchgefihrt werden.

Lésungsweg:

Zunachst wurde das stationare Panelverfahren nach Hess/Smith [4] implementiert. Mit dieser
potentialtheoretischen Singularitatenlésung kann die reibungsfreie Umstrémung eines Profils
berechnet werden. Um die viskosen Effekte zu berlcksichtigen wurde das Panelverfahren
mit einem numerischen Grenzschichtverfahren nach Cebeci [5] gekoppelt. Das Geschwin-
digkeits- oder Druckfeld am Profil wird als Randbedingung zur Verfugung gestellt. Zur Erfas-
sung von Strémungsablésungen und laminar-turbulenter Transition handelt es sich um einen
inversen Grenzschichtléser, bei dem die Geschwindigkeit der (reibungsfreien) AuBenstrd-
mung als zusatzliche Variable in die Lésung der Grenzschichtgleichungen eingeht. Das Er-
gebnis der Grenzschichtberechnung wird in Form der Verdrangungs- und Impulsverlustdicke
Uber das Konzept der Ausblasung nach Lighthill [6] in das Panelverfahren als Randbedin-
gung zurlckgefihrt. Die reibungsbehaftete Losung wird durch lteration zwischen beiden Be-
rechnungsverfahren erzeugt.

Besondere Aufmerksamkeit verlangte die Abstrombedingung an der Profilhinterkante. So-
wohl im stationaren als auch im instationaren Fall wurde die Kutta-Bedingung implementiert.
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Das instationare Programm stellt eine Erweiterung des stationaren Algorithmus dar. Wesent-
liche Erganzungen sind kinematische Betrachtungen und die Berechnung des instationaren
Nachlaufs. Der instationare Term in der Grenzschichtgleichung wird vernachlassigt.

Bei der Grenzschichtberechnung kann die Transitionslage wahlweise vorgegeben oder durch
ein Vorhersagekriterium aus der laminaren Grenzschicht berechnet werden. Zun&chst wird,
in Anlehnung an Peltonen [7], ein einfaches, empirisches Kriterium verwendet. Die nachfol-
gende Berechnung der turbulenten Grenzschicht erfolgt mit einem Turbulenzmodell nach
Cebeci [5].

Ergebnis:
Mit dem Programm kdnnen die Druck- und Geschwindigkeitsverteilung sowie aerodynami-
sche KenngrdBen fir Profile in verschiedenen Flugphasen bestimmt werden. Abbildung 1 a)
und 1b) zeigen den Verlauf der Druckverteilung c,,, sowie die Abstrémung an der Hinterkante
fir das am Forschungsflugzeug verwendete Profil (modifiziertes AH 93-157). Dargestellt wird
der reibungsbehaftete, stationaren Fall sowie der Vergleich zum Ergebnis aus dem Pro-
gramm XFOIL [8]. Die Ubereinstimmung mit den Referenzdaten ist allgemein stark von den
Ergebnissen des Grenzschichtlésers, insbesondere von der Lage und Modellierung des
Transitionsprozesses, abhangig.

Far den reibungsfreien Fall wird in Abbildung 1c) der stationdre und instationare Auftriebs-
beiwert gegentber gestellt.

b x 10 . .
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Abbildung 1: a) Vergleich Druckverteilung (o = 3°, Re = 3,5:-10°) ™
b) Verlauf der entsprechenden Verdrangungsdicke an der Hinterkante
¢) Vergleich Auftriebsbeiwert stationar/instationar (o« = A + Acos(ot), A=3° 0=0,4 3'1)
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Weiteres Vorgehen:

Die Berechnungen werden mit Ergebnissen aus den Flugexperimenten verglichen. Hieraus
muss die Notwendigkeit einer instationaren Grenzschichtberechnung abgeschatzt werden.
Eine semi-empirische N-Faktormethode [9] zur Transitionsvorhersage wird implementiert.
Mit den experimentellen Daten kénnen Transitionseigenschaften korreliert werden.
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Ausgangssituation

Die Verzogerung des laminar-turbulenten Umschlags mit Hilfe von Dielectric Barrier
Discharge (DBD) Plasma-Aktuatoren konnte fur kleine Reynoldszahlen bereits vor einigen
Jahren gezeigt werden [1]. Dazu wurden Tollmien-Schlichting-Wellen durch eine Stérquelle
im Windkanalexperiment kinstlich angeregt, eine durch kontinuierlichen Aktuatorbetrieb
erzeugte Volumenkraft ermoéglichte eine Dampfung der Wellen und eine Verzégerung der
Transition. Die monofrequente und periodische Anregung der Strdomung kann jedoch nur
bedingt zur Beurteilung des natlrlichen Transitionsprozesses der Plattengrenzschicht her-
angezogen werden.

Ziel

Fir eine praktikable Anwendung der Aktuatoren ist eine Vergroflerung des Geschwindig-
keitsbereiches notwendig innerhalb dessen sie zur Transitionsverzdgerung verwendet wer-
den konnen. Zu klaren ist zudem die Frage, ob neben klnstlich angeregter Transition auch
der naturlich auftretende Umschlag mit Hilfe von Plasma-Aktuatoren verzdogert werden kann.
Die Charakterisierung der Stabilisierung des Grenzschichtprofils bei verschiedenen Druck-
gradienten, Freistromgeschwindigkeiten und Turbulenzgraden steht im Fokus des Projektes.
Eine stabilitdtstheoretische Analyse, welche physikalischen Mechanismen zur Verzégerung
der Transition beitragen, schlie3t sich an die experimentellen Untersuchungen an.

LOsungsweg

Da der Turbulenzgrad einen eminenten Einfluss auf den Transitionsprozess hat werden
Messungen im Windkanal von Freiflugmessungen begleitet. Ein experimenteller Aufbau zur
Durchfihrung von Freiflugversuchen befindet sich in der Vorbereitung. In der Zwischenzeit
wurde der in [1] verwendete Versuchsaufbau im Eiffelkanal der TU Darmstadt fur Untersu-
chungen bei groReren Stromungsgeschwindigkeiten optimiert. Durch einen Verdrangungs-
korper wird auf der ebenen Platte ein Druckgradient aufgepragt, wie er auch auf der Druck-
seite eines Flugelprofils im Flugversuch bei kleinen Anstellwinkeln qualitativ zu finden ist
(dcp/dx ~ 0.5/m). Der Grenzschichtverlauf wird mit einer Hitzdrahtsonde durch Traversieren
ermittelt und der fortschreitende Umschlag zur Turbulenz vermessen. Ein auf der ebenen
Platte integrierter DBD Plasma-Aktuator erzeugt ein Volumenkraftfeld welches eine charak-
teristische Beschleunigung der umgebenden Fluidmolekile in tangentialer Richtung hervor-
ruft. Diese Veranderung des Grenzschichtprofils wird zur Stabilisierung der Strémung einge-
setzt.

Ergebnisse

Im Gegensatz zu vorherigen Untersuchungen [1] wird fir die hier prasentierten Messungen
keine kunstliche Storquelle verwendet. Bei einer Kanaleintrittsgeschwindigkeit von 20m/s vor
Beginn des positiven Druckgradienten ereignet sich die Transition auf der ebenen Platte in
einem Bereich zwischen x=400mm und x=600mm stromab der Vorderkante. Anhand des
Abfalls des Formfaktors der Grenzschichtprofile und der steigenden Standardabweichung
des Hitzdrahtsignals an der Oberflache lasst sich der Umschlagsvorgang beobachten. In
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Abbildung 1 sind beide Methoden dargestellt. Die kritische Reynoldszahl an der Position der
groften Standardabweichung betragt Rekiit=6.6*10°.

Wird ein Plasma-Aktuator x=325mm hinter der Vorderkante bei 10kV Versorgungsspannung
mit einer Betriebsfrequenz von f=6kHz eingeschaltet, so beginnt der Abfall des Formfaktors
bzw. der Anstieg der Standardabweichung bei weiter stromab liegenden Positionen. Dies ist
an den beiden rot dargestellten Verlaufen zu erkennen.

28
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Abbildung 1: Formfaktor H12 (links) und Standardabweichung (rechts) entlang
der ebenen Platte zur Identifikation des Transitionsgebiets ohne
(schwarz) und mit (rot) DBD Aktuator

Die Verschiebung der Transitionslage lasst sich aufgrund des graduellen Verlaufs der Trans-
ition nur schwer quantifizieren, ein determiniertes Mal} existiert nicht per se. Bei unseren
Untersuchungen werden zur Quantifizierung ein Unterschreiten des Formfaktors von 2 sowie
die Spitze des Verlaufs der Standardabweichung verwendet. In einem nicht optimierten ers-
ten Versuch wurde eine Transitionsverzégerung von 30-50mm erreicht, was einer Erhdhung
der kritischen Reynoldszahl um etwa 10% entspricht. Zur VergroRerung des
transitionsverzégernden Effektes kann die am Plasma-Aktuator anliegende Spannung er-
héht werden. Bei 12kV und gleicher Betriebsfrequenz betragt die Transitionsverzégerung
etwa 60mm, allerdings kdnnen bei zu starker lokaler Stromungsbeschleunigung eine Verzer-
rung des Grenzschichtprofils oder ungewollte Storungen auftreten. Daher bietet sich eine
Staffelung mehrerer stromabliegender Aktuatoren an. Ein solches Array befindet sich in
Vorbereitung und wird in Flugversuchen sowie unter den vorgestellten Windkanal-
Versuchsbedingungen eingesetzt werden.

Um den Effekt eines Aktuators auf beide Geschwindig- Y -
keitskomponenten einer TS-Welle in unmittelbarer Nahe . c.
des Plasmas zu untersuchen werden phasengetriggerte e e
PIV-Messungen durchgefiihrt. Zur Extraktion der klei- il “ re———

nen Geschwindigkeitsfluktuationen (u‘ im Bereich von 120° i
1% der Freistromgeschwindkeit) ist eine Phasenmitte- 0.1
lung nétig, daher werden die TS-Wellen kinstlich ange- o
regt. Abbildung 2 stellt eine Sequenz der gemessenen -
Geschwindigkeitsfluktuation in Stromungsrichtung bei | ik G o
verschiedenen Phasenlagen dar. Die Ausbreitungsge- .
schwindigkeit (hier von links nach rechts) sowie der 240 0.1
charakteristische Phasensprung in der kritischen X
Schicht lassen sich auf diese Weise gut erkennen und b -

-0.1

der Einfluss eines Plasma-Aktuators auf die Stabilitat _ ‘ -

der Strdbmung analysieren.
Abbildung 2: Geschwindigkeits-
fluktuation einer TS-Welle
in Strdmungsrichtung

[1] Grundmann, S., Tropea, C. (2007) : Experimental transition delay using glow-discharge
plasma actuators. Exp Fluids 42:653-657
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Die hier behandelte Arbeit ist Teil des DLR-Vorhabens VER2SUS, in dem ein vereinfachtes
Absaugsystem zur Hybriden Laminaren Stromungskontrolle (HLFC) verifiziert werden soll.
Durch eine lange laminare Laufstrecke soll der Widerstand reduziert und damit die Treib-
stoffeffizienz des Flugzeugs erhdht werden.

Schon kleine Unregelmaligkeiten der idealerweise perfekt glatten Sollkontur kbnnen zum
Verschieben der Transitionslage in Richtung Vorderkannte fiihren. Da jedoch in der Realitat
nur mit gewissen Toleranzen gefertigt werden kann, ist es unerlasslich die Auswirkung von
verschiedenen Unregelmé&Rigkeiten wie Stufen, Spalten und Rauigkeiten auf die Stabilitat
der Strémung zu erforschen.

In der aktuellen Arbeit wird die Wirkung vorwaérts gerichteter Stufen auf die Laminarhaltung
numerisch untersucht. Dazu wird im ersten Schritt ein Vergleich mit Ergebnissen von Per-
raud et al. durchgefuhrt. Die Simulationen werden mit dem Verfahren NS3D, einem am Insti-
tut fir Aerodynamik und Gasdynamik (IAG) entwickelten Programm zur Direkten Numeri-
schen Simulation der kompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen, durchgefiihrt.

Simuliert wird ein Fall mit einer Stufenhdéhe von Re, =2000 bei einer Anstromgeschwindigkeit
von 50 m/s. Die Stufe befindet sich an der Position Re, =330000. Das Vorgehen ist dabei in
zwei Schritte unterteilt. Im ersten Schritt wird eine stationare Grundstrémung berechnet. An-
schlieRend wird im zweiten Schritt ein Wellenpacket durch Ausblasen und Absaugen an der
Wand in die Strdmung eingebracht. Die Entwicklung dieses Wellenpackets wird untersucht,
die Anfachung berechnet und mit den Ergebnissen von Perraud et al. verglichen. Beim Ver-
gleich ist zu beachten, dass Perraud et al. die Anfachung mit Hilfe der Linearen Stabilitats-
theorie berechnen, wahrend in der aktuellen Untersuchung direkt die Entwicklung einer Sto-
rung untersucht wird.

In Abb. 1 sind Ergebnisse der Grundstromungsberechnung zu sehen. In Abb.1 a) werden die
Stromlinien sowie die GroRe des Ruckstrémungsgebiets gezeigt. Es ist zu erkennen, dass
sich zwei Abldseblasen, eine vor und eine nach der Stufe, entwickelt haben. Die vordere
Abldseblase hat eine Lange von ca. sechs Stufenhéhen und die hintere Abléseblase eine
Lange von ca. funf Stufenhéhen. In Abb. 1 b) ist der Wanddruckverlauf zu sehen. Zur Stufe
hin steigt der Druck an, fallt dann plétzlich an der Stufe ab und nahert sich wieder einem
konstanten Niveau.
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Abbildung 1:
a) Wanddruckverlauf Gber Re,.
b) Stromlinien (durchgezogen) und Riickstromgebiet (gestrichelt) in der Néhe der Stufe. Die y-
Richtung ist um den Faktor 5 gestreckt.

Ergebnisse der Simulation mit Wellenpacket sind in Abb. 2 dargestellt. Die maximalen Amp-
lituden der Stromabgeschwindigkeit fur einige ausgewahlte Frequenzen sind in Abb. 2 a)
abgebildet. Schon kurz nach der Einleitung des Wellenpackets durch einen Stérstreifen zwi-
schen Re, = 116000 und Re, = 144000 ist eine starke Anfachung zu erkennen, die sich auch
nach der Stufe fortsetzt. Abb. 2 b) zeigt den Vergleich zu den Ergebnissen von Perraud et al.
Abgebildet ist der N-Faktor, N=In(A/Ao) Uber Re, flr den hier beschriebenen Fall mit Stufe,
dem zugehorigen Referenzfall von Perraud et al. und Ergebnissen von Perraud et al. fur
eine Blasius-Grenzschicht. Gut ist die wesentlich starkere Anfachung zwischen ca. Re, =
200000 bis 500000 in den Fallen mit Stufe im Vergleich zum Blasius-Fall zu erkennen. Die
Ubereinstimmung mit den Ergebnissen von Perraud et al. ist bis zur Stufe sehr gut. Nach der
Stufe ergeben sich Abweichungen, der Verlauf der beiden Kurven ist jedoch ahnlich.

o Boop
o
g “0Oco o o m

Wave Packet
O Blasius
] Perraud

i 1 i i I 1 I L L 1 I i I 1 i L i 1 i L i 1 I i I 1
200000 400000 600000 800000 200000 400000 600000 800000
ey Re,

Abbildung 2:
a) Amplituden der Stromabgeschwindigkeit fiir einige ausgewahlte Frequenzen.
b) N-Faktoren fir den Fall mit Wellenpacket und die beiden Referenzfélle von Perraud et al.

Es hat sich gezeigt, dass sich der hier gewahlte Ansatz sehr gut eignet, die Auswirkungen
von Stufen auf die Stabilitat einer Grenzschicht zu untersuchen. Zurzeit werden Simulationen
mit héheren Anstromgeschwindigkeiten bis hinein in den transsonischen Bereich durchge-
fuhrt. Simulationen mit Druckgradient sowie Schiebewinkel sind geplant.

Literatur:

J. Perraud, D. Arnal, A. Séraudie, D. Tran, 2004: Laminar-turbulent transition on aerodyna-
mic surfaces with imperfections, RTO-AVT-111 Symp., Prague.
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Introduction

The laminar/turbulent transition has been studied since it was recognised that two different
flow regimes (laminar and turbulent) exist. Although a wide comprehension of the transition
process has been achieved during the last decades, a lot of open questions remain. The
direct numerical simulation (DNS) is increasingly used to further improve our understanding
of transition, because the complete data set is available for the whole, instantaneous flow
field. In the present paper, the used numerical method will be validated using experimental
and numerical data from [1] and [2].

Numerical method

The numerical results are obtained using a finite difference solver, which has been devel-
oped at the SWL, based on WENO discretisation of ninth order accuracy for inviscid fluxes
[3]. For time integration the classical four-stage, forth order Runge-Kutta scheme is used.
The spectral properties of the used scheme are analysed in [4]. The DNS of the flow has
been performed on an H-type grid containing 1280x128x128 grid points in main flow, wall-
normal and spanwise direction, respectively. In the domain of interest an equidistant resolu-
tion of Ax = 0.01 and Az = 0.003 is chosen in main flow and spanwise direction. The compu-
tational mesh is stretched exponentially from the wall starting with a spacing of
Ayyar = 0.0003 towards the boundary layer edge. To avoid reflection at inflow and outflow
boundaries, a sponge layer is covering the domain of interest.

The boundary layer flow is disturbed by forcing a wall-normal velocity component at the suc-
tion/blowing strip (Vwan(x,z,t) = V'(X) [Ao sin(Bot) + A4 cos(yz) sin(B4t)] for x4 < x < x). The func-
tion v'(x) = 1.51 sin(21x/(X2 - X1)) exp(-0.25 (21x/(x, - X1) - )?) is a product of sine wave and
a Gaussian curve. After the leading wave package of the TS waves pass the outflow bound-
ary, the instantaneous flow field is sampled and Fourier analysed. The Fourier mode-(i,j) cor-
responds to harmonics with the frequency of i-times 3, and spanwise wave number of j-times
y in accordance to [1].

Results

For the test case [1] a flat plate flow at Ma.. = 0.4 and Re_ = 10° is disturbed with A, =
0.00145, By = 12.4, A, =6 - 10° B;=6.2 and y = 31.4 between x; = 1.732 and x, = 2.01. The
non-dimensional viscosity n = 1.0 is set to eliminate the temperature dependence of the vis-
cosity, because the experiments and the corresponding numerical study by Fasel et al. has
been performed for incompressible flow. As expected, subharmonic resonance develops
after the two and the three-dimensional disturbances synchronise at x = 2.7 (s. Figure 1
right). The development of induced modes as well as higher harmonic (not shown) agrees
well with experimental and numerical reference data. The vortices inside the boundary layer
remain upstream of the position x = 4 two-dimensional. Downstream of this position A-shaped
vortices are observed that are staggered by a half of the spanwise wavelength, which is typi-
cal for subharmonic resonance. Downstream of x = 5.5 the breakdown to turbulence is ob-
served. Here the flow looses its symmetry in spanwise direction and the vortices propagate
in increasingly stochastic manner.

For the test case [2] a flat plate flow at Ma.. = 0.4 and Re, = 10% is disturbed with A, = 0.005,
Bo= 11, A; = 0.00013, y = 41.5 between x; = 1.333 and x, = 1.542. Again for better compari-
son a constant viscosity n = 1.0 is chosen. Due to a different input of three-dimensional dis-
turbances in the experiment, the wall-normal velocity at the suction/blowing strip is induced
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here using vyai(x,z,t) = v'(x) Ag sin(Bot) + A1 cos(yz). The time independent mode (0,1), which
is induced at disturbance strip, cause a fundamental resonance case. Here the A-shaped
vortices are oriented one behind the other. The development of induced disturbances and
their higher harmonics show again a good agreement compared to numerical data by Rist et
al. (s. Figure 2 right), although especially the amplitude for mode (0,1) is too high.
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Figure 1. Visualisation of vortices inside the boundary layer using Q-criterion (left) and development of
disturbance modes (right) for the test case [1].
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Figure 2. Visualisation of vortices inside the boundary layer using Q-criterion (left) and development of
disturbance modes (right) for the test case [2].
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Introduction

The phenomenon of upstream moving pressure waves in flows over airfoils, compressor and
turbine blades as well as over bodies with blunt trailing edges is observed and investigated
already for decades [1],[2]. In flows at low subsonic Mach numbers the wavelengths of pres-
sure waves are large and the near-field can be described sufficiently well using linear meth-
ods. In contrast, at high subsonic and transonic Mach numbers the wavelength becomes
small and strong non-linearity determines the development of the upstream moving pressure
waves. In the present work we present the results of a numerical investigation of an interac-
tion between upstream moving pressure waves and the laminar/turbulent transition at a high
subsonic speed. A transitional flow over a flat plate is taken as a reference flow field. The
Tollmien-Schlichting (TS) waves are induced via a suction/blowing strip. One-dimensional
pressure waves are induced outside the boundary layer. The initially sinusoidal pressure
waves quickly transform their shape in a saw tooth form. Thus, a series of shock waves en-
closed by expansion waves propagates upstream and interacts with the TS waves. A sketch
of the investigated configuration is depicted in Figure 1.

upstream moving pressure waves

boundary layer edge

)’/ .controlled” transition
! N 7N i
|

suction/blowina strip

Figure 1. Sketch of the investigated configuration.

The aim of the investigation is to determine the effect of upstream moving pressure waves on
laminar/turbulent transition. The theory based on Goldstein Ansatz predicts receptivity of
pressure waves by boundary layers only in regions of strong flow changes like leadings
edges or forward and backward facing steps [3]. It is supposed that the shock wave is a re-
ceptivity source as well, because of a rapid change in flow field characteristics over it. In the
present investigation the series of shock waves is at the same time receptivity source and
disturbance. Thus, it is not clear, if the theory by Goldstein is valid for the investigated con-
figuration.

Results

The numerical results are obtained using a finite difference solver, which has been devel-
oped at the SWL, based on WENO discretisation of ninth order accuracy for inviscid fluxes
[4]. For time integration the classical four-stage, fourth order Runge-Kutta scheme is used.
The spectral properties of the used scheme are analysed in [5]. The DNS of the flow has
been performed on an H-type grid containing 1280x128x128 grid points in the main flow,
wall-normal and spanwise direction, respectively. In the domain of interest an equidistant
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resolution of Ax =0.01 and Az = 0.003 is chosen in main flow and spanwise direction. The
computational mesh is stretched exponentially from the wall starting with a spacing of
Ay = 0.0003 towards the boundary layer edge. To avoid reflection at inflow and outflow
boundaries, a sponge layer is covering the domain of interest.

The transitional flat plate flow at Ma. = 0.7 and Re_ = 10° is assessed that serves as refer-
ence flow in the following. First, the DNS results of the compressible boundary layer profiles
are compared with van Driest solution showing good agreement. The boundary layer is than
disturbed by forcing a wall-normal velocity component at the suction/blowing strip (v’(x,z,t) =
V”(X)Ao sin(Bot) + A4 sin(yz) sin(B4t)). By choosing By = 10 and B, = 10 for the fundamental or
B+ = 5 for the subharmonic resonance case, the two special cases are simulated. After the
leading wave package of the TS waves pass the outflow boundary, the instantaneous flow
field is sampled for ten periods and Fourier analysed.

After the reference flow has been investigated, the pressure waves are introduced at x = 6.0
with p = 1 - A, sin(Bact)). The amplitude A, and the angular frequency B, of the pressure
waves are varied systematically. The DNS is performed for 15 periods of the TS waves. The
instantaneous flow field is sampled and analysed for the last ten periods. The results show
an instantaneous interaction between the upstream moving pressure waves and vortices
inside the boundary layer (s. Figure 2). The vortices become essentially bigger after passing
under a shock wave, while becoming smaller in the following region with a negative pressure
gradient. The general development of the resonance type is not changed by the pressure
wave interaction. Dependent on pressure wave amplitude the onset of turbulence can be
significantly moved forward, although the physical mechanism is not completely understood
yet.

Figure 2. Visualisation of vortices inside the boundary layer using Q-criterion for fundamental (left) and
subharmonic (right) resonance test cases.
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Problemstellung:

Verschiedene experimentelle und numerische Untersuchungen zeigen signifikante Effekti-
vitatssteigerungen von Hochauftriebskonfigurationen unter Verwendung aktiver Strémung-
skontrolle an der Hinterkantenklappe. Aktuelle Studien befassen sich mit der Analyse des
quantitativen Einflusses der an den Mechanismen beteiligten Parameter. Die Untersuchung
einer Vielzahl an Varianten der aktiven Beeinflussung der Strémungsablésung an der Hinter-
kantenklappe macht Parameterstudien von groBem Umfang notwendig. Entsprechende Stu-
dien werden mit dem Delayed Detached Eddy (DES) Ansatz durchgefiihrt, da sich dieser bei
Konfigurationen mit massiven Abldsegebieten den instationdren Reynolds-gemittelten
Navier-Stokes Gleichungen (URANS) Uberlegen gezeigt hat.

Untersucht wird eine generische drei Komponenten-Hochauftriebskonfiguration, die bei ei-
nem Pfeilungswinkel von 30° in die dritte Raumrichtung extrudiert ist. Der Flligel wird mit
unendlicher Ausdehnung unter Verwendung periodischer Randbedingungen behandelt.

Zielstellung und Vorgehensweise:

Um die einzelnen Konfigurationen mit vertretbarem Rechenaufwand zu untersuchen, ist eine
Minimierung des numerischen Aufwands von grolBem Interesse. Hinsichtlich der Verwen-
dung des DES Ansatzes ist die Auflésung des Rechengitters mal3geblich entscheidend fir
die Validitat der Simulation. Durch die Untersuchung zweier unterschiedlich fein aufgel6ster
Gitter und durch Variation des Turbulenzmodells soll ein bestméglicher Kompromiss aus Ef-
fizienz und Vorhersagequalitat gefunden werden.

Die Simulationen werden mit der Delayed DES (DDES) Modifikation [3] des ursplinglichen
DES Ansatzes ausgefiihrt. Fir das zugrunde liegende URANS Turbulenzmodell werden das
SALSA, SST k-w und LLR k-w Modell miteinander verglichen.

Die Anregung der Grenzschicht erfolgt in 6% Riicklage an der Hinterkantenklappe. Es wird
die in den Arbeiten [1] und [2] maximale Anregungsamplitude verwendet um Effekte hoher
Geschwindigkeitsgradienten zu erfassen. Der zeitliche Verlauf der Anregung ist Uber eine
harmonische Funktion vorgegeben, bestehend aus wechselnden Phasen von Absaugen und
Ausblasen. Der Anregeschlitz ist durchgehend und entspricht somit 100% der spannweitigen
Ausdehnung. Entsprechende Falle wiesen in den URANS Untersuchungen der erwahnten
Arbeiten die gréRten Unterschiede zwischen den einzelnen Turbulenzmodellen auf.

Zuvor wird flr die Grundstrémung mit Hilfe von Korrelationen eine ausreichend spannweitige
Ausdehnung des Rechengebietes ermittelt.
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Ergebnisse:

Der Vergleich des Auftriebsbeiwertes der Grundstromungen offenbart geringe Unterschiede
zwischen den untersuchten Turbulenzmodellen. Diese resultieren aus einer unterschiedli-
chen Ausdehnung des als Grey-Area bezeichneten Bereichs der LES Region kurz hinter der
Ablésung. Hier zeigt das LLR Modell sehr friih nach der Ablésung aufgeldste Instabilitdten
die ein Zusammenbrechen der Scherschicht verursachen, wodurch sich die Ausdehnung
des Nachlaufs signifikant vergroRert. Das Erfassen aufgeldster Strukturen ist sowohl beim
SALSA als auch beim SST Modell wesentlich weiter stromab verlagert. Dies fuhrt im direkten
Bereich hinter der Ablésung zu deutlichen Unterschieden im Druckverlauf.

z-vorticity: -50 -25 0 25 50 z-vorticity: -50 25 0 25 50

(a) unangeregte Strdomung - SALSA (b) unangeregte Strémung - LLR

Im angeregten Fall verstarkt sich der Unterschied im Auftriebsbeiwert. Durch die Aktuierung
der Grenzschicht bildet sich ein Wirbelsystem, das energiereiche Hauptstrémung in das
Nachlaufgebiet transportiert. Die Ausbreitung des Abldsegebiets ist dadurch deutlich ver-
ringert. Dieser Effekt ist beim LLR Modell starker ausgepragt und resultiert in einem héheren
Auftriebsbeiwert im Vergleich zu SALSA und SST.

z-vorticity: -50 -25 0 25 50 z-vorticity: -50 -25 0 25 50

(a) angeregte Stromung - SALSA (b) angeregte Stromung - LLR

Die Verbesserung der Auflésung fihrt zu einer Erh6hung des Anteils aufgeldster Strukturen.
Die Grey-Area ist dabei fir das SALSA und SST Modell reduziert aber dennoch wesentlich
ausgepragter im Vergleich zum LLR Modell. Fiir dieses Modell sind die Anderungen im Auf-
triebsbeiwert durch die bessere Auflésung nur geringfligig. Der gréfRte Einfluss ist hier beim
SST Modell erkennbar, das im angeregten Fall auf dem feineren Gitter einen héheren Auf-
triebsbeiwert zeigt. Basierend auf diesen Ergebnissen werden die weiteren Parameterstu-
dien mit dem LLR Modell durchgefiihrt, da es in der Lage ist die malRgeblichen Strukturen
bereits auf dem weniger fein aufgeldsten Gitter zu erfassen.
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In Untersuchungen an der TU Darmstadt konnte gezeigt werden, dass sich der dielectric-
barrier discharge (DBD) Plasma-Aktuator grundsatzlich fir die Kontrolle des laminar-
turbulenten Umschlages eignet [1]. Sehr vielversprechend sind dabei seine Eigenschaften,
eine Volumenkraft in die Stromung ohne bewegte Teile und mit sehr geringem Einbauraum
einbringen zu kdnnen, sowie die sehr kurze Ansprechzeit. Das Fehlen mechanisch bewegter
Teile bietet zudem den Vorteil, dass der Aktuator keine zusétzlichen, ungewollten Vibratio-
nen der Struktur verursacht.

Ziel des vorliegenden Projektes ist es, die aktive .|
Wellendampfung mit Hilfe von Plasma-Aktuatoren  °*
dem Anwendungsfall moglichst nahe zu bringen. o1
Hierzu wurde das Experiment von der ebenen "7
Platte auf einen freiflugtauglichen Laminarhand- <o
schuh tibertragen. In Windkanalversuchen muss .|
zunachst der nutzbare Geschwindigkeitsbereich **
erweitert werden. Als Fernziel soll das System auf L = = = :
Pakete von auf natirliche Weise entstehende

Tollmien-Schlichting Wellen reagieren kdnnen.

Abb. 1: Position von Stérquelle, Plasma-Aktuator
und Messstellen

Die vorgestellten Experimente wurden auf dem Laminarhand-
schuh der TU Darmstadt im Windkanal durchgefuhrt. Die Frei-
stromgeschwindigkeit betrug jeweils 10 m/s. Eine Kkinstliche
Storquelle ist in die Oberflache integriert. Abbildung 1 zeigt die
Lage von Storquelle (disturbance source, DS), Plasma-Aktuator
(PA) und sieben Messpositionen, an denen Grenzschichtprofile
aufgenommen wurden. Abbildung 2 illustriert den Versuchsauf-
bau. Der Laminarhandschuh ist vertikal auf der Windkanalwaage
montiert. Das Transitionsverhalten des Profiles wurde mit Hilfe
konventioneller Hitzdrahtanemometrie untersucht.

In Zusammenarbeit mit der TU Berlin kamen zwei Regelkreise
zum Einsatz, die fur diese Versuchsreihen zur Verfligung gestellt
und zuvor bereits erfolgreich fur die aktive Wellenddmpfung ein-
gesetzt wurden [2]. Zum Einen wurde ein Extremwertregler [3]
getestet, welcher fir eine vorgegebene Wellenfrequenz die Pha-
senlage der Gegenwelle automatisch anpasst, zum Anderen ein
adaptiver Regler [4], bestehend aus einem mittels filtered-xLMS
Algorithmus online adaptierten FIR-Modell, zur Ermittlung der optimalen Ansteuerfunktion
des Aktuators. Beide Ansatze nutzen einen hinter dem Aktuator gelegenen Sensor zur auto-
matischen Optimierung einer Steuerfunktion. Wahrend jedoch der Extremwertregler nur fur
die Dampfung monofrequenter TS-Wellen geeignet ist lasst sich der adaptive Regler mittels

Abb. 2: Experimenteller Auf-
bau im Windkanal
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f-xXLMS auch fur die Dampfung von natirlichen TS-Wellen mit gemischtem Frequenzinhalt

verwenden.

Mit Hilfe beider Regelkreiskonzepte

konnte eine deutliche Transitionsver-
z6gerung nachgewiesen werden. Exem-
plarisch werden hier die Ergebnisse des
adaptiven Regelungssystems gezeigt.
Abbildung 3 verdeutlicht den Verlauf der
Geschwindigkeitsfluktuation u’, die eine
Transitionsverzégerung von 75mm (5,6
% Fliageltiefe) aufzeigt. Eine Spektral-

analyse (Abbildung 4) zeigt den Fre- %5
guenzinhalt der Stromung an den Mess-

L
250

1 L 1 1 1
300 350 400 450 500 550 600
% [mm]

positionen 1, 3 und 6 und bestatigt das Abb. 3: Verlauf von u‘ (rms) entlang des Fliigelprofiles stromab

Ergebnis. Im kontrollierten Fall zeigt sich [ des Akwators.

eine deutlich reduzierte Amplitude in einem Bereich um
bis schliesslich doch der turbulente Zustand erreicht wird.

die angeregte TS-Frequenz herum

Energiespektraldichte [m¥/s]
S,

Energiespektraldichte [m¥/s]
S,
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Abb. 4: Frequenzanalyse der Strémung an den Messpositionen 1, 3 und 6.
Betrieb (AW C off) und mit Kontrolle (AWC on).

Natirliche Strémung (base), mit Storquelle in

Obwohl der grundlegende Mechanismus der aktiven
Wellendampfung durch Superposition einer Gegenwelle
verstanden wird, ist u.A. die Frage offen, wie im Detail
die durch die Volumenkraft des Plasma-Aktuators er-
zeugten Stromungsmuster mit den in der Grenzschicht
enthaltenen TS-Wellen interagieren. Zu diesem Zweck
wurden  begleitende  phasengemittelte  PIV-Unter-
suchungen durchgefiihrt. Die Ergebnisse erlauben die
Beobachtung der Interaktion der Volumenkraft mit den
TS-Wellen und schlussendlich auch die Optimierung des
Aktuatordesigns fir die spezielle Aufgabe.

Eine weitere Erh6hung der Stromungsgeschwindigkeit ist
notwendig um dem Freiflugfall ndher zu kommen. Zu-
satzlich befinden sich Versuche in der Vorbereitung, um
stromaufliegende Referenzsensoren fir die Regelung zu

S
U fmss]
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Abb. 5: Phasengemittelte PIV-Aufnahme der
Grenzschicht stromab des Aktuators. Ohne
Kontrolle (oben) mit Dampfung (unten).

verwenden. Mit diesem Konzept soll versucht werden, natirlich auftretende Tollmien-

Schlichting (TS) Wellenpakete zu dampfen.

[1] Grundmann, S., Tropea, C., ,Experimental transition delay using glow-discharge plasma

actuators,” Exp. Fluids., Vol. 42, pp. 653-657, 2007.
[2] Patzold, A. et al, ,Investigation on Actuator Arrays for Active
Numerical & Experimental Fluid Mechanics VII, NNFM 112,

Wave Control on a 2D Airfoil,”
pp. 265-272, 2010.

[3] Becker, R. et al, ,Adaptive Closed-Loop Separation Control on a High-Lift Configuration using
Extremum Seeking,” AIAA Journal, Vol. 45, pp. 1382-1392, 2007.

[4] Baumann, M., ,Aktive Dampfung von Tollmien-Schlichting Wellen in einer Flugelgrenzschicht,”
Fortschritt-Berichte VDI, Reihe 7, VDI-Verlag Diusseldorf, 1999.
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Konzept Validierungsexperiment:

Der DLR-TAU-Code bietet die Mdglichkeit der Transitionsvorhersage mit der e"-Methode.
Hierflr werden die Grenzschichtprofile zur Stabilitdtsanalyse direkt aus der Strémungslésung
extrahiert, die Berechnung der N-Faktor Envelopen geschieht danach mit dem Stabilitdtscode
LiLo.

Hierbei kdnnen zwei N-Faktoren fir die Anfachung der Tollmien-Schlichting-Instabilitat (TSI)
und der Crossflow-Instabilitat (CFl) berechnet werden, tber eine Vorgabe zweier kritischer N-
Faktoren kann so eine Transitionsvorhersage flr dreidimensionale Grenzschichten erfolgen.
Ebenfalls ist die Bericksichtigung von Interaktionen zwischen TSI und CFI méglich, indem
eine Stabilititsgrenze mit Hilfe eines N-TS / N-CF Diagrammes vorgegeben wird. W&hrend
sich die e"-Methode fiir die Transitionsvorhersage in 2D-Grenzschichten bewahrt hat, ist sie
zur Vorhersage der Transtion in 3D-Grenzschichten, insbesondere bei der Vorhersage der
CFI weniger zuverlassig [1]. Fur die lineare lokale Stabilitdtsanalyse wird unter anderem die
Annahme getroffen, dass keine spannweitigen Gradienten auftreten. Diese Annahme ist je-
doch an einigen Stellen eines Tragfllgels verletzt, wie z.B den Trapezknicken, in der Néhe
der Flugel-Rumpf-Verschneidung oder auch im Bereich der Triebwerke. Um die Vorhersa-
geungenauigkeit durch diese Vernachlassigung quantifizieren zu kénnen und hdherwertige
Methoden der Transitionsvorhersage zu erproben, wurde ein Flligel mit spannweitig stark ver-
anderlicher Grundstrémung als Validierungsexperiment entworfen. Der Fligel soll es ermdgli-
chen, durch Veranderung des Anstellwinkels das Verhaltnis der Anfachungsraten von TSI zu
CFI variieren zu kénnen.

Entwurf des Fliigels:

Um starke spannweitige Gradienten zu erzeugen, wurde ein Fligel mit drei verschieden stark
gepfeilten Segmenten entworfen, deren Pfeilung zum AuBenfligel hin zunimmt. Der Grundriss
des Flugels ist in Abbildung 1 zu sehen. Das kleine ungepfeilte Segment an der Fligelwurzel

300

300

300

I 800

Abb. 1: Fligelgrundriss

100

— SO soll die Integration eines Gaster Bumps [2]

ermdglichen um das Problem der Anlegelinienkon-
tamination verhindern zu kénnen. Der Fligel wurde
mit einer Ruckpfeilung versehen, um trotz der
geringen Streckung die Zirkulation nach auBen zu
verlagern. Zur Auswahl der Pfeilungswinkel und
Uberprifung des Konzepts wurden Rechnungen fir
den gepfeilten Fligel unendlicher Streckung
durchgeflhrt. Hierbei erwiesen sich, die gezeigten
Pfeilwinkel als geeignet um starke spannweitige
Gradienten und zunehmende Querstrémung zu er-
zeugen.
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Ergebnis:

Zur Uberpriifung des Konzepts wurde der Fliigel einschlieBlich der Teststrecke des Windka-
nals gerechnet. Um die Anfachungsraten mit der linearen Stabilitdtsanalyse zu bestimmen,
musste die Grenzschicht des Fligels hoch aufgeldst werden. Querstrémungsgrenzschichtpro-
file besitzen ihre starksten Gradienten weiter von der Oberflache entfernt. Somit werden far
eine hinreichend gute Auflésung der dreidimensionalen Grenzschichtprofile wesentlich mehr
Zellen bendtigt, als in zweidimensionalen Grenzschichten. Untersuchungen von Krimmelbein
[3] haben gezeigt, dass eine zu geringe Grenzschichtauflésung zu einer Unterbewertung der
CFI-Anfachungsraten fihrt und eine hohe Auflésung innerhalb der laminaren Grenzschicht
notwendig ist, da einerseits die hohen Gradienten in Hauptstrémungsrichtung nahe der Wand
und andererseits die hohen Gradienten der Querstréomungsgrenzschichtprofile weiter von der
Wand entfernt aufgelést werden mussen. Fir die Berechnung wurde die Transition gesetzt,
und die Anfachungsraten berechnet.

Fligelunterseite

Fligeloberseite

laminar turbulent _. TS
l\ °
L 26- @=55
- =30° 4r
(p (p=450
= 2_
32 77 @=30°

02 04 06 08 o 02 04 06 08
Xl X/l

Abb. 2: Ergebnisse der Rechnung, Wandstromlinien, Potentialstromlinien, Anfachungsraten
Re=2,75e6

Die Ergebnisse sind in Abbildungen 2 dargestellt. Die gesetzte Transitionslage dient der
Uberprifung des Konzepts, im Experiment ist zu erwarten, dass sich die Transitionslage in
Richtung AuBenflligel stromauf verschiebt. An den Pfeilungsknicken ist durch die starken
spannweitigen Gradienten kein glatter Verlauf der Transitionslage zu erwarten. Die dargestell-
ten Wandstromlinien (schwarze Linien) verdeutlichen die stark zunehmende Querstrémung in
Richtung AuBenfligel. Die weiBen Linien stellen die Potentialstromlinien dar, entlang welcher
die Grenzschichtprofile zur Stabilitdtsanalyse aus der Strémungsldsung extrahiert wurden. Der
Pfad entlang der Potentialstromlinie wird hier als Approximation der Gruppengeschwindig-
keitstrajektorie verwendet, um die Richtung der lokalen Wellenfrontvektoren fir TSI und CFlI
zu bericksichtigen. Vergleicht man Potentialstromlinie und Wandstromlinie, lasst sich eine
starkere Krimmung der Wandstromlinie erkennen, die in Richtung AuBenfligel zunimmt.
Daran lasst sich die zunehmende Verwindung des Grenzschichtprofils durch zunehmende
Querstromung in Richtung AuBenfligel erkennen. Die N-Faktoren auf der Fllgeloberseite
zeigen ein durch Querstrdmung dominiertes Transitionsverhalten mit in Spannweitenrichtung
zunehmenden CF-N-Faktoren. Fur die Profiloberseite ist demnach eine Transition durch die
CFI zu erwarten, welche sich in Richtung AuBenfliigel der Vorderkante nahert. Auf der Fligel-
unterseite ergibt sich ein aus TSI und CFI gemischtes Transitionsverhalten. Hier lasst sich am
Innenfligel eine TSI dominierte Transition erwarten, die zu CFl dominiert am AuBenfllgel
ubergeht.

Weiteres Vorgehen:
Der Flagel wird gefertigt und mehrere Techniken zur Transitionsmessung werden vorbereitet.

Literatur:
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Introduction

Roughness induced transition is one of the main drawbacks in the design of highly efficient airfoils and
wind turbine blades. The leading edge of an airfoil can be contaminated by insects, dust, salt or sur-
face erosion. As a consequence, boundary layer transition is shifted upstream resulting in a significant
increase of aerodynamic drag. The influence of surface roughness on the laminar-turbulent boundary
layer transition process is of special interest for airfoils with long laminar run sections. In general, three
different types depending on the shape of the roughness can be distinguished: two-dimensional
roughness steps, three-dimensional isolated roughness elements [1] and distributed roughness ele-
ments [2].

Moreover, a separation into three different roughness heights is suggestive: For low roughness
heights (i), base flow velocity variations caused by the roughness element are small. Boundary layer
disturbances are predominately excited via a linear receptivity process [3],[4]. For roughness heights
in a medium range (ii), the receptivity process becomes nonlinear, while a distinct mean flow velocity
distortion is present that can lead to a modified stability behavior of the flow downstream of the rough-
ness. In addition, three-dimensional structures at or very close to the roughness are present espe-
cially for three-dimensional roughness elements [6]. For roughness heights close to or larger than the
displacement thickness (iii), transition is observed to occur immediately downstream of the roughness.
This process is also often referred to as bypass transition and inherent with a strong mean flow distor-
tion causing strongly nonlinear effects [7],[8]. The present investigations focus on the interaction of a
single, three-dimensional roughness element with a laminar boundary layer for roughness heights
covering all three stages (i-iii).

Experimental Setup

The present experiments were conducted in the Laminar Wind Tunnel (Tu < 0.02%, 20-5000 Hz) of
the IAG. The BE72 airfoil section was especially designed to have a similar pressure gradient in the
leading edge region as the NACA 64418 airfoil for a Reynolds number of Re = 6:10°. However, the
pressure distribution in the trailing edge section of the BE72 was significantly modified in order to re-
duce the model chord length (c = 2.4 m). Therewith, experiments can be conducted at a typical Rey-
nolds number for wind turbine applications while keeping the free stream velocity low (u. =20 m/s). In
a first step, the pressure gradient at the roughness position was close to zero corresponding to an
angle of attack of a = 4.4°,

A movable roughness element with cylindrical shape and a diameter of d, = 20 mm is integrated into
the model at a streamwise location of s/c = 0.1811. The surface of the roughness element is adjusted
to the model contour. During the experiments the roughness element can be displaced using a linear
actuator. The actuator is equipped with an encoder for closed-loop positioning with a minimal incre-
mental motion < 0.1 ym. Additionally, the roughness height is measured and monitored with a laser-
triangulation system with a resolution of 0.15 pym corresponding to 0.2 percent of the boundary layer
displacement thickness.

Hot-wire measurements were performed downstream of the roughness element with a computer-
controlled traversing system in wall-normal and spanwise direction. The hot-wire signal is split into AC
and DC part. The AC part is high-pass filtered and amplified. AC and DC part of the signal are ac-
quired at the same time using a 18-Bit USB AD converter. All significant base flow parameters such as
pressure distribution, boundary layer parameters and Linear Stability characteristics (in the range of
interest f = 250-700 Hz) were measured and found to be in reasonably good agreement with calcula-
tions.

Results

For roughness heights up to 20 % of the boundary layer displacement thickness the mean flow veloc-
ity distortion on the centerline (Au/us) downstream of the roughness element is smaller than 1-2 per-
cent,
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which is within the measurement uncertainty. Moreover, s

increased boundary layer disturbance amplitudes cannot be . slc = 0.1876

observed within the measurement region. This can likely be asf| - Se=0.918 ’f
attributed to the fact that experiments are conducted at very o B— e 1 (
low turbulence level. 2 sic = 0.2085 —
The mean flow velocity distortion is significantly increasing Tl sic = 0.2543 ) “J‘)
for roughness heights from 20-50 % of the boundary layer  gisf ‘
displacement thickness (Fig. 1). In the downstream devel- = |

opment the mean flow distortion is decreasing again until 1f

the boundary layer profile matches the one of the undis- B
turbed flow case. In the near wall region high velocity osf
streaks can be observed in spanwise direction at r
z = +/- 10 mm, which is equal to half of the roughness di- 05—

ameter. Downstream of the roughness element boundary 7 AU_/“a[%.]
layer disturbances are seen to grow for f = 450-750 Hz Fig.1: Mean flow distortion on
(Fig. 2), which is within the frequency band of the most am- centerline for /5, = 0.5

plified TS-modes according to LST calculations at the streamwise location of the roughness element.
The energy of these disturbance modes is predominantly concentrated in 2D modes as can be de-
duced from spanwise wavenumber spectra. In wall normal direction the maximum amplitude is ob-
served for y/61 = 0.4-1.4. A second peak can be observed in the outer region y/5,=3. However, after
reaching a maximum at approximately s/c = 0.2168, these disturbance modes are damped again until
reaching the noise level. Clearly, the maximum amplitude is increasing with the height of the rough-
ness element, while its streamwise location seems to be independent of the roughness height.

u/ug [ For roughness heights from 75-150 % of

200 0.2 4 0.6 0.8 . .
Y T R A0 ST Y P D the boundary layer displacement thick-
s pl i A e ness transition is seen to occur immedi-
LB N N‘j e ately downstream of the roughness ele-
it L DI [ soes | ment. Clearly, the angle of the turbulent
= i ‘ VA I e wedge downstream of the roughness
E °R e H‘\ VI element is depending on the roughness
N SJ ; il ‘”;;,k:wy‘)‘ ;‘,"1,{ height. Furthermore, calculations of the
N ; b TG RAT shape parameter show that its value is
) i ‘u‘v-*"‘\"i"‘,;A\'lu'r' 3 ,\\'" significantly increased compared to the
5l e " ‘,\xh f.\,' \\“ . .
*\‘ ! k .(‘\ AR08 lower roughness heights. It seems that if
2ol i TAERRE R T LD T L L a threshold of approximately Hi, = 3.5 is
f[Hz] exceeded immediately downstream of the

roughness element, transition occurs in
Fig. 2: Spanwise boundary layer spectra and mean flow the close vicinity of the roughness ele-
velocity distribution for h/d, = 0.5at s/c =0.2168.  ment.

Outlook

Future investigations will focus on the interaction of 2D TS-waves, which are introduced into the boun-
dary layer upstream of the roughness element modeling different turbulence levels. Furthermore, the
influence of the pressure gradient will be studied.
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Moativation

Seit der Formulierung von Grays Paradoxon [1] Uber die auRergewohnlichen Leistungen in
der Schwimmgeschwindigkeit des Delfins bildet dieses marine Lebewesen die
Inspirationsquelle vielerlei Mdglichkeiten zur Strémungsbeeinflussung. Auch wenn diese
nach neuesten Erkenntnissen beim Delfin nicht zwingend vorhanden sein missen um
dessen Schwimmfahigkeiten zu begriinden [2], so sind transitionsverzégernde Mechanismen
wie nachgiebige Wandstrukturen (compliant walls) Objekt der aktuellen Forschung in der
Aerodynamik. Um das Potential solcher transitionsbeeinflussenden Mechanismen am Delfin
abzuschéatzen, sowie Verbindungen zur Lage der Hautstrukturen am Delfin zu finden, ist
zunachst das Strémungsbild um eine steife Koérpergeometrie des gemeinen Delfins
(delphinus delfis) noétig. Diese stationare Transitionslage soll zunachst ermittelt werden,
bevor eine mdgliche Widerstandsreduzierung abgeschatzt werden kann.

Numerische Modellierung

Neben dem Ansatz der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes Gleichungen (RANS) zur
Losung der stationaren, turbulenten Strémung verbunden mit einem Wirbelviskositatsmodell
(Menter SST-k-w) wurde in dieser Arbeit ein Zweigleichungs-Transitionsmodell eingesetzt.
Dieses, von Menter und Langtry [3] entwickelte Modell ermittelt den Transitionsbeginn
anhand einer mit der Impulsverlustdicke gebildeten Reynoldszahl. Diese Reynoldszahl wird
aus empirischen Korrelationen (Abu-Ghannam und Shaw) im Freistrom bestimmt und tber
eine Transportgleichung in die Grenzschicht diffundiert um ein rein lokales Modell zu
erhalten, das nicht auf Referenzierung von Werten auf3erhalb der Grenzschicht angewiesen
ist. Anhand der als kritisch ermittelten Transitions-Reyoldszahl wird dann lokal eine
Intermittenzvariable y schrittweise hinzugeschaltet, die den Produktionsterm des
Turbulenzmodelles aktiviert. Uber zusétzliche, Modell-interne Korrelationen wird die Position
des Turbulenzanstiegs sowie die Transitionslange eingebunden, wodurch eine vollstandige
Transitionsmodellierung maoglich ist.

In der hier durchgefihrten Untersuchung wurde die vorgenannte Modellierung bereits im
Stromungsléser STAR-CCM+ 5.04. vorgefunden und nach Evaluierungen an ebener Platte
und axialsymmetrischer Luftschiffgeometrie angewandt. Die bestehende CAD-Geometrie
des Delfinmodells wurde in unstrukturierter Weise (polyhedrale Zellvolumina) vernetzt.
Hierbei wurde die Auflésung in Stromungsrichtung mit mindestens 100 Zellen entlang der
charakteristischen Korperlange gewahlt. Die wandnéchsten Zellen erreichten dimensionslose
wandnormale Abstdnde O(y*)=1 und kleiner — nétig um verlassliche Transitionsdaten aus
dem verwendeten Modell zu gewinnen.

Ergebnisse
Fur inkompressible Wasserstromung um ein steifes Delfin-Modell wurden Renoldszahlen im

Bereich von Re =0,54-10°% bis Re =5,4-10° herangezogen, was Schwimmgeschwindigkeiten
von 0,25 bis 2,5 m/s entspricht. Letztgenannte entspricht dabei nahezu der von dieser
Gattung bekannten, durchschnittlichen Schwimmgeschwindigkeit auf langer Strecke [4]. In
der Visualisierung der turbulenten kinetischen Energie entlang der Delfinoberflache in
Abbildung 1 =zeigt sich die Reynoldszahl-bedingte Verschiebung der Transitionslage
stromaufwarts fur steigende Anstréomgeschwindigkeiten. Der Bereich des Wechsels von
negativem zu steigendem Druckgradient ist dabei in der obersten Darstellung visualisiert und
liegt in der Verbindungslinie von pectoraler und dorsaler Flosse.
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Erkennbar sind zuséatzlich die
frih  Transition auslésenden
Oberflachenmerkmale wie die
Augenpartie und der untere,
vordere  Rumpfbereich  der
stark von Wirbelstrukturen der
Schnauze beeinflusst  wird.
Ahnlich der steigenden
Reynoldszahl verschieben
auch hohere Turbulenzgrade
die Transitionslinie am Korper
stromauf (hier nicht dar-
gestellt).

Da auch die Flossen
hinreichend aufgelést wurden,
konnte ein  Ablésungs-indu-
ziertes Transitionsverhalten auf
allen drei Flossenarten im
hiesigen Reynoldszahlbereich
nachgewiesen werden.

0 1-107 2:107 3:107 4-107 5-107

Zusammenfassung, Ausblick 0 O F SR O s O e
Bei einer Geschwindigkeit von [ 'a

2,5 m/s sind weite Teile des Abb. 1:Turbulente kinetische Energie k flr Anstromgeschwin-
Korpers turbulent umstromt, digkeiten von u=0.25 (oben), 1.0 (mitte) und 2.5 m/s
weshalb von einem groRen (unten),_ Tu=1% Turbulen_zgrad; oberste Darstellung mit
Potential fir Laminarhaltungs- Kennzeichnung des ¢, Minimums (gepunktet ¢, = -0,15,

techniken  der  Delfinhaut durchgezogen ¢, = -0,25)

ausgegangen werden kann.

Im weiteren Verlauf sollen Bereiche im Rechengitter definiert werden, die die
Turbulenzgeneration kinstlich unterdricken und so eine genaue Quantifizierung der
mdglichen  Widerstandsreduzierung durch  Laminarisierungstechniken  ermdglichen.
AuBBerdem sind die Stromungszustidnde weiterer, schnell schwimmender mariner
Delfinverwandter Forschungsschwerpunkt von Dr V. Pavlov welcher auch die Anordnung der
dermalen Strukturen in diesem Zusammenhang weiter auf ihre Wechelwirkung mit der
Stromung untersucht. Idealerweise waren weitere Erkenntnisse Uber die Turbulenzgrade der
marinen Umgebung sowie experimentelle Schwimmdaten winschenswerte Beitrage um ein
genaueres Bild des beschriebenen Problems erhalten zu kénnen.
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Ausgangssituation:

DBD Plasma-Aktuatoren stellen ein vielversprechendes Werkzeug zur Stréomungskontrolle
dar [1] und wurden bereits erfolgreich in einer Vielzahl verschiedener Strdmungssituationen
eingesetzt [2]. Trotz dieser bereits erfolgten experimentellen Erprobung der Aktuatoren, lasst
sich der Betrag der in die Strdmung eingebrachten Volumenkraft bisher nur unzureichend
vorhersagen. Um diese in Abhangigkeit von den elektrischen und geometrischen
Betriebsparametern bestimmen zu kénnen, wurden in der Vergangenheit neben expliziten
Kraftmessungen [3-5] auch implizite Kraftbestimmungen aus Geschwindigkeitsinformationen
im Nahfeld der Aktuatoren durchgefuhrt. Die implizite Bestimmung der Kraft kann entweder
integral mittels eines Kontrollvolumens [4-7] oder differentiell durch Anwendung der Navier-
Stokes Gleichung [8] bzw. der Wirbeltransportgleichung [9] erfolgen. Die jeweiligen
Berechnungsstrategien bzw. Vereinfachungen unterscheiden sich allerdings gravierend von
einander, sodass teilweise sehr unterschiedliche Ergebnisse bestimmt werden.

Ziel und Lésungsweg:

Das Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, auf Basis von PIV-Daten des Aktuator-Nahfelds die
erzeugten Volumenkrafte implizit mit den existierenden Verfahren [4-9] aus den gemessen
Strémungsfeldern zu berechnen und die unterschiedlichen Ansatze der einzelnen Verfahren
gegenuberstellend zu diskutieren. Wichtig hierbei ist die Unterscheidung zwischen
differentiellen Ansatzen zur Quelltermbestimmung und integralen Methoden auf Basis des
Impulserhaltungssatzes zur Berechnung resultierender Gesamtkrafte. Durch den Vergleich
mit explizit bei gleichen Betriebszustdnden gemessenen Kraften [3] kdnnen die implizit
berechneten Krafte validiert werden. Zusatzlich stellen die differentiellen Verfahren [8,9] die
raumliche Verteilung der Volumenkrafte bereit, welche eine entscheidende Rolle bei der
Implementierung von Plasma-Aktuatoren in numerischen Strdomungssimulationen spielt.

Um die vom Aktuator erzeugte Kraft F zu berechnen, wurden die Ansatze [4-9] in MATLAB
implementiert und auf die gemessenen Geschwindigkeitsfelder angewendet. Die integralen
Verfahren [4-7] unterscheiden sich durch die Berlcksichtigung/Vernachlassigung
unterschiedlicher Terme in der Impulsgleichung bzw. Grenzen des Kontrollvolumens. Zur
differentiellen Berechnung der Volumenkraftverteilung f(x,y) wurden Ansatze auf Basis der
Navier-Stokes-Gleichung [8] und der Wirbeltransportgleichung [9] implementiert.

Ergebnis:

In Abb. 1(a) ist exemplarisch der aufgenommene Wandstrahl bei einer Spannung von 12 kV
dargestellt. Symbolisch sind die beiden Elektroden, das Dielektrikum und das zur
Berechnung der Volumenkraft verwendete Kontrollvolumen (KV) eingezeichnet. Die mit den
verschiedenen Methoden berechneten Gesamtkrafte F sind fur verschiedene Spannungen in
Abb. 1(c) dargestellt. Die bericksichtigten KV-Seiten (Terme des Impulssatzes) der
unterschiedlichen integralen Verfahren [4-7] sind entsprechend der in Abb. 1(a) vorgestellten
Nomenklatur gekennzeichnet. Um einen direkten Vergleich allen Kraftbestimmungsansatze
zu ermoglichen, wurden die mit den differentiellen Verfahren [8,9] bestimmten
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Quelltermverteilungen f(x,y) zum Vergleich in Abb. 1(c) Uber das gesammte KV integriert.
Zur Uberpriifung der Genauigkeit der Verfahren und zur Abschatzung der Giiltigkeit der
entsprechenden zugrundeliegenden Vereinfachungen sind zusatzlich die Ergebnisse der
explizit bestimmten Schubkraft Fs identischer Aktuatoren dargestellt (graue Symbole). Die
berechnete Volumenkraftverteilung f(x,y) auf Basis der Navier-Stokes Gleichung [8] fur das
in Abb. 1(a) gezeigte Geschwindigkeitsfeld ist exemplarisch in Abb. 1(b) dargestellt.

—_—
(9]
—
[l
[4]

~ |-*-141 (RL-0-L)
: [5] (R-L-O)
LBl (R)
| mRroL)
18]

[9]
—-[3] 09 kHz
~ [|-e-[3] 10 kHz

|| =131 11 kHz
——[3] 12 kHz

]
o

U] [m/s]

F [mN/m]
> o

o

f [kN/m’]

NONBO OaNWRO

14 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12
x [mm] V [kV]
Abb. 1: (a) Gemessenes Stromungsfeld im Nahfeld des Plasma-Aktuators, implementiertes
Kontrolvolumen (KV); (b) resultierende Volumenkraftverteilung nach [8]; (c) Absolutbetrage der
berechneten Kraft entsprechend der angegebenen Ansatze, berlcksichtige KV-Seiten der
integralen Verfahren sind entsprechend der Nomenklatur in (a) gekennzeichnet.

Ein naherungsweise linearer Anstieg der Kraft mit steigender Hochspannung ist fir alle
gewahlten Ansatze klar erkennbar. Beim Vergleich der Ansatze [4] (alle KV-Seiten
bertcksichtigt) und [5] (Wand vernachlassigt) lasst sich feststellen, dass etwa 30% der
induzierten Volumenkraft durch Wandschubspannungen kompensiert wird. Hieraus leitet sich
zwanglaufig die Notwendigkeit ab, zwischen der vom Plasma-Aktuator erzeugten
verlustfreien Volumenkraft F und dem resultierenden Schub Fs des Aktuators nach Abzug
der induzierten Wandreibung zu unterscheiden. Ansatz [6] zeigt deutlich, dass sich der
Hauptteil der Volumenkraft F durch Auswertung des Wandstrahls erfassen lasst, der das KV
Uber die rechte KV-Seite verlasst. Nichtberlcksichtigung der oberen [7] und linken [6,7] KV-
Seite hat gegenuber der Vernachlassigung des Wandschubspannungseinflusses jeweils nur
wenig Einfluss auf das Ergebnis der Volumenkraftbestimmung.

Die Ubereinstimmung zwischen integral und differentiell berechneten Kraften ist gut, obwonhl
letztere bis zu 2. [8] bzw. 3. [9] Ableitungen der gemessenen Geschwindigkeitsinformation
verwenden. Insbesondere lasst sich aus den gewonnenen Erkenntnissen schlieRen, dass
der integrale Ansatz [4] sehr gut die raumlich im KV verteilte Volumenkraft erfassen kann,
wahrend Ansatz [5] als besonders geeignet fur den Vergleich mit explizit gemessenen
Ergebnissen eignet.
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Weiteres Vorgehen:

Auf Basis der vorgestellten Vorgehensweisen und Ergebnisse lasst sich die ins Fluid
eingebrachte mechanische Leistung und damit der Wirkungsgrad von Plasma-Aktuatoren
berechnen. Derzeit wird die gewonnene raumliche Quellterminformation mit anderen, am
Fachgebiet durch numerische Simulationen erarbeiteten, Erkenntnissen verknipft, um auf
dieser Basis eine verbesserte Modellbildung von DBD-Plasma-Aktuatoren fir CFD-
Simulationen zu ermoglichen.
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Die zeitliche und raumliche Entwicklung von anféanglich kleinamplitudigen Stérungen laR3t
sich fur grundlegende Strémungen sehr gut durch eine lokale Analyse mit vereinfachenden
Annahmen beschreiben. Basis dieser Analyse sind die Orr-Sommerfeld Gleichungen, die fur
eine oder mehrere homogene Raumrichtungen geldst werden. Der numerische Aufwand
steigt dabei mit der Inhomogenitéat im Raum. Um fir komplexe (3D) Stromungen dennoch
eine Aussage Uber die Entwicklung anfanglicher Stérungen vornehmen zu kénnen, verwen-
den neue Ansétze direkt Losungen der Navier-Stokes-Gleichungen ohne weitere Annahmen
(z.B. Parallelitat) zur Approximation der Exponentialfunktion g=q, exp(w At), die die
zeitlichen Anfachungsraten in den linearisierten Differentialgleichungen beschreibt (Bagheri,
2009). Die dabei bendtigten Zeitschriebe kdnnen entweder aus Experimenten oder aus
direkten numerischen Simulationen gewonnen werden.

In der vorgestellten Arbeit wird eine Nachlaufstromung einer Hinterkante, wie sie zum Bei-
spiel an den Austrittsdisen eines Strahltriebwerkes auftritt, exemplarisch mit verschiedenen
Verfahren der linearen Stabilitdtsanalyse untersucht. Dabei sollen in erster Linie die Verfah-
ren miteinander verglichen und validiert werden. Die Mach- bzw. die auf die Impulsverlust-
dicke der oberen Plattengrenzschicht bezogene Reynoldszahlen der betrachteten Stomung
sind

UIoc61
Ma,=0.8, Ma,=0.2, R=—--=1000.

Zunachst wurde eine direkte numerische Simulation durchgefihrt, die die typischen Struktu-
ren im Nachlauf in spaten nichtlinearen Stadien aufzeigt (Abb. 1), wie z.B. periodische Wir-
belausschittung und primére sowie sekundare Wirbelverschmelzung.
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Abbildung 1: Momentanaufnahme der I;I/irbe/stérke nach 24 DurchfluBzeiten

Die Simulation wurde ohne gezielte Anregung durchgefihrt, d.h. ausschliel3lich numerisches
Rauschen diente als Quelle fiir eine mégliche Stérungsentwicklung. Aufgrund der reibungs-
frei instabilen Profile des Nachlaufes wird dieses Rauschen stark angefacht und erreicht sehr
schnell groRe Amplituden, so dass sich im weiteren Verlauf die instationare Losung aus-
bildet.

Die fur die lineare Stabilitatsanalyse bendtigte stationdre Grundstromung musste daher fur
den gegebenen Fall kiinstliche erzeugt werde, indem angefachte Frequenzen herausgefiltert
wurden (Akervik, 2006). Diese Grundstrémung diente als Anfangsbedingung fiir eine
Stérrechnung in deren Verlauf eine temporare Pulsstérung mit kleiner Amplitude an der
Hinterkante der oberen Platte eingebracht wurde. Die sich entwickelnden Stérungen befan-
den sich im Bereich exponentiellen Wachstums, so dass die Zeitschriebe der Stérrechnung
als Basis zur Approximation der Exponentialfunktion verwendet werden konnten. Der direkte
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Vergleich der Wachstumsraten der lokalen LST und der direkten numerischen Simulation
zeigt hohe Ubereinstimmung (Abb. ). Eine zusatzlich durchgefuhrte Hauptachsenzerlegung
(POD) zeigt ebenfalls lineare Anfachung bei héherer Rate.
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Abbildung 2: Vergleich der zeitlichen Anfa-
chungsraten
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Im weiteren Verlauf wurde die Verteilung der raumlichen Amplitudenfunktionen wie sie aus
der Stabilitatsanalyse gewonnen wurden mit der Verteilung der Stoérungen in der numeri-
schen Simulation verglichen. Hierbei zeigt sich, das der Beginn der sichtbaren Stor-
entwicklung bei x=50 mit der Verteilung der angefachtesten Stérmoden Ubereinstimmt.

Die Arbeit dient primar zur Valdierung der verwendeten Verfahren, soll aber dartiber hinaus
dazu dienen, die Aussagekraft der linearen Theorie in komplexen Strdmungen zu beurteilen.
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Ausgangssituation:

Um bei geringen Fluggeschwindigkeiten, wie sie bei Start und Landung auftreten, eine hohe
aerodynamische Wirkung erzielen zu kénnen, kommen an den Tragfladchen von Flugzeugen
Hinterkantenklappen zum Einsatz.

Bei hohen Klappenwinkeln kann die Strémung der oberen Klappenkontur jedoch nicht mehr
folgen. Es kommt zur Strémungsablésung und einem damit einhergehendem Auftriebsein-
bruch. Die aktive Strdmungsbeeinflussung mittels periodischem Ausblasen im Klappenbe-
reich gilt als effektive Methode, den Bereich der Abldsung zu verringern und so auch bei ho-
hen Anstellwinkeln eine anliegende Strébmung zu erzwingen.

Zielstellung:

An einem Fligel eines Segelflugzeuges mit Wélbklappe soll das Prinzip der aktiven Stro-
mungskontrolle angewendet werden. Dass das Konzept des periodisch gepulsten Ausbla-
sens erfolgversprechend ist, wurde bereits flr eine zweidimensionale Konfiguration gezeigt
[1]. Dabei wurden zuné&chst die Einflisse verschiedener Paramter (Position, Frequenz, In-
tensitat, Ausblaswinkel, Pulsbreite) untersucht. Die dabei erlangten Erkenntnisse flieBen in
die numerische Simulation eines spannweitig aufgelésten Fligelsegments mit mehreren
Aktuatoren ein. Die Strémungskonstellation ist dabei einer typischen Konfiguration eines

Segelfliegers im Landeanflug bei einer Reynoldszahl von Re =1.75-10° nachempfunden.
Ziel ist es, die Strémungsvorgange aufgrund der spannweitigen Segmentierung und damit
einhergehenden Schlitz-Steg-Interaktionen zu untersuchen und zu verstehen, um so weiter-
fihrende Aussagen Uber die geeignete Verwendung spannweitig verteilter Aktuatoren (Steg-
breiten, Phasenversatz, Intensitatsvariationen) treffen zu kénnen.

Lésungsweg:

Untersuchungsgegenstand ist ein Fligelsegment mit Wélbklappe auf Basis eines HQ41-
Profils der Segelflug-Demonstratorkonfiguration (Stemme S10). Der Fligel besitzt eine flr
Segelflieger typische extreme Streckung und weist eine leichte Zuspitzung auf. Die periodi-
sche Aktuation efolgt Gber drei aufgeléste Aktuatorkammern, die mit einem Winkel von 40°
zur Klappenoberflache ausblasen [2].

Samtliche Simulationen erfolgen auf Basis der instationaren Reynolds-gemittelten Navier-
Stokes Gleichungen (URANS), wobei die Turbulenz mittels des LLR k- w-Modells modelliert
wird.
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Ergebnis:

Im Vergleich der Abstrémwinkel an der Hinterkante zeigt sich deutlich der Einfluss der akti-
ven Strémungskontrolle mittels gepulstem Ausblasen im vorderen Bereich der Hinterkanten-
klappe. Die freie Umstrémung des Profils wird von einem Ablésegebiet auf der Klappenober-
seite mit wechselseitig abwerfenden Wirbelstrukturen dominiert. Flr die beeinflussten Simu-
lationen l&sst sich eine verbesserte Konturverfolgung insbesondere im direkten Aktuator-
nachlauf zeigen. Die entstehenden Wirbelstrukturen sind kleiner und hochfrequenter. Der
Einfluss nimmt mit spannweitig zunehmender Entfernung vom Aktuator ab. Die resultierende
Wirbelbildung sorgt fir eine Querstrémung, senkrecht zur Klappenoberflache. Die charakte-
ristische Frequenz der abgeworfenen Wirbel basiert einzig auf der Aktuationsfrequenz.

AR
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Abbildung 1: Wandstromlinien auf der rechten Profilhélfte und Wirbelstarke @, im Mittelschnitt
(z=0) im Fall der Strémungsbeeinflussung

Die Variation des Phasenversatzes zeigt eine strdomungsbezogene Verbesserung der ge-
samten Konfiguration, welche sich in Form des Auftriebs sowohl fur das mittlere Verhalten,
als auch in Form geringerer Schwankungsbreiten bei gegenphasigem Ausblasen (¢ =1) des
mittleren Aktuators zu den beiden anderen &uBert. Dieses Verhalten zeigt sich bei allen un-
tersuchten Intensitaten, wobei sich der Effekt mit zunehmender Intensitat verstarkt.
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Abbildung 2: Abstrdémwinkel ¥ im zeitlichen Verlauf, spannweitig gemittelt (mitte) und spannweitig
verteilt, zeitlich gemittelt (rechts)
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Die Zielsetzung dieses Projektes besteht in der Anwendung und Demonstration des Potenti-
als aktiver Stromungskontrolle (AFC) zur Reduktion des strémungsinduzierten Larms der
Rotoren von Windenergieanlagen. Die durch aktive Stromungsbeeinflussung erzielbare
Larmreduktion kann zur Erhéhung der Akzeptanz von On-Shore Anlagen beitragen sowie
uber eine Erhdhung der moglichen Rotordrehzahl zu einer Leistungssteigerung kunftiger
Windturbinen genutzt werden. Die Arbeiten im Rahmen einer Kooperation mit der Universitat
Tel-Aviv konzentrieren sich auf die Reduktion des grenzschichtinduzierten Hinterkanten-
larms, die nach einer Untersuchung von Oerlemans [1] die dominante Larmquelle bei Wind-
rotoren ist.

Zur Bestimmung des Hinterkantenlarms wurde das vom IAG entwickelte Programm Rnoise
[2] verwendet, das die RANS Lésung aus TAU oder FLOWer verwendet. Es nutzt die Grenz-
schichtdaten, um basierend auf der Theorie von Blake [3] die Wanddruckfluktuationen an der
Hinterkante zu bestimmen.

Es konnte gezeigt werden, dass eine Reduktion der integralen Langenskala A., dem nor-
mierten Spektrum der vertikalen Geschwindigkeitsfluktuationen ¢, und der Reynoldsspan-

nungskomponente in Wandnormalenrichtung u2 zu einer Reduktion des Hinterkantenlarms

fuhrt [4]. Literatur und Erfahrung zeigen, dass man mit konstantem Absaugen der Grenz-
schicht eine solche Verringerung der genannten Grenzschichtparameter erzielen kann. Dies
wurde zundchst numerisch nachgewiesen. Hierzu wurde ein NACA64-418 Profil mit Absau-
gung untersucht. Vier ,Aktuator-Patches" wurden als Randbedingung auf der Oberseite des
Profils zwischen ca. 55% und 75% der Profiltiefe angebracht. Jeder Aktuator hatte dabei
ungeféhr eine Lange von 5% der Profiltiefe. Als Randbedingung wurde eine modifizierte En-
gine-Inflow Randbedingung verwendet. Verschiedene Absaugkonfigurationen wurden nume-
risch getestet. Dabei waren die Anstrombedingungen zu Ma = 0.206 und Re = 2.5e6 ge-
wahlt. Abbildung 1 zeigt die Grenzschichtprofile verschiedener Grenzschichtparameter bei
einem Anstellwinkel von 3°. Da bei einer Simulation mit dem Menter-SST-Modell keine ani-
sotropen Geschwindigkeitsfluktuationen bzw. deren Spektren ausgewertet werden kdnnen,
ist hier die turbulente kinetische Energie dargestellt. Dargestellt sind die Ergebnisse fir das
Referenzprofil ohne Absaugung und zwei verschiedene Absaugraten (0.08kg/s und
0.12kg/s). Bei beiden letzteren waren alle vier Absaugkammern aktiviert.

25— 25 25~ 25
- 4

5]

_y[mm]

Pyt P POOY P |
0 10 2C 30 40 50 €0 7O

0.005 0.01 0.015
U [m/s] H

Ref

—if— Baseline 3deg CFD
===gg=== C1C2C3C4 0.08kg/s Ideg CFD
=i --= C1C2C3C4 0.12kg/s 3deg CFD

Abb.1: Einfluss der Absaugung auf verschieden Grenzschichtparameter
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Am Geschwindigkeitsfeld ist klar zu erkennen, dass die Geschwindigkeit durch die Absau-
gung erhoht und die Grenzschichtdicke verringert wird. Der Gradient der Geschwindigkeit in
Wandnormalenrichtung ist in Wandnéhe erhéht und im auf3eren Bereich der Grenzschicht
reduziert. Die integrale Langenskala A, ist im gesamten Bereich reduziert. Bei der turbulen-

ten kinetischen Energie verhélt es sich &hnlich wie mit dem Gradienten der Geschwindigkeit,
es kommt zu einer leichten Erhéhung nahe der Profilwand und zu einer starken Reduzierung
im aulReren Bereich der Grenzschicht.

Abbildung 2 zeigt das dazugehorige Larmspektrum. Klar zu erkennen ist eine Reduzierung
des Hinterkantenlarms bei niedrigeren Frequenzen. Bei hohen Frequenzen ist eine leichte
Erhéhung zu erkennen. Dies wird durch die Erhéhung von dU/dn und kt nahe der Wand ver-
ursacht. Integriert man das Larmspektrum, so ergibt sich eine Reduzierung des Larms durch
die Absaugung um ca. 4dB.

Abbildung 3 zeigt das Larmspektrum, das bei akustischen Messungen im Laminarwindkanal
des IAG gemessen wurde. Auch hier wurde ein NACA64-418 Profil getestet, bei den glei-
chen Anstrombedingungen wie bei den CFD Simulationen. Das Profil war auf Ober- und Un-
terseite bei 5% Profiltiefe getrippt. Die Absaugung erfolgte tber eine perforierte Platte auf der
Oberseite (offene Flache: 25%, Lochdurchmesser 250um). Die Platte erstreckt sich von 40-
90% der Profiltiefe sowie Uber die komplette Spannweite des Modells. Darunter befindet sich
ein Hohlraum der in mehrere Kammern unterteilt ist. Das Profil hat eine LAnge von 600mm
und eine Spannweite von 730mm. Wahrend der Messungen wurden vier Kammern genutzt,
die im Bereich von 55%-75% der Profiltiefe lagen. Die Breite jeder Kammer betragt 5% der
Profiltiefe. Der Massenstrom konnte fir jede Kammer tber Ventile einzeln gesteuert werden.
Die akustischen Messungen wurden mit Hilfe der am IAG entwickelten CPV Methode (Cohe-
rent Particle Velocity) [5] durchgefiuihrt. Wie man gut erkennen kann, ist der Effekt der Ab-
saugung ahnlich wie bei der CFD Simulation. Im Falle der Windkanalmessungen konnte
beim gezeigten Anstellwinkel von 3° sogar eine Larmreduktion von ca. 5dB/m

(f = 500-5000Hz) erzielt werden.
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Abb. 2: Einfluss der Absaugung auf das Larmspekt- Abb. 3: Einfluss der Absaugung auf das Larmspekt-
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Ausgangssituation:

Um die Anfachung von Grenzschichtstorungen, welche zur laminar-turbulenten Tran-
sition fuhren, zu verringern sollen nachgiebige Oberflachen verwendet werden. Bei
gunstigen Materialparametern der Oberflache kann der Transitionsbereich merklich
stromab verlagert werden. Die Untersuchung des Eigenwertspektrums der Orr-
Sommerfeld- und der Squire-Gleichung der Blasius-Stromung tber eine anisotrope
nachgiebige Wand zeigt eine hohe Sensitivitat bezuglich numerischen Rundungsfeh-
lern. Diese Sensitivitat kann ein Indiz fir eine starke Nichtorthogonalitat der Eigen-
funktionen sein, was sich auch in einem hohen transienten Wachstum wiederspie-
gelt.

Kinematisches Modell der nachaiebiaen Wand

Ziel:

Das transiente Wachstum von optimalen Anfangsbedingungen soll mit Hilfe der linea-
ren Stabilitatstheorie auf seine praktische Relevanz untersucht werden. Das maximal
erreichbare transiente Wachstum soll mit dem der steifen Wand verglichen werden.
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Losungsweg:

Die nachgiebige Wand wird in der Stabilitdtstheorie durch ein oberflachenbasiertes
Wandmodell realisiert. Das Wandmodell koppelt die Krafte, Auslenkung und Ge-
schwindigkeit der Wand mit dem Fluid. Daraus resultiert eine Randbedingung die im
Allgemeinen die Orr-Sommerfeld- mit der Squire-Gleichung koppelt. Diese werden
mit einem pseudospektralen Verfahren diskretisiert und mit einem QZ-Algorithmus
gel6st. Die somit gewonnenen Eigenwerte und Eigenvektoren werden optimal mit-
einander kombiniert um das maximal erreichbare transiente Wachstum zu berech-
nen.

Ergebnis:

Der Vergleich des maximal erreichbaren transienten Wachstums zeigt, dass es kaum
Unterschiede zwischen der steifen Wand und der untersuchten nachgiebigen Wand
gibt. Dies zeigt, dass transientes Wachstum fiir nachgiebige Wéande weder eine gro-
Rere noch eine kleinere Relevanz als fur die steife Wand besitzt.
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Insbesondere wenn schnelle Anderungen der Flugbahn bei geringen Staudriicken gefordert
werden, also bei kleinen Geschwindigkeiten und/oder in grolRen Hbhen, bietet die Seiten-
strahltechnik beachtliche Vorteile gegeniiber konventionellen Steuerungsverfahren wie Klap-
pen, bewegliche Fligel, Ruder oder anderen Lenkvorrichtungen. Die Wechselwirkung eines
solchen Steuerstrahls mit einer Uberschallanstromung wird schon seit (iber einem Jahrzehnt
im Stof3rohrlabor des ISL in Kooperation mit MBDA/LFK mit den Sto3rohr-Windkanalen STA
und STB experimentell untersucht. Aufgrund neuartiger Bedrohungen hat MBDA/LFK eine
aktualisierte Flugkorpergeometrie, ein sog. ,Kill Vehikel” (KV), fur einen definierten Flugbe-
reich zur Untersuchung vorgeschlagen. Der Flugbereich des KVs reicht von ungefahr 40 km
bis in 120 km Hohe, bei Geschwindigkeiten von ungefahr Machzahl 6 bis 10. Der StoR3rohr-
Windkanal STB eignet sich bestens, die fir KV verlangten Stromungskonditionen richtig zu
konditionieren, d. h. korrekte atmosphérische Driicke und Dichten sowie Umgebungstempe-
raturen am Dusenaustritt zu reproduzieren. Nach oben bildet der Betriebsbereich des Stol3-
rohr-Windkanals STB die Flughéhen des KV allerdings nur Flughdéhen bis 70 km ab, aber
vollsténdig dessen Geschwindigkeitsbereich. Da zur Erzeugung hoher Machzahlen sehr ho-
he Stauenthalpien (bis 8 MJ/kg mit STB) bendtigt werden, kann die Stromung nur tber einige
Millisekunden aufrechterhalten werden.

Die neue KV-Geometrie hat 10 Querschubtriebwerke fir die Kontrolle der Lage im Raum als
auch zur Bahnkorrektur. Vier DUsen sind radial im vorderen Drittel des KV positioniert, sechs
im Heck. Abb. 1 zeigt mit Seitenansicht lediglich vorn zwei und hinten drei. Fur die Stol3-
rohruntersuchungen wurde ein verkleinertes Modell im Maf3stab von ungeféhr 1:7 ausgelegt,
konstruiert und gefertigt. Der Blick auf Abb. 1 vermittelt die &uRere Kontur des KV mit stump-
fer Kegelspitze und die Positionen und Bezeichnungen der Querschubtriebwerke. Ebenso zu
sehen sind die Positionen der Druckgeber, die vor und hinter den Dusendffnungen angeord-
net sind. Es befinden sich jeweils auf der die DUse passierenden Schnittlinie drei Geber da-
vor und sechs bzw. einer dahinter.

Stromungs- und Strukturberechnungen zur Auslegung und Definition des KV werden bei
MBDA/LFK durchgefihrt. Zur Validierung herangezogen werden quantitative Messungen der
Oberflachendriicke vor und hinter den Querschubstrahlen und Stromungsvisualisierungen
zur visuellen Prifung.

Abb. 1: KV-Flugkdrper mit Bezeichnungen der Querschubstrahlen

Fur die Stromungsvisualisierungen wurde an STB ein Differentialinterferometer DI mit Spie-
geloptik aufgebaut. Das Stromungsbild in Abb. 2 ist nach diesem Verfahren mittels Hochge-
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schwindigkeitskamera des Typs Photron aufgenommen worden. Zu erkennen ist in Abb. 2
der vordere 1.1 und der hintere Strahl 2.1. Die Druckdifferenz der Seitenstrahlen, d. h. der
Druck im inneren Reservoir zum Umgebungsdruck auf3en, betrug in beiden Versuchen etwas
mehr als 100. Die Kopfwelle am KV und der Bogenstol3 vor dem Seitenstrahl 1.1 sind gut
anhand der linkerhand sichtbaren schwarzen Stof3linien sichtbar. Bei den hier vorliegenden
atmospharischen Hohen wie in ca. 43 km sind die Dichtedifferenzen tber die betrachteten
StoRwellen hinweg sehr gering, weshalb das DI hier schon fast an Grenze seiner optischen
Darstellungsfahigkeit angelangt ist. Dieses zeigt sich bei der Visualisierung von Querschub-
strahl 2.1 im Heckbereich des KV, der gerade noch zu erkennen ist.

Abb. 2: Stromung am KV mit eingeschaltetem Seitenstrahl 1.1 + 2.1

Fur die Konfiguration mit Ausblasen der Dise 1.2 (Geber Nrn. 14 - 22) und den beiden Di-
sen 2.2.1 und 2.2.2 (Geber Nrn. 23 — 26 bzw. 27 - 30) sind in der Abb. 3 in einem Balkendia-
gramm die gemessenen Oberflachendriicke flr zwei reproduzierte Versuche eingetragen.
Man erkennt deutlich die Druckanstiege in den Abldsegebieten vor den Seitenstrahlen
(,Uberdruckgebiet”) bei den Gebern Nr. 14 bis 16 (Strahl 1.2) und den Gebern Nr. 23 bis 25
(Strahl 2.2.1) respektive den Gebern Nr. 27 bis 29 (Strahl 2.2.2). Die Druckwerte beider Ver-
suche weisen eine sehr hohe Ubereinstimmung auf, welche nur durch den Messfehler der
Druckmessung verwischt ist.

Massiven Unterdruck messen Geber Nr. 17 direkt hinter Strahl 1.2 und die Geber Nr. 26
bzw. 30 hinter den Strahlen 2.2.1 bzw. 2.2.2. Interessant ist, dass im ,Unterdruckgebiet” hin-
ter Strahl 1.2 an Geber Nr. 17

und 18 Uberdruck herrscht,
verglichen mit den Druckwerten
weiter  stromab, die den

ungestérten Druck in der 911060702 - 42,42 km
®11060703 - 42,77 km

Anstromung annehmen. Hinter —
den Strahlen 2.2.1 bzw. 2.2.2. /
wirkt wirklich Unterdruck alleine,

da beide Strahlen nahe am .
Heck positioniert sind. ://

00008
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000*
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Druck [bar]
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Die Messungen der
Oberflachendriicke zusammen
mit den
Stromungsvisualisierungen

haben schon dazu beigetragen,
dass numerische
Modellrechnungen  erfolgreich 5

validiert werden konnten, womit
letztendlich korrekte Angaben Abb. 3: Oberflachendriicke um die Strahlen

Gber die Wirkung und die 1.2,2.2.1 und 2.2.2 bei Machzahl 8 und Bedingungen
Effizienz der wie in ca. 40 km atmosphérischer Hohe
Seitenstrahlsteuerung des KV

gewonnen werden.
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Thema: Nickmanoversimulation eines generischen Flugkorpers

mit Hilfe der URANS-Gleichungen

Ausgangssituation: Im hohen Anstellwinkelbereich konnen auf der Leeseite bei ro-
tationssymmetrischen Flugkorpern asymmetrische Wirbelpaare entstehen. Diese
Wirbelpaare gehen einher mit Giermomenten und Seitenkraften, die flugbahnstabili-
sierende MalRnahmen notwendig machen. Hierdurch reduziert sich die gezielte Steu-
erbarkeit des Flugkorpers. Eine haufig in der Literatur zu findende Erklarung fur die
Asymmetrien sind fertigungsbedingte Ungenauigkeiten im Nasenbereich oder lastbe-
dingte Deformationen. Diese Ungenauigkeiten liegen jedoch im Fertigungstoleranz-
bereich und sind daher schwer zu vermeiden. Aufgrund dessen ist es unumganglich,
Methoden zu entwickeln, die eine symmetrische Wirbelpaarentwicklung erzwingen.

Ziel:

Ziel der Arbeit ist eine instationare Referenzlésung fur ein Nickmandéver zu erhalten,
bei der keine asymmetrischen Wirbelpaare entstehen. Da von einem perfekt sym-
metrischen Korper ausgegangen wird, kdnnen fir etwaige Asymmetrien nur Run-
dungsfehler, Netzeinflisse, nicht konvergierte Zeitschritte und Asymmetrien im Loser
als Quelle dienen.

Losungsweg :

Um grobe Netzeinflisse zu vermeiden wird zunachst ein generisches Flugkorper-
halbmodel mit Hilfe des Netzgenerators Centaur hybrid vernetzt und spater zu einem
Vollmodell gespiegelt. Flr die numerische Berechnung wird der DLR-TAU-Code ver-
wendet. Als Orientierung fur die Simulation dient ein Experiment im transsonischen
Windkanal Géttingen. Ausgehend von der Nulllage (a = 0°) erfolgt ein Abnicken des
Modells bis zu einem maximalen Winkel von a =43°. An diesem Wendepunkte er-
folgt die Umkehrbewegung. Das Nickmandver entspricht einer 5Hz Sinusschwingung
um den Anstellwinkel a =21,5 °.

Ergebnis:

In Abb. 1 ist der zeitliche Verlauf der Auftriebs- Widerstands- und Seitenkraftbeiwerte
fur zwei verschiedene Zeitschritte aufgetragen. In Abb. 2 sind dieselben Beiwerte
uber dem Anstellwinkel a dargestellt. Ausgehend von der Nulllage a = 0° besitzen
die Kurven der verschiedenen Zeitschritte fur die jeweiligen Beiwerte bis zu einem
Winkel von a = 27° nahezu identische Werte. Ab a = 27° weichen die Kurven in der
Form und fUr die Seitenkraft sogar im Vorzeichen voneinander ab. Fir die Seitenkraft
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ist ab diesem Punkt ein merklicher Anstieg festzustellen. Im Bereich von a = 35° glei-
chen sich die Kurven der zwei Zeitschritte wieder an und die Seitenkraft geht auf
Null zurdck. Erst kurz vor dem maximalen Anstellwinkel kommt es erneut zu einem
divergenten Verhalten. Wahrend fur den grof3eren Zeitschritt der Wert der Seitenkraft
weiterhin nahezu Null ist, kommt es fir den kleineren Zeitschritt zu einem Schwingen
der Seitenkraft um den Nullwert bis etwa zum Zeitpunkt t=0,13s. Der Flugkorper be-
findet sich zu diesem Zeitpunt bereits in der Aufwartsbewegung. Auch in den ande-
ren Beiwerten ist ein abweichendes Verhalten zwischen den zwei Zeitschritten fest-
zustellen. Aufgrund der beiden markanten Stellen und einer genaueren Untersu-
chung dieser wurde zunachst auf eine vollstandige Berechnung einer Schwingungs-
periode verzichtet. Doch der Trend hin zu einer Hysterese ist bereits festzustellen.

Weiteres Vorgehen:

Nachdem die Ergebnisse einer Plausibilitatsprifung unterzogen wurden, sollen in ei-
nem nachsten Schritt kiinstliche Asymmetrien in die Simulation eingebracht werden.
Diese Rechnungen sollen zum Einen mit der Referenzlésung und zum Anderen mit
Simulationen verglichen werden bei denen neben den Asymmetrien auch Mechanis-
men zum Unterdrucken dieser integriert sind.
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Die Erwarmung von Wiedereintrittskorpern beim Flug mit hohen Machzahlen in der oberen
Atmosphare ist schon seit Beginn der Raumfahrt ein wichtiges Forschungsthema. Bewahrt
hat sich die klassische, vorn stumpfe Wiedereintrittskonfiguration, woftr die Gbergehenden
Warmestrome und damit die Strukturaufheizung wéahrend des Wiedereintritts in die Atmo-
sphare gut bekannt und beherrschbar ist. In neuerer Zeit ist das aerothermodynamische und
flugmechanische Verhalten schlanker Re-Entry-Vehikel beim Wiedereintritt von grof3em Inte-
resse. Fir genaue Simulationen sind u. a. Kenntnisse tber deren Erwarmungsszenario wich-
tig, Uber das Verhalten ablativer Materialien und tber den Einfluss auf die Signatur wie auch
damit gekoppelte Fragestellungen.

Zur Beantwortung noch offener Fragen sind die ISL-StoRrohr-Windkanale STA und STB als
Bodenversuchsanlagen geradezu pradestiniert. Dahin gehend war das Ziel dieser Untersu-
chungen, an generischen Wiedereintrittskonfigurationen im Stol3rohr Warmestrommessun-
gen bei verschiedenen Flugmachzahlen und Flughdéhen vorzunehmen. Dazu wurde eine
divergente Uberschalldiise mit wechselbarem Diisenhals eingesetzt. Die Tests erfolgten bei
Machzahl 10 (M10) und drei H6henkonditionen: h =~ 50, 60 und 70 km, bei Machzahl 12
(M12) und zwei Hohenkonditionen: h ~ 55 und 70 km und bei Machzahl 14 (M14) bei ledig-
lich einer Kondition: h = 65 km. Im Rahmen dieser Mitteilung wird nur die schlanke Wieder-
eintrittskonfiguration GK-A betrachtet. Rechenergebnisse, erhalten mit dem von Bird entwi-
ckelten DSMC-Code DS2V [1], werden mit den Messungen verglichen.

GK-A (Fig. 1) hat eine Gesamtlange von
295 mm, der Halbwinkel betragt 10.905°, der
Nasenradius hat 9 mm und ist mit speziell im
StolRwellenlabor der RWTH Aachen konzipierten
Diunnfiimsonden entlang einer Mantellinie be-
stiickt. Die Messungen erfolgten mit StoR3rohr-
Windkanal STB bei Stauenthalpien bis 7 MJ/kg.
An der Nase ist der Warmestrom wesentlich ho-
her als am Mantel, weswegen dort ein Koaxial-
thermoelement eingebaut ist.

Fig. 1 Re-entry-Konfiguration GK-A

Fig. 2 zeigt die gemessenen Warmestromdichten entlang der Oberflache als Funktion des
Abstands von der Modellspitze (je 2 Versuche). Um den erheblich hdheren Warmestrom an
der Nasenspitze darzustellen, sind oben rechts logarithmische Diagramme eingefligt. Die
oberen Diagramme enthalten die Messergebnisse fiir M10, linker Hand fir 50 km und rechter
Hand fir 60 km Flughohe. Die Diagramme in der Mitte zeigen links M10 bei 70 km und
rechts M12 bei 55 km. In den unteren Diagrammen sind im linken Diagramm die Wé&rme-
strome bei M12 und 70 km und im rechten bei M14 und 65 km Flugh6he zu sehen. Abhan-
gigkeiten der Warmestromdichte sind: Die Flugmachzahl und Flughéhe, sprich Luftdichte.
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Die experimentellen Ergebnisse wurden fur die Mach-10-Konfiguration bei 70 km Flughdhe
durch eine numerische Simulation mittels der Bird’'schen DSMC-Methode [1] nachgerechnet.
Wahrend sich die Stromungsphysik und die Materialeigenschaften des Experiments mit dem
DSMC-Modell gut abbilden lassen, ist Gber die Wechselwirkung von vibratorisch hoch ange-
regten Molekilen mit kalten metallischen Oberflachen noch wenig bekannt. Die Bedeutung
der Modellierung des zeitabh&ngigen Transfers (Relaxation) von Schwingungsenergie wird
ersichtlich, wenn man die beiden DSMC-Kurven in Abb. 3 vergleicht, denen entweder voll-
kommene Relaxation (gestichelt) oder gar keine Relaxation (durchgezogen) zugrunde liegen.
Der Vergleich mit den Messungen legt nahe, dass die Schwingung sowohl wahrend der Ex-
pansion in der Dise, als auch bei den Molekiilkollisionen mit der Modelloberflache eingefro-
ren bleibt. Die Temperatur vor der Dise betragt hier 3500 K.
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Fig. 2 Warmestromdichten als Funktion des Abstandes der Modellspitze
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Thema: Numerische Simulation der Umstrémung eines 5-Blatt-
Rotorkopfes

Der Rotorkopf von Helikoptern in Haupt-/Heckrotor-Konfiguration tragt entscheidend zum
Strémungswiderstand bei ( 20% - 30% des Gesamtwiderstands ) und verursacht infolge
der Umstromung der einzelnen Rotorkopfkomponenten charakteristische
Nachlaufstrukturen. In bestimmten Flugzustdnden wechselwirken die Nachlaufstrukturen mit
der Helikopterzelle [1]. Dies kann zu unerwlinschten Phdnomenen wie dem Tail-Shake
fuhren. Die Strémungsverhéltnisse am Rotorkopf zu kennen, ist folglich flr die Auslegung
und Leistungsrechnung von Bedeutung.

Ziel dieser Arbeit ist durch numerische Simulation zu bestimmen, welche Widerstands- und
Auftriebsanteile ein lagerloser 5-Blatt-Rotorkopf aufweist. AuBerdem sollen die
charakteristischen Nachlaufstrukturen identifiziert und einzelnen Rotorkopfkomponenten
zugeordnet werden.

Steuertite (5)

Schwenkdampfer (7)
Blattanschluf3/ Flexbeam

Taumelscheiben-

(4)

Taumelscheibe (2)

mitnehmer (3)
Rotorwelle (1) Obere Steuerstange (6)
a) Gesamtansicht des isolierten Rotorkopfes b) Detailansicht BlattanschluB

Abbildung 1: Die Komponenten des lagerlosen 5 - Blatt Rotorkopfes

Aufgrund der Komplexitdt der Strdomungstopologie der gesamten Helikopterkonfiguration
wird damit begonnen, den isolierten Rotorkopf zu untersuchen. Abbildung 1 zeigt den
lagerlosen 5-Blatt-Rotorkopf. Er besteht aus Rotorwelle (1), Taumelscheibe (2),
Taumelscheibenmitnehmern (3), Blattanschlissen/Flexbeams (4), Steuertlten (5), oberen
Steuerstangen (6), Schwenkdampfern (7) und Hubcap (8). Die Blatter werden am ersten
auftriebserzeugenden Element in radialer Richtung abgeschnitten. Fur die geplante Studie
ist das zweckmaBig, da die Umstrémung der Blatter nicht analysiert werden soll. AuBerdem
wird der Rotorkopf im MaBstab 1 : 5, entsprechend dem MaBstab des Windkanalmodells,
skaliert.

Zur Vorbereitung der Vernetzung der Geometrie werden kleinskalige Details entfernt.
§é’1mt|iche Oberflachen werden geschlossen. Dies betrifft sowohl Bohrungen als auch die
Offnung der Steuertliten an der Blattwurzel.
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Abbildung 2 zeigt das Rechengebiet mit der Unterteilung in innere und &uBere ,,Domain“.
Die innere Domain umschlieBt den gesamten Rotorkopf. Somit ist es mdglich, die Rotation
des Rotorkopfes durch eine Rotation der inneren Domain abzubilden. Sowohl in der inneren
als auch in der auBeren Domain wird ein unstrukturiertes Netz verwendet, um das
Rechengebiet zu diskretisieren. Das Netz besteht aus Quadern, Pyramiden, Pentaedern und
Tetraedern. An den Oberflichen der Rotorkopfelemente wird eine Prismenschicht erzeugt,
um die Grenzschicht ausreichend genau aufzulésen. Die Basis flr die Prismenschicht,
bestehend aus 21 Lagen, sind die Oberflachennetze. Das wandnachste Element weist ein
Dicke von 0,0012 mm auf (y*< 0,75 ). Die erhéhte rdumliche Aufldsung der inneren Domain
wird stromab durch eine ,Density Box“ in der duBeren Domain fortgefiihrt. Dadurch kann
der Nachlauf des Rotorkopfs feiner aufgelést werden [2].

OO OO0

-

b) Innere Domain (durchgezogene Linie),
Density Box (gestrichelte Linie)
Abbildung 2: Netztopologie dargestellt im Mittelschnitt

| % < X i 3 K\ o AP Ab 1
a) Ubersicht Netztopologie

—TF

Die Ldsung der inkompressiblen Navier-Stokes-Gleichungen erfolgt mittels (U)RANS-
Gleichungsmodellen. Die Turbulenzmodellierung basiert auf dem Shear-Stress-Transport-
Modell von Menter. Zur rdumlichen Diskretisierung wird ein High-Resolution-Schema, mit
einer Mischung aus Genauigkeit erster und zweiter Ordnung, verwendet. Eine zeitliche
Diskretisierung findet anhand des impliziten Backward-Euler-Verfahrens statt. Dieses
Verfahren ist zweiter Ordnung genau. Dabei wird fUr die stationdren und instationdren
Gleichungen ein lokaler beziehungsweise ein physikalischer Zeitschritt verwendet.

Anhand der vorliegenden Daten wird eine erste Betrachtung der einzelnen Widerstands-
und Auftriebsanteile der Rotorkopfkomponenten vorgenommen.

Die weiteren Schritte dieser Arbeit sind:

- Analyse des Einflusses der Azimut Position des Rotorkopfes auf die stationare
Lésung.

- Untersuchung des Einflusses des Anstellwinkels auf die stationare L6sung.

- Instationdren Simulation der Rotorkopfumstrémung zur Identifikation der
charakteristischen Nachlaufstrukturen.

- Validierung der Ergebnisse durch experimentelle Daten.

- Erhdéhung der Modellkomplexitéat hin zur Konfiguration inklusive Rotorkopf und
Rumpf.

- Geometrie Optimierung mit dem Ziel den Widerstand zu reduzieren.
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Stationare und instationare Untersuchung der BK117
mit dem unstrukturierten Stromungsloser TAU

Jan-Hendrik Wendisch
DLR Institut fur Aerodynamik und Stromungstechnik, Lilienthalplatz 7 38108 Braun-
schweig, Jan-Hendrik. Wendisch@dIr.de

Im Rahmen des europaischen Forschungsprojektes ,Aerodynamic Loads estimation
at extremes of the flight envelope® (ALEF) [1] wurde der Einfluss von Turbulenzmo-
dellierung und Transition untersucht. Als Geometrie diente der isolierte Rumpf des
Windkanalmodells des BK117C2 (s. Abb. 1) Hubschraubers der im Windkanal der
Universitdt Minchen umfangreich experimentell untersucht wurde.

0,19

0,14

loads (1)

2 0,09

0,04

S &
\
\
N

2

®
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s,

G,

5 ¥
Turbulence models ~ £

Abb. 1: Windkanalgeometrie Abb. 2: Globale Krafte
(stationar u. instationar)

Die aul3erst komplexe Stromung, gepragt durch Ablésungen und instationare Effekte
am Bauchstil und im Heckbereich, entlang solcher Konfigurationen ist fir CFD-
Simulationen eine Herausforderung und die genaue Vorhersage der Lasten auf3erst
schwierig.

In ALEF wurden stationare Rechnungen mit dem unstrukturierten Stromungsloser
TAU [2] fur 18 verschiedene Turbulenzmodelle durchgefuhrt und die berechneten
Lasten (exemplarisch fur drei Modelle s. Abb. 2), Druckverteilungen und Nachlaufe
wurden mit den experimentellen Daten verglichen. Infolge der starken Ablosung am
Heck und am Stil zeigten alle Simulationen mit 2- und 7-Gleichungsmodellen eine
schlechte Konvergenz und deutliche Oszillationen in den Lasten. Eine stationére Lo-
sung konnte nur mit den Eingleichungsmodellen erzielt werden, da diese keine Ablo-
sungen vorhersagten.

Basierend auf der e"-Methode wurde mit dem linearen Stabilitatsléser LILO [4] die
Transitionslage berechnet und mit dem Experiment verglichen (s. Abb. 3). Zur
Uberprufung des Einflusses der Grenzschichtaufldsung wurde die Anzahl der Ele-
mente von 24 (Referenz) auf 55 erhoht (Verfeinert). Auf beiden Netzen zeigten die
Transitionslagen eine gute Ubereinstimmung auf der Ober- und Unterseite, wahrend
an den Seiten die Lage zu weit stromauf vorhergesagt wurde.
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Abb. 3: Vergleich der Tfarisitionslagen

Neben den stationdren ALEF-Rechnungen wurde die identische Konfiguration fur
instationare Simulationen mit einem dual-time-stepping Schema verwendet. Im Ver-
gleich (s. Abb. 2) zu den stationaren Ergebnissen aus ALEF zeigen sich deutliche
Verbesserungen bei der Vorhersage des Auftriebs.

Zur Validierung der Anwendbarkeit des TAU-codes fur Rumpf-Rotorkopfsimulationen
wurden Simulationen mit einem Rumpf der EC145 und einem Rotorkopf durchge-
fuhrt. Die Ergebnisse wurden mit den experimentellen Daten und den Ergebnissen
aus FLOWer [3] Rechnungen von Eurocopter Deutschland (ECD) verglichen. Insge-
samt konnten gute Ubereinstimmungen mit den vorherigen Simulationen und dem
Experiment erzielt werden.

Abb. 4: Kinematische Wirbelstarke
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Aerodynamische Optimierung von Hubschrauberrotoren durch Nutzung von numeri-
schen Methoden unterschiedlicher Endringtiefe

Gunther Wilke
Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt e.V. Braunschweig, Lilienthalplatz 7.,
38106 Braunschweig, gunther.wilke@dir.de

Die aerodynamische Optimierung von Hubschrauberrotoren mit RANS-Methoden ist
bedingt durch die instationaren Effekte sehr aufwendig. Das Stromungsfeld wird im
Schwebeflug durch die Blattspitzenwirbel und dem Abwindfeld des vorherigen Blattes
gepragt, im Vorwartsflug kommen noch transonische Effekte auf dem vorlaufenden,
sowie Stromungsablosung auf dem rticklaufenden Blatt hinzu. Die Fluid-Struktur
Kopplung des Problems ist verpflichtend, da starke aero-elastische Effekte auftreten.
Die Analyse eines Rotorblattes bendtigt daher einen immensen Rechenaufwand.

Da in der Optimierung viele Evaluierungen von unterschiedlichen Rotor-Geometrien
betrachtet werden mussen, ist es nétig, eine intelligente Strategie zu finden, den ge-
samt Rechenaufwand zu reduzieren.

Zum einen werden mathematische Ersatzmodelle genutzt, die den funktionalen Zu-
sammenhang der Zielfunktion auf die Eingabeparameter genau, aber auch Ressour-
cen effizient wieder geben. Dies zeigt Imiela in seiner Arbeit [1]. Zum anderen wer-
den in der Optimierung auch physikalisch vereinfachte Modelle herangezogen, wie
Blatt-Element-Theorie (BET) oder reibungsfreie CFD Rechnungen, welche die Reali-
tat nicht exakt, aber hinreichend genau abbilden.

Eine Idee ist es, sich beides in der Optimierung zu Nutzen zu machen. Es wird ein
Ersatzmodell basierend auf vielen Stitzstellen einfacher physikalischer Modelle, so-
wie wenige Stitzstellen genauer, physikalisch korrekteren Methoden erzeugt. Hier-
durch kann bei gleicher Genauigkeit der Rechenaufwand stark reduziert werden.
Collins demonstriert dies fur einfache mathematische Ersatzfunktionen und zwei ae-
rodynamischen Modellen [2]. Der Ansatz der Nutzung mehrere Methoden unter-
schiedlicher Eindringtiefe wird auch Variable Fidelity Methods (VFMs) gennant.

In dieser Arbeit wurden in einer Voruntersuchung unterschiedliche aerodynamische
Modelle beleuchtet in Hinblick auf die Tendenz der aufgenommen Leistung eines Ro-
torblattes, sowie eine mdgliche Einbindung dieser Modelle in VFMs diskutiert. Han
und Gortz zeigen einen guten VFM Ansatz, das Hierarchische Kriging [3], der im Fol-
genden genutzt wird.

Eine Sensitivitatsstudie fur 41 unterschiedliche Geometrien wurde durchgefihrt, um
das Verhalten von Pfeilung, V-Stellung und Zuspitzung der Blattspitze, sowie die li-
neare Verwindung des gesamten Rotorblattes auf die aufgenommen Leistung zu er-
ortern. Im Anschluss wurde mit allen vier Parameter direkt in jedem aerodynami-
schen Modell optimiert. Untersucht wurden hierzu zwei Flugzustande, Schwebeflug
und schneller Vorwaértsflug. Bild 1. zeigt den Verlauf von der Leistungsaufnahme in
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Abhangigkeit der Pfeilung fur die unterschiedlichen Modelle im Schwebeflug. Bild 2

skizziert den optimierten Rotor fur den Schwebeflug.

1 1
-1 -0.5 0 0.5 1
sweep

Bild 1: Einfluss der Pfeilung in ver-  Bild 2: Optimierter Rotor fir den Schwe-

schiedenen aerodynamischen Modellen

beflug

Fur den Schwebeflug weisen die Modelle teils recht starke Abweichungen auf, deshalb eig-
nen sich fur den VFM-Ansatz nur CFD Methoden unterschiedlicher Genauigkeit. Der Vor-
wartsflug zeigte eine bessere Ubereinstimmung aller Methoden. Hier bietet sich der Einsatz

der BET mit festen Abwindmodel und CFD Rechnungen fir die Optimierung an.

Eine Optimierung mit Hierarchischem
Kriging demonstrierte gute Ergebnisse in
Bezug auf Reduktion des gesamt Rechen-
aufwands im Vergleich mit herkémmlichen
Optimierungsmethoden. Bild 3 ist ein
Schnitt durch die erstellte VFM-Hyperflache
aus der Optimierung fir den Schwebeflug
mit allen vier Parametern. Die Tendenz
wird beim Hierarchischen Kriging im Ver-
gleich zum einfachen Kriging sehr gut ab-
gebildet. Die Differenz entsteht daher, dass
keine der Stitzstellen in diesen Schnitt lie-
gen. Die Validierungspunkte (cross-check)
stammen aus der Sensitivitatsstudie.

Im Rahmen weiterer Untersuchungen wer-
den unterschiedliche Kombinationen aero-

Power %

o

Hierichal Kriging
RANS cross-check

= = = = Kriging with Euler
—— - — Kriging with RANS

0
anhedral

Bild 3: Schnitt durch VFM-Hyperflache
aus der Mehrparameter Optimierung im
Schwebeflug

dynamischen Modelle im VFM Ansatz genutzt, sowie weiter VFM Ersatzmodelle Co-

Kriging und Neurale Netze analysiert.

[1] M. Imiela. High-fidelity optimization framework for helicopter rotors. AHS Confer-

ence Phoenix, AZ, 2010.

[2] K. B. Collins. A Multi-Fidelity Framework for Physics Based Rotor Blade
Simulation and Optimization. PhD thesis, Georgia Institute of Technology,

2008.

[3] Zhong-Hua Han und Stefan Gortz, A Hierarchical Kriging Model for Variable-
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Experimentelle Untersuchungen des Einflusses von widerstandsreduzierenden Mal3-
nahmen im Unterbodenbereich einer Sattelzugkonfiguration auf das Nachlaufgebiet

Johannes Haff, Hugues Richard, Claus Wagner
DLR Gottingen, Institut fur Aerodynamik und Stromungstechnik
Bunsenstr. 10, 37073 Gottingen, Johannes.Haff@dIr.de

Ausgangssituation : Der Transport innereuropaischer Giter wird in der heutigen Zeit zum
Grof3teil mit Hilfe von Sattelziigen bewadltigt, da dieses Verkehrskonzept derzeit das héchste
Maf an Flexibilitdt bietet. Der steigende Bedarf an zu transportierenden Gitern seitens der
Industrie wird das Verkehrsaufkommen auf europdischen Fernverkehrsstrassen in den
nachsten Jahren weiter erhdhen [1]. Bis zur Entwicklung und Umsetzung neuer effizienterer
Verkehrskonzepte fir den Stral3enguterverkehr gilt es daher, das bestehende Konzept der
Sattelzugkonfiguration weiterzuentwickeln. Dazu gehért unter anderem die Steigerung der
Energieeffizienz.

Da der aerodynamische Widerstand heutiger Sattelziige einen Anteil von ungefahr 20% am
Gesamtwiderstand ausmacht [2] und somit mafl3geblich den Energieverbrauch beeinflusst, ist
eine Reduzierung des Luftwiderstands eine sowohl aus ékonomischer als auch 6kologischer
Sicht profitable Mdglichkeit zur Erhéhung der Effizienz.

Obwohl eine Sattelzugkonfiguration bestehend aus Zugmaschine und Sattelauflieger ein
aerodynamisch &uf3erst unglnstiger Korper ist, lassen sich Formoptimierungen, aufgrund
enger gesetzlicher Vorgaben fir die auleren AbmalRe und dem Hauptkriterium einer maxi-
malen Transportkapazitat, nur eingeschrankt umsetzen.

Ziel : Untersuchungen zur Reduzierung des aerodynamischen Widerstands fuhrten in der
Vergangenheit zu einer Vielzahl von Entwicklungen, wovon ein gro3er Teil bereits in der Se-
rienfertigung heutiger Nutzfahrzeughersteller wiederzufinden ist. Weitgehend ungenutzt ist
bisher noch das Potential, welches sich aus einer Beeinflussung des Ablésegebietes hinter
dem Sattelauflieger ergibt. Bisherige Studien haben gezeigt, dass eine Heckverjiingung, so-
genanntes ‘boat-tailing’, zu einer Verkleinerung des Ablésegebietes fuhrt, was verbunden mit
einem Druckriickgewinn den aerodynamischen Druckwiderstand reduziert [3].

Da sowohl die maximale Gesamtlange als auch das Lichtraumprofil eines Sattelzuges ge-
setzlichen Beschrénkungen unterliegen, musste eine Heckverjingung oder zusétzliche
formgebende Anbauteile an Seiten oder Heck, durch eine Reduzierung des Laderaums teuer
erkauft werden. Eine Moglichkeit dies zu umgehen wére die Nutzung des Aufliegerunterbo-
dens zur Beeinflussung des Abldsegebietes. Bisherige wissenschaftliche Untersuchungen
beschrénkten sich meist auf die getrennte Betrachtung der Unterbodenstrémung von der
Gesamtumstrémung des Fahrzeugs [4]. Das Ziel dieser Arbeit ist die Erhéhung des Basis-
drucks an der Aufliegerriickwand durch gezielte Beeinflussung des Ablésegebietes hinter
dem Sattelauflieger mit Hilfe einer veranderten Formgebung des Aufliegerunterbodens. Au-
Rerdem soll die Wirkung dieser widerstandsreduzierenden Malinahmen auf das instationare
Abldsegebiet mit Hilfe einer simultanen Erfassung der Geschwindigkeitsfelddaten im Ablose-
gebiet, des Basisdrucks an der Aufliegerrickwand und des aerodynamischen Widerstands
untersucht werden.

Losungsweg und Ergebnisse : Fur die Untersuchung der wissenschaftlichen Fragestellun-
gen wurde ein Windkanalexperiment mit einem detaillierten Modell einer Sattelzugkonfigura-
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tion im Malstab 1 :15 in der Seitenwindversuchsanlage in Goéttingen (SWG) durchgefihrt.
Das Modell wurde dazu auf einem ‘ground board’ 200mm tber dem Windkanalboden instal-
liert. Mit einem Messstreckenquerschnitt von 2,40m x 1,60m (B x H) betrug die Blockierung
des Versuchsaufbaus bei dem untersuchten Nullanstellwinkel 4,1%. Die maximale Anstrom-
geschwindigkeit von 65m/s erlaubte Untersuchungen bis zu einer Reynoldszahl von 725.000
basierend auf der Modellbreite. Ein in das Modell integrierter 6-Komponenten-Piezo-
Kraftaufnehmer wurde fur die Messung der auftretenden aerodynamischen Krafte und Mo-
mente genutzt. Fir die Messung der Oberflachendriicke am Heck wurden instationéare
Druckaufnehmer in der Aufliegerriickwand installiert. Die messtechnische Erfassung des
Geschwindigkeitsfeldes im Ablosegebiet erfolgte mit Hilfe von 2C- und 3C-PIV.

Eine Reihe verschiedener Unterbodenkonfigurationen wurde experimentell untersucht und
zeigte unter anderem, dass ein am Sattelauflieger installierter Heckdiffusor zu einer Senkung
des aerodynamischen Widerstands, verbunden mit einem Anstieg des Basisdrucks fuhrt. Ein
steigender Offnungswinkel des Diffusors verstarkt diese Effekte, auch wenn dieser im tber-
kritischen Bereich oberhalb von 8° betrieben wird.

Bereits Frost [5] und George [6] kamen zu dem Schluss, dass entstehende strémungsgerich-
tete Wirbel ein Abreien der Stromung von der Diffusorrampe verhindern und damit die Effi-
zienz eines Diffusor erhdéhen.
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Abbildung 1: Mit PIV gemessene mittlere Geschwindigkeitsverteilung im Nachlauf
und die gemessene mittlere Basisdruckverteilung am Sattelauflieger

Die Ergebnisse der vorliegenden Messung bringen Kraft-, Basisdruck- und Geschwindig-
keitsfelddaten miteinander in Verbindung, um ein besseres Verstandnis der Wirkungsweise
der untersuchten widerstandsreduzierenden MalRhahmen auf das instationare Abldsegebiet
im Nachlauf zu erhalten (Abb.1).
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Bei der Einfahrt eines Hochgeschwindigkeitszuges in einen Tunnel entstehen Druckwellen,
die sich in den Tunnel ausbreiten. Diese Druckwellen kénnen sich negativ auf die Struktur
des Tunnels und des Zuges wie auch auf den Komfort und sogar die Gesundheit der Passa-
giere auswirken. Am Tunnelende kann ein Teil der Wellen in Form eines Knalls an die Um-
welt abgegeben werden, sodass Anwohner gestort werden kénnen. Somit ist die Untersu-
chung und Entwicklung mdglicher Systeme zur Verminderung dieser Faktoren ein wichtiges
Ziel der aktuellen Forschung an Tunneln und Zigen. Zu diesem Zweck kann die Tunnelver-
suchsanlage in Géttingen (TSG) eingesetzt werden. Diese Anlage zeichnet sich dadurch
aus, dass nicht, wie in Windkanalen Ublich, die bewegte Luft ein ruhendes Modell umstrémt,
sondern, dass das zu untersuchende Modell beschleunigt wird und frei durch die in der
Messstrecke ruhende Luft fahrt. Daher ist es hier moglich realistische Bedingungen beim
Ein- und Durchfahren von Modellziigen durch einen Tunnel nachzustellen.

Die TSG besteht hauptsachlich aus einer Beschleunigungsvorrichtung in Katapultform, mit
deren Hilfe das Modell auf bis zu 360km/h beschleunigt werden kann, der Messstrecke,
welche mit unterschiedlichen Gleisumgebungen und Tunneln versehen werden kann, und ei-
ner aus einer mit Polystyrolkugeln gefiillten Auffangbox bestehenden Bremse fiir den Zug.
Der entscheidende Teil der Anlage, die Messstrecke, verflgt aktuell Gber einen eingleisigen
Modelltunnel, der eine Lange von 10 Metern und einen Durchmesser von 32 Zentimetern
aufweist. Zusatzlich kann ein Tunnelportal von 1.66 Metern Lange vor dem Tunnel platziert
werden, welches zur Beeinflussung der Druckwellen gedacht ist.

In den Tunnel sind 20 Druckaufnehmer eingelassen, welche die zu untersuchenden Wellen
detektieren und nachverfolgen kénnen und die Auswirkung des verwendeten Tunnelportals
oder anderer Systeme auf den Druckanstieg aufzeigen kénnen.

Zur Untersuchung der Druckwelle ist es von Néten, dass der verwendete Modelltunnel zur
Ganze abgedichtet ist, weil, wie sich in den ersten Experimenten zeigte, nur so verwendbare
und mit Messungen in Originaltunneln vergleichbare Ergebnisse erzielt werden kénnen.
Zusatzlich zur Dichtigkeit des Modelltunnels wurde der Einfluss der Wandelastizitat in den
Messreihen sichtbar. Aufgrund der minimal nachgebenden Wande vermindert sich die Aus-
breitungsgeschwindigkeit akustischer Signale, welche im Tunnel propagieren. Dieser Effekt
lasst sich jedoch nicht mit einfachen Mitteln beheben, sofern nicht der komplette Tunnel
verstarkt oder sogar durch einen festeren ersetzt werden soll. Da die Elastizitat der Tun-
nelwande jedoch keinen nennenswerten Einfluss auf die zu untersuchenden Messgréf3en
besitzt, wird von einer baulichen Modifikation des Modelltunnels abgesehen.

Bevor der Einfluss des zu untersuchenden Tunnelportals auf die Druckwelle ermittelt werden
kann, muss erst die Druckwelle an sich charakterisiert werden. Drei beispielhafte Messkur-
ven sind in Abbildung 1 dargestellt. Sie wurden aus 6 Versuchen gemittelt, welche bei einer
Zuggeschwindigkeit von 44,4m/s vor und 43,2m/s hinter dem Tunnel an einem zweiteiligen
ICE3-Modell im MaBstab 1:25 aufgenommen wurden. Die Querschnittsflaiche des Zuges be-
tragt 160 Quadratzentimeter, was 20 Prozent der Querschnittsflache des Tunnels entspricht.
Zu sehen ist jeweils der zeitliche Druckverlauf an drei definierten Positionen im Tunnel, der
Zeitpunkt t=0s beschreibt dabei die Einfahrt des Zugkopfs in den Tunnel.

Auffallig ist ein steiler, erster Anstieg des Drucks, der teilweise auch schon vor dem Zeitpunkt
t=0s einsetzt. Diese zeitliche Verschiebung ist bedingt durch das Nahfeld des Zuges,
welches auch schon vor dem Zug Wirkung zeigt.
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Abbildung 1: Drucksignale an drei verschiedenen Positionen im Tunnel

Fahrt der Zug in den Tunnel ein, so entsteht bei der Einfahrt des Kopfs eine Druck- und bei
der des Hecks eine Expansionswelle (siehe 1.)). Neben dem Zug herrscht aufgrund der Um-
strdmung ein Unterdruck, der dann gemessen werden kann, wenn der Zug die Sonden pas-
siert. Auch bei der Ausfahrt aus dem Tunnel entstehen jeweils zwei Wellen. Samtliche Wel-
len, die sich im Tunnel ausbreiten, werden jeweils an den offenen Tunnelenden reflektiert,
was zu einer komplizierten Uberlagerung aller Signale fihrt.

In der Abbildung sind bei allen drei Sondenpositionen sowohl der erste Druckanstieg bei der
Zugeinfahrt, als auch die Vorbeifahrt des Zugs an den Sonden sehr gut zu erkennen.

In der Abbildung gut zu sehen (besonders bei der roten Kurve) sind zusatzlich zu der ersten
Druck- und Expansionswelle und der durch die Zugvorbeifahrt bedingten Signale zudem die
weiteren an den offenen Tunnelenden reflektierten Wellen und auch die Wellen, die beim
Verlassen des Zugs aus dem Tunnel entstehen (t~0.275s).

AuBer der Entstehung der verschiedenen Druckwellen hat das Vorhandensein des Tunnels
um den Zug noch einen weiteren Effekt, er bewirkt ein zusatzliches Abbremsen des Zuges
aufgrund des hoheren Luftwiderstands. Nimmt man an, dass der Zug Uber die Strecke von
10 Metern gleichmaRig abgebremst wird, so kann man aus dem Geschwindigkeitsunter-
schied den Widerstandbeiwert c, des Zuges im Tunnel bestimmen. Aus der Mittelung Uber
100 bereits gewonnener Messwerte konnte bei vernachldssigter mechanischer Reibung ein
cw-Wert von 1,22 bestimmt werden, wobei der c.-Wert bei freier Fahrt deutlich kleiner ist.
Obwohl die TSG erst kirzlich in Betrieb genommen wurde, kdnnen bereits erfolgverspre-
chende Messungen durchgefiihrt werden, die mit numerischen und weiteren experimentellen
Daten verglichen werden kénnen (vgl. 2.)). Zudem zeigten erste Experimente mit einem mit
Fenstern ausgestatteten Portal vor dem Tunnel eine deutliche Veranderung im ersten Druck-
anstieg, welche von der GréRe und Position der Fenster abhdangt. Durch den Einfluss des
Tunnelportals kdnnte der Komfort deutlich steigen, wahrend die Betriebs- und Anschaffungs-
kosten der Zlge, sowie die strukturelle Belastung fir den Tunnel und die Larmbelastigung
der Anwohner verringert werden kénnten. Um dieses Ziel zu erreichen soll bei den folgenden
Messkampagnen im TSG das Portal hinsichtlich dessen Funktionalitat optimiert werden.

Referenzen:

1.) M. S. Howe: Review of the theory of the compression wave generated when a high speed train enters a tun-
nel, 1999

2.) S. Wagner: Potentialtheoretische Modellierung instationarer kompressibler Stromungen mit komplexen Rand-
bedingungen, 2010
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Einleitung:

Die Vorhersage des Passagierkomforts in der Flugzeugkabine hangt u. a. von dem dort herr-
schenden Larmpegel ab. Hierzu tragen neben dem Triebwerks- und Grenzschichtlarm, auch
die Gerausche bei, die im Luftverteilungssystem der Klimaanlage entstehen und von dort in
die Kabine gelangen. Eine typische Schallquelle ist die Strdmung in einer Rohrblende, mit
der im Luftverteilungssystem Ublicherweise der Volumenstrom gesteuert wird. Das Ziel unse-
rer Untersuchung ist es, auf der Grundlage von instationaren Ergebnissen von Simulationen
der turbulenten Stromung in einem Messrohr mit zwei Blenden mit Hilfe der Computational
Aero Acoustics (CAA) die Schallentstehung und Ausbreitung vorherzusagen. Zum Vergleich
der Ergebnisse werden experimentelle und numerische Untersuchungen [1,2] herangezo-
gen, in denen dieselben Konfigurationen verwendet wurden.

Losungsweg:

Die Vorhersage der Schallausbreitung héangt eng mit der Strémungsberechnung und mit der
Turbulenzmodellierung zusammen. Hierflr stehen im Prinzip zwei verschiedene Techniken
zur Verfigung. Die Erste basiert auf der Losung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes
(RANS) Gleichungen bei der die, fir die Schallentstehung verantwortlichen, turbulenten Fluk-
tuationen mit Hilfe von semi-empirischen Gesetzen modelliert werden. Dagegen ermdglicht
die Large Eddy Simulation (LES) eine zuverlassigere Vorhersage der turbulenten Fluktuati-
onen wodurch eine detailliertere Vorhersage der Schallquellen mdglich wird. Daneben wird
fur Probleme mit Industrierelevanz oft auch die Detached Eddy Simulation (DES) verwendet,
bei der es sich im Wesentlichen um eine Kombination aus RANS und LES handelt.

Es sollte die Berechnung eines geraden Messrohres mit zwei Blenden (Abb. 1) durchgefihrt.
Das Rohr hat der Durchmesser 0.1 m und die Lange ca. 1 m. Beim Eintritt wurde die Ge-
schwindigkeit 10 m/s vorgegeben.

Die DES der Stromung in dem in Abb. 1 gezeigten geraden Messrohr mit zwei Blenden wur-
de mit k- lowRe (SST) Turbulenzmodell durch Nutzung des kommerziellen Code STAR-
CCM+ durchgefihrt. Fir die Schallanalyse wurden die Aeroakustischen Modelle aktiviert.
Die Drucksignale wurden sowohl an vier vordefinierten Punkten im Stromungsfeld, als auch
an jedem Gitterpunkt auf der Rohroberflache abgespeichert. Das fir die Stromungssimulati-
onen verwendete Rechennetz besteht aus ca. 6 Mio. Zellen. Die Zeitintegration wurde mit
einem Zeitschritt von At = 2.5e-5 s durchgefiihrt. Zudem wurden Diskretisierungsschemen
der zweiter Ordnung angewendet.

Ergebnis:
Aus den Ergebnissen lassen sich folgende Schlussfolgerungen ziehen:

« Die stationdren RANS-Berechnungen mit CAA Modellierung ermdglichen die Lokali-
sierung von akustischen Schallquellen.

« In weiteren instationare DES der Strémung werden die turbulenten Fluktuationen be-
stimmt, die fir die Berechnung der Schallausbreitung benétigt werden. Insgesamt
wurde bis 0.8 s berechnet.
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« Es wurden die Schalldruckspektren an ausgewahlten Punkten in der Stromung im
gesamten Rohr mit dem Ffowcs Williams-Hawkings Modell analysiert.

- Es wurde der Schalldruck fir charakteristische Frequenzen an der Rohroberflache
berechnet.

Abb. 2 zeigt exemplarisch ein Ergebnis der Vorhersage des Schalldruckpegels (SPL) an
zwei Messpunkten. In Abb. 3 ist zudem der Schalldruck an der gesamten Rohroberflache bei
720 Hz dargestellt.
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Abb. 1. Darstellung der Berechnungsstrecke
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Abb. 3. Schalldruck @ 720 Hz
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Instationare Innenstréomungen spielen in vielen technischen Anwendungen eine Rolle - z.B.
bei der Verbesserung von Warmeubergangs- oder Mischungsprozessen [1]. Sie sind auch in
der Natur zu finden, etwa bei der menschlichen Atmung oder dem Blutkreislauf [2]. Dabei
kénnen Ablésungen auftreten, die u.a. mit unerwiinschten Druckverlusten verbunden sind.
Bei der Durchstromung kinstlicher Organe kann eine Abldsung aufgrund der langen Ver-
weilzeit des Blutes im Rezirkulationsgebiet zu Thrombenbildung flhren [3].

Um diesen Problemen entgegenzuwirken, missen die komplexen Vorgange der Stromungs-
ablésung genau verstanden werden. Die Entwicklung von freier Scherschicht und Rezirkula-
tionsgebiet kann sich jedoch bei pulsierender Strémung gegentber der stationaren unter-
schiedlich verhalten [1]. Der Einfluss von Stromungsbeschleunigung und -verzégerung auf
das Abldsegebiet soll daher untersucht und mit dem stationaren Fall verglichen werden.

Die Versuche wurden am Olrohrkanal des Instituts fur Luft- und Raumfahrt der TU Berlin
durchgefuhrt, der vorrangig fur den Einsatz laseroptischer Messtechniken konzipiert ist. An
einem 90°-Diffusor in der Messstrecke wird eine geometriebedingte Ablésung hervorgerufen.
Die Variation der Strémungsgeschwindigkeit erfolgt Gber die Drehzahl der Antriebspumpe,
wobei ein Reynoldszahlbereich von 3,4*10° < Regm < 11,4*10° untersucht werden kann. Zur
Umsetzung der Pulsationsbewegung werden sinusférmige Spannungssignale unterschied-
licher Frequenz von einem Signalgenerator direkt auf die Kanalansteuerung Ubertragen. Es
kénnen dabei Womersleyzahlen von 2,71 < Wo < 6,63 realisiert werden. Zunachst wird das
Geschwindigkeitsfeld der Diffusorstromung bei stationaren Bedingungen vermessen. Zur
Charakterisierung der Strémung am Diffusoreintritt kommt ein Laser-Doppler-Anemometer
(LDA) zum Einsatz. Das gesamte Strdmungs-
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Es konnte am stationaren Fall gezeigt werden,
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For the optimization of modern high-speed trains it is essential to fully understand
the instantaneous and time-averaged flow around the train body. Recent numerical
studies are mostly based on solutions of the Reynolds Averaged Navier Stokes
(RANS) equations to investigate the development of the flow. For the study
presented here however Large Eddy Simulation (LES) has been performed to obtain
more details regarding the time-dependent aerodynamic loads and more reliable
results in general. Since the front of a train is subjected to the largest forces’, the
focus of this study was laid on the flow around the train's nose. Therefore a
simplified model of a high-speed train has been developed for the first simulations.
Also geometrically more complex train models will be considered. A further
simplification of the set-up was to investigate a low Reynolds number flow in order to
lower the already quite high computational costs that the application of the LES
technique usually implies. Typical Reynolds numbers for investigations of the flow
around a modern high-speed train are of the order of 10-15 Mio, based on the free
stream velocity and the standard train width (d=3m). This study was conducted with
a Reynolds number of 280000, also based on the free stream velocity and, since the
model is a scaled version of the original train, the scaled train width (d=3/25m).
Simulations have been performed without and with a side-wind leading an angle of
attack of 30° to examine cross-wind effects. For subgrid-scale modeling the
Smagorinsky model?> in combination with van Driest damping were used. The
simulations have been carried out with a second order central differencing method
on an unstructured grid with more than 9 Mio (no side-wind, 0°) and 15 Mio (angle of
attack: 30°) cells.

In Figure 1(a) and (b) the instantaneous velocity field in streamwise direction is

displayed. It shows the turbulent nature of the flow around this bluff body, especially
in the wake of the train's head and below the undercarriage.

ug[m/s]

= (a) Angle of attack of 0° © (b) Angle of attack of 30°

Figure 1: Instantaneous velocity field around the simplified train model in streamwise
direction

1 Gawthorpe, R. G., (1978), Aerodynamics of Trains in the Open Air, ImechE Railway Engineer In-
ternational

2 Smagorinsky, J., (1963), General Circulation Experiments with the Primitive Equations, Mon.
Weath. Rev., Vol 91, pp. 99-164
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The time-averaged flow behaviour around the train's head can be seen in Figure
2(a) and (b) where the streamlines projected onto the z-plane without and with side-
wind component at a 30° angle of attack are presented. In Figure 2(a) two almost
symmetrical vortices can be observed in the wake of the train's head. This is
characteristic for a bluff body flow. For the 30° angle of attack there is a shift in the
two vortices in the wake, since the flow around the body is no longer symmetrical.

= (a) Angle of attack: 0° i (b) Angle of attack: 30°

Figure 2: Time-averaged streamlines projected onto the z-plane for different angles
of attack of the flow around the simplified train model
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Ableitung groBskaliger Stromungsstrukturen in Flugzeugkabinen auf der Basis von ge-
messenen Temperaturfeldern
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DLR, Institut fir Aerodynamik und Stromungstechnik, Abteilung Fluidsysteme
BunsenstraBBe 10, 37073 Gottingen
michael.thimm@dIr.de, johannes.bosbach@dlr.de

Ein aus Holz gefertigtes Kabinenmodell am Deutschen Zentrum fir Luft- und Raumfahrt in weist
zwei Gange, 6 Sitzreihe, 48 Sitzpldtzen und eine Grundflache von 6 x 7m (vgl. Abbildung 1) auf.
Er wird zur experimentellen Untersuchung von turbulenter gemischter Konvektion in Flugzeug-
kabinen eingesetzt. Uber 10 Luftauslasse, die in den Decken zwischen den Gepéckfachkonturen
angebracht sind, wird Frischluft temperaturgeregelt in das Kabinenmodell eingeleitet und tber
14 im Bodenbereich an den Seiten angebrachte Absaugkanale wird die Luft abtransportiert. Der
eingeleitete und abtransportierte Volumenstrom ist geregelt. Die Luftauslasse sind so kon-
struiert, dass sie der Kernbereich der Strémung in einem Winkel a=30° gegentber der Horizon-
talen mit einem naherungsweise rechteckigem Geschwindigkeitsprofil in die Kabine einstrémt.

Randebene

Zentrale
Ebenen

Abbildung 1: Grundriss des Kabinenmodells und Ubersicht iiber die Messebenen

Die in einer realen Flugzeugkabine durch die Passagiere und die Beleuchtung zugefihrten
Waérmelasten werden in dem Kabinenmodell mit Hilfe von Heizschleifen, die in den Gepack-
fachkonturen eingebaut sind, und durch heizbare Passagiermodelle (mit lokal konstanter War-
mestromdichte) simuliert. Mit Hilfe eines Rechens aus 36 Thermoelementen, dessen Position mit
einen Schrittmotor verfahren werden kann, werden Temperaturen in einem Raster von ca. 10 x
10 ¢cm und einer zeitlichen Auflésung von ca. 17 Hz in verschiedenen Querschnittsebenen er-
fasst. Dadurch kénnen durch zeitliche Mittelung der instationdren Temperaturwerte Uber ca. 20
Minuten auch statistische GréBen wie zum Beispiel die Standardabweichung ausgewertet wer-
den. Dies ermoglicht es Gebiete mit hoher Schwankungsbreite der Temperatur zu identifizieren
und die Dynamik der Temperaturschwankungen zu quantifizieren.

Zudem koénnen dadurch, abhdngig vom Volumenstrom, die in Abbildung 2 skizzierten Stro-
mungstopologien identifiziert und ihren Temperaturfeldern zugeordnet werden.

98 STAB



] R w3
L = -[Anleoendet Strahlen an - =
; ] ) ] den [
L4
[ 11 ] 1T
[~ n n I I i | E
- S5l i ! He
P ms 2 . 1 Avlosung n den |
durch . seitlichen
’ (WM NN Konvektio 1
M) S 23 ] NN
1{ OO le\ LT
C o] - | Waizens =
W & T I I TITITITIY S _\ T ITITTITITY
v
I ENEEEEEEEEEREE) T EEEEEEEEEEEEEEE|
71 o NI A OO O NN}
ey lllI"'A"'wé_':{f:> (il pumEEEEEEEEEE '”[IHA'”'n'g”""'

Abbildung 2: Typische Stromungstopologien - Links ist die Stromungstopologie eines Stro-
mungsfalles mit einem kleinen Volumenstrom dargestellt. Die Zuluftstrahlen fallen zusammen.
Rechts ist zum Vergleich die Topologie im Auslegungsfall der Luftauslasse skizziert.

Abbildung 3 zeigt die Verteilung der Standardabweichungen fir die beiden zuvor skizzierten
Strémungstopologien in der mittleren Querschnittsebene. Das Zusammenklappen der Zu-
luftstrahlen fuhrt zu einer groBen Schwankungsbreite der Temperaturwerte unterhalb der mitt-
leren Gepdackfachkontur. Im Auslegungsfall hingegen sind die unterhalb der mittleren Gepack-
fachkontur auftretenden Temperaturschwankungen nur noch etwa halb so groB.

Im Auslegungsfall werden allerdings groBe Temperaturschwankungen an den seitlichen Ge-
packfachkonturen beobachtet. Sie sind Folge der instationdren Abldsung, die bei niedrigen Vo-
lumenstromen nicht auftreten, weil dort aufgrund der zusammengeklappten Zuluftstrahlen nur
noch reine Auftriebsstrémung vorliegt.

RMS [*C]: 0.05 0.15 0.25 0.35 0.45 0.55 0.65 0.75 RMS [*C]: 0.05 0.15 0.25 0.35 0.45 0.55 0.65 0.75

Abbildung 3: Vergleich der raumlichen Verteilung der Standardabweichungen der gemessenen-
Temperaturfelder im Strémungsfall mit kleinem Volumenstrom (links) und im Auslegungsfall
des Luftauslasses.
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Ausgangssituation :

Die besonderen Eigenschaften von Drallstromungen werden in vielen technischen Anwen-
dungen genutzt. U.a. fallen darunter Zyklonpartikelabscheider, das Ranque-Hilsch-Rohr, die
Vorverdrallung in Brennkammern thermischer Turbomaschinen und die Zyklonkuhlung in
Turbinenschaufelkiihlkanalen. Zentrale Elemente fir die Bereitstellung und Konfiguration der
drallbehafteten Strémung sind dabei der Drallerzeuger, das Drallrohr und der Auslass.
Besonders interessant dabei sind die spezifischen Strukturen in dieser Strdomung, die tber
geometrische Veranderungen am Stromungseinlass und Strémungsauslass stark beeinflusst
werden koénnen (Alekseenko et al. (1)). Die Veranderung der Reynoldszahl oder hingegen
fuhrt zu keiner signifikanten Veranderung der qualitativen Stromungscharakteristik.
Mechanismen, die zu einem Verlust des Dralls fihren, sind in der Drallzahldefinition von
Gupta und Lilley (2) gegeben. Der Verlauf des Drallverlusts ist jedoch in vielen Literaturstel-
len unterschiedlich.

Ziel :

Das Ziel dieser Untersuchung ist ein besseres Verstandnis der Drallstrémung zu erreichen
und mit Hilfe einer geeigneten Stromungsmessmethode qualitative und quantitative Aussa-
gen Uber charakteristische Stromungseigenschaften treffen zu kénnen.

44mm 44mm 44mm H : : .
el oo - Dabei sollen Zonen in den axialen und tangentialen

6mm  Geschwindigkeitsverteilungen herausgearbeitet werden
und darauf aufbauend, Veranderungen in der spezifi-
schen Struktur der Drallstrdomung gefunden werden.
Ziel ist es, in dieser Untersuchung einen Drallerzeuger
mit zwei orthogonal zur Rohrmitte angeordneten tan-
M (n ) gentialen Einldssen und verschiedenen Auslassblen-
Abbildung 1: Blenden (ohne, zent-  den (siehe Abbildung 1) zu vermessen.
risch, exzentrisch)

Losungswege : _

Mittels der drei Dimensionen, drei Komponenten ljft diffuser swirl tube
(3D3C) Magnetic Resonance Velocimetry ist es mog-  ~“fA i L/D=10

lich die Geschwindigkeitsverteilung in der Drallstro- K RN '

mung hinreichend aufgel6st zu vermessen. Dabei flow

wird Wasser als Stromungsmedium verwendet. Die g ightener outlet

Messungen fanden in einem 1,5 Tesla Siemens tangential
Magnetom MRT statt. swirl
Ein eigens daflr konzipierter Pumpenwagen speist generator
das Modell mit einem konstanten Volumenstrom und
misst gleichzeitig die Temperatur und den Druck.

Das Modell ist in Abbildung 2 dargestellt. Ein axialer
Stromungsgleichrichter entfernt Sekundarstromungen am Einlass. Ein Ringdiffusor verteilt
den Massenstrom und fiihrt diesen den tangentialen Drallerzeugerschlitzen zu. Die Drall-
stromung bildet sich im darauffolgenden Drallrohr mit einem Rohrinnendurchmesser von
D=44mm und einem Verhaltnis von Lange zu Durchmesser von 10 aus. Eine Beeinflussung
der Stromungsstruktur ist Uber die Wahl der Blendengeometrie am Drallrohrauslass moglich.

exit orifice

Abbildung 2: Modell des Drallerzeugers
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Die gesamte Messstrecke ist aus Polyamid gesintert (Gleichrichter, Diffusor, Drallerzeuger)
oder aus Plexiglas gefertigt (Drallrohr, Blenden). Gefligt wurden die Teile mittels Schrauben
aus PVC.

Ergebnis :

Wie aus einigen Literaturstellen bekannt (z.B. (3)), kann die Drallstromung in axiale und tan-
gentiale Geschwindigkeitszonen unterteilt werden. Aus Profilen der axialen Geschwindigkei-
ten lassen sich die Ringzone mit hohen positiven Geschwindigkeiten, die Rezirkulationszone
mit leicht negativen Geschwindigkeiten und die Kernzone mit wiederum hohen positiven Ge-
schwindigkeiten ableiten. Voneinander abgegrenzt werden die Bereiche von Transitionszo-
nen, in denen die axiale Geschwindigkeit einen Nulldurchgang hat.

Bezogen auf die tangentialen Geschwindigkeitsprofile lassen sich eine Starrkdrperwirbelzo-
ne in der Rohrmitte und eine Potentialwirbelzone im Rohrauflienbereich definieren.
Besonders interessant ist die Verwendung der exzentrischen Blende, bei der sich die Stro-
mungsformen im Vergleich zur Konfiguration ohne exzentrischen Auslass stark verandern.
Sowohl Kern- (hellgraue Flachen in den Abbildungen 3 und 4), Rezirkulations- (schwarze
Flachen), als auch Ringzone (graue Flachen) bekommen eine helixférmige Struktur.

In der Konfiguration ohne Blende (Abb. 3) haben sich leichte Streifen hoher axialer Ge-
schwindigkeiten im Randbereich eingestellt (Wall-jets), die sich in gleicher Orientierung wie
der Drallerzeugereinlass (linkshandig) und in gleicher Orientierung, wie die Bahnlinien der
Fluidpartikel ausgebildet haben. Unter Verwendung der exzentrischen Blende dagegen (Abb.
4) sind diese Wall-jets wesentlich deutlicher ausgebildet allerdings dieses Mal gegenlaufig
(rechtshandig) zu den Bahnlinien orientiert.

Rezirkulations-__———>
zone

Kernzone

Ringzone
Abbildung 3: Axiale Geschwindigkeitszo- Abbildung 4: Axiale Geschwindigkeitszo-
nen (ohne Blende) nen (exzentrische Blende)

Weiteres Vorgehen :

Weitere Messungen zum Verlauf der Strémung im Bereich der Blende, sowie weitere geo-
metrische Parameterveranderungen, wie Vergrélierung der Drallerzeugereinlassflache oder
Krimmung der Auslassstrdomung um 180° waren zu untersuchen.
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Nachdem im 20. Jahrhundert der Fokus der Entwicklung und Anwendung numerischer
Verfahren in der numerischen Strémungsmechanik auf stationaren Problemen lag, haben die
Verbesserung der Verfahren und der Rechnerleistung die Betrachtung instationarer
Stromungsprobleme vermehrt in den Fokus rucken lassen. Betrachtet man als
Zielanwendung dreidimensionale instationdre kompressible reibungsbehaftete Strémungen,
so wird klar, dass ein schnelles Losungsverfahren zum einen parallel skalieren und zum
anderen einen geringen Speicherbedarf haben muss. Nun ist flir eine grof3e Zahl an
Anwendungen, insbesondere Stromungen mit Grenzschicht und hoher Reynolds-Zahl, eine
implizite Zeitintegration die Methode der Wahl, da explizite Verfahren durch die CFL-
Bedingung zu ineffizient werden. Bei impliziten Verfahren ist nun die Wahl des Losers fur die
auftretenden nichtlinearen Gleichungssysteme entscheidend was die Effizienz des
Gesamtverfahrens angeht.

Kandidaten sind dabei zum Einen nichtlineare Mehrgitter-Verfahren (FAS), wie sie in Form
des Dual Time Steppings Anfang der 90er fir instationare Probleme vorgeschlagen wurden
[1]. Dabei wird der schnelle Mehrgitterldser von Jameson fir stationére Probleme auf
instationare Probleme Ubertragen. Da das Verfahren in der Regel unverandert tbernommen
wird, hat dieser Weg einen vernachlassigbaren Programmieraufwand und ist somit in der
Industrie sehr populér und wird beispielsweise im DLR TAU-Code gegangen. Dieses
Verfahren skaliert parallel sehr gut und hat einen geringen Speicherbedarf. Das Problem ist,
dass die Konvergenzgeschwindigkeit eines Mehrgitter-Verfahrens von der betrachteten
Gleichung abhangt und hier ein Verfahren, das fir stationare Gleichungen optimiert wurde,
auf instationare Gleichungen angewendet wird. Damit wird die Konvergenzgeschwindigkeit
drastisch reduziert.

Die Alternative sind vorkonditionierte Jacobian-Free-Newton-Krylov-Verfahren (JFNK) [2], bei
denen die auftretenden linearen Gleichungssysteme mittels Krylov-Unterraumverfahren,
etwa GMRES, geldst werden und die auftretenden Matrix-Vektor-Multiplikationen durch finite
Differenzen approximimiert werden, was die Speicherung und Berechnung der Jacobi-Matrix
unnotig macht. Allerdings wird zur Effizienzsteigerung ein Vorkonditionierer ben6tigt und so
stellt sich hier das Problem, einen Vorkonditionierer zu finden, der parallel skaliert und einen
geringen Speicherbedarf hat. Ein Kandidat sind hier wiederum lineare Mehrgitterverfahren.

Wenn also Mehrgitter-Verfahren, die fur station&re Probleme optimiert wurden, fur
instationare Probleme langsam sind, stellt sich die Frage, ob man die Verfahren fir die
Anwendung auf instationére Probleme optimieren kann. Dieser Frage soll hier
nachgegangen werden. Bereits in den 80er Jahren wurden Mehrgitter-Verfahren anhand von
Modellgleichungen optimiert [3]. Dieselbe Vorgehensweise wurde kirzlich im Kontext von p-
Mehrgitter-Verfahren fr DG-Diskretisierungen stationarer Probleme wieder aufgegriffen [4].

Als Modellgleichung betrachten wir die lineare Advektionsgleichung in 1D mit periodischen
Randbedingungen auf einem aquidistanten Gitter. Im Raum wird eine Upwind-
Diskretisierung erster Ordnung verwendet und das implizite Euler-Verfahren in der Zeit. Das
entstehende lineare Gleichungssystem hangt dabei von der Gré3e a*dt/dx ab, wobei a der
Advektionskoeffizient, dt die Zeitschrittweite und dx die Diskretisierungsfeinheit. Hier sieht
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man auch den Unterschied zum stationaren Fall, wo die Zeitschrittweite nicht auftauchen
wirde.

Das Gleichungssystem wird dann mit einem linearen Mehrgitter-Verfahren mit V-Zyklus
gelost, wobei als Glatter s-stufige explizite Runge-Kutta-Verfahren verwendet werden mit
s=2,3,4. Diese haben s-1 Koeffizienten und die freie Wahl der Zeitschrittweite, die wir tber
eine CFL-Zahl angeben, womit sich s freie Parameter ergeben.

Zur Bestimmung der Parameter I6sen wir ein Optimierungsproblem Uber diesen Parametern,
wobei wir zwei verschiedene Ansétze vergleichen. Zum Einen berechnen wir die
Iterationsmatrix eines 3-Level-Mehrgitter-Verfahrens und optimieren den Spektralradius
dieser Matrix. Da das Grundverfahren ein lineares Verfahren ist, liefert dies das Verfahren,
welches am schnellsten konvergiert. Zum Anderen nehmen wir den von van Leer et. al. in
den 80ern vorgeschlagenen Ansatz, nur den Glatter zu optimieren in Hinsicht auf seine
Glattungseigenschaft beziglich der Eigenvektorkomponenten die sich auf dem groben Gitter

schlecht darstellen lassen, was die Berechnung der Eigenwerte umgeht und somit
wesentlich schneller ist [5].

Die so gefundenen optimalen Verfahren héangen von der CFL-Zahl im impliziten Euler ab,
allerdings nur geringfligig, so dass fur die instationare lineare Advektionsgleichung, neue
Runge-Kutta-Glatter vorgeschlagen werden kdnnen, siehe Bild links. Dartberhinaus stellt
sich heraus, dass ab einer gewissen CFL-Zahl der Spektralradius des optimalen

Mehrgitterverfahrens grofRer als Eins ist und somit kein konvergentes Mehrgitter-Verfahren
mit diesem Glatter gefunden werden kann.

Im Falle der Konvergenz sind die gefundenen Verfahren erheblich schneller als die fir das
stationare Problem, siehe Bild rechts.
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The validation of CFD methods is an important aspect of the tool development cycle, to
benchmark the capabilities and identify research priorities. The participation in the first AIAA
High Lift Prediction Workshop (HiLiftPW-1) marks the latest step in a long series of valida-
tion activities of DLR's TAU code[1]. The configuration chosen for HiLiftPW-1, NASA's
trapezoidal wing shown in figure 1, is geometrically relatively simple. Nonetheless, the 3-
element wing mounted on a body pod, develops most of the relevant flow features of sub-
sonic transport aircraft high lift configurations. The geometric simplicity allows to perform
grid convergence studies to assess the discretization errors, while enabling manageable
grid point counts.

The grid generation tool of choice, Solar, resolves
the solid surfaces with a quad-dominant mesh. An-
isotropic quadrilateral elements enable to discret-
ize simple-curvature surfaces, such as wing lead-
ing edges, in an optimal way. The inclusion of
some triangles increases surface grid flexibility and
improves the mean element quality. Due to the
mixed-element surface grid, the advancing-layer
step is hexahedra-dominant, with some triangle-
based prismatic layer stacks. Solar has been de- Y —
veIopgd jointly by ARA, QinetiQ, BAE Systems, Figure 1: NASA
and Airbus. Some of the recent algorithmic devel-
opments take place at ARA[2].

Only a limited subset of the full contribution by DLR to HiLiftPW-1 is presented here, for the
complete set see Crippa et al.[3]. A post-workshop activity to improve the prediction accur-
acy is presented hereafter. One of the outcomes of the workshop was the insight that the
similarity of the discretized geometry to the wind-tunnel geometry plays a vital role in the
prediction of maximum lift. Simplifying the geometry by neglecting the slat and flap holding
brackets allows for a faster grid generation process, but leads to discrepancies between the
computed and measured flow-field in the slat and wing coves, in the wake of the brackets
on the suction and pressure sides of the lifting surfaces and ultimately to a substantially dif-
ferent surface loading. Fully turbulent computations, as required by the workshop organiz-
ing committee, were also identified as a possible source of discrepancy between computed
and measured data. After the workshop, transitional computations on the full geometry were
undertaken over the angle-of-attack range of 6 to 38 degrees at a Mach number of 0.2 and
Reynolds number of 4.3 million, based on the mean aerodynamic chord.

For each angle of attack, the TAU transition module[4] was used to perform a transition pre-
diction step, based on the turbulent surface pressure data of the simplified geometry, in ap-
prox. 80 line-in-flight cuts for each component. The resulting poly-lines are then used to pre-
scribe the transition locations. The experimental free-stream turbulence level is used to de-
termine Nts to 8.5 and data obtained in a comparable wind-tunnel campaign is used to es-
timate Ncr to 8.5.

The forces and pitching moment coefficients for the three evaluated cases and the experi-
mental data are presented in figure 2. The seemingly good agreement between the turbu-
lent computations on the simplified geometry to the free-transition, measured data on the
full geometry is misleading. The turbulent computations on the full geometry show improve-
ments in some areas, most importantly the flap loading, but fail to match integrated forces

trapezoidal wing with
two of the measured surface cut planes.
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and moments. The transitional computations finally deliver a satisfactory match to the ex-
perimental data.

C-lift

———— Exp. NASA 14x22ft
—+8— Turbulent - without brackets
—#A—— Turbulent - with brackets
—=7— Transitional - with brackets

i0 Angle éq attack [°] % i s Angle A attack is"] % % 1 Angle %I? attack [°] %
(a) Lift coefficient. (b) Drag coefficient. (c) Pitch moment coefficient.
Figure 2: Forces and pitching moment coefficients over the complete angle-of-attack range,

with inserts for the region 28° to 37°.

The detailed analysis of the surface pressure coefficient of the analyzed cases, reveals no
drastic differences on the slat and main wing elements, but a substantial difference on the
flap. The effect of the missing brackets is clearly seen in figure 3(a), where the C; loss due
to the wakes of the brackets is missing on the clean configuration. By discretizing also the
brackets, this effect is captured. The stream-wise surface C, cut on the flap at mid-span
presented in figure 3(b), shows the improved flow prediction on the flap due to the presence
of the brackets. From this figure it is also possible to deduce a reason for the seemingly
good agreement of the results on the clean configuration to the experimental data. The
higher loading of the flap leading edge, together with the lower loading of the flap trailing
edge, integrates to a net lift coefficient that compares well to the experimental data. On the
other hand, due to the shifted loading towards the front of the flap (closer to the reference
point), the resulting pitching moment is higher than measured. Only thanks to the transition-
al flow computations on the full geometry, it is possible to further improve the predicted
forces and moment coefficients.

o e  Exp. NASA 14x22ft

A —f— Turbulent - without brackets
—=A— Turbulent - with brackets
—%— Transitional - with brackets

60 62 64 66 68

X
(a) Span-wise cut (flapfwdspan). (b) Chord-wise cut at n=50%.
Figure 3: Pressure coefficient (C,) on selected surface cuts for the angle of attack of 28°.

A major area of discrepancy between the computations and the experimental data remains
in the tip region. This deficiency is conjectured to be attributable to an under-resolved vortic-
al flow system starting at the slat-tip and merging subsequently with the main-tip vortex sys-
tem. Future activities will focus on improving the computed flow-field in the tip region.
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Einleitung
Um die Entwicklungsrisiken und —kosten zu senken, streben Flugzeughersteller wie Airbus

danach, immer gro3ere Teile der flir den Entwurf neuer Fluggerdte bendtigten Daten aus
Simulationen zu gewinnen und diese mit wenigen, daftr aber sehr hochwertigen Messungen
abzusichern. Die numerische Stromungssimulation ist deshalb zu einer Schlusseldisziplin im
modernen Flugzeugentwurf geworden, innerhalb derer der Turbulenzmodellierung eine ent-
scheidende Rolle fur die Vorhersagegenauigkeit zukommt.

Bislang werden numerische Stromungssimulationen Uberwiegend fir eine fest gegebene,
d.h. als starr angenommene Geometrie durchgefiihrt. Reale Flugzeuge wie auch Windka-
nalmodelle verformen sich jedoch elastisch unter den angreifenden Luftkraften. Um das reale
Verhalten korrekt wiederzugeben, muss daher die Deformation der betrachteten Konfigurati-
on in der Strdomungsberechnung berlcksichtigt werden.

Zu diesem Zweck werden gekoppelte Simulationen der Stromung und der Struktur durchge-
fuhrt, bei denen die Stromungssimulation die angreifenden Kréfte fur die Struktursimulation
liefert, die wiederum die resultierende Verformung der umstromten Geometrie zurtickgibt. In
der vorliegenden Untersuchung werden dabei nur Félle betrachtet, bei denen sich ein stati-
sches Gleichgewicht einstellt.

Durchgefiihrte Untersuchung

Im Mittelpunkt der Untersuchung steht die Frage nach der Vorhersagegenauigkeit numeri-
scher Stromungssimulationen. Dabei soll geklart werden, welchen quantitativen Einfluss die
Berticksichtigung der Strukturverformung im Vergleich zum Einfluss der Turbulenzmodellie-
rung auf die Vorhersage besitzt.

Zu diesem Zweck wurde die transsonische Umstromung der sogenannten HiReTT-
Konfiguration betrachtet, die im gleichnamigen EU-Projekt im Europaischen Transsonischen
Windkanal (ETW) vermessen wurde. Die hohe Reynolds-Zahl von 32.5e6 konnte experimen-
tell nur durch einen entsprechend hohen Druck im Kanal erreicht werden, der offenbar zu
einer Verformung des Windkanalmodells flihrte, wie die damaligen Ergebnisse nahelegen.
Allerdings wurde erst nach dem Ende des Projekts ein detailliertes Strukturmodell fiir eine
Simulation mit dem kommerziellen Strukturldser Nastran aufgebaut. Aul3erdem wurde erst
kirzlich eine Prozesskette entwickelt, mit der sich eine gekoppelte Simulation der Strémung
mit dem DLR-TAU-Code und der Struktur mit Nastran automatisch durchfiihren I&sst.

Mit dieser Prozesskette wurden nun die Experimente an der HiReTT-Konfiguration erneut

simuliert. Dabei wurde der Anstellwinkel in einem Bereich a ~ 0° bis zum hdchsten vermes-
senen Anstellwinkel bei einer Anstrom-Mach-Zahl von Ma = 0.85 und einer Reynolds-Zahl,

bezogen auf die mittlere Profiltiefe, von Re=32.5-10° variiert. Zum Vergleich dazu wurden
Stromungssimulationen fur die starre Konfiguration in der sogenannten ,Jig-Shape* (Ideal-
kontur ohne jegliche Lasten) durchgefuihrt. In beiden Simulationsreihen wurde sowohl das
SST-Modell von Menter als auch das als SSG/LRR-o bezeichnete differentielle Reynolds-
Spannungsmodell eingesetzt, um den Einfluss des Turbulenzmodells relativ zum Einfluss der
Deformation bewerten zu kénnen.
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Ergebnis
Abb. 1 zeigt die berechneten Auftriebskurven im Vergleich mit der Windkanalmessung. Wie

man erkennt, zeigen sich bei der ungekoppelten Rechnung (Jig-Shape) erst zu den héchsten
Anstellwinkeln hin zunehmend Unterschiede zwischen den Turbulenzmodellen, die auf un-
terschiedlich vorhergesagte Stof3lagen bzw. stoRRinduzierte Ablosung zurtickgefihrt werden.
Die Abweichungen vom Experiment sind jedoch erheblich.

Die Ergebnisse der beiden gekoppelten Simulationen von Stromung und Struktur zeigen
dagegen eine sehr gute Ubereinstimmung. Insbesondere wird die Krimmungsénderung der
Auftriebskurve sehr gut wiedergegeben. Gleichzeitig verringern sich auch die Unterschiede
zwischen den Vorhersagen mit den beiden Turbulenzmodellen. Als Ursache wird die Entlas-
tung des Flugels durch die Deformation angesehen, die mit einer Abschwéchung von Sto3en
und stoRinduzierter Abldsung einhergeht.

“ ® Experiment
g, ——8— S55G/LRR-u), Jig-shape

: —- £} —- SSG/LRR-u, gekoppelt
g ./ —&—— Menter SST, Jig-shape

— - = — - Menter SST, gekoppelt

Abb. 1: HiReTT-Konfiguration. Vergleich der berechneten Auftriebskurven mit der Messung
im ETW.

Schlussfolgerung und Ausblick

Eine erste Betrachtung der Ergebnisse zeigt, dass bei der HiReTT-Konfiguration die Berlck-
sichtigung der Deformation durch Kopplung der Strémungssimulation mit der Struktursimula-
tion einen sehr viel grélReren Einfluss auf die Ergebnisgite besitzt als die Verwendung unter-
schiedlicher Turbulenzmodelle. Eine detaillierte Auswertung erfolgt zum Workshop.

Fur die Zukunft sind erganzende Untersuchungen mit dem Spalart-Allmaras-
Turbulenzmodell geplant.

107 STAB




Mitteilung
Projektgruppe / Fachkreis: Numerische Verfahren / Aerodynamik

Formoptimierung einer umstromten Kugel durch Gitterverformung mit Hilfe radialer
Basisfunktionen

Daria Jakubek, Jens Kiinemund, Stefan Saalfeld, Claus Wagner

Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt (DLR)
Institut fir Aerodynamik und Stromungstechnik, Abteilung Fluidsysteme
Bunsenstr. 10, 37073 Gottingen
daria.jakubek@dIr.de

Bei der numerischen, aerodynamischen Formoptimierung mit Hilfe adjungierter Methoden
werden auf der Grundlage gemittelter Stromungsfelder, die mit Reynolds-gemittelten Navier-
Stokes Verfahren (RANS) berechnet wurden, Sensitivitatsanalysen durchgefuhrt. Bei den
dabei ermittelten Sensitivitatsverteilungen handelt es sich um skalare GréRRen, die fir jede
Zelle des Oberflachengitters die Auswirkungen einer Normal-Verschiebung des jeweiligen
Zellenmittelpunktes auf eine bestimmte Zielfunktion wiedergeben. Die Sensitivitdten geben
also an, wie stark sich die untersuchte Zielfunktion verdndert, sobald das besagte Oberfla-
chenelement in senkrechter Richtung verschoben wird. Im Rahmen einer Optimierungsauf-
gabe, bei der es um die Minimierung einer Zielfunktion - wie z.B. Widerstand - geht, geben
die Sensitivitaten somit fast unmittelbar die vorzunehmenden Korrekturen der Korperoberfla-
che vor. Angemessen geglattet und skaliert kbnnen sie in Verbindung mit den Normalenvek-
toren der Oberflachenzellen zur Bestimmung der Verschiebungsvektoren herangezogen
werden. ([1], [2] und [3])

Es gibt dann zwei Mdglichkeiten, diese Resultate auf das untersuchte Objekt anzuwenden
und die veranderte Form fir eine erneute Simulation zur Verfigung zu stellen:

1. Man geht zurtick zum Entwurf und modifiziert die CAD-Geometrie entsprechend den
Vorgaben, um anschlieBend ein neues Rechennetz zu erzeugen.

2. Man lasst die CAD-Geometrie unverandert und benutzt die Sensitivitaten zur direkten
Verschiebung der alten Gitterpunkte.

Bei den meisten Anwendungen im Rahmen industrieller Formoptimierung mit Hilfe adjungier-
ter Methoden werden vergleichsweise kleine Modifikationen gesucht, da es sich oftmals um
bereits voroptimierte Geometrien handelt und der Optimierungsprozess in kleinen Schritten
iterativ durchlaufen werden kann. In solchen Féallen ist es erheblich einfacher und effizienter,
direkt das bestehende Rechengitter in der naheren Umgebung der behandelten Oberfla-
chenbereiche zu verformen, anstatt die gesamte Prozesskette aus CAD-Entwurf und Gitter-
generierung neu zu durchlaufen. Dies gilt allerdings nur, solange die in einem lIterations-
schritt durchgefiihrten Verformungen in einem angemessen kleinen Rahmen bleiben. Zu
groRe Anderungen kénnen andernfalls dazu fiihren, dass einzelne Gitterzellen zu stark de-
formiert werden, was wiederum Probleme bei der Stromungssimulation verursachen kann.
Doch auch bei sinnvoll gewéhlter Schrittweite kénnen im Verlauf des Prozesses die Abwei-
chungen von der Ausgangsgeometrie, fir die das Ausgangsgitter urspringlich konzipiert
war, irgendwann zu grol3 werden, wodurch das Gitter unbrauchbar werden kann. In vielen
Fallen mussen aul3erdem erst noch die Sensitivitdtsverteilungen selbst vorgefiltert werden,
da sie nicht selten unstetige Bereiche aufweisen.

Das hier vorgestellte Verfahren ermdglicht es, den Prozess so zu steuern, dass auch nach
der Verformung eine hinreichende Qualitéat des Gitters gewahrleistet werden kann. Zunachst
konnen zur Vermeidung von Ausreil3ern die Sensitivitaten bei einem bestimmten Maximal-
wert gekappt werden. Danach werden die Sensitivitatsverteilungen mit Hilfe eines Gaul3-
Filters geglattet und entsprechend der gewlnschten Schrittweite skaliert. AbschlieBend wer-
den mit einer Radialen Basisfunktion (RBF) die resultierenden Verschiebungen der Oberfla-
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chen-Gitterzellen in der Umgebung der verformten Oberflache auf das Volumengitter interpo-
liert. Dabei kbnnen die Parameter der Glattungs- und Interpolationsfunktionen nach Bedarf
angepasst werden. Das Verfahren wurde zunédchst auf die Umstromung einer Kugel ange-
wendet, bei der die entstehende Druckwelle einseitig (oben) minimiert werden sollte. Abb. 1
zeigt das Oberflachennetz der Originalgeometrie der Kugel und die im Rahmen des ersten
Optimierungsschrittes ermittelte ungeglattete Sensitivitatsverteilung. In Abb. 2 ist die Sensiti-
vitatsverteilung nach der Glattung und in Abb. 3 das auf Basis radialer Basisfunktionen ver-
formte Oberflachennetz dargestellt.
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Abb. 1: Oberflachennetz der Originalgeo-
metrie und - farbkodiert — die ungeglattete
Sensitivitatsverteilung
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Abb. 2: Oberflachennetz der Originalgeo-
metrie mit geglatteter Sensitivitatsverteilung
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Abb. 3: Oberflachennetz des verformten Git-
ters
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Ausgangssituation:

For the design of laminar profile, specific pressure distribution - such as a smooth continuous
pressure decrease at the suction side - is desired to delay as far as possible the Tollmien-
Schlichting laminar-turbulent transition point. An efficient inverse design tool based on the
adjoint approach has been therefore developed to provide the airfoil geometry that satisfies a
given target pressure distribution " Such tool is based on a gradient-based optimization
strategy to minimize the L2-norm of the target pressure residual - measured as the difference
between the current and target pressure - over the body surface.

Ziel:

The inverse design tool developed so far requires the definition of the target pressure
distribution over the complete airfoil. Such target pressure is however complex to find since it
has to be physically feasible and match some specific aerodynamic performance, in terms of
lift and pitching moment coefficients. An alternative is to minimize the target pressure
residual over parts where laminar flow should occur - typically some percent of the upper and
lower front parts — and to perform a classical drag minimization at target lift and pitching
moment at the same time. This approach allows 1) to ensure that the final geometry satisfies
the target aerodynamic performance 2) to design a laminar profile with a low wave drag,
without the use of laminar transition criteria in the optimization process. The transition
criteria are in fact used to define the target pressure prior to the optimization. The objective of
the current study is focused on demonstrating the feasibility of the approach using the adjoint
framework.

Losungsweg:
The goal of the optimization is to minimize the cost function / , which is defined as:

S2
/= I(Cp—Cp*)zds+wl(Cl—Cl*)2 +w,Cd

S1
where Cp’ is the target pressure defined between S1 and S2 on the profile, CI" is the target
lift and w, and w, represent constant weighting factors. By choosing proper weighting
factors, the optimization is expected to reduce the drag while matching target lift and target
pressure distribution.
The shape parameterization method used for optimization is mesh point parameterization. The
gradients at the trailing edge are usually extremely high because the cost function is very
sensitive to the deformation at trailing edge. In order to avoid the high deformations at trailing
edge, the gradients at trailing edge are scaled to 1% of their actual value before they are
passed to the optimizer.

110


mailto:fei.ma@dlr.de

Ergebnis:
In this optimization, the NACA2412 airfoil is selected as the initial airfoil with
Cl| ...=0413 and Cd| .. =0.0229. The pressure distribution up to 60% of the upper

surface of the laminar DLR-LV2 airfoil is set as the partial target pressure, and the lift
coefficient of DLR-LV2 airfoil is set as the target lift CI'=Cl|,,,=0.590, where

Cd |,,,=0.0144. The weighting factors w; and w, are setas: w; =100.0,w, =10.0.

Fig.1 shows the convergence of the aerodynamic coefficients C/, Cd and the cost function
versus the design iterations. The optimization converged after 895 iterations. The cost
function decreases quickly at the beginning of the optimization, and the convergence rate of
the optimization slows down after 150 design iterations. The lift of the optimized shape
matches the target value with a difference of about A =0.5% . The drag coefficient of the
optimized shape is Cd |,p;piseq=0-0119 . Compared to the DLR-LV2 profile, the drag is

initial initial —

reduced by 17.4%. Fig.2 shows the comparison of shape and pressure distribution between the
optimized shape and the NACA2412 airfoil: the partial pressure on the upper surface of
optimized shape matches the target pressure distribution very well.

Abschluss:

The drag minimization at target lift and pressure distribution based on the adjoint approach is
a promising way to design laminar profile, without the need of transition criteria during the
optimization run. First encouraging results have been achieved and the methods will be
further improved by including the pitching moment and by defining a target pressure at the
pressure side.
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Die Entwicklung genauer, robuster und effizienter numerischer Algorithmen zur ap-
proximativen Losung der Navier-Stokes Gleichungen ist eine der wesentlichen Her-
ausforderungen in der Stromungssimulation.

Eine wesentliche Technik sowohl zur Steigerung der Robustheit als auch der Effi-
zienz ist die Mehrgittertechnik [1]. Fur unstrukturierte Gitter werden hierbei tblicher-
weise Agglomerationstechniken in Verbindung mit verschiedenen Relaxationsverfah-
ren verwendet. Explizite Runge-Kutta Verfahren weisen haufig fir RANS Rechnun-
gen einen signifikanten Verlust an Robustheit und Effizienz auf. Hierfur sind insbe-
sondere die im Grenzschichtbereich stark anisotropen Zellen verantwortlich.

Um diesen Problemen gerecht zu werden, wurden in die bestehenden expliziten
Runge-Kutta Verfahren Vorkonditionierer eingebettet. Als Vorkonditionierer wurden
entlang der Anisotropien vorher bestimmter Linien im Gitter Teile der ersten Ordnung
Ableitungsmatrizen verwendet. Die so entstehenden block-tridiagonalen Gleichungs-
systeme konnen leicht durch direkte Verfahren, zum Beispiel einem block LU-
Verfahren geldst werden. An Beispielen wurden gezeigt, dass diese Vorkonditionerer
zu einer signifikanten Robustheits- und Effizientsteigerung fihren [2]. Trotzdem sind
bei diesen Methoden die erreichbaren CFL Zahlen immer noch begrenzt.

Daher schlagen wir vor, den impliziten Anteil im Relaxationsverfahren zu erhéhen,
indem als Vorkonditionierer eine vollstandige erste Ordnung Ableitung verwendet
wird. Zur approximativen Losung der linearen Gleichungssysteme wird eine symmet-
rischer Gauss-Seidel Algorithmus verwendet. Entlang der vorher bestimmten Linien
werden im Gauss-Seidel Algorithmus tridiagonale Blocke zusammengefasst. Dem so
formulierten Algorithmus reichen tblicherweise zwei bis drei Iterationen aus, um eine
hinreichend genaue Approximation an die Losung des linearen Gleichungssystems
zu bestimmen.

An numerischen Beispielen wird die Uberlegenheit dieses Losungsverfahrens ge-
genuber den expliziten und linien-impliziten Runge-Kutta Verfahren demonstriert.
Insbesondere kdnnen fur das erste Ordnung implizite Verfahren CFL Zahlen von
1000 und noch gréf3er auch fiir turbulente Rechnungen auf stark anisotropen Netzen
erreicht werden.

[1] Mauvriplis : Multigrid Strategies for Viscous Flow Solvers on Anisotropic
Unstructured Meshes, Journal of Computational Physics 145, 141-165, 1998
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Teil des Forschungsvorhabens ist die Untersuchung des Mischungsverhaltens von Kern- und Neben-
strom von Flugtriebwerken. Dieses spielt fir das Leistungsverhalten sowie Larmemission eines
strahlangetriebenen Flugzeuges eine wesentliche Rolle. Dabei kommen rechnergestitzte Verfahren
zum Einsatz, bei dem RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes)-Modelle verwendet werden.

Bei den hier betrachteten Triebwerken mit mittlerem Bypass-Verhaltnis findet eine Ausmischung z.T.
noch intern, also vor dem Austritt aus der Diise, statt. Sogenannte Lobed-Mixer bzw. Blitenmischer
die in dieser Triebwerksklasse eingesetzt werden, generieren komplexe Wirbelsysteme und kénnen
dadurch den Mischungsgrad erheblich steigern.

Wichtige Parameter fiir das Mischungsverhalten sind dabei auftretende Temperaturgradienten und
SchwankungsgroBen wie die Geschwindigkeits-, Temperatur- bzw. Dichtefluktuationen.

Generell lasst sich sagen, dass die Mischungsrate bei Jets von den RANS-Modellen unterschatzt wird.
Dies liegt unter anderem daran, dass sich die verschiedenen Zweigleichungs-RANS-Modelle fast aus-
schlieBlich darauf beschranken, die Wiedergabe des Stromungsfeldes hinsichtlich der kinetischen
Energie zu verbessern. Die bekanntesten Vertreter hierfiir sind die Zweigleichungsturbulenzmodelle
k-omega und k-epsilon. Sie liefern fir kalte Strahlen im niedrigen Machzahlbereich gute Lésungen.
Flir Hochtemperaturjets kommen hier jedoch wesentliche physikalische GréRRen gar nicht erst zum
Tragen. Der Einfluss der Temperaturgadienten und Temperatur- bzw. Dichteschwankungen im Be-
reich der Scherschicht auf die Mischungsrate des Strahls wird von den Standard-RANS-Modellen nur
unbefriedigend oder gar nicht bericksichtigt. Fir eine rechnerische Bestimmung des Strahllarms
sollte jedoch eine gute Kenntnis liber das Temperaturfeld, sowie die genannten SchwankungsgroRen
vorhanden sein.

Ziel ist es nun ein verbessertes numerisches Verfahren zu finden, um anisotherme Strémungen bes-
ser zu beschreiben. Mit dem neuen Verfahren soll der Einfluss der mittleren Temperaturgradienten
und -fluktuationen auf den Mischungsprozess untersucht werden, sowie die Rechengenauigkeit bei
der Leistungsbestimmung verbessert werden.

Neue Erweiterungen zu den bekannten Zwegleichungsturbulenzmodellen gibt es bereits [1], [2], [3].
Besonders ersteres scheint fir den Einsatz im Hinblick auf unser Anwendungsgebiet vielverspre-
chend. Hier wird die erhéhte Mischungsrate infolge von Temperaturschwankungen nachmodelliert.
Erste Testrechnungen diesem Turbulenzmodell zeigen ein deutlich verbessertes Mischungsverhalten
von heiRen und kalten Strahlen (siehe Bild 1).

Einen ebenso qualitativ und quantitativ starken Einfluss auf die Rechenergebnisse weisen unter-
schiedliche Vernetzungsstrategien auf.

Ein Vergleich von Tetraeder-Hybrid-Netzen mit reinen Hexaedernetzen hat gezeigt, dass erstere eine
deutlich héhere numerische Diffusion aufweisen. Trotz zum Teil groberer Netze mit deutlich weniger
Zellen |6sen die strukturierten Netze Stromungsphanomene deutlich besser auf als die feineren Tet-
ra-Hybrid-Netze.
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Dies zeigt vor allem die Betrachtung mit Fokus auf die Mischungsscherschichten. Wenn die Gitter-
netzlinien in Stromungsrichtung verlaufen und zu wenig turbulente kinetische Energie fiir eine Erho-
hung der turbulenten Viskositat sorgt, ist bei den strukturierten Netzten kaum Ausmischung erkenn-
bar. Der HeiB- und Kaltstrahl laufen dann geschichtet ohne Ausmischung Gibereinander hinweg.

Wie Versuche gezeigt haben liegen die Ergebnisse, die mit Tetraedernetzen erzielt wurden naher an
der realen Physik. Die numerische Diffusion infolge der unstrukturierten Netzbeschaffenheit sorgt
hier fiir eine scheinbar bessere Ausmischung der Strahlen und auch die Leistungsbeiwerte liegen
naher an den Experimenten.

Es wird daher vermutet, dass sich bei der Verwendung von unstrukturierten Netzen zwei Fehler ge-
genseitig aufheben. Die mangelhaft modellierte Physik beim Ausmischen von Heil3- und Kaltstrahlen
in den Standard-Turbulenzmodellen wird zum Teil durch die zusatzliche numerische Diffusion wieder
revidiert. Mit einer verbesserten Modellierung sollten folglich mit den prinzipiell genaueren struktu-
rierten Netzen bessere Ergebnisse moglich sein als dies bisher der Fall ist.

Als Stromungsloser wurde zum einen der kommerzielle Code Ansys FLUENT verwendet. Hier sind die
Standard-Turbulenzmodelle bereits eingebaut und der Loser bietet mit seinen eingebauten Tools
(wie z.B. Multigrid, blockimplizite Formulierung, etc.) selbst fiir sehr groBe Netze eine gute Perfor-
mance bzgl. Rechenzeit.

Fiir das Testen verschiedener Turbulenzmodelle kommt ein an der TU Miinchen geschriebener dich-
tebasierter Riemannldser zum Einsatz, welcher auf dem open source Code OpenFOAM basiert. Der
Loser befindet sich allerdings noch im Entwicklungsstadium. Verschiedene Validierungsrechnungen
bescheinigen dem Loser eine sehr gute Genauigkeit. Allerdings kommt es bei der Anwendung des
Losers in manchen Fallen noch zu ungewollten Storungen. Bei einer Disenstrémung, welche in ein
Fernfeld austritt und der Co-Flow nur eine geringe Machzahl aufweist, kommt es zu unphysikalischen
Instabilitdten in der Mischungsscherschicht ausgehend von der Diisenhinterkante. Die Ursachen die-
ser Storung sind noch nicht bekannt und miissen noch untersucht werden um den Léser universell
einsetzbar zu machen.

Bild 1: Totaltemperatur der Strémung durch die Dise hinter dem Blitenmischer.
links: standard k-omega Turbulenzmodell
rechts: nach [1] modifiziertes k-omega Turbulenzmodell

Literatur:

[1] Khaled S. Abdol-Hamid, S. Paul Pao, Steven J. Massey, and Alaa Elmiligui, Termperature Cor-
rected Turbulence Model for High Temperature Jet Flow, Journal of Fluids Engineering 126
(2004), 844-850.

[2] William A. Engblom, Nicholas J. Georgiadis, and Abbas Khavaran, Investigation of Variable-
Diffusion Turbulence Model Correction for Round Jets, AIAA Paper 3085 (2005).

[3] Christopher K. W. Tam and Anand Ganesan, Modified k-epsilon Turbulence Model for Calcula-
tion Hot Jet Mean Flows and Noise, AIAA Journal 42 (2004), 26—-34.

115 STAB



Mitteilung
Projektgruppe / Fachkreis: Numerische Simulation

An Extension of the y-Reg: Transition Transport Model
for the Prediction of Crossflow-induced Transition

Cornelia Seyfert
DLR, Institut fiir Aerodynamik und Strémungstechnik, Abteilung C*A?S?E,
Bunsenstralle 10, 37073 Gottingen
cornelia.seyfert@dlr.de

The y-Reg; transition transport model was implemented into the DLR-TAU Code and
validated for various 2D testcases such as a flat plate, 1-element airfoils and 3-
element airfoils [1]. The application of the model to 3D configurations is restricted by
the ability of the y-Reg: model to predict 2D transitions mechanisms like separation-
induced, Tollmien-Schlichting-based and by-pass transition, only. The present work
shows an approach for extending the y-Reg: model in order to predict the 3D transi-
tion mechanism of crossflow-induced transition.

The motivation for building the y-Regt model was to enable transition prediction within
a RANS-based CFD code. While modern CFD-codes are based on the concept of
local variables, the transiton process is driven by non-local variables like the growth
of disturbances along streamlines. Thus, a correlation of local to non-local quantities
was needed to develop such a transport model.

To set up the correlation, Menter and Langtry [2] used an approach that was already
successfully applied by Liepmann [3] and Van Driest and Blumer [4]: if the ratio of
turbulent to viscous stress in the boundary layer reaches a critical value, transition
will take place. This approach was applied to a 2D boundary layer which resulted into
the Reynolds number based on the streamwise vorticity Re,x, which is a local quan-
tity. An approximation of the velocity profile according to Pohlhausen [5] with the di-
mensionless variables n = y/6 and U = u/U. was introduced into the Reynoldsnumber
Rex. The distribution of Re,x over the boundary layer thickness has a maximum. The
maximum value was taken as the critical value, which resulted into the following for-
mula:

Revx,max = BSU@{nZ ((11_U:| (1)
H N N=Nmax

The term in the parenthesis is 0.2575. The right hand side of the equation was ex-

tended by the momentum thickness 6 and the approximation of Schlichting [5] 6/6 =

315/37 was introduced. The final correlation is given in equation (2).

Revemax _ 5 19 @)
Reet

Here, the stress ratio was considered in a 2D boundary layer, which prevents the
prediction of 3D transition phenomena. To extend the model to the prediction of
crossflow instability on wing-type geometries, the stress ratio was modified. Instead
of taking the streamwise stress ratio, the spanwise stress ratio in the boundary layer
was considered and a spanwise vorticity Reynolds number Re,, was obtained.

While the 2D velocity profile in the boundary layer was replaced by an analytical ap-
proximation, there exists no analytical approximation for the spanwise velocity com-
ponent of a 3D boundary layer. Instead, the Falkner-Skan-Cooke-ODE system [6]
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was used which is an approximately similarity solution of the 3D boundary layer
equations.

Again, the maximum of Re,, was taken as the critical value. The Falkner-Skan-Cooke
(FSC)-equations were solved numerically. In order to apply the empirical C1-
transition-criterion given by Arnal [7] to correlate the local stress ratio with the non-
local information of the transition criterion, the Reynolds number based on displace-
ment thickness was introduced. Finally, the local to non-local Reynolds number cor-
relation to predict crossflow instability was derived:

R

c
— ¥ —f(locally evaluated FSC-equations) (3)
Regot

Different to the correlation that is valid for Tollmien-Schlichting-based transition in
equation (2), the correlation for crossflow-induced transition in equation (3) depends
on the local sweep angle ¢ and the local Hartree-Parameter By.

The extended y-Regi-Res: model was implemented into TAU and tested on the infi-
nite swept ONERA D wing. The results for the transition locations as a function of the
geometric sweep angle were compared to experimental data, results obtained by the
eM-method and the C1-criterion as well as results from the original y-Reg; model. (Fig-
ure 1 (a) and (b)).
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(a) Re = 1.0 Mio. (b) Re = 1.5 Mio.

Figure 1: Transition locations on the ONERA D wing

Future work will include the application of the extended y-Regy-Resx model to the
ONERA M6 wing, which is a 3D plain wing. If the prediction of crossflow-induced
transition yields reasonable results for this configuration, the y-Rey-Res; model pro-
vides transition prediction capabilities for a wide range of aerodynamic applications.
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The last decade has seen a tremendous interest in high order numerical methods,
in particular in the discontinuous Galerkin (DG) Finite Element method. This method
enables an intuitive and convenient treatment of convective terms via approximate
Riemann solvers employed as numerical flux functions over element interfaces. This
property leads to a large interest in the DG approach for CFD applications in the
area of compressible aerodynamic flows. The analysis of turbulent flows employ-
ing steady-state computations based on Reynolds-averaged Navier—Stokes (RANS)
models might be considered as the work-horse in this field. Nevertheless, DG re-
sults are relatively rare for this particular application [2]. One of the reasons for this
might be the stiffness introduced by both the turbulence model equations and the
highly stretched meshes typically used for an efficiente solution of turbulent boundary
layers.

These stiffness issues necessitate the use of a strong solver. A rather robust
method can be achieved with Newton-like methods. For complex problems, typi-
cally some form of stabilization has to be introduced, e.g. a pseudo-time stepping,
which transforms the method into a Backward—Euler approach. This method is a
fully implicit method, it is the standard solver in the DLR PADGE code to solve the
RANS—-k—w equations. This approach is predominantly used for recent results [2],
but it introduces very high memory requirements, as the full Jacobian of a high or-
der discretization is stored. The necessity to use efficient preconditioners for iterative
solvers of the linear systems often yields a further increase in memory consumption.

The DG method lends itself to a p-multigrid solution procedure, in which the solution
of the original problem is accelerated with the help of coarser problems defined on
the same computational mesh, but with a reduced order discretization [1]. In the p-
multigrid the equations are solved by considering a hierarchy of linear spaces on the
same grid

Vhypmin C Vh7pmin+1 C e C Vh,p—l C Vh,p'

On every level | > p,,;, @ smoother GL;(u,, f;) is used. At the coarsest level p,,;, a
Backward—Euler solver is applied. The solution and the defect between the various
approximation levels have to be transfered. The restriction operator for the nonlinear
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state vector is given by an orthogonal L?-projection le : Vi — Vy,1[1]. Further-
more, the prolongation of the nonlinear state vector is obtained via a natural injection
Il | : Vu,_1 — V,, and a restriction operator for the defect between the various ap-
proximation levels is defined by I/~ := (1! ,)”.

The p-multigrid algorithm is stated as follows:

Algorithm 1 p-multigrid algorithm NMG(f;, u;, m, l, prmin, 7)

1: if | = ppsn then
Solve L, . (u,, . )=f
Set Solution to 1, ,,, .
if | > pn then
fori =1tomdo
u; := GL{(u;,f;) /" pre-smoothing */
U?_l = jllillll
£ =f + IR - L)) — (f-1 — Ly—1(u_)))
9: fork=1tordo
10: uf_l = NMG(f,_q, uf:117m7l — 1, Pmin, T)
1: O :=w + IALl (uj_; —u) ;)
12: fori=1tom do
13: w; = GLj(w,f;) /* post-smoothing */
14: return

Pmin

@ N oD Rr b

The p-multigrid algorithm is recursively defined. While | > p,.;, the state vector
u; is smoothed m-times using a smoother and then the state vector and the defect
between the various approximation levels is restricted to the space V,,;_,. After these
steps the recursion takes place with adapted values. When 7 = 1 a V-cycle is done,
whereas 7 = 2 produces a W-cycle. The error between the processed state vector
from the lower levels and the restricted state vector from the beginning is prolongated
and added to the state vector u; on level [. After that a second smoothing takes place.
On the coarsest level, a Backward—Euler solver is applied.

In this setting, an efficient smoother is required on each level, i.e., for each dis-
cretization order. While explicit time-stepping schemes are very memory efficient,
they typically yield unacceptable rates of convergence, in particular for stiff problems.
In contrast to that, fully implicit methods suffer from tremendous memory require-
ments. An efficient smoothing strategy might be found as a compromise between
these extremes.
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Einleitung

Die Stromung von Rinnsalen ist ein Spezialfall der Stromung von dinnen Filmen. Rinnsale
werden ausgebildet, wenn der Volumenstrom der Filmstromung so klein wird, dass der Film
aufreilt. Diese Art der Stromung kann in vielen technisch relevanten Anwendungen gefun-
den werden. Wenn Uberkritische Wassertropfen auf der Fligeloberflache nicht sofort gefrie-
ren, sondern durch Koaleszenz einen diinnen Film bilden, kann bei der Vereisung an Flug-
zeugen dieses Phanomen ebenfalls auftreten. Diese Erscheinung wird in der Literatur als
srunback water film’ bezeichnet [1]. Aus diesem Film kdnnen sich ebenfalls Rinnsale entwi-
ckeln.

Bisherige Untersuchungen betrachten tberwiegend den Einfluss der Gravitation auf die Ent-
wicklung der Rinnsale [2]. Experimentelle Untersuchungen zum Einfluss von Uberstromung
von Rinnsalen diskutieren Samenfink et al. Myers et al. [3]. Sie stellen analytische und nu-
merische Ergebnisse zu diesem Thema vor.

Messtechnik

Zur guantitativen Beschreibung der Stréomung von Rinnsalen stellen Johnson et al. [2] ein
Fluoreszenzverfahren vor, welches grundséatzlich ermdglicht, die Hohe der Rinnsale, die
Ausbreitungsgeschwindigkeit der Kontaktlinie der Rinnsale und die Ausbildung von Struktu-
ren zu beschreiben. Weiterhin ist die Bestimmung von dynamischen und statischen Kontakt-
winkeln méglich.

In der vorliegenden Untersuchung wird ein System eingesetzt, das fur die Bildaufnahme
Standardkomponenten eines Particle Image Velocimetry Systems verwendet. Als Fluores-
zensfarbstoff wird Rhodamin B verwendet. Abweichend von bisherigen Untersuchungen [4]
wird fur die Anregung ein Argon-lonen-Laser (Ar+-Laser) verwendet. Dieser liegt mit einer
seiner Emmisionlinien von 514.5nm etwas entfernt vom Maximum des Anregungsspektrums
von Rhodamin B. Nach Anregung mit dem Ar+-Laser wurde die Intensitat des Fluoreszenz-
lichtes mittels einer PCO 4000 CCD Kamera aufgenommen. Den Grauwerten der aufge-
nommen Bildern wird eine Hohe zugeordnet. Diese Zuordnung wird durch eine vorher durch-
gefuihrte Kalibrierung maoglich. So sind beriihrungslose, flachige Messungen der Hohe von
Rinnsalen an einer Uberstromten ebenen Oberflache in einem Windkanal moglich. Die Mes-
sungen wurden im GroRen-Gitterwindkanal Braunschweig (GGB) des Instituts fur Stro-
mungsmechanik durchgefihrt.

Ergebnis:

In Vorversuchen konnte gezeigt werden, dass ein Argon+-Laser geeignet ist als Anregungs-
lichtquelle fir den Fluororenzenzfarbstoff Rodamin B zu dienen. Der Zusammenhang zwi-
schen Intensitat des Fluoreszenzlichtes und der Rinnsalhthe wurde mit einer Kalibrierung
ermittelt. In ersten Windkanalversuchen wurde der Einfluss der Geschwindigkeit der Uber-
stromung und des Volumenstroms der Rinnsale betrachtet, wobei im ersten Fall die Rinnsale
sich horizontal entwickeln. Abb. 1 zeigt die Verteilung der H6he h eines Rinnsals Uber den
Querschnitt fur zwei verschiedene Volumenstrome fir eine Anstrémgeschwindigkeit
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U.=20m/s. An derselben Position aber fiir einen festen Volmenstrom Q=600 ml/h des Rins-
sals zeigt Abb. 2 die Verteilung der H6he h Uber den Querschnitt des Rinnsals.
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Abbildung 1 Hohenverteilung fur U=20,m/s,

horizontale Ebene

Abbildung 2: Héhenverteilung fur
Q=600ml/h, Horizontale Ebene

Die Verteilung von h bei der Uberstromung einer vertikal ausgerichteten Ebene bei einer
Anstromgeschwindigkeit von U.,,=20m/s flr zwei Volumenstrome zeigt Abb. 3.
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Abbildung 3 Héhenverteilung fur U,=20m/s
vertikale Ebene

Es konnte gezeigt werden, dass die Fluores-
zenzmessmethode auch unter Verwendung ei-
nes Ar+-Lasers in einem Windkanal auf ebenen
Oberflachen eingesetzt werden kann. Es konnte
in ersten Versuchen der Einfluss von Uberstro-
mungsgeschwindigkeit und Volumenstrom be-
stimmt werden. Die HOhe der Rinnsaale nimmt
mit zunehmenden Volumenstrom zu und mit
steigender Uberstromungsgeschwindigkeit ab.
Die Gravitation bewirkt im Fall der vertikal aufge-
bauten ebenen Platte eine unsymmetrische Ver-
formung der Rinnsaale und einen nur noch ge-
ringen Einfluss des Austrittsvolumenstroms auf
die Hohe der Rinnsaale.

Ausblick

In weiteren Untersuchungen soll das hier vorge-
stelle Messfahren fir zeitaufgeléste Messungen
eingesetzt werden. Ausserdem werden die vor-

liegenden Daten flachenhaft ausgewertet und ebenfalls werden die statischen Kontaktwinkel

ermittel.
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A future space transportation system as a successor of the European Ariane 5 space-craft is
recently studied in an expansive joint project. Due to material safety aspects and efficient
design parameters the dynamic flow interaction with the main nozzle in the rear of such a
launcher is from major interest from the fluid mechanical side. In order to examine the flu-
id/structure interaction for an accurate estimation of the mechanical loads, unsteady velocity
field measurements were already carried out, see [1]. Unsteady pressure-sensitive paint
(iPSP) measurements were recently performed and presented here for a better assessment
of the dynamic loads on the nozzle originating from large-scale coherent structures. The
wind tunnel model used for these investigations is partly presented in Fig. 1. The diameter of

Fig. 1 Close-up on the model of the generic space launcher made from aluminum and covered with
unsteady pressure-sensitive paint (iPSP). The model is equipped with unsteady pressure and tem-

perature sensors; left: coating for sting investigations; right: coating for base investigations

the rear-sting mounting is derived from the nozzle diameter which originally is present at that
place. Earlier investigations on the model carried out with high-repetition rate PIV confirmed
the appearance of highly unsteady large- and small-scale coherent structures in the wake
interacting with the sting mounting (nozzle). Results as well as the model geometry are pre-
sented in [1]. From these investigations, this model made from aluminum is derived and op-
timized for iPSP measurements (p-,T- sensors, markers for image resection).

The tests were carried out in the trisonic wind tunnel facility Munich, see [1]. Due to the blow-
down design of the wind tunnel a strong temperature change within the run time is acting on
the model. Due to this, a series-like image acquisition of wind-on and wind-off signal images
was chosen. The wind tunnel was started and after a certain time (15-20 seconds) for mod-
el-temperature adaption the recording was started. Within the recording time of the camera
(6-20 seconds, depending on the sampling-rate) the wind tunnel was stopped so that the
reference wind-off signal images were directly recorded as well. A comparable image acqui-
sition procedure was chosen for steady PSP investigations already, compare [2], and it re-
vealed its potential for economic data acquisition in this wind tunnel facility. The image num-
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ber varied between 12000 and 44000 imag-
es for each test case. Investigations at
Mach number 0.3 and 0.7 at several sam-
pling-rates were carried out for the sting and
the base region of interest. A Phantom V12
CMOS high-speed camera was used for
image acquisition. The frame-size was
adapted in order to obtain higher sampling-
rates. A single polymer PtTFPP dye was
used as optical pressure sensor. The dye
was anchored in a porous polymer/ceramic
layer, [3]. The PSP signal was filtered, using
a A = 570 nm long-pass interference filter
with high optical density. The excitation of
the PSP was performed using 2x 10 Watt
Luminus high-power LEDs in continues-
wave mode positioned approx. 30 cm away
from the model.

Fig. 2 shows the power spectra versus the
Strouhal number measured on the base at
Mach number 0.7 derived from the unsteady
pressure sensors (top, black) sampled with
10 kHz and derived from the iPSP results
(bottom, orange) sampled with 2 kHz. The
significant spectral peaks shown in the Ku-
lite signals were also resolved with iPSP.

In Fig. 3 the instantaneous pressure fluctua-
tions on the base are presented for one time
step. A mode-like structure of the fluctua-
tions was predicted by numerical simulations
and it is confirmed with iPSP. In Fig. 4 the
pressure distributions for two time steps with
At = 0.003 indicate the convection of a large
coherent structure along the sting at Mach
number 0.3. The dashed line indicates the
location of the mean wake vortex re-
attachment.
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Fig. 2 Power spectra versus Strouhal number
on the base measured with Kulites (top, black)
and iPSP (bottom, orange) at Mach number
0.7. The sampling rate of the Kulite sensors
was fsky = 10 kHz and f psp = 2 kHz for iPSP,
respectively. The dashed line indicates the
Strouhal number for dominant vortex shed-
ding, fsheq (Ma = 0.7) = 900 Hz or St =0.21.

Fig. 3 Color-coded distribution of pressure
modes on the base measured with iPSP at
Ma = 0.7. Red indicates low pressure regions
and blue high pressure regions, respectively.
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Fig. 4 Convection of coherent vortex struc-
tures on the sting for 2 time steps (4t = 0.003
s) at Mach number 0.3, red indicates low
pressure regions and blue high pressure re-
gions, respectively. The dashed line shows the
spatial position of the mean wake vortex reat-
tachment.
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Weitestgehend unbeachtet in den Ingenieurwissenschaften wurden im Bereich der medizini-
schen Physik Verfahren zur Strémungsmessung mithilfe von Kernspinresonanztomographie
entwickelt. Dieses Messverfahren (MRV/MRI — Magnetic Resonance Velocimetry/Imaging)
bietet eine bisher ungeahnte Datendichte im dreidimensionalen Raum kombiniert mit Gberra-
schend kurzen Messzeiten flr gleich mehrere Messgrof3en: Komplette dreidimensionale Da-
tenséatze von Geschwindigkeit, Turbulenz und Konzentrationsverteilungen [1].

Die vielseitige Anwendung dieser Verfahren im Bereich des Maschinenbaus ist bisher noch
nicht richtig verbreitet, wird jedoch seit ein paar Jahren aul3erst erfolgreich an der Stanford
University und seit kurzem auch an der TU Darmstadt praktiziert. In Kombination mit moder-
nen Rapid-Prototyping Herstellungsverfahren fiir die zu untersuchenden Modelle, erlaubt die
Kernspintomographie den Aufbau des Experiments, die Durchfihrung und die Datenbereit-
stellung innerhalb weniger Tage. Beliebig komplexe Geometrien und Strdémungen kdénnen
ohne aufwendige MalRnahmen, wie sie z.B. fUr heutige laser-optische Messmethoden not-
wendig sind, untersucht werden. Das fiir den Maschinenbau noch junge Verfahren ist schon
auRerst Uberzeugend, befindet sich jedoch noch immer im Stadium der Erforschung und
Entwicklung. Der Fokus und zugleich die kiinftige wissenschaftliche Herausforderung auf der
technologischen Seite liegt hierbei auf der Verbesserung der Genauigkeit, der Validierung
mit anderen Messmethoden, der Entwicklung neuer Messverfahren fur weitere Grol3en und
der weiteren Reduktion der Messzeit.

Messprinzip: Das gesamte Messprinzip beruht auf der Beeinflussung und anschliel3enden
Messung von Eigenschaften der sogenannten Spins — in der Regel von den Protonen in
Wasserstoffkernen. Diese vollfihren eine Prazessionsbewegung um eine Achse, welche
durch Anlegen eines starken auReren Magnetfeldes im Raum orientiert wird. Durch Modula-
tion dieses Magnetfeldes, sowie durch hochfrequente elektromagnetische Pulse kann diese
Prazessionsbewegung koordiniert werden und physikalische Eigenschaften des Fluides in
den von den Spins selbst ausgesendeten elektromagnetischen Signalen kodiert werden. Die
zu messenden physikalischen Eigenschaften kénnen Einfluss auf die Frequenz der Prazes-
sionsbewegung nehmen oder eine Verschiebung des Phasenwinkels hervorrufen. Durch
geeignete Sequenzen von Magnetfeldgradienten und HF Pulsen, sowie von Referenzmes-
sungen konnen diese Veranderungen als raumliche Information dekodiert werden.

Messapparatur: Generell sind bildgebende Kernspintomografen fir diese Art von Messun-
gen geeignet. Dazu zahlen gréRere und kleinere Laborgerate, aber auch herkémmliche
Ganzkdrperscanner, wie sie in vielen Kliniken oder Radionlogenpraxen zu finden sind. Die
Gerate mussen mit speziellen Sequenzen (Messprogrammen) betrieben werden, um die
gewtnschte Information extrahieren zu kénnen. Hierfur ist hochspezialisiertes know-how
erforderlich, welches von unseren Partnern des Universitatsklinikums Freiburg beigesteuert
wird. Die Radiologieabteilung verflgt Uber Forschungsgerate welche fir Messmethodenent-
wicklungen, hauptsachlich fir medizinische Zwecke, genutzt werden. Ein absolut zuverlassi-
ges Pumpensystem und ein perfekt dichtes und MR kompatibles Modell werden dann fir die
jeweilige Messaufgabe angepasst und hergestellt und im Kernspintomografen vermessen.

Messbare Grof3en: Im Bereich der Ingenieurswissenschaften ist die Magnetresonanztomo-
grafie bereits vielfach zur Messung von 3D3C Geschwindigkeitsverteilungen verwendet
worden z.B. [1,2]. Bei diesen Messungen werden in einem dreidimensionalen kartesischen
Raster die Geschwindigkeiten in die drei Raumrichtungen in jedem Punkt gemessen. Es
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muss betont werden, dass es sich hierbei um zeitlich gemittelte Daten handelt und keine
zeitabhangigen Geschwindigkeitsverlaufe gemessen werden kdénnen. Die Messungen kon-
nen mit einer raumlichen Auflésung von 0,4mm aufwarts durchgefiihrt werden dabei kénnen
in der GréRenordnung von 10" Vektoren anfallen. Je nach erforderlichem Signalrauschab-
stand braucht es daflr 10-20 einzelne Scans, von denen jeder etwa 6 Minuten dauert.

Die Messungen konnen in laminaren oder in turbulenten Strémungen durchgefihrt werden.
In turbulenten Strémungen kommt es zu einer Verringerung der Signalmagnitude durch die
permanent wechselnde Geschwindigkeit (-sverteilung) in den einzelnen Voxeln. Dieser Effekt
kann zur Bestimmung der Standardabweichung der Geschwindigkeit herangezogen werden,
und so einige Komponenten des Reynoldsspannungstensors [3] ermittelt werden.

Die Messungen werden mit Wasser als Medium durchgefuhrt. Einerseits sind die verwende-
ten klinischen Tomografen fur die Spins und die Signalstarke im menschlichen Gewebe op-
timiert, andererseits ermoglicht die hohe Dichte des Wassers die kurzen Messzeiten bei gu-
ten Signalrauschabstdnden. Dem Wasser muss zusatzlich ein Kontrastmittel in geringer
Konzentration hinzugefiigt werden, um die signalerzeugenden quantenmechanischen Pro-
zesse zu beschleunigen. Das ermdglicht es, mit zwei Pumpern zu arbeiten und zwei Volu-
menstrome zu fordern, von welchen einer kein Kontrastmittel enthalt und somit kein Signal
liefert. In den raumlichen Daten kann man anhand der Signalstarke auf das Mischungsver-
haltnis in jedem Punkt schlieBen und auf diese Weise Konzentrationsmessungen [4]
durchfiihren, sowie Mischungsprozesse beobachten. Besonders im Hinblick auf Kihlungs-
aufgaben, wie z.B. Filmkuhlung von Turbinenschaufeln, liefern derartige Konzentrationsmes-
sungen wertvolle Informationen.

Die Temperatur des Mediums bt ebenfalls einen Einfluss auf die Eigenschaften der Spins
aus. Verschiedene Verfahren erméglichen die Verschliisselung der Temperatur im gemes-
senen Signal, und stellen eine gleichzeitige Temperaturfelderfassung zusammen mit der
Geschwindigkeitsfeldmessung in Aussicht [5]. Die Trennung der Effekte von Geschwindigkeit
und Temperatur auf die Spins ist jedoch noch eine Herausforderung und erfordert einen
Entwicklungsaufwand.

Stark verkirzte Messsequenzen konnen verwendet werden, um Momentaufnahmen der
Stromung zu erhalten. Diese Daten haben jedoch einen unzureichenden Signalrauschab-
stand und eignen sich daher nur zur Erfassung periodischer Strémungen, indem mit einem
geeigneten Trigger mehrfach derselbe Phasenwinkel der periodisch schwankenden Stro-
mung gemessen wird. Auf diese Weise kdnnen periodische Stromungen phasengemittelt mit
grolRer Datendichte und verhéltnismafig geringem Aufwand gemessen werden.

Zusammenfassend kann die Kernspintomografie zur Stromungsmessung als ein Uberaus
potentes Messverfahren bewertet werden, dessen ganzes Potential fur den Maschinenbau
als auch flr die medizinische Diagnostik bei weitem noch nicht ausgeschopft ist. Eine neu
eingerichtete Nachwuchsgruppe an der TU Darmstadt ,Kernspintomografie im Maschinen-
bau“ hat in Kooperation mit dem Universitatsklinikum Freiburg mit der Anwendung dieser
Technologie auf ingenieurswissenschaftliche Problemstellungen begonnen.

[1] Elkins, C.J., Alley, M.T.: Magnetic resonance velocimetry: applications of magnetic resonance im-
aging in the measurement of fluid motion. Experiments in Fluids 43, 823-858 (2007)

[2] Grundmann, S., Sayles, E., Elkins, C., Eaton, J.K.: Sensitivity of an asymmetric 3d diffuser to vor-
tex-generator induced inlet condition perturbations. Experiments in Fluids, DOI: 10.1007/s00348-011-
1205-0 (2011)

[3] Elkins, C.J., Alley, M.T., Saetran, L., Eaton, J.K.: Three-dimensional magnetic resonance veloci-
metry measurements of turbulence quantities in complex flow. Exp Fluids (2008)

[4] Benson, M., Elkins, C., Eaton, J.: Measurements of 3d velocity and scalar field for a filmcooled
airfoil trailing edge. Experiments in Fluids 51, 443-455 (2011)

[5] Elkins, C., Markl, M., lyengar, A., Wicker, R., Eaton, J.: Full-field velocity and temperature meas-

urements using magnetic resonance imaging in turbulent complex internal flows. Journal of Heat and
Fluid Flow 25, 702-710 (2004)
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1. Einfuhrung

Um den Wirkungsgrad und die Treibstoffeffizienz von Flugtriebwerken und stationdren Gasturbinen weiter zu
steigern, werden immer hohere Turbineneintrittstemperaturen angestrebt. Dies wird erreicht indem innengekiihl-
te Schaufeln mit Warmedammschichtsystemen (TBCs) aus Y,Oz-stabilisierten ZrO, eingesetzt werden. Auf
diese Weise kénnen bisher Turbineneintrittstemperaturen bis zu 1400°C erreicht werden.

Kommt es zum Betrieb der Turbinen in einer staubigen Atmosphére, fuhrt dies unweigerlich zur Erosion auf den
betroffenen Komponenten. Auftreffende Partikel konnen die keramische Wéarmedammschicht beschédigen, was
Zu einer hdheren thermischen Belastung des Metallsubstrats fihrt. Beeinflusst wird die Erosion durch Faktoren
wie Partikelgrofe, Angriffswinkel, Geschwindigkeit und Umgebungsbedingungen.

Die Erosionsmessungen der Universitdt der Bundeswehr finden in einem Plasmawindkanal statt, bei dem Parti-
kel radial in den Heil3gasstrahl zugefiihrt werden. Mit Hilfe dieser Testmethode ist man in der Lage zu beurtei-
len, welche Faktoren auf das Erosionsverhalten der Werkstoffe Einfluss hat. Die Ergebnisse dienen der Ein-
gruppierung der Werkstoffe und ihrem Erosionswiderstand unter bestimmten V ersuchsbedingungen.

Da der Partikelgeschwindigkeit eine besondere Rolle innerhalb des Erosionsprozesses zugeschrieben wird, be-
handelt diese Arbeit vor alem die diagnostische Mdglichkeit zur Bestimmung der Partikelgeschwindigkeit. In
diesem Fall bietet die PIV-Messung den Vortell, dass das Messgebiet eine grofiere Flache abdeckt und nicht auf
einen Punkt konzentriert ist. Typische MessfeldgroRen liegen im Bereich von 6 cm”

2. Konzept der Erosionsmessung

Mit Hilfe der Erosionsmessung l&sst sich der Materialverlust bestimmen, der durch das Auftreffen fester Partikel
auf die Material probe verursacht wird. Bisher sind standardisierte Testbedingungen nur fir den niederen Tempe-
raturbereich bekannt. Fir den Hochtemperatubereich ist es erforderlich neue Standards zu entwickeln, welche
sich zusétzlich an den Standards zur Messung des Werkstoffabtrags bei Stahl orientieren [1]. Zur Festlegung
unterschiedlicher Testbedingungen wird dazu der Plasmawindkanal des Instituts fir Thermodynamik der Fakul-
tét fur Luft- und Raumfahrttechnik der Universitét der Bundeswehr verwendet.

Als Werkstoff fir die Partikel wird kantiges (gebrochenes) Al,O; verwendet und zusétzlich eine einheitliche
Charakteristik aufweist, wie z.B. Partikelgréfe, Feuchtigkeit und chemische Zusammensetzung.

Durch den regelméfiigen Einsatz von Referenzmaterialien wird gewéhrleistet, dass eine Ruckfuhrung der Mess-
ergebnisse auf anerkannte BezugsgroRRen (Standards) erfolgen kann. Die Kalibrierung der Anlage unter Stan-
dard-Testbedingungen findet auch dann statt, wenn Materialien unter anderen Randbedingungen getestet wer-
den.

3. Konzept des PI1V-Systems

Das Prinzip des PIV-Systems basiert auf der Messung von Wegstrecken kleiner Partikel innerhalb einer Stro-
mung, wahrend eines kurzen Zeitintervalls. Beleuchtet werden die Partikel mit Hilfe eines Lasersheets, das re-
flektierte Licht wird so von einer Kamera detektiert. Bei der Auswertung der PIV-Bilder erkennt man Partikel-
paare die um einen bestimmten Betrag zueinander verschoben sind.

Wenn die Partikeldichte sehr niedrig ist, dass heifdt der Abstand zwischen zwei unterschiedlichen Partikel grofRer
ist, als die Partikelverschiebung, dann |&sst sich die Wegstrecke sehr einfach bestimmen. Diese Methode wird
haufig al's 'low-image-density PIV' oder auch 'particle tracking velocimetry PTV' genannt [2].

3.2. Autokorrelation

In dieser Arbeit soll nur die Analyse von doppelt oder mehrfach belichteten Bilder beschrieben werden. Fir die
Berechnung der Autokorrelationsfunktion stehen zwei Methoden zur Verfiigung, zum einen die direkte numeri-
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sche Berechnung und zum anderen Uber die Fourier-Transformation des L eistungsdichtespektrums, entspre-
chend dem Wiener-Kinchin-Theorem [3].

Bel der durchzufiihrenden Berechnung multipliziert man die beiden Fouriertransformierten der komplex konju-
gierten Matrix und der originalen Matrix und gelangt so zur Spektralen Leistungsdichte der Funktion. Fir eine
bessere Darstellung im Zeitbereich bildet man anschlief3end die Umkehrfunktion (IFFT) zur schnellen Fourier-
Transformation (FFT). Der gréfte Vorteil der Fourier-Transformation gegeniiber der direkten Autokorrelation
liegt in der niedrigen Rechenzeit, die sich von O[N?] Operationen auf O[N log N] reduziert.

4. Versuchsaufbau

Zu dem PIV-System gehort ein gepulster Nd:Y AG-Laser mit einer Leistung von 30 W und einer Repetitionsrate
zwischen 10 kHz und 50 kHz.

Fur die Aufzeichnung der Bilddaten wird eine schwarz-weil3 CCD-Kamera mit kurzen Integrationszeiten ver-
wendet. Auf Grund der hohen Stréme des Plasmalichtbogens kénnen elektrische Interferenzen auftreten, damit
das Kamerasignal nicht gestort wird, ist die Kamera Uber ein Glasfaserkabel mit der PCI-Karte des Steuerrech-
ners verbunden. Zum Schutz der Kamera vor Pulver und Heil3gasstrahl wird ein Nikon Objektiv mit 100 mm
Festbrennweite verwendet. Somit werden hohe Gegenstandsweiten erreicht und der Abbildungsmalistab 18sst
sichim Bereich von M = 0.24 bis 0.4 variieren.

Auf Grund seiner hohen Temperaturen besitzt der Heil3gasstrahl ein hohes Eigenleuchten. Damit das von den
Partikeln reflektierte Laserlicht ein gentigend hohes Signal-Rausch Verhdtnis aufweist, wird ein schmalbandiger
Filter im Bereich der Laserwellenlénge verwendet.

5. Ergebnisse

In den ersten Messungen wurde der Einfluss des Plenumdrucks auf die Partikelgeschwindigkeit untersucht. Eine
eindeutige Korrelation zwischen Plenumdruck und Partikelgeschwindigkeit, l&sst sich bei der kritisch durch-
stromten Laval-Dise nicht erkennen (Abb. 1). Auf Grund der breiten Spanne der Partikeldurchmesser, variiert
auch die Partikelgeschwindigkeit stark. Dennoch zeigt sich, dass im Mittel mit einer Partikelgeschwindigkeit
von 300 m/s zu rechnen ist.

Die Plausibilitét der Ergebnisse spiegelt unter anderem die Darstellung des Geschwindigkeitsprofils radial zur
Dusenachse wider (Abb. 2). Hier ndhert sich das Profil der Partikelgeschwindigkeit einem ausgebildeten Frei-
strahlprofil an.
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Abb. 1: Gemittelte Partikel geschwindigkeit im Abb. 2: Geschwindigkeitsprofil an unterschiedli-
Freistrahl entlang der Dlisenachse chen Positionen im Freistrahl fir Gas= 18.5 g/s
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Ausgangssituation:

Zur Erstellung eines Flugzeug-Systemmodells, werden Ergebnisse aus theoretischen Be-
rechnungen und experimentell ermittelten Daten abgeglichen. Dieser als Systemidentifikation
bezeichnete Prozess baut auf einer umfangreichen Datenbasis auf, wovon ein Teil nur unter
realen Flugbedingungen gewonnen werden kann.

Wird zum Beispiel die Verformung einer Flugzeugtragfliche mit einem optischen Messver-
fahren erfasst, lassen sich mit den Materialkennwerten Aussagen zu auftretenden Belastun-
gen treffen. Der Installationsaufwand einer solchen beriihrungslosen Methode, wie etwa der
Image Pattern Correlation Technique (kurz: IPCT) [1] [2], ist verh&ltnism&Rig gering und er-
fullt die Genauigkeitsanforderungen. Dartber hinaus kénnen auf diese Art und Weise zusatz-
lich flachige Informationen ganzer Oberflachenbereiche gewonnen werden, ohne dafur direkt
in die Struktur eingreifen zu missen.

Ziel:

Die aktuellen Bestrebungen haben das Ziel, das bertuhrungslose, optische IPCT-System flr
die Anwendung an Kleinflugzeugen im Flug weiterzuentwickeln. Hierfur stand das Ultraleicht-
flugzeug UW-9 ,Sprint* des FBZ in Merseburg zur Verfiigung. Die relativ geringen Gesamt-
abmale des Versuchstragers ermdglichten es, einen grof3en Teil des AuRenfligels am
Stuck zu erfassen.

Losungsweq:

- Das DLR-Videostroboskop-System wurde bezuglich Gewicht, Bauraum, Energiebedarf,
Performance und Schnittstellen an die Anforderungen des Versuchstrager fur IPCT-
Messungen angepasst.

- Fur die IPCT ist ein spezielles, zufélliges Punktemuster nétig. Daflur wurde ein Verfahren
zur Aufbringung mit einer bedurckten Polymerfolie entwickelt.

- Flugversuche wurden durchgefihrt und verschiedene Mandver mit IPCT aufgezeichnet.

- Erste Auswertungen erfolgten mit einer neuen, intern entwickelten Software.

Ergebnis:

Erstmals wurden optische Flugeldeformationsmessungen an einem Ultraleichtflugzeug mit
IPCT im Flugversuch erfolgreich durchgefiihrt. Diese Methode ermdglichte eine detaillierte,
dreidimensionale Rekonstruktion des Messbereichs, wie Bild 1 zeigt. Fur weiterfihrende
Untersuchungen konnten Daten aus den ausgewerteten Flachen extrahiert werden. In Bild 2
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ist dies beispielhaft fiir Biege- und Torsionsschnittansichten dargestellt. AuRerdem wurden
verschiedene Datenpunkte aus den gemessenen Zeitreihen analysiert.

Bild 1: Dargestellt ist die mit IPCT ausgewertete 3D-Flache des Messbereichs einer
Bodenreferenzmessung (z-Komponente 5-fach Gberhéht).
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Bild 2: Rechts wird beispielhaft die Biegung (oben) und Torsion (unten) des Messbereichs wahrend
eines Phygoide-Mandvers visualisiert. Die Ubersicht links zeigt, entlang welcher Schnittlinien Daten
fuir die Darstellungen rechts extrahiert wurden.
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2004
Ausblick:

- Validierung der IPCT-Messergebnisse mit zeitsynchron aufgenommenen DMS-Daten
- Weiterentwicklung der Auswertesoftware (Automatisierung, Prozessdauer, Handhabung)
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Bei aerodynamischen Untersuchungen ist die Ermittlung der Stromungsgeschwindig-
keit von zentraler Bedeutung. Dabei ist oftmals nicht nur die Anstrémgeschwindigkeit
sondern auch die lokale Geschwindigkeitsverteilung sehr wichtig. In der Vergangen-
heit wurden diverse Verfahren entwickelt um Stromungsgeschwindigkeiten sowonhl
intrusiv als auch nicht-intrusiv zu messen. Die neuartige Hintergrund-orientierte
Schlieren-Anemometrie (engl. Density Tagging Velocimetry [1], DTV) bietet daftr
eine weitere optische nicht-intrusive Mdglichkeit. Das Ziel dieser Arbeit ist die erstma-
lige Anwendung dieser Messmethode in einem Freistrahl im Windkanal, wobei die
Auswertung neben der herkbmmlichen Art auf eine neue Weise durchgefihrt wird. In
Abbildung (1) ist eine typische Anordnung der verwendeten Komponenten flr die
Hintergrund-orientierte Schlieren-Anemometrie dargestellt.

Laserinduziertes Hintergrundmuster
Plasma mit

LED-Beleuchtung

— L
. LED-Lampe

Abb. 1: Schematische Darstellung der Hintergrund-orientierten Schlieren-Anemometrie.

—

Bildebene

Bei der hier dargestellten Anwendung wird ein laserinduzierter Plasmafunken in die
zu untersuchende Stromung eingebracht. Die resultierende lokale Veranderung der
Dichte wird mit Hilfe der Hintergrund-orientierten Schlieren Methode (engl. Back-
ground Oriented Schlieren Method [2] (Kap. 10.2), BOS) bildlich dargestellt. Eine
Hochleistungs-LED-Lampe wird von einem Sequenzer so angesteuert, dass der Hin-
tergrund zu zwei Zeitpunkten t, und t = tp + t beleuchtet wird, wahrend zeitgleich die
Kamera zwei Aufnahmen macht. Die zeitliche Abfolge der Ereignisse ist in Abbildung
(2) dargestellt.

Voo

Plasma-Funke i

LED-Lampe ‘ l -
T t [us]

Abb. 2: Zeitliche Abfolge der Ereignisse.

Belichtung Bild #1

Belichtung Bild #2
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Im Vergleich zu einem zuvor gemachten Referenzbild ohne eingebrachte Verande-
rung der Dichte kdnnen dann die beiden Positionen s;(tp) und s,(t) des Plasmafun-
kens auf den Bildern bestimmt werden. Ublicherweise wird dazu die Kreuzkorrelation
verwendet. Da diese sehr rechenaufwendig ist, wurde in einer ersten Messung Uber-
pruft, in wie fern die Ergebnisse einer deutlich einfacheren Subtraktionsmethode von
denen der Kreuzkorrelation abweichen. Bei der Subtraktionsmethode wird die Inten-
sitatsverteilung des Referenzbildes von denen der Messbilder abgezogen. Sowohl
die aus der Kreuzkorrelation ermittelten Betrage der Verschiebung als auch die resul-
tierenden Bildpunkte der Subtraktion der Bilder wurden jeweils iterativ in mehreren
Schritten mit den umliegenden n x n Bildpunkten gemittelt, um das Bild zu glatten
und ein automatisches Auffinden der Mittelpunkte der Plasmafunken via Anpassung
an eine zweidimensionale Gausskurve zu ermdglichen. Bei bekannter Vergréf3erung
M kann die resultierende Verschiebung des Mittelpunkts As zwischen den digitalen
Bildern in die reale Verschiebung Ax und anschlieend durch Division mit der Zeit t
in die Geschwindigkeit u umgerechnet werden:

AX=As/M und u=Ax/r

Die nachfolgende Abbildung (3) zeigt das Ergebnis der Geschwindigkeitsmessung im
Freistrahl des 1m-Windkanals am DLR in Goéttingen in Abh&angigkeit von der Rotor-
drehzahl f des Windkanals. Dabei ist links das Resultat der Kreuzkorrelation und
rechts das Resultat der Subtraktion dargestellt. In beiden Bildern sind die Ergebnisse
der Referenzmessung mit einer Prandtlsonde ebenfalls abgebildet.
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Abb. 3: Freistrahl-Messung mittels Hintergrund-orientierter Schlieren-Anemometrie

Bei beiden Methoden liegt das Ergebnis hierbei nah am linearen Verlauf der Prandtl-
sondenmessung, wobei in beiden Fallen die ermittelten Geschwindigkeiten etwas
oberhalb der eigentlichen Geschwindigkeiten liegen. Bei der Subtraktion weicht das
Ergebnis fur hohe Geschwindigkeiten etwas starker ab als bei den anderen Werten.
Insgesamt zeigt sich, dass die Hintergrund-orientierte Schlieren-Anemometrie eine
geeignete Methode ist um Geschwindigkeiten im Freistrahl zu bestimmen. Dariber
hinaus bietet die Subtraktion eine verlassliche Alternative zur Kreuzkorrelation.
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Besonders im Bereich der Antriebstechnologie ist die Vermessung der Temperatur
im Stromungsfeld von grofRer Bedeutung. So ist beispielsweise bei der Entwicklung
von Triebwerken eine prazise Temperaturmessung notig, um die Materialbelastung
der Bauteile zu ermitteln. Dabei ist es meist aufgrund baulicher Unzuganglichkeiten
oder aufgrund zu hoher Temperaturen nicht mdoglich, eine Messung mit Sonden
durchzufihren, sodass nicht intrusive Verfahren benétigt werden.

Eine neuartige nicht intrusive Methode zur Geschwindigkeitsmessung bietet die Den-
sity Tagging Velocimetry (DTV). Dabei wird ein Volumenelement mit erniedrigter
Dichte erzeugt, ein sog. Density Tag, welches der Stromung wie jedes andere Volu-
menelement folgt und dessen Bewegung gemessen wird. In der Praxis wird das
Density Tag durch einen Laser erzeugt, der auf einen Punkt fokussiert wird. Dabei
wird so viel Warme in ein sehr kleines Volumenelement eingebracht, dass die Dichte
lokal sehr klein wird. Da die Absenkung der Dichte an einem Punkt in einem sonst
isotropen Dichtefeld nicht stabil ist, bildet sich am Ort der Zindung eine StoRwelle
aus, die im Fernfeld mit der Schallgeschwindigkeit propagiert. Einen genauen zeit-
lichen Ablauf der Evolution der Welle findet sich in Quelle [1].

In dieser Arbeit geht es um die Vermessung der Geschwindigkeit der Welle mithilfe
einer hintergrundorientierten Schlierenmethode (engl. BOS). Da die Ausbreitungsge-
schwindigkeit eine wohlbekannte Temperaturabhangigkeit hat, kann auf diese Weise
die Temperatur ermittelt werden.

Dazu wurden mit einem gepulsten Laser Plasmafunken mit einer Frequenz von 5 Hz
erzeugt, welche nach einer einstellbaren Verzogerungszeit At mithilfe einer CCD-
Kamera und mehreren Hochleistungs-LEDs vor einem gepunkteten Hintergrund-
muster aufgezeichnet wurden. Um die Temperatur regelbar zu machen, wurde der
Plasmapunkt im Zentrum eines
Plexiglaswurfels erzeugt, wobei die
Temperatur im Inneren des Waurfels
regelbar und mithilfe eines Thermo-
meters kontrollierbar gemacht wurde.
Dieser Aufbau ist in der Abbildung 1
dargestellt.
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Da sich der Brechungsindex der Luft
proportional zur Dichte andert, wird
das Licht in einem anisotropen Dich-
tefeld abgelenkt. Vergleicht man also

: eine Aufnahme im isotropen und im
Abbildung 1: Versuchsaufbau zur anisotropen Dichtefeld, so kann die
Temperaturbestimmung mit Referenztemperaturmessung Schallwelle sichtbar gemacht wer-

den. Mithilfe der Kreuzkorrelation, welche die lokalen Verschiebungsvektoren zwi-
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schen der isotropen und der anisotropen Aufnahme ermittelt, kann also die Anderung
der Dichte des Mediums bestimmt werden.

T , S Durch die Integration der Dichteande-
wl - -l - i rung in Polarkoordinaten entlang der r-
R ' B Richtung und Mittelung Uber die ¢-
Koordinate, kann der Ort minimaler
Dichte und damit die r-Koordinate der

150 o .

wod LT

04" . StoRfront ermittelt werden. Da die
o4 ' Verzogerungszeit At aus dem Ver-

s LT P .7+ suchsaufbau bekannt ist, kann die
ST ' B konstante Schallgeschwindigkeit durch
den Zusammenhang

— rKreis
-200 = _
vy ¥ ermittelt, sowie mit
bx] w0 0 _ \](7
Abbildung 2: Radiale Komponente des Gradienten- ¢,= KRT
felds der Dichte 20 ps nach Zindung des Funkens die Temperatur gefolgert werden.

Die Messung und Auswertung wurden flr vier verschiedene Referenztemperaturen
durchgefuhrt. Zu jeder Temperatur wurden jeweils zehn unterschiedliche Verzoge-
rungszeiten vermessen. Die Steigung einer linearen Regression im r-t-Diagramm
liefert schlie3lich die Schallgeschwindigkeit. In Abbildung 3 sind eine Messreihe und
eine Tabelle mit den erzielten Ergeb-

NP —— nissen zu sehen. Die lineare Regres-
Regression =1 sjon liefert dabei sehr prazise Ergeb-
307 " ] nisse und die Schallgeschwindigkeit
v | = | kann bis auf kleine Abweichungen
i bestimmt werden und so die theoreti-
| schen Erwartungen bestatigen. Auch
die relativen Fehler der Temperatur-
5L | messung liegen im geringen einstel-
ligen Prozentbereich und liefern damit
sehr gute Ergebnisse. Der grolite ge-

ar
I

Radius 7 [mm)]

20 L

20 30 40 50 60 70 80

Zeit £ s messene absolute Fehler liegt bei
B AT =7,2 K, welcher durch den Ver-
Cs [m/s] Tgem [K] Ter [K] | AT/T suchsaufbau bedingt ist. Im Inneren

3474+10 | 2999+ 1.8 2063 |12% des recht kleinen Plexiglasgefalies
3440+11 | 2940+19 | 3012 |23%| Wwurde mit einer lokalen Warmequelle
351,1+2,4 | 306,3+4.2 3065 |0,0% und einem Luftumwalzer geheizt. Ver-
353,0+4,1 | 309,5+3,8 3112 |0,5% | groBert man das geheizte Volumen
und stellt durch ausreichende War-

Abbildung 3: Lineare Regression im r-t-Diagramm meisolation sicher, dass die Tempe-
(oben) und Tabelle mit Ergebnissen der Temperatur- ratur sich wahrend des Versuchs nicht
bestimmung (unten) andert, kann die Genauigkeit dieses

Verfahrens sicherlich noch erhéht
werden. Doch bereits nach dieser ersten Anwendung lasst sich zusammenfassend
sagen, dass mit diesem Verfahren die Umgebungstemperatur des Mediums mit gro-
Rer Prazision bestimmt werden kann.
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Bereits die ersten Pioniere der Luftfahrt, wie Leonardo da Vinci und spater auch Mouillard
und Lilienthal, beschaftigten sich mit dem Vogelflug. Der ,Kodex lber den Vogelflug“ von
Leonardo da Vinci enthalt bereits Beschreibungen zur Flugelform und -Bewegung eines Vo-
gels. Der Schlagflug ist jedoch bis heute nicht vollstandig verstanden. Mit den Entwicklungen
im Bereich von Micro Air Vehicles (MAVS) ist ein neues Interesse an dem Vogelflug aufge-
kommen, da der Schlagflug eine effektive Methode zur Erzeugung von Auf- und Vortrieb bei
kleinen Reynoldszahlen darstellen konnte. Die hierbei auftretenden instationdren Stro-
mungseffekte sind derzeit Gegenstand zahlreicher wissenschaftlicher Arbeiten, wie bei-
spielsweise von Hubbel (2006), Rival et al. (2009), Ehlers et al. (2011). Grundlage der be-
trachtenden Bewegungsablaufe bilden hier zumeist qualitativ ermittelte Schlagbahnen von
Voégeln und Insekten. Genaue Daten zur Fliigelform und deren Anderungen beim Schlagflug
stehen bis dato noch nicht zur Verfiigung. Ziel des von der von der Deutschen Forschungs-
gesellschaft (DFG) geforderten Projektes ,Analyse des Vogelfluges" ist es, neue optische
Messtechniken fir eine Vermessung von Vogeln im freien Flug zu entwickeln und auch an-
zuwenden, um diese Licke zu schlieRen.

Das DLR - Géttingen verfolgt im Rahmen dieses Projektes das Ziel, korrelationsbasierte op-
tische Messtechniken zur Anwendung zu bringen. Das realisierte Verfahren verwendet hier-
zu hochauflésende Kameras, die stereoskopisch um das Messobjekt angeordnet werden.
Gleichzeitig wird ein feines stochastisches Punktemuster auf die Fligeloberflache projiziert.
Anhand von Kreuzkorrelationen zwischen Kamerabildern aus verschiedenen Blickrichtungen
werden rdumliche Punktekorrespondenzen bestimmt, so dass die dreidimensionale Oberfla-
che durch Triangulation rekonstruiert werden kann. Erste Versuche wurden mit einem statio-
naren Messaufbau an einer Schleiereule durchgefuhrt (Wolf et al., 2010). Um auch Messun-
gen des Schlagfluges zu ermdglichen, wurde vom DLR - Goéttingen ein bewegtes Messsys-
tem aufgebaut, welches sich mit dem Vogel bewegt und daher die Erfassung eines bzw.
mehrerer Schlagzyklen erlaubt.

In Abbildung 1 ist eine Skizze des verwendeten Messaufbaus gezeigt. Kameras und Projek-
toren sind an einem starren Leichtbaurahmen befestigt, der mit einem Schlitten - Schienen -
System geradlinig bewegt werden kann. Die gelb markierten Bereiche in Abbildung 1 zeigen
die einzelnen Messbereiche der Kamerasysteme, die von den Projektoren ausgeleuchtet
werden. Mit dem realisierten Fahrsystem werden Geschwindigkeiten von bis zu 12 m/s er-
reicht, wodurch die typischen Fluggeschwindigkeiten einer Schleiereule (ca. 4 - 6 m/s) ab-
deckt werden. Es werden insgesamt 8 High-Speed-Kameras eingesetzt, jeweils 4 zur Auf-
nahme der Fligeloberseite (Phantom V12, 1280 x 800 Pixel) und vier fir die Unterseite
(PCO - Dimax, 2016 x 2016 Pixel). Die Aufnahmefrequenz (bis 1 kHz) der Kamerasysteme
wird bei diesem Aufbau zusammen mit der Anfangsbeschleunigung des Rahmens und dem
maximalen Verfahrweg durch ein LabView Programm vorgegeben. Dabei kann als Startsig-
nalgeber fir eine Messung auch eine Lichtschranke in das System integriert werden.

134 STAB



Abb. 1, Skizze Setup des mitbewegten Messsys-
tems.

Erste Messungen mit diesem System wurden an Schleiereulen durchgefiihrt. Diese wurden
von der RWTH zu Verfiigung gestellt und fur einen Flug zusammen mit dem Fahrsystem
trainiert. Insgesamt stand hierzu eine Flugstrecke von ca. 30 m zur Verfligung. Die Ge-
schwindigkeit des Messsystems wurde halbmanuell Uber eine Handsteuerung kontrolliert, so
dass sich der Rahmen in etwa mit der Geschwindigkeit der Eule bewegt. In Abbildung 2 ist
ein Messbild aus den Schlagflugversuchen zu sehen. Das aufprojizierte Muster ist dabei ne-
ben der natirlichen Textur des Fligels deutlich erkennbar. In der Abbildung 3 ist ein bei-
spielhaftes Messergebnis der dreidimensionalen Oberflache dargestellt. Die Auflésung des
Messaufbaus ist hinreichend grof3, so dass selbst Feinheiten der einzelnen Federn zu er-
kennen sind.

200 100

Abb. 2 Schleiereule im Freiflug mit aufprojiziertem  Abb. 3 Gemessene momentane 3d-Oberflache der

Muster. Schleiereule.

Im weiteren Verlauf des Projektes wird ein zweiter Versuch mit dem mitbewegten Messsys-
tem durchgefihrt. Dabei sollen neben Schieiereulen auch andere Végel vermessen werden.
Zudem sollen auch Strémungsfeldmessungen mit der Particle Image Velocimetry durchge-
fuhrt werden.
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Langfristiges Ziel des DLR Projektes ECCO (Enhanced Cabin Comfort Computati-
ons) ist die Durchfiihrung von Simulationen zur Vorhersage der Druckschwankungen
am Flugzeugrumpf infolge von Triebwerksstrahllarm im Reiseflug am Beispiel des
DLR Forschungsflugzeugs ATRA. Dazu werden Methoden der CFD und CAA mitein-
ander gekoppelt. Die vorgestellten Ergebnisse sind Teil des Projektes und stellen
den gegenwartigen Stand der laufenden Arbeiten dar.

Problemstellung

Betrachtet wird ein A320 im Reiseflug. Daraus ergeben sich einerseits eine komple-
xe, dreidimensionale Flugzeugkonfiguration im realen Maldstab, und andererseits
herausfordernde Umgebungsbedingungen wie eine hohe Fluggeschwindigkeit, eine
gro3e Reiseflughdhe mit entsprechend geringer Luftdichte sowie sehr groRe Rey-
noldszahlen. Besonderes Augenmerk wird auf die Berechnung der Rumpfgrenz-
schicht gelegt, um deren Einfluss infolge von Brechung und Streuung auf einfallen-
den Triebwerksstrahllarm untersuchen zu kénnen.

Weiterhin werden Simulationen zur Schallerzeugung am Triebwerksstrahl bendtigt,
die ebenfalls unter Reiseflugbedingungen erfolgen sollen.

Methode

Angewendet wird ein hybrider CFD/CAA-Ansatz. Dazu werden zuerst zeitlich gemit-
telte Stromungs- und TurbulenzgroRen mit Hilfe von RANS-Simulationen ermittelt.
Dies wird sowohl fur die Flugzeugumstromung als auch fur den isolierten Trieb-
werksstrahl an vereinfachter Triebwerksgeometrie durchgefihrt.

Die Schallerzeugung am Triebwerksstrahl kann zum einen mit Hilfe semi-empirischer
Verfahren modelliert werden. Langerfristig ist es auch denkbar, eine Quell-
modellierung auf Basis der statistischen Turbulenzdaten mit Hilfe des stochastischen
Quellmodells RPM (Random Particle Mesh) fur Reiseflugbedigungen einzusetzen. In
beiden Varianten kann das akustische Feld im anschlieRenden CAA-Schritt bestimmt
werden.

Diese akustischen Daten sollen anschlie3end mit Hilfe eines FW-H (Ffowcs-Williams
und Hawkings) Losers auf die Rumpfoberflache propagiert werden. In ausgewéhlten
Bereichen des Rumpfes soll die Wechselwirkung mit der turbulenten Grenzschicht
anhand von schrag einfallenden Schallwellen, angepasst an die Ergebnisse fur den
isolierten Triebwerksstrahl, untersucht werden.
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Ergebnisse

Die Prasentation beschrankt sich auf bisherige Ergebnisse der CFD Simulation.
Thema ist zum einen die Strémungssimulationen eines A320. Dazu werden ver-
schiedene Zwischenergebnisse gezeigt und hinsichtlich der Rumpfgrenzschicht dis-
kutiert.

Ein weiterer Schwerpunkt stellt die Stromungssimulationen des isolierten Trieb-
werksstrahles im ruhenden Medium und unter Reiseflugbedingungen dar. Diese Si-
mulationsergebnisse sollen anhand von experimentellen Daten und bekannten semi-
empirischen Zusammenhangen aus der Literatur diskutiert werden. Die Abb. 1 zeigt
exemplarische Simulationsdaten zum Strahl.

Mach_number: 0 0125 025 0375 05 0625 075 0875 1

Abb.1 : CFD Simulation fir einen Triebwerksstrahl unter Reiseflugbedingungen
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