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Mitteilungen der Geschaéftsstelle

Friher erschienen die STAB-Jahresberichte im Frihjahr des Folgejahres. Hiervon wird
seit 2011 abgewichen. Die Berichte werden bei den alternierenden Veranstaltungen
Symposium und Workshop als Sammlung der Kurzfassungen der Vortrage an die
Teilnehmer verteilt. Somit erscheint dieser STAB-Jahresbericht 2014 zum 19. DGLR-
Fach-Symposium der STAB, das am 04. und 05. November 2014 in MUnchen stattfindet.

Der Bericht enthadlt 94 "Mitteilungen” Uber Arbeiten aus den Projektgruppen und
Fachkreisen, lber die beim Symposium vorgetragen wird. Den "Mitteilungen” vorangestellt
ist ein Inhaltsverzeichnis (Seite 15 bis 22), welches nach Projektgruppen/ Fachkreisen
gegliedert ist. Innerhalb der Rubriken ist alphabetisch nach Verfassern sortiert. Die
Beitrage verteilen sich (bezogen auf den Erst-Autor) zu 10 % auf die Industrie, 40% auf
die Hochschulen, 50% auf Forschungseinrichtungen (DLR, DNW, ISL). Auf Seite 222 sind
die Autoren und Ko-Autoren dieses Berichtes aufgelistet.

Die Jahresberichte werden nur an den tatsachlich daran interessierten Personenkreis
verteilt. Alle Teilnehmer des diesjahrigen STAB-Symposiums erhalten zur Veranstaltung
ein Exemplar. Weiterhin wird der Jahresbericht an die Mitglieder der STAB-Gremien weiter
Interessierte versandt.

Falls Sie ein Exemplar des nachsten Jahresberichts, in diesem Fall 2015, winschen,
schicken Sie bitte den unten beigefiigten Abschnitt zuriick. Der Bezug muss jahrlich neu
angefordert werden.

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

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

Gottingen, im Oktober 2014

auch Uber e-mail: stab@dIr.de O Ich bitte um Zusendung des
STAB-Jahresberichts 2015
Name:
Geschaftsstelle der STAB Organisation:
¢/o DLR Anschrift:
Prof. Dr. C. Wagner Telefon:
Bunsenstrale 10 e-mail:

37073 Gobttingen


http://www.dlr.de/agstab




Zielsetzungen, chronologische Entwicklung und Organisation

Die Arbeitsgemeinschaft "Stromungen mit Ablésung" (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 erhéhtem W ettbewerbsdruck
sind diese Ansatze notwendiger denn je. Die offentlichen Finanziers setzen diese Koope-
rationsbereitschaft inzwischen aber auch voraus. Da dieser Leitgedanke der STAB
dadurch inzwischen anderweitig verfolgt wird, konzentriert sie sich mehr auf fachliche Ver-
anstaltungen.

Vor einigen Jahren ist STAB als ,Kompetenznetzwerk’ der DGLR angegliedert worden. Of-
fen ist bisher, wie sich STAB Uber diesen Status hinaus noch intensiver in die DGLR ein-
bringen kann.

In der STAB sind alle wichtigen Gebiete der Stromungsmechanik - insbesondere die der
Luft- und Raumfahrt - aus Grundlagenforschung, Grol3forschung und Industrie in Deutsch-
land zusammengeschlossen. Bei der Griindung Ende der 70-er Jahre stand die Idee da-
hinter, Gber ein hochaktuelles fachliches Thema - identifiziert wurde seinerzeit "Stromun-
gen mit Ablésung" - Forschungsverbiinde aus der Industrie, den Hochschulen und der
GrolR3forschung zu organisieren. In den folgenden Jahren sind auch andere stromungsme-
chanische Fragestellungen aufgegriffen worden, womit die STAB sich in der Fachwelt ei-
nen wohlbekannten Namen erworben hat. Es sind aber nicht nur diejenigen angesprochen,
die sich mit den traditionellen Themen der Stromungsmechanik beschaftigen, sondern es
konnen auch Probleme aus dem Automobilbau, der Gebaudeaerodynamik, der Verfah-
renstechnik, dem Motorenbau, usw. diskutiert werden.

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

Die offentlichkeitsrelevanten wissenschaftlichen Aktivitaten 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 Str6-
mungsmechanik und Aerodynamik in
der Bundesrepublik Deutschland”

- "Gespréach Uber Stromungsforschung Ottobrunn, 30.01.1979
in Deutschland"

- "Memorandum tber zukinftige nationale Oktober 1979
Zusammenarbeit in der Stromungsforschung,
insbesondere der Aerodynamik auf dem Ge-
biet der Strémungen mit Ablésung”



- Programmpréasentation anlasslich Bonn, 01.07.1980 der
BDLI-Jahrestagung

- Programm der Arbeitsgemeinschaft September 1980 "Stro-
mungen mit Ablésung”

- Programmpréasentation im Bundes- Bonn, 19.03.1981 minis-
terium far Forschung und Technologie

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

- Konstituierung von Programm- 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
mungen mit Ablésung”

Hannover, 19.05.1982 "Stro-

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

Hamburg, 01. - 03.10.1984 und

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

. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
. DGLR-Fach-Symposium
- 10. DGLR-Fach-Symposium
- 11. DGLR-Fach-Symposium
- 12. DGLR-Fach-Symposium
- 13. DGLR-Fach-Symposium
- 14. DGLR-Fach-Symposium
- 15. DGLR-Fach-Symposium
- 16. DGLR-Fach-Symposium
- 17. DGLR-Fach-Symposium
- 18. DGLR-Fach-Symposium
- 19. DGLR-Fach-Symposium

1
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1. STAB-Workshop
2. STAB-Workshop
3. STAB-Workshop
- 4. STAB-Workshop
5. STAB-Workshop
6. STAB-Workshop

Mlnchen, 19. - 20.09.1979
Bonn, 30.06. - 01.07.1980
Stuttgart, 23.-25.11.1981
Géttingen, 10.-12.10.1983
Mulnchen, 09. - 10.10.1986
Braunschweig, 08.-10.11.1988
Aachen, 07.-09.11.1990
KélIn-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
Mlnchen, 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
Stuttgart, 06. - 07.11.2012
Mlnchen, 04. - 05.11.2014

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



- 7. STAB-Workshop Gottingen, 14.-16.11.1995
- 8. STAB-Workshop Géttingen, 11.-13.11.1997
- 9. STAB-Workshop Gottingen, 09.-11.11.1999
- 10. STAB-Workshop Géttingen, 14.-16.11.2001
- 11. STAB-Workshop Gottingen, 04.-06.11.2003
- 12. STAB-Workshop Goéttingen, 08.-09.11.2005
- 13. STAB-Workshop Gottingen, 14.-15.11.2007
- 14. STAB-Workshop Géttingen, 11.-12.11.2009
- 15. STAB-Workshop Gottingen, 09.-10.11.2011
- 16. STAB-Workshop Goéttingen, 12.-13.11.2013

Kurs tber "Application of Particle Image Velocimetry, PIV":
findet seit 1993 regelmafiig im DLR-G6ttingen statt,
letztmalig am 10.-14.03.2014

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

- Notes on Numerical Fluid Mechanics, Vol. 60; Ed.: H. Korner, R. Hilbig; Vieweg, Braun-
schweig/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. Schrdder; Springer-Verlag Berlin Heidelberg,
2010

- Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary Design, Vol. 121; Eds.: A. Dillmann,
G. Heller, H.-P. Kreplin, W. Nitsche, I. Peltzer; Springer-Verlag Berlin Heidelberg, 2013

- Notes on Numerical Fluid Mechanics and Multidisciplinary Design, Vol. 124; Eds.: A. Dillmann,
G. Heller, E. Kramer, H.-P. Kreplin, W. Nitsche, U. Rist; Springer-Verlag Berlin Heidelberg,
2014

Vorschau:

- 17. STAB-Workshop Gottingen, November 2015
(aktuelle Informationen dazu werden regelmafig
auf die STAB-WEB-Seite gestellt)

- 24. Kurs "PIV" Gottingen, 23.-27. Marz 2015



Programmleitung

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

Prof. Dr. C. Breitsamter

(Astrium-Space, Minchen)
Tel.: 089 /607-251719

(Technische Universitat Minchen)

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

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

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

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

Dr. R. Hold
roland.hoeld@mbda-systems.de
Dr. G. Heller (Sprecher)

gerd.heller@airbus.com

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

P. Noding
peter.noeding@astrium.eads.net

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

Prof. Dr. R. Radespiel
r.radespiel@tu-braunschweig.de

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

Prof. Dr. U. Rist
rist@iag.uni-stuttgart.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

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

(TU Dresden) Jo-
Tel.: 0351 /463 37607

(LFK Schrobenhausen)
Tel.: 08252 / 99 8845

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

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

(EADS Astrium GmbH, Bremen)
Tel.: 0421/ 539-4752

(EADS Cassidian, Manching)
Tel.: 08459/ 81-7 92 50

(Technische Universitat Braunschweig)

Tel.: 0531 / 391-94250

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

(Universitat Stuttgart)
Tel.: 0711 / 685-63432

(Eurocopter Deutschland, Minchen)
Tel.: 089 / 6000-6566

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

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

Transportflugzeuge einschl.
Triebwerksintegration

Multidisziplindre Optimierung
und Neue Konfigurationen

Turbulenzforschung/
-modellierung

Hyperschall-
aerothermodynamik

Flow Control, Transition
und Laminarhaltung

Hochagile Konfigurationen

Drehflligleraerodynamik

Technische Strémungen

Sprecher:

Dr. A. Seitz (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531 / 295-2888
e-mail: arne.seitz@dlr.de

Dr. M. Hepperle (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531/ 295-3337

e-mail: martin.hepperle@dIr.de

und

Dipl.-Ing. D. Reckzeh (Airbus, Bremen)
Tel.: 0421/ 538-2136

e-mail: daniel.reckzeh@airbus.com

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

Tel.: 0241/ 80 95410

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

und

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

e-mail: Nikolaus.Adams@tum.de

Dr. T. Eggers (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531 / 295-2436
e-mail: Thino.Eggers@dIr.de

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

Dr. R. HOld  (LFK-Lenkflugkdrpersysteme GmbH,
Schrobenhausen)

Tel.: 08252 / 99 8845

e-mail: roland.hoeld@mbda-systems.de

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

Prof. Dr. C. Wagner (DLR, Géttingen)
Tel.: 0551/ 709-2261
e-mail: claus.wagner@dlir.de

1"
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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 2014

Dipl.-Ing. J. Schweiger
Tel.: 08459 / 8178847
e-mail: johannes.schweiger@cassidian.com

(EADS Deutschland)

Dr. B. Eisfeld (DLR, Braunschweig)
Tel.: 0531 / 295-3305
e-mail: Bernhard.Eisfeld@dlr.de

Prof. Dr. N. Kroll
Tel.: 0531/ 295-2440
e-mail: norbert.kroll@dlIr.de

(DLR, Braunschweig)

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

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

Prof. Dr. G. Eitelberg
Tel.: 0031 527 / 248521
e-mail: dnw@nlr.nl

(DNW, Emmeloord)

Prof. Dr. Claus Wagner
Tel. 0551/ 709-2261
e-mail: claus.wagner@dir.de

(DLR Gottingen)
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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 Broschiire 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
vorgegebenen 2 Seiten pro "Mitteilung”. Tragen Sie bitte keine Seitenzahlen ein.

Der Druck erfolgt weiterhin ausschlief3lich in schwarz/weil3.

FUr Ruckfragen steht Ihnen die Geschaftsstelle gerne zur Verfiigung:
Tel.: 0551/ 709 - 2261

Fax : 0551/ 709 - 2241
e-mail: stab@dlr.de

Mit freundlichen Grif3en
Ihre Projektgruppenleiter / Ihre Fachkreisleiter / Inre Geschaftsstelle
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The CEAS Aeronautical Journal and the CEAS Space Journal were created under the um-
brella of CEAS to provide an appropriate platform for excellent scientific publications submitted
by scientists and engineers. The German Aerospace Center (DLR) and the Eu-

ropean Space Agency (ESA) support the Journals.

CEAS Aeronautical Journal

An Official Journal of the Council of European Aerospace Societies

ISSN: 1869-5582 (print version)
Journal no. 13272

Springer Wien
http://www.springer.com/13272

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

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
potential 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 manu-
facturing of aircraft, rotorcraft, missiles and unmanned aerial vehicles.

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

CEAS Space Journal

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

Springer Wien
http://www.springer.com/12567

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

The CEAS Space journal is devoted to publish new developments and results in all areas of
space-related science and technology, including important spin-off capabilities and applications
as well as ground-based support systems and manufacturing advancements. Of interest are al-
so (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 systems, aerothermodynamics, environmental control and life sup-
port systems, guidance, navigation and control, mechanisms, propulsion, power, robotics, struc-
tures, testing and thermal issues.

The journal publishes peer-reviewed original articles, (invited) reviews and short communication
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Bogdanski,
Lutz,
Kramer

Burnazzi,
Thiemeier
Radespiel

Franke,
Wild

Geisbauer,
Schmidt

Kréhnert

Lenfers,
Beck,
Bauer

Streit

Theune,
Schonweitz,
Schnell

Albring,
Sagebaum,
Gauger

¢,

Fuhrer,
Banavara,
Abu-Zurayk,
Einarsson,
Kruse,
Himisch,
Seider,
Becker

1. Projektgruppe , Transportflugzeuge einschl.

Triebwerksintegration®
Assessment of 3D Buffet Shock Control Bumps with Advanced Turbu-

lence Models

Numerical stall behavior investigation of an aircraft equipped with
Coanda flap and droop nose

Aerodynamic Design of a folded Kriiger Device for a HLFC Wing
Validierung von Lastabsetzsimulationen im wirbelbehafteten Nahfeld

eines Transportflugzeuges mit getffneter Heckrampe

Numerical Investigation of Unsteady Tangential Blowing at the Rudder of
a Vertical Tailplane Airfoll

Propeller and Active High Lift Wing Interaction in Experiment and Simu-
lation
Forward Swept Wing Design in the Region Close to the Body Wing

Junction

Sensitivitat eines Triebwerk-Fans gegentber Einlaufstérungen

. Projektgruppe , Multidisziplinare Optimierung

und Neue Konfigurationen*

A Consistent and Robust Discrete Adjoint Solver for the Stanford Univer-
sity Unstructured (SU2) Framework - Validation and Application

Towards cooperative high-fidelity aircraft MDO: comparison of
Breguet and ODE evaluation of the cruise mission segment
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32

34
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Dorr,
Rieckhoff,
Kloker

Feldmann,
Wagner

Gauding,
Wick,
Hempel,
Peters,
Hasse

Hennig,
Boschung,
Peters

Knopp,
Schanz,
Schroder,

Onur Cetin,
Meinke,
Schroder

Pogorelov,

Meinke,
Schroder

May,
Bozi¢

Schilden,
Schroder

Schulein

3. Projektgruppe , Turbulenzforschung/ - modellierung*

Control of the secondary crossflow instability using plasma actuators

Uber Asymmetrien in oszillierender Rohrstromung

Generalized Energy Budget Equations for Large-Eddy Simulations of
Anisotropic Scalar Turbulence at Various Reynolds Numbers

Statistical Description of Streamline Segments in a Turbulent Channel
Flow with a Wavy Wall

Investigation of the Law-of-the-Wall for a Turbulent Boundary Layer Flow
Subject to an Adverse Pressure Gradient using Multi-Resolution Particle
Imaging

Investigation of the Law-of-the-Wall for a Turbulent Boundary Layer Flow
Subject to an Adverse Pressure Gradient using Multi-Resolution Particle
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Abstract

In this article a numerical investigation of the influence of three-dimensional Shock Control
Bumps (SCB) on the effect of transonic buffet is presented. Emphasis is placed on the
application of two advanced Reynolds Stress Models (RSM), an HJ-e-model and a
SSG/LRR-model for both, steady and unsteady RANS computations. In total five bumps
with different basic shapes and design objectives have been investigated. The buffet
behaviour is assessed with an improved separation criterion, the streamwise vortex strength
in steady flow conditions and the fluctuation of aerodynamic forces. The results are
compared to earlier computations performed with a simpler two equation model. In
summary, the advanced turbulence models show a lower grid dependency and a better
representation of the flow physics. Furthermore, the improved separation criterion leads to
results closer to those of the unsteady simulations compared to the simple separation
criterion (cg < 0).

Introduction

2D-URANS simulations of transonic buffet have been carried out for numerous years. The
primary focus was placed on two dimensional cases for reasons of computational resources
and available experimental data. Most of these investigations found that eddy viscosity
models, especially the popular Menter SST turbulence model, give reasonably good results.
However, in recent investigations [1] it has been found that this could be due to a lucky
combination of model errors and grid insufficiencies, which lead to “numerical” buffet. The
main problem is the SST models large dependency on prism layer thickness when used with
hybrid grids. Figure 1 (left) shows the variation of results obtained with the SST-model,
simply by varying the height of the structured boundary layer mesh. Another issue with the
original SST model is it's erratic behaviour when it is applied to buffet computations with
extruded airfoils. However, this could be cured with the application of the Strain-Adaptive-
Simulation (SAS) modification.

Subsequent simulations with advanced Reynolds-Stress turbulence models [2] showed a far
smaller dependency on grid topology and numerical parameters and thus the results of these
models lie significantly closer together and in close vicinity to the experimental results (see
Figure 1 (right)), thus making them appropriate candidates for buffet computations with 3D-
SCBs. Another advantage is their capability to resolve the anisotropy generated inside the
three-dimensional boundary layer behind the bumps.
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Approach

The computations in this work have been conducted with the TAU-code of the German
Aerospace Center (DLR). Hybrid grids with local refinement are employed and a custom
script for post processing is used. Several basic bump shapes which were derived in
previous investigations [3] and two design points of the SCBs have been investigated. All
results obtained with the advanced turbulence models are compared to those retrieved with
the more simpler ones in previous investigations [4, 5].

For the evaluation of the buffet behaviour the production of streamwise vorticity by the 3D-
SCBs, the unsteady lift oscillations inside the buffet regime and the maximum usable lift is
considered. Additionally, an advanced separation detection is proposed, which accounts for
the complex flow topology of the three-dimensional separation behind a 3D-SCB. The
resulting values for the separated area are larger compared to the simple separation criterion
where only the area with ci < 0 is accounted for. This leads to a better agreement between
the development of the separated area and the unsteady behaviour.
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Figure 1: Lift oscillation and frequency of buffet computations for different grid topologies
and numerical settings, SST model (left) and RSM-model (right), from [1].

References

[1] S. Illi, Th. Lutz, E. Kramer: On the capability of unsteady RANS to predict transonic buffet,
Third Symposium “Simulation of Wing and Nacelle Stall”, Braunschweig, 2012

[2]  A. Probst, R. Radespiel, Implementation and Extension of a Near-Wall Reynolds-
Stress Model for Application to Aerodynamic Flows on Unstructured Meshes, AIAA,
2008-770.

[3] K. Niibler et al., Shock Control Bump Robustness Enhancement, AIAA-2012-46,
2012.

[4] S. Bogdanski, P. Gansel, T. Lutz and E. Kramer, Impact of 3D Shock Control Bumps on
Transonic Buffet, submitted to High Performance Computing in Science and Engineering
"14.

[5] S. Bogdanski, et al. "Numerical Investigation of the Influence of Shock Control Bumps on
the Buffet Characteristics of a Transonic Airfoil" New Results in Numerical and
Experimental Fluid Mechanics IX. Springer International Publishing, 2014. 23-32.

25



Mitteilung
Projektgruppe / Fachkreis: SFB 880

Numerical stall behavior investigation of an aircraft equipped with Coanda flap and droop
nose

Marco Burnazzi, Jakob Thiemeier, Rolf Radespiel
TU Braunschweig — Institut fur Stromungsmechanik
Hermann-Blenk-Stralte 37, 38108 Braunschweig
m.burnazzi@tu-bs.de, jakob.thiemeier@gmx.de, r.radespiel@tu-bs.de

Introduction
The long-term aim of the present project is to enable medium-range transport aircraft to perform
point-to-point connections using regional airports, some of which are currently not accessible by
commercial traffic because of short runways or their proximity to populated areas. Such an
achievement would reduce the travel time and the traffic load on bigger hubs. For this purpose a
new kind of airplane will have to be quiet and able to use short runways for taking off and landing,
while maintaining the transport capacity of a medium-range transport aircraft. To fulfil these
requirements a primary role is played by the high-lift
system. The present work focuses on the CFD RANS
analysis of an active high-lift system installed on a
transport aircraft model, performed with the DLR-TAU
Code. The high-lift configuration is made of an active
Coanda-type trailing-edge flap and a leading-edge
flexible droop nose device. Previous studies assessed
the behavior of the trailing-edge Coanda flap by means .~ , /
of both 2D and 3D CFD simulations [1-3], as well as <~ #~ "
wind tunnel tests [4]. On the other hand, the design of  Figure 1: 3D Dynamics and wall Cp distribution of
. the SFB880 Aircraft
the leading-edge system has been based only on 2D
numerical results. The main purpose of the present study is to investigate the performance of the
complete high-lift system in the 3D operative context of a wing-body configuration. Figure 1
displays the employed geometry, and shows some of the main 3D phenomena that may affect the
behavior of the active high-lift system.

Coanda flap

At the trailing-edge, a thin jet is tangentially blown on the suction side of a simple-hinge flap,
deflected by 65°. The jet enables us to avoid flow separation from the flap, thanks to the Coanda
effect, and to control the circulation around the airfoil by varying the jet momentum. A careful
design of this device led to high lift coefficient at reasonable jet power requirements [2]. However,
the resulting high circulation increases the suction peak at the leading edge, causing a significant
reduction of the stall angle of attack with the jet rate, as shown in figure 2. On the 3D wing-body
model these 2D dynamics interact with 3D phenomena, resulting in the performances described by
Keller in [1].

Droop nose

. 8 nnose| | ——a—— Clean no
To increase the stall angle of attack, a = Droapmese — ol o Draspnese

leading-edge droop nose device was / L -
introduced to the high-lift configuration e o \ﬁ//w

[3. The device was designed by E& S1ol|

increasing thickness and curvature of © 3’

the first 20% of the airfoil chord. This !

made possible to improve the pressure ‘ 0 -,
distribution on the suction side of the 5 = o 5 .05 o
airfoil, as the suction peak at the nose C. C.

was significantly reduced and the low
pressure area was spread on a wider Figure 2: Response of the leading-edge configurations to Cy variations,
surface. based on 2D computations
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As a result both the friction and the pressure gradient along the suction side of the airfoil are
decreased. This significantly improves the momentum of the flow that reaches the trailing-edge
flap, reducing the momentum required from the Coanda jet to prevent separation. Figure 2
summarizes the improvements yielded by the flexible droop nose device with respect to the
baseline configuration.

Stall mechanisms

The reduction of lift at high angles of attack is
caused by a gradual decambering of the streamlines
over the Coanda flap. Increasing the angle of attack,
the boundary layer thickness in the region upstream
of the blowing slot grows, causing a gradual
detachment of the jet from the outer flow. As a
consequence the jet moves closer to the flap
surface, whereas the curvature of the outer flow
decreases, causing lift reduction. In presence of
droop nose, this dynamic is significantly delayed.
With the baseline configuration leading-edge
separation was observed for high jet momentum
coefficients (Cu higher then 0.09), whereas the
droop nose geometry yields to attached flow even at

baseline

Figure 3: Cp comparison at Cl = 4.7, Cy=0.035

high blowing rates.

The behavior of the two high-lift configurations on the wing-body model happens to be different, as
shown in figure 3. With the base line geometry leading-edge separation appears for lower jet
blowing rates, because the cross flow at the leading edge degrades the boundary layer which is no
longer able to overcome the adverse pressure gradient on the suction side of the wing. The droop
nose solves this problem, similarly to the 2D case. However, the gains of lift and stall angle
predicted by 2D computations are not observed on the wing-body configuration, which presents a
different stall mechanism. Here, at high angles of attack the low pressure over the wing causes the
flow from the fuselage to reach the Coanda flap. In this case, the thick boundary layer developed
on the fuselage would require a much higher jet momentum to be deflected downward and follow
the flap contour. As a result a separation area occurs between the jet and the outer flow, reducing
lift.

Conclusions

The results discussed in the final paper will be a valuable exemple of integration of a
highly effective active high-lift system into an operative aircraft configuration. The geometry
analyzed in the present work represents the state of the art in terms of Coanda-flap design
and integration, being the result of a considerable effort undertaken in the last years at TU-
Braunschweig and DLR [1-4]. Moreover, a detailed description of the observed flow
dynamics will yield physical insight into the behavior of the Coanda-flap configuration,
representing an important starting point for future investigations.
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Over the last decades the cost for fuel for transport aircrafts has increased significantly, fur-
ther on the need for environmental friendly aircrafts has come into political focus. These is-
sues demand new techniques to decrease the high consumption and costs for energy. The
laminar technology offers great potential to decrease the aerodynamic drag during cruise.
However the laminar technology is sensitive to surface imperfections and contaminations
(e.g. flies), which leads to an undesired transition from laminar to turbulent flow and conse-
quently to unfavorable higher drag. These issues explain why the classical leading edge
high-lift system namely slat, as regulary used, does not suit to this technology anymore and
Kriiger devices become a research area. Especially the shielding of the leading edge of the
main element during take-off and landing against contamination is realizable with a Kruger
device.

Within this paper the design of a folded Kriiger device as developed within the EC project
DESIREH [1] for a transport aircraft is presented, a key aspect of this work is the investiga-
tion of the trade-off between space allocation of the retracted Kriger device and the aerody-
namic high-lift performance. The aim of the aerodynamic Krlger design is to meet at least
the high-lift performance of a reference slat device. The targeted aircraft wing is equipped
with a hybrid laminar flow control (HLFC) system to artificially generate laminar flow.

The process chain to control the optimization is shown in Figure 1. The process chain covers

v the geometry generation with the CAD system
Parameterization CATIA V5, mesh generation with the in-house
| MegaCADs software, and flow computation
Design Table ¥ with the CFD solver FLOWer[2]. The optimiza-
Catia W5R20 tion is controlled by the optimization framework
Kruger Geometry | CHAeOPS[3] in which the deterministic, gra-
Optimization Y : dient-free algorithm SUBPLEX[4] is applied.
gbgggihgx Mfmg:gﬁrs;')o” The parameterization contains parameters to
control the shape and the setting of the Kriiger
/ v device. Further on within the parameterization
Flow Solver space allocation issues (e.g. front-spar
(FLOWer) clearance, segregation requirements and
¥ hinge-point clearance) are considered. The
Aerodynamic Coefficients parameterization is defined in a way, that all
for DP1 & DP2 designs are feasible w.r.t. contamination
| shielding requirements.

Figure 1: Process chain of the optimization.

Within the geometry generation process the airfoil is extracted in the line-of-flight cut from the
three dimensional CATIA model and is afterwards sweep scaled by the front spar angle. The
computations are performed in the front-spar-normal system (2D, fully turbulent, turbulence
model: SAQ, artificial scalar dissipation). The objective function is a blending of two compo-
nents by the weighted sum approach, i.e. maximum lift coefficient (Ma,p=0.17, Re,p =12x10°,
Reynolds number is based on the front spar normal chord length) and lift coefficient at a=10°
(Mayp =0.21, Reyp =15 x10°%) are equally summed. A penalty term is added to the objective
function, if the maximum lift coefficient for the current design is worse than for the initial con-
figuration.

Multiple optimizations were conducted with different spatial clearances of the retracted bull
nose towards the upper wing panel. This approach is done to investigate the trade-off be-
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tween space allocation and aerodynamic high-lift performance of the Kriiger device (Cmax,
Oolmaxs C12p(0amax20-3°)). The optimized shape and setting are presented in Figure 2, Table 1
summarizes the aerodynamic high-lift performance of the investigated configurations. The
results clearly show, refer to Figure 3, that with a low spatial clearance of the bull nose in
retracted position the high-lift performance can be improved significantly, see configuration
V26. By an increase of the spatial clearance for the bull nose the high-lift performance is
weakened (bull nose size is decreased). It is recognizable that the decrease of the bull nose
size is compensated by an increase of the Kriger panel length, however the aerodynamic
high-lift performance can not be maintained, refer to configurations V23 and V24. Within this
study it was found out that the aerodynamic high-lift performance is insensitive to the overlap
of the Kriiger device, but it is sensitive to the deflection angle, the bull nose height, the gap
and the smoothness of the curvature distribution at the leading edge and on the upper side of
the bull-nose Kriiger panel.
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Figure 2: Shape and setting of optimized Figure 3: High-lift performance of
Kriger devices. optimized Kriger devices.
_—I--_
100mm 3.33 30.25° 3.19
V23 115mm 3.22 29.0° 3.07
V24 125mm 3.17 28.25° 3.00
Slat - 3.18 31.5° 3.06

Table 1: Aerodynamic high-lift performance of investigated configurations.

The current work shows that the replacement of a slat by a Kriiger device is feasible w.r.t to
the high-lift performance. Further on we could see that there is a direct relation between the
bull nose size and its aerodynamic performance. Drawback of this device is the reduced
number of possible settings and the increased drag at low angles of attack, where the flow is
fully separated on the lower wing side.

This work is supported by the European Community's Seventh Framework Programme
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Einleitung :

Militarische Transportflugzeuge missen im Gegensatz zu zivilen Flugzeugen ein sehr viel
weiteres Anwendungsspektrum abdecken kdnnen. Ein wesentliches Unterscheidungsmerk-
mal besteht beispielsweise darin, dass sichergestellt werden muss, dass Personen und Las-
ten wahrend des Fluges sicher abgesetzt werden kdnnen. Diese Unterschiede erfordern
zum Teil eine Entwicklung neuer Verfahren, um die operativen Fahigkeiten militarischer
Transportflugzeuge in vollem Umfang analysieren und bewerten zu kénnen.

Seit 2006 befasst sich das DLR intensiv damit, Simulationsverfahren zu entwickeln und zu
validieren, mit denen typische Lastabsetzszenarien, vom Verlassen des Flugzeuges bis zum
Bodenkontakt, analysiert und bewertet werden kdnnen. Hierzu wurde ein Ansatz etabliert,
der Verfahren unterschiedlicher Schnelligkeit und Modellierungsgenauigkeit umfasst.
Dadurch kann bereits im Vorfeld virtuell untersucht werden, wie sich unterschiedliche Last-
konfigurationen wahrend des Absetzvorgangs verhalten. Dies setzt voraus, dass die Interak-
tion zwischen abgehender Last und Flugzeugnachlauf moglichst genau wiedergegeben wird.
Um dies sicherzustellen, hat das DLR in Zusammenarbeit mit dem DNW-NWB in Braun-
schweig mehrere Messkampagnen zur Generierung von Validierungsdaten durchgefihrt.
Hierbei wurden in Lastabsetzexperimenten [1, 2] Trajektoriendaten flir unterschiedliche
Lastkonfigurationen aufgezeichnet sowie Messungen mit Hilfe der Particle Image Veloci-
metry-Technik durchgefihrt, um im wirbelbehafteten Heckbereich des Flugzeuges Informa-
tionen Uber die lokale Geschwindigkeitsverteilung zu erhalten [3].

Zur Simulation eines Absetzvorgangs unter Berlicksichtigung der Flugzeug-Last-Interaktion
im Nahbereich des Flugzeuges hat das DLR eine hochgenaue Simulationsumgebung entwi-
ckelt, die umfassend mit Hilfe dieser experimentellen Daten validiert wurde. So wurde bei-
spielsweise die Simulation eines Absetzvorgangs eines einfachen, generischen Fallschirm-
Last-Systems bereits erfolgreich demonstriert [4].

Darauf aufbauend wurde die Simulationsumgebung nun derart erweitert, dass realistischere
Fallschirm-Last-Konfigurationen simuliert werden kénnen. Hierzu zdhlen einerseits die Ver-
besserung der geometrischen Modellierung der beteiligten Kérper und andererseits die Be-
riicksichtigung kinematischer Zwangsbedingungen zur Erfassung der Relativhewegung des
Fallschirms zur Last. Die Validierung der auf diese Weise weiterentwickelten Prozesskette
ist Gegenstand der vorliegenden Mitteilung.

Modellierung :

Die Simulation eines Absetzvorgangs unter Berlcksichtigung der aerodynamischen Flug-
zeug-Last-Interaktion wurde durch Kopplung des DLR TAU-Codes mit der kommerziellen
Mehrkdérpersystem-(MKS)-Software Simpack realisiert. Instationdre TAU-Simulationen liefern
fur den jeweiligen Zeitschritt die aerodynamischen Lasten, die auf die abgesetzten Korper
wirken. Darauf aufbauend werden in Simpack die flugmechanischen Bewegungsgleichungen
geldst und die resultierende Positions- und Lageanderung der Koérper zurtick an TAU Uber-
mittelt. Simpack berlcksichtigt hierbei auch die kinematische Randbedingung, mit der bei-
spielsweise die Relativbewegung des Fallschirms zur Last modelliert wurde. Die von Sim-
pack berechneten Bewegungsparameter fihren mit Hilfe der Chimera-Technik zu einer ent-
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sprechenden Lage- und Positionsanderung der Kérper in TAU, bevor fir diese neue Aus-
gangslage ein neuer instationarer Kopplungsschritt beginnt.

Abb. 1 zeigt die initiale Startposition zweier simulierter Fallschirm-Last-Konfigurationen. Der
Schirm ist in beiden Féllen gelenkig an den Lastquader angebunden und besitzt im Falle von
Last B2 einen rotatorischen Freiheitsgrad (FHG) gegeniber dem Quader, bei Last S2 zwei
rotatorische Freiheitsgrade. Der Lastquader ist stets als 6-FHG-Modell realisiert, wahrend
das Flugzeug als starr angenommen wurde. Die Simulationen fir beide Konfigurationen
wurden unter experimentellen Bedingungen im Maf3stab 1:21 durchgefihrt.

4

J

]
(a) Last B2. (b) Last S2.
Abb. 1: Startlage der Lastkonfigurationen B2 mit einfachem Schirmmodell und S2 mit einem Originalmo-
dell eines textilen Ausziehschirms.

Exemplarische Ergebnisse :

In Abb. 2 ist exemplarisch ein Vergleich zwischen dem Ergebnis der Simulation und dem
Experiment fur Last B2 dargestellt. Neben dem hier dargestellten Vergleich fir die Translati-
on und Rotation des Lastquaders wurden ebenso die jeweiligen Geschwindigkeitsverlaufe
miteinander verglichen. Gleiches gilt fur die Relativbewegung des Fallschirms gegeniber der
verlangerten Achse des Lastquaders. Man erkennt in allen Fallen eine gute bis sehr gute
qualitative und quantitative Ubereinstimmung mit den experimentellen Daten.
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Abb. 2: Vergleich der Bewegung des Lastquaders von Last B2 zwischen Simulation und Experiment.
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Introduction

The vertical tailplane (VTP) of a transport aircraft is needed for stability and control of the
aircraft about the yaw axis. One case determining the size of the VTP is the failure of the
critical engine. In the one-engine inoperative (OEI) condition, the still running engine creates
a moment around the yaw axis. This has to be counteracted by the VTP. Here the take-off is
a critical flight segment where the speed of the aircraft is relatively low and thus also the
forces produced by the VTP. On the other hand, in cruise flight at high aircraft velocities, the
VTP is larger than necessary to satisfy cruise stability requirements for modern transport
aircraft with electronic flight control system. Therefore, the VTP size is determined by a rare-
ly occurring failure case. If its size could be reduced by applying some means to increase
the side force, drag and weight could be lowered which in turn would lead to a reduction in
fuel burn. One possibility among other means could be the application of active flow control
(AFC). This can be used to increase the side force produced by the VTP without increasing
its size by delaying flow separation to higher sideslip and/or rudder deflection angles.

Previous Work

hgnf{CVTP:OODOG C______ —

In a first study the sensitivities of different active T h;}_;
flow control parameters were investigated for a — =
VTP airfoil [1]. In the critical OEI case the rudder P

is highly deflected to achieve the maximum side -

force. This leads to non-linear aerodynamic Fig. 1 : Slot geometry at the end of the fin

characteristics. On the highly deflected rudder

a large separation can be found without blowing. The AFC concept applied uses tangential
blowing at the end of the fin over the deflected rudder shoulder. The geometry is shown in
Fig. 1. With steady tangential blowing it is demonstrated that fully attached flow can be
achieved accompanied by an increase of the lift coefficient of the airfoil (cp. Figs. 2 and 3). It
was also shown in other studies that tangential blowing can lead to performance gains as for
example obtained for circulation control applications. A recent study on this is the work per-
formed in the SFB (Sonderforschungsbereich) 880 concerning numerical investigations on a
high-wing airplane with a deflected internally blown plain flap [2].

Fig. 2: Uﬁéteady calcul'a'tion: no biéwmg
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Aim of this Study
The aim of the present study is the extension of the investigations concentrating on steady
tangential blowing as presented in [1] to unsteady blowing applying a pulsed jet.

The flow simulations performed are based on the unsteady Reynolds-averaged Navier-
Stokes (URANS) equations which are carried out with a dual time stepping method. The re-
sults are compared to those obtained with steady blowing. To increase the efficiency it is
desirable to reduce the actuation mass flow required. Other applications, e.g. with a circula-
tion control flap hinged close to the trailing edge of a supercritical airfoil [3], have shown that
this can be accomplished by using a pulsed jet. Here it shall be investigated if the same is
true for tangential blowing over the rudder shoulder of a VTP airfoil with a rudder extending
over one third of the chord length.

Results

A sensitivity study with regard to unsteady numerical simulations is conducted where the
time resolution and the number of inner iterations are varied to ensure that the results are
independent of these parameters.

In addition the blowing momentum coefficient C, and dimensionless frequency F" are varied.
The results are compared to those with steady blowing. The turbulence model is the same
as used for the steady flow calculations, i.e. the Spalart and Allmaras turbulence model with
vortical and rotational flow correction (SARC). The Reynolds number is 2.2*10°. In Fig. 4 it
can be observed that for the same momentum coefficient the lift coefficient C, is somewhat
increased despite a reduction in mass flow. Further results obtained are shown in Fig. 5.
There the variation of the dimensionless frequency F" indicates that the lift coefficient can be
increased with a reduced frequency of 0.5 but at the cost of an increase in the drag coeffi-
cient.

A further point of the investigation is the influence on the lift coefficient of the airfoil if the slot
angle to the airfoil surface at the slot exit flow is varied while keeping the jet direction at the
slot exit tangential to the rudder shoulder.
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1.Introduction

Despitesome periods of regression, air traffichas proven its resilience to economicand financial crisis.
This will leadto increasing airport congestionanditisimperative that additional capacities have to be
madeavailable. As most of the European major hubs are subject to environmental or residential
constraints, theirextension or even new constructionseems to be a very unlikely wayto cope with the
challenges of the futureairtransportation concept. Within the stress field of fulfilling the mobility
needs of theindustrialised societies, environmental restrictions and satisfying the continuous growing
demand for airtransport, the German BNF research program advances key technologies to develop
new QESTOLaircraft. The next generation QESTOL aircraft holds the potential to reintegrate existing
airfields with short runways into the future air transportation concept [1]. QESTOL aircraft with
sufficient capacities areableto departand land atshort runways, climb and descend very steep and
together with a fuel efficient and silent operating turboprop engine they are able to cope with the
depicted challenges.

The aerodynamic scopeis a generic QESTOL configuration [2] thatis investigated concerning its
aerodynamic performance using high fidelity Reynolds-Averaged-Navier-Stokes (RANS) computations,
as well aswind tunnel measurements. The aerodynamicfocus lies on the interaction of the propeller
slipstream with the flowfield around an active gapless high-lift system.

2.Method

Besides the data collected in w/t-measurement campaigns in the low speed facility DNW-NWB, the
aerodynamicanalysis relies on steady in time CFD simulations conducted with the DLR TAU code.
Therefore a computational mesh is generated, combining the advantages of three different
commercialgrid software packages by utilizingthe chimera technique that the TAU code provides. For
the steadyintimerepresentationof theinstalled propelleran actuator discboundary condition is used
that relies on a blade element theory method.
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3.Results

The CFD solutions are compared with data from pressure taps collected in the w/t-measurement
campaigns. Thetapsarearrangedin four sectionsinline of flightand one row parallel to the leading
edge of the wingonits suctionside (Figure 2). Theinfluence of different blowing coefficients is clearly
visibleinthe development of the suction peaks atthe leading edge of the main wingand in the region
of the coandaradius on theflap suction side (Figure 1). Besides the blowing coefficient, the propeller
slipstream has a significant influence on the aerodynamic behaviour of the wing. The comparison
between CFD and w/t data shows a very good agreement concerning the surface pressure. A first
exampleisgivenin Figure 3. The presented paperwill describe the used numerical method in detail and
extensively exploit the w/t data in correspondence with the simulation results.
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Due to the potential to reduce fuel consumption and environmental impact, natural laminar
flow (NLF) wing designs were performed for transport aircraft in national German and Euro-
pean Union research programs [1], [2], [3], [4].. These designs considered forward and
backward swept wings (FSW and BSW). For the FSW designs it was possible to obtain large
laminar flow regions for the inner wing using only airfoil design, whereas for the BSW with
similar absolute leading edge sweep and chord Reynolds numbers an additional boundary
layer suction panel was required for the inner wing in order to obtain similar transition posi-
tions. The reason for this is that the FSW has a reduced effective leading edge sweep, which
reduces the transition due to crossflow instability (CFl) or attachment line transition (ATI).
However, the design of the FSW [1] [2] with a pressure distribution favorable for laminar flow
was difficult for the inner wing. This is due to the flow properties of a FSW in the regions
close to the wing body junction (wing body case) or in the symmetry plane (wing alone case).
In this work the design of a FSW in the region close to the wing body junction is reconsid-
ered. The design takes into account the special flow properties in this region by using con-
ventional geometry modifications as applied in [1], [2], but using also new proposed planform
modifications in this region. The aim is to improve the design in the cruise design point but
also to improve the low speed properties. For the design, the following three flow properties
which lead to opposite effects for a FSW and BSW in the wing root section /symmetry sec-
tion for a wing body/wing alone configuration are taken into account: 1) The "Mitteneffekt”
(also denoted center line effect): the isobars are bended so that they become perpendicular
to the body surface/symmetry plane (body wing/wing alone configuration). For a FSW at the
upper nose region this leads to an increased expansion in comparison to the pressure distri-
bution of the same airfoil placed in the outer wing. The additional expansion may result in
suction peaks which are adverse for laminar flow. The common solution to this problem is to
design airfoils which have a smaller nose radius and maximum thickness position displaced
downstream in comparison to the wing airfoil geometry used at 50% semispan. While, this
may lead to acceptable transonic cruise NLF c, distribution, the resulting nose radius may be
too small for the low speed case .2) Case with lift (positive): The induced velocities for a
FSW for the inner wing point upwards for the inner wing, downward for the outer wing. Simi-
larly as for the Mitteneffekt this leads to increased suction peaks. Therefore for an accepta-
ble local lift distribution, a FSW wing is twisted downward/upward for the inner/outer wing. 3)
The flow in the stagnation line of a FSW goes from the outer wing to the inner wing. Since
airfoil thickness increases towards the body this leads to the above mentioned FSW ad-
vantage of decreased effective leading edge sweep. However this transversal flow pointed
towards the body may increase separation tendency at the leading and trailing edge. The
influence of modifications in airfoil geometry, twist and planform geometry is studied first
separately on a FSW wing alone configuration. Then the modifications are combined and
finally a combined modification is also applied to the wing body LAMAIR configuration [2]. A
proposed FSW center wing planform change is shown in Fig. 1. This planform change also
reduces the "Mitteneffekt” as shown in Fig. 2 and Fig. 3. Suction peaks and their spanwise
extension in the symmetry plane are reduced. Furthermore in the symmetry plane stagnation
line flow is bended into flow direction. RANS CFD analysis and wing airfoil geometry solu-
tions are obtained using the 3D FLOWer inverse design code.
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Figure 1: FSW wing alone planform in | Figure 2 Isobars, low speed RANS solution with
(center region), case with straight lead- | FSW geometry constructed with transonic cruise
ing edge sweep (bottom), case with cen- | airfoil. Centerline suction peak region is reduced
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Figure 3. Low Speed RANS Pressure distributions for symmetry region section for normal-
ized spanwise position eta=0.01, 0,05. The configuration with inward cusp planform reduces
the suction peak.
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Die Untersuchung der Interaktion von Einlaufstérungen und Triebwerkfans ist aus mehreren Grinden von
steigendem Interesse. Konzepte filir zukiinftige Flugzeugarchitekturen wie das N2B der NASA, sehen zur
Steigerung der Effizienz des Gesamtsystems Flugzeug unter anderem eine Integration von Triebwerken vor.
Durch die Integration von Triebwerken in die Struktur des Flugzeuges bei dem genannten Blended-Wing-Body
Konzept, reduziert sich der effektive Widerstand des Flugzeuges durch das Absaugen der Grenzschicht durch die
Triebwerke. Das stetige Einsaugen der Grenzschicht hat jedoch eine kontinuierliche Stérung innerhalb der
Anstromung von Fans integrierter Triebwerke zur Folge. Dies fiihrt wiederum zu einer dauerhaften
Verschlechterung der Effizienz dieser Triebwerke.

Dieser Beitrag vergleicht den Einfluss einer generischen, realistischen Einlaufstorung auf zwei Fans mit
unterschiedlichem Totaldruckverhiltnissen, im Hinblick auf die Sensitivitat ihres aerodynamischen und des
Betriebspunkt-Verhaltens. Als Referenz dient der Fan des IAE V2500, eines bei Flugzeugen der Kurz- und
Mittelstrecke (MD90, A320 Familie) eingesetzten Triebwerks. Als Vergleich wird der Fan135 verwendet, der einer
Designstudie des DLR entnommen wurde. Im Vergleich zum Fan des IAE V2500, ist dieser fur ein groReres
Nebenstromverhaltnis (14 zu 4,5) und ein kleineres Totaldruckverhéltnis (1,35 zu 1,7) ausgelegt. Um einen
fundierten Vergleich zu erméglichen, wird der Fan135 auf den Schub des V2500 skaliert. Nach der Skalierung hat
der Fan135 einen Durchmesser von mehr als 2 Metern. Dies ist vergleichbar zu Fans aktueller Triebwerke mit
einem ahnlichen Nebenstromverhaltnis und Schub.

Bei der in diesem Beitrag behandelten Einlaufstorung handelt es sich um eine Totaldruckstérung von ca. 14%,
welche sich Uber einen Sektor von 90° und einen Bereich zwischen 50% und 100% des AuBenradius erstreckt.
Eine solche Storung ist typisch fir das Einsaugen der Rumpfgrenzschicht in einem Flugzeug mit integrierten
Triebwerken.

Die fur die Simulation verwendeten Netze haben ca. 38 Millionen (V2500) beziehungsweise ca. 12 Millionen
(Fan135) Zellen. Dabei wird sowohl der Einlauf als auch der Rotor als Vollkranz, der Stator als einzelne Passage
simuliert. Die Rechnung wird instationar und mit 1088 Zeitschritten pro Rotordrehung durchgefiihrt. Die
Konvergenz der Simulation wurde lber die zeitliche Mittelung der auf jede einzelne Schaufel einwirkenden Kraft-
und Momentenverlaufe, sowie des Massenstromes, lGberprift und stellte sich nach 5 Rotorumdrehungen ein.
Die Rotorblatter beider Fans werden beim Durchlaufen der Stérung groBen Lastwechseln ausgesetzt. Die
Differenz der beiden Amplituden des Lastwechsels, der wahrend einer Umdrehung an den Schaufeln in x-
Richtung angreift, betragt bei relativer Auftragung 63,8% (V2500) gegeniber 130,3% (Fan135). Dies ist ein erster
Hinweis darauf, dass der Fan135 sensitiver reagiert als der des V2500.

Durch Auftragen des normalisierten Totaldruckverhéltnisses

I
, . t
normalized total pressure ratio = ,
Ht,ref
gegen den normalisierten, reduzierten Massenstrom
m x vV Tt * pt,ref

normalized, reduced massflow := ,
f mref * +/ Tt,ref * Dt

wird das erste Ergebnis gestiitzt (Abb. 1). Neben der Drehzahllinie fir die Maximum Take Off (MTQ) Drehzahl, ist
der Verlauf der Betriebspunkte einer Passage wahrend einer kompletten Umdrehung dargestellt. Die
aufgepragte Randbedingung am Austritt ist bei Vollkranz- und stationarer, ungestorter Referenzrechnung gleich.
Eine Passage des Vollkranzes des V2500/Fan135 durchlduft die Bereiche von Punkt A (ungestérter Bereich) Gber
H/G (kurz vor gestértem Bereich), J (Beginn gestorter Bereich), M/K (vollgestorter Bereich) und R/M (nach
gestértem Bereich) zuriick zu A. Bei Betrachtung des DLR Fan135 ist offensichtlich, dass sich bei diesem der
Betriebspunkt bei Durchlaufen der Stérung auf dem Orbit iber die Stabilitatsgrenze hinaus verschiebt. Der Wert
des die Passage durchstromenden Massenstroms andert sich innerhalb einer Umdrehung beim Fan des V2500
um ca. 20%, bei dem des Fan135 um ca. 25%. Das Totaldruckverhaltnis schwankt bei ersterem um ca. 8%, bei
letzterem um ca. 13%.

38



===« --- 1/4 pitchturn steps - rotor only i ; ===« --- 1/4 pitchturn steps - rotor only
IR i MTO speedline - rotor only i MTO speedline - rotor only
1.08 | Reference point 1.08F———— | Retference Point

44

Bl

K ‘;'\ B W
- & \ ‘i; P »\1 N : N

-
1
-

e

w

®
Y

e

w

®
Y

normalized total pressure ratio
o
(¢

normalized total pressure ratio
o
»

~ i 3 C
d 1 s ) = ok
TGN T
w_ 7
.T.
0.94 t 0.94 t
0.7 0.8 09 1.1 1.2 0.7 0.8 09 1.1 1.2
normalized, reduced massflow normalized, reduced massflow
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Abbildung 2: Totaldruck-Verteilung an der Rotor-Austrittsebene; links IAE V2500, rechts DLR Fan135.
Unterschiedliche Skalierung der Absolutwerte bei gleichem Delta.

Der Fan135 zeigt jedoch eine homogenere Totaldruckverteilung am Rotoraustritt. Die Storung dieser Verteilung
in der Nahe der Nabenkontur ist beim V2500 ausgepragter (Abb. 2). Einen wichtigen Einfluss nimmt dieser
Bereich, weil von dort das Kerntriebwerk versorgt wird, das anfallig gegeniber einer solchen Stérung ist.

Ein Vergleich der relativen Totaldruckerh6hung hingegen zeigt ein homogeneres Verhalten des V2500. Die
Verteilung am Vollkranz zeigt Giber den ungestdrten Bereich eine groRe Ahnlichkeit zu der komplett ungestorten,
in diesem Betriebspunkt stationar gerechneten Passage. Selbst im gestorten Bereich, auller in der Nahe der
Nabe, ist noch eine Ahnlichkeit erkennbar. Solche beschriebenen Ahnlichkeiten sind beim Fan135 im gestérten
Bereich nicht zu erkennen.
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Introduction

Efficient detailed aerodynamic shape optimization is an essential part in multidiscipli-
nary design procedures. Efficient and detailed design relies on adjoint-based sensi-
tivity evaluation, where one distinguishes between discrete and continuous methods.
While the latter are computationally efficient, they lack robustness and therefore the
applicability to complex flow models. Consequently, our attention applies to the dis-
crete methods. Here, a common approach is to use the transpose of the Jacobian of
the flux residual to derive the adjoint system. However, this approach is based on the
assumption that the resulting flow solution exactly satisfies the discrete equations,
i.e. that the flux residual is perfectly zero. In practice this is not the case, which might
lead to inconsistent approximations of the reduced gradient. By exploitation of the
abstract fixed-point structure of the flow solver, it is possible to construct an iterative
adjoint solver, which enables the computation of consistent gradients in a robust way.
Here, it is guaranteed that the adjoint solver inherits the convergence properties of
the primal solver. All derivatives that occur in this formulation can be calculated using
advanced techniques of Algorithmic Differentiation (AD) [1,2]. For the application and
implementation basis we chose the SU? multi-physics suite [3] that features numeri-
cal tools for the analysis and optimization of models described by PDEs for aero-
space design. It includes various flow models for laminar and turbulent flows in com-
pressible and incompressible regimes. On the numerical side it relies on arbitrary
structured or unstructured grids and includes various space and time discretization
schemes.

Results

As a first test case we consider the RAE2822 airfoil at transonic flow conditions
(Ma=0.729, Re = 6.5EG6, alpha = 2.31°). The influence of turbulence is described by
the SST-model. Space integration is accomplished using the JST-scheme in combi-
nation with a slope limiter. The convergence of the time marching scheme is acceler-
ated using a three level multi-grid (W-)cycle. For shape optimization we discretize the
design space using 38 equidistantly distributed Hicks-Henne functions on the upper
and lower side of the airfoil.

Figure 1 shows the resulting gradient of the drag coefficient with respect to the de-
sign variables calculated with the discrete adjoint method in comparison with a finite
difference approximation (FD) (h = 1E-07). Note that the latter needs one complete
flow solution for each design variable. Furthermore, due to the strong dependency of
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the flow solution on surface variations, finding a well-working step-size for the FD ap-
proximation seems rather complicated. Therefore, we also considered the forward
mode of AD to validate the gradient.
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Figure 1 : Gradient of the drag coefficient with respect to the scaling factor of the Hicks-Henne func-
tions (left) and a close-up view (right).

Further investigations

For the final paper we will consider additional test cases. Furthermore, we will com-
pare the resulting gradients for the AD-generated discrete adjoint solver including the
differentiation of the turbulence model with the continuous adjoint method and the
common frozen eddy viscosity assumption. Finally, we will show optimizations mak-
ing use of the discrete adjoint approach in Su2.

Remark

We plan to provide the developed consistent discrete adjoint solver for the SU? multi-
physics suite to the public, and also plan to take care for its maintenance together
with the developers in Stanford.
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Achieving effective cooperation between disciplinary groups is one of the major elements in
multidisciplinary optimization (MDO) of aircraft [2]. This has been well-recognized among the
institutes of the German Aerospace Center (DLR), and multidisciplinary applications have been
demonstrated previously [3]. Currently taking place is the DLR project Digital-X, where the
main objective of work package 4 is the development, implementation and testing of promising
optimization strategies and methods for MDO based on high-fidelity simulations. These are key
capabilities for a radical reconfiguration of the aircraft design process, so that multi-disciplinary
design, comparative studies, and optimization are applied earlier in the overall design process.

This report introduces the technical and organizational approaches that will enable multiple
institutes to work on consolidating the existing and future functionality into a more permanent,
cross-institute, multi-fidelity MDO capability. As an early application example, a wing-body
configuration is optimized in high-fidelity for minimum fuel burn during the cruise-climb flight,
once using the Breguet range equation and once performing an ordinary differential equation
(ODE) integration over altitude segments. The aim is to quantify the influence on optimal design
when taking into account changes in the aeroelastic equilibrium during cruise.

In the optimization process, interfaces between disciplines are established in two ways. First,
all analysis tools use the CPACS format [1] for exchange of aircraft data: aerodynamic shape,
structure topology and dimensions, propulsion data, mass distribution, mission segments, load
cases, and so on. Second, Remote Component Environment (RCE) [4] is used to connect tools
into an optimization process. RCE is specifically designed for integrating tools that run on
multiple networked computers of diverse types.

An early high-fidelity MDO process assembled in RCE is shown on figure 1. It performs a
derivative-free aero-structural optimization of a classic wing-body configuration. In each opti-
mization cycle, first the aircraft CPACS geometry is updated according to design parameters,
CAD models are constructed, and CFD meshes and CSM model are built. This is followed
by the inner structure sizing loop, where first static-aeroelastic load cases are computed and
then fully-stressed design of the metallic wing structure is performed, until mass is converged.
The resulting structural model is passed to the mission analysis, which computes the fuel burn,
employing either Breguet or ODE evaluation, and sends it as the objective value to the simplex-
based optimizer. RANS flow model is used throughout, for load cases as well as mission points.
Linear elastic model is used for structural evaluations. A simplified fuel distribution and drainage
sequence is included as well.

The selected baseline configuration for optimization is the XRF-1, which is representative
of a long-range twin-engine airliner. Five planform design parameters are used: aspect ratio,
sweep, and three twist angles. Two symmetric load cases are considered for structure sizing.
The cruise mission leg is composed of three altitude segments. For ODE integration a single 3-
stage Runge-Kutta step per altitude segment is taken, requiring 9 static-aeroelastic evaluations
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in total. The intermediate optimization convergence with ODE integration is given on figure 2,
and the current best design on figure 3.

The report will first present the details of the organizational and technical framework. In
particular, how it deals with tools spread over multiple institutes, running under different oper-
ating systems, and on workstations vs. high-performance clusters. This will be followed by the
description of the analysis tools used in process on figure 1, with the breakdown of computational
cost. Differences in final optimal designs resulting from the Breguet and ODE assumptions will
be presented and discussed. Finally, the paper will outline the future steps in Digital-X, which
include assembly of adjoint gradient-based optimization processes, as well as novel hybrid opti-
mization strategies.
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Abstract The applicability of dielectric barrier discharge (DBD) plasma actuators for
controlling the crossflow-vortex-induced laminar breakdown in a swept-wing-type boundary-
layer flow is investigated by means of direct numerical simulation. The actuators are used to
control the three-dimensional nonlinear disturbance state with large-amplitude crossflow
vortices (CFVs), and it is shown that the actuators are suitable for altering the CFVs such that
the secondary instability is weakened. Consequently, transition to turbulence can be delayed.

Introduction Improving fuel efficiency is becoming increasingly important for the development
of future aircraft for both environmental and economic reasons. Since potential in further
improvement of engines, surface quality and shaping is limited, laminar flow control (LFC)
represents a promising approach. In recent years there has been increasing interest in plasma
actuators for flow control. Low power consumption, fast response time, and the fact that they
are fully electronic with no moving parts make them appropriate for controlling air flow. Several
studies have been published using plasma actuators for LFC in two-dimensional boundary-
layer flow, see e.g. [1,2]. For LFC in three-dimensional boundary-layer flow subject to
crossflow (CF) instability, mainly suction or subcritically spaced ’roughness’ elements have
been investigated [3-5]. For the present study we use plasma actuators to alter large-
amplitude CFVs and the associated flow field aiming at weakening the secondary instability,
similar to the 'pinpoint' suction concept proposed by Friederich and Kloker [5].

Setup For the numerical simulations we use our compressible DNS code, NS3D. The plasma
actuators’ wall-parallel force distribution is defined using an empirical model based on a
retroactive estimation from experimental results [6]. The time-averaged volume force is
introduced in the x- and z-momentum equations, and the work done by the force is accounted
for in the energy equation by specifying the scalar product of force and the velocity vector. The
base flow resembles the DLR-Prinzipexperiment Géttingen [5], a model flow as it develops on
the upper side of a swept-wing at negative incidence within the region of acceleration. The
free-stream velocity U. = 72.7m/s and the reference length L = 0.01923m are used for non-
dimensionalization. The fundamental wavelength in spanwise direction is Ao = 0.126 (yo =
211/A;0 = 50). The most unstable steady CFV mode, y = yo, from now on referred to as mode
(0,1) in double-spectral notation (hwo,kyo), is excited at x = 2.2 by a disturbance strip at the
wall. To check for secondary instability triggered by the resulting large-amplitude CFV mode,
an unsteady mode packet is periodically forced at x = 3.0. One actuator per fundamental
wavelength is positioned at x = 3.4 at a selected spanwise position to alter the large-amplitude
CFVs and the associated flow field, cf. figure 1.
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Figure 1. Visualization of vortices (A2 = -5, green) and plasma actuator body-force (|F| = 50%
|Fmax|, orange) for forcing against the CF (ws). A rotated reference system is used with xo = 2.5,
Zo =-0.04 and &, = 45°. Top view, to scale.

44 STAB



Results Rotating the actuator about the wall-normal axis y, several simulations have been
performed to determine the optimum forcing direction with respect to both reducing the CFV
amplitude and weakening the secondary instability compared to the reference case REF
without plasma actuation. It is found that forcing either against the CF or in direction of the CF
are most efficient. For forcing against the CF, in the following denoted as case F.ws, the
spanwise position of the actuator should be such that the maximum of the force lies directly
underneath the CFV. In this case, the wall-parallel velocity induced by the forcing weakens the
rotational fluid motion close to the wall and, in addition, the induced negative wall-normal
velocity hampers the vortical motion at the updraft side of the CFV. Consequently, the
amplitude of the CFV is reduced, cf. figures 2 and 3. Shifting the actuator in spanwise direction
yields the induced negative wall-normal velocity promoting the vortical motion and, depending
on strength and extension of the forcing, eventually increasing the amplitude of the CFV. For
forcing in CF direction, denoted as case F.ws, the induced wall-parallel velocity promotes the
rotational fluid motion caused by the CFVs close to the wall. Depending on the spanwise
position, the strength and the wall-normal distribution, the forcing either results in the useful
formation of a new, additional CFV or in detrimentally increased strength of the original one. In
case the additional CFV is positioned such that it hinders the vortical motion of the original
CFV over some distance downstream of the forcing, the amplitude of the original CFV is
decreased, cf. figure 3. However, if the additional CFV is too strong it may enhance transition
to turbulence. Hence, compared to forcing against the CF, forcing in direction of the CF is
more sensitive with respect to the forcing parameters. However, if all parameters are well
chosen forcing in direction of the CF is slightly more efficient.

Outlook Future investigations will concentrate on varying the actuator geometry and
increasing the number of actuators in downstream direction. Also, the influence of time-
dependent force fluctuations and a wall-normal force component will be examined.

log(max(u’))
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Figure 2. Vortex visualization (A, = -5) for Figure 3. Downstream development of modal
cases REF (left) and F.ws (right). A rotated us-disturbance amplitudes from Fourier
reference system is used with xo = 2.5, zo = analysis in time for cases REF (no symbols),
-0.04 and @, = 45°. Not to scale. F.ws (squares) and F.ws (circles).
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Ausgangssituation: Es ist bekannt, dass die Strdmung durch ein gerades Rohr, welche durch ein
konstantes Druckgefélle angetrieben wird, sowohl einen laminaren als auch einen turbulenten Zustand
annehmen kann. Zumindest innerhalb eines bestimmten Bereiches der resultierenden Reynolds-Zahl
Re = u/Dv sind beide Zustande fir eine gegebene Druckkraft méglich. Weiterhin ist bekannt, dass der
resultierende Durchfluss bei gleicher Kraft im laminaren Fall gréBer ist als im turbulenten Fall, da die auf-
tretenden Reibungsverluste auf Grund erhdhter Wandschubspannungen in einer turbulenten Strémung
gréBer sind. Im Folgenden diskutieren wir Ergebnisse einer direkten numerischen Simulation (DNS) ei-
ner Rohrstrdmung mit zeitlich oszillierendem Durchfluss, welche sich als Antwort auf einen harmonisch
variierenden Druckgradienten einstellt. Dabei sind die Amplituden des veranderlichen Druckgefalles,
welches die Strdmung sowohl in positive als auch in negative axiale Richtung treibt, betragsmanig gleich
grof3. Die Problemstellung ist somit von den Randbedingungen her symmetrischer Natur. Ausgehend
von einem voll entwickelten turbulenten Strémungszustand bildet sich eine asymmetrisch oszillierende
Strémung aus, welche stets einen laminaren und geordneten Charakter aufweist, wenn der Durchfluss
negative Werte annimmt, die Hauptstrémungsrichtung also entgegen der axialen Koordinate verlauft. In
der positiven Hélfte jedes Oszillationszyklus bildet die Strdmung nach einem mehr oder weniger plétz-
lichen Zusammenbruch der laminaren Schichtenstréomung stets einen turbulenten Strémungszustand
aus. Weiterhin weisen die erreichten Amplituden des Durchflusses eine Asymmetrie auf, da sich die
jeweils in den laminaren und turbulenten Halbzyklen erreichten Geschwindigkeitsmaxima betragsmaBig
unterscheiden.

Numerische Methodik: Im Rahmen der von uns durchgefiihrten DNS betrachten wir ein inkompressi-
bles Fluid begrenzt durch eine gerade Rohrgeometrie der Lange L = 5D mit dem Durchmesser D. Das
Problem ist durch

V.u=0 und O+ (u-V)u+Vp — g-Au=P(t) (1)
beschrieben, wobei
_ T o AW L /
P(t) = [0,0,0:(p)s] " = 0,0, ~4sin (4 )| " mit p=p'+ (p), 2)

die oszillierende Strémung antreibt. Eingestrichene Variablen kennzeichnen fluktuierende GréBen und
spitze Klammern Mittelwerte Uber gleiche Oszillationsphasen ¢. Weiterhin ist u der Geschwindigkeits-
vektor, p der Druck und t die Zeit. Die Normalisierung der Gl. (1) und (2) und die Kontrollparameter sind
durch Wo = D/2+/w/v und Re. = u.D/v gegeben, wobei w = 27/T die Oszillationsfrequenz, v die
kinematische Viskositat und u, die Schubspannungsgeschwindigkeit einer voll entwickelten turbulent
Rohrstromung darstellt. Die Gl. (1) und (2) werden durch periodische Randbedingungen in axialer (z)
und azimuthaler () Richtung bzw. durch Haftbedingungen bei r = D/2 ergénzt. Sie werden mittels eines
Finite-Volumen-Verfahrens diskretisiert und mit Hilfe eines leapfrog-Euler Schemas in der Zeit integriert.
Details zum numerischen Verfahren finden sich bei Feldmann & Wagner [2] und den Referenzen darin.
Als Anfangsbedingungen dient das Geschwindigkeitsfeld einer voll entwickelten turbulenten Rohrstré-
mung bei Re, = 1440 wie sie in [2] diskutiert wird. Die rdumliche Auflésung betragt in Wandeinheiten

Azt =7.03, 0.034 <rtAp <442 and 0.47 <Art<11.14,

und der anhand eines von-Neumann-Stabilitatskriteriums angepasste Zeitschrittist mit 6 x 107¢ < At <
3.9 x 10~° stets wesentlich kleiner als die Kolmogorov-Zeitskalen der voll entwickelte Stromung.

Ergebnisse und Ausblick: Die Zeitreihe der axialen Geschwindigkeit (u,) an der Rohrachse (r = 0) in
Abb. 1 zeigt das wiederkehrende asymmetrische Verhalten der Rohrstrémung mit abwechselnd lamina-
ren und turbulenten Oszillationshalbzyklen als Antwort auf einen symmetrischen Druckgradientenver-
lauf. In der laminaren Abbremsphase bildet sich durch viskose Effekte ein Versatz zwischen wandnahen
und wandfernen Geschwindigkeiten aus. Das flihrt zu radialen Geschwindigkeitsverteilungen mit loka-
len Maxima und Wendepunkten, wie sie fir hohe Wo der laminaren Theorie nach typisch sind (SexI [3],
Womersley [4]). Dies bildet méglicherweise Quellen fiir Instabilititen in den sekundéaren Geschwindig-
keitskomponenten (u,, u;), die innerhalb von 2 bis 3 konvektiven Zeiteinheiten rasch anwachsen und
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Abb. 1: Zeitlicher Verlauf der axialen, azimuthalen und radialen Geschwindigkeit, der mittleren Durchflussgeschwindigkeit, des
treibenden Druckgradienten und der Wandschubspannungen fir Wo = 6.5 und Re- = 1440.

zum Zusammenbruch der laminaren Strémung fihren. Im anschlieBenden Halbzyklus bildet sich mit
steigendem & eine turbulente Strémung aus, die auf Grund der erhéhten Wandschubspannungen nur
ein Maximum von u = 15 erreicht, was Re = 21600 entspricht. Der wandnormale Impulstransport in
der turbulenten Strémung verhindert in dieser Phase die Ausbildung der zuvor diskutierten Geschwin-
digkeitsverteilungen. Damit &hnelt die Situation zu Beginn einer jeden positiven Beschleunigungsphase
eher der Situation einer Anlaufstrémung (u ~ 0 # f(r)), die auf Grund der fehlenden Wendepunkten
stabiler zu sein scheint. Die Strémung im folgenden laminaren Halbzyklus beschleunigt auf Grund des
geringeren 7, bei gleicher treibender Kraft auf & = 40, was Re = 57600 entspricht. Somit bleibt der
Durchfluss (braun) im turbulent Halbzyklus unter dem Wert, der von der laminaren Theorie (gestrichelt)
vorhergesagt wird, bzw. (ibersteigt er diesen im laminaren Halbzyklen. Das Verhaltnis Re/ Wo = v/2Res
liegt flr beide Halbzyklen deutlich Gber dem kritischen Wert Res ~ 550, der in experimentellen Un-
tersuchungen, z.B. [1], fir das Auftreten von Turbulenz bestimmt wurde. In weiteren DNS soll bis zum
Workshop untersucht werden, ob diese Hysterese in der oszillierenden Strémungen von den Anfangs-
bedingungen abhangt und das sie von der Rohrlange und der rdumlichen Auflésung unabhéngig ist.
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1 Abstract

A necessary condition for the accurate prediction of turbulent flows using Large-Eddy Simulation (LES) is the
correct representation of the energy transfer between different scales of turbulence. For scalar turbulence, transfer of
energy between turbulent scales is described by a transport equation for the second moment of the scalar increment.
For homogeneous isotropic turbulence, the underlying equation is the well known Yaglom equation. In the present
work, we study the turbulent mixing of a passive scalar with an imposed mean gradient by homogeneous isotropic
turbulence. As the assumptions made in the derivation of the Yaglom equation are violated for the case considered
here, a generalized Yaglom equation accounting for anisotropic effects, induced by the mean scalar gradient, is
analyzed in this work. This equation can be interpreted as a scale-by-scale energy budget equation, as it relates at
a certain scale r terms representing the production, turbulent transport, diffusive transport and dissipation of scalar
energy.

By examining the generalized Yaglom equation we gain insight into the production and dissipation mechanisms
of scalar turbulence, as well as the transport phenomena which are responsible for the transport of scalar energy
from large scales down to small scales. Energy transport is crucial for Large-Eddy Simulation (LES), which directly
solves the large flow-dependent scales, while the smaller scales are subject to closure. As closure involves only the
more universal small scales, the models are expected to be universal as well. Meneveau (1994) stated that the
correct representation of the energy flux between resolved and unresolved scales is a necessary condition that LES
models have to satisfy in order to preserve the statistical properties of the large scales.

The objective addressed by the present paper is to examine the scale-by-scale energy budget for scalar fields in
the context of LES, which is significant for the afore-mentioned models. To this end, we extend the generalized
Yaglom equation to the filtered scalar increment. This equation directly incorporates the energy flux associated with
the resolved and unresolved scales, cf. Gualtieri et al. (2007). Based on this equation we first show by means of an
a-priori analysis how the energy budget is altered by filtering, and we interpret the physical transport mechanisms
in filtered scalar turbulence. By following the approach presented by Danaila et al. (2012) and Gauding et al. (2014),
an equation for the second moment of the filtered scalar increment ((A@)?) = ((¢(x + 7) — ¢(x))?) can be derived

L U )3 \n, — 1 o & i L 1\2
—m/av«Aui)(Aqb) yidQ —o— /V2F<(A 2)(A¢))dV +2D— [4M2 /W<(A¢) >dﬂ]
T(r) P(r) R(r)
1 — 2 (1)
s [ D)+l ) = 20 + ()
dmr ov 3 —_——
Tags(r) (o)

Equation 1 represents the budget between production P(r), turbulent transport T'(r), diffusive transport K(r),
subgrid transport ngs(r) and dissipation (xiot). Equation 1 is unclosed because of the coupling to the velocity
field and because of the scalar subgrid transport. The filtered energy budget equation is evaluated both in an
a-priori and an a-posteriori analysis, cf. fig. 1. To this end, Direct Numerical Simulations (DNS) with various
Reynolds numbers and Large-Eddy Simulations have been conducted on the supercomputer JUQUEEN at the
Juelich Research Center. For the a-priori analysis a filter operation is applied to the DNS. Additionally, the impact
of the Reynolds number on the scale-by-scale energy budget will be analyzed.

The second objective of the present paper is the validation of the gradient flux approach for the closure of the
subgrid transport term. By means of the scale-by-scale energy budget equation, we will show that a gradient flux
approach satisfies the budget very well, which justifies this approach in the sense of an a-priori test. Additionally,
the gradient flux approach can be analyzed by comparing the exact subgrid term ngs obtained by filtered DNS

=mod
with the modeled subgrid term. The latter will be denoted as T:; . Both terms are shown in fig. 2 in compensated
form. A good agreement can be observed, particularly for small » where the subgrid transport term is large. This
result justifies further the closure of the subgrid transport term by a gradient flux assumption.

STAB
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Figure 1: Term-by-term comparison of the compensated terms involved in the filtered energy budget equation, eq. 1. The
turbulent transport (a), production (c) and diffusion (d) terms are obtained from the DNS, filtered DNS and LES, while the
subgrid transport term (b) is only available in the filtered DNS and LES. All terms obtained from the LES are in very good
agreement with the filtered DNS data. Compared to the DNS, the turbulent transport and diffusion terms are reduced in the

LES at small scales, which is compensated by the existence of the subgrid transport term.
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by modeling the subgrid flux by an eddy viscosity approach (red circles).
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Although the temporal and spatial evolution of turbulent velocity fields is described by the deterministic
Navier-Stokes equations, turbulence is, due to the non-linearity of these equations, by no means deterministic.

In an attempt to capture the local dynamics of turbulent flows, one may ask whether the approach
to statistically describe the nature of turbulence by means of the two-point correlation function (and its
transport equations) in its “artificial” cartesian frame of reference can be replaced by a more “natural”
frame based on the flow field itself in order to incorporate the intrinsic flow geometry.

In this spirit, vortex structures have been identified and analyzed. They were found to form tubes in
regions of high vorticity, while a sheet-like structure was identified in regions of low vorticity. However,
vortex tubes and sheets do not allow a unique and space-filling decomposition of the flow field into
unambiguous sub-ensembles.

T T T T

Figure 1: Variation of u along a streamline over the arclength (left); Streamlines partitioned by the du/ds =0
isosurface (gray) into positive/negative (red/blue) segments (right)

Recently streamlines received attention as natural geometries of turbulent flow fields . As
proposed by streamlines are segmented into smaller subunits. Based on local extreme points of the
velocity magnitude projected on the streamline, segments can be defined as the region between two extreme
points. At any extreme point the gradient of u projected on the streamline vanishes, that is du/ds = 0
(Fig. 1} left). In three dimensional space du/ds = 0 defines a surface that cuts streamlines into segments
(Fig. [1] right). These segments can further be characterized as positive and negative ones. If the gradient
is positive, that is if Au is positive, the flow along the segment is accelerated, while if Au is negative, it is
decelerated.

In order to describe streamline segments statistically, one may choose the arclength distance [ between
and the velocity difference Au at the extreme points as parameters. This has been studied extensively by
Wang (1| and Schaefer (in homogeneous isotropic turbulence and homogeneous shear turbulence).

Apart from the already mentioned properties of streamline segments and the du/ds surface it follows
readily that all local extreme points of u lie on that isosurface. Figure [2] shows the distribution of extreme
points in an instantaneous flow field: Red dots mark a local maximum point, while blue dots mark a
minimum point. Green dots indicate a stagnation point (that is a critical point of the flow field where all
three components of the velocity vanish simultaneously). It is obvious, as u is non-negative, that stagnation
points form a subgroup of local minimum points, all lying on the du/ds = 0 surface.

1Corresponding author. E-Mail: f.hennig@itv.rwth-aachen.de
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In this study, methods and models that have been developed in simple flow configurations like homogeneous
isotropic turbulence and homogeneous shear turbulence are transfered to the more complex flow configuration
of a channel flow with one plane and one wavy wall (cf. Fig. [3)). Especially the pressure fluctuations that

du/ds

0.8
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lines Stagnation points

Figure 3: Stagnation points and du/ds surface in a channel flow with one wavy and one plane wall

are induced by the converging/diverging channel wall and their interaction with streamlines and streamline
segments are investiagted in detail.
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Thema: Investigation of the law-of-the-wall for a turbulent boundary layer flow subject
to an adverse pressure gradient using multi-resolution particle imaging

The reliable prediction of low-speed flow separation of a turbulent boundary layer on a
smooth surface due to an adverse pressure gradient is still an open issue. In the literature,
there is no agreement on the law-of-the-wall for adverse pressure gradients. The objective
of a recent and ongoing research investigation started in the DLR internal project
RETTINA is to build up a worldwide unique set of experimental data for a turbulent
boundary layer flow at adverse pressure gradient at high Reynolds numbers by a joint
PIV campaign of DLR and UniBw Miinchen, and to investigate existing and to develop
improved proposals for the law-of-the-wall in case of an adverse pressure gradient.

The flow experiment was designed using the DLR TAU-code within the DLR project
RETTINA [1]. The measurements were performed in the atmospheric wind-tunnel at
UniBw. The first aspect was to achieve flow conditions which are relevant for
aerodynamic flows over aircraft wings. The Reynolds number needs to be sufficiently
high such that the asymptotic structure of the solution forms. The pressure gradient needs
to be significantly strong. We reach 0.02<Ap, '<0.07 for the pressure gradient parameter.
Effects of surface curvature, strong non-equilibrium and flow history need to be small.
The flow is decelerated significantly but remains remote from separation such that the
influence of the wind tunnel side walls is kept low. As shown in Fig. 1 (left) the flow
starts from a fully developed turbulent boundary layer at zero pressure gradient. We
consider two Reynolds numbers Req=6200 and Rey=8000. Then the streamwise pressure
gradient acts continuously and slowly on the flow. The second aspect concerns the spatial
resolution. The aim was to measure both an overview window of several 8¢9 in
streamwise direction and the inner part of the boundary layer using particle imaging. We
use a low flow velocity and achieve a high Reynolds number due to a large size of the
geometry. To capture the large range of scales, we apply a multi-resolution approach. We
apply large scale planar PIV and a lower resolution stereo PIV for a large field of view in
streamwise direction. Moreover we apply a higher resolution stereo PIV for the inner part
of the boundary layer and long-range microscopic PTV for the viscous sublayer [3].
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We consider the wall-parallel component of the mean velocity U in the inner layer
y/899<0.15. We observe a composite structure for U(y). In the region 60<y <130 we can
fit u'=U/u: using a log law u'=1/K; log(y")+ B;. In the region 250<y'<0.158¢9" we can
use a modified log-law u"=1/K, [log(y") + 2log(2/((1+ay ") *+1))+2(1+ay")"*-2]+B, with
0=AApx , which was proposed e.g. by McDonald [2]. Therein 0<A<1 models the effect of
the mean inertial terms UdU/dx + VdU/dy. We determine the parameters K;, B; and K,,
B, by applying a least squares fit of the experimental data with the corresponding wall
laws. We observe that K; is decreasing with increasing Ap, compared to the value of «
for a zero-pressure gradient turbulent boundary, see Fig. 2 (right).
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Fig. 1 — Left: Sketch of the geometry and of the multi-resolution PIV approach. Right: Structure of the
wall-law for the wall-parallel mean velocity at adverse pressure gradient. The inner part shows a “log-law-
fit” region. The outer part of the inner layer can be described by a modified low-law, see [2].
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Fig. 2 - Left: Velocity profile in the near-wall region obtained by LR-uPTV at Ap, =0.044. Right: The
slope parameter K; in the log-law fit region is significantly reduced by the adverse pressure gradient
compared to the value of the von Karman constant « for a zero-pressure gradient turbulent boundary layer.
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The prediction of jet noise requires detailed knowledge about the unsteady turbulent flow field, which
can be obtained with large-eddy simulation. In this paper a numerical simulation of a helicopter en-
gine jet with a Reynolds number Re=750,000 and a Mach number M=0.341 is performed for which
subsequently an aeroacoustic analysis will be carried out. The major goal of this paper is to investi-
gate the influence of a realistic nozzle geometry on the jet properties by using highly resolved large-
eddy simulations. The governing equations are a non-dimensionalized form of the Navier-Stokes
equations for unsteady compressible flow, which are discretized on a hierarchical Cartesian mesh.
For the spatial discretization of Navier-Stokes equations a modified advection upstream splitting me-
thod (AUSM), originally proposed by Liou et al. is used. Cell center gradients are determined using a
second-order accurate least-squares reconstruction scheme Hartmann et al. [1]. For the temporal in-
tergration a 5-stage second-order accurate Runge-Kutta scheme is applied. Details of the numerical
method, i.e. discretization and computation of the viscid and inviscid fluxes can be found in [2]. For
the flow solutions a locally refined Cartesian mesh is automatically generated with a fully parallel
mesh generator [7].

For the validation of the flow solution, first a single cold circular jet at a Reynolds number of
Re=400,000 and a Mach number of M=0.9 is computed. The mean centerline velocity decay, jet half-
width, Reynolds stress components are compared to reference results in Fig 1 and show an accep-
table agreement. For the simulation of the helicopter engine jet the interrior of the engine nozzle, see
Fig 2a, is included in the flow domain. At the inlet plane synthetic turbulence is prescribed to mimic
the exit conditions after the last turbine stage. For the flow domain two meshes, a coarse one with 41
million and a fine mesh with 271 million cells is generated and the coarse mesh is illustrated in Fig
2b. Q-criterion of the fine mesh case of the jet is illustrated in Fig 2c. Solutions for the engine jet are
obtained for a nozzle geometry with and without struts which are used to hold the center body inside
the nozzle. In Fig. 3 time averaged results of the flow field are presented for the nozzle without struts
and include a comparison of the solution for the fine and coarse mesh. The results show that the co-
arse and fine meshes produce different potential core lengths, both cases, however, have a similar
centerline velocity decay. Moreover in Fig 3b evolotion of jet half-width shows that jet spreads diffe -
rently for the fine and coarse case. The main reason for the solution differences is the different boun-
dary layer resolution in the engine nozzle, where a boundary layer separation occurs on the coarser
mesh due to an insufficient resolution of the turbulent scales. The final paper will include a detailed
analysis of the effect of the realistic nozzle geometry on the turbulence characteristics of the engine
jet by comparing the results to those of a jet at the same flow parameters without the nozzle geome-

try.
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Figure 1. Axial profiles for the validation case of a round turbulent jet (a) Mean centerline velocity,
(b) Jet mean half-width, (c) Turbulence intensity for the axial velocity component. (-) present results
(M = 0.9, Re = 400,000), (-) Bogey and Bailly [3] (M = 0.9, Re = 400,000), (--) Koh et al.[4] (M = 0.9,
Re = 400,000), (+) Lau et al.[5] (M = 0.9, ReD = 1,000,000), (*) Arekeri et al.[6] (M = 0.9, Re =
500,000).

@) (b) (c)

Figure 2. (a), Geometry of the nozzle, (b) Zoom of the coarse cartesian mesh (41 million cells), (c)
Perspective view of contours of the Q-criterion color coded with the density.
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Figure 3. Axial profiles of the, (a) Mean centerline velocity and, (b) Jet mean half-width, (c¢) Turbu-

lence intensity for the axial velocity component for: (-) fine mesh (271 million mesh cells), (--) coarse
mesh (41 million mesh cells) and () vertical reference line at the nozzle exit.

55 STAB



Mitteilung zum Vortrag beim 19. DGLR Fach-Symposium STAB
Projektgruppe / Fachkreis: Turbulenzforschung

Large-Eddy Simulation of the Turbulent Flow Field
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Abstract. The prediction of the noise generated by axial fans is of great technical interest.
Especially the tip-gap width has a substantial influence on the emitted acoustic pressure
level. For the analysis of the unsteady turbulent flow field in the tip area of the axial fan
blades, a newly developed flow solver for viscous, compressible flows, which is based on
hierarchical Cartesian grids [4] is used. A big advantage of Cartesian-based solvers is the
possibility to automatically generate the computational grid with arbitrary boundary
refinement in parallel [6]. Predictions of the turbulent flow field are performed in a rotating
axial fan at a Reynolds number of 9.36x10° based on the outer casing diameter. In order to
handle complex boundaries the finite-volume method uses a fully conservative cut-cell
method with a flux-redistribution technique for the treatment of small cells [5]. Furthermore,
a parallel, rotationally periodic boundary condition for arbitrary refined Cartesian meshes
was implemented. Fig. 1 shows an example of the computational grid and the
instantaneous contours of the Q-criterion in the tip-gap region colored by the velocity
magnitude. The mesh for a 72° segment of the fan has about 250x10° cells where the size
of the finest cell based on the outer casing diameter is 2x10*. The operating point of the fan
is defined by a volume flow rate of 0.65 m?s and a rotational speed of 3000 rpm. The
computation was performed with 8192 Processors on the CRAY System HERMIT at the
High Performance Computing Center in Stuttgart (HLRS). In the present study the Navier-
Stokes equations are solved in a rotating frame of reference, with a rotating outer casing
wall and non-moving blades. At the inlet boundary the mass flow rate is prescribed.
Adiabatic no-slip boundary conditions are applied along all walls and a fixed pressure is
prescribed at the exit boundary. Sponge-layers are used to damp the reflecting waves at
the inlet and outlet boundaries. A periodic boundary condition is applied in the
circumferential direction. In order to apply the periodic boundary condition an overlapping
region is used, in which at least two cell layers are used to maintain the second-order
spatial accuracy. Since the grid itself is not periodic all primitive variables of the overlapping
cells are reconstructed from the internal region using nonlinear least squares interpolation.
Fig. 2 shows the axial distribution of the Mach number Ma at midspan and the radial
distribution of Mach number and turbulent kinetic energy k at a constant axial position inside

the wake region at x/Do=0.734, where Do is the outer casing diameter. Simulations are
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performed for different tip gap widths where the results of the analysis as well as a

comparison with RANS results will be included in the final paper.

Fig.1. Computational grid (left) and Instantaneous contours of the Q-criterion in the

tip-gap region colored by the velocity magnitude (right).
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Fig.2. Axial and radial distribution of Ma and k.

Keywords: Turbulent fan flow, Periodic boundary condition, Large-eddy simulation
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Within the AHRES (Advanced Hybrid Rocket Engine Simulation) program, the Institute of
Aerodynamics and Flow Technology of the German Aerospace Center (DLR) is developing a
software tool for the design of hybrid rocket engines [1]. Therefore, the Department Space-
craft is operating a lab-scale hybrid rocket engine for ground tests (see Fig. 1) at the DLR
Site Trauen. As liquid oxidizer, high test peroxide (87.5 %wt.), and as solid fuel, hydrox-
yl-terminated polybutadiene (HTPB) with aluminum additives, are used.

Within this study, the AHRES hybrid rocket engine is computed through numerical simula-
tions of the flow and the combustion process inside the reaction chamber. Therefore, three
characteristic points in burning time are determined within 2D steady-state simulations. In
addition, a 3D steady-state simulation for the analysis of the three dimensional eddy struc-
tures is performed. The simulations are carried out by the spacecraft version of the DLR
TAU-Code. This version allows the implementation of chemical reaction models for equilibri-
um and non-equilibrium computations into the simulation.

Outer fuel Inner fuel

Catalyst grain grain
chamber

| Turbulator
plate  After reaction chamber

Figure 1: CAD cross section of the AHRES Hybrid rocket engine

For the spatial discretization of the flow field, a 2" order upwind scheme is applied. The used
computational hybrid meshes are generated with the meshing program CENTAUR. Hybrid
mesh means, that the boundary layer is discretized with structured cells, while the remaining
part of the flow field is meshed with tetrahedrons. For the simulation of the 2D cases, the
time discretization is realized with a Backward-Euler method. To carry out the solutions of the
3D simulation, the deployment of a Runge-Kutta method, which is more stable compared to
the Backward-Euler method, is applied.

Within the simulation, hot oxygen and overheated steam are introduced in the combustion
chamber through the inlet plate. That is founded, because during the real engine operation,
the oxidizer hydrogen peroxide will be completely decomposed through the catalyst chamber
before it is injected into the combustion chamber (for more details see May et al. [2]).

The modelling of the fuel pyrolysis process along the reaction surface is simplified. It is as-
sumed, that the grain surfaces are viscous porous walls and purely gaseous 1,3-Butadiene is
injected through these walls. According to Chiaverini et al. [3], 1,3-Butadien is the main py-
rolysis product of HTPB. Therefore, it was used as the only fuel component to reduce the
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overall computing time of the simulation. As additional simplification, the mass flow is as-
sumed to be constant over the complete surface of the solid grain.

The combustion process chain is modeled by 22 kinetic equations under consideration of 12
different reaction species. The reaction mechanism is based on Arrhenius equations and is
derived from the work of Westbrook and Dryer [4]. It is a multistage combustion model with a
quasi-global first reaction step for the reaction of 1,3-Butadiene with oxygen to carbon mon-
oxide and hydrogen.
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Figure 2: Temperature distribution and streamline evolution of the 2D simulation at the point
in burning time 10 s after engine start

The temperature distribution and streamline evolution of the 2D steady-state simulation is
exemplary shown in Fig. 2 at 10 seconds after engine start. Behind the first turbulator plate, a
big primary eddy (W1) is formed. This eddy is rich in oxygen and water steam, and therefore
rather cold, in contrast to the secondary eddy W3, which is very hot because oxygen and fuel
are mixed and combustion occurs. The eddy W1 displaces the main flow in the direction of
the outer fuel grain and the streaming velocities on the wall surfaces are significantly in-
creased. In the outer fuel area behind eddy W1, a further secondary eddy W5 occurs. This
eddy is rich in fuel and shifts the flame zone away from the wall.

A comparison between the simulation and own experiments shows, that in regression rate
measurements of fuel grains after conducted experiments, higher fuel consumption is deter-
mined exactly in the same area, where the eddy W1 is computed. Physically, the calculated
high velocities at the wall surfaces lead to an increased regression rate of the solid fuel. That
shows, that the real stream conditions are successfully reproduced by the conducted simula-
tions.

As next step, the pyrolysis process of the HTPB will be modeled more detailed. This aim will
be reached through the consideration of different pyrolysis products in combination with a
multistage reaction model for the combustion of these products. Furthermore, the simulation
will be coupled with a pressure and temperature depended regression rate model. In combi-
nation with moving walls and meshes, these steps will allow non-steady simulations.

References:

[1]: Bozi¢, O., Porrmann, D., Lancelle, D. and Hartwig, A.: Program AHRES and its contri-
bution to assess features and current limitations of Hybrid Rocket Propulsion. International
Astronautical Congress, IAC-12-C4.2.8, Naples, 2012.

[2]: May, S., Lancelle, D. and Porrmann, D.: Mathematical Modeling of a High Test Perox-
ide Catalyst Chamber for Hybrid Rocket Engines. 13" ONERA-DLR Aerospace Symposium,
Palaiseau, 2013.

[3]: Chiaverini, M.: Review of Solid-Fuel Regression Rate Behavior in Classical and Non-
classical Hybrid Rocket Motors. In: Fundamentals of Hybrid Rocket Combustion and Propul-
sion - Progress in Astronautics and Aeronautics, Vol. 328, AIAA Inc., 2007.

[4]: Westbrook, C. K. and Dryer, F. L.: Simplified Reaction Mechanisms for the Oxidation of
Hydrocarbon Fuels in Flames. Combustion Science and Technology, Vol. 27, pp. 31-43,
1981.

59 STAB
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Abstract. The interaction of acoustic and entropy waves with an oblique
shock is investigated. The three-dimensional supersonic Ma = 5.9 flow
over a 30° half angle cone at imposed acoustic and entropy waves is
computed. Investigations for the cone with different tip radii will be
performed. Wall pressure and heat flux data will be sampled to relate
freestream and boundary layer disturbances. So far, simulations for a
constant cone tip radius were performed.

1 Introduction

The determination of the hypersonic boundary layer transition from the laminar
to the turbulent flow state is crucial for the aerothermodynamic design of reentry
vehicles [5]. Since experimental wind tunnel data of boundary layer transition
are known to be corrupted by tunnel noise [6], i.e., it strongly influences the
point of transition [2], it is very important to determine the wind tunnel noise
to properly interpret the experimental results. Tunnel noise measurements at
supersonic flows face the difficulty of the modulation of the noise. This results
from the interaction with the boundary layer covering the probe and the shock
wave [4]. Therefore, it is necessary to obtain a transfer function that relates the
tunnel noise to the measured flow disturbances.

It is the main goal of this study to obtain the transfer function for a 30° half an-
gle cone by numerical simulations. Hence, defined tunnel noise, i.e., an acoustic
or entropy wave of a certain frequency is added to the freestream and the result-
ing pressure and heat flux fluctuations on the surface of the cone are sampled.
Since in the experimental data by Ali et al.[1] two cone probes with different
tip radii are used, the effect of the tip radius on the transfer function has to be
investigated numerically.

2 Flow over a cone

So far cone simulations were performed for incident acoustic and entropy waves
for varying frequencies[7]. In Fig. 1 instantaneous pressure fluctuations for an
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Fig. 1. Instantaneous pressure and entropy fluctuations caused by an incident acoustic
wave

incident acoustic wave are shown. The peculiar pattern behind the shock wave
results from the reflection of the refracted wave, since the reflected wave is almost
perpendicular to the incoming wave. Entropy waves do not reflect and due to
the velocity gradient they are skewed in the boundary layer. By comparing data
for different frequencies it was shown that pressure fluctuations due to incident
acoustic waves rise in streamwise directions and with an increasing frequencies.
Pressure fluctuations due to incident entropy waves remain constant behind the
tip of the cone and do not depende on the frequency of the incident wave.

3 Conclusion & Outlook

In Schilden at al.[7] it was shown that the numerical method for the given prob-
lem is well suited to compute the interaction of acoustic and entropy waves with
the shockwave upstream of 30° cone and its boundary layer. In the next step
the influence of the cone tip radius has to be investigated. Therefore the transfer
function has to evaluated for different tip radii. The influence on the flow field
will be analysed to understand how the tip radius effects the transfer function.
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It is meanwhile common knowledge that external flow heating upstream of supersonic blunt
bodies is able to reduce their wave drag and to save the thrust required for a supersonic
flight [1]. Due to the heating of the initially supersonic flow in particular the Mach number and
the stagnation pressure are decreased inside the wake behind the heating source. If the def-
icit of the total pressure upstream of the bow shock wave becomes high enough, a free recir-
culation bubble in the front of a blunt body accompanied by a favorable transformation of the
bow-shock structure appears (Fig. 1). This phenomenon called “hot-spike” effect is most effi-
cient when the heating source is as small as possible. Despite some impressive findings of
investigations published to this topic in the last decades, the big quantitative discrepancies in
the effects indicated in different studies make a statement about the real potential of the pure
thermal effect difficult [1]. To the best of the author’'s knowledge, a reliable analytical model
describing the flow-heating effect on the wave-drag reduction does not exist at the moment.

The aim of the present work was to develop and to validate an analytical model of the hot-
spike effect suitable for parameter studies. The model proposed is based on the plausible
idea of an equilibrium of the stagnation pressure induced behind the heating source and es-
tablished inside the free recirculation bubble. Thus, the recirculation occurs when the stagna-
tion pressure in the heated wake becomes equal to the maximum pressure behind the bow
shock wave; and, the bubble grows as long as this stagnation pressure is smaller than the
local static pressure at the reattachment point assumed. The surface of the body, which is
"shielded” by the recirculation bubble, undergoes a lowered overpressure resulting in the
expected wave drag reduction.

recirculation
bubble

heating separation
source point

heated
wake

oblique
shock wave

Fig. 1. Sketch of the flow structure upstream of a spherically blunted body induced by local-
ized flow heating.

Figure 2 shows the analytical results (blue lines) obtained for models with spherically blunted
(a) and conically sharpened (b) noses, which were systematically investigated former in [2].
The agreement with these experimental and numerical results presented here in the most-
recognized dimensionless form seems to be very good. The shown dependency of the power

effectiveness ratio 7, defined as the ratio of the thrust power saved to the heating power in-
troduced, on the energy deposition ratio &, describing the relation of the heating power to the
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total energy flux through the cross-sectional area of the energy source contained by the in-
coming flow, is valid for the used model diameter of 60mm in the air flow at Mach 3.

100
[ Hemisphere |

. &0 @ Experiment
£ + Computation
o
@ 60 Gy —Theory proposed |
1]
c
Qo
=
E 40
=
w

20

4
0
0 1 2 3 4 5 6
a) Heating power ratio &
250
cone 55°

200
o
©
» 150
w
4]
=
o
=
oS 100
2 e
L

50 b L]

0
0 1 2 3 4 5 6
b) Heating power ratio &

Fig. 2: Effectiveness ratio vs. heating power ratio at Mach 3 for: a) hemisphere/cylinder mod-
el; b) cone/cylinder model with a half-angle of 55°. The results obtained experimentally and
numerically are taken from [2].

The power effectiveness ratio is the dimensionless parameter quantifying the energy-
deposition effect on the drag reduction. Results presented in Fig. 2 demonstrate that the op-
timal power effectiveness appears at a relatively moderate heating power of ¢ < 0.5. As con-
cluded in [2], the optimum is achieved when the heating power becomes just enough to in-
duce a full-scale recirculation bubble ahead of the blunt body. The analytical method pro-
posed is most suitable for detached-shock configurations (spherical, or blunt cone), deliver-
ing less good results at configurations with initially oblique bow-shock waves.
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Das Ziel dieser Arbeit zur Umstromung von strukturiert angeordneten Haarsensoren ist das
Verstandnis der Gittereffekte von Gruppenanordnungen in raumlich und zeitlicher Hinsicht auf dem
Hintergrund einer rauschbehafteten Umgebung. Dies ermdglicht neue Konzepte zur sensorischen
Mustererkennung und Signalreduktion. Diese Stdrmuster kdénnen einerseits von auf3en der
Grundstromung Uberlagert sein aber auch Folgen der wandnahen Instabilititen transitionaler
Grenzschichten sein. In Abbildung 1 ist zur Veranschaulichung ein Muster bereits gefertigter
Haarsensoren als Einzelsensor und in Gitteranordnung dargestellt.

Abbildung 1: Einzelsensor und rechteckige Gitteranordnung von Haarsensoren, Quelle: Ch. Briicker : Interaction of
flexible surface hairs with near-wall turbulence. J. Phys.: Condens. Matter 23, 2011.

Die methodische Vorgehensweise ist hierfiir vom Einfachen zum Komplexen. Voruntersuchungen
sind hierbei dreidimensionale Rechnungen einer endlichen Einzel- und
Tandemzylinderkonfiguration mit Hilfe der Toolbox OpenFOAM. Die Randbedingungen sind an
durchgefuhrten Experimenten skalierter Sensoren im Schleppkanal der TU Freiburg unter Prof. Ch.
Briicker angepasst. In Abbildung 2 ist eine Prinzipskizze des Schleppkanals dargestellit.

Q u, v

> 5 X
— Single Cylinder
= = = =Tandem Cylinder

=

y

Abbildung 2: Prinzipskizze Schleppkanalversuch, Einzel- und Tandemzylinderkonfiguration

Uber der Platte herrschen zunachst Freistrombedingungen mit einer Geschwindigkeit u.=1 m/s,
einer statischen Temperatur von T.=293 K und einem statischen Druck von p.=1 bar. Alle
stehenden Wande werden numerisch ohne Haftbedingung modelliert. Die Bewegung des
Schlittens ist Uber eine konstante Ein- und Ausstrémung numerisch erfasst.
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Aufgrund der geringen Durchmesser der Haarsensoren liegt der Reynoldszahlbereich noch im
station&ren Bereich der Stromung zwischen 1 und 40. Instationéares Stromungsverhalten ist hier ab
einer Reynoldszahl groRer 47 zu erwarten. Daraus folgernd wurden alle Simulation stationar und
ohne Turbulenzmodellierung durchgefiihrt. Die Genauigkeit der Ergebnisse wird durch ein adaquat
gewahltes Netz gewahrleistet. Das Konferenzpaper umfasst folgende Untersuchungen:

* Untersuchung des Verblockungsfaktors und dessen Auswirkungen auf einen Einzelzylinder,

* Untersuchung des Einflusses der Montageplattengrenzschicht auf die relevanten
Strdmungsparameter,

* Untersuchung der Stromung um einen Einzelzylinder fir unterschiedliche Reynoldszahlen,

* Untersuchung einer axial und vertikal varriierten Tandemkonfiguration zur Signaldetektion,

* Auswertung der statischen Biegelinie mit Hilfe der Euler-Bernoulli-Theorie 1. Ordnung

* und eine Validierung ausgewahlter Berechnungen anhand von Experimenten.

Im Folgenden sei die Umstrdmung eines ausgewahlten Fallbeispiels etwas naher charakterisiert.
Die Geschwindigkeitsprofile in vertikaler Stromungsrichtung sowie die Ruckwirkung eines Zylinders
auf die Grundstromung ist in Abbildung 3 im Folgenden fir Re=10 dargestellt. Stromaufwérts ist
ein Einfluss der Geometrie ab einem dimensionslosem Abstand von x/d=-8 zu verzeichnen. Dies
ist eine direkte Folge der Staupunktstromlinie an der Frontseite des Zylinders. Ein erhdhter
statischer Druck reduziert den kinetischen Anteil der Stromung. Eine Darstellung der
Oberflachenvektoren ist in Abbildung 4 gegeben.
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Abbildung 3: Normierte Axialgeschwindigkeit vor Zylinder, Re=10 Abbildung 4: Oberflachenvektoren Front, Einzel-
zylinder, Re=10

Die Umstromung der Randeffekte am Einzelylinder ist in
Abbildung 5 dargestellt. Als Kontur der Strémungslinien ist die
dimensionlose Hohe z/d gewabhilt.

Die Stromung verhalt sich um den Einzelzylinder
dreidimensional und weist Geschwindigkeitsgradienten in alle
drei Raumrichtungen auf. Randeffekte an Boden und Spitze
des Zylinders verdndern das kinetische Potential. Eine
signifikante Ablésung um den Zylinder als auch durch
Randeffekte wird fir Re=10 an der Frontseite nicht beobachtet.
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Abbildung 5: Randeffekte, Re=10
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Topic:
The interaction of vortices generated by two pulsed fluidic slot actuators located downstream
of each other is investigated.

Introduction and objective:

Our aim is to understand the interactions of multiple vortices propagating in the same
direction generated at different times. In general these are investigations in a large
parameter space. In this paper we report on the interaction of two vortices.

Placing a single pulsed blowing actuator slot oriented perpendicular to the incident flow
produces a spanwise vortex which is propagating downstream [1]. We investigated how this
coherent structure in the flow interacts with a second vortex generated by an identical
actuator located at a certain distance downstream of the first.

Is it possible to enhance the first vortex by the second downstream actuator?

In this context we found that following parameters are essential: The propagation velocity of
the first vortex, time delay to the triggering of the second actuator and the impulse coefficient
c,- Furthermore we analyzed the sensitivity of the constructive interaction of actuators on the
phase shift between the actuators.

Methodology and experiment:

A flat plate experiment in a low turbulence wind tunnel was performed to investigate different
parameters of multiple actuation like phase shift and impulse coefficient on vortex interaction.
The interaction of vortices generated on a flat plate can be analyzed more clearly in the
absence of an adverse pressure gradient.

The insert of the multiple actuation system, built for the wind tunnel, is shown in Fig. 1. Two
rows each containing three simple designed actuators with a jet angle of a;., = 45° were
placed one after another at a certain distance. Pulsed blowing was provided by fast switching
solenoid valves. The mass flow of pressurized air was measured by volume flow meters. The
parameter of the fast switch valves were open-loop controlled by a dSpace MicroAutoBox to
change frequency, duty cycle and phase shift on demand. The excitement frequency F* was
calculated with the formula of the wavelength, while the wavelength is related to the distance
between the actuator slots.

The planar flow field was measured with a 2D- hotwire sensor in the middle of the flat plate
width by means of a high resolution point grid. The hotwire technique was chosen to
measure a wide parameter range. Due to the advantage of a high temporal resolution it is
possible to measure the transient and turbulent flow.
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Figure 1: Schematic drawing of actuator insert

From these measurements we analyzed the propagation velocity of the vortex produced by
the first row. The velocity turned out to be much higher than suggested by the rule of thumb.
This knowledge of the propagation velocity can now be used to compute the phase shift © to
trigger the second row. Normal velocity, turbulent kinetic energy and eddy viscosity are a few
techniques which were used to analyze the flow behavior and the interaction of the vortices.
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The first insight in the vortex propagation or the interaction of vortices provides a look at the
normal velocities v,, directly measured with the 2D hotwire. Since the vortex has an
ascending and a descending normal

velocity a vortex can be distinguished =1 AR Gy gos=0.09%
by isosurface visualization over one 5000 *f:::; Cmu.gefg-:;“:
5 C =0.18%

mu,ges

period T as done in Fig. 2 . It can be
seen from Fig. 2 (right) that the 4000y
propagating vortex can be amplified
by additional actuation downstream.
Furthermore the turbulent kinetic 2000

energy can be doubled in case of
positive interaction of the vortices. 1WM
Another outcome of this study is that

the turbulent kinetic energy can be e 0 s L
significantly reduced by using the
same impulse coefficient for two rows
as used for a single row (see Fig. 3). The eddy viscosity is linked to the vortex strength and
therefore it can be shown that the effectiveness is significantly depending on the phase shift.
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|_|5f‘ 3000

200
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Figure 3: Turbulent kinetic energy

Conclusion:

The concept of amplifying and maintaining vortices by using additional actuators located
downstream could be proven. The effectiveness is depending on the phase shift set up
between the two actuator rows. The phase shift is then again depending on the propagation
velocity of the vortex generated by the first actuator row.
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Introduction and experimental setup

Natural Laminar Flow (NLF) technology has been demonstrated to be a powerful means for drag re-
duction on smooth airframe surfaces over a wide range of flight conditions for commercial aircraft and
business jets'?. One of the major concerns about the practicability of this technology is related to the
achievability of surface smoothness compatible with NLF requirements. Modern manufacturing tech-
niques for metallic and composite materials can provide the required aerodynamic smoothness, but
surface imperfections, such as steps and gaps at structural junctions, can be unavoidable. A gwde is
therefore needed for size and shape of imperfections that permit laminar flow to be maintained™”. Allo-
wable tolerances can be provided only after the effects of the surface imperfections on the stability of
the laminar boundary layer have been quantified®*. Past experimental and numerical research exami-
ned the effect on transition of surface |mperfect|ons for specific surface geometries and flow conditions
only*®; no universal criteria covering a wide range of boundary layer stability situations are thus avai-
lable. In particular, the numerical study of transition induced by steps is still resource-intensive™ 349 s0
that a parametrlc study can be performed only for a selected configuration and a limited varlat|on of
flow conditions™®.

Systematic experimental investigations of the effect of sharp forward facing-steps on boundary layer
transition have been conducted in the present work. Spanwise invariant forward-facing steps, perpen-
dlcular to a (quasi) two-dimensional flow, were installed on the PaLASTra two-dimensional wind tunnel
model'®. The model was designed for the study of the effect on boundary layer transition of two-
dlmenS|onaI surface imperfections, changes in Reynolds number, Mach number, and streamwise
pressure gradient, and the effect of a non-adiabatic wing surface. The shape adopted for the airfoil is
shown in cross section in Fig. 1(a). The tests were performed in the Cryogenic Ludwieg-Tube Géttin-
gen (DNW-KRG)”, a low-turbulence (Tu,, ~ 0.06 %12), intermittently operating wind tunnel facility ca-
pable of achieving flight Reynolds and Mach numbers of a commercial aircraft by increasing the pres-
sure and decreasing the temperature of gaseous nitrogen, which is used as the test gas. These tests
were focused on the influence of forward-facing steps and a streamwise pressure gradient on bounda-
ry layer transition. Reynolds numbers up to 10 Mio. were run at a subsomc Mach number M = 0.35
typical for flight phases at low altitude of an aircraft with NLF technology Two-dimensional forward-
facing steps of height h = 29, 60, and 89 um (with an uncertainty in height of + 1 pum) were mounted at
the chordwise location x,/c = 35 % by installing shims of appropriate thickness at the interface between
the two parts comprising the model (see Fig. 1(a)). With this means, the shape of the imperfection
(rectangular step with sharp edges) was assured to be the same for each tested configuration. The
streamwise pressure gradient on the model surface was varied from adverse to favorable by installing
the model at angles-of-attack from -1.4° to -3.2°. The airfoil design allowed a practically uniform pres-
sure gradient to be achieved on a large portion (approx. 20 % < x/c < 70 %) of the model upper side,
which was the one of main interest in this work. As shown in Fig. 1(b), the PaLASTra model was coat-
ed with Temperature-Sensitive Paint (TSP)" for non-intrusive transition detection and equipped with
pressure taps for measuring the pressure distribution and thermocouples for monitoring the model
temperature evolution during a test run'°
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Fig. 1. PaLASTra model*°. (a) side view (cross section): PaLASTra airfoil and sketch of the model construction for the installa-
tion of steps; (b) top view and instrumentation (leading edge on top of the image).
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Results and conclusions

The effect of forward-facing steps on boundary layer transition at a favorable streamwise pressure
gradient Sy = 0.06 is shown with the TSP results in Fig. 2 for a Reynolds number Re = 8 Mio. (S is the
average Hartree parameter15 evaluated at approx. 20 % < x/c <70 %.) Even the smallest forward-
facing step of height h = 29 ym made the laminar boundary layer more unstable and led to a displace-
ment of the transition location to a more upstream position: from x;/c ~ 73 % for the smooth surface
(no steps installed) to xt/c ~ 64 %. Higher steps caused a further displacement of the transition loca-
tion towards a more upstream position, up to xy/c ~ 40 % with the step of height h = 89 pum.
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xgle ~ T3 Y% K—— xy/c ~ 64 Yo ————x1/c ~51 % xp/c~40 %

Fig. 2. TSP results at Re = 8 Mio., M = 0.35, [ = 0.06. Bright and dark areas are laminar and turbulent regions, respectively.
The detected transition location is indicated by the dashed black line, with the step location being shown by the black dotted
line. The whitened strips correspond to uncoated model surfaces. The two turbulent wedges in the mid-span domain arose from
pressure taps in the leading edge region; the other turbulent wedges were caused by contamination of the model surface.

This effect of the forward-facing steps on boundary layer transition was observed also for all other
combinations of streamwise pressure gradient (-0.017 < 5, <0.071) and chord Reynolds num-
ber (3.5 Mio. < Re < 10 Mio.). Detailed results will be discussed in the final version of the paper. The
experimental results at different pressure gradients and chord Reynolds numbers were found to be
well represented by a unique functional relation between the change in transition location (xi-
Xn)/ (X1 smootn-Xn) @nd a non-dimensional roughness parameter. The validity of the correlation was con-
firmed by the agreement of the present results with measurements conducted in the same wind tunnel
facility on a laminar airfoil at Mach and Reynolds numbers close to those considered in the present
work. The obtained functional relation directly provides criteria for allowable forward-facing steps on
NLF surfaces where Tollmien-Schlichting instabilities are predominant in the transition process, for
example in the mid-span area of a low-sweep NLF wing.
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Active flow control has high potential to enhance the performance of high lift
devices by avoiding turbulent flow separation. The main goal is to improve and
to simplify conventional flap systems in order to reduce weight, complexity, and
costs. This paper describes an experimental investigation regarding active flow
control on a 2D two-element high-lift configuration consisting of a main element
and a single slotted trailing edge flap. Hence, the slat is retracted whereas the
flap is deflected. The test carrier for the experimental investigations is an airfoil
which is used extensively by different German and European research programs
such as ITHK, M-Fly and JTI-SFWA. It is known as the F15 profile which was
released by the German Aerospace Center (DLR) for investigation in the frame-
work of the projects mentioned previously. The experimental set-up described in
this paper is used for the German project ”M-Fly” as well as additional studies
at Technische Universitaet Berlin. The basic structure of the TUB-F15 W/T
model is presented in figure 1. It has a reference chord length of ¢,.y = 600mm
and a span width of b = 1630mm. In order to avoid turbulent flow separation
and to enhance the high-lift performance pulsed blowing out of slots at different
locations on the main element’s leading edge and on the flap shoulder is used
. All experiments were performed for a Reynolds number of Re,, = 1 - 10°.
Figure 2 shows lift and drag polars for each case of active flow control. The
following excitation parameters were used: ferr = 100Hz, DC. g = 50%,
fe,rE—fiap = T5Hz, DC¢ 1 fiap = 50%. The results show that pulsed blow-
ing from the flap shoulder is able to enhance the lift coefficient significantly.
Due to increasing momentum coefficients incrementally, the lift values can be
raised by up to Ac, =~ +0.54 in the linear region of the lift polar for the present
case. Thereby, the maximum AoA is reduced by up to Aaupee ~ —2.2° for the
highest excitation momentum. The influence of the excitation momentum on
the drag coefficient within the linear range is very similar to the influence on
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Fig.1. TUB-F15 W/T model and AFC Systems.

the lift coefficient. Drag increases for increasing excitation momentum which is
mainly the results of lift enhancement. Furthermore, leading edge actuation is
capable of delaying global stall. Thereby, the linear range of the lift polar can
be extended significantly by up to Acune. ~ +4.6° with a corresponding lift
increase of Ac, &~ +0.22. The combination of leading edge and trailing edge flap
actuation was investigated successfully as well. Thereby, both trends in high lift
performance enhancements are complementary as can be seen in figure 2.
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Fig. 2. Lift and drag polars for leading edge AFC and trailing edge flap AFC.

The full paper will give detailed information about the model set-up and
about the two different active flow control systems used for leading edge and
trailing edge flap. More results will be presented that were obtained by using
W/T balance, pressure distribution and time resolved PIV measurements.
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Abstract

The NWB (Low Speed Wind Tunnel Braunschweig) of the DNW (German-Dutch Wind Tun-
nels) as a laminar wind tunnel with low turbulence level provides an excellent potential for
the verification of performance parameters for specifically designed laminar wings in the low
speed regime which will be used for gliders, wind turbines, etc.. After the substantial refur-
bishment in the years 2009/2010 to an aeroacoustic low speed wind tunnel it was necessary
to qualify the DNW-NWB again for this task with a calibration of the Ns-factor for Tollmien-
Schlichting waves.

The N-factors are required in the design of wings for an accurate prediction of the transition
from laminar to turbulent boundary layer. Furthermore they will allow a statement how far
the measured lift-drag polar of laminar wings can be assigned to the undisturbed free flight
conditions. For this a comparison of the N-factors is necessary which are detected for the
DNW-NWB with those determined from free flight tests.

The DNW-NWB is a low speed wind tunnel of Géttinger type with a closed circuit under at-
mospheric conditions. The test for the N-factor calibration was carried out in the closed test
section which has a cross section of 3.25 m in width and 2.8 m in height. The length of the
test section is 8 m. An open and slotted test section is also available at DNW-NWB.

For the test campaign a laminar wing with chord length 600 mm and 15.5% relative thick-
ness was selected. This wing is well-known and was tested in some previous wind tunnel
tests. The span of the wing is 2798 mm and was mounted vertically between two rotary
disks in the bottom and ceiling of the test section. The upper and lower surface of the wing
was observed with as thermography cameras to detect the laminar-turbulent transition and
to record the boundary layer condition. Additionally contamination on the surface of the
wing which can influence the boundary layer could be observed.

The pressure distribution of the wing was measured at 95 pressure ports, 45 pressure ports
were distributed on the lower side and 50 pressure ports at the upper side. From the meas-
ured pressure the lift, drag (without friction) and the pitching moment were calculated. To
measure the total drag a wake rake was mounted. By integration of the pressure distribution
the total drag was calculated.

First the reproducibility of the measured data before and after the refurbishment of the

DNW-NWB was verified. The pressure distribution as well as the thermography images pre-
sented an excellent agreement. Following test runs with variation of the Reynolds number at
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constant angle of attack were carried out. The Reynolds number was varied from 1.0*10° up
to 3.5*10° in steps of 0.5*10°. For the analysis with the stability theory the pressure distri-
bution on the lower surface of the wing was measured for angles of attack from 3° up to 4°
and on the upper surface of the wing for angles of attack from 6° up to 8°.

The determination of the Nrs-factor was carried out by DLR Institute of Aerodynamics and
Flow Technology in Braunschweig. The analysis of the measured pressure distribution of the
wing was made with the numeric program STABTOOL. The program module COCO carried
out a boundary layer calculation and provides the data for a linear stability analysis with
LILO. With LILO the Nrs-factor was calculated for all frequencies of unstable waves at con-
stant flow angles. The transition point from laminar to turbulent determined from the ther-
mography images was correlated with the N-factor for this point and define the limit N-
factor.
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In the summary the limit n-factors of the examined test runs (upper side red ; lower side
green) are plotted in the figure. The average results in a limit N-factor of N = 11.8. For
comparison the value from a free flight test is N = 11.5.

The result indicates that the measured lift-drag polars at DNW-NWB of laminar wings can be

adapted to free flight conditions and the excellent flow quality of the laminar wind tunnel
was kept over the refurbishment.
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Abstract. - Direct numerical simulations (DNS) of vortical free-stream disturbances imping-
ing on the leading edge of a swept wing are performed. The receptivity of the crossflow-
dominated boundary layer downstream of the stagnation line to the oncoming disturbances is
investigated. The introduced wavelengths are in the order of the most amplified steady cross-
flow modes and induce respective low-amplitude disturbances in the boundary layer.

Introduction. - Current efforts to cut down fuel consumption of transsonic transport aircraft
direct the attention to the reduction of skin-friction drag by Laminar Flow Control on wings
and tail empennage. Aimed at low wave drag, transsonic configurations are typically
equipped with swept-back wings, leading to a crossflow in the resulting 3-d boundary layer.
This results in a transition process dominated by crossflow instability. While the growth of
unstable modes in a boundary layer can be predicted by current stability theories, the pro-
cess of how environmental disturbances penetrate it and induce instability modes is not yet
fully understood. The aim of the present work is to compare computations on a low-speed
setup with results from [4], and then increase the free-stream velocity, Reynolds and Mach
number to realistic transsonic conditions.
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Figure 1. (a) Orientation of the free-stream velocity vector (black), the disturbance wave vector (red)
and the disturbance vorticity vector (green). (b) Distribution of disturbance vorticity magnitude |w|. (c)
Disturbance in the DNS domain, z=const.

Setup. - DNS are performed with our 6™-order accurate FD code NS3D. We consider an
infinite-span swept wing with a NACA 671-215 (laminar) profile, the free-stream incides with
an angle of attack of a = —6.7° and a sweep angle of 8 = -35°. The setup is similar to [2];
however, the free-stream velocity magnitude was reduced by a factor of four, yielding a free-
stream Mach number of Ma,,= 0.1625 and a chord Reynolds number of Re, = 1.725 - 10° at
an altitude of h = 12,000m. The reference length for non-dimensionalization is the dimen-
sional chord length L = 2.0m. The stagnation point is located at x = 0.01 on the upper side.
The computational domain encloses the vicinity of the leading edge, a short part of the lower
wing side, and the region up to x = 0.10 on the upper side. The inflow boundary is a straight
line and perpendicular to the free-stream velocity vector, the upper and the lower boundaries
are streamline-shaped. The setup is comparable to configurations used in [1] and [5]. We
introduce steady vortical free-stream disturbances at the inflow of the DNS domain. The dis-
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turbance modes are single-wavenumber Fourier modes of the form q = G - exp{i(ax + By +
yz)}, where q = [if, D, w]T is the disturbance velocity vector and [a, B,y]" is the disturbance
wave vector, cf. [3]. The orientation of the disturbance is such that the resulting vorticity vec-
tor is aligned with the free-stream velocity, and the velocity vector is perpendicular to the
latter, see figures 1a/b. Thus, the variation in direction of the free-stream velocity is zero,
corresponding to a steady streamwise-vorticity disturbance. The spanwise wavenumber is
close to the most amplified steady crossflow mode in the boundary layer. Note that higher
harmonics of the introduced wavenumber can be generated non-linearly in the free-stream.

Results. - The downstream convection of the vortical disturbance is shown in figure 1c. The
contours indicate the magnitude of the disturbance vorticity vector, and are distorted in the
vicinity of the leading edge. While convected downsteam, the disturbances become weaker.
Especially in the boundary-layer region a strong decay is observed. Nevertheless, the free-
stream disturbances penetrate it and induce a growth of disturbance modes in the boundary
layer. Figure 2a shows the downstream development of wall-normal maximum of the first and
the second steady spanwise harmonic, denoted by (0,1) and (0,2), respectively, along the
tangential coordinate s. Mode (0,1) corresponds to the introduced free-stream disturbance
mode and is continuously fed by the oncoming vorticity. The green dotted line indicates the
amplitude growth predicted by linear stability theory (LST). As the growth of the measured
disturbance is above the LST value everywhere in the domain, it appears that it is still domi-
nated by the free-stream disturbance or a non-modal transient growth. Note that the corre-
sponding n-factor reaches approximately 1 only at the outflow. Mode (0,2) follows mode (0,1)
at a lower level, and at s = 0.05 a region of increased growth is observed. Figure 2b shows
growth rates -a; and wave vector angles ¢, for steady crossflow modes based on LST. The
black lines with symbols indicate the orientation of the oncoming free-stream disturbances
near the boundary-layer edge. It is apparent that the region of increased receptivity of mode
(0,2) correlates with the location where the measured ¢, approaches the LST values.
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Figure 2. (a) Downstream development of boundary-layer disturbance modes. (b) Growth rates and
wave angles of boundary-layer modes and oncoming free-stream disturbance.

Outlook. - Resolution checks are ongoing, and the extent of the domain on the upper wing
side will be extended to further investigate the downstream development of the boundary
layer modes. Vortical modes with different wavenumbers and orientation will be introduced.
In a next step, the free-stream velocity will be increased to high subsonic speed, potentially
altering the resulting wave vector orientation and thus the receptivity.
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Introduction

A new family of RANS-based models for laminar-turbulent transition modelling has found
wide-spread use within the last decade. This generation of RANS models is based on the
connection of local parameters with global transition criteria, and have been termed ‘Local
Correlation based Transition Models’ (LCTM) in Menter and Langtry (2004, 2009). The
central idea of these methods is to find a local quantity which describes the state of the
boundary layer and which can be compared to a transition criterion. Once the conditions of
the transition criterion are satisfied, the model switches the flow from ‘laminar’ to ‘turbulent’,
by activating an underlying RANS turbulence model.

One of the main deficiencies of the current LCTM so far is that they cannot account for
crossflow (CF) instability. CF instability occurs when the laminar boundary features 3-
dimensionally deformed profiles with streamwise and crossflow components (Saric et al.
(2003), Arnal et al. (1984, 2000)). The crossflow component shows an inflexion point which,
under certain conditions, can lead to crossflow instability. Such profiles are observed under
conditions, where the laminar boundary layer is exposed to a pressure gradient (mostly
favourable) and where the geometry is not aligned with the flow direction. The most
prominent example is a swept wing where the sweep angle in combination with the flow
acceleration from the stagnation point can lead to CS instabilities. However, CS instability
also occurs on more general geometries like bodies inclined to the flow like fuselages at angle
of attack etc.. Another example is for cases where the crossflow is induced by a rotation of the
body, e.g. a rotating cone or plate.

In the past, CS related transition could only be handled by solving the (simplified) stability
equations and using a stability criterion like the e" method (e.g. Krumbein, 2006). The
disadvantage is that such methods are problem specific, and require a complex combination of
software tools (Seyfert and Krumbein (2012)). Typically, the RANS solver is coupled with a
boundary layer solver, which is then linked to the stability equation method. From there, the
transition information is coupled back to the RANS solver. Such set-ups are only possible if
the geometry and the flow topology are known ahead of the code coupling. They are therefore
not suitable for general-purpose CFD solvers. In addition, the complexity of the coupling
prevents its use in more geometries complex than clean aeronautical applications.
Furthermore, parallelization of such tools is much more demanding than for conventional
transport equation based models.
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Recently, the y-Ree method of Menter and Langtry (2004, 2009) has been extended to CS
instabilities by Seyfert and Krumbein (2012), Grabe and Krumbein (2014) and Medida and
Baeder (2013). Encouraging results were presented for several test cases. However, all
extensions so far are non-local and can therefore only be applied to geometries where model
specific information is available. It cannot be used in generic geometries as required for a
general CFD purpose solver.

In the current work, an indicator function is proposed, which allows to extent LCTM models
to flows with CS instabilities. The new formulation provides a close approximation to the
crossflow integral used by Arnal (1984) in his experimental crossflow stability criterion (C1
criterion). The current formulation is strictly local, generic and Galilean invariant.

Model calibration is based on Falkner-Skan- Cooke profiles and is matched against the Arnal
C1 criterion. The theory will be provided as well as 2 test cases.

Infinite swept NLF(2)-0415 wing

The developed mechanism to account for crossflow transition was first tested using the
infinite swept NLF(2)-0415 wing. This test case was studied in the wind tunnel of the Arizona
State University (Dagenhart and Saric (1999)) in order to investigate transition caused by
crossflow instabilities. Experiments have been carried out for the geometric sweep angle
¢ =45° and the angle of attack o = —4°. The Reynolds number based on freestream velocity
magnitude and chord length was varied in the range from 1.9 x 10° up to 3.7 x 10°. Locations
of transition were identified through naphthalene flow visualization together with hot wire
and hot film measurements. Crossflow instabilities were considered as the dominating
transition mechanism for Reynolds number larger than 2.3 x 10°.

Figure 1 shows a comparison of the measured transition locations with the results of
computations obtained using the vy transition model with and without the correlation to
account for crossflow transition.
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Figure 1: Transition locations on the infinite swept NLF(2)-0415 wing.

When the crossflow correlation is switched off, the results of y model are almost insensitive to
the Reynolds number. In this case, a small separation bubble appears in the aft part of the
airfoil which triggers transition at about the same location for all Reynolds numbers. As the
result, discrepancies between the experiment and simulation are growing as Re increases.
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However, the situation improves drastically when crossflow correlation is activated and the
transition model predicts the measured transition locations quite well.
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Introduction

Modern transport aircraft deploy high-lift devices to generate extra amount of lift and re-
duce the take-off and landing distance. However, at high flap deflection angles, the flow
over the flap is prone to turbulent separation, which results in a rapid fall in the lift. To de-
lay the separation and to enhance the mean lift, blowing and suction type of active flow
control techniques can be employed. Typically, the separation is controlled by varying
the parameters of actuation like the amplitude, frequency, phase shift and blowing an-
gles. The objective is to find the optimal set of actuation parameters, which results in ef-
fective separation control and thus enhancement in the mean lift [1]. An efficient way of
finding the optimal actuation parameters is by using the gradient-based optimisation al-
gorithms combined with discrete adjoint methods.

In this paper, we present the optimal active flow control mechanism for an industry rele-
vant high-lift configuration [2].

Numerical Results

To delay the separation, synthetic jet actuators with zero net mass flux are distributed on
the wing and flap, as shown in Figure 1. The unsteady RANS simulations are performed
with the SST k-w turbulence model at Reynolds number Re=1.5x10° and angle of at-
tack AoA=7°. The computational domain consists of a block-structured grid with 48 Mil-
lion volumes. Figure 2 shows the variation of the lift coefficient for the initial actuated
flow. However, the mean lift thus achieved need not be maximum as the actuation pa-
rameters may not be optimal. In the present work, an attempt has been made to find the
optimal set of actuation parameters by combining the in-house developed unsteady dis-
crete adjoint RANS solver [3] with a gradient-based optimisation algorithm. For the opti-
misation problem, the objective function is defined as the mean lift, while the parameters
amplitude, frequency, phase shift and blowing angles at 33,441 actuation faces are cho-
sen as control parameters. Preliminary investigations [3] have shown that the optimisa-
tion has enhanced the mean lift by 125 counts. A comparison of the lift for the initial and
optimal actuated flows is shown in Figure 2.

Outlook of the Final Paper

In the full paper, we present the optimisation results and a detailed discussion on the
most effective actuation slots.
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Top view Bottom view

Figure 1: Actuation slot distribution (red colour) on the wing and flap of the high-lift device.
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Figure 2: Comparison of the lift coefficient for the initial and optimal actuated flows.
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Introduction

Roughness induced transition is of fundamental interest as the laminar run is adversely affected, predomi-
nately, if surface imperfections (as caused by insects, coating spallation or erosion) are located in the airfoil
leading edge region. As a consequence, the lift is decreased and the aerodynamic drag considerably in-
creased, so that the airfoil performance is negatively affected. In general, three different types of roughness
elements can be distinguished: two-dimensional roughness steps, three-dimensional isolated roughness
elements [1] and distributed roughness elements [2]. Moreover, the flow structures developing in the vicinity
of the roughness element alter significantly with the roughness height.

The present experiments focus on a single, cylindrical roughness in the medium height range. Previous
investigations have shown that distinct vortical structures arise near the medium height roughness. For a
cylindrical element a horseshoe vortex wraps around the front side and a trailing vortex pair arises in the
near wake [3]. The unsteady disturbance growth, which is initiated by the boundary layer roughness inter-
ference, is most distinct in the near wake. In the far roughness wake the mean flow relaxes towards a
spanwise uniform flow and, thereby, counteracts the unsteady disturbance growth. In the present case con-
trolled disturbance modes (Tollmien-Schlichting (TS) modes) are excited upstream of the roughness, so
that the disturbance evolution can be tracked in the roughness wake.

Experimental Setup

The experiments were performed in the Laminar Wind Tunnel (Tu < 0.02 % for f = 10-5000 Hz) of the IAG.
The up-scaled airfoil section (BE72 [4]) was particularly designed to have a similar pressure gradient in the
leading edge region as the NACA 643;-418 airfoil, which is a typical airfoil for wind turbine applications.
Therewith, experiments can be conducted at a typical, full-size Reynolds number for wind turbine applica-
tions (Re = 610°) and at low free stream velocity (u.. = 20 m/s). The influence of characteristic pressure
gradients (favorable, close to zero and adverse), which are present near the upper edge of the low drag
bucket in the airfoil polar, can be investigated by adjusting the angle of attack.

Increased initial disturbance levels at the roughness position are modeled with a controlled excitation of
boundary layer instability (TS-wave) modes. These are excited via a thin slit (width 0.2 mm), which is inte-
grated at x/c = 0.1 into the model surface and connected to 128 individually controllable micro-
loudspeakers. Disturbance modes can be excited with a high linearity in a wide streamwise and spanwise
wave number range based on a 128 channel signal generator. The roughness element has a cylindrical
shape with a diameter of d, = 20 mm and is integrated at a streamwise position of x/c = 0.15. The rough-
ness height is adjusted with a linear actuator with a minimal incremental motion < 0.1um. A coordinate sys-
tem is established with the streamwise and spanwise origin, that is s/d, = 0 and z/d, = 0, in the roughness
center.

Phase-locked hot-wire measurements were performed in the roughness wake. The hot-wire signal is split
into AC and DC part. The AC part is high-pass filtered. AC and DC part of the signal are acquired with an
18-Bit AD converter. All significant base flow parameters such as pressure distribution, boundary layer pa-
rameters and linear stability characteristics (in the range of interest f = 250-700 Hz) were measured and
found to be in good agreement with calculations [5].

Results

Previous investigations have shown that the non-linear disturbance evolution in the roughness wake of me-
dium height elements can be governed by a sub-harmonic type, phase-locked interaction mechanism
providing the disturbance amplitudes at the roughness position are low [5]. These investigations were based
on a controlled excitation of two-dimensional TS-wave trios. In the present case, the interference of particu-
lar disturbance bands (in different frequency ranges) with the roughness has been investigated with the
intent to model a more ‘natural’ disturbance spectrum at the roughness position. The fundamental disturb-
ance bands consist of 11 two-dimensional TS-wave modes with random phase and are located in the fre-
quency range of the natural (without controlled disturbance excitation) disturbances, which arise in the near

82



roughness wake (compare e.g. [4]). The amplitude of each mode
is adjusted to A/u.. = 0.01 % resulting in a total RMS amplitude of
Alu.. = 0.033 % at the roughness position. In Fig. 1 the fundamen-
tal disturbance band covers a frequency range from f = 664-740
Hz corresponding to the upper part unstable region based on line-
ar theory. The excited modes correspond exactly to single Fourier
series coefficients and only every second mode has been excited,
which becomes obvious in the distinct peak valley structure of the
disturbance band. The roughness height is adjusted to h/&; (¢t = 0.4
with &, = 0.72 mm being the displacement thickness at the
roughness position.

In the near wake the (spanwise) modes in the fundamental dis-
turbance band, which are initiated by the disturbance roughness
interaction, experience a non-linear growth, which is most distinct
in the centerline region (Fig. 2a, see also [6]). In the far roughness
wake the spanwise modes are damped with the relaxation of the
mean flow and a wave-type structure can be observed in the
spanwise region, which is affected by the interaction with the
roughness. The non-linear growth of the fundamental modes in
the near wake results in the formation of sum (not shown) and
difference modes (Fig.1). The sum and difference modes can be
clearly linked to the fundamental modes as only every second
mode in the sum and difference frequency bands is distinct. The
sum (harmonic) modes have a similar growth behavior as the
fundamental modes, but have considerably lower amplitudes
showing that they are not significant in the transition process. In
contrast, the difference modes experience a strong non-linear
growth and are, therefore, substantially more pronounced in the
far roughness wake compared to the fundamental modes (see
also Fig 2a,b). The amplitude of the difference modes increases
with decreasing difference frequency (Fig. 1), since interactions at
lower difference frequencies occur more often. The first two non-
linear growth stages of the difference modes have previously been
associated with a quadratic wave interaction and a phase-locked
wave interaction in-between the two-dimensional and by the
roughness excited oblique fundamental modes (compare [5]).
Hence, it is seen that the low frequency difference modes, which
are initiated by the non-linear growth of the fundamental modes in
the near wake, dominate the disturbance evolution in the far wake
and can, thereby, trigger the onset of turbulence downstream of
the cylindrical roughness element.

Outlook
Future investigations will address the evolution of quasi ‘natural’
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disturbance bands downstream of the roughness that is the spanwise wave number range will be in-
creased. A second focus will be on the disturbance evolution and the associated transition mechanisms in

the wake of transitional and super-critical roughness elements.
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The receptivity of two semi-infinite perpendicular flat plates with super-elliptical leading
edges is investigated numerically. This so-called streamwise corner-flow configuration is a
generic problem with many applications in engineering. Its basic and stability properties are
well studied, both experimentally and numerically. Strikingly, however, theoretical and exper-
imental approaches greatly differ in their results: In experiment, a one order of magnitude
lower critical Reynolds number is found, as compared to theory. Up to now, the
numerical/theoretical investigations are almost exclusively based on a self-similar base-state
that inherently neglects non-parallel and leading-edge effects. The above-described discrep-
ancy is likely a direct or indirect result of the simplifications taken during the course of deriva-
tion of the self-similar equations. As in any experiment, plates of finite width and with a lead-
ing edge are considered in the present study. The Navier-Stokes equations for compressible
fluids are solved using an explicit discontinuous Galerkin method [1] in a two-step approach.
First, a steady base-state is converged [2]. Second, well-defined vortical disturbances are in-
troduced into the computational domain upstream of the leading edge. The response of the
boundary-layer above the plates is then studied.
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Figure 1: Computational domain: (a) x-y plane; (b) numerical grid.

The computational domain size and macro cell grid are depicted in figures 1la and 1b, re-
spectively. x is the streamwise direction, y and z the spanwise directions, and 2b the plate
thickness. The flow-field is spatially resolved by 82944 macro cells, amounting to 17.9 - 10°
Gauss-Lobatto points for the fifth-order accurate spatial discretization used here, and inte-
grated in time by a fourth-order accurate Runge-Kutta method. The leading edge follows a
modified super-ellipse geometry to guarantee smoothness to prevent unintentional receptiv-
ity effects.

Vortical free-stream disturbances of small amplitude are systematically introduced on the in-
let plane after a sufficiently converged stationary base-state is obtained. The simulated base-
flow resembles certain deviations from the self-similar solution that are analogously ob-
served in experimental studies. Thereby, a likely explanation for the reduced stability limits of
flow configurations including leading-edge effects suggests itself. In the context of free-
stream receptivity, we closely follow the study by Schrader et al. [3] on the receptivity of the
closely related single flat-plate geometry for direct comparison. As examples, the responses
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of the base-state to two vortical disturbances uniquely defined through their cross-flow wave
numbers k, and k,, and dimensionless frequency F are compared in figure 2. The resulting
kind of disturbance is termed w'--mode as it consists of perturbation vorticity in the stream-
wise direction only. It is observed that the highest values of the streamwise perturbation ve-
locity u' are found in the near-corner region for F=0 (left column) and F>0 (right column). For
the non-stationary case with F=256 shown in figure 2(b,d), the response manifests as odd-
symmetric with respect to the corner-bisector and modulated in the streamwise direction,
whereas stationary streaks are found for F=0, as anticipated.
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Figure 2: Response of the boundary layer to vortical disturbances in the y-z-
plane: (a,c) (k,,k;)=(0.2,0.6) and F=0; (b,d) (k, k)=(0.12,0.36) and F=256. The
streamwise perturbation velocity u' is shown upon the u,=0.6 isosurface in (a,b),
and in the transversal plane at Re,=20000 in (c,d), respectively. The boundary
layer thickness d¢9 is shown as black lines in (c,d).

Within the present work, a hierarchy of vortical disturbances are induced and quantitatively
compared by means of their spatial amplification in the streamwise direction. It is demon-
strated that the boundary layer-receptivity is highest in the near-corner-region, and that max-
imum amplification occurs for stationary 'x-modes.

In conclusion, this first fully three-dimensional numerical investigation of streamwise corner-
flow including leading-edge effects offers a likely explanation for the discrepancy, and
thereby presumably closes the long-lasting gap, between the results of numerical/theoretical
linear stability studies and experimental evidence.
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1 Introduction

Turbulent models of the CFD softwares are widely used in various applications such as
wind turbines, aircrafts, helicopters and turbomaschines. The laminar-turbulent transition
is an important aspect of the turbulence models. The transition mechanism includes: flow
instability (Tollmien-Schlichting waves and cross-flow instability), bypass transition and
separation-induced transition. Due to the complexity of the transition mechanism, it
is difficult for the turbulence solver to model all of them and be localized for complex
geometry with unstructured grids.

Langtry and Menter [1] have provided a locally formulated transition v-Reg, model, which
addresses the Tollmien-Schlichting instability and bypass transition. Unlike the traditional
turbulence model, the v- Reg; model utilizes local terms and empirical correlation functions.
This model solves several aforementioned problems and is compatible with other transition
mechanisms. Seyfert and Krumbein [2] have extended this model to the - Reg-CF model
to solve the cross-flow instability induced transition using the C1 criterion [3]. However,

this criterion was determined by a streamwise shape factor His = —, where § is the
boundary layer thickness and € is the momentum thickness. Those are integral terms
derived from the Falkner-Skan-Cook (FSC) solutions in the flow field. Meanwhile, Coder
[4] has discovered in his work a new pressure-gradient parameter H, = —, where d is

the wall distance, €2 is the vorticity magnitude and U is the boundary layer velocity.
This parameter can be used to localize the C1 criterion in the original - Reg,-CF model.
Since this model has already been proved to be useful in predicting transition on winglike
profile, further improvement has been made on this model with a localized shape factor:

His = f(U,8,d).
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2 Result and Future Work

The new pressure-gradient parameter is implemented in the v-Reg-CF model. Fig.1 shows
the first comparison of the original and improved - Reg;-CF model. The cross-flow insta-
bility induced transition occured on the lower side of the profile, which can be observed
when the friction coefficient Cy starts to increase. The result of the new model agrees
well with the one of the original model. Since the orignal shape factor His is replaced
by a function of the new pressure-gradient parameter, new calibration should be made.
A comparison between the new, original v-Reg-CF models and experiment data will be
conducted. and more complex geometries will be used for the validation.
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Figure 1: Friction coefficient as a function of the dimensionless streamwise position for Onera D
airfoil with 60° sweep angle and 6° angle of attack. The freestream velocity is 60m/s and the
turbulent intensity is 0.2%
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IR Messungen zur Quantifizierung der Grenzschichtbeeinflussung mit DBD
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simon@csi.tu-darmstadt.de

Ausgangssituation

DBD Plasma-Aktuatoren (PA) haben in Windkanal- und Flugversuchen bewiesen sowohl
natirliche als auch klnstlich angeregte TS-Wellen dominierte laminar-turbulente Transition
verzoégern zu kdnnen [1],[2]. Beide Ansatze, die Grenzschichtstabilisierung als auch die akti-
ve Wellendampfung, konnten in Flugversuchen erfolgreich eingesetzt werden. Der fir den
PA einzigartige hybride Betrieb kann beide Betriebsarten kombinieren und so den Effekt der
Transitionsverzégerung verstarken. Bisherige oberflachengebundene Messverfahren mit
eingelassenen Mikrofonen und Oberflachenhitzdrahten konnten die Transitionsverzégerung
qualitativ beweisen, eine Quantifizierung war aufgrund der punktuellen Messung jedoch nur
bedingt méglich. Infrarot (IR) Messtechnik kann nun als bildgebendes Messverfahren erst-
mals die Transitionsverzégerung sowohl in Strémungs- als auch in Spannweitenrichtung
hochaufgeldst auf dem Versuchstrager sichtbar machen.

Ziel

Der Plasma-Aktuator wurde bereits erfolgreich im Flug eingesetzt, um auch bei héheren
Reynoldszahlen die Wirksamkeit der Stromungskontrolle erproben zu kénnen. Die IR Mess-
technik erlaubt es nun die Transitionsverzdogerung genauer quantifizieren zu kénnen. Durch
den hdéheren Warmetbergang in der turbulenten Grenzschicht kann mit einer beheizten
Oberflache die Transition im IR Bereich sichtbar gemacht werden. Fir den Einsatz des
Messverfahrens im Flug steht vor allem die Optimierung hinsichtlich der Dynamik Vorder-
grund. Dafur wurden vorbereitend Windkanalexperimente mit dem Flug-Setup durchgefihrt,
um Materialien und Heiztechniken fur den Flugversuch zu optimieren. In diesem Abstract
werden die Ergebnisse dieser Windkanalexperimente gezeigt, wobei das Experiment im
Sommer 2014 nochmals bei h6heren Reynoldszahlen im Flug durchgefuhrt wird.

LOsungsweg

Die Messungen im Flug werden durchgeflihrt, da der Turbulenzgrad einen grof3en Einfluss
auf den Transitionsprozess hat und die niedrigen Werte im Windkanal nicht reproduziert
werden kdnnen. Hierzu wird ein Natural Laminar Flow (NLF) Fligelhandschuh (Abb.1) am
rechten Fligel eines Motorseglers vom Typ G109 angebracht. Dies ermdglicht die freie In-
strumentierung des Versuchsaufbaus mit wandintegrierter Sensorik und Plasma-Aktuatoren.
Ein bei 33% Flugeltiefe in die Oberflache integrierter Plasma-Aktuator erzeugt ein Volumen-
kraftfeld, welches eine charakteristische Beschleunigung der umgebenden Fluidmolekule in
tangentialer Richtung hervorruft und damit sowohl das mittlere Geschwindigkeitfeld beein-
flussen als auch kunstlich Geschwindigkeitsfluktuationen durch lineare Superposition auslo-
schen kann.

Die Kombination von hochdynamischen Sensoren in Form von Oberflachen-Hitzdraht Arrays
sowie einer hochaufldsenden kompakten Flir Tau 2 640 IR-Kamera erlaubt es, die Strdmung
und den Einfluss der Strémungskontrolle umfassend zu untersuchen.
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Abbildung 1: Skizze der Druckseite des Fligelhandschuhs mit Sensorik

Ergebnisse

Vorversuche mit dem Flugelhandschuh und IR-Messtechnik im Windkanal der TU Darmstadt
stltzen vergangene Messungen zur Stromungskontrolle mit dem PA. Abb. 2 zeigt unkalib-
rierte IR Strahlungsintensitaten mit und ohne Stromungskontrolle bei kontinuierlichem PA
Betrieb zur Grenzschichtstabilisierung. Die Anstromung kommt von links, wobei die dunklen
Bereiche warmere Regionen kennzeichnen, welche mit laminarer Stromung verbunden sind.
In den roten Bereichen ist der Warmeubergang hdher, daher kuhlt sich das Material starker
ab. Zur Verdeutlichung der beiden Bereiche wurde am oberen Bildrand ein Turbulator aus
Kupfer (heller Punkt) aufgeklebt, durch den ein Turbulenzkeil (grine Linie) induziert wird.

Die Grenzschichtstabilisierung ist deutlich am ausgeweiteten dunklen Bereich sichtbar, der
um ca. 5% Profiltiefe langer geworden ist; die Strdomung bleibt also langer laminar. Auffal-
lend ist der rote Bereich stromauf des laminaren Bereichs, der aufgrund inhomogener Be-
heizung der Oberflache kalter erscheint. Die homogene Beheizung sowie eine geringe
wandparallele Warmeleitung sind essentiell fir die Genauigkeit des Messverfahrens. Heiz-
leistung und Materialpaarungen wurden deshalb ausfihrlich in Parameterstudien getestet,
um deren Auswirkung sowohl auf die Bildscharfe als auch auf die Dynamik bewerten zu
kénnen. Zukinfig bietet das Messverfahren auch die Mdglichkeit die Transitionsverzégerung
mit spannweitig verteilter Aktuatorik bewerten zu kénnen, welche im Rahmen des DFG Pro-
jektes GR 3524/4-1 untersucht wird.

e
U 45% 45%

Abbildung 2: IR-Aufnahme der beheizten Fligelhandschuh-Oberflache mit (rechts) und ohne
(links) aktiver Stromungskontrolle

[1] Duchmann, Alexander, et al. "In-flight transition delay with DBD plasma actuators.” 51st AIAA
Aerospace Sciences Meeting, Grapevine, Texas, USA. 2013.

[2] Kurz, A., et al. "Hybrid transition control approach for plasma actuators." Experiments in fluids
54.11 (2013): 1-4.
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Im Rahmen der nationalen Forschungsférderung LuFo4 wurde das Verbundvorhaben
HIGHER'F (HIGH-lift Enhanced Research — Leading Edge) gestartet. Alle damit
verbundenen Aktivitaten erfolgen dabei in enger Kooperation zwischen Airbus und dem
Verbundpartner DLR in dem dazugehérigen Projekt VER?SUS.

Ziel des Projektes ist der Nachweis der Funktionstiichtigkeit eines HLFC Systems mit
vereinfachter Bauweise. Dazu wurde ein Windkanalmodell entworfen, das in seinem
Grundriss in etwa dem A320 Seitenleitwerk entspricht, wobei das aerodynamische Profil an
die Randbedingungen des Niedergeschwindigkeitswindkanals angepasst wurde, um bei den
kleineren Machzahlen(M=0.3) hinlangliche laminare Lauflangen zu erméglichen. Die
Durchfiihrung des Tests in einem Hochgeschwindigkeitskanal (z.B. ONERA S1Ma) kam
nicht in Frage, da infolge der zu hohen Reynoldszahl Anlegelinientransition (ALT) zu
erwarten watr.

Die VergroRerung der laminaren Lauflangen wird durch Absaugung im Nasenkasten erreicht.
Hauptaugenmerk wird dabei nicht auf die aerodynamische Optimierung des Systems gelegt,
sondern auf die Funktionstichtigkeit der Fertigungsmethodik der Absaugnase.

Es werden zwei unterschiedliche Bauweisen untersucht. Bei beiden Lésungen besteht die
Absaugnase aus einer porésen AuRenhaut mit darunterliegenden Absaugkammern. Diese
wiederum sind durch eine mit Drosselbohrungen versehene Haut vom Innenraum der Nase
getrennt, der als Sammelkammer (Duct) fur die Absaugfunktion genutzt wird.

In Profiltiefenrichtung sind infolge des variablen Au3endrucks unterschiedliche
Absaugmengen erforderlich. Dies wird durch Anpassung der Anzahl der Drosselbohrungen
in der Innenhaut erreicht, da die Au3enhaut im gesamten Absaugbereich mit einer
homogenen Mikroperforation (Bohrungsdurchmesser ca. 60u) ausgestattet ist.

Die erste Fertigungsmethode basiert auf Uberlegungen, die auf das Anfang des letzten
Jahrzehnts durchgefiihrte européische Forschungsprojekt ALTTA (Application of Hybrid
Laminar Flow Technology on Transport Aircraft) zuriickgehen. Alle Bauteile bestehen aus
Metall. Die Stringer (Seitenwénde der Absaugkammern) werden dabei mittels
Laserschweif3en mit dem AufRenblech verbunden, wahrend Innenblech und Stringer geklebt
werden.

Bei der zweiten Bauweise (Splitterkonzept) besteht nur die porése AuRenhaut aus Metall;
Stringer und Innenhaut werden aus CFK gefertigt, wobei die Stringer im Gegensatz zur
ersten Fertigungsmethode auf die Au3enhaut geklebt werden.

Als Basis fir die Definition des Absaugsystems und zur Risikominimierung wurden
entscheidende Einflussparameter auf die Auslegung der Absaugkammern und deren
Auswirkungen auf die Versuchsergebnisse untersucht. Parallel zur Fertigung kleinerer
Testbauteile wurden aerodynamische Analysen durchgefihrt, um Abweichungen bei der
Herstellung einschéatzen bzw. nétigenfalls Gegenmalinahmen einleiten zu kénnen.

Generell wurden drei Stromungsbedingungen als Basis flr die Auslegung verwendet, fur die
das Absaugsystem hinreichende laminare Lauflangen gewahrleisten soll:
(1) p=0°, 8r=0° (Basis Auslegungsfall )

(2) p=1°, 6r=-1° (off-design Referenzfall fir passives Absaugsystem)
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(3) p=2°, 6r=-2° (off-design Referenzfall fir aktives Absaugsystem)

Bei dem passiven System ist im Gegensatz zum aktiven System kein Kompressor
notwendig. Die benétigten Absaugmassenstrome werden durch Anzapfen einer geeigneten
Unterdruckstelle an der AuRenkontur des Seitenleitwerks bereitgestellt.

Der Einfluss der Deformation der Aul3enkontur durch Luftlasten auf die Transition wurde im
kritischsten unsymmetrischen Off-Designfall (8 = 2°, &r = -2°) bei maximaler Belastung
untersucht. Beispielhaft werden die Ergebnisse fur eine Kammerauslegung mit 17
Absaugkammern fur das ALTTA Konzept vorgestellt fir die Materialien Strahl und Titan mit
jeweils 0.8mm & 0.6mm Dicke.

Generell wird durch den Unterdruck in den Absagkammern die Auf3enkontur nach innen
deformiert. Da die Druckdifferenzen auf der windzugewandten Seite des Profils am gréf3ten
sind, ergibt sich dort auch die starkste Verformung. Sie ist mit ca. 2mm bei dem 0.6mm
dicken Titan am grof3ten. Aul3er der globalen Deformation ergibt sich auch eine lokale
Welligkeit, da die AuRenhaut zwischen den Stringern mehr verformt wird. Diese beeinflusst
allerdings die Transitionslage nicht, da sie im Absaugbereich liegt. Die globale Verformung
fuhrt allerdings zu einer lokalen Strémungsverzégerung am Ende der Absaugung, die sich
auch auf einer gewissen Lange auf den nicht abgesaugten Bereich ausdehnt. Infolge der
zunehmenden Tollmien-Schlichting Anfachung ergibt sich eine Transitionsverlagerung
stromaufwarts. Diese bleibt allerdings auch fiir das 0.6mm dicke Titan in einer akzeptablen
GroRRenordnung.

Eine zweite Problematik entsteht dadurch, dass die mikroskopisch kleinen Lécher der
AulRenhaut nicht exakt den Vorgaben entsprechend hergestellt werden kénnen sondern
immer mit einer gewissen Toleranzbandbreite davon abweichen. Anhand von
mikroperforierten Testbauteilen (Ronden) wurde das realisierbare Durchflussverhalten mit
dem ,Laminar Flow Meter” des DLR vermessen. Dabei ergab sich, dass der gemessene
Durchfluss deutlich héher war als die Vorgabe. Es konnte allerdings gezeigt werden, dass
dadurch zwar die Sagezahncharakteristik der Absaugverteilung verstarkt, das generelle
Absaugniveau und die entsprechenden Massenstrome jedoch nur mafig ansteigen.

Bei Seitenanstromung wird auf der Druckseite infolge der Verringerung der Druckverluste
das Niveau der Querstromungsinstabilitdten bei gleichbleibenden Tollmien-Schlichting
Anfachungen reduziert. Dadurch ergibt sich eine stromabwarts verschobene Transitionslage.
Fir Tollmien-Schlichting dominierte Falle, wie fir die Saugseite bei Seitenanstromung und
den symmetrischen Fall mit =0° ist der Effekt gering.

Nichtsdestoweniger soll versucht werden, durch Verfeinerung der Lasereinstellparameter bei
dem Laserbohrprozess eine Mikroperforation zu erhalten, die ndher an der Vorgabe liegt.

Bei dem alternativen Fertigungskonzept (Splitter) kommt es durch die Klebung der Stringer
auf der porésen AulRenhaut zu einer Verblockung von ca. 3mm-5mm, die breiter ist als beim
Anschweil3en der Stringer. Daher wurde in einer weiteren Untersuchung gezeigt, dass diese
groRRere Verblockung zuldssig und kein ,Showstopper* fir das Splitterkonzept ist.

Der einzige Parameter, mit dem die Absauggeschwindigkeiten bei dem hier realisierten
vereinfachten Absaugsystem wahrend der Versuchsdurchfuihrung noch variiert werden
kénnen, ist der Druck in der Sammelkammer (,,duct pressure®). Nach oben wird dieser Druck
durch die Ausstromrandbedingung begrenzt. Der Kammerinnendruck darf dabei nicht gréRer
als der AuBRendruck auf der Oberflache sein, da sich sonst die Stromungsrichtung durch die
porése AufRenhaut umkehrt und statt abzusaugen ausgeblasen wird. Dies hatte einen
unmittelbaren Umschlag der Strémung zur Folge. Ausstromung ist daher unbedingt zu
vermeiden. Nach unten wird der Druck in der Sammelkammer durch die maximal zulassige
Belastung der Struktur begrenzt.
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In einer Parameterstudie wurde gezeigt, dass dieser Druck fur die ALTTA-Bauweise im
Bereich zwischen 100000Pa (Ausstromgrenze) und 95000Pa (Belastungsgrenze) liegt mit

zugehorigen Massenstrémen von 0.07kg/s und 0.25kg/s.
Diese Angaben sind auch fur die Definition der Anforderungen an den Kompressor wichtig,

der vom DNW fir den Windkanaltest zur Verfligung gestellt werden muss.
Damit kbnnen Transitionslagenverschiebungen zwischen 35% und 55% Profiltiefe erreicht

werden.
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Numerical investigation of laminar-turbulent boundary layer transition on blunt
generic re-entry capsules
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Configurations, Bunsenstral3e 10, 37073 Goéttingen
alexander.theiss@dlr.de, martin.lichtmes@dlr.de, stefan.hein@dlr.de

Introduction :

The transition mechanism on blunt body configurations, which are the most common design of pla-
netary re-entry vehicles [1], is still unknown and may be associated with the "blunt body paradox”,
where an early transition on nominally smooth blunt bodies has been observed, whereas a favorable
pressure gradient and low wall temperatures would have been an indicator for laminar flow [2]. So far
the transition onset location had been correlated to integral boundary layer values such as Reynolds
number based on displacement or momentum thickness. Detailed data on the modal stability characte-
ristics of the laminar boundary layer on blunt re-rentry capsules are still missing.

In this work the influence of two different typical capsule forebody shapes on the linear instability cha-
racteristics of the laminar boundary are studied. The investigations are performed within the German
research project HYPTRANS, which is funded by the DFG.

Numerical Setup :

The first considered configuration is an Apollo-like capsule model with a spherical forebody and a
diameter of d = 170 mm. The second blunt capsule is a 70-deg sphere cone model of the Mars
Science Laboratory entry vehicle (MSL) with d = 152.4 mm.

The laminar base flow over the two different blunt capsules is computed on various grids using the
three-dimensional, finite-volume, compressible Navier-Stokes flow solvers TAU and FLOWer. For all
simulations a second order AUSMDV upwind scheme is used for the flux discretization. The implicit
Backward Euler scheme is chosen for the time discretization in the TAU simulations, whereas an expli-
cit 5-stage Runge-Kutta time stepping scheme is applied in the FLOWer computations. The FLOWer
code is limited to the use of block-structured meshes, while TAU is also capable of handling unstructu-
red grids. The stability of the computed laminar base flow is analyzed using the spatial non-local stabili-
ty code NOLOT [3]. In this work only the classical local linear approach is used.

Results :

A comparison between the two flow solvers (with freestream conditions of Ma = 5.9, Re. = 16E6/m,
T. =59 K und a = 0°) on the same axisymmetric block-structured computational grid for the Apollo
capsule reveals an excellent agreement of the non-inflectional boundary layer profiles. Due to the
strong bow shock, the boundary layer edge Mach number for both configurations is subsonic to tran-
sonic (see Fig. 1). Hence, there should not be any second-mode instability and the most unstable first-
mode wave is supposed to be at wave angles close to zero.

So far, stability analyses on first and cross-flow modes have been performed for the Apollo capsule
and revealed no amplified disturbances at investigated freestream conditions [4]. First-mode instabili-
ties are highly damped, because of a strong favorable pressure gradient (see Fig. 1and 2). Displace-
ment thickness Reynolds numbers of more than one order of magnitude above the critical Reynolds
number for an incompressible flow over a flat plate (Rej,q = 520) are necessary to find first amplified
1st-mode disturbances on the symmetry line at zero angle of attack (Fig. 3). First cross-flow instabili-
ties were found for Re.. = 120E6/m at a selected streamline and the most amplified disturbance be-
longs to a travelling cross-flow mode.
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Figure 3. Non-dimensional spatial growth rate vs. reduced frequency at various Reynolds numbers for
a position on the Apollo capsule marked by the red dot, AOA = 0° [4].

Outlook :

The instability analysis for the MSL configuration has to be performed and the obtained instability cha-
racteristics are expected to differ from the results for the Apollo capsule due to a different acceleration
along the capsule surface (see Fig. 2). Spatial growth rates and N-factor distributions will be compared
to data published in the literature, which are available only for the MSL configuration.
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Uberblick

Der Abgasstrahl von Flugkorpern ist sowohl aus aerodynamischer Sicht, als auch
aus Systemsicht von grofler Bedeutung. Zum einen beeinflusst ein Abgasstrahl das
aerodynamische Verhalten des Flugkorpers, zum anderen kann aber auch die Aus-
dehnung des Abgasstrahls insbesondere unter Startbedingungen aus Systemsicht
von grolRer Bedeutung sein, wenn zum Beispiel beim Start von Tragern oder beim
Verschuss aus Mann getragenen Startgeraten Anforderungen hinsichtlich eines Ab-
gasstrahls bestehen.

Unter diesem Aspekt werden im Beitrag numerische Untersuchungen zu Abgasstrah-
len an einem Flugkorper vorgestellt. Die numerischen Analysen basieren dabei auf
unterschiedlichen Modellierungen der Abgaszusammensetzung und der Auflésung
des sich entwickelnden Abgases (mit und ohne Auflosung der Triebwerksdusenstro-
mung).

Inhalt

Die numerische Simulation unter realen Flugbedingungen spielt bei der Analyse und
Bewertung von Abgasstrahlen an Flugkorpern eine wichtige Rolle. Experimentelle
Versuche insbesondere unter Startbedingungen an fliegenden Tragern sind sehr
aufwandig und schwierig, insbesondere wenn gleichzeitig hohe Sicherheitsanforde-
rungen bestehen, die bereits fur einen experimentellen Versuch im Vorfeld nachzu-
weisen sind. Als Beispiel kann hier die maximal erlaubte Storung der Triebwerksein-
laufstromung an einem Trager durch den Abgasstrahl beim Start des Flugkdrpers
genannt werden.

Im vorliegenden Beitrag werden numerische Untersuchungen zum Abgasstrahl an
einem Flugkorper vorgestellt. Ziel der Untersuchungen war es zum einen Informatio-
nen uber den Einfluss des Abgasstrahls auf den aerodynamischen Widerstand des
Flugkopers zu erhalten. Hierbei zeigt sich unter anderem, dass die Intensitat des Ab-
gasstrahls einen wesentlichen Einfluss auf den Widerstand der sich an der Basis des
Flugkopers einstellt, besitzt. Der Zustand des Triebwerks geht somit tGber die Brenn-
dauer und das Abbrandverhalten (Bsp. mehrstufige Triebwerke) direkt in die Flugleis-
tungen des Flugkdrpers ein und ist damit ein wichtiger Faktor im aerodynamischen
Modell fur den Flugkorper.
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Neben den aerodynamischen Beiwerten des Flugkorpers spielt aber auch die Aus-
dehnung des Abgasstrahls eine wichtige Rolle, um zum Beispiel Anforderungen fur
den Verschuss von einem Trager zu erhalten. Auch hier kbnnen numerische Unter-
suchungen wichtige Daten liefern.

Basierend auf verschiedenen Modellansatzen fur die Beschreibung der Zusammen-
setzung des Abgasstrahls und der Modellierung der Dusenstromung, wurden nume-
rische Untersuchungen durchgefuhrt, die im Beitrag vorgestellt und diskutiert werden.
Die unterschiedlichen Modellansatze fuhren abhangig ausgehend von den zu be-
trachtenden Fragestellungen zum Teil zu unterschiedlichen Ergebnissen, weisen a-
ber teilweise auch sehr ahnliche Ergebnisse auf. Da der Rechenzeitaufwand fur die
einzelnen Modellierungen sehr unterschiedlich ist, lasst sich anhand der numeri-
schen Ergebnisse auch ableiten, welcher Aufwand flr welche Fragestellung geleistet
werden muss, um sinnvolle Aussagen erhalten zu kénnen.

T: 260 400 550 700 850 1000 1150 1300 1450 1600

Temperaturverlauf des Abgasstrahls in der Triebwerksdise und an der FK-Basis

Typischer Temperaturverlauf im Abgasstrahl hinter dem Flugkorper
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The flow around wing configurations of high sweep and modest to small aspect ratios (delta
wings) separates already at low angles of attack and leads to large-scale leading-edge vor-
tices which come along with attached and separated, laminar and turbulent shear layers.
These flow structures are of unsteady character over a broad range of scales and comprise
non-linear interaction. The vortex-induced additional velocities result in a nonlinear increase
in lift in comparison to attached flow and lead to high maximum angles of attack. At very high
angles of attack, the shear layer detaching along the wing’s leading edge is not rolling up
anymore. Thus, the abolition of the leading edge vortices leads to a significant decrease of
lift in the post-stall regime.

The manipulation of the characteristic vortex flow instabilities is of great interest, due to the
possibility of increasing the performance of such configurations as well as the stability at the
borders of the flight envelope, i.e. control of reattachment line and breakdown location [1].
This can be achieved by manipulating the instabilities in the shear layer which rolls up to
form the leading-edge vortex on the one hand and the flow state which leads to vortex
bursting on the other hand. This interference is realized by pulsed blowing using actuators
integrated along the leading edge on the one hand, and periodic oscillations of sectional,
active flap elements on the other hand. Investigations in the pre-stall regime showed that an
actuation at the frequency of the helical mode instability leads to a downstream displace-
ment of the vortex breakdown location.

———— bhaseline
——— f..= 12 Hz, p;, = 4 bar, DC =25%
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Fig. 1: Mean pressure and pressure fluctuation distribution for the non-actuated and actu-
ated cases for Repac = 0.5-10°% and M = 0.035; pulsed blowing at fouse = 12 Hz, Ujec =
60 m/s.
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Fig. 2: Contour plot of the dimensionless mean axial velocity field for the actuated and non-
actuated case at o = 45°, x/c; = 0.6, Repgc = 0.5-10°, and M = 0.035. Left graph: base-
line w/o actuation, right graph: pulsed blowing at f,yse = 12 Hz, U;;; = 60 m/s.

In this work, the influence of the active flow control devices in the post-stall regime is exper-
imentally studied in the low speed wind tunnel facilities of the Institute of Aerodynamics and
Fluid Mechanics of Technische Universitat Minchen (here: wind tunnel A; test section size of
1.8 m x 2.4 m x 4.8 m) at a free stream velocity of U.. = 12 m/s (Reuac = 0.5 - 10°). Two ge-
neric half delta wing models representing the geometry of the Vortex Flow Experiment 2
(VFE-2) configuration are used (semi wing span 0.457 m, wing sweep 65 deg, sharp leading
edge). One wind tunnel model is equipped with a pneumatic system that allows for pulsed
blowing through slantwise-arranged slot pairs on the upper side of the leading edge. The
other model is equipped with two flap groups consisting of three miniature leading-edge flaps
each, located at chord-wise positions of x/c, = 0.2 - 0.4 and x/c, = 0.6 - 0.8, respectively. Dif-
ferent actuation set-ups with varying active sections, frequencies and amplitudes are tested
for both flow control devices.

For all cases, surface pressure and velocity field measurements applying 2D3C-PIV are car-
ried out. The pressure results are gained from 49 static pressure measurement stations and
29 unsteady piezoresistive differential sensors of type XCQ-107-093-5 D. The 2D3C-PIV
measurements allow to analyze the mean velocity field and turbulence intensities. In the
post-stall regime, the pressure suction and the pressure fluctuations on the upper wing side
are at a very low level (Fig. 1, left) for the baseline case. For the actuated case with pulsed
blowing at a reduced frequency F* = fouse'C/U. at the order of unity, both the suction pres-
sure level and the pressure fluctuations are significantly increased in the case with active
blowing. The reason for this behavior can be observed in the results of the velocity field
measurements in Fig. 2: for the baseline flow field, they reveal a detached shear layer ema-
nating from the wing's leading-edge, which - due to the high angle of attack - is not rolling up
to form a leading-edge vortex. By pulsed blowing at all available sections and in the right
frequency range, a massive flow transformation is evoked: the shear layer is excited, such
that it is rolling up to form a three-dimensional burst vortex structure resulting in the notable
increase in lift. The results demonstrate the inductive effect of the periodic actuation on the
delta wing flow substantiating the shear layer's receptivity to synchronous forcing.

1) Graduate Research Assistant, Dipl.-Ing., DGLR Member
2) Chief Scientist, apl. Prof. Dr.-Ing., DGLR-Member
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Numerische Studie zur Reduzierung des Phantom Yaw Effekts an
manovrierenden Flugkorpern mittels Aerostrakes

Christian Schnepf und Erich Schiilein
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Christian.Schnepf @dlr.de

Der Nachlauf eines schlanken Flugkorpers unter hohem Anstellwinkel ist gezeichnet von in Stro-
mungsrichtung weisenden Wirbelpaaren. Die anfangs symmetrischen Wirbelpaare konnen ab einem
gewissen Anstellwinkel durch kleinste Stdrungen im Nasenbereich eine asymmetrische Stromungs-
topologie aufweisen. Dieses stromungsmechanisch interessante Phinomen wird in der Fachlitera-
tur oft als Phantom Yaw Effekt bezeichnet[1]. Einher mit der Wirbelasymmetrie geht eine unge-
wollte asymmetrische Druckverteilung am Flugkorper. Lokal begrenzte stromungssteuernde Mal3-
nahmen zur Unterdriickung oder Steuerung der Wirbelasymmetrie besitzen im Bereich der Nase
die grofte Wirkung. Fiir feste Anstellwinkel gibt es zahlreiche numerische und experimentelle Un-
tersuchungen zu diesem Thema, jedoch gibt es kaum Untersuchungen an nickenden Flugkorpern.
Noch weniger erforscht sind der Phantom Yaw Effekt und die damit verbundenen Maflnahmen zur
Wirbelbeeinflussung in fiir Flugkorper relevanten Machzahlbereichen und bei relevanten Nickraten.
In dieser Arbeit werden sogenannte Aerostrakes[3], die der Unter-
driickung der Wirbelasymmetrie dienen, an einem nickenden Flugkorper
numerisch untersucht. Aerostrakes sind aus Schlitzdiisen ausgeblasene
seitliche Luftstrahlen, die eine symmetrische Ablosung im Schulterbe-
reich des Flugkorpers induzieren (siehe Abb. 1). Hierdurch soll der Ein-
fluss von an der Nase eingebrachten Storungen reduziert werden. Der Ein-
fluss der Aerostrakes auf die Wirbelbildung im Nachlauf wird an einem si-
nusférmig mit 5 Hz zwischen o = 0° und o = 44°. nickenden Flugkorper +¢
untersucht. Neben der Simulation mit aktiven Aerostrakes (ON-Fall) fin-
det auch eine Referenzsimulation mit ausgeschaltenen Aerostrakes (OFF- Abbildung 1: Skizze zur
Fall) statt. Fiir beide Simulationen dient eine Verformung der Nase und Lage und Funktion der
des damit verbundenen Rechengitters als Storquelle fiir die symmetrische Aerostrakes
Stromung und der Anregung des Phantom Yaw Effekts. Den Simulatio-
nen mit verformter Nase ging eine Simulation mit demselben, jedoch unverformten Gitter voraus,
um eine symmetrische Referenzldosung zu erhalten. Erst anschlieBend wurde das Gitter verformt und
die Rechnungen mit verformten Gitter auf die symmetrische Losung aufgesetzt. Alle Simulationen
wurden mit dem DLR-TAU Code durchgefiihrt. Die SchlieBung des Gleichungssystems erfolgte mit
einem Zweigleichungsturbulenzmodell. Eine genauere Beschreibung des Aufbaus der numerischen
Simulationen und des Rechengitters befindet sich in dem Beitrag[2]

In den Abbildungen 2 und 3 ist die Entwicklung des Seitenkraft- bzw. des Giermomentenbeiwerts
mit zunehmendem bzw. abnehmendem Anstellwinkel fiir den ON-Fall und den OFF-Fall gezeigt. Mit
Hilfe der Aerostrakes kann ein mit groBen Amplituden verbundener Lastwechsel im Bereich des obe-
ren Wendepunktes des Nickmandovers verhindert werden. Des Weiteren zeigt der ON-Fall insgesamt
geringere Unterschiede in den Beiwerten zwischen dem Auf- und dem Abnicken fiir denselben An-
stellwinkel.

In Abb. 4 ist fiir den OFF-Fall und den ON-Fall das Stromungsfeld fiir @« = 42° (Aufnicken) mittels
Stromlinien visualisiert. Die Abbildung zeigt zusitzlich Druckkonturflichen in Querschnitten normal
zur Rollachse. An der Position der Aerostrakeschlitze (weile Linie Abb. 4b) entsteht aufgrund der

aerostrake
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erzwungenen Ablosung ein zusitzlicher Wirbel neben dem Wirbel bzw. Wirbelpaar das sich auf der
Leeseite bildet. Die Wirbel auf der Back- bzw Steuerbordseite vereinigen sich weiter stromab zu ei-
nem Wirbel.

Mit Hilfe der Aerostrakes kann die Wirbelasymmetrie entlang des zylindrischen Teils des Flugkorpers
vor den Fliigeln verringert werden. Deutlich zeigt dies ein Vergleich des Querschnittes 4 zwischen
dem OFF und ON-Fall. Dies wirkt sich positiv auf das Stromungsbild an den Fliigeln aus, wo die
grofiten Beitrdge zum globalen Seiten- bzw- Giermomentenbeiwert entstehen[2].

In der endgiiltigen Fassung des Artikels werden folgende Punkte zusétzlich bzw. tiefer behandelt:

e Detailiertere Analyse des Stromungsfeldes

e Analyse des Effekts der Dynamik auf die Entwicklung der Wirbelasymmetrie (Vergleich zwi-
schen Aufnicken und Abnicken und Vergleich mit Simulationen bei jeweils festem ¢)

e Einfluss der Aerostrakes auf andere aerodynamische Beiwerte

10
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Abbildung 2: C, vs o. Abbildung 3: C, vs ¢.

(a) OFF-Fall (b) ON-Fall

Abbildung 4: Stromungsfeldvisualisierung mittels Stromlinien und Druckkonturflachen fiir den OFF
und ON Fall bei oo = 40° (Aufnicken).
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Transition determination on a periodic pitching airfoil using phase averaging of pressure data

A.D. Gardnerl , K. Richter?

Pitching airfoil experiments are a common method of
investigating unsteady aerodynamics. A nominally 2D
airfoil is dynamically pitched at constant Mach number
to investigate flutter, buffet, dynamic stall and other un-
steady phenomena. Helicopter rotor blades are often re-
searched with this type of setup, since in forward flight the
blade pitch is a sinusoidal function of the azimuthal an-
gle [l1, [2]]. The transition point on pitching airfoils affects
drag and separation, similarly as for static airfoils, but the
dynamic measurement of transition position typically re-
quires a large number of hot-film sensors, since standard
infrared camera methods do not work for a dynamically
changing flow. This paper will show a method of measur-
ing the transition position for a periodically pitching airfoil
using the unsteady pressure transducers which are required
to measure the airfoil loads in the experiment.

A carbon fibre OA209 airfoil model with chord length
¢=0.300m and breadth »=0.997 m was produced for the
1 m x 1 m adaptive wall test section of the DNW-TWG, as
shown in Fig.[Il This was a very stiff model also used for
flow control experiments, reported in [3]]. The data was
taken at 1024 points per period for 160 periods and phase
averaged to get mean and standard-deviation data at each
angle of attack.

Figure 2h shows an example of the hysteresis in lift
derived from integrated surface pressures, for a measured
point with dynamic pitching at M=0.3, Re=1.15e6 and a
pitching frequency of f=5.7 Hz (0*=0.06). In Fig.[h the
lift (Cy) curve is plotted against the angle of attack (o) for
a pitching amplitudes x=944°, and the lift shows a slight
nonlinear hysteresis, with a clockwise loop at high o and
an anticlockwise loop at low c.

Two pressure distributions for attached flow on the air-
foil upstroke are shown in Fig. b, and these are qualita-
tively similar to those seen for static flow cases. With in-
creasing «, the suction peak Cp decreases. Unlike for some
transonic airfoils with a relatively flat pressure distribu-
tion, the boundary layer transition is not clearly visible as
a kink in the pressure distribution. The pressure distribu-
tions shown are phase-averaged over 160 pitching cycles,
and the mean and standard deviation (cCp) for each pres-
sure sensor shown, with the cCp multiplied by 20 to make
differences visible. There is a peak in cCp at x/c=0.15 for
a=7.2°, which moves upstream to x/c=0.07 for ®=9.3°.

Since the potential flow is only a function of angle of

Figure 1: The OA209-FCD model installed in the
adaptive-wall test section of the DNW-TWG.
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Figure 2: Phase-averaged data during stall

at M=0.3, Re=1.15¢6, f=5.7Hz (w*=0.06),
a=9+4°: (a) Cr, (b) Pressure distribution with
standard deviation x20
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attack and pitching rate, and the model deformation is small, then the cycle-to-cycle differences must be an effect
of turbulence. The variation in the pressure change due to boundary layer thickening due to transition is detected.
The correlation of the peak 0Cp with transition position was found in [4] and shown to correlate with transition
position by comparing with hot film anemometers in [3]].

Since the method measures the differences in the pres-
sure field, pressure transducers with a frequency response 0.02— ‘ \ ‘ \ ‘ \
far below the turbulence frequencies can be used. These Transition position on downstroke
sensors have frequency responses in the range 1-10kHz,
depending on the geometry of the mount, much lower than
required for microphone or hot-film measurements. Fig-
ure 3k shows 6Cp from the pressure sensor on the suction
side at x/c=0.15 against o¢. The movement of the transition
point over the sensor can be seen as two peaks at @=6.9°
on the upstroke and at @=6.2° on the downstroke. When
the flow over the sensor is laminar (at low ), then cCp is
small. There is a peak as the transition point passes over
the sensor, and then a higher level of cCp associated with 0.00
turbulent flow over the sensor. 6 8 10 12

Finally, in Fig. 3b, a hysteresis loop for the transition
point on the airfoil suction side can be extracted using the 0.25—
peak positions from different pressure sensors. The hys- I
teresis in the transition position increases slightly with in-
creasing amplitude, but is qualitatively similar between all
the the test cases examined.

In addition, the following points will be discussed in
the paper:

Transition position on |
upstroke

O'CP

o o
[N )
SN <, N <> N

o
=
2

e Measurement accuracy and comparability with
other techniques: The accuracy and comparabil-
ity of this method with other transition measurement
methods will be shown by comparing the transition i
position from hot-film sensors. 0.00—

e Variation of amplitude and frequency: The pri- (b)
mary effect of increasing the pitching amplitude or
frequency at constant mean angle and Mach number Figure 3: Phase-averaged data during stall
is to increase the hysteresis in the transition position. at M=0.3, Re=1.15¢6, f=5.7Hz (0*=0.06),

e Variation of Reynolds number and Mach num- a=9+4°: (a) oCp for x/c=0.15 and a=9+4°,
ber: Reynolds number was varied by a factor of (b) Transition measurement from phase-averaged
2 for shockless flow at Mach 0.3 and for flow with pressure data.
shocks at Mach 0.5.

Transition Top (x/c)

o
o
—

Two measurement campaigns in the DNW-TWG resulted in a large test matrix of experimental dynamic stall data,
which will be analysed to permit comparison of transition position to numerical models.
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Thema: Validierung der Numerischen Strémungssimulation eines 5-
Blatt-Rotorkopfes inklusive Helikopterzelle

Der Rotorkopf von Helikoptern in Haupt-/Heckrotor-Konfiguration tragt entscheidend zum
Strémungswiderstand bei ( 20% - 30% des Gesamtwiderstands ) und verursacht infolge
der Umstrémung der einzelnen Rotorkopfkomponenten charakteristische
Nachlaufstrukturen. Die steigenden Anforderungen an die Energieeffizienz von Helikoptern
erfordert eine deutliche Reduzierung des parasitaren Widerstandes [1]. Folglich missen die
Widerstandsanteile der Rotorkopfkomponenten analysiert werden. Dies ist nétig, um
Moglichkeiten der Widerstandsreduzierung identifizieren zu koénnen. AuBerdem,
wechselwirken die Nachlaufstrukturen in bestimmten Flugzustédnden mit der Helikopterzelle
[2]. Dies kann zu unerwtinschten flugdynamischen Phdnomenen wie dem Tail-Shake fihren.
Die Strémungsverhéltnisse am Rotorkopf zu kennen, ist folglich fir die Auslegung und
Leistungsrechnung von groBer Bedeutung.

Ziel dieser Arbeit ist durch numerische Simulation zu bestimmen, welche Widerstands- und
Auftriebsanteile ein lagerloser 5-Blatt-Rotorkopf eines leichten Transporthubschraubers
aufweist. AuBerdem sollen die charakteristischen instationdren Wirbelstrukturen des
Nachlaufs identifiziert und einzelnen Rotorkopfkomponenten zugeordnet werden.

Hubcap (8)

Steuertiite (5)

Taumelscheiben- Schwenkdampfer (7)

mitnehmer (3) BlattanschluR/ Flexbeam'(4)
Rotorwelle (1)

Taumelscheibe (2)

Obere Steuerstange (6)

a) Gesamtansicht des isolierten Rotorkopfes b) Detailansicht BlattanschluB
Abbildung 1: Die Komponenten des lagerlosen 5 - Blatt Rotorkopfes

Abbildung 1 zeigt den untersuchten lagerlosen 5-Blatt-Rotorkopf. Die Blatter werden am
ersten auftriebserzeugenden Element in radialer Richtung abgeschnitten. Die in der
Simulation betrachtete Helikopterzelle inklusive des Rotorkopf ist im MaBstab eines
komplementéren Windkanalmodells (1 : 5) skaliert, siche Abbildung 2 (I).

Das Rechengebiet ist in ein inneres und &auBeres ,Gebiet” unterteilt. Das innere Gebiet
umschlieBt den gesamten Rotorkopf. Somit ist es moéglich, die Rotation des Rotorkopfes
durch eine Rotation des inneren Berechnungsgebiets abzubilden, siehe Abbildung 2 (r). Die
Modellierung der zyklischen Blattwinkelverstellung wird durch Netzdeformierung im inneren
Gebiet realisiert [3].
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Abbildung 2: Modellgeometrie (I), Aufteilung und Grenzen des Rechengebiets (r).

Zur  Stromungsberechnung wird ein  URANS-Gleichungsmodell verwendet. Die
Turbulenzmodellierung basiert auf dem Shear-Stress-Transport-Modell von Menter. Der
verwendete physikalische Zeitschritt entspricht einem Fortschritt des Rotorkopfes von 1°
Azimuthwinkel bei der realisierten Drehzahl.

Anhand der vorliegenden Daten wird eine genaue Analyse der einzelnen Widerstands- und
Auftriebsanteile der Rotorkopfkomponenten, unter Berlicksichtigung von Interferenzeffekten
mit der Zelle, vorgenommen. AuBerdem werden die instationdren Strukturen im Nachlauf
des Rotorkopfes dargestellt und diskutiert. Desweiteren werden die Rechnungen anhand
existierender lokaler und globaler Messdaten validiert. Ein Ausschnitt der Validierungsstudie
ist in Abbildung 3 dargestellt. Hier werden die axialen Wirbelstéarkeverteilungen in einer
Ebene stromab des Rotorkopfes verglichen.

Der néchste Schritt dieser Arbeit ist die Geometrieoptimierung mit dem Ziel, den

Widerstand zu reduzieren.
SR 7 AU S S
gy . | [ &2

-

e

Abbildung 3: Wirbelstrukturen im Nachlauf des drehendes Rotorkopfes fiir
Azimuthwinkel W = 0°, ermittelt durch Simulation (I) und PIV-Messungen (r).
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Comparison between two-dimensional and three-dimensional dynamic stall

K. Kaufmann®, A.D. Gardner', M. Costes*

In forward flight conditions and during maneuvers the helicopter airfoil can dynamically stall
leading to strong pitching moment peaks and thus to a limitation of the helicopter flight envelope.
Traditionally, research into dynamic stall relies strongly on two-dimensional experiments where the
wing spans the whole width of the wind tunnel and on two-dimensional numerical simulations. But
as dynamic stall is a strongly three-dimensional phenomenon, it is necessary to understand how three-
dimensional dynamic stall differs from two-dimensional dynamic stall, so that the value of existing
two-dimensional dynamic stall data can be maximized. Therefore, a finite wing model (Figure 1)
using an untwisted OA209 cross section with thickened root at y/s=0 and rounded tip at y/s=1 was
numerically investigated using the DLR-TAU code and Onera’s elsA code [1] under dynamic stall
conditions (Ma=0.16, Re=1 x 10°, a=17°+5°, k=n fc/Ux=0.1). The geometry was selected to match
the Onera finite wing experiment which was performed in the Onera F2 wind tunnel [2].

In this work, two-dimensional and three-
dimensional computations using DLR-TAU are

compared to investigate the differences and sim- 1CP
ilarities between two-dimensional and three- 0
dimensional dynamic stall effects. The three- R
dimensional DLR-TAU dynamic stall computa- )
tions using the Menter SST turbulence model -3
reveal the evolution of an Q-shaped dynamic -4
stall vortex at approximately y/s=0.40 of the -5
OA209 finite wing (see Figure 1). Figure 2 -6

shows the sectional lift coefficient at y/s=0.36

and y/s=0.50. The stall at y/s=0.50 is triggered Figure 1: Three-dimensional dynamic stall behav-
by the arrival of the Q-shaped dynamic stall vor- 10r around the OA209 wing. Visualized by means
tex resulting in additional lift as the base point of ~Of isosurfaces of the A, criterion at @=20.6°.

the vortex passes the section, whereas y/s=0.36

stalls as a two-dimensional airfoil. Figure 3 compares the sectional lift coefficient of static two-
dimensional computations with the lift coefficient of static three-dimensional simulations at y/s=0.36,
approximately where the dynamic stall vortex starts to evolve. Due to three-dimensional effects the
effective angle of attack at stall is reduced by Aa~5° compared to the two-dimensional case.

Figure 4 shows the comparison between three-dimensional dynamic stall computations at y/s=0.36
and two-dimensional dynamic stall computations where the mean angle of attack was reduced by
Aa=5° to obtain approximately the same effective angle of attack between the two cases. For clarity
the three-dimensional data was shifted by Ax=-5°. A qualitatively similar behavior between two-
dimensional and three-dimensional dynamic stall computations can be found at the section of the
origin of the dynamic stall vortex as well for the lift (left) and for the pitching moment (right). For
other sections of the three-dimensional case the results differ from the two-dimensional case, because
stall is triggered by the formation of the dynamic stall vortex at y/s=0.36.

*Corresponding Author. German Aerospace Center (DLR), Aerodynamics and Flow Technology (AS), Bunsenstrasse
10, 37073 Gottingen, Germany, Kurt. Kaufmann @dlr.de, Tel. 0551/709-2745

"DLR Institute of Aerodynamics and Flow Technology

*ONERA Applied Aerodynamics Department
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In addition to these points, the final article will include:

e An analysis of the similarities and differences between two-dimensional and three-dimensional
stall.

e An analysis of the method required to estimate three-dimensional forces with two-dimensional
computations including angle of attack effects.

e An analysis of blade tip and blade root effects.

Each of these examples will be illustrated with data from steady and unsteady two-dimensional and
three-dimensional computations with DLR-TAU.
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Helicopter blades experience different flow states during one rotor revolution. Additionally to the wide range of flow
speeds, blades easily run into the wake of the preceding one as displayed in figure 1. In this case, blade vortex in-
teraction (BVI), that leads to more vibrations, higher loadings and more noise occures. Predicting BVI is therefore
essential. The aim of this work is to demonstrate the capabilities of computing BVI under consideration of aeroe-
lasticity of an isolated rotor by loosely coupling the CSD solver HOST and the unstructured flow solver TAU. The
accuracy of results is evaluated by comparing TAU-HOST results to experimental data and literature if appropriate.

Due to the high aspect ratio of rotor blades combined with large aerodynamic forces, rotor blades can not be
considered as rigid bodies but elastic deformation has to be taken into account. Moreover, the rotor's aeroelas-
ticity makes an iterative computation of the trim necessary to reach the desired helicopter flight state. Thus, a
coupling between a comprehensive rotor code (CSD) and a flow solver has to be used. The CSD solver HOST
approximates any blade as a beam, composed by finite linear elements. HOST-internal aerodynamic, based on
blade element theory, is used for an initial guess on the rotor trim and blade deformation. The information is
submitted to TAU which performs an unsteady aerodynamic computation, using the chimera technique. After one
revolution, the surface loads of the last quarter rotor revolution are composed to one single file which contains 3D
aerodynamic forces from the flow solver. Differences between the initial guess and the 3D forces are used by HOST
to adjust the blade deformation and rotor trim. By repeating the procedure, the HOST-internal aerodynamics are
gradualy replaced by the 3D aerodynamics of TAU until a converged trim state is reached. Trim control angles
are applied only once per rotor revolution and define the flight condition of the rotor

©=0)+0.*cosV¥ + O;,sinV¥ (1)

wherein O is the collevtive control, O, is called lateral control, and O, is the longitudinal control. W is the
rotor azimuth angle. To reduce BVI higher harmonic controls (HHC) of the form

Oppc =0O2%cos(2- U — AUs) 4+ Oz xcos(3- ¥ — AUsz) + ... (2)

are added to the trim controls. Its major purpose is to move the blade such that it does not pass the preceding
blade's wake.

The validation case is the second of the, so called, HHC Aeroacoustic rotor tests (HART) that were conducted in
the German-dutch wind tunnel (DNW) in 1994 and 2001 [1]. During the test, a model of the Bo105 rotor in flight
conditions with strong BVI was investigated. The baseline case (BL) describes the case without HHC. Its noise
and vibration level were used as references. Then, two objective functions were applied one after the other. The
first objective function was defined to find the minimum vibration (MV) level of the rotor. The second objective
function aimed for the minimum noise (MN) level. The minimum levels were reached by adding HHC to the rotor
trim. Both objective functions have an amplitude of ©3 = 0.8 and a phase of AUz = 180° for the MV case and

Background Pra AL
farfield iy Child mesh CUYAR
rotor blade e
Background
rotor plane
-
a Vortex center 7 [ D | K
Experiment lambgaz: -1 -0.9-08 0.7 0.6 0.5
Figure 1: BVI of the BL case Figure 2: Coarse mesh setup
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W3 = 300° for the MN case.

The chimera mesh setup is displayed in figure 2. A structured mesh was generated for the child mesh around the
blades and for the background mesh in the rotor plane and wake region. The volume between rotor plane and
boundaries is filled by an unstructured mesh. The physical time step size was 1°/dt.

All three test cases converged in 12 coupling cycles (see figure3 for the BL case). By this time, the relative
differences in the collective trim angle dropped to A©y = 0.034%o, while the cyclic controls differed about
AO1. = 0.18%0 and AO;, = 4.6%0. The trim angles reached and the values expected from experiments are
contained by table 1. While ©g and ©;. match the experiment and reach the level of comparable studies in
literature (e.g. [2]), the difference in ©1; is larger. Its origin is the matter of further investigations.

Table 1: Comparison of trim angles
‘ Experiment ‘ TAU-HOST BL ‘ TAU-HOST MN ‘ TAU-HOST MV

Oy | 3.8 3.49 3.57 3.49
O, | 1.92 1.68 1.76 1.65
O5 | -1.34 -0.37 -0.16 -0.40

Evaluating the blade surface loads, extracted at r = 0.87R, the characteristics of the measurements from HART
[l were met reasonably (see figure 4 for the BL case). First of all, BVI locations at ¥ = 50° and ¥ = 300°
become clearly visible. At the advancing side (¥ = 50°) forces are slightly overestimated which is due to the
missing fuselage in the computation. At ¥ = 300°, the computed forces fit approximately the minimum of the
BVI-oscillations as seen in the experiment. Results, displayed lie in the range of computations seen published by
other authors on comparable meshes. Besides the aerodynamic loads, the blade deformation was also evaluated.
Generally, deformations lie in the range of experimental data. Figures of the HHC cases and deformations will be
shown in the final paper.

After having evaluated blade loads and deformation, it became apparent that BVI is not resolved in detail.
Therefore, two studies were performed to quantify the influence of time step size and element size. In the time
step study, the physical time step was reduced to 0.5°/dt and 0.1°/dt. In the mesh study, the element size of
the background mesh in the rotor plane area was decreased about 0.5 in each axis direction. In both studies, the
converged trim state of the larger time step is used as initial guess. It is then quantified how trim angles, blade
loads and deformation change. Both computations have not been finished yet but will be done for the final paper.

After having conducted computation on three BVI cases, it is recorded, that the TAU-HOST coupling process
is generally able to predict this phenomena. Anyhow, accuracy of predictions clearly depend on parameters as
element size, mesh quality and physical time step size. Their influence will be quantified. Moreover two examples
of HHC cases were computed satisfactory.
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Ausgangssituation: Durch die wihrend des Umlaufs variierenden Anstellwinkel und die wechselnde An-
stromung am Hubschrauberhauptrotor im Vorwirts- und Mandverflug kommt es zu instationdren Strdmungs-
phdanomenen. Eines dieser Phidnomene ist der dynamische Stromungsabriss, der auf dem riicklaufenden Rotor-
blatt wihrend hochbelasteter Manoverfliige und damit verbundenen hohen lokalen Blattanstellwinkeln auftritt.
Die vereinfachte experimentelle Simulation des Phinomens erfolgte mit einem mit der Rotordrehfrequenz oder
einer vergleichbaren reduzierten Frequenz schwingenden 2D-Profil [1]]. Darauf basierend gab es seither zahl-
reiche Untersuchungen zum dynamischen Stromungsabriss am 2D-Modell. Drei verschiedene Flugzustidnde
mit dynamischem Stromungsabriss, die im Rahmen des NASA UH-60 Airloads Program mit einem UH-60A
,Black Hawk* Hubschrauber durchgefiihrt wurden, haben gezeigt, dass die erste Ablosung hdufig im mittleren
Teil des Rotorblattes auftritt und die Stromung anschlieend vor allem in Richtung Blattspitze groBflachig ab-
reisst [2l]. Dreidimensionale Effekte spielen demnach eine wichtige Rolle und eine gegenseitige Beeinflussung
des Blattspitzenwirbels und des dynamischen Stromungsabrisses ist zu erwarten. Fiir ein besseres Verstindnis
des dreidimensionalen dynamischen Stromungsabrisses sind weitere Windkanalversuche notwendig.

Ziel: Der dreidimensionale dynamische Stromungsabriss soll an einer schwingenden Blattspitze experimen-
tell untersucht und das Abrissverhalten an verschiedenen spannweitigen Positionen verglichen werden.

Losungsweg: Um eine dem Hubschrauberrotor dhnliche Geometrie zu erhalten, wurde das DSA-9A Profil und
ein parabolischer Randbogen gewihlt. Mit einer Profiltiefe von 270 mm und einer Spannweite von 1620 mm
ergibt sich ein Streckungsverhiltnis von 6. Zur Ubertragung der aerodynamischen Lasten auf die Modellein-
spannung wurde das Modell im Bereich von 100 mm an der Blattwurzel kriimmungsstetig auf die doppelte
Profildicke aufgeweitet. Es wurde eine lineare, positive Verwindung von der Blattwurzel (s=0 mm) zur Blatt-
spitze (s=1620 mm) um 5,5 ° gewihlt. Im Modell befinden sich 100 instationdre Druckaufnehmer an insgesamt
drei Profilschnitten und drei spannweitigen Schnitten auf der Saugseite. Aus den drei Profilschnitten lassen
sich lokal Auftrieb, Druckwiderstand und Nickmoment bestimmen, wéhrend die spannweitigen Schnitte eine
Untersuchung der Ausbreitung des Stromungsabrisses ermoglichen. Es wurden Windkanalversuche mit einer
auf die Profiltiefe bezogenen Reynolds-Zahl von 9 - 10° und einer Mach-Zahl von 0,16 durchgefiihrt. Fiir die
Stromungsfeldmessung stand ein Stereo-PIV System bestehend aus zwei pco.dimax-Kameras und einem Litron
LDY304-Laser mit geeigneten Optiken zur Verfiigung. Die Abtastrate fiir die Drucksensoren lag bei 20 kHz
und die Aufnahmefrequenz fiir die PIV-Doppelbilder bei 1 kHz.

Ergebnis: In Abb. |1|sind exemplarisch die phasengemittelten Beiwerte fiir Auftrieb, Nickmoment und Druck-
widerstand fiir eine Schwingung von O4y,,..; (1) = 9° +6°sin(27 f¢) mit f = 3,2Hz gegeben. Der Anstellwinkel
ist dabei um die lokale Verwindung korrigiert. Das Auftreten von Deep Dynamic Stall am Modell ist in allen
Beiwerten und an allen Profilschnitten zu erkennen, dennoch unterscheiden sich die Beiwertverldaufe an den drei
spannweitigen Positionen. Der Auftrieb in der Nihe des Randbogens (s=1400 mm) ist wihrend des Aufnickens
deutlich geringer als an den beiden anderen Positionen. Die Ablosung setzt verspitet ein und die Nickmomen-
tenspitze sowie der maximale Widerstand sind deutlich reduziert. Wihrend der Auftrieb an den beiden inneren
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Abbildung 1: Beiwerte fiir Auftrieb, Nickmoment und Druckwiderstand an drei spannweitigen Positionen.

Positionen sehr stark einbricht, fillt die Reduktion in der Nidhe der Blattspitze geringer aus. Auch das Verhalten
an den beiden inneren Druckschnitten ist unterschiedlich — insbesondere im Bereich des maximalen Auftriebs.
Am mittleren Schnitt (s=1100 mm) ist eine einzelne Spitze im Auftrieb zu erkennen, anschlieend bricht der
Auftrieb deutlich ein. Dagegen sind am inneren Schnitt (s=800 mm) zwei Spitzen im Auftrieb zu erkennen. Be-
vor die zweite Spitze einen vergleichbaren Wert wie die erste Spitze erreicht, bricht der Auftrieb abrupt ein. Das
Verhalten deutet auf unterschiedliche Mechanismen der Ablosung hin: Wihrend am mittleren Schnitt der Auf-
trieb vor Erreichen des maximalen Anstellwinkels einbricht, wird der vollstdndige Stromungsabriss am inneren
und duBeren Schnitt von der Bewegungsumkehr ausgelost. Die Extrema des Auftriebs, des Nickmoments und
des Widerstands sind vergleichbar fiir die beiden inneren Schnitte. Das unterschiedliche Verhalten ist auch in
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Abbildung 2: Stromungsfelder bei vergleichbarem Wurzelanstellwinkel an drei spannweitigen Positionen.

den instantanen PIV-Ergebnissen in Abb. [2]zu erkennen. Es sind Stromungsfelder bei einem Wurzelanstellwin-
kel um 13,68 ° wihrend des Aufnickens an drei spannweitigen Schnitten zu sehen. Es ist deutlich zu erkennen,
dass die Ablosung im mittleren Bild wesentlich weiter fortgeschritten ist. Bis auf einen kleinen Bereich an der
Profilnase ist die Stromung auf der Saugseite abgelost. Bei s=850 mm zeigt sich hingegen erst eine beginnende
Ablosung an der Hinterkante und bei s=1400 mm liegt die Stromung noch iiber dem gesamten Profil an.

Weiteres Vorgehen: Weitere Schwingungsfille und PIV-Messungen an zusétzlichen spannweitigen Positio-
nen werden analysiert und interpretiert. Die spannweitige Ausbreitung der Ablosung wird untersucht und der
Einfluss der Blattspitze auf die Entstehung und Ausbreitung des dynamischen Stromungsabrisses diskutiert.
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Dominik Schicker* and Manfred Hajek

Institute of Helicopter Technology, Technische Universitat Miinchen

Projektgruppe: Drehfliigleraecrodynamik

1 Introduction

The huge number of different flight states that need to be calculated during the design and
certification process of a helicopter limits the methods for rotor airload computation, with only
blade element methods available. Unsteady aerodynamics, particularly dynamic stall is taken
into account using semi-empirical models which exist in a huge variety. The difficulty with all of
these models is the determination of the empirical model coefficients, which strongly depend on
the specific airfoil and case. Usually, these parameters are defined on the basis of wind tunnel
experiments with an airfoil pitching about its quarter chord with steady inflow conditions and a
varying incident angle - whereas in real-world conditions, a blade section of a helicopter rotor in
forward flight, encounters a periodic variation of incidence angles and periodic varying incident
velocity.

This study examines the influence of this simultaneous velocity change on the dynamic stall
behavior. First, two different approximations for the velocity superposition are compared to a
dynamic stall case with steady freestream velocity. This dynamic stall test case is further de-
fined in Section 2. As there is only limited experimental data available, the considerations within
this study are based on numerical results obtained by solving the unsteady Reynolds-avaraged
Navier-Stokes (URANS) equations using the DLR-TAU code. Numerical modeling details are
presented in Section 3. The Application of the Leishman-Beddoes and the Gangwani dynamic
stall model is briefly described in Section 4.

2 Test Case Definition

Within this study a blade element is examined that consists of the ONERA OA209 rotorcraft
airfoil with a chord length of ¢ =0.3m. The avarage Mach number of this blade section is
My =0.5 and varies during the blade revolution by an amplitude of AM =0.2, while the angle
of attack o changes with a phase shift of 180° around the avarage angle ag = 13° by an amplitude
of Aa=7°. The local incident angle and the local Mach number at the blades azimuth positions
U are given by:

M(¥) = My + AM - sin(¥) (1)
a(U) = ap — Aa - sin(P) (2)
The rotational frequency of the rotor is 7 Hz and the local Reynolds number of the blade sec-

tion varies during one revolution from about 2.1-10° at the retreating blade to 4.8-10° at the
advancing side.

*Corresponding author: Boltzmannstr. 15, 85748 Garching, Tel.: +49.89.289.16370,
E-mail: dominik.schicker@tum.de
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3 Numerical Modeling

All URANS computations are carried out on a two-dimensional hybrid grid which is extended
by one layer into the third dimension. The hybrid grid is composed of hexahedral cells in the
boundary layer region with the height of the first layer adjusted to satisfy y™ <1 during the
computation. The remaining part of the flow field between the boundary region and the circular
farfield, with a radius of r =1000 ¢ is set up using prismatic cells. As demonstrated by Richter
et al.[3], a high temporal and spatial resolution is required to resolve the vortical structures
with reasonable quality in order to yield a sufficient approximation of the effective forces and
moments - therefore grid resolution is based on the findings of this study. The Spalart-Allmaras
turbulence model version by Edwards is used for the fully turbulent computations. Dual-time
stepping is applied with 1500 time steps per period and the convergence criterion is set to reduce
the density residual by 6 orders of magnitude compared to the initial value of the first time step.

As mentioned earlier, there are two different approaches to model the periodically varying
incident velocity. The first approximation is a simultaneous lead-lag and pitching motion of
the airfoil undergoing constant free stream velocity. Because of the harmonic lead-lag motion
additional apparent mass forces are induced in the fluid which affect the forces and moments
acting on the airfoil. The second method is to vary the farfield velocity at each time step of the
computation which creates velocity waves at the farfield.

4 Semi-empirical Modeling

Semi-empirical dynamic stall models predict the lift, drag and moment coefficient based on a
physics based formulation with an empirical correction for unsteady or even dynamic stall con-
ditions with low expense. The quality of the predicted aerodynamic coefficients for a particular
case, strongly depends on the selected parameters. Within this study the model parameters of
the dynamic stall models formulated by Gangwani [1] and by Leishman and Beddoes [2] are
adapted to match the numerical results of this test case. Usually, these parameters are de-
termined in terms of a constant free stream velocity but for different Mach numbers. As the
Mach number changes during a revolution different parameter sets are utilized within the rotor
simulation. This classical approach using a tabulated set of parameters for different Mach num-
bers, is compared to a revolution based method which uses parameters determined by means of
concurrent velocity and angle of attack variations.

5 Outlook

Results of the URANS computations of a pitching OA209 airfoil under dynamic stall conditions
with different steady free stream velocities and two approximations for a simultaneous varying
velocity will be presented. Different strategies for the empirical parameter representation are
compared for two commonly used dynamic stall models.
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Numerical  simulation of  trimmed
helicopter rotors in forward flight is a challenging
effort due to the complex balancing of forces at the
rotor blade. During forward flight the flight
condition can be adjusted by collective and cycle
control inputs. The loads prediction of trimmed
rotor blades by coupling tool chains requires
accurate simulation of the aerodynamic and
structural interaction.

This paper describes the simulation of the
isolated 7AD helicopter rotor of the GOAHEAD
campaign at DNW/LLF. The wind tunnel
configuration as depicted in figure 1 consists of a
fuselage comparable to a common transport
helicopter, a BO105 tail rotor and the 7AD main
rotor. Within the campaign multiple flight
conditions were measured creating an experimental
database for wvalidation of CFD solvers for
helicopter applications. For the validation of the
coupling tool chains the cruise test case at
Ma=0.204 was chosen. [2]

In total three different coupling tool chains
are used. For verification all numerical data is
provided by the well-tested CSD-Trim tool chain
with the structured flow solver FLOWer of DLR.
The newly developed tool chains use DLRs
unstructured flow solver TAU for the prediction of
the flow field. In case of FLOWer-HOST and
TAU-HOST the structural deformation and the trim
angles are provided by a loose coupling scheme
with the comprehensive rotor code HOST of Airbus
Helicopters. TAU-SIMPACK uses a tight coupling
approach with the commercial multibody software
SIMPACK. The data communication of the tight
coupling is managed by the FlowSimulator
software. [4]

The structural dynamics within the time-
accurate coupling environment are described by the
multibody software SIMPACK. Via the FlexModal
interface a linear Euler-Bernoulli-beam s
implemented [3]. Within the loose coupling
environments the elastic blade model in HOST are
based on an Euler-Bernoulli-beam as well.
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Figure 1: GOAHEAD wind tunnel model [1]

Figure 2: Isolated 7AD SIMPACK model rotor

In figure 2 the SIMPACK model of the
isolated 7AD rotor with its fully articulated rotor
head with the nonlinear flap, lag and pitch joints is
shown.

An overview of the numerical results is
given in the following. To ensure a flight conditions
comparable to the experiment setup a three-degree-
of-freedom trim was applied. All simulations
perform a three-degree-of-freedom trim with the
three control angles as free variables in order.
While in the FLOWer-HOST and the TAU-HOST
coupling the trim is directly provided by the
comprehensive rotor code the TAU-Simpack
coupling uses a 3x3 Jacobian matrix. The matrix is
calculated by four additional simulations in order to



determine the sensitivity of the trim target to
changing trim angles.

Exemplarily the computed pressure
distributions near the blade tip at 82.5 % blade
radius are shown in figure 5. Especially at 270°
azimuth the experimental pressure distribution is
well captured by all simulations. At 180° near the
helicopter nose some deviations exist on the
suction-side on the blade since the influence of the
fuselage is neglected in the simulations.

Figure 3 shows the computed trim angles
in comparison to the experiment. The experimental
collective angle (®,) and the cyclic cosine angle
(®¢) are very well predicted by all coupling chains.
With around 1.2 degree all chains showed the
largest deviations in the cyclic sine (®s) angle.
Since only an isolated rotor without the fuselage,
rotor head and tail rotor was simulated the
deviations are likely related to the missing
interference effects in the simulations. For TAU-
SIMPACK only results of the 10" revolution are
plotted.
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Figure 3: Computed and experimental trim angles

Figure 4 shows the blade tip displacements
in flap direction of the rotor blade in comparison to
experimental data. The figure includes the results of
FLOWer, TAU and SIMPACK. Further the blade
tip displacement by HOST stand-alone is plotted.
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Figure 4: Blade tip displacement

The paper presents:

- Validation of tight and loosely
coupled fluid-structure-trim for
isolated rotors in forward flight.

- Comparison of sectional load
distributions with experimental data at
five radial positions

- Comparison of the blade tip
movement with experimental results
obtained by Stereo-Pattern-
Recognition (SPR)

References

[1] Biava, M. et al, CFD prediction of air flow
past a full helicopter configuration, Aerospace
Science and Technology, Elsevier Masson SAS,
2011

[2] Schwarz, T., Pahlke, K., Generation of an
advanced helicopter experimental aerodynamic data
base for CFD validation, Aerospace Science and
Technology, Elsevier Masson SAS, 2007

[3] Waitz, S., From FEM to MBS: Stability
analysis of the elastic H/C rotor, 36™ European
Rotorcraft Forum, 2010, Paris

[4] Meinel, M.; Einarsson, G., The
FlowSimulator framework for massively parallel
CFD applications, State of the Art in Scientific and
Parallel Computing, University of Iceland,
Reykjavik, Para 2010



0.

0.

0.

-0.

cM

0.

0.

0.

0.

3 —
L] Experiment
6~ e —=—— TAU-Simpack
——=<—— FLOWer-HOST
4L ——&—— TAU-HOST
2 =
0 b=
2
4=
- = 90deg |
& r/R = 0.825
8 L L 1 1 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
xie
. Experiment
| —i—— TAU-Simpack
0.5 ——&—— FLOWer-HOST
L ————— TAU-HOST
I pa o S
oF W —. T
0.5

0.4

0.6

0.8

-0.8

-0.6

-04

-0.2

Experiment

—%—— TAU-Simpack
——4—— FLOWer-HOST

ras

TAU-HOST

08

w = 180de:
~ riR = 0.825
I 1 1 L 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8
x/c
L) Experiment

—%— TAU-Simpack
—A—— FLOWer-HOST
——p—— TAU-HOST

0.4 0.6
x/c [1]

Figure 5: Pressure distribution at 82.5 % blade radius

116




17



Transient temperature fields of turbulent mixed convection in
an aircraft cabin caused by a local heat source

T. Dehne*, J. Bosbach
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Abstract. The impact of a localized, transient head load on the temperature fields of
aircraft cabin air flows has been investigated in the Do 728 test bed of the German
Aerospace Center. Surface and fluid temperatures were analyzed using more than 300
local sensors as well as an infrared camera with polystyrene spheres. To simulate the
impact of the real passengers, thermal passenger dummies were used. The spatial
spreading of the released heat could be characterized for state of the art and novel
ventilation systems.

Keywords: Mixing ventilation, displacement ventilation, aircraft cabin, tempera-
ture fields, indoor air flow, environmental control

During the last years, conventional and novel ventilation systems for aircraft cabins
have been investigated to improve the thermal passenger comfort as well as the heat
removal efficiency [1-6]. While the majority of the studies reported in the literature
addresses the performance at stationary boundary conditions, little is known about the
dynamic performance of the different ventilation concepts. We studied the impact of a
local heat source on the temperature fields in the Do 728 test bed for mixing ventila-
tion, ceiling based cabin displacement ventilation as well as hybrid ventilation, which
is a combination of ceiling and floor based displacement ventilation [5].

G OSR| = TPD @ Pt100 sensors at chest level (TPD)
Fllght direction OSR2 (= infrared camera .10(:31 heat source
@SR3 aelectronic racks @ Pt100 sensors at chest level (aisle)
OSR4 | Polystyrene spheres

Fig. 1. a) Cabin layout and main components of the Do 728 test facility. Fluid temperatures
were measured with sensor racks (SR) near the TPDs (SR1, SR2), in the aisle region (SR3,
SR4) and at chest level. b) Flow around heat source at cabin displacement ventilation, visual-
ized with 2-color laser light sheet and smoke.

adfa, p. 1,2011.
© Springer-Verlag Berlin Heidelberg 2011

118



To simulate the impact of the real passengers, 70 thermal passenger dummies
(TPD) were placed at 14 seat rows. Pt100 sensors and an infrared camera with poly-
styrene spheres were used to observe the propagation of the heat, which was released
by a specially developed, local heat source (Fig. 1).
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Fig. 2. a) Absolute surface and fluid temperatures with head load and b) correlation of local

fluid temperatures at chest level (TPDs) with flux of the head source for mixing ventilation

The response of the cabin air flow has been monitored for periodical and static heat
emission of the heat source (see Fig. 1.b)). Figure 2a) depicts an example of static
surface temperatures of the cabin interior and fluid temperatures measured with the
infrared camera using polystyrene spheres. Figure 2b) shows the correlation of local
fluid temperatures at chest level of the TPDs with the flux of the used heat source.
Our studies allow to determine the transfer functions from the local head load to the
air temperatures. Further the spatial spreading and propagation dynamics of the re-
leased heat is characterized for different ventilation systems, allowing to score their
dynamic performance.
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Der thermische Komfort von Passagieren gewinnt an Bedeutung in der Autoindustrie, be-
sonders bei der Ausgestaltung des Interieurs von PKWs. Die Qualitat des thermischen Kom-
forts in der Fahrzeugkabine hangt stark von den vorhandenen Wéarmequellen ab. Dabei tra-
gen der Fahrer und die Passagiere selbst maf3geblich zu der gesamten Warmelast in der
Kabine bei. FUr die Berechnung des thermischen Komforts steht das Finite-Elemente (FE)
Programm THESEUS von P+Z Engineering GmbH zur Verfigung, das auf dem FIALA-
Manikin-Modell [1] basiert. Am DLR Gottingen wurde in der Vergangenheit ein Interface ent-
wickelt, mit dem das ,,Computational Fluid Dynamics (CFD)" Programm OpenFOAM und der
Programm THESEUS gekoppelt wurde. Auf diese Weise ist es gelungen den thermischen
Komfort in numerischen Simulationen vorherzusagen [2,3]. Fur die hier vorgestellte Studie
wurde die Luftstromung und Komfortparameter in einem PKW Modell mit vier Insassen fur
vier verschiedene Ventilationstechniken berechnet. Bei der konventionellen Mischliftung tritt
die Luft von vorne aus den Luftausstrémern in der Kabine ein. Bei Quellbellftung erfolgt die
Luftzufuhr dagegen, tber zwei Luftsacke, die unter dem vorderen und hinteren Sitzen instal-
liert sind. Dabei wird die Luft Gber die ebenfalls vorhandenen Rieseldeckeauslasse wieder
abgefihrt. Als dritte Ventilationstechnik wurde die Rieseldeckenbeliftung realisiert, bei der
die Luft von oben einstromt und aus seitlich installierten Schlitzen ausstromt. Die letzte Va-
riante, die sogenannte Hybridbellftung stellt eine Kombination zwischen Quell- und Riesel-
deckungsbellftung dar. Bei allen vier Varianten wird an den Inletsflachen der gleiche Volu-
menstrom von 28 I/s und die gleiche Temperatur von 13.6°C vorgegeben. Die Gegenuber-
stellung der Varianten erfolgt durch den Vergleich der berechneten Aquivalenttemperaturen,
den Zhang Komfort Indizes und der Energieeffizienz der Ventilationstechniken.

Moderne Thermische-Komfort-Modelle beriicksichtigen, dass der menschliche Koérper aus
verschiedenen Schichten besteht, indem die Warme tber den Blutkreislauf verteilt wird. Zu-
satzlich werden Bekleidung, Aktivitat der Menschen und Luftfeuchtigkeit modelliert. Um die
Wechselwirkung zwischen Kabinenstromung und dem Warmetransport im Menschen be-
ricksichtigen und Aussagen uber den thermischen Komfort der Passagiere treffen zu kon-
nen, wurde eine Prozesskette entwickelt, die auf der Kopplung zwischen dem Simulations-
programm OpenFOAM mit dem FE-Programm THESEUS beruht. Im Einzelnen steht ein der
Gesamtprozess zur Verfiigung, mit dem eine mehrere Schritte iterativ durchlaufen werden:
An den charakteristischen Korperteilen der Passagiere werden zunéchst die Temperaturwer-
te vorgegeben. Danach werden die Warmestrome an den Passagiermodellen im Rahmen
von Stromungsberechnungen bestimmt und an THESEUS ubergeben. Letzteres berechnet
drei Temperaturfelder, der aquivalenten Temperatur und der Oberflachen- und Hauttempe-
raturen, unter Nutzung des komplexen FIALA-Manikin-Modells. Die Werte der Oberflachen-
temperatur werden beim nachsten Iterationsschritt als Temperaturrandbedingungen an den
Korperteilen in OpenFOAM verwendet.

Von den vier untersuchten Beliftungsvarianten im Modell einer PKW-Kabine ist die Riesel-
deckenbeliiftung beispielhaft in Abb. 1 dargestellt. Dabei werden einerseits die Temperatur-
verteilung an den Oberflachen der Manikins und an den Sitzen und andererseits Stromlinien
der mittleren Geschwindigkeit prasentiert. Die berechneten mittleren Temperaturen in der
Kabine ergaben die folgenden Werte: Basis = T=24.4°C, Rieseldecke =» T=21.7°C, Quell-
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beluftung = T=19.6°C und Hybrid = T=19.9°C. Wahrend die Quellbellftung eine deutlich
héhere Energieeffizienz aufweist, zeigt die Verteilung der Aquivalenttemperaturen zwischen
Kdrperteilen des Fahrers (Abb. 2), dass die Hybridbellftung hinsichtlich des Komforts besse-
re Resultate liefert. In einem ebenfalls durchgefihrten Vergleich der numerischen Vorhersa-
gen mit Messdaten konnte eine gute Ubereinstimmung der Ergebnisse aus Simulation und
Experiment erzielt werden..

U Magnitude ()
O.d--' 36
0.3 32

Abbildung 1: Rieseldeckenbellftung — Temperatur- und Geschwindigkeitsverteilung.
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Abbildung 2: Gegeniiberstellung der Aquivalenttemperaturen fiir Fahrer bei den unterschied-
lichen Belliftungsszenarien.
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Initial Situation

In order to design environmental-friendly and energy-efficient aircraft laminar and hybrid flow
technologies have become a matter of interest. The potential of drag reduction on the whole
aircraft due to laminar flow on the wing is estimated at 11%. However, the influence on the
aeroelastic behavior (flutter stability) is still a point of research. Flow characteristics may
change significantly in comparison to modern supercritical airfoils. Therefore, an investigation
on the flutter behavior of a laminar airfoil in the transonic flow regime is needed.

In a previous forced-motion wind-tunnel experiment pitch oscillations of a two-dimensional
CAST-10 airfoil model were investigated. The measurements were carried out with the plain
airfoil (free transition) and with transition tripping dots glued on the model at x/c = 0.075
(fixed transition). Nonlinearities in the steady-state behavior of the aerodynamic forces for
transitional flow as well as significant differences in the motion-induced unsteady airloads
between transitional and fully turbulent flow were observed [1]. Forced heave oscillations
could not be measured due to technical limitations.

Aim

In preparation of a follow-up flutter experiment, this time with the heave and pitch degree of
freedom allowed to respond freely, a flutter stability analysis has to be carried out for both
transitional and fully turbulent flows. The stability analysis serves as a basis for the selection
of the optimal measurement points and also minimizes damage risks during the experiment.

Approach

Many different methods exist to obtain the aerodynamic derivatives of heave and pitch as the
input for flutter calculations. In the previous forced-motion experiment, the wing was only
excited in pitch. Thus, the aerodynamic response to a heave motion is missing and has to be
obtained from simulations. The doublet lattice method (DLM), a panel method working in the
frequency domain, is used to carry out the unsteady calculations for forced heave and pitch
oscillations. Since DLM cannot predict viscous effects and transonic phenomena such as
recompression shocks, corrections have to be introduced. The DLM response to the pitch
motion is therefore updated by the existing experimental data. Two different correction meth-
ods for heave mode adjustment are applied: A direct transfer of the pitch correction and the
synthetic mode correction technique (SMC) [2,3]. The procedures are validated using exper-
imental data of a 2D NLR7301 airfoil model [4], because both forced heave and pitch oscilla-
tions were measured for this airfoil. The flutter calculations are conducted with a p-k-method,
with structural parameters of the model measured in a vibration test.
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Results

The correction of the DLM leads to differences in the local pressure distribution between free
and fixed transition. The effect of laminar-turbulent transition is captured in the pitch mode
and transferred to the heave mode with both approaches. Additionally, the shock position is
included in the corrections for transonic Mach numbers. The global results are shown in Fig-
ure 1 in terms of magnitude and phase of the complex-valued lift derivatives due to pitch and
heave for a Mach number of Ma = 0.5. The effect of transition can be observed especially in
the phase of the derivatives. While the response for fixed transition matches the DLM results
for low reduced frequencies quite well, the phase difference grows with the reduced frequen-
cy. The influence on the amplitude is less pronounced. For free transition the pitching deriva-
tives decrease for low reduced frequencies compared to fixed transition. The magnitude of
the heave derivative is barely influenced by the transition at Ma = 0.5. However, at higher
flow speeds an impact is observed also for this value. The two different approaches for the
heave correction agree with each other, which supports the validity of the correction meth-
ods. In the present paper the influence of transition on the flutter boundary is discussed and
the differences for transitional flow compared to fully turbulent flow are analyzed.
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Figure 1: Measured and original/updated DLM lift derivatives due to pitch (a) amplitude, b) phase) and
resulting original/updated DLM lift derivatives due to heave (c) amplitude, d) phase) for the CAST-10 air-
foil.
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Ausgangssituation:

Profilstromungen in Windkanalen kdnnen naherungsweise als ebene Stromungen aufgefasst
werden. Darlber hinaus erlaubt der Einsatz adaptiver, stromlinienangepasster Windkanal-
wande die Verwendung zweidimensionaler CFD-Modelle mit Fernfeld-Randbedingungen
(Abb. 1). Dies gilt zunachst jedoch nur fir stationare und nicht fir instationare Strémungen,
wie sie etwa von schwingenden Fligeln hervorgerufen werden. Bisherige Modellierungen
basierend auf an stationare Stromlinien angepassten Randern erméglichen die Simulation
von instationdren Profilschwingungen niedriger Frequenz. Diese zeigen eine Uberhdhung
der dynamischen Auftriebsantwort durch die Kanalwande im Vergleich zu Freiflugbedingun-
gen. Des Weiteren wird die akustische Kanalresonanzfrequenz, wie sie aus der Literatur be-
kannt ist [Runyan, 1955; Vo3, 1998], im Frequenzgang des Auftriebsbeiwerts wiedergege-
ben, siehe Abb. 2. Fir Frequenzen oberhalb der Windkanalresonanzfrequenz ergeben sich
im CFD-Modell jedoch Stérungen, die héchstwahrscheinlich nicht physikalischen Ursprungs
sind und nicht mit den potentialtheoretischen Uberlegungen von Runyan et. al. [1955] tiber-
einstimmen. Dies ist gut im Ubertragungsverhalten der Druckverteilung entlang der Kanal-
wande zu erkennen (Abb.3). Deutlich erkennbar stellen sich stehende Wellen zwischen
schwingendem Profil und Kanalaustrittsrand ein, die héchstwahrscheinlich auf eine ungeeig-
nete Randbedingung (Druck konstant) zurtickzufiihren sind.

Ziel:

Ziel dieser Untersuchung ist die deutlich verbesserte numerisch Vorhersage von instationa-
ren Stromungsfeldern um schwingende Profile in Windkanalen auch oberhalb der ersten Ka-
nalresonanz. Im Folgenden soll Uberprift werden, wie der Ein- und Ausstromrand der Kanal-
geometrie hinsichtlich einer physikalisch genaueren Simulation numerisch gestaltet werden
Muss.

Losungsweg:

Zunachst wird zur Bewertung der instationaren CFD-L6sung mit Windkanalwanden eine
subsonische Referenzldsung mit Hilfe der Doublet-Lattice-Methode (DLM) erzeugt, wobei
das DLM-Modell vorteilhafterweise keine spezielle Modellierung der Ein- und Ausstromran-
der bendtigt.

Zur Analyse des Einflusses der Ein- und Ausstromrander wird die modellierte Windkanallan-
ge, und somit der Abstand der Rander zum untersuchten Profil, variiert. Da die Stérungen
durch den Rand mit zunehmendem Abstand abklingen, ist es moglich das Konvergenzver-
halten der Losung um das Profil hinsichtlich der Kanallange zu bestimmen.

Des Weiteren wird der Einfluss der mathematischen Formulierung der Randbedingungen fur
den Ein- und Ausstromrand untersucht. Im Besonderen werden alternative, nicht-
reflektierende Randbedingungen fur die RANS- und Eulergleichungen erprobt und mit den
derzeit im DLR-TAU-Code implementierten Fernfeld- bzw. Ausstromrandbedingungen vergli-
chen.
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Ergebnis:

Die Losungen aus der Variation der modellierten Kanallange zeigen ein Abklingen der St6-
rungen im Verlauf der Ubertragungsfunktion des Auftriebsbeiwerts, welches jedoch erst bei
einem Abstand von mehr als 100 Profiltiefen vom Profil deutlich wird.

Der Einsatz einer alternativen nicht-reflektierenden Randbedingung fur den Austrittsrand
nach Hedstrom [1979] zeigt eine Abschwachung der Stérungen bereits bei einem Abstand
von zehn Profiltiefen. Allerdings betrifft diese Stérungsreduktion bisher nur einen Frequenz-
bereich nahe der Windkanalresonanzfrequenz, was wahrscheinlich auf die eindimensionale
Formulierung der Randbedingung zurtickzufihren ist.
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Abbildung 1: Prinzipskizze des modellierten
Windkanals mit Profil, oberer und unterer opau : ; : :
Kanalwand, sowie dem Ein- und 80 05 10 15 20 25 30
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Abbildung 2: Vergleich der Ubertragungsfunk-

- e tionen des Auftriebsbeiwerts unter Freiflugbe-
3.5 g'zg dingungen (FF) und mit Kanalwénden (WK,
-, 3.0 1‘75 mit 10 und 50 Profiltiefen Randabstand) bei
N 55 eg Ma=0,5 fiir eine Ruderschwingung mit der
g 56 1' i Amplitude 6. Die vertikale Linie gibt die Wind-
£ 1'5 1' = kanalresonanzfrequenz nach Runyan et. al.
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Abbildung 3: Betrag der Ubertragungsfunk-
tion des Druckbeiwerts c,s entlang der obe-
ren Kanalwand fiir eine Ruderschwingung
mit Kanalwdnden bei Ma=0,5. Der Aus-
strémrand ist rechts.
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Im multidisziplindren Design- und Analyseprozess von Luftfahrzeugen der nachsten Genera-
tion spielt die genaue Ermittlung der instationdren Luftkrafte in Abh&ngigkeit von strukturel-
len Deformationen eine tragende Rolle, da aeroelastische Phanomene wie beispielsweise
Flattern, Buffeting oder Brummen die Flugenvelope begrenzen. Die in der Vergangenheit im
Kontext der Aeroelastik eingesetzten strémungsmechanischen Potenzialverfahren weisen
allerdings Genauigkeitsdefizite auf, welche sich speziell in der Transsonik beziehungsweise
bei gréBeren Anstellwinkeln zeigen. Das Ziel der Forschungsbestrebungen ist es daher, die
Potenzialmethoden durch die modernen CFD-Verfahren zu substituieren. Da bei der Simula-
tion der Fluid-Struktur-Interaktion viele Umgebungs- und Geometrieparameterkombinationen
ausgewertet werden missen, steigt der numerische Aufwand durch die CFD-Verfahren je-
doch erheblich an, was die Einsatzmdglichkeiten derzeit stark limitiert.

Das Ziel der aktuellen Untersuchungen besteht darin, ein Berechnungsverfahren zu entwi-
ckeln, welches die Genauigkeit der CFD-Simulationen in die aeroelastische Prozesskette
integriert, ohne den Rechenaufwand drastisch zu vergréBern. Methoden, welche diese
Randbedingungen erflllen, werden in der Literatur als Modelle reduzierter Ordnung (ROMs)
bezeichnet [1]. Ein ROM stellt dabei eine mathematische Modellstruktur dar, welche anhand
von ausgewahlten, hochqualitativen CFD-Simulationsdaten konditioniert wird. Im Anschluss
kann das generierte reduzierte Modell auf recheneffiziente Weise auch fur weitere Flugzu-
sténde, fur welche keine Konditionierung erfolgte, verlassliche Resultate liefern oder Uber
geeignete Schnittstellen mit einem strukturdynamischen Modell gekoppelt werden.

Zur Realisierung des ROM-Ansatzes kommen im Rahmen dieser Arbeit Neuronale Netzwer-
ke (NN) zur nichtlinearen Systemidentifikation zum Einsatz, sodass eine adaptive / problem-
abhangige Formulierung erzielt wird. Die Neuronalen Netze werden im Sinne der Aufgaben-
stellung basierend auf den Resultaten einiger CFD-Simulationen konditioniert/trainiert, so-
dass die relevanten dynamischen Strémungsphanomene erfasst werden (,Lernprozess®).
AnschlieBend kann das trainierte Neuronale Netzwerk dazu verwendet werden, Luftkraftant-
worten fur neuartige Anregungen zu liefern und somit das Verhalten des aerodynamischen
Systems simulieren (,Generalisierungsphase®).
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Abbildung 1: Schematische Darstellung eines lokalen Abbildung 2: Grundprinzip der nichtlinearen Sys-
linearen Neuro-Fuzzy Netzwerks temidentifikation basierend auf Neu-

ronalen Netzwerken
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Ausgehend von der bisher diskutierten allgemeinen Vorgehensweise wird zur Generierung
des Trainingsdatensets zunachst eine instationdare CFD-Simulation mit erzwungener Struk-
turbewegung bei konstanten Anstrémbedingungen durchgefiihrt, wobei die resultierenden
zeitdiskreten Luftkrafte aufgezeichnet werden. Damit ein mdglichst groBes Spektrum an
Amplituden und Frequenzen angeregt wird, werden zur Auslenkung der Struktur unter-
schiedliche amplitudenmodulierte Zufallssignale fir jeden modalen Freiheitsgrad definiert,
sodass sich eine zeitlich variierende Uberlagerung der Eigenschwingungsformen ergibt.

Fir die nichtlineare Systemidentifikation wird ein sogenanntes lokales lineares Neuro-Fuzzy-
Netzwerk eingesetzt, welches durch den ,Local Linear Model Tree*-Algorithmus (LOLIMOT;
vergleiche Nelles [1]) trainiert wird. Das Grundprinzip besteht darin, die linearen Modelle,
welche jeweils in einem Teilbereich des Eingangsparameterfelds gultig sind, mithilfe von
Zugehdrigkeitsfunktionen geeignet zu Uberlagern, damit die nichtlinearen Abhangigkeiten
(des dynamischen Systemverhaltens) méglichst genau approximiert werden kénnen (siehe
Abbildung 1). Der Eingabevektor fur ein solches Netzwerk beinhaltet gemaB Abbildung 2
neben der aktuellen Strukturauslenkung auch eine benutzerdefinierte Anzahl zeitlich zuriick-
liegender Eingabeelemente sowie unter Umstédnden auch eine bestimmte Reihe an zeitlich
zurickliegenden Netzwerkausgaben (Ruckkopplung), um die momentane Luftkraftantwort zu
berechnen. Diese Aufbereitung der Trainingsdaten als Markov-Kette ist erforderlich, damit
das zeitliche Verhalten des aerodynamischen Systems approximiert sowie Dampfungs-
phanomene bericksichtigt werden kdnnen.

Zur Erprobung der vorgestellten Methode wurde das NLR 7301-Profil modelliert, welches
eine in den Eigenmoden gekoppelte Nick-Schlag-Bewegung bei Ma = 0.753 ausfihrt. Zu
Beginn des Anwendungstests wurde fir die 2D-Geometrie eine CFD-Berechnung (,forced
motion®) basierend auf dem AER-Eu-Strémungsléser entsprechend des oben beschriebenen
Anregungsschemas durchgefiihrt. Anhand der Ergebnisse wurden die Trainingsdaten far
das dynamische Neuro-Fuzzy Netzwerk extrahiert. Nachdem das Netzwerk mit diesen In-
formationen entsprechend konditioniert worden ist, wurde die Generalisierung anhand einer
angefachten, generischen Sinusschwingung (unterschiedliche Frequenzen fiir Nick- und
Schlagbewegung) erprobt. Das Resultat dieser Betrachtungen im Vergleich zur ,exakten®
Eulerlésung (AER-Eu) ist fir die generalisierte Luftkraft (Mode 1) in Abbildung 3 visualisiert.
Des Weiteren wurden die generalisierten Luftkrafte im Frequenzbereich fur verschiedene
reduzierte Frequenzen ausgewertet und mit nichtlinearen (AER-Eu) und zeitlinearisierten
Resultaten (AER-SDEu, Annahme kleiner Stérungen) verglichen. Das Ergebnis des Ver-
gleichs ist in Abbildung 4 fur den Eintrag [1,1] der generalisierten Luftkraftmatrix (GAF) dar-
gestellt.
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Abbildung 3: Vergleich der Netzwerksimulations- Abbildung 4: ROM-Simulation zur Generierung von
genauigkeit anhand einer generischen GAF-Matrizen im Frequenzbereich (fur
Sinusanregung die klassische Flatteranalyse)

Das zukinftige Arbeitsprogramm sieht eine Erweiterung der Methode auf variierende An-
strombedingungen (z.B. Machzahlvariationen) vor, sodass die Rechenzeiten weiter reduziert
und das resultierende Aerodynamikmodell noch universeller eingesetzt werden kann.
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Wirbel entstehen als Konsequenz des erzeugten Auftriebs an Tragflugeln und
bleiben mehrere hundert Spannweiten hinter dem Tragfliigel bestehen. Solche
Wirbelschleppen stellen vor allem wahrend des Landeanflugs eine Gefahr fur
nachfolgende Flugzeuge dar und sind zurzeit der limitierende Faktor bei der
Auslastung von Flughafen. Wahrend diese Wirbel im Fernfeld nahezu
achsensymmetrisch sind, ist das Stromungsfeld wahrend des Aufrollvorgangs
dreidimensional, hochgradig turbulent sowie von groflen Druck- und
Geschwindigkeitsgradienten  gepragt. Unter anderem bilden sich axiale
Ubergeschwindigkeiten im Wirbelkern aus, die die Stabilitdt der Wirbelschleppen im
Fernfeld beeinflussen. Ein besseres Verstandnis des Wirbelaufrollvorgangs ist daher
notwendig, um beispielsweise Vorhersagen Uber den Zerfall von Wirbelschleppen
treffen zu konnen.

Zwar lassen sich Wirbelaufrollvorgange sowohl experimentell als auch mittels
héherwertiger numerischer Verfahren wie Large Eddy Simulationen detailliert
untersuchen, jedoch sind beide Methoden mit grolem Zeitaufwand und
Ressourcenbedarf verbunden und bleiben meist auf Bereiche kleiner
Reynoldszahlen beschrankt. Im Gegensatz dazu ist der Ressourcenbedarf, der zur
Lésung der reynoldsgemittelten Navier-Stokes Gleichungen notwendig ist, deutlich
geringer und es lassen sich auch fur reale Flugzustande relevante Reynoldszahlen
simulieren. Allerdings sind die klassischen, auf der Boussinesq-Hypothese
basierenden Wirbelviskositatsmodelle nur eingeschrankt in der Lage, die
physikalischen Vorgange wahrend des Wirbelaufrollvorgangs korrekt wiederzugeben.
Fir eine korrekte Simulation mussen sowohl die durch stark gekrimmte Stromlinien
verursachten Effekte als auch die anisotrope Verteilung der Reynoldsspannungen
wahrend des Aufrollvorgangs erfasst werden. Eine mogliche LOsung dieses
Problems stellen Reynolds-Spannungsmodelle dar. In dem hier verwendeten
Stromungsloser TAU ist unter anderem das SSG/LRR-Modell implementiert, das
bereits bei einer Vielzahl komplexer aerodynamischer Problemstellungen erfolgreich
eingesetzt wurde. Dieses kombiniert die Druck-Scher-Korrelation von Speziale-
Sarkar-Gatski mit dem Launder-Reece-Rodi-Modell in Wandnahe.

Einen entscheidenden Faktor bei der Simulation von Wirbelaufrollvorgangen stellt
das verwendete Gitternetz dar. Daher werden hier umfangreiche Studien bezuglich
der Netzauflosung sowie der Netztopologie durchgefiihrt. Verwendet werden zur
Netzgenerierung die Gittergeneratoren Centaur sowie Gridgen/Pointwise. Die
Simulationen zeigen, dass bei Verwendung eines Tetraedernetzes sich der
Wirbelkern bereits unmittelbar stromab der Fllgelhinterkante aufweitet und die
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Axialgeschwindigkeiten vorzeitig dissipieren. Diese vorzeitige Dissipation lasst sich
durch das Einbringen eines strukturierten Hexaderblocks im Bereich des Wirbels
minimieren. Hierbei kommen zwei unterschiedliche Methoden zur Anwendung: Zum
einen wird ein Hexaederblock schon bei der Netzgenerierung hinter der
Flugelhinterkante eingefugt. Der Aufrollvorgang unmittelbar Uber dem Flugel findet
dabei sowohl im Prismennetz als auch in einem sehr fein aufgeldsten Tetraedernetz
statt (Abb 1a). Zum anderen wird ein Chimeranetz verwendet, bei dem sich oberhalb
des Flugels und an der Hinterkante ein Hexaederblock mit dem Prismennetz
Uberlappt. Zusatzlich zur Untersuchung des Einflusses der Netztopologie wird eine
sukzessive Verfeinerung der Netze durchgeflihrt, wobei Gitter mit bis zu 75 Millionen
Punkten verwendet werden.
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Abb. 1: (a) Verwendete Gittertopologien; (b) Vergleich zwischen numerischen und
experimentellen Daten sowie Einfluss der Reynoldszahl auf die Axialgeschwindigkeit
im Wirbelkern unter Freiflugbedingungen bei a = 10°, SSG/LRR-Modell

Ein Vergleich zwischen denen von Chow et. al. experimentell gewonnen Daten und
den hier durchgefihrten numerischen Simulationen zeigt, dass sowohl bei
Verwendung des Turbulenzmodells von Spalart und Allmaras als auch der
Simulation mittels des Menter-SST-Modells die axiale Ubergeschwindigkeit im
Wirbelkern bereits eine halbe Fllugeltiefe hinter dem Modell vollstandig abgebaut
wird, wahrend dort im Experiment eine 72-prozentige Ubergeschwindigkeit
gemessen wurde. Bei Verwendung des SSG/LRR-Modells hingegen liegen die
Abweichungen zwischen Experiment und numerischer Simulation im niedrigen,
einstelligen Prozentbereich (Abb. 1b). Zusatzlich zu Daten aus der Literatur werden
zur Validierung der Simulationen auch eigene Experimente herangezogen. Hierzu
werden hochauflésende, stereoskopische PIV-Messungen im Wasserumlaufkanal
des Instituts fur Luft- und Raumfahrtsysteme durchgefuhrt.

Sowohl die hier durchgefihrten Experimente als auch der Uberwiegende Anteil der
aus Literatur bekannten Experimente erfolgten bei Reynoldszahlen, die eine
GroRenordnung unter denen realer Anwendungsfalle liegen. Daher wird anhand von
Parameterstudien numerisch untersucht, welchen Einfluss die Reynolds- sowie die
Machzahl auf den Prozess des Wirbelaufrollens haben. Zusatzlich wird durch
Variation der Randbedingungen der Simulationen Uberprift, welchen Einfluss
Kanalwdnde haben wund inwieweit die experimentellen Daten auf reale
Freiflugbedingungen Ubertragen werden kénnen (Abb.1b).
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Due to the increase in computer performance, numerical aeroelastic procedures known as
Computational Aero-Structural Dynamics (CASD) tools are state of the art. Most procedures
employ a partitioned approach in which separate solvers for fluid and structure are called in
subsequent order controlled by a coupling module.

The FlowSimulator [1] is a platform for such multidisciplinary simulations on massively
parallel cluster architectures. The development was initiated by Airbus, EADS Military Air
Systems and several European research institutions.

The CASD FlowSimulator coupling module FSNastranInTheLoop, developed at Airbus, is
used for steady and unsteady computations. This module is responsible for the temporal and
spatial coupling of fluid and structure and controls the Computational Fluid Dynamics (CFD)
and Computational Structural Mechanics (CSM) solver as well as the mesh deformation
module.

The unstructured CFD solver TAU from the German Aerospace Center (DLR) is applied to
solve the Reynolds-averaged Navier-Stokes (RANS) equations [2]. For the determination of
structural deformations a modal approach is used. The commercial Nastran code from MSC
Software is used in a pre-processing step to compute the modal model, e.g. the
eigenfrequencies and eigenmodes and to compute the coupling matrix between fluid and
structure. The FSDeformation module is used for the deformation of the aerodynamic mesh.
FSDeformation employs the Radial Basis Function (RBF) approach combined with a nearest
point correction to ensure an exact surface deformation.

The Aero-Structural Dynamics Methods for Airplane Design (ASDMAD) project is the
follow-up project of the High Reynolds Number Aerostructural Dynamics (HIRENASD)
initiated in 2004 to examine steady and unsteady aeroelastic phenomena in transonic flow at
high Reynolds numbers and to create a database for validating CASD tools. It was a central
part of the Collaborative Research Center 401 “Flow Modulation and Fluid-Structure
Interaction at Airplane Wings” [3]. The wing planform is typical for a modern transport
aircraft.

The HIRENASD configuration was also investigated in the Aeroelastic Prediction Workshop
initiated by the National Aeronautics and Space Administration (NASA) [4].
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Within the ASDMAD project the outer part of the HIRENASD wing was replaced with two
different winglets whilst preserving the span. The ASDMAD 1 winglet is almost a 90° canted
winglet and is investigated here. The ASDMAD 2 winglet is only 40° canted and equipped
with an active control surface implemented in the winglet. Similar measurement campaigns as
in the HIRENASD test were conducted in the European Transonic Windtunnel (ETW) in
2010 and 2011 with the modified HIRENASD wings.

The wing has an excitation mechanism integrated in the clamping, to apply an oscillating
bending moment at the wing root.

Altogether five different measurement systems are integrated; a piezoelectric six-component
balance, over 200 Kulite pressure sensors, accelerometers, strain gauges and a Surface Pattern
Tracking Optical System (SPT) to measure wing deflections.

FSNastranInTheLoop is used for steady and unsteady computations of the ASDMAD 1
configuration [5].

The structural model consists of solid tetrahedral volume elements properly reflecting the real
geometry. Beside the wing structure, the model also includes clamping, balance, excitation
mechanism and ETW adapter. Solar from BAE Systems was used for generation of the CFD
mesh.

First steady results achieved with the coupling chain are validated against experimental data
from the ETW tests. The difference to a rigid (CFD only) configuration is also investigated.
During the test campaign, the wing was excited in the root region close to the resonance
frequency of the first and second bending mode. Therefore the predominant response was in
the first and second bending mode, respectively. This allowed a comparison of the
experimental data with calculations, for which a forced motion in the corresponding mode
was performed.

Moreover, unsteady CASD simulations were conducted, during which the wing was excited
by force couples in the wing root region, like in the experiment. These simulations are
compared to the forced motion results and to experimental data.
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It is of great interest in many engineering applications to simulate highly turbulent
convective flows. For high Rayleigh numbers ( Ra ), though, it is ineffective to use
DNS, giving rise to the need for turbulence modelling. The research in large eddy
simulations (LES) has yielded different modelling approaches for the approximation
of the subgrid-scale (SGS) regime of the momentum equation. For flow simulations
which account for fluid motion due to temperature gradients, turbulence models for
the treatment of the heat flux vector in the filtered Navier-Stokes equations (NSE)
have been proposed by [1,2]. These models have been compared against results of
direct numerical simulations (DNS) and experimental data. However, to our
knowledge, no comparison of these models against each other has been published.
Thus, we are analysing their limits for moderately turbulent Rayleigh-Bénard
convection (RBC) in a cuboidal enclosure.

The aim of our investigation is to benchmark various dynamic modelling approaches
comparing results of LES and to analyse their prediction of the SGS stress tensor
and heat flux vector.

We simulate Rayleigh-Bénard convection for Ra=3.5x10" and Prandtl number
Pr=0.7 in a cuboidal enclosure by utilizing the LES models for the SGS stress
tensor from [3,4] and advancing them to model the SGS heat flux vector according to
[1,2]. We compare the above models to the LES without any SGS modelling (coarse
DNS) and to the reference solution obtained from a well resolved DNS that is being
filtered to the same grid as the one used in the LES. It is known that the models we
are using do not perform well in the wall near regions, thus the grid resolution
follows the one of the DNS in this region. The grid in the bulk is four times coarser
than the one we use for the DNS. The aspect ratio of the domain amounts to
'=W/H=1, where W is the width and H is the height of the enclosure. In the
lengthwise direction with length L=5H we apply periodic boundary conditions. The
widthwise walls are adiabatic, and the nondimensional temperatures of the top and
bottom plate equal 6,=—0.5and 6,=0.5, respectively. In order to calculate the

model constants, we employ the dynamic process of [5] using a top-hat filtering with
a filter width ratio of A/A=14 .

In our study, the comparison based on the results obtained in LES with the SGS
models and in the DNS is conducted based on the Nusselt number( Nu ), the turbu-
lent heat flux ( Q, ) and the three dimensional temperature and velocity field. Fig-
ure 1 shows that the Smagorinsky/Peng model is capable of predicting four
convective rolls which are formed by the rising and falling flow structures

represented by the positive and negative vertical velocities, respectively. This is
consistent with the predictions observed in DNS studies in [6]. The mean flow quantit-
ies like the Nusselt number (Fig. 2 (a)) and the turbulent quantities, like the vertical
component of the turbulent heat flux vector (Fig. 2 (b)) are better represented by the
Smagorinsky eddy viscosity model. Moreover, we observe a small improvement of all
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flow quantities considered in Figure 1, when modeling the heat flux vector according
to [1]. Further analysis including additional models and alternative filters will be
shown and discussed in detail at the conference and in the paper.

o
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o

Figure 1: Isosurfaces of the temperature field colored by the vertical velocity component.
Results obtained from LES with the Smagorinsky/Peng model.
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Figure 2: Time and area averaged profiles of the (a) Nusselt number, (b) vertical
component of the turbulent heat flux vector. Well resolved DNS (- - -), coarse DNS ( -), LES
with Smagorinsky/Moin (- - -), Smagorinsky/Peng (- - -), Scale similarity/Moin ( - ), Scale
similarity/Peng ( - ) models.
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Ausgangssituation: Fir die Auslegung eines Flugzeuges sind eine Vielzahl unterschiedlicher Lastfalle zu
beriicksichtigen. Auf der einen Seite wird das Flugzeug fur den Reiseflug optimiert, um eine moglichst
groBe Reichweite bei geringem Brennstoffverbrauch zu erzielen. Auf der anderen Seite muss sichergestellt
werden, dass ein Flugzeug auch in kritischen Situationen, wie beispielsweise der Begegnung mit einer
kraftigen Boe oder der Wirbelschleppe eines voreilenden Flugzeuges, beherrschbar ist und den zusatzli-
chen Belastungen standhalt. Um die zusatzlichen aerodynamischen Lasten vorherzusagen, werden heute
in der Regel vereinfachte Methoden basierend auf Streifentheorie oder Doublet-Lattice-Methoden ver-
wendet. Dadurch sind insbesondere bei hohen Fluggeschwindigkeiten (Kompressibilitatseffekte, Nicht-
linearitaten) Vorhersagefehler der einfachen Methoden zu erwarten, weshalb entsprechend hohe Sicher-
heitsfaktoren aufgeschlagen werden. Das fihrt unter Umstanden zu einer deutlichen Uberdimensionie-
rung der Struktur, und damit zu einem erhéhten Flugzeuggewicht.

Ziel: Um die Genauigkeit bei der Vorhersage der zusatzlichen durch Wirbelschleppen induzierten Lasten
gegenlber oben angesprochenen einfachen Verfahren zu verbessern, soll im DLR RANS-Loser TAU die
Méglichkeit geschaffen werden, Wirbelschleppen-Begegnungen von Flugzeugen zu simulieren. Dabei soll
auch die Reaktion des Flugzeuges in Folge der Lasten durch Kopplung zur Flugmechanik Beriicksichtigung
finden.

Losungsweg: Verschiedene Autoren haben in Euler- bzw. RANS-Verfahren den sogenannten Stérge-
schwindigkeitsansatz implementiert, bei dem die durch Béen induzierten Stérungen in Form von Stérge-
schwindigkeiten als Funktion vom Raum und der Zeit vorgegeben werden kénnen, siehe zum Beispiel [1].
Von Vorteil ist, das die atmosphérischen Stérungen in der Simulation im Strémungsfeld nicht numerisch
aufgeldst werden mussen. Es kdnnen Standardnetze Verwendung finden, was gegentber der Auflésung
der atmospharischen Stérungen eine effiziente numerische Behandlung verspricht. Dieses Verfahren ist
fur Béen-Begegnungen auch im TAU-Code implementiert und erfolgreich eingesetzt worden [2]. Inzwi-
schen ist es fir Wirbelschleppenbegegnungen erweitert worden. Die durch die Wirbelschleppe induzier-
ten Geschwindigkeiten werden wie in [3] durch Uberlagerung zweier gegenlaufiger ,,Burnham-Halloc”
Wirbel modelliert.

Als Beispiel fur einen Wirbelschleppen-Durchflug wurde die Interaktion eines generischen Kampfflugzeu-
ges mit einer Wirbelschleppe eines voraus fliegenden Flugzeuges simuliert. Wie in [4] werden Aerodyna-
mik und Flugmechanik bertcksichtigt, um die Reaktion des Flugzeuges in Folge der Wirbelschleppe und
von Steuerbewegungen zu erfassen. Im Bild 1, links, ist die Ausgangssituation dargestellt. Das generische
Flugzeug fliegt 20 m oberhalb des linken Wirbels des voreilenden Flugzeuges (im Uhrzeigersinn drehend).
Das Flugzeug befindet sich dabei links vom Wirbelkern. Um zunachst horizontal zu fliegen, wurde das
Flugzeug wie in [4] getrimmt. Daneben dargestellt ist die Historie der Einstellwinkel des Héhenruders (rot)
und der Querruder (blau) relativ zum getrimmten Zustand. Durch Senken des Héhenruders fiir eine Se-
kunde entsteht ein kopflastiges Nickmoment und damit leitet der Pilot einen Sinkflug ein. Das Flugzeug
nahert sich dem linken Wirbel. Wenn sich das Flugzeug etwa in Hohe des Wirbels befindet, siehe Bild 2,
links, wird dieser am Ort des rechten Fligels einen Aufwind generieren, wodurch ein gegen den Uhrzei-
ger drehendes Rollmoment erzeugt wird. Das Flugzeug kippt nach links ab. Eine kurze Zeit spater reagiert
der Pilot durch Betatigung der Querruder, um dieser Bewegung entgegen zu wirken. Das Flugzeug be-
wegt sich weiterhin noch nach unten und kurze Zeit spater fangt der Pilot das Flugzeug ab, um wieder an
Hohe zu gewinnen. Im Bild 2, rechts, dargestellt ist die zeitliche Historie der z Koordinate (geodatisch,
daher zeigt z nach unten) und des Rollwinkel ®.

Weiteres Vorgehen:

Bisher wurden die Wirbelschleppenbegegnungen lediglich reibungsfrei betrachtet. Bis zur Tagung wird
ein far turbulente Simulationen geeignetes Netz erstellt. Weiterhin werden auch verbesserte Techniken
fur die Modellierung beweglicher Steuerflachen Anwendung finden, bei denen auch die Spalten in
Spannweitenrichtung aufgelést werden (siehe Bild 4). Die Querruder werden dabei strukturiert vernetzt
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und in ein unstrukturiertes Netz des Fligels mittels Chimera-Technik integriert. Im Spalt werden zwischen
den Gitterblécken Gleitrander genutzt. Die Bewegung der Steuerflachen wird Uber Netzdeformation rea-
lisiert.

Literatur:
[1] Struijs, R., Jonville, G., Darracg, D., Heinrich, R.: “Inviscid Computation of Effect of Wake Vortices on
a Scale-Model Airplane”, AIAA Journal, 40 (1), S. 100 - 109, 2003

[2] Heinrich, Ralf und Reimer, Lars: “Comparison of different approaches for gust modeling in the CFD
Code TAU". International Forum on Aeroelasticity & Structural Dynamics 2013, June 2013, Bristol,
UK.

[3] Fischenberg: ,Bestimmung der Wirbelschleppencharakteristik aus Flugmessdaten”. In: Deutscher
Luft- und Raumfahrtkongress 2002, Jahrbuch 2002. Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress, Stutt-
gart, 23.-26.9.2002. ISBN ISSN 0070-4083.

[4] Heinrich, Ralf und Reimer, Lars und Michler, Andreas: “Multidisciplinary simulation of maneuvering
aircraft interacting with atmospheric effects using the DLR TAU code”. RTO AVT-189 Specialists’
Meeting on Assessment of Stability and Control Prediction Methods for Air and Sea Vehicles, 12.-14.
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Bild 1 Links: Initiale Position der SDM-Konfiguration relativ zur Wirbelschleppe; Rechts: Historie der
Winkel des Héhenruders (rot) und der Querruder (blau) relativ zu den Winkeln im getrimmten
Zustand.
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Bild 2 Links: Position der SDM-Konfiguration nach ca. 3 Sekunden. Rechts: Zeitliche Historie der Hohe
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Bild 3 Modellierung beweglicher Steuerflachen mit Auflésung des spannweitigen Spaltes.
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Buoyancy driven turbulent flow is of huge importance to various areas of technology and the
environment. This thermal-fluid phenomenon is mostly a combination or a mixture of natural
and forced convection, which takes place in gas turbines, heat exchangers or electronic
equipment. The research on mixed convection was initiated in the sixties of the last century,
see for example Metais et al. (1964). Since then, many experimental researches have been
performed in vertically aligned pipes. These measurements have shown that in the upward
flows along heated walls, both turbulence and heat transfer rate are decreased despite the
increased mean flow velocity, while in the downward flows along cooled walls, the turbulence
is enhanced with the decreased mean flow velocity. It is therefore obvious that the upward
flow at heated walls is referred to as aiding flow and the downward flow at cooled walls as
opposing flow, respectively. A comprehensive review of these studies, which were published
until 1989, can be found in Jackson et al. (1989).

With the increasing improvement of computer technology, the research methodology could
be extended to numerical simulations, which were based on Reynolds averaged Navier-
Stokes (RANS) methods, e.g. Abdelmeguid et al. (1979) and Tanaka et al. (1987). However
it is well known, that buoyancy driven turbulent flows are unsteady and feature fine scale flow
structures. Therefore, in contrast to a RANS simulation, a time dependent and fine scale
resolved computation based on direct numerical simulation (DNS) provides all details of the
velocity and temperature fields. Consequently, first simulations were performed using the
DNS method in the late nineties of the last century by Kasagi et al. (1997). They provided a
channel flow case with the objective to obtain detailed statistics of the turbulent mixed
convection along vertical heated and cooled walls.

a b
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Fig. 1 a Mean velocity profiles of the aiding flow along heated wall. b Mean velocity
profiles of the opposing flow along cooled wall
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Fig. 2 a Root-mean-square (RMS) velocity fluctuation profiles of the aiding flow along
heated wall. b RMS velocity fluctuation profiles of the opposing flow along cooled wall

Thus, our first objective is to predict turbulent mixed convective flow in the vertical plane
channel conducting DNS and to analyse the effect of buoyancy on the turbulent transport
mechanism in the vicinity of the wall. The governing equations are discretized using a sec-
ond order accurate finite volume method, which solves the incompressible Navier-Stokes
equations based on the Boussinesq approximation. By their nature, the DNS grid resolution
is fine enough, in order to resolve the whole range of spatial and temporal scales of the tur-
bulent flow. Consequently, we will compare our results obtained with the data provided by
Kasagi et al. (1997) and validate the accuracy of our simulations. Thereby, first DNS results
reproduce the mean velocity profiles (see Fig. 1a-b) and RMS velocity fluctuation profiles
(see Fig. 2a-b) in very good agreement with validation data by Kasagi et al. (1997). Addition-
ally, our DNS-data will serve for improving turbulent heat flux models for large-eddy simula-
tions (LES). Subsequently, our primary objective is to perform turbulent mixed convective
flows with the LES approach. Afterwards, we discuss and compare the results obtained,
which are performed with different subgrid scale (SGS) models. We will also consider latest
models, which are based on a dynamic and non-linear form of the SGS heat flux models
according to Peng et al. (2002).
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1 Accurate Flow Simulation using a Zonal Approach

When applied to flow problems concerning accurate convection of coherent flow structures and interaction
of these flow phenomena with complex aerospace configurations present day well established aerospace
CFD-codes are quickly stressed beyond their economic application limits as soon as the problem size is
increased to resolve more length scales of the flow structures within the flowfield, even when the scales
within the boundary layers and wakes are handled by RANS models. Flowproblems relevant to the
aerospace industry which can serve as example testcases are:

e airplane response to atmospheric gust or turbulence,
e trailing vortices or wakes from airplane wings and helicopter rotors,
e interaction of these vortices and wakes with tailplanes or trailing aircraft.

Reason that many current aerospace CFD-(RANS)codes are ill-suited for economic simulation of previous
flow problems is that these codes are second order accurate in space and as such too dissipative for good
feature resolution on meshes of practical density. On the other hand, methods of higher order accuracy
require smooth flow, which will contradict with discontinuities, like shocks, possible in transonic flows
around complex aircraft geometries. One solution is to apply a zonal approach illustrated in figure 1.

TP

-0.5 35S . : %

25 3 35 4

Figure 1: Zonal approach, above: the DLR compressible flow simulation code TAU-Grid in green matched
to the FLOWer4 Cartesian grid (in red) in the background-farfield region around the airfoil. below:
entropy-like colors depict large vortical structures in the wake of the airfoil at conditions comparable to
stall.
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Within this zonal approach, based on experience, that is best-practice, the flow domain of interest is
simulated with different discretization methods each being applied in those regions where their strengths
excel. In the implementation of this zonal approach presented here, the boundaries of the different
grids overlap, and the developing flow state is coupled in a strong sense in these overlapping regions.
Current development activity is part of the FOR1066 research project, Simulation of Wing and Nacelle
Stall. Among other project objectives computation of solutions to the first example testcase is targeted:
aerodynamic wing and aircraft response to non-uniform inflow.

2 CFD-method

The DLR TAU-code, a second order accurate method on unstructured hybrid grids, (see [Schwamborn],
is used for the regions of the flow close to the solid geometry. An improved version of the DLR FLOWer-
code (see [Raddatz]), FLOWer4 [Enk], is used on the structured or Cartesian parts of the mesh, in figure
1 colored red. In FLOWer4, discretization of the spatial terms in either the Euler or the Navier-Stokes
equations of fluid flow is done using compact finite difference schemes, or Padé schemes, as popularized
in [Lele], which, formally, can be up to tenth order accuracy in space when operating on Cartesian
meshes. Similar as suggested by Lele, FLOWer4 implements the convective terms with 3 point implicit
stencils, which reduces the computational complexity of the solver to solving tridiagonal matrixproblems
at the cost of being only fourth order accurate. As can be seen from the thick green and red lines, the
grids overlap at their boundaries where a code coupling module, (see [Spiering]), performs the exchange
of the fluid states and thus implements a strong volumecoupling based upon the Chimera technique

([Chesshire]).

3 Current Research and Development Activity

Present development of FLOWer4 includes the introduction of the volumecoupling interface. For simu-
lation of gusts new boundary conditions for inflow of standard (1 — cos())-gust models are implemented.
Precomputed, highly resolved, LES-solutions of atmospheric turbulence by the PALM-method from the
University of Hannover, [Raasch] are used to simulate the onflow of atmospheric turbulence. Results will
be presented for accurate gust- 2D-airfoil interaction. These results are used to compare and validate
results from previous lower fidelity gust-airfoil simulations. Finally, simulations of flow of the LES-data
of atmospheric turbulence around a full three-dimensional aircraft will be presented.
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Vortex Generators (VGs) have been used for a long time on many different aircraft. Typical-
ly, they are applied on aerodynamic surfaces, like wings or tail planes, to control flow separa-
tion either at high-lift or high-speed (buffet) conditions. In all these cases, the fundamental
idea is to create one or more trailing vortices that transfer momentum between the highly
stressed inner regions of the boundary layer and the flow further away from the surface.
Through this mixing, boundary layer separation can be successfully prevented or delayed. At
the same time, however, these vortices may create excessive parasitic drag when operating
at other flow conditions, like the cruise.

It is therefore of significant importance to carefully trade the expected benefits of VGs
against their potential off-design penalties. Current design methods to do so very often rely
on experimental test, either in the wind tunnel or even in flight test. Modeling VGs in CFD is,
however, often still a challenge. Some research has been invested into modeling either
some or all of the VG effects, either through volume-force models or by empirical ap-
proaches, respectively. Alternatively, one can resolve both the VG geometry and the resul-
ting vortex in CFD but this can be a very demanding task in terms of grid generation for cur-
rent RANS methods. Also, many RANS-type CFD methods are too dissipative to properly
resolve the vertical structures, especially inside the boundary layer.

In this work the application of the commercial Lattice Boltzmann CFD solver PowerFLOW on
several test cases for vane-type vortex generators is demonstraded. It is believed that this
tool is uniquely suited to enable the fully resolved simulation of vortex generators and similar
flow control devices due to some of its characteristic properties. Firstly, grid generation is
fully automated and robust, even for highly complexe models. Secondly, due to its very low
numerical dissipation and the inherently unsteady nature of the simulations is PowerFLOW
very well suited to simulate vortical flows.

S —— -

Figure 1 conventional vortex generators Figure 2 sub-boundary layer vortex generators

A first test case features an experiment where vortex generators are used to reduce a base-
line separation on a backward facing smooth ramp [1], see Figure 1. The simulations were
conducted both for conventional vortex generator with a height similar to the boundary layer
thickness and also for sub-boundary layer vortex generators with a height of 20% of the
boundary layer thickness.
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The agreement with the experimental pressure distributions at a number of spanwise posi-
tions is good. And example for those distributions is given in Figure 3, showing the compari-
son for the baseline separation (light colors) and the case with VGs (bold colors). Further
flow analysis, Figure 4, allows to gain a deeper understanding of the vortical structures
created by the VGs and how they behave further downstream.
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Figure 3 Comparison of pressure distributions Figure 4 Flow Visualization A2

As a second test case, a diverging S-duct [1] was simulated that has a flow separation in the
concave part of the second bend. Vortex generators were installed to reduce this separation
and increase the total pressure recovery of the duct. An illustration of the bend itself with the
VGs is shown in Figure 5. An examplary pressure distribution is depicted in Figure 6.
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Figure 5 Diverging S-duct with VGs installed Figure 6 Pressure distribution S-duct with VGs

Additional tests are planned on a three-element high-lift airfoil section with vortex generators
installed at the flap leading edge. Results for this case will be included in the final paper.

All validation cases tested so far indicate that the PowerFLOW tool employed here is very
well suited to facilitate the numerical simulation of vortex generators even on very complexe
models. The simulation of, for example, complete high-lift aircraft configurations including
these flow contorl devices seems possible.

[1] J. C. Lin, ,Control of Turbulent Boundary-Layer Separation using Micro-Vortex
Generators,” in 30th AIAA Fluid Dynamics Conference, 1999.
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Dynamic Inlet Distortion,“ AIAA 1996-3279, 1999.
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To approximate steady state solutions of the turbulent compressible Reynolds-averaged
Navier-Stokes equations multistage Runge-Kutta methods are established as smoothing
techniques within a FAS multigrid method. It was shown [3, 4] that almost all established
smoothers used in several flow solvers may be derived by diagonally implicit Runge-Kutta
methods and (e.g. for a three stage scheme) take the form :

WO = W
W =W~ CFL o, AtP "R(W )
WO =W Y _CFLa,AtP R (WD)
w® =w @ _cfr a AP R (W)
W) — W ®

Here W, R and P denote the variables, the residual function and a preconditioner. The pre-
conditioner is based on an approximation of the derivative of the residual function. Classical
methods well known in the CFD literature such as explicit Runge-Kutta or LU-SGS differ in
the number of stages and simplifications done in the derivative and linear solution methods,
when P is not directly invertible but the corresponding linear system must be solved ap-
proximately. The impact of the choice of the simplifications in the derivative as well as the
several iterative solution methods such as Jacobi, Gauss-Seidel and line Gauss-Seidel on
the robustness and efficiency of the flow solver is often an open issue. To better understand
the potential and deficiencies and the interplay of these components we perform an eigenva-
lue analysis of the different methods restricted to the linearized problem. Here we do not
follow the classical way by Fourier analysis applied to a model problem, but we exploit the
close connection of the Generalized Minimal Residual (GMRES) method and Arnoldi’s
method. By solving via GMRES the linearized problem spectral information of the low di-
mensional generated Hessenberg matrix approximates the eigenvalues of the precondi-
tioned full derivative of the residual function R.

We show spectral data for an approximate solution of the nonlinear problem after the density
residual has been reduced by 14 orders of magnitude. It is these eigenvalues which govern
the asymptotic convergence. As possible preconditioners we investigate the so called point
implicit [2] and line implicit [1] preconditioners as well as those based on a nearest neighbor
stencil. The latter ones are combined with different iterative solvers. Here the influence of the
iterative solution method is investigated. As multistage Runge-Kutta methods we consider
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classical methods with one, three and five stages. Furthermore, with respect to an agglome-
rated multigrid we show the impact of different coarsening strategies on the eigenvalue dis-
tribution. The results in the pictures below are based on the Common Research model of the
fifth AIAA drag prediction workshop with respect to the L3 hexahedral mesh.
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Preconditioned eigenvalue distribution for a preconditioner based on a nearest neighbor
stencil in combination with a three stage Runge method
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Eigenvalue distribution for one stage scheme: g,
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Preconditioned eigenvalue distribution for a preconditioner based on a nearest neighbor
stencil in combination with a one stage Runge method
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Over the past decades the aerodynamic shape optimization based on Computational Fluid Dynamics (CFD) has
been playing an increasingly important role in aircraft design. Given that many flow computations are required
within an optimization process it is important that efficient but still accurate numerical methods are used. Using
adaptive mesh refinement accurate flow solutions can be obtained with significantly reduced computational cost.
However, in order to "optimize physics instead of numerical errors", computations on solution-adapted meshes can
be used in an optimization process only, if the numerical flow solutions are of comparable accuracy.

In addition to allowing high-order flow solutions on unstructured and locally refined meshes, Discontinuous
Galerkin (DG) methods offer estimates of the discretization error in aerodynamic forces like the drag, lift or moment
coefficients. In this work, we present a new airfoil shape optimization algorithm based on adaptive higher order DG
methods with control of the discretization error [1]. In particular, each flow computation in the optimization process
is computed on a sequence of adjoint-based refined meshes specifically tailored to the accurate and efficient
approximation of the force coefficients, until the adjoint-based error estimate is below a prescribed error tolerance.
In addition, we use high-order discretizations in smooth parts of the solution and low-order discretizations combined
with local mesh refinement in non-smooth parts like near shocks [2]. This so-called hp-refinement is known to be
significantly more efficient than pure mesh refinement (h-refinement) or computations on fixed computational
meshes.

This optimization algorithm will be applied to a 2D benchmark problem proposed by the AIAA Design
Optimization discussion group. The problem is to minimize the drag coefficient of a modified NACAQ012 airfoil in
a transonic inviscid flow at Mach number 0.85 and zero angle of attack with the constraint that the thickness of the
optimized airfoil should not be smaller than that of the baseline shape. Based on the new optimization algorithm,
each flow solution required in the optimization loop is computed on the h- or hp-refined meshes until a prescribed
error tolerance of the error estimation is reached. 32 modified Bernstein polynomial functions are used to
parameterize the airfoil. The optimization is driven by the Sequential Quadratic Programming (SQP) algorithm
which can handle inequality constraints problems. Furthermore, the gradient of the objective function (drag) with
respect to the design variables in the SQP algorithm is computed via the adjoint approach while all the flow
computations, the adjoint computations, the mesh adaptation and error estimation are performed using the DLR DG
solver PADGE [3].

In the following, we compare the optimization results obtained on a hierarchy of globally refined fixed meshes,
on h-refined meshes and on hp-refined meshes. Figure 1(left) shows the resulting optimized airfoil shapes. Here, we
see that the constraint on the thickness is satisfied. For each of the airfoil shapes we performed a grid refinement
study (cf. the resulting h-refined meshes in Figure 2) and obtained grid converged drag coefficients and c,-
distributions (cf. Figure 1(right)). Here, we see that the shock located on the upper and lower side of the initial
NACAO0012 airfoil moves backwards to the trailing edge of the optimized airfoil shapes. Furthermore, like in other
publications on this test case (cf. e.g. [4] based on the elsA code) the c,-distribution in front of the shock on the
optimized airfoil shows some waviness. Figure 3 shows the (grid converged) drag coefficients obtained in the
optimizations performed on the fixed meshes, the h-refined meshes and the hp-refined meshes over the square root
of the degrees of freedom and over the computational cost. Here we see that the quality of the airfoil shapes
improves as the accuracy of the underlying flow solution increases. Furthermore, the largest gain (78.1% drag
reduction) obtained on h-refined meshes is much more than that (73.6% drag reduction) obtained on globally refined
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meshes while the largest gain (78.9% drag reduction) obtained on hp-refined meshes gives a further significant
reduction in the optimized drag coefficient value, the number of degrees of freedom as well as the computational
cost of the whole optimization process. Here, we see that hp-refinement offers the best drag reduction to cost ratio.
In fact, the best aerodynamic performance has been obtained on the hp-refined meshes with a prescribed
discretization error tolerance of 1e-4 for which the resulting airfoil shape and c,-distribution are shown in Figure 1.

[1] Li D, Hartmann R. Adjoint-based airfoil optimization with discretization error control. Int. J. Numer. Meth. Fluids. In review.
[2] Leicht T, Hartmann R. Error estimation and hp-adaptive mesh refinement for discontinuous Galerkin methods. Adaptive
High- Order Methods in Computational Fluid Dynamics, Advances in Computational Fluid Dynamics, vol. 2, Wang ZJ(ed).
Chap. 3, World Science Books, 2011; 67-94.

[3] Hartmann R, Held J, Leicht T, Prill F. Discontinuous Galerkin methods for computational aerodynamics — 3D adaptive flow
simulation with the DLR PADGE code. Aerosp. Sci. Technol. 2010; 14:512-519.

[4] Carrier G. et al. Gradient-based aerodynamic optimization with the elsA Software. 52nd AIAA Aerospace Sciences Meeting,
SciTech, 2014, AIAA-2014-0568, Jan. 2014.
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Figure 1. (Left) Comparison of the initial airfoil shape and the final optimized shape obtained on the finest fixed
mesh, h-refined meshes with error tolerance 5e-4 and hp-refined meshes with error tolerance 1e-4, and (right)
comparison of the corresponding recomputed c,-distributions.
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Figure 2. Adjoint-based refined meshes obtained in the grid convergence study for (left) the initial modified
NACAO0012 airfoil and (right) the best airfoil shape optimized on h-refined meshes.
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Figure 3. Optimized drag coefficient values obtained on three different fixed meshes, and on the h-refined and hp-
refined meshes for different error tolerance over (left) the square root of the number of degrees of freedom, and
(right) the computational cost of the whole optimization process.
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Matthias Lihmann
Rainer Alewelt
Airbus Operations GmbH
Airbus Allee 1, 28199 Bremen
Matthias.luehmann@airbus.com

Die industrielle Anwendung komplexer numerischer Daten erfordert einen Validie-
rungs-Prozess um Qualitatsanforderungen im numerischen Produktionsprozess ent-
sprechen zu konnen. Eine Validierung der numerischen Ergebnisse erlaubt erst ei-
nen gesicherten Einsatz der numerischen Rechenverfahren und gibt damit die Mog-
lichkeit Rechenverfahren routinemalig einzusetzen. Fur die Validierung aerodynami-
scher Berechnungen sind experimentelle Daten aus Windkanaluntersuchungen wie
auch Freifluguntersuchungen von Bedeutung. Bei experimentellen Untersuchungen
liefern instationare Druckaufnehmer zeitlich hochauflésende Daten, die mit Ergebnis-
sen instationarer numerischer Simulationen verglichen werden konnen.

In diesem Zusammenhang macht die Verfligbarkeit entsprechender Daten Untersu-
chungen fur die Counter-Rotating Open Rotor Konfiguration Z08 mdglich. Diese Kon-
figuration wird im Rahmen neuer Antriebskonzepte basierend auf dem Open Rotor
(CROR) Konzept untersucht. Fur die Untersuchungen wird bereits zunehmend auf
den Einsatz numerischer Rechenverfahren zurlickgegriffen, Berechnungen erfolgen
dabei unter Verwendung hybrider Rechennetze und der Chimera-Netz-Technik.
Experimentelle Daten sind fir diese Konfiguration an unterschiedlichen spannweiti-
gen Positionen der Rotorblatter verfugbar (Bild 1). Fur jede dieser Positionen wurden
zeitabhangige Absolutdriicke gemessen.

FR Kulite Stations and Surface Mesh RR Kulite Stations and Surface Mesh

Bild 1.: Rechennetz mit Darstellung der experimentellen Kulite Positionen.
Erste Validierungen anhand von integralen experimentellen Daten wurden bereits

durchgefuhrt. Damit ergibt sich fur diese Konfiguration die Méglichkeit eine Validie-
rung auf instationare Daten auszudehnen.
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Das Windkanal Modell ist eine isolierte CROR Pusher Konfiguration, welche ein
CROR Antriebssystem reprasentiert. Der vordere Rotor ist mit 11 und der hintere
Rotor mit 9 Blattern ausgestattet. Das Windkanalmodell besteht aus der Triebwerks-
gondel, den beiden Rotoren, dem Pylon und einer Stielaufhangung.

Die CFD Berechnungen erfolgten mit dem Strémungsldser Tau [1], Rechennetze
sind mit den Netzgeneratoren Centaur [2] und Solar [3] erzeugt.

Die Messung der instationaren Druckaufnehmer erstreckt sich Uber einen Zeitraum
von ca. 5 Minuten.

Filterprozesse sind erforderlich um experimentelle Daten derart aufzubereiten, dass
Storungen wahrend der Datenaufnahme beseitigt werden. Als Hilfsmittel zur Daten-
aufbereitung und zum Vergleich experimenteller und numerischer Daten werden FFT
Analysen eingesetzt. Der direkte Vergleich von Druckbeiwerten zeigt fur verschiede-
ne Drucksensorpositionen gute Ubereinstimmungen mit experimentellen Daten, al-
lerdings kdnnen an einigen Positionen auch Abweichungen festgestellt werden (Bild
2).

1 1 L 1 1 L L L 1 L 1 1 1 1
Q Q. ooz=2 Q.0o04 Q. o0s Qo2

Bild 2.: Vergleich experimenteller und numerischer Ergebnisse.

Schwerpunkt der Untersuchungen ist der Vergleich instationarer Ergebnisse von nu-
merischen Simulationen mit experimentellen Daten. Abweichungen werden dabei
untersucht und als Mdglichkeit gesehen um Qualitatsanforderungen an den numeri-
schen Prozess festzulegen. Ziel ist es zugleich instationare experimentelle Ergebnis-
se in einen numerischen Validierungsprozess einzuschliel3en.

[1] A. Beckert, T. Gerhold, G. Gunther, D. Schwamborn, K. Weinman, "Applicati-
on of the DLR-TAU Code to Fluid-Structure Interaction on Hybrid Grids", Proceedings
of ECCOMAS 2000, Barcelona, 11.-14. September 2000

2] Daten verfugbar unter CentaurSoft, "CENTAUR", www.centaursoft.com
[3] M Leatham, S Stokes, J A Shaw, J Cooper, J Appa, T A Blayloc. Automatic
Mesh

Generation for Rapid-Response Navier-Stokes Calculations, AIAA Paper 2000-2247,
2000.
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The course correction of a high-speed vehicle or a projectile can be done by unbalancing the
pressures exerted on its body surface during the flight. When the vehicle flies without any
angle of attack, the pressures distributed on its surface, balance one another out. The
generation of asymmetries in the pressure distribution leads to a deviation of the high-speed
vehicle from its original trajectory and thus can be used for steering it.

Various techniques have been developed for steering supersonic vehicles and projectiles.
Examples of such are: surface spreading techniques like pin based actuators or
pyrotechnical mechanisms. One steering concept for a supersonic projectile proposed by ISL
consists in producing the asymmetry of the flow variables around it by electric discharges
generating plasma on its surface. For this purpose a DC plasma actuator has been
developed at ISL. The actuator induces arc discharges by using a low-voltage generator,
capable of delivering a power controlled electric discharge between the electrodes installed
flush with the projectile surface. The absence of mobile parts and the repetitive action of
discharges are the main advantages of this technique. Since 2005, series of experiments in a
wind tunnel and in a shock tunnel dealing with the guidance of a supersonic projectile by
using a plasma actuator have been performed. The experiments demonstrate that a plasma
actuator is capable to produce a sufficient angular deviation of a fin-stabilized projectile and
thus can be used for improving the accuracy of ammunitions. [1], [2]

Although many experiments have been carried out in the vicinity of the plasma discharge,
there is still a lack of comprehension of the detailed physics of an electric arc discharge in
interaction with a supersonic flow. Further theoretical investigations involving numerical
simulations could certainly help to increase the knowledge in this subject. For this purpose,
the research project presented here was initiated. The objective of the work is to develop a
numerical model, capable to simulate an electric arc discharge generating plasma in
interaction with a gas flow.

The use of a numerical method requires the definition of a detailed mathematical model of
the system under investigation. The definition of the mathematical model is the current status
of the work briefly presented in this paper. This process includes a specification of a suitable
plasma model for an arc discharge, released at atmospheric pressure. Such arc discharges
operate close to thermodynamic equilibrium and are usually described using models of local
thermodynamic equilibrium (LTE). However, in many cases the assumption of a local
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equilibrium is violated with the result, that the electron temperature and heavy particle
temperature are different. In order to have a more detailed physical model of an electric arc
discharge an assumption of a thermodynamic non-equilibrium (NLTE) is reasonable. An
NLTE-assumption allows different temperatures between electrons and heavy particles to be
considered, which means that the plasma is characterized by two or more species of
different temperatures. This fact is taken into account in the mathematical model, to be used
in this project. The basic structure of the mathematical model under investigation consists of
two sets of differential equations: the conservation equations of fluid dynamics and the set of
electromagnetic equations. Both sets of equations are coupled by production terms, such as
the Lorentz force. A species conservation equation is included in the set of equations in order
to model two species: electrons and heavy particles. Since different temperatures between
the electrons and heavy particles are allowed, two energy conservation equations are
included in the mathematical model, one for each species. Additional source terms are
incorporated into the conservation equations in order to model plasma-specific effects like
energy losses due to ionization, joule heating or electron-heavy-particle energy exchange.
The completed mathematical model will be implemented in a URANS approach with
turbulence modeling for the numerical simulation of the interaction of the electric arc
discharge with the cross flow of a projectile. [3], [4], [5]

The next steps of the ongoing work are to choose a suitable CFD code, to modify and
complete it as needed, and to conduct first simulations. CFD codes under consideration are
OpenFOAM and the DLR TAU code. The validation of the CFD model will be carried out by
comparing the numerical results with the experiments. For this purpose several test cases
have been defined and experimentally investigated. These are experiments conducted on a
flat plate (Figures 1 and 2) and on a projectile in subsonic and supersonic flow regimes, at
different angles of attack, with and without a plasma discharge. If required, further
experiments will be conducted to obtain additional data for validating the numerical model.

Figures 1 and 2 present pictures of differential interferometry of an electric discharge
interacting with the subsonic cross flow over a flat plate. The recording is shown twice on
each picture, because a large separation Wollaston angle is used in order to increase the
sensitivity of the setup on the density gradient.

Figure 1: Electric discharge generated on a flat plate; U.,=40 m/s, a,=0°, stored electric
energy 96 J, current limitation 10 A.

Figure 2: Electric discharge generated on a flat plate; U.=40 m/s, ay=-5°, stored electric
energy 96 J, current limitation 10 A.
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Bei grolen Schiebewinkeln tritt das Problem auf, dass Stromung am Seitenleit-
werk von Transportflugzeugen mit konventioneller Leitwerksgeometrie sehr kom-
plex wird und teilweise ablost. Bei einigen Flugzeugmustern ist daher zwischen
Rumpf und Seitenleitwerk eine Verkleidung angebracht, die derart gestaltet ist,
dass bei grolen Anstellwinkeln ein Wirbel provoziert wird, der ahnlich wie beim
sogenannten Strake-Effekt beim Tragfligel die Strdmung positiv beeinflusst.

Zur Klarung dieser Problematik werden CFD Rechnungen fir ein isoliertes generi-
sches Seitenleitwerk mit bezlglich der GroRe unterschiedlich ausgefuhrten Sei-
tenleitwerksrumpfverkleidungen (Dorsal Fin) durchgefiihrt.

Bild 1: Parametrisch genierierte CAD-Modelle eines generischen Seitenleitwerks mit
verschiedenen Dorsal Fins

Neben der Untersuchung der Stromungseffekte, liegt ein Hauptaugenmerk auf der
Erstellung einer stabilen und weitgehend automatisch ablaufenden Simulations-
kette, beginnend bei der Geometriegenerierung mit CATIA, bis zur Analyse der
Simulations-Ergebnisse. Zur Generierung der Netze, die entsprechend den zu
erwartenden komplexen Stromungsworgangen, sehr fein sein muissen, wird der
hybride Netzgenerator von CENTAURSoft verwendet. Um ausserdem eine kon-
stant Qualitat der Netze zu gewahrleisten, wird der zu vernetzende Raum um das
Leitwerk in Module aufgeteilt, die unabhangig voneinander vernetzt werden. Bei
Geometrievariationen wird nur in dem Modul ein neues Netz generiert, welches
von der Anderung der Geometrie betroffen ist.

Samtliche Stromungsberechnungen wurden mit dem DLR RANS-Verfahren TAU
fiir Ma. =0.2 in einem Schiebewinkelbereich von 9" bis 17" durchgefiihrt. Der Sei-
tenruderausschlag betragt in allen Fallen 30 Die untersuchten Geometrien, ins-
gesamt 5, unterscheiden sich in der Lage des Schnittpunkts des Dorsal Fin mit
der Nase des Seitenleitwerks.
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Die Auswertung der CFD-Rechnungen zeigt, dass bei 9° Schiebewinkel bereits
abgeléste Strdmung vorliegt und die Seitenkraft bis 11" abféllt. Dariiber hinaus ist
aber eine signifikante Zunahme der Seitenkraft bei grofder werdendem Dorsal Fin
zu verzeichnen.

—+—— C,Nose Split 0.05
—=—— C,Nose Split 0.10
| C,Nose Split 0.15
13 | —+-—— C,Nose Split 0.20
———— C,Nose Split 0.25

Bild 2: Seitenkraftbeiwert liber Schiebewinkel fiir verschiedene Dorsal Fin Geometrien
Entsprechend spiegelt sich dieses Ergebnis in der Darstellung der Volumen-
stromlinien wieder, wobei bei der Geometrie mit dem grolRten Dorsal Fin ein
starker Wirbel angerissen wird, der nahezu das gesamte Stromungsfeld positiv

cp: 2 -15 -1 -05 0 05 1

cp: 2 -15 1 05 0 05 1

Bild 3: Stromliniendarstellung bei 15° Schiebewinkel fiir Nose Split 0.05 und Nose Split 0.25

beeinflusst.

Gegenwartig ist die beschriebene Simulationskette bis auf die Nachfiihrung von
Quellen im Schritt Netzgenerierung automatisiert. Sobald dieser Punkt gelost ist
sollen weitere geometrische Parametervariationen durchgefihrt werden. Entspre-
chende Parameter, die Grundriss und Querschnittsform des Dorsal Fin definieren
sind bereits im parametrischen CATIA-Modell vorgesehen.
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Problem Statement:

Robust and fast time integration is a key ingredient for numerical flow simulation, and multi-
grid represents one of the most powerful algorithms. Efficient multigrid requires a good
smoother on the different grid levels, and Implicit Runge-Kutta (IRK) time integration meth-
ods were proposed as suitable smoothers [1,2,3,4]. Employing Symmetric Gauss-Seidel
(SGS) sweeps as preconditioning procedure in the Runge-Kutta (RK) scheme, superior con-
vergence rates were achieved with respect to standard solution techniques [1,2,3,4]. Howev-
er, IRK methods also have some intrinsic drawbacks:

First, due to the sequential, recursive SGS sweeps, efficiency depends on the sweeping path
through the domain, and the explicit nature of RK schemes is lost. Parallelization and vector-
ization of such algorithms may be problematic, and non-recursion and explicitness will be a
necessity for exploiting future massively parallel high performance computing hardware with
SIMD (Singe Instruction, Multiple Data) architectures.

Second, for good damping properties, the Jacobian on the left hand side (LHS) of the IRK
scheme should resemble the right hand side (RHS) spatial discretization as closely as possi-
ble, and usually the exact Jacobian of a first order discretization is used. The implicit scheme
then depends on the specific discretization of the RHS, and a change in RHS discretization
may also require a change in the LHS operator. Thus, an LHS operator being at least formal-
ly independent of the RHS discretization scheme may be advantageous.

Third, the convergence properties depend substantially on the number of SGS subiterations
for solving the linear system in the implicit preconditioning step. However, increasing the
number of subiterations also increases total CPU time, and finding the appropriate compro-
mise between the number of subiterations and total CPU time is not straightforward. Thus, it
would be advantageous if the number of subiterations can be increased without a steep in-
crease in total CPU time.

Objective:

The sequential sweeping procedure of the SGS scheme in the IRK method of Ref. [1,2] shall
be made amenable to parallelization and vectorization. The LHS-operator shall be reformu-
lated to be formally independent of the actual spatial discretization. The effort required for
subiterations shall be reduced to gain flexibility in defining the number of subiterations. For
all intended modifications, the influence on convergence properties and required CPU time
shall be assessed using the test case used in Ref. [1,2] (RAE2822, Case9, 320x64 C-grid).

Strategy:

First, to make the IRK scheme amenable to parallelization and vectorization, the lexicograph-
ic SGS sweeping is replaced by a red/black Gauss-Seidel (RB-GS) iteration procedure. RB-
GS is well known [5], and it is easily applicable in the context of structured meshes as used
in this study. The absence of recursion in RB-GS allows straightforward parallelization and/or
vectorization.

Second, the LHS operator will be simplified. In Ref. [1,2,3,4], the Jacobian of the LHS opera-
tor is based on an exact 1* order representation of the RHS spatial Roe-type discretization,
which was found crucial for performance. To make the IRK scheme formally independent

of the RHS-discretization, in the 1* order Jacobian the off-diagonal entries of viscous terms
and terms related to artificial dissipation are dropped, and on the diagonal the corresponding
spectral radii are employed.
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Third, to reduce the amount of CPU time spent for additional subiterations, after 2 subitera-
tions with RB-GS, additional subiterations are only performed on a set of points selected by
the magnitude of the RHS residuals. The point selection criterion requires the corresponding
RHS residual to be above 1/100 of the maximum residual at the particular RK-stage.

Results:

Results are obtained on the basis of the 3-stage IRK-scheme and 2" order Roe-upwind dis-
sipation of Ref. [1,3]. For the conventional IRK scheme with SGS preconditioning, Table 1
summarizes performance as a function of the number of subiterations per stage of the RK-
scheme. Table 2 shows the performance of IRK when using RB-GS. Note when comparing
these results that 1 SGS sweep covers the whole domain, whereas one RB-GS sweep only
involves half of the number of points. Consequently, 2 subiterations of SGS may be regarded
as being equivalent to 4 subiterations of RB-GS, which is confirmed by the similar number of
multigrid cycles and CPU time required. Note for both methods the substantial increase in
CPU time when increasing the number of subiterations.

# Subiterations 2 4 6 8 12 # Subiterations 2 4 6 8 12
#MG-Cycles 92 83 80 79 78 # MG-Cycles - 87 81 78 78
CPU time [s] 63 91 121 152 224 CPU time [s] - 69 86 104 148

Table 1: Performance with SGS (exact 1 order Jacobian) Table 2: Performance with RB-GS (exact 1 order Jacobian)

Tables 3 and 4 show the performance of the scheme with simplified Jacobian for SGS and
RB-GS sweeping, respectively. The number of MG-cycles is substantially increased by about
a factor of 2.5, however due to the lower computational effort CPU time only increases by
about 30% on average. Note that the failure of RB-GS with 2 subiterations would correspond
to applying conventional SGS with only 1 subiteration.

# Subiterations 2 4 6 8 12 # Subiterations 2 4 6 8 12
# MG-Cycles | 208 195 193 192 191 # MG-Cycles - 220 217 216 217
CPU time [s] 84 108 136 168 226 CPU time [s] - 106 133 160 215

Table 3: Performance with SGS (simplified 1° order Jacobian) Table 4: Performance with RB-GS (simplified 1* order Jacobian)

In Table 5, the performance of RB-GS with simplified Jacobian and 2 global subiterations,
and additional subiterations on a domain adapted to the size of the residuals is displayed.
The gradient of CPU time increase is substantially lower as in Tables 1 - 4. Note that despite
there is no inherent connectivity in the local set of selected points, the scheme is now stable
with only 2 global subiterations, and CFL numbers could remain at 10*. The benefit of in-
creasing the number of local subiterations beyond 6 is small, however due to the low CPU
time a large flexibility in defining a suitable number is established.

# Local Subiterations 2 4 6 8 12
# MG-Cycles 326 223 222 221 221
CPU time [s] 125 96 102 112 123

Table 5: Performance with RB-GS, 2 subiterations in full domain (simplified 1* order Jacobian)

Future Work:

In addition, the performance of standard Jacobi iteration will be compared to the schemes
shown above. Studies will be performed for all methods to investigate the influence of mesh
density by using a 640x128 mesh. To show the applicability to a larger range of problems,
the methods will be applied to different airfoil cases with incompressible and laminar flow.

Literature:
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In the last years the combination of large—eddy simulations (LES) and unsteady Reynolds—averaged
Navier—Stokes (URANS) to hybrid models has become popular to predict complex flows with reasonable
computational effort and high accuracy [1]. For wall-bounded flows the basic concept of the present
hybrid LES-URANS approach is to resolve the large unsteady vortical structures such as separation,
reattachment or vortex shedding, whereas URANS is performed in the near—wall region. Due to the
enormous computational costs to resolve the immediate vicinity of the wall within the LES mode, the
URANS formulation plays a dominant role to reduce the costs and to guarantee appropriate results. In
order to take the strong anisotropy of the Reynolds stresses into account, an explicit algebraic Reynolds
stress model by Wallin and Johansson [8] is used in the URANS domain of the hybrid approach. The
non—closed terms of the URANS mode, i.e., the production, the diffusion and the dissipation term are
adequately modeled (see Jaffrézic and Breuer [2] and Schmidt and Breuer [5, 6]). Owing to the description
of the near—wall region by URANS, the modeling approach of the LES mode is less sophisticated since a
large part of the energy spectrum in the core of the flow is resolved. Following the one—equation concept
of the URANS mode, a one—equation subgrid—scale model is applied for the LES mode. The location
of the interface is determined based on instantaneous flow quantities, which facilitates the automatic
selection of the appropriate method (URANS or LES) based on the current flow properties. Thus, the
correct switching behavior between both modes is ensured. The interface definition was already validated
for internal as well as external flows [2,5, 6].

Since the development of many flows strongly depends on the inflow conditions, the formulation of
feasible conditions is a crucial research topic. A procedure such as the precursor simulation is able to
deliver appropriate inflow conditions, but this method is limited to simple inflow geometries. A similar
conclusion can be drawn for the application of periodic boundary conditions in streamwise direction
circumventing the inflow challenge. The synthetic generation of spatially—developing inflow data is a
proper way to take the turbulent inflow behavior at high Reynolds numbers into account. Several concepts
were developed and the recent review by Tabor and Baba—Ahmadi [7] offers an overview of different
synthetic methods as well as precursor simulations.

Methods to generate synthetic turbulent inflow data provide a high potential for the application
within complex geometries or topologies which do not offer a homogeneous flow direction. Klein et al. [3]
proposed a method for generating turbulent inflow data based on a digital filter which depends on
statistical properties. These spatial and temporal correlations and the resulting length and time scales
allow a simple adjustment on the flow situation of the particular test case. The realization of appropriate
two—point correlations (in space) and autocorrelations (in time) is achieved by a series of random numbers
rm with zero mean and unity variance and the definition of u,, = ZSZ_N by "m + n, where by, are the filter
coeflicients and N describes the support of the filter. At this stage the velocity u,, is a spatially non-
correlated velocity signal at the inlet with a defined autocorrelation. In order to use this procedure for a
time-dependent two-dimensional inflow plane of a three-dimensional flow prediction, the one-dimensional
filter coefficients b, must be rewritten as the three-dimensional filter coefficients bi = b; - b; - bi. To link
all three velocity components by cross—correlations and thus to guarantee a realistic inflow behavior, the
method by Lund et al. [4] is used.

156



2 Hybrid LES-URANS methodology with synthetic turbulent inflow conditions

The evaluations in the full paper will start with the fully developed plane channel flow. First, a detailed
evaluation of the length and time scales of the flow data at different Reynolds numbers predicted with
the help of periodic boundary conditions is carried out based on two—point correlations. These scales are
used to generate appropriate synthetic inflow data which can be directly compared with inflow data from
the precursor simulation (see Fig. 1).

U/U,

Fig. 1. Instantaneous snapshot of the streamwise velocity at the inflow plane of the fully developed plane channel
flow generated by the inflow generator (left) and predicted by LES (cross—section) with periodic streamwise
boundary conditions (right).

The second objective is the application of the described inflow generator to the flow past the SD7003
airfoil at a Reynolds number of Re. = 6 x 10* and an angle of attack of a = 4° applying various turbulence
intensities. As earlier investigations [5, 6] of the airfoil flow without inflow turbulence have shown, the
turbulence level has a strong impact on the flow field along the airfoil and makes the comparison between
experimental findings and numerical results difficult. Hence, the focus for this demanding test case is the
analysis of the influence of the turbulence level and the resulting impact on the laminar separation bubble
and the transition onset. In contrast to other applications of the inflow generator by Klein et al. [3] the
fully developed plane channel flow as well as the SD7003 airfoil flow are predicted based on the hybrid
LES-URANS method described above.
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Im Rahmen aeroelastischer Simulationen mittels partitionierter Verfahren, wie sie in der In-
dustrie vordergrindig zum Einsatz kommen, ist die korrekte raumliche Interpolation von ae-
rodynamischen Kréaften und strukturdynamischen Verschiebungen zwischen den an der Me-
diengrenze unterschiedlich diskretisierten Stréomungs- und Strukturnetzen nach wie vor ein
bedeutsames Problem — insbesondere, da die im industriellen Kontext verwendeten Stro-
mungs- und Strukturnetze durch die Berlcksichtigung immer weiterer Geometriedetails fort-
laufend komplexer werden.

In der Literatur seit langem veréffentlichte konventionelle Ansatze zur Losung des
rdumlichen Kopplungsproblems auf der Basis von Punkt-zu-Punkt- oder Punkt-zu-Element-
Zuordnungen, wie z.B. [1], erweisen sich jedoch in aeroelastischen Simulationen, ungeachtet
anderer Nachteile?, je nach Grad der Diskretisierungsunterschiede zwar als effiziente, aber
oft nicht hinreichend robuste Methoden. Alternative netzfreie Anséatze basierend auf einer
Least-Squares-Formulierung mit globalem Ansatzpolynom, wie vorgestellt von Wendland et
al. in [2], bieten oftmals Abhilfe, sind aber in Bezug auf Speicher- und Rechenzeitbedarf?
vielfach zu aufwendig, zumindest ohne Nutzung des Partition-of-Unity-Konzepts [3,4]. Infol-
gedessen muss bei industrierelevanten Konfigurationen der hohe Ressourcenbedarf oft
durch eine Reduktion der Interpolationsgenauigkeit gemindert werden. Ein zu [2-4] alternati-
ver, weit ressourcen-schonenderer, netzfreier Ansatz wurde von Quaranta et al. [5] vorge-
stellt. Er basiert auf einer mit radialen Basisfunktionen (mit kompakten Trager) gewichteten
Moving-Least-Squares-Formulierung mit lokalem Ansatzpolynom. Im Gegensatz zum Ansatz
aus [2] missen dabei zwar viele, allerdings nur sehr kleine Gleichungssyteme® zur Berech-
nung der Kopplungsmatrix gelést werden. Dies mindert die mit dem Ansatz erzielte Interpola-
tionsqualitat allerdings in keiner Weise [6]. Sie ist mindestens gleichwertig zum Ansatz aus
[2], wenn nicht sogar in manchen Fallen besser [6].

In [5,6] wird die Interpolationsmethode von Quaranta et al. in der sequentiellen Ver-
sion vorgestellt. Dieser Beitrag behandelt die grundlegenden Eigenschaften der Methode von
Quaranta et al. im Vergleich zum Ansatz von Wendland et al. [2-4], sowie insbesondere die
Parallelisierung der Methode im Rahmen der FlowSimulator-Simulationsumgebung. FlowSi-
mulator ist eine von DLR, Airbus und weiteren Beteiligten entwickelte Softwareschnittstelle
zur massiv parallelen Simulation, speziell von multidisziplindren Problemen. Wesentliche
Schwierigkeit bei der Parallelisierung des Ansatzes von Quaranta et al. ist die Suche nach
den fir die Interpolation relevanten Stiitzstellen innerhalb eines jeweiligen kompakten Tra-
gers in den mittels Gebietszerlegungsverfahren zerteilten Kopplungsnetzen. Das in diesem
Zusammenhang verfolgte Parallelisierungskonzept, das die Unabhangigkeit des Ansatzes
von der zu Grunde liegenden Gebietszerlegung gewéhrleistet, wird in seinen Bestandteilen

1Ben('jtigt Netzkonnektivitatsinformationen

’Die Methode bedingt die Invertierung einer (N+Q) x (N+Q)-Matrix und anschlieBender Multiplikation
der Inversen mit einer M x (N+Q)-Matrix mit M als Anzahl der Oberflachenpunkte des Strdmungsnet-
zes, N als entsprechende Anzahl auf Strukturnetzseite und Q als Anzahl der Monome des Ansatzpoly-
noms.

*Die Systemmatrix des zu I6senden Gleichungssystems hat jeweils die Grof3e n x Q mit Q als Anzahl
der Monome des Ansatzpolynoms und n als Anzahl lokal verwendeter Stitzstellen
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vom Beitrag dargelegt. Die prinzipielle Funktionsféahigkeit des parallelen Algorithmus, sowie
dessen parallele Performance werden anhand von ausgewdahlten Testfallen mit aufsteigen-
der Komplexitat nachgewiesen (siehe Testfallbeispiele in Abb. 1 und 2).

Die Interpolationsmethode von Quaranta et al. wurde dariiber hinaus in ein Verfah-
ren zur bauteil-basierten Kopplung eingebettet, welches einen physikalisch korrekten Trans-
fer aeroelastischer Kopplungsgréf3en bei Mehrkomponentenkonfigurationen gewabhrleistet.
Der Beitrag zeigt die Verifikation des resultierenden Gesamtalgorithmus in Anwendung auf
eine Hochauftriebskonfiguration.

S

DisplacementY: 0.02 0.06 0.1 0.14 0.18

Vorgegebene

Verschiebung Partitionierung des

CSM-Netzes

|

~ Verformte Lage

Unverformte
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Partitionierung des
CFD-MNetzes

Interpolierte
Werschiebung

Abb. 1: Anwendung der parallelisierten Interpolationsmethode von Quaranta et al. [5,6] auf ein
Fligelmodell in Lastabminderungskonfiguration (kombinierter Querruder- und Spoilerausschlag)

-
unverformte Fligelkonfigurationen

Abb. 2: Anwendung der parallelisierten Interpolationsmethode von Quaranta et al. [5,6] auf ein gene-
risches Flugelkastenmodell
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We present an improved numerical wall function method for RANS simulations using the
Spalart-Allmaras model for isothermal aerodynamic flows with separation and reattachment.
We consider flows where separation is induced by an adverse pressure gradient on a smooth
surface or caused by a corner in the geometry.

Low-Re turbulence models like the Spalart-Allmaras model (SA-model) in Reynolds-averaged-
Navier-Stokes (RANS) computations require so called low-Re grids in which the mesh re-
quires a first node located at Y*[1] = 1 to resolve the near-wall behavior. Here Y* =Y u, /v
with normal distance to the wall Y, friction velocity u, and kinematic viscosity v.

Fluid dynamical problems in industrial applications consist of complex geometries and are in
need for high level automation of the computational processes. In this context it is often not
possible to use appropriate low-Re meshes due to time-constraints and to properties of au-
tomatic mesh generators. Furthermore low-Re meshes increase the numerical stiffness in the
RANS equations and therefore worsen the convergence behavior resulting in high computa-
tional costs.

On meshes which do not resolve the viscous sub layer near the wall i.e. cells next to the wall
with Y*[1] > 1, it is still often possible to get sufficiently accurate results using wall func-
tions. They allow for a significant reduction of the mesh points for boundary layers and re-
duce the stiffness of the flow problem. But often standard and hybrid universal wall functions
give for complex flow phenomena like pressure induced separation or non-isothermal effects
prominent in industrial applications not the needed accuracy.

We consider a numerical approach to improved wall function modelling o |
based on [2] implemented in the open source C++ library OpenFOAM. globales Gitter (3D)
The numerical wall function model solves one-dimensional simplified
boundary layer equations in wall-normal direction which include the

pressure gradient and the effect of the mean inertial terms.

The two dimensional boundary layer equation is simplified and inte- (f‘ =If“1
grated on embedded one-dimensional subgrids from the boundary 8 VN = VI
surface wall node to the wall adjacent cell node. We treat the pressure Un— 0 ¢ Subgitter (1D)
gradient term as constant near the wall and develope and compare 173;0 g

different approximations for the convection terms. To account for ef- . —

fects in the turbulent viscosity the momentum boundary layer equation

for the tangential velocity is coupled with a boundary layer equation Figure 1: Sketch of the
for the turbulence field within the Spalart-Allmaras turbulence model. gr’:]eb‘gggzgsv:/‘;ﬂa;;ggg;'td
The wall functions couple to the global SIMPLE based flow solver via g5 with boundary condi-
dirichlet boundary conditions (fig.1). Different blending strategies are tions for the coupled one
investigated to enhance robustness and convergence behavior. The dimensional boundary
numerical wall functions use only local data thus allowing for efficient 'Y eduations

massive parallelization on unstructured meshes (compare [1]).
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We apply these new nu-
merical wall functions to
different turbulent sta-
tionary flows and geome-
tries and compare them to
standard treatment like
Spalding's wall function
and with solutions on low-
Reynold meshes. The re-
sults show significant im-
provements for the pre-
diction of the friction coef-
ficient at local flow accel-
eration and separation
due to an adverse pres-
sure gradient for the flow
over a smoothly con-
toured ramp (fig.3) [4]
and the NACA 4412 airfoil
as well as in the recircula-
tion and reattachment
zone of a backward facing

step (fig.2) [3].

The improved wall func-
tion will be analysed in the
calculation of the three
dimensional turbulent flow
around the Ahmed body
and will be applied to
complex cases relevant
for automobile industry.

It is planned to extend the
method to non-isothermal
flow problems and differ-
ent kinds of turbulence
modelling.
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Thema: Entwicklung eines Verfahrens zum vollautomatischen Lochschneiden in TAU

Ausgangssituation: In numerischen Stromungssimulationen kann die Technik Uberlappen-
der Netze (auch Chimaren-Technik genannt) genutzt werden, um beispielsweise die Netzge-
nerierung bei komplexen Konfigurationen zu vereinfachen oder Relativbewegungen von Kor-
pern zu realisieren. Damit Punkte eines Netzblocks von der Strdbmungsberechnung ausge-
schlossen werden, wenn sie sich im Inneren eines Kdrpers eines anderen Netzblocks befin-
den, wird zusatzlich ein sogenanntes Lochschneide-Verfahren bendétigt. Im DLR-TAU-
Code [1] ist hierzu ein halbautomatisches Lochschneide-Verfahren implementiert, welches in
der Lage ist, die auszuschlieRenden Netzbereiche anhand von vorab generierten Lochdefini-
tionsgeometrien zu ermitteln. In Abbildung 1 sind die daraus resultierenden Interpolations-
rander an einer beispielhaften Fligel-Klappen-Konfiguration dargestellt. Die Lochdefinitions-
geometrien mussen jedoch durch den Nutzer passend zum Netz erstellt werden, was insbe-
sondere bei komplexen Konfigurationen wie vollstdndigen Hubschraubern einen nicht zu
vernachlassigenden Aufwand darstellt.

Ziel: Um das Aufsetzen von Strémungssimulationen mit Verwendung der Chimaren-Technik
zu vereinfachen, wird ein Verfahren zum vollautomatischen Lochschneiden im DLR-TAU-
Code implementiert. Dabei sollen alle Punkte der Netzblécke, die sich in den jeweils anderen
Blécken innerhalb eines Koérpers befinden, von der Strémungssimulation ausgeschlossen
werden. AuRerdem soll eine automatische Anpassung des Uberlappungsbereichs der Netz-
blécke implementiert werden, um den Bereich von doppeldeutigen Losungen zu verkleinern
und eine Interpolation in der unmittelbaren Nahe von Kdérperoberflachen zu vermeiden.

Losungsweg: Das Lochschneide-Verfahren ist an die Direct-Cut-Methode nach Noack
(siehe [2]) angelehnt und wird in separate Teilaufgaben gegliedert. Zunachst werden alle
Zellkanten eines jeden Blocks mit den Oberflachenelementen von Koérpern in den jeweiligen
anderen Blocken verschnitten, sodass anschlieend fir die Knoten der geschnittenen Kan-
ten ermittelt werden kann, ob sie innerhalb oder auRerhalb eines Korpers liegen. Befindet
sich ein Punkt im Inneren eines Korpers, so ist er ungultig fur die Stromungsberechnung.
AnschlieBend werden auch alle weiteren Punkte im Inneren eines Koérpers durch ein Fiill-
Verfahren als ungultig fur die Stromungsberechnung markiert. Hieraus ergibt sich bereits ein
gliltiger Uberlappungsbereich fiir die Interpolation, bei dem sich die Interpolationsréander je-
doch in direkter Kérpernahe des jeweiligen anderen Netzblocks befinden, was aufgrund gro-
Rer Gradienten im Stromungsfeld nachteilig fur die Interpolationsgenauigkeit sein kann. Da-
her wird zusétzlich eine Anpassung des Uberlappungsbereichs durch Vergleich der Abstén-
de der sich Uberlappenden Zellen von ihrem jeweiligen Interpolationsrand vorgenommen.

Ergebnis: Das Verfahren zum vollautomatischen Lochschneiden erzeugt im Uberlappungs-
bereich der Netzblocke gultige Interpolationsrander (siehe Abbildung 2). Es ermdglicht somit
die Verwendung des Chimaren-Verfahrens ohne vorab generierter Lochdefinitionsgeomet-
rien, wodurch sich die Nutzerfreundlichkeit deutlich erhoht. Durch die Anpassung des Uber-
lappungsbereichs (siehe Abbildung 3) werden die jeweiligen Interpolationsrander zur Mitte
des urspriinglichen Uberlappungsbereichs verschoben, sodass keine Interpolation in unmit-
telbarer Nahe der Kdrperoberflachen stattfindet und der Bereich einer doppeldeutigen L6-
sung reduziert ist. Abbildung 4 zeigt die Konvergenzverlaufe des Dichteresiduums und der
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Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte bei der Simulation einer reibungsfreien Stromung am
Testfall der Fligel-Klappen-Konfiguration bei einer Machzahl Ma = 0,3 und einem Anstell-
winkel a = 5°. Die Simulation mit vollautomatischem Lochschneiden (gestrichelte Linien)
zeigt im Vergleich zur Referenzsimulation mit der Nutzung von vordefinierten Lochdefiniti-
onsgeometrien (durchgezogene Linien) ein sehr dhnliches Konvergenzerhalten und nahezu
identische Beiwerte.

Abbildung 1: Interpolationspunkte am Rand des Abbildung 2: Interpolationspunkte am Rand des
Klappenblocks (blau) und resultierende Interpola- Klappenblocks (blau) und resultierende Interpola-
tionspunkte (Flugelblock rot, Klappenblock dun- tionspunkte (Fligelblock rot, Klappenblock dun-
kelblau) durch klassisches Lochschneiden mittels kelblau) durch automatisches Lochschneiden
Lochdefinitionsgeometrien (griin)

Residual
C-drag "

d04 404

0 TTom A00 3000 4000 5000
: Inner-iter
Abbildung 3: Resultierende Interpolationspunkte Abbildung 4: Konvergenzverlaufe des Dichteresi-

(Flagelblock rot, Klappenblock dunkelblau) durch  duums und der Auftriebs- und Widerstandsbeiwer-
automatisches Lochschneiden und Anpassung te der Fligel-Klappen-Konfiguration
des Uberlappungsbereichs
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Weiteres Vorgehen: Bis zum Termin des STAB-Symposiums 2014 ist geplant, das vollau-
tomatische Lochschneiden anhand weiterer Simulationen zu validieren. Auf3erdem soll mit
der Erweiterung des Verfahrens fur die Nutzung bei Konfigurationen mit Gberlappenden Kor-
peroberflachen begonnen werden.
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Ausgangssituation: Die Umstrémung des selbstangetriebenen, fliegenden Flugzeugs wird
lokal durch die Triebwerkswirkung bestimmt, die in umgekehrter Weise die integralen Kraft-
und Momentenbilanzen malRgebend beeinflusst. Numerisch missen die Triebwerksflachen
als Durchflussrander berlicksichtigt werden und der Triebwerksstrahl aufgeltst werden. Sol-
len Kraft- und Momentengleichgewichte eines Flugzeugs fir die gewlnschte stationére Flug-
lage bestimmt werden, missen neben der ,herkébmmlichen* CFD-Bewertung des nackten
Flugzeugs weitere Effekte numerische Berlicksichtigung finden, z.B. die Beeinflussung der
SteuergréfRen wie Klappenstellung oder Triebwerksstrahl. Fur die Triebwerkswirkung gelten
daher oft integrale Zusatzbedingungen — etwa ein angestrebter Impulsfluss (Schub), ein vor-
gegebener Massenstrom oder das Bilanzgleichgewicht von ein- und abgehenden Massen-
flissen je Triebwerk.

Ziel: Es soll eine stationdre Simulation des selbstangetriebenen Fluges durchgefiihrt wer-
den, bei der Gleichgewicht der Kraft- und MomentenzielgroRen herrscht und die zugehdrigen
Werte von Nickwinkel, Hohenleitwerkswinkel und Triebwerkstotaldruckverhdltnis Uber ein
Newton-Verfahren gefunden werden. Einige Anforderungen an und Herausforderungen fur
die entwickelte Triebwerksflussrandbedingung sind: (a) Berlicksichtigung ein- und ausge-
hender Charakteristiken des Flusses, (b) Arbitrary-Euler-Lagrange-Simulation (ALE) auf be-
wegten Koordinatensystemen, (c) Fluss-Prakonditionierung fir kleine Machzahlen, (d) fluss-
konsistente Ausgaben fur die Bilanzierung von Kraft- und Momenten-Gleichgewichten sowie
(e) Zu- und Ablauf turbulenter Grenzschichten.

Loésungsweg: Der Stromungsloser TAU wurde um eine vereinheitlichte Flussrandbedingung
erweitert, die fur Triebwerkseinfluss-, -abfluss- sowie Fernfeldrander genutzt werden kann.
Das approximative Riemann-Verfahren nach Roe trennt ein- und ausgehende Charakteristi-
ken des Randflusses uber Flussdifferenzen-Teilung. Es ist konsistent mit der Matrix-
dissipativen Diskretisierung erster Ordnung der gebietsinneren Flisse. Entsprechend wird
die Stromauf-Interpolation im Fall der Prakonditionierung fur kleine Machzahlen auf der Basis
des prékonditionierten Flusses durchgefihrt. Diskrete Summation der negativen Randfliisse
ergibt eine konsistente Kraft- und Momentenberechnung.

Es wird ein Newton-Verfahren verwendet, um die Werte der KontrollgréRBen (Hohenleit-
werkswinkel nyrp, Nickwinkel 8 und Triebwerksauslass-Totaldruckverhaltnis 7)) fir das stati-
onare Gleichgewicht der ZielgroRen (Kraft- und Momentengleichgewichte, Cp, C;, Cy) zu fin-
den.

Ergebnis: Die Triebwerksrandflussbehandlung wurde zunéchst auf einen stark reduzierten
2D-Testfall angewendet, der aus einem Triebwerk, einem Fligel und einem Hohenleitwerk
besteht. Das Rechengitter ist in Bild 2 (links) dargestellt. Die Fligel-Reynoldszahl ist 7x10°,
die Machzahl betragt 0,3. Der Zielauftriebsbeiwert des ,Flugzeugs® bezogen auf die Refe-
renzflache und den Referenzzustand betragt 1,095 mit dem Massenschwerpunkt auf der
Flagelhinterkante. Die TAU-Simulation wurde mit dem matrixdissipativen zentralen Konvekti-
onsschema, der negativen Erweiterung des Spalart-Allmaras-Turbulenzmodells (SA-NEG)
und LU-SGS-geglattetem Mehrgitter auf bewegten Koordinatensystemen durchgefiihrt. Es
wurde ein Newton-Verfahren verwendet, um das Ungleichgewicht der Ziel-
grolRen ACp, AC,, ACy, fur den stationdren Flug auszugleichen. Die Kontrollparameter waren
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nurp (Uber Gitterdeformation), 8, sowie r,. Die Jacobi-Matrix wurde initial mit Hilfe finiter Dif-
ferenzen ermittelt und anschlieRend eingefroren. Bild 1 (links) zeigt die Konvergenz fir Mas-
sen- und SA-Residuum des TAU-L6sers sowie den Beiwert des Nickmomentenungleich-
gewichts AC,,. AuRBerdem sind die Konvergenzhistorien der ZielgréRenabweichungen (mittig)
und der Steuerparameter (rechts) des Newton-Trimm-Prozesses abgebildet. Der Prozess
konvergiert sehr schnell, da das Flugzeug im aerodynamisch linearen Bereich fliegt.

Weiteres Vorgehen: Im néachsten Schritt ist die Anwendung auf einen komplexeren Flug-
zeugtestfall vorgesehen (Bild 2, rechts). Au3erdem ist geplant, integrale Zwangsbedingun-
gen fur die implementierte Flussrandbedingung innerhalb und aufRerhalb der verwendeten
Newton-Iteration zu untersuchen. Die Ableitungen der Randfluss-Jacobi-Matrix lassen sich
systematisch fur (punkt-)implizite Losungsverfahren und in der adjungierten Sensitivitatsana-
lyse nutzen.
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Bild 1. Links: Konvergenz von Massen- und SA-Residuum sowie Nickmomenten-

Ungleichgewicht. Mitte/rechts: Konvergenz von Ziel- und Steuergréf3en.

Bild 2. Links: Details des Rechengitters im Bereich des ,Flugzeugs": Triebwerksgondel
(blau), Tragfligel und Hoéhenleitwerk (grin). Rechts: Rechengitter fur eine Halbkonfiguration
eines Transportflugzeugs.
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Ausgangssituation:

Im Rahmen der DLR-Projekte FaUSST und Mephisto wird u.a. die instationare, wirbeldomi-
nierte  Umstrémung einer Nickschwingungen ausfiihrenden Lambdaflligelkonfiguration
(IWEX) bei hohen mittleren Anstellwinkeln untersucht. Diese basiert auf der DLR-
F17/SACCON-Geometrie [1,2], zeichnet sich jedoch statt einer scharfen Vorderkante durch
eine durchgehend runde Vorderkante aus. Aus den ersten beiden von vier bisher geplanten
Messkampagnen im DNW-TWG liegen bereits stationare Messungen vor [3].

“

5
IWEX model

peniche

i

Ziel:

Zunachst ist ein geeignetes numerisches CFD-Modell zu entwickeln und anhand erster sta-
tionarer Messergebnisse zu validieren. Anschlieend sollen mit diesem Modell instationare
Drehschwingungen simuliert werden. Die instationaren CFD-Ergebnisse dienen primar der
Versuchsplanung. Sie sind auflerdem mit schnellen potentialtheoretischen Modellen (DLM)
zu vergleichen, um zum einen den Gliltigkeitsbereich der industriell fir die Stabilitats- und
Lastenanalyse weit verbreiteten DLM-Modelle abzugrenzen und zum anderen Eingang in
geeignete Korrekturverfahren fiir erweiterte DLM-Modelle zu finden [4].

Losungsweqg:

Die stationaren und instationaren CFD-Simulationen basieren auf einem hybriden Rechnen-
netz, welches mit dem Netzgenerierungstool ICEM-CFD erzeugt wurde. Um eine gute Wie-
dergabe der Wirbeltopologie im Bereich des Flligels zu erreichen, wurde besonderes Au-
genmerk auf die strukturierten Bereiche des Netzes gelegt. Die CFD-Rechnungen wurden
mit dem RANS-Stromungsléser TAU in Verbindung mit dem Spalart-Allmaras Turbulenzmo-
dell durchgefuhrt. Bei der Simulation des Experiments wurde die Windkanalumgebung mit
Vorkammer, Diise und Messstrecke mitmodelliert, da der Einfluss der Wande auf die insta-
tionaren Luftlasten nicht vernachlassigbar ist. Die Anstellwinkelschwingungen des IWEX-
Flugels werden durch Deformation des Netzes realisiert. Mit Hilfe der Pulsmethode werden
instationar zunachst zeitlinearsierte Ubertragungsfunktionen fir die Nickschwingungsderiva-
tiva im Sinne kleiner Stérungen erzeugt und anschlieBend mit harmonischen
Drehschwingungen konstanter Frequenz und grofl3er Amplitude verglichen.

Ergebnis:

Abb. 1 und 2 zeigen stationare CFD-Ergebnisse im Vergleich zur Windkanalmessung bei
Ma=0.50 und 0=15°. Insbesondere am Modellschnitt 1 zeigt sich trotz der komplizierten
Abldsetopologie bereits eine gute Ubereinstimmung. Abb. 3 zeigt exemplarisch erste Er-
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gebnisse fiir die komplexwertigen Druckderivativa aus instationaren Pulsrechnungen, die mit
den demnéachst zur Verfugung stehenden Messungen verglichen werden sollen.

Abb. 1: Druckverteilung und Wandschubspannungslinien auf der Oberseite der IWEX-Geometrie bei
Ma = 0.5 und a = 15°.
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Abb. 2: Stationare Druckverteilung an Modellschnitt 1 (links) und Modellschnitt 2 (rechts)
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Abb. 3: Druckderivativa fur eine Nickschwingung des Fligels aus instationdren Pulsrechnungen
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Delta wing configurations are commonly employed for high agility supersonic aircraft, which
motivated extensive investigations of the flow field around delta wings over the past decades.
The international vortex flow experiments (VFE) one and two constitute major collaborative
efforts regarding these flows and provide a large data base of experimental and computatio-
nal investigations [1,2]. The present study considers the VFE-2 delta wing with medium ra-
dius round leading edge (MRLE). This configuration is computationally more challenging than
the sharp leading edge (SLE), since flow separation is not geometrically fixed at the leading
edge but occurs closely behind the leading edge [3]. The correct prediction of the separation
location is essential for the further development of the flow field.

We will analyze numerical results for three angles of attack a leading to different overall flow
characteristics. For a = 13°, the flow is partly attached and the development of the primary
vortex starts approximately at one third chord length. For a = 18°, there is a fully developed
leading edge vortex, and for a = 23°, vortex breakdown occurs above the wing.

RANS, URANS, hybrid RANS/LES or DES models necessitate an a priori assumption regar-
ding laminar-turbulent transition, which can have a significant impact on the results [4,5,6].
Therefore, the present study uses wall modeled implicit large eddy simulation (WMLES)
[7,8], which inherently deals with transition and circumvents the prohibitively high grid resolu-
tion required for fully wall resolved LES. The wing geometry is mapped onto the Cartesian
grid via a conservative immersed-interface method (CIIM) [9], see Figure 1. The computatio-
nal domain is a cubic box. Effects of wind tunnel walls are not simulated.

The numerical results are compared with experimental data available from measurements
conducted at Technische Universitat Minchen [10]. Qualitatively, the numerical simulations
correctly predict the flow phenomena for all angles of attack considered, see Figure 2. Quan-
titatively, the results show reasonable agreement with the experimental measurements of
steady and unsteady surface pressures, velocity distributions, and vortex breakdown position
and frequency.

i
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Figure 1 : Exemplary grid (left) and sketch of computational domain with delta wing (right).
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Figure 2 : Main flow characteristics at different angles of attack. AV — apex vortex, PV — pri-
mary vortex, TEV — trailing edge vortex, VB — vortex breakdown. Top row shows isosurfaces
of streamwise vorticity colored by streamwise velocity. Bottom row shows pressure coeffi-
cient distribution on upper wing surface.
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Das Verhalten von Propeller- oder Rotorblattern wahrend des Betriebes ist ausschlaggebend
fur deren Leistungsparameter und die Betriebssicherheit. Speziell die Durchbiegung der Blat-
ter und deren Verwindung unter Last, welche direkt in den lokalen Anstellwinkel und somit in
die Leistungsfahigkeit des Propellers / Rotors eingeht, sind von groRem Interesse. Bisher
sind Messungen dieser Parameter nur lokal mit Dehnungsmessstreifen moglich gewesen.
Die erforderliche Verkabelung limitiert hierbei u.a. die Anzahl der moglichen Messpositionen
im rotierenden System und verhindert damit eine flachige Messung. Weiterhin kann die Ap-
plikation der Sensoren auf dem Propellerblatt dessen mechanische und aerodynamische
Eigenschaften negativ beeinflussen. Eine direkte Messung der Form und Lage des Blattes ist
mit diesen Methoden ebenfalls nicht realisierbar.

Die vorgestellte optische Messtechnik IPCT (,Image Pattern Correlation Technique®) unter
der Anwendung der neu entworfenen rotierenden Kamera bietet hierbei weltweit erstmals die
Méglichkeit die Form und Lage, sowie die Deformation von Propeller- oder Rotorblattern im
Flugversuch berihrungslos experimentell mit hoher Genauigkeit zu messen.

Die IPCT ist eine optische Messmethode, welche auf digitale Bildkorrelation basiert. Das zu
untersuchende Objekt wird mit zwei Kameras aus leicht verschiedenen Blickwinkeln, d.h.
einer stereoskopischen Anordnung, aufgenommen. Ein Korrelationsalgorithmus identifiziert
in beiden Kameras kleine
Bildbereiche in  Pixelkoordinaten,
welche exakt den gleichen Ausschnitt
des Objektes beinhalten. Ein auf das
Objekt aufgebrachtes stochastisches
Punktemuster unterstitzt hierbei
diese Bildkorrelation. Mit Kenntnis der Bild Kamera 1 —— resultierende 3D Flache }———
Position und Lage beider Kameras im :
Raum (Ergebnis der
Kamerakalibrierung) lassen  sich
anschlieltend die korrespondierenden
Pixelbereiche virtuell in den Raum
zurlckprojizieren (bzw. triangulieren) I 0
und es ergibt sich die 3D Position des & d

entsprechenden Punktes auf dem B -, k

Untersuchungsobjekt. ~ Wird  der =l g
Algorithmus nun auf das gesamte Abbildung 1: Prinzip der IPCT

| Kamera Kalibrierung

Bild KarreraEl
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Bild angewandt, ergibt sich schlieRlich die gemessene 3D Oberflache und deren Lage im
Raum. Der schematische Ablauf einer IPCT Auswertung von Stereobildern, wie oben be-
schrieben, ist in Abbildung 1 dargestellt. Ein Vergleich der somit ermittelten 3D Oberflachen
fir verschiedene Lastfalle (z.B. Leerlauf und voller Schub) ergibt letztlich die Deformation
des untersuchten Objektes.

Zum Beobachten des
Propellerblattes Uber den gesamten
Umlauf wurde im Rahmen des EU-
Projektes AIM? (EU-Contract No.
266107) ein autarkes mit dem
Propeller mitrotierendes
Stereokamerasystem entwickelt und
im Flugversuch erfolgreich erprobt.
Die Stereokamera des Systems ist
auf ein Blatt des Propellers
ausgerichtet. Dieses Blatt ist, wie

oben  beschriecben mit einem

stochastischen Muster versehen.

Abbildung 2 zeigt das Messsystem  Abbildung 2: EVEKTOR VUT-100 COBRA mit montierter
im Einsatz beim Flugversuch an der rotierender Kamera (vergrofRertes Detail)
EVEKTOR VUT-100 COBRA,

welcher in Kunovice (CZ) zusammen mit EVEKTOR und AVIA Propeller durchgefuhrt wurde.
Bei der Flugversuchskampagne erfolgten insgesamt vier Flige mit verschiedene Mandévern,
unterschiedlichen Propellereinstellungen und unterschiedlichen Aufnahmeeinstellungen. Ei-
nige Beispielaufnahmen sind in Abbildung 3 zu sehen. Die Auswertung der aufgezeichneten
Stereobildpaare erfolgte nach Abschluss der Messungen. In Abbildung 4 sind beispielhaft
zwei der gemessenen 3D Oberflachen des Propellerblattes zu sehen — eine Bodenreferenz-
flache (transparent mit roten Punkten) vom ruhenden Propellerblatt und eine Flache von ei-
nem Flugmesspunkt (mit farbkodierter z-Koordinate zur besseren Visualisierung der 3D
Form). Sowohl die Durchbiegung, welche an der Blattspitze am hdchsten ist, als auch die
Anderung des Blattanstellwinkels sind deutlich zu sehen und lassen sich aus den gemesse-
nen Flachen extrahieren.

Im Rahmen des Vortrages und der schriftlichen Verdffentlichung wird ausgehend von voran-
gegangenen Arbeiten auf die Entwicklung der rotierenden Kamera, sowie die durchgefiihrten
Flugversuche und Messungen detailliert eingegangen. Im zweiten Teil des Artikels werden
die Messergebnisse prasentiert und weiterfiihrende Auswertungen diskutiert. Eine abschlie-
Rende Genauigkeitsabschatzung der Messung, sowie eine Zusammenfassung und ein Aus-
blick auf zuklnftige Aktivitaten runden den Artikel ab.

METETTS A F‘usme“*f\\ )
i & E mm F

Z[mm]: 10 20 30 40 50 60 70 80

Bodenreferenzfliche

Kameral

N

g N % Fléche im Flug
~
S < 60
E 80 N
] 7
» g © 9 o ‘\-’oo )

Yimm

Abbildung 4: Beispielaufnahmen Abbildung 3: Beispiele ermittelter 3D-Flachen (Bodenreferenz

und Fluamesspunkt)
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Hintergrund
Der Einstromvorgang innerhalb eines 4-Takt Hubkolbenmotors ist ein komplexer Prozess,

welcher die Effizienz des Motors entscheidend beeinflussen kann. Wahrend des Einstrom-
vorgangs wird dem einstromenden Fluid typischerweise ein Drall aufgepragt, der im Zylinde-
rinnenraum grof3skalige Bewegungen hervorruft, die als «swirl» bzw. «tumble» bezeichnet
werden (Hill et al. 1994). Die Gestaltung des Ansaugtraktes hat dabei einen entscheidenden
Einfluss auf die Auspragung von swirl und tumbile.

Mit herkdmmlichen nicht-invasiven optischen Messverfahren kdnnen Untersuchungen im
Bereich des Ansaugtraktes in Ermangelung des optischen Zugangs nur eingeschrankt dur-
chgefiihrt werden. Invasive Messverfahren zur Bestimmung des Geschwindigkeitsfeldes
beeinflussen die Strémung und liefern zudem meist nur punktuelle Daten.

Magnetresonanz Velocimetrie (MRV) ist ein nichtinvasives Messverfahren, das auf dem im
klinischen Bereich etablierten Verfahren der Magnetresonanz Tomographie (MRT, engl.
MRI) basiert und die quantitative Bestimmung von 3D3C-Geschwindigkeitsfeldern erlaubt.
MRV wurde angewendet, um das dreidimensionale Geschwindigkeitsfeld innerhalb des An-
saugtraktes wahrend des Einstrémvorgangs zu bestimmen. Die Messungen wurden in einem
1:1 Modell eines 1-Zylinder Verbrennungsmotors durchgeflhrt, das mittels Laser-
Sinterverfahren aus Polyamid hergestellt wurde. Das Modell wurde stationar durchstromt.
Ein fester Ventilhub von 9,21mm wurde realisiert, der einer Kurbelwinkelstellung von 270°
vor dem oberen Totpunkt (vOT) entspricht. Auslassventile und Kolben wurden nicht model-
liert.

Experimenteller Aufbau

Die MRV-Messungen wurden

bypass-cylinder coupling-cylinder an der Uniklinik Freiburg dur-
chgefiuihrt. Das MRV-Modell
valve-cylinder (Abb. 1) wurde im Tomogra-

phen liegend an ein Stro-
mungsbereitstellungssystem
(Grundmann et al. 2012) an-
geschlossen und  stationar
durchstromt. Das Arbeitsme-
dium (destilliertes Wasser mit
einem Kontrastmittel auf Gado-
linium-Basis (Bayer, Schering))
wurde auf 50°C erhitzt und der
Volumenstrom mittels eines
LabView-Programms geregelt.
Auf diese Weise konnten Re-
Abb. 1 MRV-Modell des 1-Zylinder optischen Motors zahlen  eingestellt - werden,
welche denen des realen 1-

Zylindermotors im laufenden Betrieb mit 800 U/min entsprachen.

Validierung und Ergebnisse
Die MRV-Geschwindigkeitsdaten wurden anhand von phasengemittelten PIV-Daten validiert,
welche innerhalb des originalen 1-Zylindermotors mit optischen Zugang im laufenden Betrieb
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gemessen wurden (Baum et al. 2014). Die Unterschiede zwischen den experimentellen
Randbedingung beider Untersuchungen wurden ausfihrlich diskutiert (Freudenhammer et al.
2014). Die normierten Geschwindigkeitsverteilungen beider Experimente wurden verglichen.
Dabei zeigte sich eine exzellente Ubereinstimmung der MRV- und PIV-Messdaten in Ventil-
nahe sowie im oberen Bereich des Zylinderraumes.

Anhand der MRV-Ergebnisse konnten Rezirkulationszonen identifiziert werden, die sich in-
nerhalb des Einlasskanals sowie in unmittelbarer Umgebung des Ventilspaltes (Abb. 2) be-
finden.
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Abb. 2 a) 2D Konturplot um den Ventilspalt des MRV-Modells. Dargestellt werden radiale
Geschwindigkeiten. b) abgerollter Zustand. (Grafik : Freudenhammer et al 2014)

Diese Rezirkulationszonen verringern den effektiven Stromungsquerschnitt und kénnen zu
Verlusten der Motoreffizienz fuhren. In Abbildung 2 ist die radiale Geschwindigkeitsverteilung
Uber den Ventilspalt dargestellt. Diese konnte bislang nicht mit vertretbarem Aufwand ver-
messen oder visualisiert werden. Die ungleichmalige Verteilung der radialen Stro-
mungsgeschwindigkeiten tber den Umfang des Ventilspaltes ist deutlich zu erkennen. Nega-
tive Stromungsgeschwindigkeiten in diesem Bereich stellen Massenstrom dar, welcher aus
dem Zylinderraum in den Ventilspalt zurlckflie3t. Mit solchen Daten lassen sich Parameters-
tudien zu Geometrieanderungen unkompliziert durchfiihren.

Ausblick

Das in Abbildung 1 dargestellte MRV-Modell bietet die Mdglichkeit, den Ventilhub stufenlos
zu verstellen. Hydraulische Aktoren wurden entwickelt, die fur den Einsatz in Hochmagnet-
feldern geeignet sind. Die Aktoren realisieren den Ventilhub, auf diese Weise kann der An-
saugtakt phasengemittelt zeitlich aufgelést untersucht werden. Entsprechende 4D MRV-
Sequenzen wurden bereits erfolgreich angewandt (Wassermann et al. 2012).
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Die Image Pattern Correlation Technique (IPCT) ist ein bildgebendes Verfahren zur Messung
von 3D-Oberflachen und Deformationen [1]. Dazu wird ein korrelationsfahiges Muster auf die
zu vermessende Oberflache aufgebracht und mit einem kalibrierten Stereo-Kamerasystem
beobachtet. Mittels der aus der PIV-Auswertung bekannten Kreuzkorrelationsalgorithmen [2]
werden korrespondierende Bereiche in den Stereocaufnahmen iterativ ermittelt. Die Triangu-
lation der Punktkorrespondenzen [3] liefert eine 3D-Oberflache als Ergebnis. Ist das Korrela-
tionsmuster fest auf der Oberflache aufgebracht, kann im Weiteren die 3D-Deformation direkt
durch Korrelation der Aufnahmen eines Referenzzustandes mit dem Zustand unter Last er-
mittelt werden. Alternativ ist es moglich ein aufprojiziertes Muster zu nutzen [4]. In diesem
Fall kénnen Deformationen nur aus der Differenz zwischen der Referenz- und der Messfla-
che abgeleitet werden.

Im Rahmen des DLR-Projektes SAMURAI wurde an dem Airbus A320 — ATRA des DLR in
der Larmschutzhalle von Lufthansa Technik in Hamburg erstmals eine Fanschaufel bei lau-
fendem Triebwerk in einem Standversuch mittels IPCT vermessen. Der Messaufbau unterlag
dabei starken Restriktionen, um eine Gefahrdung des Triebwerkes und des Flugzeuges zu
vermeiden. Flr einen optischen Zugang zum Fan muss der Messaufbau vor dem Triebwerk
platziert werden. Die IPCT- Aufbauten wurde so bodennah wie mdglich und auf3erhalb des
Gefahrenbereiches des Triebwerkes platziert (Abb. 1). Aus der Verwindung der Schaufelblat-
ter ergab sich ein Beobachtungsbereich auf der 1-2 Uhr Position des Fans.

Die Aufbringung eines festen Musters auf die Schaufel war zulassungsbedingt nicht mdglich.
Daher wurde ein Zufallspunktemuster auf die Schaufeln projiziert. Als Lichtquelle diente ein
CFR 200 Laser, um genlugend Lichtstarke fir die benétigten kurzen Belichtungszeiten zu
erreichen. Die Qualitat des aufprojizierten Musters wird durch die stark richtungsabhéngigen
Reflexionseigenschaften der metallischen Oberflache und Laser Speckle noch herabgesetzt.
Mit speziellen zugelassenen «Aircraft markern» wurden im Wurzelbereich von 2 Schaufeln
feste Marker aufgebracht, die durch einen zweiten Laser beleuchtet wurden. Diese dienten
als feste Bezugspunkte, um die Referenzflachen und die bei laufendem Triebwerk gemesse-
nen Oberflachen tbereinander legen zu kénnen.

Abb. 1 IPCT Aufbau vor dem Triebwerk des Airbus A320 DLR-ATRA (a) und Fan mit
projiziertem Muster (b)
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Gemessen wurde bei «Maximum Continuous Thrust» (MCT). Dies entspricht einer Drehzahl
von ca. 4650 U/min. Das Triebwerk bewegt sich dabei beziglich der Referenzposition bei
ausgeschaltetem Triebwerk um ca. 10 cm nach vorn.

Die IPCT- Auswertung der Kamerabilder und die weitere Aufbereitung der Ergebnisse flr
den Vergleich mit numerischen Simulationen erforderte eine Weiterentwicklung der Auswer-
teprogramme. Zur Ermittlung der Punktkorrespondenzen mittels Kreuzkorrelation werden
Startwerte ben6tigt, die moglichst gleichmaRig Uber dem Messvolumen verteilt sein sollten.
Die Marker im Wurzelbereich sind dafiir nicht ausreichend und die Bewegungen der Schau-
felposition zwischen Einzelaufnahmen einer Messreihe sind so grol3, dass das Ergebnis der
vorigen Aufnahme nicht direkt als Startwert genutzt werden kann. So wurde mit Hilfe der
Marker die mit manuellen Startwerten bestimmte Referenzflache mittels Starrkdrpertransfor-
mation auf die Position des Messpunktes geschoben und anhand der Kalibrierdaten der Ka-
meras die entsprechenden Pixelpositionen in den Kamerasichten als neue Startwerte be-
stimmt.

Fur einen Vergleich mit den numerischen Daten missen die Ergebnisse im selben Koordina-
tensystem vorliegen und die Deformation gleich definiert sein. Dazu wurden die Koordinaten
sichtbarer Eckpunkte sowohl aus den Messbildern als auch aus dem CAD-Modell manuell
bestimmt, um das Kamerakoordinatensystem grob auf das numerische Koordinatensystem
transformieren zu kénnen. Mittels eines Optimierungsverfahrens wurde dann die Koordina-
tentransformation weiter verfeinert durch eine Minimierung des Abstandes zwischen den
numerisch und der experimentell ermittelten Oberflachen. Das Verfahren kam sowohl fir die
Referenzflache als auch fir die deformierten Flachen zum Einsatz. Die Deformation wurde
dann aus dem Abstand der Schaufeloberflache bei MCT und der Referenzflache sowohl fur
die numerischen Daten als auch fur die experimentellen Daten abgeleitet. Die in Abb. 2 dar-
gestellten Deformationsergebnisse zeigen eine gute Ubereinstimmung.
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Abb. 2 Deformation in Richtung der Triebwerksachse abgeleitet aus dem Flachenabstand der
numerischen Ergebnissen (links) und der IPCT- Ergebnissen (rechts)
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Im Rahmen von neuartigen Prallkiihlungskonzepten, die fir die interne Kihlung von Turbi-
nenschaufeln entwickelt werden, wird Kihlfluid tGber periodisch generierte Ringwirbelsyste-
me an die zu kiihlende Oberflache transportiert. Im Vergleich zu herkdbmmlichen Prallstrahlen
kann so eine deutliche Steigerung der Kuhleffizienz um bis zu 35% erreicht werden (Janetz-
ke [1]). In Hinblick auf die Optimierung von derartigen Konfigurationen ist die zentrale Frage-
stellung der vorliegenden Arbeit, inwiefern periodisch erzeugte Ringwirbel, denen quer zu
ihrer Bewegeungsrichtung eine Stromung Uberlagert ist, in der Lage sind, mdglichst viel Wir-
belstarke an eine Prallplattenoberflache zu transportieren. Hierflir spielen bei gegebenen
Geschwindigkeitsverhaltnis (VR = uje;/u.) vordergrindig die Generierungsparameter Fre-
quenz (Sr = f - D/uje;), Hubverhaltnis (L/D) und Duty Cycle (DC = t/T) eine wesentliche
Rolle. Um ein Optimum zu finden, missen die Effekte die von den einzelnen Parametern
ausgehen separat voneinander untersucht werden und anschlielend geeignete Kombinatio-
nen ausgewahlt werden. Das in der Studie verwendete Time-Resolved PIV-System bietet
hierfir eine einzigartige Mdglichkeit auf experimentellem Wege zeitabhangige transiente
Stromungssrukturen zu analysieren. Abb. 1 zeigt den Versuchsaufbau (a) und einen instan-
tanen Schnapschuld des Geschwindigkeitsfeldes, wobei die Wirbelstarke farblich als Kontur
hinterlegt ist, bei konstantem Geschwindigkeitverhaltnis VR = 4.3 (b).

(a)

y/D [1]

Zylinder- "
linse

Umlenk-

' Doppelpuls-
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wD[m/s]: -4.0-2.4-0.8 0.8 2.4 4.0

Abbildung 1: (a): Versuchsaufbau (b): Instantanes Geschwindigkeits- und Wirbelstarkefeld zur Phase
£f/2p =221 beiVR=4.3; L/D=2.4; Sr=0.30und DC =72%
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Zu jedem Messpunkt werden drei auf einander folgende Ringwirbel mit den entsprechenden
Generierungsparametern generiert, wobei diese lber die Gleichung

DC =L/D *Sr

miteinander gekoppelt sind (Sau & Mahesh [2]). Als Zielgrofie und fir die Quantifizierung der
Kdhlwirkung, die von den Wirbeln an der Prallplattenoberflache ausgetibt wird, dient die im
wandnachsten Bereich senkrecht zur Platte gemittelte Wirbelstarke |w|, - D. In Abb. 2 sind
die Aufprallereignisse (FuRRabdriicke) der drei Ringwirbel an der Prallplattenoberflache fir
zwei verschiedene Generierungsfrequenzen dargestellt.
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Abbildung 2: FuBabdrucke der Ringwirbel an der Prallplattenoberflache bei L/D = 2.4, VR =4.3 und Sr =
0.17 (a) bzw. Sr = 0.30 (b). Auf den Massenstrom bzw. auf den Duty Cycle bezogene Kihlleistung wim
vermessenen Parameterraum bei VR = 4.3 (c).

Es ist ersichtlich, dass mit zunehmender Frequenz der Abstand der einzelnen Kopfwirbel
zueinander und damit auch die zeitlichen Aufprallereignisse naher zusammenricken. Dabei
wird auch der Einflussbereich der Wirbel an der Platte in x-Richtung sowie das aus der Inter-
aktion der Wirbel untereinader resultierende Neigungverhalten der Strukturen malfigeblich
beeinflusst. Um die Kihlleistung der verschiedenen Falle sinnvoll miteinander vergleichen zu
kdnnen, wird eine globale GroRRe (Q) definiert, in welcher sowohl der verwendete Kihimas-
senstrom ( m ~ DC) als auch das fur die Kihlleistung maldgebliche Zeitintervall bertcksichtigt
wird. Hierfir wird die in Abb. 2 als Kontur dargestellte lokale zeitabhangige Grofke Uber die
Plattenlange und Uber einen Zeitraum von drei Perioden gemittelt und anschliessend auf den
Duty Cycle bezogen:

to+3T
= < -D >, dt
DC - At fto leoly D >x

to, bezeichnet hierbei denjenigen Zeitpunkt, zu dem sich der erste Ringwirbel genau einen
Disendurchmesser von der Platte entfernt befindet. In Abb. 3 ist @ in dem vermessenen
Parameterraum als Kontur dargestellt. Es zeigt sich ein Optimum der Kihlwirkung bei
L/D = 2.4 und Sr = 0.3. Damit liegt das Hubverhaltnis in dem von Sau & Mahesh in [3] er-
mittelten Bereich des Trasition-Stroke-Ratios (TSR), welches den strukturellen Ubergang der
Ringwirbel (mit und ohne Ausbildung eines Nachlaufs), sowie dem damit einhergehenden
Wechsel ihres Neigungsverhaltens in der Querstrdomung kennzeichnet. Die Untersuchung
der Stromungstopologie bei groferen Hubverhaltnissen ergibt, dass sich der ausbildende
Nachlauf zwischen Kopfwirbel und Platte schiebt und dadurch die Kihlwirkung der einzelnen
Wirbelsegmente abgeschwacht wird. Ringwirbel die bei kleineren L/D generiert werden,
weisen ein ungesattigtes Zirkulationsniveau auf und bringen somit weniger Wirbelstarke an
die Plattenoberflache.
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Die experimentelle Bestimmung aerodynamischer Beiwerte zur Beschreibung des dynami-
schen Verhaltens erfolgt im Windkanal Ublicherweise mit Hilfe erzwungener sinusoidaler Ein-
freiheitsgradschwingungen.
Auch im Niedergeschwindigkeits-Windkanal Braunschweig (DNW-NWB) werden seit langer
Zeit Messungen dieses Typs erfolgreich durchgeftihrt [1], [2], [3]. Die Auswertung der so ge-
wonnenen Kréafte und Momente erfolgt mit einem linearen flugmechanischen Modell zum
Beispiel per Fourier-Transformation [4].
Eine weitere Mdglichkeit zur Gewinnung flugmechanischer Beiwerte aus erzwungenen
Schwingungen besteht in der Parameteridentifikation, wie sie normalerweise auf aus Flug-
versuchen gewonnenen Daten angewendet wird [5], [6].
Als Modellsupport wird am DNW-NWB seit 2005 der Model Positioning Mechanism (MPM)
eingesetzt. Der MPM ist eine Parallelkinematik mit 6 Freiheitsgraden, welche oberhalb der
Messstrecke installiert ist; siehe Abbildung 1.
; Der MPM ermdglicht neben hochgenauer stati-
scher Positionierung auch sinusoidale Schwin-
gungen in den Bewegungsformen Nicken, Giern,
Rollen, Hub- und Seitenschlag mit Frequenzen
bis zu f = 3 Hz. Ein auf der Stewart-Plattform
installierter zuséatzlicher Elektromotor erméglicht
- in Verbindung mit angepassten Waagenauf-
nahmen - per Schubstange héhere Amplituden
und/oder Frequenzen in den Bewegungsformen
. Nicken und Rollen.
Abbildung 1: Modell der X-31 am MPM im Ferner ist der MPM in der Lage, beliebige (im
DNW-NWB Rahmen selnes_Arbe_ltsraumes)_\_/orgegebene
Bewegungsprofile zeit- und positionsgenau ab-
zufahren. Diese Méglichkeit kann genutzt werden, um speziell fur die Parameteridentifikation
geeignete Trajektorien (,Mandver®) so zu optimieren, dass die Derivative bei deutlicher Re-
duktion der Messzeit in einem weitaus grdBeren Anstellwinkel- und/oder Frequenzbereich
ermittelt werden kdnnen.
Auch kann eine nichtlineare aerodynamische Antwort des Windkanalmodelles (zum Beispiel
aufgrund wirbeldominierter Strémung oder im Bereich der Strémungsablésung) simuliert
werden, nachdem die entsprechend Parameter durch Verwendung eines geeigneten Model-
les in der Parameteridentifizierung ermittelt worden sind.
FUr eine solche Parameteridentifizierung geeignete Mandéver bestehen beispielsweise aus
einer langsamen Anstellwinkelschwingung, welche mit einer héherfrequenten Nick-, Roll-
oder Gierschwingung geringerer Amplitude Uberlagert wird. Abbildungen 2a und 2b zeigen
Beispiele solcher Mandver.
Mandver wie die in Abbildung 2 gezeigten dauern zwischen 10 s und 30 s. Ebenso wie Si-
nusschwingungen bei konstantem mittleren Anstellwinkel, konstanter Frequenz und Amplitu-
de werden die Manéver sowohl mit Anstromung als auch bei ausgeschaltetem Windkanal
durchgeflihrt, um Massen- und Tragheitskrafte von den aerodynamischen Kraften und Mo-
menten trennen zu kénnen. Diese werden weiter zu Beiwerten verrechnet und stehen dann
fir Parameteridentifizierung zur Verfigung.
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Einleitung: Dynamic Stall verursacht im schnellen Vorwirts- und Manoverflug des Hubschraubers starke
Vibrationen sowie hohe Steuerstangenkrifte. Ein besseres Verstdndnis ist fiir den Designprozess zukiinftiger
Rotoren von groflem Interesse. Bislang fanden viele Untersuchungen dieses Phidnomens an nickenden,
nicht-rotierenden, zweidimensionalen Geometrien statt. Allerdings sind die stromungsphysikalischen Phi-
nomene bei einer rotierenden, dreidimensionalen Betrachtung weitaus komplexer und unterscheiden sich
signifikant von denen bei einer zweidimensionalen Betrachtung (Gardner und Richter, 2012). Um ein besse-
res Verstiandnis der Aerodynamik — insbesondere des Dynamic Stall — an Hubschrauberrotoren zu erlangen
und diese optimieren zu konnen sind deswegen Untersuchungen im rotierenden System notwendig. Diese
sollen experimentell am neuen Rotorversuchsstand (RTG) erfolgen.

Der Rotorversuchsstand (RTG): Der RTG soll Experimente an Rotoren mit bis zu vier Modellrotor-
blittern bei realistischen reduzierten Frequenzen und Blattspitzenmachzahlen ermdglichen. Er wird in
einer bestehenden modifizierten Versuchsanlage betrieben. Dadurch ist der Durchmesser des Modellro-
tors auf D = 1,3 m begrenzt, so dass eine maximale Drehfrequenz von f,,; = S0Hz erreicht werden soll.
Wie in Abb. 1 zu erkennen, wird der Rotor von einem Eiffel-Windkanal mit einer quadratischen Diise
(b = h = 1,6m) angestromt. Die Abstromung erfolgt hinter dem Rotor ins Freie. Dies sorgt fiir eine de-
finierte Zustromung, ein Abschwimmen des am Rotor entstethenden Wirbelsystems und verhindert eine
Rezirkulationsstromung um den Rotor. Da der Rotor nicht relativ zur Anstrémung gekippt werden kann,
wird das Auftreten von Dynamic Stall durch die Vorgabe eines zyklischen Anstellwinkels oder durch die
teilweise Versperrung der Abstromung ausgelost (Yang et al., 2006).

Entwurf: Aufgrund des begrenzten Rotordurchmessers muss das, in Abb. 3 dargestellte, Design des Ro-
torkopfes moglichst kompakt sein, dabei aber Zentripetalkrifte von F, ~ 10kN iibertragen. Die Schlag-
und Schwenkbewegung des Rotorblattes werden mittels eines anpassbaren Elastomerelements gedampft.
Der Rotorkopf beinhaltet eine Taumelscheibe welche sowohl eine Einstellung des kollektiven als auch des
zyklischen Anstellwinkels erlaubt. Weiterhin wird ein 30-Kanal Telemetriesystem aufgenommen.

Die Geometrie der Rotorblitter beriicksichtigt neben den durch den RTG gegebenen Randbedingungen und
der Forderung einer industrierelevanten Geometrie auch die Einbaumoglichkeit von Sensoren. Uber die ge-
samte Spannweite kommt die DSA-9A Profilgeometrie zum Einsatz. Die aus CFK gefertigten Rotorblitter
sind mit einem parabolischen Randbogen versehen und besitzen eine lineare geometrische Verwindung von
AOgeom = —10°. Die Profiltiefe betrigt ¢ = 72mm bei einem Rotorradius von R = 0,65 m. Ein Rotorblatt
ist mit je zehn instationdren Drucksensoren an zwei spannweitigen Schnitten instrumentiert.

Die Berechnung der Lasten an den Rotorbléttern und auf den Rotorkopf erfolgte bei einer Nenndrehfre-
quenz von f,,; = 50Hz. Es wurde folgende Nickschwingung definiert: oy, .;(t) = 16,5°+10° sin(27 fro? ).
Der mittlere Wurzelanstellwinkel von O4yze1 mean = 16,5 © entspricht dabei dem statischen Stallwinkel des
Rotorblattes. Die Anstellwinkelamplitude ist so grofl gewéhlt, dass Deep Dynamic Stall auftritt.
Zweidimensionale, instationidre numerischen Strémungssimulationen wurden an fiinf Schnitten entlang des
Rotorblattes durchgefiihrt und lieferten die Lastannahmen fiir die nachfolgende Festigkeitsberechnung mit-
tels der Finite-Elemente-Methode (FEM). Die vollturbulenten Stromungssimulationen erfolgten mit dem
DLR TAU Code (Turbulenzmodell: Spalart-Allmaras). Abb. 2 zeigt den Verlauf des durch den Auftrieb
hervorgerufenen Biegemoments sowie des Nickmoments {iber dem Wurzelanstellwinkel fiir eine Schwin-
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gungsperiode. Die Daten ergeben sich durch lineare Interpolation zwischen den Schnittpositionen entlang
des Rotorblattes. Der Verlauf des Biegemoments zeigt einen fiir Deep Dynamic Stall typischen Verlauf.
Auf das maximalen Biegemoment von M, = 184 Nm beim Stallwinkel mit einem anschlieBenden star-
ken Einbruch folgt ein ausgeprigtes Hystereseverhalten im Abschwung. Der Verlauf des Nickmomentes
weist ebenfalls einen fiir Dynamic Stall typischen starken Abfall sowie ein Minimum im Bereich des Stall-
winkels auf. Auch hier ist im Abschwung eine ausgeprigte Hysterese zu beobachten.

Mit diesem und weiteren Lastfillen als Eingabe wurden stationire, geometrisch nichtlineare FEM Rech-
nungen mit dem Tool ANSYS (Vernetzer: HyperMesh) durchgefiihrt. Damit wurden das Design des Rotor-
kopfes sowie der Lagenaufbau der Rotorblétter hinsichtlich Festigkeit und Fatigueverhalten iiberpriift und
optimiert. So hat sich fiir den in Abb. 2 dargestellten Lastfall gezeigt, dass das Zusammenspiel des maxi-
malen Biegemoments sowie des entsprechend geringen Biegemoments am gegeniiber liegenden Rotorblatt
mafgeblich fiir das Fatigueverhalten der Rotorblitter ist und den Betriebsbereich des RTG begrenzt.

Ausblick: Im Manuskript werden die Anforderungen, die getroffenen Annahmen sowie der Entwurfspro-
zess mit seinen Herausforderungen im Detail dargestellt und diskutiert. Weiterhin erfolgt eine ausfiihrliche
Beschreibung des Aufbaus des RTG sowie des Rotorkopfes und der Rotorblitter der notwendig ist, um den
Anforderungen gerecht zu werden.
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Abb. 1: Der Rotorversuchsstand am DLR in Gottingen Abb. 2: Biegemomentenverlauf (M) und Nickmomen-
mit Blick auf die Diise. tenverlauf (M,) iiber dem Wurzelanstellwinkel.

Abb. 3: Finales Design des Rotorkopfes mit Rotorblittern sowie Telemetriesystem.
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Ziele

Das Ziel des hier vorgestellten Forschungsvorhabens ist es zu zeigen, dass die bisher Ubli-
chen dimensionslosen Kennzahlen fur bewegte aerodynamische Profile in Hub- und Nickbe-
wegung nicht ausreichen, um das Verhalten von Vorderkantenwirbeln zu beschreiben. Ubli-
cherweise werden die verwendeten Kennzahlen auf globale Parameter wie die Sehnenlange
des Profils oder seinen Hub bezogen, viskositatsbedingte Effekte werden nicht berlicksich-
tigt. Daher soll gezeigt werden, dass die Sehnenlange nicht zwangslaufig geeignet daflr ist,
Vorderkantenwirbel zu normieren. Stattdessen wird eine Normierung vorgeschlagen, die auf
den Scherschichtparametern basiert und den das Wirbelwachstum begrenzenden Mecha-
nismus bertcksichtigt.

Einleitung
Die Bildung von Vorderkantenwirbeln hat grofRen Einfluss auf die Aerodynamik von Wind-

kraftanlagen, Hubschraubern oder Micro Air Vehicles. (MAVs). Laut [McCroskey 1982] wei-
sen oszillierende Fligel starke Hystereseffekte bezlglich der ci-a-Kurve auf, die zu weit ho-
heren Werten als in der stationaren Aerodynamik flhren. Die Ublicherweise hier verwendeten
dimensionslosen Kennzahlen sind die Reynolds-Zahl Re, die Strouhal-Zahl St und die redu-
zierte Frequenz k. Wahrend Insekten als Vorbilder flir moderne MAVs dienen, um diese Wir-
bel zu nutzen, und effizient zu fliegen, kdnnen die gleichen Effekte Probleme bei Hubschrau-
bern oder Windkraftanlagen hervorrufen. Um eine technische Nutzbarkeit der Wirbel umsetz-
ten zu kdnnen oder deren negative Auswirkungen kotrollieren zu kdnnen, ist eine prazise
Kenntnis der Mechanismen noétig, die das Wachstum der Wirbel und die Limitierung ihrer
Grole bestimmen.

Fur die Auslegung der Rotorblattern von Hubschraubern hinsichtlich ihrer aerodynamischen
Last existieren zwar eine Vielzahl empirischer oder semi-empirischer Modelle, diese basie-
ren aber meist auf Daten, die aus stationaren Messungen gewonnen wurden. Die zugrunde-
liegenden physikalischen Vorgange der Wirbelbildung spielen dabei keine Rolle.

Das bekannteste Konzept, um das Wachstum von Wirbelringen vorherzusagen basiert auf
den Experimenten von [Gharib et al 1998]. [Dabiri 2009] erweitert dieses Konzept auf die
Wirbelbildung im instationaren Schlagflug. Die Zirkulation I der Wirbel wird mit der Anstrém-
geschwindigkeit U und der Sehnenlange der Fligel ¢ normiert. Interessanterweise erreicht
die normierte Zirkulation sowohl bei [Gharib et al 1998] als auch bei [Dabiri 2009] fir ver-
schiedene experimentelle Parameter einen maximalen Wert von 4. Es wird daher impliziert,
dass die Sehnenlang charakteristisch fur die maximal erreichbare Zirkulation ist. Demgegen-
Uber stehen numerische und experimentelle Untersuchungen von [Pedrizzetti 2010], oder
[DeVoria und Ringuette 2012], die dem Konzept von [Gharib et al 1998] widersprechen.

Wird die Sehnenlange bis auf eine unendliche Lange erhoéht, kann sie nicht mehr problem-
bestimmend sein und andere Mechanismen mussen zur Wirbelablésung fuhren. [Doligalski
1994] fuhrt das Ablosen eines Wirbels auf die viskose/inviskose Interaktion eines Wirbels mit
einer festen Wand zurtick, [Sattari et al 2012] zeigen, dass das Abléseverhalten von Wirbeln
auf seine Scherschichtparameter zuriickgeflihrt werden kann. Von Interesse bezliglich der
wirksamen Mechanismen ist nun, wie sich ein Vorderkantenwirbel an einer instationar be-
wegten Platte verhalt, deren Sehnenlang sukzessive von Experiment zu Experiment erhoht
wird, deren dimensionslose Kennzahlen Re, St und k aber unverandert bleiben. Ist die Seh-
nenlang weiterhin der Problembestimmende Parameter?
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Vorarbeiten und Diskussion

Particle Image Velocimetry (PIV) Messun-
gen wurden durchgefuhrt, um die Stro-
mungsfelder um ebene Platten verschiede-
ner Sehenenlangen (c=[9 12 15 18] cm)
aber gleichen dimensionslosen Kennzahlen
(Re=10 000, St=0.2, k=0.5) zu untersuchen.
Abbildung 1 zeigt die Stromungsfelder um
die vier Platten zu verschiedenen Zeitpunk-
ten im Schlagzyklus. Die Zirkulation der
Vorderkantenwirbel und die Lage des hinte-
ren Wiederanlegepunkt des Wirbels wurden
gemessen. Die Lage des hinteren Wieder-
anlegepunkts zeigt, ab wann Rickstrémung

um die Hinterkante auftreten kann und damit
den Einfluss der Sehnenlange als limitieren-
den Parameter. Die Zirkulationsverlaufe
erreichen flr kurze Sehnenlangen ihre Ma-
xima erst nach der Hinterkantenumstro-
mung, fur kurze Sehnenlangen bereits da-

vor. Dieser Umstand spricht dafiir, dass nur
kurze Sehnenlangen problembestimmend
sind. Bei groRen Sehnenlangen wird die von
[Doligalski 1994] beschrieben vis-
kos/inviskose Interaktion in Form einer
Grenzschichteruption sichtbar, sie ist in die-
sen Fallen limitierend fur das Wirbelwachs-
tum. _Eine auf de_r Seh_nenlénge_ basierte Abbildung 1
Normierung der Zirkulationen weist starke

Abweichungen auf. Wird mit der Falkner-Skan Gleichung die Scherschichtdicke in der Nahe
des Staupunkt bestimmt und diese als Langenmal} fur die Zirkulationsnormierung genutzt
kollabieren hingegen diejenigen Zirkulationen, bei denen die Wirbelablésung unabhangig von
der Hinterkantenumstromung erfolgt. Damit sind die Ublichen Dimensionlosen Kennzahlen
nicht geeignet Ahnlichkeit sicher zu stellen, die Sehnenlang ist nach Uberschreiten eines
kritischen Werts nicht mehr problembestimmend.
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Introduction

A typical approach towards the reduction of aircraft exterior noise is to optimize an isolat-
ed aircraft component that can be a dominant contribution to the overall aircraft noise, see
e.g. [1]. This individual component is optimized based on its noise emission as measured in
a wind tunnel or as simulated with high-fidelity tools. Feasible modifications to the component
are identified based on this emission data but the change in the overall ground noise immis-
sion if installed and operated on-board of the aircraft is yet unknown. The noise immission
differs significantly from the noise emission due to propagation effects. It is as late as within
a post-processed simulation or experiment that shows if the modifications really have the
pursued effect on the overall noise immission. However, further modifications to the compo-
nent are no longer possible at this point or would require another run through the whole pro-
cess, i.e. modification of the component, additional wind tunnel measurement and another
post-processed noise immission analysis.

To consider the component’s effect on the overall noise immission on the ground earlier in
the optimization process, a new methodology is required. This methodology shall enable the
designer to identify the components that have a dominant contribution to the overall noise
immission under specific operating conditions. Following that, necessary modifications to
each individual component are derived to decrease the overall noise immission. The meth-
odology shall therefore prevent additional and costly re-runs in a wind tunnel or simulation.

The conceptual method introduced in this paper consists of deriving a so-called “emission
threshold” that is based on the overall ground noise immission. If the overall noise emission
can be reduced below that emission threshold (which considers directivity and frequency
spectrum), a reduction in overall ground noise immission is achieved. Ultimately, noise re-
quirements for each individual component can be derived based on the emission threshold.

The calculation of the emission threshold is implemented in DLR’s parametric aircraft
noise prediction tool PANAM [2]. The Parametric Aircraft Noise Analysis Module can predict
the overall sound pressure levels and spectra of modeled aircraft noise sources based on
parameters that are already available during the conceptual design phase.

Deriving an Emission Threshold

The aim is to decrease the overall aircraft noise immission, expressed by the sound expo-
sure level (SEL, see formula in Fig. 1a), by a user-specified value. For this purpose an emis-
sion threshold for a specific operating condition can be derived. The first step is to simulate a
horizontal flight over a single observer on the ground. This yields an A-weighted level-time
history and an immission spectrum for each simulated time step. Each time step represents
exactly one emission angle of the aircraft. The simplest way to deduce a new level-time his-
tory that yields the specified SEL reduction is to shift the original level-time history curve
(Fig. 1a). This new level-time history is referred to as the “directional immission threshold”
(DIT).

Following that, the required reduction in the A-weigthed overall sound pressure level
(OASPL-A) for each emission angle is obtained. The reduction in OASPL-A corresponds to a
level reduction of the spectrum. Again, the simplest way is to shift the original immission
spectrum by a constant value, which results in the “spectral immission threshold” (SIT, Fig.
1b). Adding the A-weighting and propagation effects to the SIT, the “spectral emission
threshold” (SET, Fig. 1c) is obtained. If the overall aircraft noise emission can be reduced
below the SET for every emission angle, the pursued reduction in SEL is reached. An ad-
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vantage of the tool PANAM is that the noise emission of each individual component is known
already. Requirements for each component can be derived by combining the information of
the SET and the contribution of each component (Fig. 1d).
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Figure 1: Schematic process of deriving an emission threshold

Application and Further Development

The realization of the conceptual method presented here is a first step towards a new im-
mission-based noise reduction. To demonstrate the potentials of the new method, it is ap-
plied to an existing reference aircraft. The results are analyzed and discussed in the final
paper. Future applications of this method are also discussed. For instance, the new ap-
proach could enable a noise-to-design process for existing and modeled noise sources.
Componential noise emission thresholds can then directly be associated with operational or
geometrical constraints for each noise source. For example, a maximum allowable landing
gear length could be provided in order to meet the selected noise goals, i.e. staying below a
predefined immission threshold for the overall vehicle.

To finalize the method, further developments are necessary. For example, it has to be
discussed how the information of several flight conditions during a specific flight trajectory,
e.g. an approach, can be processed.

Conclusion

A conceptual method is introduced that provides an emission threshold for the ov