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Ubersicht

In der vorliegenden Arbeit wird eine Analysekette vorgestellt, die es ermdoglicht, insta-
tionédre Luftkréifte an einem hochmandvrierfahigen Flugzeug zu bestimmen, das sich im
Einflussbereich des Nachlaufwirbelsystems eines vorausfliegenden Flugzeugs befindet. Die
zeitlich verdnderliche Anstromung am einfliegenden Flugzeug resultiert zum einen aus
der relativen Bewegung der Flugzeuge zueinander und zum anderen aus den Geschwin-
digkeitsschwankungen innerhalb des Nachlaufs. Die zeitliche und raumliche Entwicklung
des Nachlaufwirbelsystems einer Delta-Canard-Konfiguration wird mit Hilfe von expe-
rimentellen und numerischen Methoden bestimmt. Unter Anwendung der Hitzdrahtane-
mometrie wird die Geschwindigkeitsverteilung innerhalb einer Querstromungsebene an
verschiedenen Stromabpositionen ermittelt. Diese Messergebnisse werden zur Initialisie-
rung von Grobstruktursimulationen verwendet, die es ermoglichen, das Stromungsfeld des
Nachlaufwirbelsystems in einer Entfernung von bis zu 50 Spannweiten stromab zu ana-
lysieren. Fiir eine Berechnung der detaillierten Luftkréfte fiir beliebige Einflugmanover
werden die notwendigen Transformationen vorgestellt, die das Geschwindigkeitsfeld vom
Koordinatensystem des vorausfliegenden in das des nachfolgenden Flugzeugs iiberfiihren.
Die instationéren Luftkréifte werden mit einem neuentwickelten Verfahren auf Grundlage

der stationdren Tragflichentheorie bestimmt.






Abstract

In the present study, an analysis chain is presented, which allows to determine unsteady
aerodynamic loads on a high agility aircraft that is in control of the wake vortex system
of a preceding aircraft. The unsteady flow on the encountering aircraft results on the one
hand from the relative motion of the aircraft and on the other hand from the velocity
fluctuations within the wake. The spatial and temporal evolution of the wake vortex
system of a delta canard configuration is determined using experimental and numerical
methods. Using the hot-wire anemometry, the velocity distribution is obtained within a
cross-flow section at various downstream positions. These measurement results are used
for initialization of Large Eddy Simulations which allow to analyze the flow field of the
wake vortex system at a distance of up to 50 spans downstream. For a detailed calculation
of the unsteady loads of any ingress maneuver the necessary transformations are presented
that transform the velocity field corresponding to the coordinate system of the preceding
into the coordinate system of the following aircraft. The unsteady aerodynamic loads are

determined with a newly developed method based on the steady lifting surface method.
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1 Einfuhrung

1.1 Motivation und Problemstellung

Der Begriff ,, Turbulenzen wird hédufig im Zusammenhang mit der ,unruhigen” Bewegung
eines Fluggerats verwendet. Dabei handelt es sich nicht um Steuereingaben des Piloten,
sondern um zeitlich schwankende Anstromverhéltnisse am Flugzeug. Meistens sind at-
mosphérische Phanomene, wie beispielsweise Fall- und Scherwinde, in die das Flugzeug
einfliegt, dafiir verantwortlich. Neben diesen natiirlichen Turbulenzen gibt es jedoch auch
Geschwindigkeitsschwankungen, die durch andere Luftfahrzeuge verursacht werden. Al-
le Fluggeréte, die schwerer als Luft sind und ihren Auftrieb mit Hilfe von Tragflichen
oder Rotoren erzeugen, schleppen zwangsliaufig ein Wirbelsystem hinter sich her [74]. Die
Entstehung dieses Nachlaufwirbelsystems kann sich in Abhéngigkeit von der Fliigelgeo-
metrie stark unterscheiden, was in der Regel wiederum zu unterschiedlichen Wirbelstruk-
turen im Nachlauf fiihrt. Ein Flugzeug, das dieses Wirbelsystem durchfliegt bzw. sich
iiber langere Zeit darin aufhalt, ist auf verschiedene Weise davon beeinflusst, vgl. Abb.
1.1} Beispielsweise kann es zu Auftriebsverlust oder zu einem induzierten Rollmoment
kommen, das bis hin zum Verlust der stabilen Fluglage fiihren kann [41]. Neben den Pro-
blemen, die die Steuerbarkeit betreffen, erfahrt die elastische Struktur des Flugzeugs eine
erhohte dynamische Belastung. Ein tragisches Ereignis war der Absturz eines Airbus A-
300 im November 2001 iiber New York, der in die Wirbelschleppen eines vorausfliegenden
,<Jumbo-Jets® (B-747) geriet. Der Kopilot reagierte mit Seitenruderausschligen auf die
durch den Wirbel induzierten Luftturbulenzen, was aufgrund der hohen Fluggeschwin-
digkeit zu einer kritischen Strukturbeanspruchung fithrte. Dadurch kam es zum Verlust
des Seitenleitwerks, wodurch die Kontrolle iiber das Flugzeug verloren ging [3]. Um diese
gefahrlichen Situationen zu vermeiden, wird in der zivilen Luftfahrt mit Hilfe von mini-
malen Staffelungsabstédnden versucht, das Einfliegen in ein starkes Nachlaufwirbelsystem
grundsétzlich auszuschlieffen. Militarische Fluggerite konnen im Gegensatz dazu keinen
Einschrankungen beziiglich ihrer Staffelung unterworfen werden. Missionsabschnitte wie
Formationsflug, Luftbetankung und Luftkampf beinhalten das Fliegen in unmittelbarer
Néhe eines anderen Flugzeugs. Bei Abfangmandvern kommt es haufig vor, dass der Nach-
lauf des vorausfliegenden Flugzeugs unter einem bestimmten Winkel gekreuzt wird. Zeit-
abhéangige Luftkrafte entstehen in diesem Fall aufgrund der Relativbewegung der beiden

Flugzeuge zueinander, da das Stromungsfeld in das eingeflogen wird, inhomogen ist [80].
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Lokale Geschwindigkeits-
schwankungen

Erhohte Turbulenz; Aufuwi
Strukturdynamische Windfejy
Belastung

Aufwi
Abwingte, Windfeiq

Induziertes

Auftriebsverlust:
Verlust an Hoéhe / | = l , Rollmoment
Steigrate; remmmT g ' =

B E—

Erhohte Turbulenz
Abb. 1.1: Gefdhrdungspotenzial durch Nachlaufwirbelsysteme

Aber auch bei fehlender Relativbewegung, wie dem Formationsflug, konnen instationére
Luftkrafte auftreten, da die Geschwindigkeitsverteilung innerhalb des Wirbelsystem selbst
stark schwanken kann. Hinzu kommt eine Antwort der elastischen Struktur, die ebenfalls
zu zeitlich schwankenden Luftkréften fiihrt, wodurch Struktur und Luftkréfte in Wech-

selwirkung miteinander stehen.

Fiir eine Bestimmung der resultierenden instationaren Luftkrifte ist eine detaillierte
Kenntnis der zeitlichen und raumlichen Geschwindigkeitsverteilung innerhalb des Nach-
laufwirbelsystems nétig. Diese hingt von der Flugzeugkonfiguration ab und unterscheidet
sich aufgrund der unterschiedlichen Fliigelgeometrien bei zivilen Transportflugzeugen und
militdrischen Hochleistungsflugzeugen erheblich. Wahrend bei Transportflugzeugen eine
Minimierung des Widerstands angestrebt wird, steht bei Hochleistungsflugzeugen das Er-
fliegen von Mandvern im hohen Anstellwinkelbereich bzw. mit hohen Lastvielfachen im
Vordergrund. Da von der Fliigelgeometrie die Auftriebsverteilung in Spannweitenrichtung
bestimmt wird, weisen auch die Nachlaufwirbelsysteme in Abhéngigkeit der Konfiguration
Unterschiede auf. Dies spiegelt sich ebenfalls in der rdumlichen Entwicklung, sowie dem

Zerfallsprozess des Nachlaufwirbelsystems wider.
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1.2 Stand der Forschung

Fiir die Zulassung eines Flugzeugs muss nachgewiesen werden, dass die im Rahmen der
Flugenvelope auftretenden Lasten keinen Schaden an der Struktur hervorrufen. Die Flug-
envelope beschreibt dabei in Abhéngigkeit des Flugzustandes (Flughohe, Machzahl), der
Massenkonfiguration und der Anregung (z.B. Manéver, Béen, dynamische Landung) die
Grenzen des sicheren Fliegens. Fiir grofe Transportflugzeuge sind die zu erfiillenden Anfor-
derungen in Abschnitt 25 der FAR/JAR [33] bzw. CS [32] und fiir militarische Fluggerite
in MIL [I] bzw. [2] aufgefiihrt. Wahrend fiir Transportflugzeuge die Béenlasten das Krite-
rium fiir die Auslegung darstellen, sind bei KampfHugzeugen Mandverlasten in der Regel
der begrenzende Faktor. Dennoch kénnen bestimmte Bereiche der Flugzeugstruktur, wie
beispielsweise die Fliigelspitzen oder Pylons, hohen Beanspruchungen beim Einflug in ei-
ne Boe ausgesetzt sein [68]. Ahnlich wie atmosphirische Turbulenzen oder Béen stellen
Nachlaufwirbelsysteme plotzliche Luftbewegungen dar, die an einem einfliegenden Flug-
zeug zu hohen Lasten fithren konnen. Die Vorgehensweise bei der Bestimmung der Lasten
beim Einflug in ein Nachlaufwirbelsystem wird sich daher eng an der des Béenproblems
orientieren. Dabei werden grundséatzlich zwei unterschiedliche Arten von instationérer An-
stromung unterschieden, (vgl. Abb. .

Diskrete Boe Kontinuierliche Turbulenz
Wyp (1)
Wyy (Xgp) w,, (t—1/U.) W, (t)

Abb. 1.2: Kontinuierliche und diskrete Turbulenz

Bei der sogenannten diskreten Boe schwankt die Boengeschwindigkeit in einer determi-
nistischen Weise, wéihrend bei der kontinuierlichen Turbulenz zufillige Geschwindigkeits-
schwankungen auftreten. Dabei gibt es keine Einschriankung beziiglich der Wirkungsrich-
tung der Turbulenz oder Boe. Je nachdem, ob es sich um eine vertikale oder horizon-
tale Boe handelt, werden unterschiedliche Teile der Struktur beansprucht [68]. Zufalli-
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ge kontinuierliche Turbulenz erfordert in der Regel eine Berechnung im Frequenzraum,
wobei sogenannte ,Power Spectral Density (PSD)* Verfahren zur Anwendung kommen
[111, B9, 40, 81]. Im Gegensatz dazu wird das diskrete Béenproblem héufig tiber eine soge-
nannte 1-cos-Boe im Zeitbereich modelliert. Dabei wird die sogenannte ,tuned gust® ge-
sucht, die eine 1-cos-Boe mit einer bestimmten Wellenlénge darstellt, bei der die héchsten
Beanspruchungen am Flugzeug auftreten. Diese Bée wird durch Rechnungen mit unter-
schiedlicher Wellenlénge bestimmt. Die dabei angewandten Verfahren zur Berechnung der
Lasten unterscheiden sich teilweise deutlich beziiglich ihrer Komplexizitat [53], 58], (61, ’1].
Die Grundlage bildet dabei in der Regel ein Finite-Element-Modell der Flugzeugstruk-
tur, das die Steifigkeiten und die Massenverteilung fiir den entsprechenden Fall beinhaltet
[11]. Fur dieses Modell kann die Verteilung der stationédren oder instationéren aerodyna-
mischen Lasten in Abhéngigkeit des Flugzustandes bestimmt werden. Zusétzlich kann der
Einfluss des ,Flight Control System* (FCS) beriicksichtigt werden, welches die Ausschléige
der Steuerflichen fiir den gegenwértigen Flugzustand beeinflusst. Wichtige Eigenschaften
des Gesamtsystems, wie bespielsweise die Ubertragungsfunktion der Aktuatoren, miissen
ebenfalls in die Modellierung aufgenommen werden, um die Reaktion und Strukturlas-
ten auf dufsere Anregungen oder Steuereingaben des Piloten mit der entsprechenden Ge-
nauigkeit vorauszusagen. Aufgrund der hohen Anzahl von verschiedenen Lastfillen bzw.
der héufigen Modifikation des Strukturmodells wiahrend der frithen Entwicklungsphase
wird ein robustes und wenig zeitintensives Verfahren fiir die Berechung der aerodynami-
schen Lasten benotigt. Aufwandige und rechenintensive CFD-Verfahren sind daher nicht
weit verbreitet, wohingegen die robusten und einfachen Verfahren auf Basis der Poten-
tialtheorie Anwendung finden. Haufig geniigt es lediglich quasistationédre Luftkrifte zu
beriicksichtigen, die bespielsweise mit der ,Vortex Lattice Methode (VLM)* [44] bestimmt
werden. Bei plotzlichen Mandvern oder dem Einfliegen in Béen spielen jedoch auch insta-
tionédre Effekte eine Rolle, die mit Hilfe von ,Indicial Functions (IFM)“, wie der Wagner-
oder Kiissner-Funktion, oder der instationdren ,Doublet Lattice Method (DLM)“ [4] be-
riicksichtigt werden. Mit der Zunahme der verfiigharen Rechnerleistungen in den letzten
Jahrzehnten gewinnen jedoch aufwindige CFD-Simulationen immer mehr an Bedeutung.
Vor allem im transonischen nichtlinearen Geschwindigkeitsbereich sind nur Verfahren auf
Grundlage der Euler- oder Navier-Stokes-Gleichungen in der Lage verwertbare Ergebnisse
zu liefern [60, [65, [66] 80]. Ein weiterer Ansatz fiir die Reduzierung der Strukturbelastung
aufgrund von Turbulenzen sind sogenannte ,Gust Load Allevation Systems®. Ein solches
System erkennt die Beschleunigungen, die aus der Boe oder Turbulenz resultieren und
wirkt diesen gezielt entgegen [7, 42] [64]. Neben der Strukturbelastung ist hier ein weiterer
Aspekt der Flugkomfort. Fliegt man {iber langere Zeit in einem kontinuierlichen Turbu-
lenzfeld, miissen die ,,bumps per minute* auf ein ertragliches Mafs beschrinkt werden. Fiir
Piloten von Hochleistungsflugzeuge liegt die Grenze des Zumutbaren bei 12 Schldgen mit
1/2 g pro Mintute [7].
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Wie Flugversuche zeigten, konnen die bisher bekannten maximalen Boengeschwindigkei-
ten durch Windgeschwindigkeiten innerhalb eines Nachlaufwirbelsystems iiberschritten
werden [62]. Durch gezieltes Einfliegen in den Nachlauf wurde mit Hilfe von Beschleuni-
gungsaufnehmern auf die dynamische Antwort der elastischen Flugzeugstruktur geschlos-
sen, die zum Teil auf kritische Belastungen hindeuteten. Dabei wurde dhnlich dem diskre-
ten Boenproblem die ,Wellenldnge* des Nachlaufs variiert, indem das Wirbelsystem unter
verschiedenen Winkeln gekreuzt wurde. Diese Versuche lieferten Hinweise auf Strukturlas-
ten, jedoch keine Informationen iiber die Geschwindigkeitsverteilung innerhalb des Nach-
laufwirbelsystems. Wéhrend ,Wirbelschleppen® an militarischen Hochleistungsflugzeugen
bisher wenig untersucht wurden, spielt die Wirbelschleppenproblematik im Bereich der
zivilen Luftfahrt schon seit Jahrzehnten eine bedeutende Rolle. So wurden zahlreiche For-
schungsarbeiten auf diesem Gebiet durchgefithrt [I8-20] 23] BT, B7, B1, 52, [70, [76]. Die
Beantwortung grundlegender Fragen, die beispielsweise Instabilitdten [10], 24H28| und In-
stationaritdten im Nachlauf betreffen, standen u.a. im Vordergrund. Dariiberhinaus wurde
nach Wegen gesucht, die eine Vorhersage der raumlichen Entwicklung von Wirbelsystemen
ermoglichte [9].

Die Forschungsgebiete konnen grundsétzlich in drei Kategorien eingeteilt werden:

e Das friihzeitige Erkennen einer Wirbelschleppe beim Einfliegen mittels geeigneter

Detektoren [29] [43].

e die Vorhersage der Trajektorien und Stérke der Nachlaufwirbel in Abhéngigkeit der
Flugzeugtypen und der Atmosphérenbedingungen [36] 38, 54H57, 67, 69] [71]

e und die Abminderung durch konfigurative Mafnahmen [5, [14].

Vor allem der stetig angestiegene zivile Luftverkehr bzw. die Entwicklung immer groferer
Flugzeuge waren die treibende Kraft dieser Forschungen, da durch eine prézisere Vor-
hersage bzw. eine Abminderung der Wirbelschleppen die Flughafenkapazititen erhoht
werden konnen. Instabilitdtsmechanismen, Wirbelmodelle und aktive Klappen, die den
Wirbelzerfall beschleunigen, waren die Ergebnisse dieser Forschungsarbeiten. Aber auch
die Auswirkungen, die ein Einfliegen in das Nachlaufwirbelsystem haben kann, wurden in
verschiedenen Arbeiten untersucht [59]. Parallel dazu ist die numerische Stromungsme-
chanik durch die Verwendung von Hochleistungsrechnern in der Lage, Stromungen bei ho-
hen Reynoldszahlen vorherzusagen. Vor allem die Grobstruktursimulation, die iiber einen
grofsen Bereich des Turbulenzspektrums auf den Einsatz von Modellen verzichtet, stellt
ein Werkzeug dar, mit dem Nachlaufwirbelsysteme auch weit stromab berechnet werden
konnen [34], 35 45, [72]. Dreidimensionale LES, die die Entwicklung des Nachlaufwirbel-
systems zeitlich und rdumlich ermoglichen, wurden bisher in nur sehr begrenztem Umfang
durchgefiihrt [30]. Stumpf [78] berechnete das Nachlaufwirbelsystem einer Transportkon-

figuration auf Grundlage von Eulerrechnungen, die die Initialsierungsdaten lieferten. Mit



6 1 Einfiihrung

der rasanten Steigerung der Leistungsfiahigkeit von ,,Supercomputern® ist in naher Zukunft

mit deutlich mehr Forschungsarbeiten auf diesem Gebiet zu rechnen.

1.3 Beitrag dieser Arbeit

Ziel dieser Arbeit ist die Bestimmung der zeitabhéngigen Luftkréfte an einer hochagilen
Flugzeugkonfiguration beim Kreuzen bzw. beim Fliegen innerhalb des Nachlaufs eines
vorausfliegenden Flugzeugs. Grundlage dafiir ist die Kenntnis der rdumlichen und zeitli-
chen Geschwindigkeitsverteilung im Nachlauf des vorausfliegenden Flugzeugs. Zu diesem
Zweck wird das Nachlaufwirbelsystem an einer hochagilen Delta-Canard-Konfiguration
mit Hilfe von experimentellen und numerischen Methoden bestimmt, (vgl. Abb. .

Nahfeld

rweitertes Fernfeld

E Zerfall
Nahfeld

S

A

|
E

g 1 ) -—bO

/
.

=

Al

v

x/1,=0(1) x/b<10

~

~

[N
IA

D

)

x/b<2  x/b<16 x/b<50

Windkanal experi- |
ment (Hitzdraht- !
anemometrie) !

1

1 3D ILES Rechnungen
E auf Grundlage der

! experimentellen Daten
1

Abb. 1.3: Experimentell und numerisch erfassbare Entwicklungsstufen des Nachlaufwirbel-
systems

Windkanaluntersuchungen, in deren Rahmen Querstromungsebenen an verschiedenen Strom-

abpositionen vermessen werden, dienen zum Initialisieren als auch zum Validieren der
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Grobstruktursimulationen. Bei den bendtigten Initialisierungsgrofen handelt es sich um
mittlere Strémungsgeschwindigkeiten als auch Turbulenzintensitdten, die mit Hilfe der
Hitzdrahtanemometrie bis iiber das erweiterte Nahfeld hinaus bestimmt werden kénnen.
Fiir eine realistische Abbildung eines freifliegenden Flugzeugs werden an den experimen-
tellen Ergebnissen Korrekturen vorgenommen, die den Einfluss des Versuchsaufbaus in-
nerhalb der Simulation weitestgehend unterdriicken.

Die verwendete Implementierung fiir die Grobstruktursimulationen (LES ,Large-Eddy Si-
mulation®) basiert auf implizierter Turbulenzmodellierung. Simulationen dieser Art ermog-
lichen mit Stromabpositionen von bis zu 50 Spannweiten die Untersuchung des Nachlauf-
wirbelsystems bis in das Fernfeld. Auf Grundlage der Simulationsergebnisse werden fiir
den Fliigelgrundriss der Delta-Canard-Konfiguration die aerodynamischen Lasten beim
Einfliegen in das Nachlaufwirbelsystem bestimmt. Dabei werden verschiedene Szenarien
beriicksichtigt, die sich durch die Art des Einfliegens unterscheiden. Bewegen sich die bei-
den Flugzeuge relativ zueinander, spielen Geschwindigkeitsschwankungen innerhalb des
Nachlaufs eine untergeordnete Rolle. Der zeitabhéingige Anstellwinkel resultiert hier aus
dem Durchfliegen des inhomogenen Geschwindigkeitsfelds. Im Gegensatz dazu ist das Auf-
treten von instationédren Luftkréften bei einer vernachlidssigharen Relativbewegung aus-
schlieflich in den Geschwindigkeitsschwankungen innerhalb des Nachlaufwirbelsystems
begriindet.

Das verwendete Verfahren zur Berechnung der aerodynamischen Lasten basiert auf dem
stationdren Tragflichenverfahren von Truckenbrodt [79]. Um auch instationére Effekte
beriicksichtigen zu konnen, wurden jedoch umfangreiche Erweiterungen vorgenommen.
Neben der Bestimmung der instationédren Luftkréifte werden die experimentellen und nu-
merischen Ergebnisse auch fiir eine ausfiihrliche Diskussion der Entwicklung des Nach-
laufwirbelsystems einer hochagilen Flugzeugkonfiguration verwendet. Wert gelegt wird
hier auf einen Vergleich mit vorhandenen Ergebnissen aus Untersuchungen an Transport-
flugzeugen [14], um den Einfluss der unterschiedlichen Fliigelgeometrien zu bestimmen.
Im Vordergrund steht hier die Anwendbarkeit von Wirbelmodellen, die fiir Nachlaufwir-
belsysteme an Transportflugzeugen entwickelt wurden, auf die vorliegende Delta-Canard-

Konfiguration.
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Fiir eine Bestimmung der aerodynamischen Lasten an einem Flugzeug, das sich im Ein-
flussbereich eines Nachlaufwirbelsystems befindet, miissen verschiedene Disziplinen der
Aerodynamik kombiniert werden. Einerseits miissen Begriffe definiert und Zusammen-
hénge deutlich gemacht werden, die die Entstehung von Nachlaufwirbelsystemen erkléren
und deren Analyse ermoglichen. Dabei wird versucht, sich an Begriffen und Definitio-
nen zu orientieren, die im Rahmen von Nachlaufuntersuchungen an Transportflugzeugen
entwickelt wurden. Unabhéngig vom Verfahren, das zur Bestimmung der instationéren
Luftkréfte verwendet wird, ist die Kenntnis der Anstromung am einfliegenden Flugzeug
erforderlich. Die dazu notwendigen kinematischen Beziehungen, die eine Transformation
des Stromungsfeldes vom Koordinatensystem des vorausfliegenden in das des einfliegenden

Flugzeugs ermoglichen, werden am Ende dieses Abschnitts hergeleitet.

2.1 Geschwindigkeitsfeld, Rotation und Zirkulation

Bei der Untersuchung von Stromungsvorgidngen steht in der Regel die Bestimmung des
Geschwindigkeitsvektors @ = w mit den Komponenten u = (u,v,w) und des statischen
Drucks p im Vordergrund. Kann das stromende Medium als Kontinuum aufgefasst werden,
was mit einer ausreichend hohen Dichte p der Fall ist, erhédlt man ein Gleichungssystem,
das sich aus der Formulierung des Impulssatzes und der Massenerhaltung ergibt. Legt man
zusatzlich ein dichtebestdndiges bzw. inkompressibles Fluid ohne Beriicksichtigung von

Gewichtskraften zugrunde, so folgt aus der Massenerhaltung die Kontinuitatsgleichung

(9uj
— =0 2.1
0 (2.1)
und aus dem Impulssatz die Navier-Stokes-Gleichung

Oup o Owi _ Op  Ou
Pot T P0x;, T o, " Vowsom,

(2.2)

Der Geschwindigkeitsvektor hat dabei in Indexschreibweise die Komponenten u; und ist
eine Funktion der Zeit t und des Raums, der durch die Achsen (z1,x9,23) bzw. (z,vy, 2)
bestimmt ist. Die vier Unbekannten, ndmlich der statische Druck p und die Geschwindig-

keitskomponenten (u, v, w) konnen mit Hilfe der GI. und bestimmt werden. Als
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weitere Variable tritt in Gl die Dichte p auf, die iiber die thermische oder kalorische
Zustandsgleichung berechnet werden kann.

Bei der Analyse von Nachlaufwirbelsystemen spielt eine bestimmte Eigenschaft des Stro-
mungsfelds eine entscheidende Rolle. Dem Vektor- bzw. Geschwindigkeitsfeld u(x, t) kann

die sogenannte Rotation zugeordnet werden, die sich aus der Winkelgeschwindigkeit & = w
1
w=-Vxu= Qrot u (2.3)

mit den Komponeten

1 /[O0w Ov
1 /0u Ow
1 /0v Ou

ergibt. Anschaulich gibt die Rotation an, ob Fluidteilchen sich bei bei ihrer Bewegung
um sich selbst drehen. Man spricht von einem drehungsbehafteten Geschwindigkeitsfeld,
sofern rot w # 0 erfiillt ist. Dies kann fiir verschiedenste Stromungen gelten, wie beispiels-
weise Grenzschichtstromungen oder Stromungen mit schrigen Verdichtungsstofen (Croc-
coscher Wirbelsatz). Bei letzteren wird Rotation im Inneren des Stromungsfeldes erzeugt,
wahrend bei inkompressibler Stromung die Rotation von den Réndern iiber Reibung in
das Innere des Stromungsfelds gelangt [77]. Bei einer weiteren Kategorie von Stromungen
ist das Vorhandensein von Rotation bereits aufgrund des Namens offensichtlich. Dabei
handelt es sich um sogenannte Wirbelstromungen, innerhalb derer Bereiche existieren, an
denen sich Fluidteilchen bei der Rotation um ein gemeinsames Zentrum auch um sich
selbst drehen. Druck- und Reibungskrifte sorgen dafiir, dass die massenbehafteten Fluid-
teilchen innerhalb des Wirbels auf den Umlaufbahnen gehalten werden. Fiir einen Wirbel,

T
dessen Achse in x-Richtung zeigt, gilt rot u || (1 0 O) . In der Querstromungsebene

(x = konst) kann die Umfangsgeschwindigkeit Vo = /22 + w? definiert werden, deren
typische Verteilung fiir einen idealisierten Einzelwirbel in Abb. dargestellt ist. Die
Umfangsgeschwindigkeit Vg nimmt zunéchst dhnlich einer Starrkorperrotation mit stei-
gender Entfernung vom Wirbelzentrum zu. Im Abstand r. vom Wirbelzentrum gibt es
fiir die Umfangsgeschwindigkeit Vg ein Maximum, das die Ausdehnung des sogenann-
ten viskosen Kerns begrenzt. Der rotationsbehaftete Bereich des Wirbels erstreckt sich
vom Wirbelzentrum bis zum Radius r,. Das Verhéltnis r./r, und damit die Verteilung
der Umfangsgeschwindigkeit innerhalb eines Wirbels héngt stark von dessen Entstehung
und der Umgebungsstromung ab. Ein Wirbel entsteht in der Regel durch das Aufeinan-

dertreffen von Fluidschichten, die unterschiedliche Geschwindigkeiten oder verschiedene
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Wirbelstarkekern r Viskoser Kern

v

Umfangsgeschwindigkeit \/6,

Abb. 2.1: Verteilung der Umfangsgeschwindigkeit Vg an einem realen Wirbel

Richtungen aufweisen. Dadurch bildet sich eine Scherschicht, die sich unter dem Einfluss
von Reibung in stabile Wirbel aufrollt. Neben der Beschaffenheit der Scherschichten spielt
vor allem mdgliche Turbulenz innerhalb der Scherschicht eine Rolle. Diese wirkt wie eine
erhohte Viskositiat und hat damit einen deutlichen Einfluss auf die Wirbelbildung und
-entwicklung. Der Begriff Wirbelstdrke wird in der Literatur nicht eindeutig verwendet
[77]. Haufig wird er, wie auch in dieser Arbeit, fiir die Rotation rotu verwendet, die jedoch
keine Aussage iiber die Intensitit eines Wirbels erméglicht. Ein Wirbel mit sehr kleinem
Wirbelstédrkekern r, kann ortlich sehr hohe Werte fiir den Drehungsvektor w aufweisen,
obwohl der Drehimpuls des gesamten Wirbels eher gering ist. Fiihrt man den Begriff Zir-
kulation T ein, der das Aquivalent zum Drehimpuls der Festkérpermechanik darstellt,
kénnen Wirbel beziiglich ihrer Intensitét eingeordnet werden. Die Zirkulation I' innerhalb

einer geschlossenen Raumkurve K erhélt man mit

r— ]{ udz. (2.7)
(K)

Das gleiche Ergebnis folgt aus der Integration der Rotation rotw iiber der von der Raum-

kurve K eingeschlossenen Flache F

I'= // rot udF. (2.8)
(F)

Fiir ein reibungsfreies und barotropes Fluid kann der auch als Thomsonscher Wirbelsatz

oder Kelvinsches Zirkulationstheorem bekannte Satz formuliert werden. Er besagt, dass
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fiir eine geschlossene materielle Linie die zeitliche Anderung der Zirkulation verschwindet:

dar

— =0 2.9
o (2.9)
Dieser Satz hat fundamentale Bedeutung in der Aerodynamik, wenn es um die Interpreta-
tion von Wirbelbewegungen geht. Dariiberhinaus steht das Theorem im Zusammenhang

mit den drei Helmholtzschen Wirbelsétzen [77]:
1. ,Die Zirkulation einer Wirbelrohre ist lings dieser Rohre konstant.“
2. ,,Eine Wirbelréhre besteht immer aus den selben Flissigkeitsteilchen.“
3. ,,Die Zirkulation einer Wirbelréhre bleibt zeitlich konstant.“

Diese Satze werden spéater bei der Erkldrung des Auftriebs und der Entstehung des Nach-

laufwirbelsystems verwendet werden.

Mit Hilfe der Zirkulation I' und den Radien r. bzw. r, ist es moglich, die Verteilung der
Umfangsgeschwindigkeit Vg mit analytischen Wirbelmodellen anzugeben [6]. Die bekann-
testen sind hier der sogenannte Rankine-Wirbel und der Lamb-Oseen-Wirbel. Breitsamter
schldgt in [I4] das sogenannte modifizierte Zweiskalen-Modell vor, das mit einer einzigen

Beziehung

20 | [Rert et ¥ [t

T 2
Vp = 0{[ i l_n} mit Ry = -© (2.10)

fiir den gesamten Wirbelbereich auskommt. Die Modellierung der Geschwindigkeitsver-
teilung innerhalb des Wirbelstarkekerns unterscheidet sich bei den verschiedenen Wir-
belmodellen. Aufserhalb davon gleicht sie jedoch bei sémtlichen Modellen immer der eines

Potentialwirbels mit r
0

V@Pot = % (211)

Ein Potentialwirbel stellt eine Elementarlésung von sogenannten Potentialstréomungen
dar. Dabei werden die Gl und dahingehend vereinfacht, dass die Stromung als
reibungsfrei (1 = 0) und drehungsfrei (rot w = 0) angenommen wird. Das erfordert, dass
die Zirkulation I' im Wirbelzentrum, das eine singulidre Stelle darstellt, konzentriert ist.
Schlieftt man diese singuldre Stelle vom Definitionsbereich aus, ergibt sich kein Wider-
spruch beziiglich der geforderten Drehungsfreiheit fiir Potentialstréomungen. Anschaulich
bedeutet das, dass sich die Fluidteilchen zwar um das Wirbelzentrum bewegen, sich dabei
aber nicht um sich selbst drehen. Aufgrund der Vereinfachung im Hinblick auf Reibung
sind abgelste Stromungen als auch Grenzschichtstromungen auf Grundlage der Potenti-

altheorie nicht zu bestimmen. Dagegen haben Potentialstromungen in der Aerodynamik
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eine fundamentale Bedeutung, da sie lange Zeit die einzige Moglichkeit darstellten, Luft-

kréfte an Tragfliigeln vorherzusagen.

2.2 Auftrieb und induzierter Widerstand

Um das Entstehen von Auftrieb zu erkléaren, wurden zahlreiche Modelle im Rahmen der
Potentialtherorie entwickelt [I5]. Ein sehr anschauliches ergibt sich aus der Tragflichen-
theorie [79], bei der der Fliigel durch eine flachenhafte Potentialwirbelschicht ersetzt wird,
vgl. Abb. [2.2] Diese Wirbelschicht weist sowohl eine Komponente in Spannweitenrichtung

\UAOO

X, ()

Abb. 2.2: Tragfliigel mit flichenhafter Wirbelbelegung

k, als auch in Langsrichtung k, auf. Setzt man einen positiven Auftrieb voraus, ist der
Drehsinn der k,-Wirbelschicht dabei so gerichtet, dass die Stromung auf der Oberseite
iiber grofse Bereiche beschleunigt bzw. auf der Unterseite verzogert wird. Das Integrieren

dieser Wirbelschicht in Tiefenrichtung fiihrt auf die spannweitige Zirkulationsverteilung

zp(y)
I(y) = / ky(x,y)dx. (2.12)

Ty (y)

Die Beschleunigung bzw. Verzégerung ist gleichbedeutend mit einem Unterdruck auf der
Oberseite und einem Uberdruck auf der Unterseite. Dariiber hinaus ist die Verteilung in-
nerhalb dieser Wirbelschicht so gestaltet, dass den Randbedingungen an der Vorder- und
Hinterkante Rechnung getragen wird und die Stromung an der Kontur anliegt [15]. Eine
weitere Bedingung ist, dass an den Seitenkanten ein Druckausgleich zwischen der Ober-
und Unterseite stattfindet, was sich in einer Umstromung der Seitenkanten bzw. einem
Verschwinden der Zirkulation &ufsert, vgl. Abb. Die Stromfaden auf der Oberseite

erfahren eine Ablenkung nach innen, wihrend die Stromfiaden auf der Unterseite eine Ab-
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Abb. 2.3: Idealisierte Zirkulationsverteilung und Aufrollvorgang des Nachlaufwirbelsystems

lenkung nach aufen erfahren. Hinter dem Fliigel treffen die Stromfédden wieder zusammen
und weisen nun einen Richtungsunterschied auf. Dadurch kommt es zur Bildung einer so-
genannten Trennungsflache, die das Bestreben hat, sich weiter stromabwarts in zwei freie
Wirbel mit entgegengesetztem Drehsinn aufzurollen, vgl. Abb. 2.3] Der Druckausgleich
kann aber bereits auf dem Fliigel in Form der verdnderlichen Zirkulation in Spannwei-
tenrichtung beobachtet werden. Ausgehend vom Fliigelmittelschnitt, in dem die gebun-
dene sogenannte Wurzelzirkulation I'y herrscht, reduziert sich die Zirkulation entlang der
Spannweite bis sie schliefslich an der Seitenkante vollig verschwindet. Diese verénderliche
Zirkulation in Spannweitenrichtung ist nach dem Helmholtzschen Wirbelsatz nur zuléssig,
so lange eine Wirbelschicht nach hinten abschwimmt, deren spannweitige Verteilung dem
Gradienten dI'(y)/dy entspricht. Diese Wirbelschicht ist identisch mit der Trennungsfléche
aufgrund des Richtungsunterschieds der Stromfdaden, die von der Ober- bzw. Unterseite
hinter dem Fliigel wieder zusammentreffen. In Abhéngigkeit der spannweitigen Zirkulati-

onsverteilung I'(y) kann der Abstand der freien Wirbel b, iiber

9 [b/2

by = —
" To Jo

I'(y)dy (2.13)
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bestimmt werden. Zwischen der spannweitigen Zirkulationsverteilung I'(y) und dem Auf-

trieb kann iiber den Satz von Kutta-Joukowski ein Zusammenhang hergestellt werden.

+b/2
dA = pooUsI'(y)dy  bzw. A= poUs / [(y)dy. (2.14)
~b/2
Mit Hilfe von Beziehung [2.13] fiihrt dies auf
A = paUsTobo. (2.15)

Anhand von GI. wird deutlich, dass wéhrend der verschiedenen Abschnitte einer
Mission die Zirkulation innerhalb des Nachlaufwirbelsystems nicht konstant ist. Setzt
man einen stationdren Horizontalflug voraus, bei dem die Gewichtskraft G durch die
betragsgleiche entgegenwirkende Auftriebskraft A kompensiert wird, so muss bei einer
Verringerung der Fluggeschwindigkeit die Zirkulation I'y ansteigen. Auch bei unterschied-
lichen Luftdichten p., was in der Regel einer Anderung der Flughdhe entspricht, muss
sich die gebundene Zirkulation am Fliigel ebenfalls &ndern, sofern die Fluggeschwindig-
keit konstant gehalten wird. Muss hingegen bei stark reduzierter Fluggeschwindigkeit, wie
beispielsweise bei Start oder Landung, der erforderliche Auftrieb erzeugt werden, gelingt
dies nur durch Erhchung der Zirkulation. Um dies zu verdeutlichen wird ein weiterer

Zusammenhang fiir den Auftrieb eingefiihrt
1 2
A= q CyaF = §pOOUOOCAF. (2.16)

Durch Gleichsetzen von Gl. .18 und G. erhélt man

 ULCuF

r
0 20,

(2.17)
Neben einer Erhohung der Fluggeschwindigkeit U,, oder der Fliigelflache F' beeinflusst
vor allem der Auftriebsbeiwert C'4 die Zirkulation. Er spiegelt dabei die Eigenschaften des
Fliigelgrundrisses als auch des Fliigelprofils wider. Dies wird deutlich, wenn eine weitere
Aufspaltung in Form von

Car=Cu+Cha (2.18)

vorgenommen wird. Wéhrend durch eine Wélbung des Fliigelprofils bereits bei fehlender
Anstellung « ein Auftrieb durch Vorhandensein des Nullauftriebsbeiwertes C'4o entsteht,
verschiebt beispielsweise eine vergroferte Streckung A den Auftriebsanstieg C4, eben-
falls zu hoheren Werten, mit dem Grenzwert Cy, = 27 fiir A — oo, was dem ebenen
Fall entspricht. In diesem Fall fehlt die Umstromung der Seitenkante bzw. die Zirku-

lation in Spannweitenrichtung ist unverdnderlich % = 0. Die Wirbelschicht, durch die
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der Fliigel modelliert wird, besteht ausschlieflich aus k,-Anteilen. Dadurch verschwin-
det der induzierte Abwind w; bzw. der induzierte Anstellwinkel «; auf dem Fliigel, und
damit der induzierte Widerstand W;. Der effektive Auftrieb A.;; weist ausschlieflich
eine Komponente senkrecht zur Anstromung U,, auf, wodurch der maximale Auftriebs-
anstieg Cy, = 27 erzielt werden kann. Das Entstehen des induzierten Widerstandes W;
ist somit auf dreidimensionale Effekte zuriickzufithren und kann auch anhand der Ge-
schwindigkeitsverteilung innerhalb des Nachlaufwirbelsystems beobachtet werden. Dazu
wird das Geschwindigkeitsfeld der zwei entgegengesetzt drehenden Einzelwirbel iiberla-

gert, vgl. Abb.[2.4] Die Vertikalgeschwindigkeit w weist auf einer horizontalen Linie durch

Wirbelstarkekern

Viskoser Kern r
r /

<

\
~ 7
N\

A

Abb. 2.4: Uberlagertes Geschwindigkeitsfeld der zwei entgegengesetzt drehenden freien Wir-
bel

die Wirbelzentren einen Abwind auf, wihrend im Aufsenbereich Aufwind herrscht. Auf
horizontalen Schnitten ober- oder unterhalb der Wirbelzentren existieren zusétzlich La-
teralgeschwindigkeiten v. Bei Kenntnis der Geschwindigkeitsverteilung im Nachlauf ist es
moglich, den Auftrieb bzw. induzierten Widerstand W; zu berechnen. Man erhélt ihn bei-
spielsweise durch Integration der Quer- bzw. Umfangsgeschwindigkeit iiber die gesamte

Querstromebene F; des Nachlaufgebietes

W =2 // (v® +w?) dF. (2.19)
2 JJre)



2.3 Wirbelsysteme an realen Flugzeugkonfigurationen 17

2.3 Wirbelsysteme an realen Flugzeugkonfigurationen

An einer realen Flugzeugkonfiguration ist das Entstehen des Nachlaufwirbelsystems we-
sentlich komplexer, da es an verschiedenen Bauteilen bereits lokal zur Wirbelbildung kom-
men kann. So 16st zum Bespiel die Stromung unmittelbar an der Seitenkante ab, und es
entsteht ein sogenannter Randwirbel, der sich weiter stromab ebenfalls mit der Trennungs-
fliche in den freien Wirbel aufrollt, vgl. Abb. bzw. Der Charakter des Nachlaufs
ist zusétzlich von den gewilinschten Eigenschaften des Flugzeugs und der damit verbun-
denen Fliigel-, Leitwerks- und Rumpfgeometrie beeinflusst. Bei Transportflugzeugen, die
iiber Fliigel mit grofer Streckung und mékiger Pfeilung verfiigen, steht der Wunsch nach
moglichst geringem Widerstand im Vordergrund. Bis hin zum Maximalauftrieb liegt die
Stromung iiber weite Bereiche an, was sich in einem linearen Auftriebsverhalten wider-
spiegelt. Im Gegensatz dazu werden Konfigurationen mit kleiner Streckung und grofter
Pfeilung dann eingesetzt, wenn es um das Erfliegen von extremen Manovern geht. Die
Stromung 16st hier bereits bei geringen Anstellwinkeln an der Vorderkante ab, und es
kommt zur Ausbildung von Vorderkantenwirbeln, die auch als Primérwirbel bezeichnet
werden, vgl. Abb. 2.6 Bei der dargestellten Delta-Canard-Konfiguration treten diese Pri-
mérwirbel sowohl am Canard als auch am Fliigel auf. Dadurch werden Ubergeschwin-
digkeiten auf der Fliigeloberseite induziert, die zu einem nichtlinearen Auftriebsanstieg
fithren. Dieser Einfluss kann auch an den Zirkulationsspitzen in Abb. (b) beobachtet
werden. Im Gegensatz zu Fliigelgeometrien mit hoher Streckung und geringer Pfeilung
reduziert sich der Auftrieb an Deltafliigeln nicht aufgrund von grofsflichiger Ablosung,
sondern aufgrund des sogenannten Wirbelaufplatzens. Dieser Aufplatzvorgang zeigt sich
in einem plotzlichen Divergieren der Wirbelstromlinien um einen Bereich stark verzégerter
Stromung. Dabei wachst der Wirbelquerschnitt schlagartig an, und es kommt zu starken
turbulenten Bewegungen innerhalb des Wirbelkerns [13]. Die Aufplatzstelle wandert mit
steigendem Anstellwinkel stromauf, bis sie schliefslich den Fliigel erreicht.

Die beschriebene Konfiguration ist in zahlreichen dufterst manovrierfahigen Hochleistungs-
flugzeugen, wie der Dassault Rafale, dem EF-2000 und der X-31 wiederzufinden. Die
Griinde dafiir sind die giinstigen aerodynamischen Eigenschaften im hohen Anstellwinkel-
bereich. Hierdurch kénnen kontrollierte Manover mit sehr niedrigen Kursanderungszeiten
bzw. Kurvenradien erflogen werden. Da sich diese Arbeit mit der Entwicklung des Nach-
laufs weit stromab beschéftigt, ist die Entstehung des Vorderkantenwirbelsystems eher

von untergeordneter Bedeutung. Fiir Einzelheiten hierzu wird auf [13] verwiesen.
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Abb. 2.5: Aufrollvorgang des Nachlaufwirbelsystems an einer Transportflugzeugkonfigura-

tion [T4]

Aufplatzstelle

Primarwirbel
Deltafliigel (WLV)

Primarwirbel Um
Canard (CLV)

WLV Primérwirbel des Deltafliigels CLV Primérwirbel des Canards
(Wing leading edge vortex) (Canard leading edge vortex)

WTV Randwirbel des Deltafliigels CTV Randwirbel des Canards (Canard
(Wing tip vortex) tip vortex)

Abb. 2.6: Wirbelsystem der Delta-Canard-Konfiguration
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2.4 Entwicklungsstufen des Nachlaufwirbelsystems

Die Entwicklung eines Nachlaufwirbelsystems wird iiblicherweise in vier verschiedene Be-
reiche unterteilt, (vgl. Abb. [1.3)).

1. Nahfeld z/l, = 0(1)): Wirbelschicht und Einzelwirbel. Das Nahfeld erstreckt
sich von der Fliigelhinterkante bis zu einer Entfernung, die etwa der Grofenordung

der Bezugsfliigeltiefe [, oder Halbspannweite b/2 entspricht.

2. Erweitertes Nahfeld: Aufrollvorgang und Verschmelzen von Wirbeln. Auf-
grund von FEigeninduktion rollt sich die Wirbelschicht von der Hinterkante ausge-
hend auf. Der Primér- und der Randwirbel des Fliigels verschmelzen dabei mit der
Wirbelschicht. Fiir die weiter innen gelegenen Wirbel des Canards gilt dies iiber

einen grofen Bereich des Anstellwinkels nicht.

3. Fernfeld: Nach dem Aufrollvorgang existieren im Nachlauf jeweils ein Paar gegen-
sinnig drehender WLVs und CLVs. Mit steigender Lauflinge dissipieren die kleineren
Canardwirbel deutlich schneller als die WLVs. Dabei kommt es auch zu einem Uber-

gang von Zirkulation auf den Fliigelwirbel.

4. Zerfall: Von einer Anfangsstorung ausgehend kommt es aufgrund der gegenseiti-
gen Induktionswirkung zu einer sinustférmigen Verwerfung der Wirbeltrajektorien
[27]. Diese Auslenkung nimmt mit der Lauflinge exponentiell zu, bis es zu einem
Kontakt der Wirbelréhren kommt. Dies bedingt einen Austausch von Zirkulation
unterschiedlichen Vorzeichens, was das Aufbrechen der Wirbelréhren zur Folge hat.
Es kommt zur Bildung von Ringwirbeln, die rasch in kleinere Strukturen zerfal-
len und schlieflich dissipieren. Der Fortbestand des Nachlaufwirbelsystems kann
in Abhéngigkeit von atmosphérischen Bedingungen Unterschiede aufweisen, da die
notwendigen atmosphérischen Stérungen in ihrer Intensitdt und Bandbreite stark
varieren [2§].

2.5 GroBen zur Beschreibung des Nachlaufwirbelsystems

Die bisher verwendeten physikalischen Grofsen dienten dazu, die grundsétzlichen Zusam-
menhénge in Bezug auf Nachlaufwirbelsysteme zu erldutern. Dariiberhinaus existieren
weitere wichtige Grofen, die bei der Charakterisierung von Nachlaufwirbelsystemen hilf-
reich sind. Im Zusammenhang mit der spannweitigen Zirkulationsverteilung wird haufig
der sogenannte Lastfaktor s verwendet. Er gibt das Verhéltnis der Spannweite b zum
Abstand der freien Wirbel by an und ist iiber

1 /+b/2 F(y) bo
0., T v=- (2.20)
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definiert. Soll der Lastfaktor s anhand experimenteller oder numerischer Ergebnisse be-
stimmt werden, gelingt dies durch die Berechnung der Schwerpunktlage (s, z5) des axialen
Wirbelstérkefeldes. Dazu wird die Querstromungsebene an der Symmetrieebene des Flug-
zeugs in zwei Halbebenen mit der Fliche Fj aufgeteilt. Der Ort (ys, z5), an dem die

Zirkulation konzentriert ist, kann iiber

1 1
Ys = =+ // ywmdF (a); Zs = 7 // ZwmdF (b) (221>

bestimmt werden. Die Wurzelzirkulation I'y ergibt sich aus

Ty = / / %0, dF (2.22)
Fy

2ys bO
T b b
Um den Abwind wgy zu bestimmen, den die beiden freien Wirbel mit den Zirkulationen
|—T4| = |T2| = |To| induzieren, wird GL. 2.1 mit r = by angesetzt

und der Lastfaktor dann aus

s (2.23)

To

= . 2.24
27Tb0 ( )

Wo
wq gibt dabei an, mit welcher Geschwindigkeit das Wirbelsystem absinkt. Verwendet man
anstelle des Wirbelabstandes by den, der sich bei einer elliptischen AuftriebsverteilungEl
(s = m/4) ergeben wiirde, erhélt man die Absinkgeschwindigkeit

Iy 404U
C 2n(m/4)b m3A

*

Wy

(2.25)

Fiir eine Charakterisierung des Nachlaufwirbelsystems ohne Beriicksichtigung der Um-
gebungsbedingungen, wie der freien Anstromung U,, oder der Modellgrofe, eignen sich

dimensionslose Grofen. Als erstes soll hier die dimensionslose axiale Wirbelstérke &

¢ = (2.26)

genannt werden. Eine vom Auftriebsbeiwert C'4 unabhéngige Darstellung ¢* erhélt man
mit 3\
T
f=l—. 2.27
f=eT (2.27)
Anstelle der Anstromgeschwindigkeit U,, wird hier die Absinkgeschwindigkeit wyg fiir die
dimensionslose Darstellung verwendet. Um das ,Wirbelalter” zu kennzeichnen, wird die

dimensionslose Zeit 7 eingefiihrt. Sie ergibt sich aus dem Verhéltnis von ¢ = z/U,, und

L elliptische Auftriebsverteilung
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fo = bl b 1 1 C
t Wo A

=— == =t == 2.28

"0 T WUty Uws | SdmA (2.28)

x* = x/b kennzeichnet dabei den dimensionslosen Abstand stromab, wobei z* = 0 an

der Hinterkante der Fliigelspitze festgelegt ist. Verwendet man fiir die Berechnung des
Zeitmafes ty = t;; den Lastfaktor, der sich bei einer elliptischen Zirkulationsverteilung

ergibt, so folgt fiir

0= 71%03300' (2.29)
Fiir die dimensionslose Zeit 7* gilt dann
t 16C4 s\’
.o <7r/4> - (2.30)

2.6 Auswertung des experimentell und numerisch
bestimmten Stromungsfeldes

Bei der experimentellen und numerischen Untersuchung liegen die Ergebnisse in Form
von Geschwindigkeitszeitreihen an diskreten Orten vor. Die Lénge n der Zeitreihe ergibt
sich im Experiment aus der Abtastrate fy; und der Messdauer 57, und in der Simulati-
on aus der Anzahl der Zeitschritte. Die mittlere Geschwindigkeit w ergibt sich aus dem
arithmetischen Mittel

n

U= %Zu (2.31)

i=1
Fithrt man im Anschluss eine Aufspaltung der Zeitreihe in einen mittleren und fluktuie-
renden Anteil

u=u+u (2.32)

12 12 12
Urms = UZ: ) Urms = Ui}o 5 Wyrms = %a (233)
mit
- to+T
w? = lim [u(t) —a)” dt (2.34)
T—o0 to

fiir ein kontinuierliches Signal bzw.

W = 12 fu; — ) (2.35)
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fiir ein diskretes Signal berechnet werden. Fiir eine Identifizierung signifikanter Frequen-
zen, die beispielsweise einem Instabilitdtsmechanismus zugeordnet werden konnen, wird
eine spektrale Darstellung der Geschwindigkeitsschwankungen benétigt [8]. Uber eine
Fourier-Transformation der Schwankungsgeschwindigkeit ' erhélt man die transformierte

Funktion
T

Xy (w) = lim [ a/(t)e ™'dt. (2.36)

T—o00 0

Die spektrale Leistungsdichte ergibt sich durch Multiplikation der Fouriertransformierten

Xy (w) mit ihrer konjugiert komplexen Gréfe X7, (w) zu

Sw(w) = lim zX*,((,U)XZ,(W). (2.37)

T—o0 1’ u

Das Amplitudenspektrum berechnet sich durch den Betrag der Fouriertransformierten
X (w)

.2
A (w) = Th_r)rgo T | X (w)] - (2.38)

Fiir die diskrete Geschwindigkeitszeitreihe erfolgt die Berechnung der Leistungsdichte bzw.

des Amplitudenspektrums mit Hilfe einer ,Diskreten Fourier Transformation (DFT)“.

2.7 Kinematik des Nachlaufproblems

Instationdre Luftkrifte an einem Flugzeug resultieren aus der Zeitabhéangigkeit des An-
stellwinkels @ = «(t). An einem Flugzeug, das sich im Einflussgebiet eines Nachlauf-
wirbelsystems befindet, kann diese Zeitabhédngigkeit auf unterschiedliche Weisen entste-
hen. Um dies zu verdeutlichen wird das vorausfliegende Flugzeug im bewegten karte-
sischen Inertialsystem KOSG = (O;eq, eq, e3) betrachtet, vgl. Abb. . Vereinfachend
wird dabei angenommen, dass sich das Flugzeug in einem stationdren Flugzustand mit
der Geschwindigkeit U,, befindet und die Flugrichtung mit der Achse e; zusammenfallt.
Dem einfliegenden Flugzeug wird das affine, bewegte und im allgemeinen schiefwinklige
Kordinatensystem KOSE = (P, by, bs, bs) mit der Geschwindigkeit V,, zugeordnet, wobei
der Ortsvektor 0P = p den Bezugspunkt von KOSE und die Matrix B = (by, ba, b3)
die Verdrehung von KOSE gegeniiber KOSG kennzeichnet. Sind e; # by bzw. Uy, # Vi
bewegen sich die Flugzeuge relativ zueinander. Der Bezugspunkt P = (py, po, p3) zum
Zeitpunkt ¢ + dt ist gegeben durch

Vi Use
P(t+dt)y=Pt)+|B-| o |-] o - dt. (2.39)
0 0
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Abb. 2.7: Flugzeugfeste Koordinatensysteme des voraus- und einfliegenden Flugzeugs

Befindet sich das einfliegende Flugzeug ebenfalls in einem stationdren Flugzustand, ist
die Drehmatrix B unabhéngig von der Zeit. Die Koordinaten eines beliebigen Punktes X
haben in KOSG die Darstellung = (zy 2)” und in KOSE die Darstellung & = (29 2).
Uber die Substitutionsformel

x = Bi + p(t) (2.40)

sind beide Darstellungen miteinander verkniipft. Fiir eine Bestimmung der zeitabhéangi-
gen Luftkréfte muss der zeitabhéingige Anstellwinkel «(t), der sich aus den induzierten
Geschwindigkeiten des Nachlaufwirbelsystems ergibt, als Randbedingung im Koordinaten-
system KOSE des einfliegenden Flugzeugs bekannt sein. Dieser kann mit Hilfe des zeitab-
hiingigen Storgeschwindigkeitsvektors @ (&, t) = (40 w)” (2,9, 2, t) aufgrund des Nachlaufs
und der Fluggeschwindigkeit V., des einfliegenden Flugzeugs bestimmt werden
w(&E, 1)

r,t) = arctan ———————.
a(&,t) = arc anVoo—i-ﬁ(:fc,t)

(2.41)

Nimmt man an, dass die Geschwindigkeit u(z,y, z,t) = (u,v,w)? (x,y, z,t) im Nachlauf
des vorausfliegenden Flugzeugs am Ort X bekannt ist, kann der Geschwindigkeitsvektor im

Koordinatensystem des einfliegenden Flugzeugs KOSE mit Hilfe der Vektortransformation
a(2,t) = B! -u(x,t) = B u(Bz +p(t),t) (2.42)

ermittelt werden. Die Zeitabhéngigkeit des Storgeschwindigkeitsvektors @ (&,t) im Ko-

ordinatensystem des einfliegenden Flugzeugs KOSE resultiert somit zum einen aus der
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relativen Bewegung und zum anderen aus der lokalen turbulenten Schwankung. Beide
Anteile sollen im Folgenden getrennt voneinander betrachtet werden. Die Geschwindig-
keitsvektoren u bzw. @4 werden dabei in einen zeitlich gemittelten Anteil @ und in einen

schwankenden Anteil u' aufgespalten
u(zx,t) =u(x) +u'(t) (2.43)

a(®,t) = a(®) + 4/ (t). (2.44)

2.7.1 Kreuzen des Nachlaufs — Diskretes Nachlaufproblem (DNP)

In diesem Fall wird angenommen, dass sich die Flugrichtung beider Flugzeuge stark un-
terscheidet, wodurch sich bei Beriicksichtigung der {iblichen Fluggeschwindigkeiten eine
zeitlich sehr begrenzte Verweildauer im Nachlauf ergibt. Der Einfluss der lokalen turbu-
lenten Schwankung wird unter diesem Gesichtspunkt vernachléssigt. Berticksichtigt man
ausschlieflich den zeitlich gemittelten Anteil uw(x), so folgt fiir die Geschwindigkeit im
Koordinatensystem KOSE des einfliegenden Flugzeugs

a(2,t) = B 'u(x) = B 'u(B2 + p(t)). (2.45)

Somit resultiert die Zeitabhéngigkeit des Anstellwinkels aus der relativen Bewegung, wie
dies am Beispiel der vertikalen Geschwindigkeitskomponente w in Abb. 2.8 dargestellt ist.

In Abhéngigkeit der Relativbewegung der Flugzeuge zueinander, ergibt sich eine grofie

w(x,y,2)

Abb. 2.8: Anstellwinkelschwankung beim Kreuzen des Nachlaufs

Anzahl an moglichen Geschwindigkeitsfeldern @(&, ), die beim Einflug in das Wirbelsys-

tem denkbar sind.
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2.7.2 Fliegen im Nachlauf — Kontinuierliches Nachlaufproblem (KNP)

Im Gegensatz dazu ist bei Flugsituationen wie Formationsflug oder Luftbetankung da-
von auszugehen, dass sich der Vektor p nur sehr gering iiber der Zeit &ndert. Dies
setzt voraus, dass KOSE eine geringe Schiefwinkligkeit gegeniiber KOSG aufweist und
Us =~ V. ist, vgl. Abb. Vereinfacht wird deshalb im Folgenden p # f(t) und

t[s]

Abb. 2.9: Anstellwinkelschwankung beim Fliegen innerhalb des Nachlaufs

(e1,ea2,e3) = (by,ba,b3) bzw. B = [ angenommen. Der Storgeschwindigkeitenvektor

(&, t) ist somit durch

=33

(Z,t) = u(x,t) = u(Z + p,t) (2.46)

gegeben. In diesem Fall resultiert die Zeitabhdngigkeit aus der lokalen turbulenten Schwan-
kung und nicht aus der Relativbewegung. Zu beachten ist hier, dass im Gegensatz zu
kontinuierlicher Turbulenz, die in der Regel als rdumlich konstant angenommen wird, die

Turbulenz innerhalb des Nachlaufs im Raum veranderlich ist.






3 Messverfahren und
Versuchsdurchfuhrung

In den vergangenen Jahren wurden im Windkanal C des Lehrstuhls fiir Aerodynamik und
Stromungsmechanik der TU Miinchen umfangreiche experimentelle Untersuchungen von
Nachlaufwirbelsystemen durchgefiihrt [5 [14]. Im Gegensatz zu den im Rahmen dieses
Projekts vorgenommenen Experimenten am Vollmodell einer Hochleistungskonfiguration
konzentrierten sich die Untersuchungen grofstenteils auf Halbmodelle von Transportflug-

zeugkonfigurationen, vgl. Abb. 3.1} Der Schwerpunkt lag hier auf der Bestimmung von

\l

Abb. 3.1: Vollmodell der Delta-Canard-Konfiguration (links) bzw. Halbmodell einer Trans-
portkonfiguration (rechts) im Windkanal C

zeitabhéngigen Geschwindigkeiten im Strémungsfeld mit Hilfe der Hitzdrahtanemometrie,

was auch das Ziel der hier durchgefiihrten experimentellen Untersuchungen ist.
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3.1 Hitzdrahtmesstechnik

Zur Bestimmung des momentanen Geschwindigkeitsvektor (t) des turbulenten Nachlauf-
wirbelsystems kénnen verschiedene Messmethoden eingesetzt werden. Neben den beiden
optischen Verfahren Laser-Doppler-Anemometrie (LDA) und ,Particel Image Velocime-
try* (PIV) ist vor allem die Hitzdrahtanemometrie weit verbreitet. Fiir die gewtinschte
hohe zeitliche und rdumliche Auflésung stellt sie eine effiziente Messmethode dar. Un-
terschieden wird bei diesem Verfahren zwischen dem ,Constant Current Anemometer
(CCA) und dem ,Constant Temperature Anemometer (CTA). Letzteres bietet bei der
Vermessung von groferen Geschwindigkeitsschwankungen Vorteile, weshalb es im Rah-
men dieser Arbeit angewendet wird. Hierbei wird ein diinner beheizter Draht in die Stro-
mung eingebracht. Andert sich die Stromungsgeschwindigkeit, so dndert sich auch die
Temperatur und damit der elektrische Widerstand des Drahtes. Dieser Zusammenhang
wird ausgeniitzt, indem der stromungsempfindliche Draht innerhalb eines Schaltkreises
(Wheatstone’sche Briicke) positioniert wird. Andert sich die Strémungsgeschwindigkeit
und damit der Drahtwiderstand, wird die Spannung veréndert bis der Draht seinen ur-
spriinglichen Widerstand wieder erreicht hat. Uber die Spannung kann dann auf die Stro-
mungsgeschwindigkeit geschlossen werden. Fiir eine moglichst hohe Empfindlichkeit ge-
geniiber Geschwindigkeitsschwankungen wird ein sehr diinner Draht verwendet, der bei

einer Temperatur von ca. 300°C betrieben wird. Fiir Einzelheiten zur Hitzdrahtmesstech-
nik wird auf [12], 22] verwiesen.

Hitzdrahtsonde

Zu Beginn der Windkanalmessungen wurde versucht, mit Hilfe einer Tripelfiihler-Hitz-
drahtsonde das Stromungsfeld des Nachlaufs zu untersuchen. Mit Sonden dieses Typs
kann der Stromungsvektor eindeutig bestimmt werden, so fern er in einem kegeligen Be-
reich mit einem Offnungswinkel von 435° [5] liegt. Bei den Messungen zeigte sich, dass
fiir Anstellwinkel, die grofser als o = 8° sind, die wirbelinduzierten Querstrémungskompo-
nenten so grofs werden, dass der Eindeutigkeitsbereich der Sonde iiberschritten war. Aus
diesem Grund wurde eine Hitzdrahtsonde, die iiber vier Drihte verfiigt, eingesetzt. Als
Messfiihler werden platinierte Wolframdréahte mit einer empfindlichen Lange von [, = 1.25

mm und einem Durchmesser d, = 5 pm verwendet. Der Temperaturkoeffizient betréagt
ag = 0.0036 1/ K.

Messkette

Die bestehende Messkette wurde, wie in Abb. dargestellt, um einen zusétzlichen Draht
erweitert. Fiir den Betrieb der Hitzdrahtsonde steht ein 4-Kanal-Anemometer der Firma
A.A.Lab Systems zur Verfiigung. Die Messkette besteht aus der Messbriicke mit Regelver-
starker zum Betrieb der Hitzdrahtsonden und der Gegenspannungseinheit zur Absenkung
des Spannungssignals. Die nachfolgenden Baugruppen dienen zur Anpassung des Messsi-

gnals bzw. zur Signalkonditionierung durch analoge Signalverstédrkung und Tiefpassfilte-
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rung, die fiir jeden Kanal zur Verfiigung steht. Die Gegenspannung ist auf einen Wert von
Eq = -2.2 V eingestellt und dient ebenso wie die Signalverstarkung von Vs = 2 einer op-
timierten Verwendung des Messkartenbereichs. Zusétzlich werden iiber Druckmessdosen
und ein elektronisches Thermometer der Staudruck ¢.,, der Umgebungsdruck p., und die

Umgebungstemperatur 7., aufgenommen.

Quadrupelfiihler— E
Hitzdrahtsonde \
> >
Regel- f

Sonden— Briicke verstarker Eg Filterung ~ Verstirkung
kdrper CTA Gegenspannungs- Signal-
modul konditionierung
CTA Gegenspannungs- Signal-
Sonden— modul konditionierung
kabel - CTA Gegenspannungs- Signal- [
modul konditionierung

CTA Gegenspannungs- Signal-
modul konditionierung

Computer Prozessinterfacekarte

u
Daten- D l@— Multi- [g—{ Sample
bus A plexer & Hold
01010011 [+10V] BNC
Anschluss-

t box

| CTA Auswerte-
und Analysesoftware

Abb. 3.2: Blockschaltbild der Hitzdrahtmesskette, vel. [14]

® N ;PN W A

Kalibrierung

Um eine hohe Messgenauigkeit zu gewahrleisten, wurde eine Kalibrierung der 4-Drahtsonde
durchgefiihrt. Zu diesem Zweck wird die Sonde an zahlreichen Kalibrationspunkten unter
einem bekannten Geschwindigkeitsvektor angestromt, wiahrend die vier Drahtspannungen
aufgezeichnet werden. Die Sonde wird zunéchst um einen Winkel v um die windkanalfeste
z-Achse gedreht. Im Anschluss erfolgt eine Drehung um die neu entstandene y-Achse mit
dem Winkel 3, vgl. Abb. In Tabelle [3.1] sind die verschiedenen Anstromgeschwindig-
keiten bzw. Winkel angegeben. Dieser Vorgang ist so zu interpretieren, dass durch die
neue Lage der Sonde ein neues Koordinatensystem entstanden ist. Es ist nun die Dreh-
matrix Dy, zu bestimmen, die den Vektor der Windkanalstromung iy = (Us, 0,0)7 in
den gesuchten Stromungsvektor @ des neuen Koordinatensystems iiberfithrt. Wahrend die
Drehung um die z-Achse im windkanalfesten System erfolgt, geschieht die Drehung um
den Winkel 5 um die momentane y-Achse. Die Drehmatrix kann iiber die Kardanschen

Winkel beschrieben werden, wobei jedoch die Reihenfolge der Drehung zu beachten ist.
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—~ag—

windkanalfestes

u, Kos D g
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D_rehung um die y-Achse o
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\ > - - X"
X —

4-Drahtsonde

gedrehtes KOS

Abb. 3.3: Drehung der 4-Drahtsonde wahrend der Kalibrierung

. . . om SSUKQZSZLOTI’LS
Geschwindigkeit 5,7,9, 12,/15, 20,25, 30, 35, 4/10 [m/s]
—45° <7, 0 < 45°

—45, —40, —35, —30, —25,
Winkel v (z-Achse) bzw. —22,-19,—-16,—13,—-10, -7, —4,
Winkel § (y-Achse) -2,0,2
4,7,10,13,16,19,22

25,30, 35, 40,45 [°]
’ Anzahl der Kalibrierpunkte 112727 =8019

Tab. 3.1: Anstromgeschwindigkeiten und -winkel bei der Hitzdrahtkalibrierung

Zuerst erfolgt eine Drehung um die 2z-Achse, die vor der Drehung mit der des windkanal-
festen Systems zusammenfallt. Im Anschluss erfolgt die Drehung um die neu entstandene

y-Achse. Mit den Drehmatrizen

cosf 0 sinpg cosy —siny 0
D,(p) = 0 1 0 und D.(vy) = | siny cosy 0
—sinf 0 cosp 0 0 1

ergibt sich
cosffcosy —siny sinfcosy
D,,=D,-D,=|cosBsiny cosy sinfsiny |. (3.1)
—sin A3 0 cos 3

Die Matrix D, beschreibt den Ubergang vom windkanalfesten in das gedrehte sondenfeste

Koordinatensystem. Der Stromungsvektor im sondenfesten Koordinatensystem « kann
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iiber
u cos fcosy cosfsiny —sinf Us
i=|v|=D," idwg = —siny COS 7y 0 1 0 | =
w cosysinf8 sinfsiny cosf 0

(3.2)
Uy - cos B cosy
= —Uy - sinvy

Uy - cosysin 3

bestimmt werden. Wahrend einer Messung wird die Sonde so im Windkanal platziert,
dass das sonden- und windkanalfeste Koordinatensystem zusammenfallen. Dadurch kann
der Stromungsvektor im windkanalfesten System bestimmt werden.

Auswertung

Ziel der experimentellen Untersuchung ist es, den Geschwindigkeitsvektor im windkanal-
festen Koordinatensystem zu bestimmen. Wéahrend einer Messung werden vier Spannun-
gen ermittelt, die einem Ort des in Abb. dargestellten Kalibrationsraums zuzuordnen
sind. Der dreidimensionale Kalibrationsraum wird auf ein verfeinertes ,Kalibrationsgit-
ter mit den Schrittweiten AUy, = 1 m/s bzw. Aa = 5° und AS = 5° interpoliert. Im
Anschluss erfolgt eine Einteilung in eine grofte Anzahl von Unterrdumen, fiir die eine stark
verfeinerte Interpolation der Kalibrationsdaten stattfindet. Die verwendeten Schrittweiten
betragen AU, = 0.1 m/s bzw. Aa = 0.1° und AS = 0.05°, vgl. Abb. . Dadurch ist es
moglich, Messwerte mit einer Genauigkeit von AU,, = 0.05m/s und Winkeln Aa = 0.05°
und AS = 0.05° zu bestimmen. Diese Auflésung wird als ausreichend genau betrachtet.
Die so entstandenen Lookup-Tables der feinen Interpolation werden in separaten Da-
teien abgespeichert. Zuséatzlich wird eine Datei erzeugt, die jedem feinen Lookup-Table
genau ein Spannungsquadrupel zuordnet, das einer raumlichen Mittelung der enthaltenen
Spannungen entspricht. Dieses Spannungsquadrupel dient dazu, mit Hilfe einer Fehler-
quadratberechnung in einem ersten Schritt zu einem gemessenen Spannungsquadrupel
den relevanten fein aufgelosten Lookup-Table zu bestimmen. Innerhalb des ermittelten
Unterraums wird dann eine erneute Suche durchgefiihrt, die die genaue Position des ge-
messenen Spannungsquadrupels im Kalibrationsraum ergibt. Fiir die Bestimmung von
turbulenten Grofen miissen Zeitreihen der Geschwindigkeit aufgenommen werden. Um
eine ausreichende Auflosung der zeitlichen Skalen zu erhalten, wurden an jedem Mess-
punkt 19200 Werte bei 3000 Hz aufgezeichnet. Das bedeutet, dass an einem einzigen
Messpunkt die grobe als auch die feine Suche 19200-mal durchgefiihrt werden muss. Be-
denkt man, dass samtliche Orte des Lookup-Tables iiberpriift werden miissen, entsteht
eine sehr hohe Anzahl an Rechenoperationen. Das Auswerteprogramm wurde aufgrund
der Anwenderfreundlichkeit mit MATLAB umgesetzt. Da innerhalb MATLAB Schleifen

nicht vektorisiert werden konnen, wurden sogenannte mex-Funktionen fiir die Suche in-
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22 45

16 35

Abb. 3.4: Stitzstellen der Kalibration

nerhalb der Lookup-Table verwendet. Diese mex-Funktionen beinhalten in FORTRAN
geschriebene Unterfunktionen, an die Variabeln aus MATLAB heraus iibergeben werden
konnen. Dies brachte eine Beschleunigung um ca. 1 Grofenordnung. Eine weitere Effizi-
enzsteigerung wurde dadurch erreicht, dass davon auszugehen ist, dass die 19200 Werte
der Zeitreihe iiber eine begrenzte Anzahl von groben Unterrdumen verteilt sind. Aus
diesem Grund wird zuerst die grobe Suche fiir alle 19200 Werte durchgefiihrt. Alle rele-
vanten feinen Lookup-Table werden hintereinander in den Speicher geladen. Die Werte
der Zeitreihe, die dem aktuell geladenen Lookup-Table zuzuordnen sind, werden hinter-
einander ausgewertet. Das zeitintensive Laden der Lookup-Tables wird dadurch auf ein
Minimum reduziert.

Das oben beschriebene Auswerteverfahren besitzt zunéchst keine Moglichkeit zur Identi-
fikation von Fehlern. Diese kénnen entweder durch Messfehler oder durch Uberschreiten
des Eindeutigkeitsbereichs der 4-Drahtsonde entstehen. Aufgrund der Diskretisierung in-
nerhalb der Kalibrierung entsteht ein Fehler. Eine weitere Ungenauigkeit riihrt daher,

dass an den Kalibrierpunkten Spannungen aufgezeichnet werden, die selbst aus einer zeit-
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Abb. 3.5: Kalibrierpunkte in rdumlicher Darstellung

lichen Mittelung stammen. Aufgrund der Windkanalturbulenz bzw. der gegenseitigen Be-
einflussung der Dréahte ist auch wéihrend der Kalibration von zeitlichen Schwankungen
auszugehen. Bei der verwendeten Fehlerquadratberechnung entsteht aufgrund dieser Un-
genauigkeiten ein Restwert, der sich bei einem fehlerfreien Messpunkt in Grenzen halten
sollte. Dieser Restwert kann zur Identifikation von Messfehlern verwendet werden. Eine
weitere Moglichkeit zur Ermittlung von Fehlern besteht darin, die ausgewertete Zeitreihe
zu analysieren. Eine zeitliche lokale Anderung des Stréomungsvektors muss kontinuier-
lich ablaufen. Setzt man voraus, dass die Abtastfrequenz mit 3000 H z ausreichend hoch
ist, so sollten die Werte der Zeitreihe iiber ein zusammenhéngendes Gebiet innerhalb
des Kalibrierraums verteilt sein. Werte die aufserhalb dieses Gebiets liegen werden in-
nerhalb des Programms identifiziert und im Anschluss nochmals ausgewertet. Hier wird
jedoch der Suchbereich auf das zusammenhéngende Gebiet beschrankt. In Abb. [3.6] und
[3.7 sind die Ergebnisse fiir die Querstromungsebene z* = 2.0 der dimensionslosen Axi-
algeschwindigkeit @/U,, bzw. der dimensionslosen axialen Wirbelstérke ¢ stellvertretend
dargestellt. Mit dem entwickelten Auswertealgorithmus fiir die 4-Drahtsonde ergibt sich
eine sehr gute Ubereinstimmung verglichen mit der 3-Drahtsondenmessung. Die Messun-
gen wurden im Rahmen von zwei unterschiedlichen Kampagnen durchgefiihrt, wodurch
mit geringfiigigen Unterschieden zu rechnen ist. Nimmt man den gesamten Wertebereich

der 3-Drahtsondenmessung als Referenz so liegen die Abweichungen fiir die Maximal- bzw.
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Abb. 3.6: Vergleich der 3- bzw. 4-Drahtsonde anhand der dimensionslosen Axialgeschwin-
digkeit /Uy bei z* = 2.0 und a = 8°
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Abb. 3.7: Vergleich der 3- bzw. 4-Drahtsonde anhand der dimensionslosen axialen Wirbel-
stirke & bei * = 2.0 und o = 8°

Minimalwerte der dimensionslosen Wirbelstéarke unter 4 %. Fiir die axiale Geschwindigkeit
mit der freien Anstromung als Referenzwert liegen die Unterschiede deutlich unter 2 %.
Obwohl fiir hohere Anstellwinkel keine Vergleichsdaten vorliegen, werden die erzielten Er-
gebnisse, wie spéter gezeigt wird, als hinreichend genau erachtet, sodass die 4-Drahtsonde

eine gute Alternative zu 3-Drahtsonden darstellt.

3.2 Versuchsdurchflihrung

Neben dem Messverfahren kommt der Auswahl eines geeigneten Versuchsaufbaus besonde-
re Bedeutung zu, vgl. Abb.[3.8] Fiir Nachlaufuntersuchungen an einem Vollmodell konnte
auf FErfahrungen im Zusammenhang mit Transportkonfigurationen zuriickgegriffen wer-
den. Dennoch war es notwendig, Modifikation vorzunehmen, die bespielsweise die Anord-

nung und Befestigung des Modells betrafen.
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Abb. 3.8: Messstrecke des Windkanal C

3.2.1 Windkanalmodell

Bei dem Windkanalmodell handelt es sich um ein detailliertes Vollmodell einer Delta-
Canard-Konfiguration, vgl. Abb. Die wichtigsten geometrischen Kenngrofen sind in
Tab. [3.2] aufgelistet. Fiir die Verwendung des Vollmodells war im Gegensatz zu den bishe-

Delta-Canard-Konfiguration
Vollmodell (1:15)
Flache Fr | 0.302m?
Streckung Ap | 2.45
Spannweite 2s =bp | 0.740
Fliigel Pfeilung wr | 50.0°
Zuspitzung Ap | 0.14
159 Bezugstiefe l, | 0.360m
Tiefe ¢ | 0.529m
y Einstellwinkel Cc | 0.0°
Streckung Ac | 3.02
—= % Canard Pfeilung wo | 45.00°
?e Zuspitzung Ao | 0.32
G, P Tiefe ce | 0.093m
Seitenleit- | Streckung Ar | 3.02
c, werk Pfeilung wr | 54.00°

Abb. 3.9: Skizze des Windkanalm- Tab. 3.2: Geometriedaten des
odells Windkanalmodells
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rigen Messungen an Halbmodellen die Konstruktion einer Modellhalterung notwendig. Die
Untersuchung von Vollmodellen beschrénkte sich bisher groftenteils auf die Bestimmung
von Stromungsgrofen in Flugzeugnéhe bzw. auf die auf das Flugzeug einwirkenden Kriéfte.
Deshalb sind die vorhandenen Halterungen so ausgelegt, dass sie die flugzeugnahe Stro-
mung kaum beeinflussen. Um auch einen moglichst ungestorten Nachlauf zu gewéhrleisten,

musste eine neue Halterung konstruiert werden, die in Abb. 3.10] dargestellt ist. Um den

Abb. 3.10: Halterung des Windkanalmodells

Einfluss des Anstellwinkels auf den Nachlauf zu untersuchen, muss ein entsprechender Ver-
stellmechanismus vorgesehen werden. Damit auch bei eventuellen zukiinftigen Projekten,
deren Rahmenbedingungen sich von den gegenwéartigen unterscheiden, die Modellhalte-
rung verwendet werden kann, wurde der einstellbare Anstellwinkelbereich sehr flexibel
gestaltet. Theoretisch konnen beliebige Anstellwinkel im Bereich von —15° < a < 45°
stufenlos eingestellt werden. Durch Verstellen einer Schraube am unteren Ende der Hal-
terung wird eine Kupplungsstange nach unten bzw. oben verschoben, vgl. Abb. [3.10]
Dadurch rotiert das Modell um den festgelegten Drehpunkt. Durch diese Konstruktion
befindet sich der gesamte Verstellmechanismus im Inneren des Rechteckstahls bzw. unter
dem Windkanalboden.

3.2.2 Messebenen

Mit Hilfe der in Abb. [3.8dargestellten Traversierung wird die Hitzdrahtsonde an bestimm-

ten Stromabpositionen fixiert. Wahrend einer Messung werden mit der Sonde hinterein-
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ander eine Vielzahl von Messorten angefahren, an denen der Geschwindigkeitsvektor iiber
eine bestimmte Messzeit aufgezeichnet wird. Da das Windkanalmodell als symmetrisch
angenommen werden kann, wurde das Nachlaufwirbelsystem lediglich fiir eine Fliigelh&lf-
te vermessen. In Abb. B.11] sind die sechs Messeben fiir den Anstellwinkel von o = 15°

dargestellt. Fiir eine dimensionslose Einteilung der Lauflinge wird z* = x/b verwendet.

x*=8.0

x*=12.0

Abb. 3.11: Messebenen bei einem Anstellwinkel von v = 15°

Um die exakte relative Position der Messebene zum Flugzeug anzugeben, muss geklart
werden, auf welchen Ort sich der Abstand x* bezieht. Bei den bisherigen Halbmodellen der
Transportflugzeugkonfigurationen hat sich eine ganz bestimmte Festlegung durchgesetzt.
Der Drehpunkt fiir die Einstellung des Anstellwinkels ist durch das Modell vorgegeben.
Der Ursprung z* = 0 der Lauflinge wird fiir den Anstellwinkel o = 0° am Ort der
Hinterkante der Fliigelspitze festgelegt. Mit der Kenntnis des Drehpunktes ist nun fiir
jeden Anstellwinkel die exakte Entfernung vom Flugzeug bekannt. Im Gegensatz zu den
Transportflugzeughalbmodellen, bei denen ja der Drehpunkt durch das Modell gegeben
ist, wurde fiir das Hochleistungsflugzeug der Drehpunkt durch die Halterung festgelegt.
Mochte man stattdessen einen bestimmten Punkt des Flugzeugs als fiktiven Drehpunkt
wahlen, so miissen die Lagen der Ebenen in geeigneter Weise umgerechnet werden. Dazu
soll zunéchst das in Abb. dargestellte Modell zusammen mit der Halterung betrach-
tet werden. Die exakte relative Lage des Modells zum Drehpunkt ist aufgrund fehlender

Modellmafse nicht bekannt. Aus diesem Grund wurde mit Hilfe der Traversierung fiir die
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Abb. 3.12: Bestimmung des Drehpunkts

Hitzdrahtsonde der Drehpunkt bestimmt. Mit der Drehmatrix

cosae 0 sina
D, = 0 1 0 (3.3)

—sina 0 cosao

um die y-Achse ergibt sich der Vektor 7_grw (a—oc) Zzum einen aus

To—SLW(a=200) = Dy * To—SLW (a=0°) (3.4)

und zum anderen aus

T0-SLW (a=20°) = T0—SLW (a=0°) t T0—SLW (a=0°—a=20°)- (3.5)

Der Vektor 7_srw(a=00—a=20) kann mit Hilfe der Traversierung der Hitzdrahtsonde ver-
messen werden, sodass sich bei Gleichsetzen von GI. und der Vektor 7o_srw (a=o°)
bestimmen lésst. Aus einer Modellzeichnung ist die relative Lage des Waagenbezugspunk-
tes zum Ortsvektor 7o_grw (a—oc) bekannt. Somit ist es moglich, den Vektor 7o_w ppa—oe)
zu berechnen. Dreht man diesen Vektor um einen beliebigen Anstellwinkel, kann durch
Vektorsubtraktion die Verschiebung des Waagenbezugspunktes (WBP) ermittelt werden.
Somit ist es moglich, die Lage der verschiedenen Ebenen entsprechend des Anstellwinkels
zu korrigieren. In Abb. ist dies fiir die Anstellwinkel ov = 8°, 15° und 20° dargestellt.
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Abb. 3.13: Korrektur der Messebenen fiir samtliche Anstellwinkel

3.2.3 Windkanal

Samtliche Nachlaufmessungen der Delta-Canard-Konfiguration wurden im Niedergeschwin-
digkeitswindkanal C des Lehrstuhls fiir Aerodynamik und Stromungsmechanik der Tech-
nischen Universitdt Miinchen durchgefiihrt. Der Windkanal basiert auf der sogenannten
Gottinger Bauweise mit geschlossener Messstrecke, vgl. Abb. [3.14] Mit den Abmessungen

Einlassturm
Geschlossener Betrieb Auslassturm
/ Offener Betrieb
e -
a2 SLR
//// /// Ruckfiihrung \\\Q \\\\
7 R
\*]
0((\ X
(\es\c'c‘ﬂ‘@ Fan:
Y\Z\é‘&\ 180 kW
. Modell Traversierung Verstellbare Decke 0-30 m/s
oae
S D e e
Umlenkgitter  puco ca. 14m Umlenkgitter

Messtrecke

Abb. 3.14: Windkanal C

von 2.7 m in der Breite bzw. 1.8 m in der Hohe bietet der Windkanal fiir das verwendete
Modell einen ausreichenden Messquerschnitt. Dies ist unter dem Gesichtspunkt von Wand-
bzw. Deckeninterferenzen wichtig. Der Windkanal ermoglicht es mit einem Messbereich
von ca. 14 m stromab Positionen von bis zu 16 Spannweiten zu erfassen. Betriebsdaten

des Windkanals und Angaben zur Stromungsqualitit der Messstrecke sind Tab. B.3] zu
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Windkanal C
(Geschlossene Messstrecke)
Messstreckenquerschnitt (Hohe x Breite) 1.8m x 2.7m
Betriebs- D'i.isenkontraktion 2.11:1
daten Lange der Messtrecke 21.0m
Geblaseleistung 210 kW
Maximalgeschwindigkeit in der Messstrecke 30m/s
Turbulenzgrad Tu, =Tu, =Tu, <0.5%
Abweichung der Strahlrichtung Aa=Ap < 0.5°
Abweichung des statischen Drucks Ap/gso <0.5%
Us < 10m/s:
Kenngrofien | Zeitliche Konstanz der AU, <15%
der Geschwindigkeit Uso > 10m/s:
Messstrecke AUy < 1.0%
Us < 10m/s:
Raumliche Konstanz der AU, <15%
Geschwindigkeit Us > 10m/s:
AUy <1.0%
Reynoldszahl (10 % Versperrung) 1.3 x 106
Tab. 3.3: Betriebsdaten und Kenngrofsen des Windkanals C
entnehmen.

3.2.4 Messumfang

Die Messung mit einer Hitzdrahtsonde ist sehr zeitaufwindig, da die Sonde nacheinander
die Messorte anfahren muss. Je nach Ausdehnung der Messebene kann sich dadurch eine
Anzahl von 1000 — 2500 Messpunkten ergeben. Zusétzlich beeinflusst die Beschaffenheit
des Stromungsfeldes dahingehend den Messaufwand, dass Bereiche mit hohen Geschwin-
digkeitsgradienten auch eine hohe raumliche Auflésung verlangen. Um genau diese Berei-
che zu identifizieren, wird deshalb zunéchst eine Messung durchgefiihrt, bei der eine sehr
grobe rdumliche Auflésung, und damit auch eine sehr geringe Anzahl an Messpunkten
verwendet wird. Dadurch entsteht ein grober Uberblick iiber das Stromungsfeld und Be-
reiche mit hohen Geschwindigkeitsgradienten. Diese kdnnen dann in einer anschliefenden
Messung entsprechend hoch aufgelst werden. In Abb. [3.15]ist die Verteilung der Messorte
fiir die grobe bzw. fiir die feine Messung in Hinblick auf die dimensionslose Wirbelstar-
ke & bei einem Anstellwinkel von o = 8° in der Messebene x* = 8.0 zu sehen. Auch
wahrend der ,,groben” Messung muss die Lage abgeschatzt werden, wo sich das Wirbel-
system befindet. Das Absinken des Wirbelsystems kann bei Kenntnis der Zirkulation I'y
und des Wirbelabstands by iiber Gl. bestimmt werden. Da der Auftriebsbeiwert Cy
aus vorangegangenen Kraftmessungen in Abhéngigkeit des Anstellwinkels o bekannt ist,

kann die Zirkulation 'y iiber GI. bestimmt werden. Der Wirbelabstand by muss dazu
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Y y

Abb. 3.15: Dimensionslose Wirbelstirke £ bei o = 8° in der Messebene x*=8.0

aus der bekannten Fliigelspannweite b und einem abgeschitzen Lastfaktor s abgeleitet
werden. Nimmt man weiter an, dass sich das Wirbelsystem mit der Geschwindigkeit der
freien Anstromung stromab bewegt, kann mit der Sinkgeschwindigkeit wq die Trajektorie
angendhert werden. Das Verhéltnis von axialer zu vertikaler Bewegung kann iiber den
Zusammenhang

Am_Uoo-t_U;.o (3.6)

E— w0~t N Wo

angegeben werden. Damit ist es moglich, im Rahmen der groben Vormessung die Mess-
gitter entsprechend anzupassen.

Bei den ersten Vormessungen zeigte sich, dass es zu keinem Aufrollvorgang zwischen
dem Canard- und dem Vorderkantenwirbel kommt. Der Canardwirbel erfahrt eine relativ
grofe Verschiebung nach unten, wodurch sich die Ausdehnung der Messebenen in ver-
tikaler Richtung stark erhoht. Ein weiterer Aspekt ist die Minimierung von Wand- oder
Bodeneffekten. Mit zunehmendem Anstellwinkel o« nimmt auch die Zirkulation und damit
das Absinken des Wirbelsystems zu. Bei zu geringem Bodenabstand des Wirbelsystems
kommt es zu einer erheblichen Beeinflussung, wodurch nur Stromabpositionen sinnvoll
sind, an denen ein ausreichender Bodenabstand gewahrleistet ist. Fiir die Messungen mit

hoheren Anstellwinkeln reduzieren sich dadurch die gemessenen Positionen, vgl. Tab. [3.4]
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Anstellwinkel, o
8° | 15° 20°
05 | X | X X
Strom- 1.0 | X | X X
ab 20 | X | X X
Positi- 40 | X | X X
on, 80 | X | X X
x* 120 | X | X
16.0 | X

Tab. 3.4: Position der gemessenen Querstréomungsebenen

3.2.5 Ahnlichkeit und Kennzahlen

Das Ziel einer experimentellen Untersuchung ist es, die erzielten Ergebnisse am Windka-
nalmodell auf das Original iibertragen zu kénnen. Dies setzt die Ahnlichkeit der beiden
Stromungsfelder voraus. Zu diesem Zweck werden dimensionslose Kenngrofsen eingefiihrt,
die sich aus dem Verhéltnis von geometrischen und charakteristischen physikalischen Gro-
fsen ergeben.

Man kann die verschiedenen Kennzahlen so interpretieren, dass sie das Verhéltnis von
auftretenden Kréften zueinander wiedergegeben. Eine der wichtigsten Kennzahlen ist die
sogenannte Reynoldszahl Re, die das Verhiltnis von Triagheitskriften (o< pu?) und Rei-
bungskraften (Zahigkeitskrafte, oc pu/l) ausdriickt.

U

14

Re (3.7)

Bei samtlichen Versuchen wurde der Windkanal mit einer Geschwindigkeit von U, =
25m/s betrieben. Die Umgebungstemperatur T, schwankt wihrend der Vermessung einer
Querstromungsebene aufgrund der langen Messzeiten und der damit verbundenen Auf-
heizung des Windkanals, zwischen 15°C' und 35°C". Daraus ergibt sich eine kinematische
Viskositét v von & 15x 107%m?/s. Die mit der Bezugsfliigeltiefe [, gebildete Reynoldszahl
Rey, betragt Re;, ~ 0.5x 108. Verglichen mit der Reynoldszahl Re;, =~ 4-Tx 107 des realen
Flugzeugs, die sich in einem Machzahlbereich von 0.3—0.5 einstellt, wird deutlich, dass die
Ahnlichkeit beziiglich der Reynoldszahl nicht gegeben ist. Experimente an Konfiguratio-
nen mit geringer Streckung und hoher Pfeilung, bei denen die Reynoldszahl variiert wurde,
haben gezeigt, dass aufgrund des unterschiedlichen Turbulenzgrades der Grenzschicht ei-
ne Beeinflussung des Abloseverhaltens gegeben ist. Fiir das verwendete Windkanalmodell
einer Delta-Canard-Konfiguration mit einem Pfeilungswinkel von ¢pr = 50° ist von einer
turbulenten Grenzschicht an der Vorderkante auszugehen, wobei jedoch aufgrund der zu
kleinen Reynoldszahl Re;, eine zu hohe Grenzschichtdicke erwartet werden kann. Der sehr

kleine Nasenradius und der damit verbundene hohe Druckgradient bewirken dennoch bei
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den untersuchten Anstellwinkel eine Ablosung bereits an der Vorderkante. Unabhéngig
von der Grenzschichtdicke ist die Primarablosung dadurch an der Vorderkante fixiert, wo-
durch von einem geringen Einfluss der Reynoldszahl auf die Ausbildung der Primérwirbel
auszugehen ist. Neben einer moglichen Reynoldszahlabhéngigkeit auf die Ausbildung des
Nachlaufwirbelsystems ist auch eine Beeinflussung der Entwicklung stromab denkbar. Es
konnte jedoch gezeigt werden, dass die Entwicklung eines ausgebildeten Nachlaufwirbel-
systems eine geringe Abhéngigkeit gegeniiber der Reynoldszahl aufweist [1§].

Eine weitere Kennzahl ist die sogenannte Machzahl Ma, die das Verhéltnis von Tréag-
heitskraften zu elastischen Kréften angibt. Die Machzahl, bis zu welcher von einem in-
kompressiblen Fluid ausgegangen werden kann, liegt bei Ma ~ 0.3. Die Untersuchungen
im Windkanal liegen mit einer Machzahl von Ma, = 0.075 im inkompressiblen Nie-
dergeschwindigkeitsbereich. Im Gegensatz dazu treten an einer Grofausfithrung fiir den
untersuchten Anstellwinkelbereich mit dem Machzahlbereich Ma., ~ 0.3 — 0.5 bereits
kompressible Effekte auf. Beriicksichtigt man die besonderen Stromungsverhéltnisse an
Konfigurationen mit kleiner Streckung und hoher Pfeilung, ist von geringen Kompressibi-
lititseffekten auszugehen. Da die Ubergeschwindigkeiten innerhalb der Vorderkantenwir-
bel eher gering sind, ist der Machzahleinfluss von untergeordneter Bedeutung.

Trotz der nicht gegebenen Reynolds- und Machzahldhnlichkeit ist aufgrund der Besonder-
heiten der Stromung an einer Delta-Canard-Konfiguration von nur geringen Unterschieden
verglichen mit der Grofausfithrung auszugehen.

Um harmonische instationdre Vorgidnge zu beschreiben, wird die reduzierte Frequenz k
eingefiihrt. Dabei wird dem Strémungsproblem eine signifikante Frequenz zugeordnet, die
im Allgemeinen mit einer charakteristischen Lénge [. und der Anstromgeschwindigkeit

Us dimensionslos gemacht wird.

f=m== (3.8)

Die reduzierte Frequenz kann einer Anregung, wie einer Schlag- oder Nickschwingung, aber
auch dem Turbulenzspektrum der Flugzeugumstrémung oder des Nachlaufs zugeordnet

werden.






4 Numerische Simulation des
Nachlaufwirbelsystems

Um die rdumliche und zeitliche Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems zu erfassen, muss
ein geeignetes numerisches Verfahren ausgewahlt werden. Wie auch die experimentellen
Ergebnisse bestétigten, handelt es sich bei Nachlaufwirbelsystemen um instationére tur-
bulente Stromungen mit einem breiten Spektrum an rdumlichen und zeitlichen Skalen. Fiir
die im Experiment als auch am realen Flugzeug zu Grunde liegende hohe Reynoldszahl
sind nur Grobstruktursimulationen (LES ,Large-Eddy Simulation“) in der Lage ausrei-
chend genaue Ergebnisse bei vertretbarem Rechenaufwand zu erzielen. Den durchgefiihr-
ten Simulationen liegen die in Gl. 2.2 bzw. beschriebenen inkompressiblen, instatio-
ndren und dreidimensionalen Navier-Stokes Gleichungen bzw. Kontinuitdtsgleichung zu
Grunde. Zum einen basieren die numerischen Simulationen auf Windkanaluntersuchun-
gen, die bei einer Machzahl von Ma = 0.075 durchgefithrt wurde. Zum anderen spielen
Kompressibilitatseffekte, wie in Abschnitt beschrieben, auch bei hoheren Machzah-
len fiir Konfigurationen dieser Art eine untergeordnete Rolle. Aus diesen Griinden wird
im Rahmen der Simulationen von einem inkompressiblen Fluid ausgegangen. Um die
Beschreibung zu vereinfachen, wird das numerische Verfahren anhand einer generischen

nichtlinearen Transportgleichung der Form
du+V-F(u)=0 (4.1)

beschrieben. Das Losen dieser Gleichung auf einem Rechengitter, worauf der Index N
hinweist, fithrt auf
8tuN—|—VN-FN(uN) =0. (42)

Bei einer LES wird angenommen, dass das Rechengitter zu grob ist, alle Skalen der turbu-
lenten Stromung, deren kleinste Skalen die charakteristische Grofse n (Kolmogorov Skale)
besitzen, aufzulosen. wy ist die diskrete Approximation von w auf dem Rechengitter mit
der charakteristischen Netzgrofse h [34]. Die numerische Methode, die zur Berechnung
von uy verwendet wird, hat die Auflésungsliange h,. Im Gegensatz zu einer DNS, bei
der h, < n gilt, ergibt sich bei einer LES h, > 7. Die ,Abschneide*-Frequenz der Si-
mulation, die der Nyquist Frequenz zuzuordnen ist, wird mit h, bezeichnet. Durch die

Diskretisierung und numerische Berechnung der kontinuierlichen Gleichungen auf einem
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Rechengitter ergibt sich ein Fehler, der mit e(h,,n) = ||u — uy|| bezeichnet wird. Dabei

kann zwischen drei Anteilen unterschieden werden, die zu e(h,,n) beitragen

e(h’ra 77) = eH(hra 77) + eh(hm 77) + €r<hra 77) (43)

err(hr,m) kennzeichnet den sogenannten Projektionsfehler. Die Tatsache, dass eine exakte
kontinuierliche Losung durch eine begrenzte Anzahl von Freiheitsgraden abgebildet wird,
fithrt auf diesen Grundfehler, der grundsétzlich vorhanden ist. Die Approximation der
Stromung an einem diskreten Ort durch benachbarte ebenfalls diskrete Orte entspricht
einer Filterung der exakten Losung. Skalen mit charakteristischen Léngen, die kleiner als
h., sind, sind deshalb in der Lésung nicht enthalten. Eine Verfeinerung des Rechengitters
fithrt dazu, dass auch kleinere Skalen aufgelost werden kénnen, wodurch sich der Projek-
tionsfehler verringert.

Der zweite Fehler ey, (h,., n) ist der sogenannte numerische oder auch Diskretisierungsfehler,
der dadurch entsteht, dass die Raum- bzw. Zeitderivativa nicht exakt berechnet werden

konnen

Va(u) — V(u) # 0. (4.4)

en(h,.,n) verringert sich bei glatten Losungen von v mit zunehmender Ordnung des Dis-
kretisierungsschemas aber auch mit einer Verfeinerung des Rechengitters.

Der dritte Fehler e,(h,,n) wird als Auflésungsfehler bezeichnet. Auch wenn die Derivativa
exakt berechnet werden kénnten, ergibt sich aufgrund der Nichtlinearitat innerhalb der

Flussfunktion F' eine Abweichung:
Fy(uy) # Fy(u) = F(u). (4.5)

Das Ziel der LES ist es den Diskretisierungs- und Auflésungsfehler zu minimieren, sodass
sich fiir die ideale LES-Losung

e(hr,m) = en(hr,n) (4.6)

ergibt. Eine grofse Schwierigkeit innerhalb von LES ist, dass sowohl das verwendete Re-
chengitter als auch das numerische Verfahren einen Anteil am Gesamtfehler e(h,,n) ha-
ben. Die Berechnung der unverdnderten GI. auf einem Rechengitter wiirde also auf
eine fehlerhafte Losung fithren, wobei alle drei beschriebenen Fehler enthalten wéren, die
sich auch untereinander beeinflussen kénnen. Fiihrt man sich vor Augen, was bei der
Diskretisierung von GI. geschieht, kommt man zum sogenannten Filterkonzept von
Leonard. Aufgrund der Tatsache, dass das Netz zu grob ist, alle Skalen aufzulosen, wird
GL gefiltert, was auf die Transportgleichung

du+VF(u)=¢g (4.7)
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fithrt. Es handelt sich dabei um eine Glattung mit dem homogenen Filter G

u = /OO G(x — 2 )u(x)dz' = G x u. (4.8)

o0

Fiir eine finite Volumenmethode ist G im Allgemeinen

1 |1, wenn @ innerhalb des Zellenvolumens

G (4.9)

4 0, sonst.

G=VF(u)—GxVF(u) (4.10)

ist ein Fehlerterm, der durch die Filterung entsteht. Konnte G exakt bestimmt werden,
wire die Losung von Gl. [4.7] identisch mit der gefilterten Losung von G141} Explizite
SGS-Modelle versuchen den Auflésungsfehler e, (h,,n) durch einen zusétzlichen Term in
GL zu beriicksichtigen. Dies setzt jedoch ein moglichst exaktes numerisches Verfahren
(en(hr,m) = 0) voraus, da ansonsten der Diskretisierunsfehler Einfluss auf das SGS-Modell
hétte. Das ist auch der Grund dafiir, weshalb hiufig Diskretisierungsschemata hoéherer
Ordnung im Rahmen von LES mit expliziter Modellierung Anwendung finden. Die meis-
ten expliziten Modelle versuchen iiber Terme, die als Quellen bzw. Senken aufgefasst
werden konnen, die aufgeloste kinetische Energie zu modellieren. Diese auch als ,functio-
nal models* bezeichneten Modelle zielen nicht darauf ab Fj,(uy) — Fy(u) oder (u —uy)
zu bestimmen. Auf der anderen Seite existieren ,structural models”, die versuchen u di-
rekt anzugeben. Der numerische Fehler der iiblichen Diskretisierungsschemata ist in der
Regel von der Grofenordung des Auflosungsfehlers. Genau dieser Zusammenhang wird
bei ,Implicit LES (ILES)* genutzt, indem der Diskretisierungsfehler so kontrolliert wird,
dass er selbst als SGS-Modell fungiert. Die meisten bisherigen Ansétze fiir eine implizite
Modellierung basieren auf vorgefertigten Diskretisierungschemata, fiir die kein Zusammen-
hang mit dem Auflésungsfehler besteht. Geeignete implizite SGS-Modelle konnten daher
nur durch systematisches ,,Ausprobieren” gefunden werden. Dies fiihrte zur allgemeinen
Annahme, dass sich implizite SGS-Modelle ausschlieflich durch die Wahl der Diskreti-
sierung ergeben. Mdchte man die Entwicklung einer Strémung verlasslich vorhersagen,
wird ein numerischen Verfahren benétigt, welches fiir die konkreten Differentialgleichun-
gen entwickelt, optimiert und validiert wurde. Eine vollstdndige Verbindung zwischen
dem SGS Modell und dem Diskretisierungsschema kann nicht ohne Beriicksichtigung der
physikalischen Zusammenhénge bei der Entwicklung der numerischen Diskretisierungsme-
thode geschehen. Die im Rahmen dieser Arbeit verwendete implizite SGS Modellierung
ist die Adaptive Local Deconvolution Method (ALDM) [45]. Die durch die Diskretisie-
rung verwendete implizite SGS Modellierung kann als eine Art Kombination zwischen
einem Wirbelviskositits- und einem Skalen-Ahnlichkeitsmodell interpretiert werden. Die

Modellparameter werden dabei durch eine Spektralanalyse der Wirbelviskositat bei iso-



48 4 Numerische Simulation

troper Turbulenz kalibriert.

Die inkompressiblen Navier-Stokes Gleichungen werden auf einem kartesischen “staggered*
Rechengitter durch die sogenannte ,fractional step method* diskretisiert. Fiir die zeitli-
che Entwicklung wird ein explizites Runge-Kutta Verfahren dritter Ordnung verwendet
[75]. Der Zeitschritt wird dabei dynamisch so angepasst, dass die Courant-Friedrichs-
Lewy Bedingung mit CFL = 1.0 erfiillt ist. Fiir die rdumliche Diskretisierung wird ein
Finites Volumen Verfahren verwendet, wobei die Diskretisierung der Druck-Poisson Glei-
chung und der diffusiven Terme mit einem zentralen Schemata zweiter Ordnung erfolgt.
Die Druck-Poisson Gleichung wird zu jedem Runge-Kutta Teilschritt mit Hilfe eines ,Bi-
Conjugate Gradient Stabilized (BiCGStab)* Verfahren iterativ gelost. Die Diskretisierung
der konvektiven Terme mit ALDM erméglicht die vollsténdige Kopplung des numerischen
Verfahrens und des SGS-Modells.

4.1 Turbulente EinstromgroBen

Bei der Simulation einer turbulenten Strémung stellt die Vorgabe der turbulenten zeitab-
héngigen Einstromung haufig ein bedeutendes Problem dar. Zwar liegen aus den Wind-
kanaluntersuchungen mit den Geschwindigkeitszeitreihen lokal Informationen iiber die
Zeitabhangigkeit der Stromung vor, doch es fehlen Kenntnisse iiber die zeitliche Korrela-
tion einzelner Orte untereinander. Zu diesem Zweck miissen die Einstromdaten aus den
experimentell bestimmten Grofen rekonstruiert werden, wofiir verschiedene Methoden

entwickelt wurden:
e synthetic turbulence approach,
e digital filter technique,
e rescaling-recycling technique.

Fiir die hier durchgefiihrten Simulationen kommt eine vereinfachte ,rescaling-recycling
technique” zum FEinsatz, die es ermoglicht, die Einstromgrofen fiir verschiedene Stro-
mungsprobleme bereitzustellen [45]. Die zugrundliegende Idee dieser Methode ist es, phy-
sikalisch sinnvolle Einstromgrofen zu erzeugen, indem von einer weiter stromab gelege-
nen Position (recycling station) die Geschwindigkeitsschwankungen reskaliert und dann
als ,neue” Kinstromgrofsen wiederverwendet werden. Dabei wird angenommen, dass die
Anderung des mittleren Stromungsfeldes zwischen der Einstromfliche und der ,recycling

station” in Bezug auf die ILES Gitterauflosung vernachléssigbar ist. Die instantanen Ge-
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schwindigkeitswerte am Einstréomrand konnen iiber

_ [ U ey _
U; = Uexp —+ u/u/rp . (’u,,. - U,r> (a)
_ V'V ep _
V; = Vegp + T - v, — 7, (b) (4.11)

w'w’ o,

— D —

W; = Wegp + | W — Wy (C)
T

bestimmt werden. Der Index 77" steht dabei fiir ILES Groéfsen in der Einstrémebene und
"7 fiir die ,recycling station“. Der Uberstrich kennzeichnet die zeitlich gemittelten Groken
und der Apostroph die jeweilige turbulente Schwankung (v’ = w — @). Eine statistische

Auswertung der Losung wiahrend der Simulation fiihrt auf die mittleren Geschwindigkeiten

u,,v,,w, und Geschwindigkeitsschwankungen \/u'v/,, \/v'v',, v/ w'w', in der ,recycling
station. Die experimentell bestimmten Einstromgrofen mit dem Index "exp” stellen dabei
die Zielwerte dar, die mit Hilfe der ,rescaling-recycling technique* in GI. erreicht

werden sollen.

4.2 Simulationsdurchfihrung

Die numerische Simulation des Nachlaufwirbelsystems erfordert neben der Definition sinn-
voller Randbedingungen die Erstellung eines effizienten Rechengitters. Hinzu kommt die
Aufbereitung der experimentellen Ergebnisse, sodass diese als Einstromgrofen fiir die

Simulation verwendet werden konnen.

4.2.1 Gittergenerierung

Die Erzeugung eines Rechennetzes fiir die Simulation eines Nachlaufwirbelsystems, bei
dem die Flugzeugumstromung unberiicksichtigt bleibt, ist zunéchst deutlich einfacher
verglichen mit Simulationen von umstromten Kérpern. Andererseits sind bei Kérperum-
stromungen die wandnahen Bereiche, die eine hohe rdumliche Auflésung erfordern von
vornherein bekannt. Bei einem Nachlaufwirbelsystem sind die rdumliche Entwicklung,
und damit Bereiche hoher Geschwindigkeitsgradienten bzw. Turbulenzintensitiaten, unbe-
kannt. Fiir die durchgefiihrten Validierungsrechnungen stellt dies kein Problem dar, da
anhand der Windkanaluntersuchungen die Position des Wirbelsystems bekannt ist, vgl.
Abb. [I.]] Die laterale und die vertikale Ausdehnung des dargestellten Rechenraums stim-
men mit den Abmessungen des Windkanals iiberein. Die Einstromebene befindet sich
bei einer Stromabposition von z* = 2.0 und die Ausstromebene bei z* ~ 18.0. In Abb.

sind zusétzlich die im Rahmen der experimentellen Untersuchung bestimmten Quer-
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Abb. 4.1: Rechenraum fiir den Validierungsfall bei @ = 8°

stromungsebenen bei z* = 2.0 bzw. x* = 16.0 dargestellt. Die vertikale Ausdehnung des
fein aufgelosten Rechengitters ist nach oben durch die Messebene bei £* = 2.0 und nach
unten durch die Messebene bei z* = 16.0 gegeben. Aufierhalb dieses Bereichs wird die
Auflésung um den Faktor 3 in allen drei Dimensionen reduziert. Fiir das dreidimensionale
Rechengitter éndert sich das Volumen der einzelnen Rechenzellen zweier benachbarter
Blocke unterschiedlicher Auflosung um den Faktor 3 -3 -3 = 27. Ein weiterer Punkt ist
die Aufteilung des Simulationsvolumens in Blocke, wobei versucht wurde, eine moglichst
gleich grofse Anzahl an Rechenzellen pro Block zu erhalten. Die Berechnungen fiir die ein-
zelnen Blocke kénnen auf unterschiedlichen Prozessoren durchgefiihrt werden, wodurch
eine effektive Parallelisierung der Simulation erreicht wird.

Fiir Freiflugsimulationen, die sich bis zu 50 Spannweiten stromab erstrecken, muss die
vertikale Ausdehnung des Bereichs mit der hochsten Auflésung abgeschéatzt werden. Aus-
gehend von der am weitesten stromab gelegenen Messebene wird mit Hilfe von Gl. [2.24]
die Sinkgeschwindigkeit wy des Wirbelsystems bestimmt. Die vertikale Verschiebung des
Wirbelsystems zwischen der letzten Messebene und der Stromabposition bei 50 Spann-
weiten kann dann mit Gl. abgeschétzt werden. Da davon auszugehen ist, dass sich die
Sinkgeschwindigkeit aufgrund von Dissipation stromab reduziert, wird die Distanz um die
das Wirbelsystem absinkt eher iiberschatzt. Dadurch ist sichergestellt, dass die vertikale
Ausdehnung des hochaufgelosten Bereichs ausreichend grof ist. In Abb. ist das Re-
chengitter fiir den Freiflugfall bei a@ = 8° dargestellt. Aufgrund des wesentlich grofieren
Rechenraums wurden fiir die Freiflugsimulationen drei verschiedene Auflésungen verwen-
det. Die mittlere Auflésung umfasst einen Bereich von einer Spannweite in vertikaler und

lateraler Richtung um den fein aufgelosten Bereich. Die am geringsten aufgeloste Region
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Abb. 4.2: Rechennetz des Freiflugfalls bei a = 8° und Verteilung der mittleren axialen
Geschwindigkeit @ in der Einstrémebene

erstreckt sich 5 Spannweiten in vertikaler und 3 Spannweiten in lateraler Richtung. In

Tab. sind die Auflésungen des Rechengitters angegeben.

Validierungsrechnungen |

Freiflugrechnungen
fein mattel grob
50 mm 150 mm 450 mm
Ax | Az/(b/2)=| Az/(b/2)= | Az/(b/2)=
0.135 0.4 1.2
5 mm 15 mm 45 mm
Ay [By/b/2= | By/0b/2)= | By/(b/2)-
0.0135 0.04 0.12
5 mm 15 mm 45 mm
Az | Az/(b/2)= | Az/(b/2)= | Az/(b/2)=
0.0135 0.04 0.12

Tab. 4.1: Radumliche Auflésung des Rechengitters der Validierungs- und Freiflugrechnungen



H2 4 Numerische Simulation

4.2.2 Rekonstruktion der EinstromgroBen

Aus der experimentellen Untersuchung sind lediglich fiir einen kleinen Bereich der ge-
samten Einstrémebene Werte vorhanden. Aufserhalb der Messebene miissen die mittleren
Geschwindigkeiten 7 und Turbulenzintensititen u/u’ abgeschitzt bzw. rekonstruiert wer-
den. Dazu wurden die Ergebnisse der gemessenen Halbebene Fy an der Symmetrieebene
gespiegelt. Auferhalb der so erhaltenen Ebene kénnen die axiale Geschwindigkeit u bzw.
die Turbulenzintensititen w/u’ im Freistrom aus den Werten am Messebenenrand abge-
schiitzt werden. Da die Turbulenzintensititen w/4/ im Freistrom einen Einfluss auf die
Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems haben, kann bei Variation der Turbulenzinten-
sitdten unterschiedliche atmosphérische Turbulenz beriicksichtigt werden. Schwieriger ist
die Rekonstruktion der lateralen und vertikalen Geschwindigkeiten v bzw. w an Bereichen
innerhalb der Einstromebene, die aufserhalb der Messebene liegen. Um dies zu verdeut-
lichen, ist in Abb. die dimensionslose mittlere laterale Geschwindigkeit % in der

Einstromebene fiir die Validierungsrechnung bei o = 8° dargestellt. Die durch das Wir-

rekonstruiert

1.6 J 0.15
1.4 gespiegelt 4 01
| gemessen |
1.2 / 0.05
— 1k - \
g . | @ —
N 0.8 . ~ i ®
i ® 0.05
0.6 A '
0.4F 4 -0.1
0.2F y -0.15
0 r I r r I r
-1 -0.5 0 0.5 1 15

y (m)

Abb. 4.3: Dimensionslose mittlere laterale Geschwindigkeit % in der Einstrémebene fiir
die Validierungsrechnung bei @ = 8°

belsystem induzierten Geschwindigkeiten reichen iiber die experimentell bestimmte Quer-
stromungsebene hinaus. Um den Messaufwand moglichst gering zu halten, wurde lediglich
der Bereich in unmittelbarer Ndhe des Wirbelsystems vermessen. Fiir eine Approximati-
on der Geschwindigkeitswerte aufserhalb der Messebene, wird zunéchst die Zirkulation I'y
und der Zirkulationsschwerpunkt (ys, z5) mit Hilfe von GI. bestimmt. Da die Rénder
der Messebene weit aukerhalb des Wirbelstarkekerns liegen, kann die Geschwindigkeits-
verteilung aukerhalb der Messebene durch die Uberlagerung des Geschwindigkeitsfeldes
zweier Potentialwirbel, mit den Zirkulationen |I'g| bzw. — |['g| an den Orten (ys, z5) bzw.
(—ys, zs) angendhert werden, vgl. Abb. Fiir den Validierungsfall wurde dieser Po-

tentialwirbel zusétzlich an allen Wénden gespiegelt, um den Einfluss der Wéande auf die



4.2 Simulationsdurchfiihrung 53

4 T

T
® Potentialwirbelpaar
35¢ ® gespiegelte Potentialwirbelpaare ||
3 | -
[ ] [ ] [ ] [ ] [ ] [ ]
25 B
2 | -
15¢F B
z (m)
1 |- -
[ ] [ ] [ ] [ ]
0.5 b
O |- -
—-0.5 i
[ ] [ ] [ ] [ ] [ ] [ ]
_17 -
_15 L L L L L L L L
-3 -2 -1 0 1 2 3 4
y (m)
Detail A
1 T T ™~ 71— 7 T T
- - ~ N \ \ ] / / 7 - - =
0.9 7 NNy . h 8
- r
0 0
7 (Hl) 7 e N S I R e /\ !
0.8- v R 7 B
e // V2 A U RN \\ -7
0.7r I 2 A A N U N *
//// / I il \ N N ~ - - - -
L L Il L L L L
0 .

0.6 ! !
-05 -04 -03 -02 -0.1

Abb. 4.4: Modellierung der Querstromungsgeschwindigkeit mit Hilfe von Potentialwirbeln
innerhalb der Einstromebene

Geschwindigkeitsverteilung zu beriicksichtigen. Anhand von Abb. wird deutlich, dass
durch die beschriebene Vorgehensweise beim Ubergang von der Messebene auf den un-
bekannten Bereich der Einstromebene unphysikalische hohe Geschwindigkeitsgradienten
vermieden werden konnten.

Wihrend fiir die Validierungsrechnung versucht wurde, die Windkanalbedingungen mog-
lichst exakt innerhalb der Simulation abzubilden, muss fiir die Freiflugrechnungen eine
weitere Korrektur aufgrund der Halterung des Windkanalmodells vorgenommen werden.
In Abb. bzw. sind die gemessene axiale Geschwindigkeit u/U,, bzw. axiale Tur-
bulenzintensitét w,.,,s/Us den jeweils korrigierten Verteilungen gegeniibergestellt. Dabei
wurden anhand der Stromungsstrukturen Bereiche identifiziert, die dem Nachlauf der Mo-
dellhalterung zuzuordnen sind. Diese Bereiche wurden dann durch Grofen des Freistroms
ersetzt. Betroffen hiervon sind die Geschwindigkeit % und die Turbulenzintensitéten s,
Vpmms UNA Wy

Samtliche Simulationen wurden aufgrund der hohen Zellenanzahl, die fiir den Freiflugfall
bei o = 8° beispielsweise 77.521.248 betrégt, auf den Supercomputern HLRB2 bzw. Su-
perMUC des Leibnizrechenzentrums (LRZ) durchgefiihrt. Aufgrund der grofen axialen
Ausdehnung des Rechenraums sind insgesamt bis zu 50.000 Prozessorstunden (CPUh)

notwendig, um eine vollstandig konvergierte Losung zu erhalten.
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5 Ergebnisse des Nahfelds

Dieses Kapitel beinhaltet die Diskussion der Ergebnisse der Windkanalmessung und der
Validierungsrechnungen. Mit Stromabpositionen von z* = 16.0 wird das Nachlaufwir-
belsystem bis in das erweiterte Nahfeld erfasst. Im Rahmen der Validierungsrechnungen
steht die Beurteilung der Qualitdt der numerischen Simulationen anhand der experimen-
tellen Ergebnisse im Vordergrund. Dariiberhinaus wird hier der Einfluss der Windkana-
lumgebung auf die Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems durch eine weitere Vergleichs-
rechnung aufgezeigt. Fiir eine zweckmaéfige Diskussion wird zunéchst das Nachlaufwir-
belsystem, das in Abschnitt [2.3] bereits beschrieben wurde, anhand von experimentellen

Ergebnisse erlautert.

5.1 Wirbelstrukturen am Flugzeug

Zu diesem Zweck ist in die dimensionslose axiale Geschwindigkeit u/U,, fiir die An-
stellwinkel v = 8° und o = 15 an der Stromabposition x* = 0.5 dargestellt. Mit Hilfe der

V+CTV |

| Aufgeplatzter CL
| Aufgeplatzter WLV |

WLV: Vorderkantenwirbel
des Deltafluigels

WTV: Randwirbel
des Deltafliigels

CLV: Vorderkantenwirbel
des Canards

CTV: Randwirbel
des Canards

0.73 0.78 0.83 0.88 0.93 0.98

06 07 08 09 10 11

u FW: Rumpfnachlauf
U,
Abb. 5.1: Dimensionslose axiale Geschwindigkeit /Uy fiir die Anstellwinkel a@ = 8° und

a = 15 an der Stromabposition z* = 0.5

axialen Geschwindigkeit /U, konnen zum einen die verschiedenen Wirbel innerhalb der
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Querstromungsebene als auch der Nachlauf des Flugzeugrumpfes bzw. der Modellhalte-
rung identifiziert werden. In der Néhe der Symmetrieebene sind fiir beide Anstellwinkel
der Vorderkantenwirbel des Canards (CLV) und der Randwirbel der Canards (CTV) zu
erkennen, die sich zu einem Wirbel aufgerollt haben. Da der CTV einen deutlich gerin-
geren Zirkulationsinhalt hat, wird der aufgrollte Canardwirbel in der Diskussion als CLV
bezeichnet. Im Gegensatz dazu ist der Aufrollvorgang des Randwirbels (WTV) in den
Vorderkantenwirbel des Deltafliigels (WLV) an dieser frithen Stromabposition noch nicht
abgeschlossen. Wie fiir den Canardwirbel schliefst aber nach Vollendung des Aufrollvor-
gangs der Begrifft WLV den Randwirbel WTV mit ein. Neben den Wirbelstrukturen ist
ein weiterer Bereich verzogerter axialer Geschwindigkeit u/U,, zu sehen. Dabei handelt es
sich um die abgelste Stromung des Rumpfes bzw. der Modellhalterung. Da die Halterung
einen deutlich kleineren Querschnitt besitzt, ist zu vermuten, dass der obere Bereich dem
Modell und der untere der Halterung zuzuordnen ist. Wie spéater gezeigt wird, hat dieser

Bereich grofsen Einfluss auf die Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems.

5.2 Experimentelle Ergebnisse

Bei der Analyse der experimentellen Ergebnisse kann die Verteilung einer Grofe inner-
halb einer Querstromungsebene, wie beispielsweise der Rotation rot w, untersucht werden.
Hinzu kommt die Mdoglichkeit, die rdumliche Entwicklung des Wirbelsystems anhand der
Trajektorien in den verschiedenen Ebenen zu verfolgen. Aber auch die Entwicklung einer
integralen Grofe, wie beispielsweise der Zirkulation I' stromab, liefert wertvolle Informa-
tionen, die es ermoglichen, das Verhalten des Wirbelsystems zu verstehen. Neben die-
sen Grofen, die sich aus dem zeitlich gemittelten Geschwindigkeitsfeld berechnen lassen,
kann zusétzlich eine Auswertung der Geschwindigkeitszeitreihe an den diskreten Messor-
ten durchgefithrt werden. Dadurch kénnen spektrale Leistungsdichten oder Amplituden-
spektren bestimmt werden, die Hinweise auf instationdre Effekte, wie beispielsweise die

Crow- oder Crouch-Instabilitat, liefern konnen.

5.2.1 Geschwindigkeitsfeld

Um einen ersten Eindruck des Stromungsfeldes zu erhalten, ist in Abb. und [5.3] die
dimensionslose axiale Geschwindigkeit /U, in den Querstromungsebenen z* = 0.5, 1.0,
2.0, 4.0, 8.0, 12.0 und 16.0 fiir den Anstellwinkel o = 8° dargestellt. Zusétzlich sind die
lokalen Richtungsvektoren der Querstréomungsgeschwindigkeit eingezeichnet. Wahrend die
axiale Geschwindigkeit die Moglichkeit bietet anhand der Geschwindigkeitsdefizite aufser
den Wirbelstrukturen auch den Rumpf- oder Modellhalterungsnachlauf zu identifizieren,
geben die Geschwindigkeitsvektoren einen Hinweis auf drehungsbehaftete Bereiche. In der

ersten Querstromungsebene bei x* = 0.5 weisen der WLV und der CLV ein Geschwindig-
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keitsdefizit auf, wobei die Minimalgeschwindigkeiten ca. 80% der freien Anstromgeschwin-
digkeit betragen. An dieser frithen Stromabposition ist der Aufrollvorgang zwischen dem
WLV und dem W'TV noch nicht abgeschlossen, sodass der WTV am rechten oberen Rand
des WLVs noch teilweise zu erkennen ist. Dem Flugzeugrumpf kann der Bereich in der Na-
he der Symmetrieebene unterhalb des Canardwirbels zugeordnet werden. Die Halterung
des Windkanalmodells erzeugt ebenfalls eine Nachlaufstromung, die unterhalb des Rumpf-
nachlaufs zu erkennen ist. Die Verjiingung des Rumpf- bzw. Halterungsnachlaufs bei ca.
2z = —0.45 legt die Vermutung nahe, dass der Bereich oberhalb dem Rumpf und der
unterhalb der Halterung zuzuordnen ist. Die Geschwindigkeitsvektoren in der Umgebung
des CLVs und WLVs zeigen deutlich, dass das Stromungsfeld hier drehungsbehaftet ist. In
der Messebene herrscht iiberwiegend Abwind, was in dem Einfluss der Wirbel der gegen-
iiberliegenden Fliigelhélfte begriindet ist. An der néchsten Stromabposition bei z* = 1.0
ist die axiale Geschwindigkeit innerhalb der Wirbel und dem Rumpfnachlauf etwas an-
gestiegen. Zwischen den Querstromungsebenen x* = 2.0 und z* = 4.0 nimmt sowohl das
Geschwindigkeitsniveau als auch der Querschnitt des CLVs deutlich zu. Auch der Rumpf-
bzw. Halterungsnachlauf verteilt sich auf einen grofseren Bereich, was sich auch in einem
Anstieg der axialen Geschwindigkeiten zeigt. In den néchsten Messebenen bei z* = 8.0
und x* = 12.0 verharrt das Geschwindigkeitsdefizit innerhalb des WLVs nahezu auf einem
konstanten Niveau. Der grofsflachige Bereich verzogerter axialer Geschwindigkeit am unte-
ren Rand kann nicht eindeutig dem CLV oder dem FW zugeordnet werden. In der letzten
Messebene bei x* = 16.0 ist der WLV anhand der axialen Geschwindigkeit bzw. der Ge-
schwindigkeitsvektoren immer noch deutlich erkennbar. Das Geschwindigkeitsdefizit, das
durch den CLV bzw. FW verursacht wird, bewegt sich aufgrund der Induktionswirkung
des WLVs um diesen herum.

Die Verteilung der Vektoren der Querstrémungsgeschwindigkeit zeigt, dass in samtlichen
Ebenen iiberwiegend Abwind herrscht. Lediglich an den dufseren Réndern der Messebene
existieren lokale Aufwindgebiete, die jedoch ein deutlich geringeres Niveau als das Ab-
windfeld aufweisen. Aufserdem ist zu erkennen, dass in der Ndahe der Wirbelzentren nur
sehr geringe Umfangsgeschwindigkeiten herrschen.

Fiir den Anstellwinkel a = 15° ist in den Abb. (4] und B3] die dimensionslose axia-
le Geschwindigkeit u/U,, in den Querstromungsebenen z* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0, 8.0 und
12.0 dargestellt. Gegeniiber dem Anstellwinkel v = 8° hat sowohl der Durchmesser des
CLVs und des WLVs als auch das Geschwindigkeitsdefizit stark zugenommen. In den ers-
ten zwei Messebenen bei * = 0.5 und z* = 1.0 ist der WTV noch klar zu sehen. Der
Bereich reduzierter axialer Geschwindigkeit unterhalb des CLVs kann dem Rumpf zuge-
ordnet werden. Der Einfluss der Modellhalterung ist in Ansétzen am unteren Rand der
Messebene bei x* = 0.5 zu erkennen. Die Trennung zwischen Rumpf- und dem Halterungs-
nachlauf ist fir diesen Anstellwinkel deshalb deutlich einfacher. Wahrend fiir den WLV

die Umfangsgeschwindigkeiten in der Néhe des Wirbelzentrums verschwinden, weisen die
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Geschwindigkeitsvektoren innerhalb des CLVs auf hohe Querstromungsgeschwindigkeiten
hin. In einem deutlichen Abstand vom CLV in Richtung des WLV hingegen verschwin-
det die Querstromungsgeschwindigkeit fast vollstdndig. Hier 16schen sich der Aufwind des
CLVs und der Abwind des WLVs gegenseitig aus. In den weiteren Stromabpositionen bei
x* = 2.0 und z* = 4.0 reduziert sich das Geschwindigkeitsdefizit innerhalb des WLVs und
CLVs weiter. Wie fiir den Anstellwinkel o = 8° steigt das axiale Geschwindigkeitsniveau
fiir den CLV deutlich schneller an. Der groftflichige Bereich unterhalb des CLVs muss
dem Rumpfnachlauf zugeordnet werden, wobei nicht auszuschlieffen ist, dass hier auch
Anteile des Halterungsnachlauf enthalten sind. Vor allem in der Messebene z* = 4.0 hat
sich der Einfluss des CLVs auf die Querstrémungsgeschwindigkeiten stark verringert, wo-
hingegen der WLV gegeniiber den vorherigen Ebenen kaum an Intensitéit verloren hat. In
den letzten zwei Messebenen bei x* = 8.0 und x* = 12.0 ist der WLV anhand der axialen
Geschwindigkeit bzw. Geschwindigkeitsvektoren immer noch klar zu erkennen, wéihrend
der Einfluss des CLVs am rechten unteren Rand nur noch zu vermuten ist.

Fiir den groften Anstellwinkel von av = 20° sind die Ergebnisse fiir die axiale Geschwindig-
keit u/U,, und die Richtungsvektoren der Querstrémung in Abb. und dargestellt.
Der Durchmesser als auch das Niveau des Geschwindigkeitsdefizits hat sich fiir den WLV
weiter erhoht. Die geringsten axialen Geschwindigkeiten im Zentrum des WLVs betragen
ca. 50% der freien Anstromung. Anders als bei den bisher diskutierten Anstellwinkeln
kann der CLV bzw. CTV anhand der axialen Geschwindigkeit @/U,, nicht identifiziert
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Abb. 5.7: Dimensionslose axiale Geschwindigkeit w/Us bei ao = 20° bei z* = 8.0, 12.0
und Rey, = 0.5 X 109

werden. Auch die Geschwindigkeitsvektoren liefern keinen eindeutigen Hinweis auf die
Lage der Canardwirbel. In den ersten zwei Ebenen bei 2* = 0.5 und z* = 1.0 ist wieder-
um der WTV noch deutlich zu erkennen. Bereits in der Ebene * = 2.0 hat der WLV eine
deutlich rundere Form als in den ersten Messebenen, was im Zusammenhang mit dem
Aufrollvorgang steht. Fiir die folgenden Stromabpositionen bei z* = 4.0 und z* = 8.0
reduziert sich das Geschwindigkeitsdefizit kontinuierlich, wobei in der letzten Messebene
bei * = 8.0 im Zentrum des WLVs Geschwindigkeiten von ca. 80% der freien Anstromung
herrschen.

Wihrend es fiir die Anstellwinkel o = 8° und a = 15° moglich war den WLV und CLV
anhand der axialen Geschwindigkeit u/U,, zu identifizieren, konnte fiir den Anstellwin-
kel o = 20° beziiglich des CLVs bzw. CTVs keine Aussage getroffen werden. Andere
charakteristische Groken des Nachlaufwirbelsystems sind besser geeignet, detaillierte In-

formationen iiber die Wirbelstrukturen zu erhalten.

5.2.2 Wirbelstarke und Zirkulation

Eine aussagekriftige und deshalb héaufig dargestellte Grofe des Nachlaufwirbelsystems ist
die Wirbelstiarke bzw. Rotation rot w. Zum einen dient sie zur Identifikation von Wir-
belstrukturen innerhalb des Nachlaufs. Zum anderen leiten sich andere charakteristische
Groflen, wie der duftere Kernradius oder die Zirkulation I' aus ihr ab. Ein weiterer wich-
tiger Aspekt ist der Zusammenhang zwischen der Verteilung der Wirbelstédrke mit der

spannweitigen Auftriebsverteilung des Tragfliigels. Sie ist daher stark von der Fliigelgeo-
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metrie bzw. von der Gesamtkonfiguration des Flugzeugs abhéngig. Im Hinblick auf die
Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems spielt dies vor allem bei Instabilitdtsmechanismen
eine Rolle. Da mit einem geringeren Abstand by des Wirbelpaars, der durch die spannwei-
tige Zirkulationsverteilung beeinflusst wird, die radiale Deformation bzw. die Scherrate
., ansteigt, erhoht sich dadurch die Anfachungsrate o¢y.o, der Crow-Instabilitéit. Die
Wirbelstérke ist in dimensionsloser Form fiir den Anstellwinkel o = 8° in den Abb.
bzw. fiir die Querstromungsebenen z* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0, 8.0, 12.0 und 16.0 darge-

stellt. In der ersten Querstromungsebene bei * = 0.5 ist der Vorderkantenwirbel des

x*=0.5, 1*=0.011 x*=1.0, =0.021

" " " " 7

6

5

4.

N 3

_1. 21t

1

-1.5 -1.5 0

' . . - -1

0O 05 1 0O 05 1 £

y* y*

x*=2.0, 1=0.043 x*=4.0, 1*=0.086

- - 7

6

5

4.

N 3f

2.

1

-1.5 0

-1

0 05 1 0 05 1 §

y* y*

Abb. 5.8: Dimensionslose axiale Wirbelstérke bei o = 8° bei 2* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0
und Rej, = 0.5 x 109



5.2 Experimentelle Ergebnisse 65

x*=8.0, 1*=0.172 x*=12.0, 1%=0.257

x*=16.0, 1%=0.343

Abb. 5.9: Dimensionslose axiale Wirbelstérke bei o« = 8° bei z* = 8.0, 12.0, 16.0
und Rey, = 0.5 X 109



66 5 Ergebnisse des Nahfelds

Canards (CLV), dem die Hochstwerte der Wirbelstérke ¢ zugeordnet werden konnen, bei
ca. y* = 0.2 zu erkennen. Da sich fiir diesen Anstellwinkel der Randwirbel des Canards
(CTV) in den CLV aufgerollt hat, ist nur noch ein Wirbel zu sehen, der als CLV be-
zeichnet wird. Obwohl bei diesem Anstellwinkel bereits davon auszugehen ist, dass es
zu einem Aufplatzen des CLVs bzw. CTVs gekommen ist, ist der Querschnitt des Wir-
bels gering. Der Grund hierfiir ist, dass sich der Canardwirbel auf der Fliigeloberseite in
einer beschleunigten Stromung befindet, wodurch der adverse axiale Druckgradient fiir
das Canardwirbelsystem vermindert wird. Der grofte zusammenhéngende Bereich erhh-
ter Wirbelstérke bei ca. y* = 0.8 stellt den Vorderkantenwirbel des Deltafliigels (WLV)
dar. Da der Aufrollvorgang des Randwirbels des Fliigels (WTV) an dieser Stromabpo-
sition noch nicht abgeschlossen ist, kann die erhhte Wirbelstarke am rechten duferen
Rand des WLVs dem WTV zugeordnet werden. Unterhalb des CLVs ist die Fliigelscher-
schicht zu sehen, die auch Wirbelstiarke negativen Vorzeichens enthélt. Auffallig ist, dass
dieser Bereich unterhalb des CLVs liegt. Da der CLV auf dem Deltafliigel ebenfalls Uber-
geschwindigkeiten induziert, kann dies zu einem Anstieg der gebundenen Zirkulation in
Spannweitenrichtung fiihren. Da eine Verdnderung der spannweitigen Zirkulationsvertei-
lung nach den Helmholtzschen Wirbelsitzen eine Wirbelschicht hinter dem Fliigel zur
Folge haben muss, ergibt sich durch den Zirkulationsanstieg aufgrund des CLVs eine Wir-
belschicht negativen Vorzeichens. An der nichsten Stromabposition bei * = 1.0 hat sich
das Niveau der Wirbelstérke als auch die rdumliche Ausdehnung des CLVs kaum verén-
dert. Anders verhalt es sich fiir den WLV, dessen Durchmesser zunimmt, wohingegen sich
die Wirbelstarke reduziert. Die Fliigelscherschicht ist auch an dieser zweiten Messebene
noch deutlich zu erkennen, wobei der Aufrollvorgang in den WLV gerade stattfindet. In
der néchsten Querstromungsebene bei x* = 2.0 hat sich die Wirbelstéirke innerhalb des
CLVs deutlich verringert, wobei die Werte, die des WLVs bei weitem tibersteigen. Da bei
dieser Stromabposition der Aufrollvorgang des WTV und der Fliigelscherschicht in den
WLV grofstenteils abgeschlossen sind, weist der WLV bei x* = 2.0 eine deutlich rundere
Form auf als in den vorherigen Messebenen. Weiterhin ist zwischen dem CLV und WLV
eine Scherschicht zu sehen, die entweder aus Anteilen der Fliigelscherschicht besteht oder
auf einen Zirkulationsaustausch zwischen den beiden Wirbeln hinweist. Obwohl der CLV
an der Stromabposition bei x* = 4.0 noch zu erkennen ist, hat sich sein Wirbelstéarkeni-
veau stark reduziert. Da in der Ndhe der Symmetrieebene auch der CLV und WLV der
gegeniiber liegenden Fliigelhélfte einen Abwind erzeugen, kommt es zu einer deutlichen
vertikalen Verschiebung des CLVs nach unten. Dies ist auch der Grund dafiir, weshalb es
zu keinem Verschmelzen des CLVs und WLVs kommt. Im Gegensatz zum CLV zeigt der
WLV ein wesentlich stabileres Verhalten, was an einem relativ konstanten Wirbelstarke-
niveau zu beobachten ist. In der Querstromungsebene x* = 8.0 ist am unteren Ende der
Messebene ein Bereich sehr geringer Wirbelstarke zu sehen, der dem CLV zuzuordnen ist.

Auch der WLV hat sich bei dieser Position aufgrund des Abwindes des gegeniiberliegen-



5.2 Experimentelle Ergebnisse 67

den WLVs sichtlich nach unten verschoben. Diese Entwicklung setzt sich in den Ebenen
x* = 12.0 und x* = 16.0 weiter fort, wobei sich auch das Wirbelstéarkeniveau verringert.
Auffillig sind auch die unregelméfigen Strukturen in den letzten zwei Messebenen, die
auf eine erhchte Turbulenz innerhalb des WLVs hinweisen. Wie in Abschnitt [5.4] anhand
von numerischen Simulationen gezeigt, ist die schnelle Dissipation des CLV hauptséichlich
auf den turbulenten Nachlauf der Modellhalterung zuriickzufiihren.

Wird der Anstellwinkel auf v = 15° erhoht, ergibt sich die in Abb. [5.10] bzw. [5.11| darge-
stellte Verteilung der dimensionslosen axialen Wirbelstéarke in den Querstromungsebenen
x* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0, 8.0 und 12.0. Grundsétzlich ergeben sich in der ersten Quer-

stromungsebene bei z* = 0.5 sehr dhnliche Strukturen innerhalb des Nachlaufs, wie dies

fiir den Anstellwinkel o = 8° der Fall war. Das Niveau der Wirbelstéarke des Canardwir-
bels hingegen hat sich fiir den Anstellwinkel a = 15° deutlich reduziert. Offensichtlich
hat das Aufplatzen des CLVs und CTVs bei diesem Anstellwinkel zu einer derartigen
Querschnittserweiterung gefiihrt, dass das Wirbelstédrkeniveau sich gegeniiber dem An-
stellwinkel o = 8° abgesenkt hat. Ein weiterer wichtiger Unterschied ist, dass bei diesem
Anstellwinkel der WLV in der Néhe der Fliigelhinterkante aufgeplatzt ist [13]. Unterhalb
des CLVs und WLVs ist ein Bereich zu erkennen, der sowohl negative als auch positive
Rotation aufweist. Dabei handelt es sich um Anteile der Fliigelscherschicht als auch um
Wirbelstrukturen die in Zusammenhang mit der Rumpfumstrémung stehen. Aufgrund des
Aufrollens der WTV bzw. der Fliigelscherschicht in den WLV, weist dieser in der ersten
Querstromungsebene eine verzerrte Form verglichen mit der Ebene bei 2* = 1.0 auf. An
dieser Stromabposition hat sich das Wirbelstarkeniveau des CLVs und des WLVs gering-
fiigig reduziert. Der Bereich negativer Drehung ist noch zu erkennen, wiahrend die iibrigen
Wirbelstrukturen in die dominierenden Wirbel {ibergegangen sind. Betrachtet man das
Wirbelsystem in der Querstromungsebene x* = 2.0, fillt die deutliche Verschiebung des
CLVs gegeniiber der Ebene z* = 1.0 nach unten auf. Da die Unterschiede der lateralen
Position des WLVs bei den Anstellwinkeln o = 8° und a = 15° sehr gering sind, ergibt
sich aufgrund der erhdhten Zirkulation des WLVs ein ebenfalls gesteigerter Abwind in
der Néhe der Symmetrieebene. Deshalb fillt die vertikale Verschiebung des CLVs fiir den
Anstellwinkel o = 15° hoher aus als fiir den Anstellwinkel o = 8°. Hinzu kommt, dass sich
das Niveau der Wirbelstarke fiir den CLV deutlich reduziert hat, wiahrend der WLV sich
relativ stabil verhélt. An der ndchsten Stromabposition bei z* = 4.0 hat sich der CLV zu-
sétzlich zur Verschiebung nach unten auch weiter nach aufen verlagert. Im Gegenzug hat
sich der WLV weiter nach innen verschoben, was auf die gegenseitige Induktionswirkung
der Wirbel untereinander zuriickzufiihren ist. Parallel dazu hat sich das Wirbelstarkeni-
veau des CLVs weiter reduziert, wobei die Wirbelstérke iiber dem Querschnitt eine deutlich
konstantere Verteilung zeigt. Eine rdumliche Schwankung in der Querstromungsebene, wie
es beispielsweise beim Méandern auftritt, wiirde bei der Darstellung der zeitlich gemit-

telten Wirbelstiarke zu einer Abnahme des Rotationsniveaus bei gleichzeitiger Zunahme
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Abb. 5.10: Dimensionslose axiale Wirbelstéirke bei o = 15° bei x* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0
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Abb. 5.11: Dimensionslose axiale Wirbelstérke bei o = 15° bei z* = 8.0, 12.0

des Querschnitts fithren. In der Querstromungsebene z* = 8.0 kann der CLV anhand
der Wirbelstirke ¢ kaum noch identifiziert werden. In der rechten unteren Ecke weist
eine geringfiigige Rotation noch auf den CLV hin. Obwohl fiir diesen Anstellwinkel keine
Vergleichsrechnungen beziiglich des Einflusses der Modellhalterung durchgefiihrt wurden,
liegt die Vermutung nahe, dass der turbulente Nachlauf des Halters, in &hnlicher Weise wie
fiir den Anstellwinkel ov = 8°, die Dissipation des CLVs deutlich beschleunigt. Verglichen
mit dem CLV hat sich das Wirbelstarkeniveau des WLVs deutlich weniger reduziert. Im
Gegensatz zu den vorherigen Messebenen, weist der WLV hier jedoch eine unregelméfige
Wirbelstarkenverteilung im Aufenbereich auf. Abgesehen von einer vertikalen Verschie-
bung haben sich bis zur néchsten Stromabposition bei x* = 12.0 die Struktur und der
Wertebereich der Wirbelstarke des WLVs kaum veréndert.

Eine weitere Anstellwinkelerhchung auf o = 20° fiihrt auf die in den Abb. bzw.
dargestellten Verteilungen der Wirbelstéarke . Im Vergleich zu den Féllen mit An-
stellwinkel von av = 8° und @ = 15° ist das Nachlaufwirbelsystem fiir den Anstellwinkel
a = 20° wesentlich komplexer. In der Querstréomungsebene z* = 0.5 sind zwei Bereiche zu
erkennen, die eine hohe negative Wirbelstiarke aufweisen. Aus diesem Grund unterschei-
det sich die Farbskalierung von denen fiir die Anstellwinkel a = 8° und o = 15°. Zwei
Bereiche erhohter Rotation sind in den ersten zwei Messebenen in der Nahe der Symme-
trieebene zu sehen. Hierbei handelt es sich um den CLV und den CTV. Diese haben sich
bei diesem Anstellwinkel nicht zu einem Wirbel aufgerollt [I3]. Ein Teil des CTVs wird
in den WLV integriert, wahrend der CLV nach unten absinkt. Der WTV hat sich in den
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Abb. 5.12: Dimensionslose axiale Wirbelstirke bei o = 20° bei z* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0
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Abb. 5.13: Dimensionslose axiale Wirbelstarke bei o = 20° bei 2* = 8.0

ersten zwei Querstromungsebenen noch nicht vollstdndig in den WLV aufgerollt, wobei
die erhohte Wirbelstérke im rechten oberen Bereich des WLVs dem W'TV zuzuordnen ist.
Bereits in der Querstromungsebene z* = 1.0 haben sich die Bereiche negativer Wirbelstér-
ke abgebaut, sodass die gesamte Halbebene ausschliefslich eine positive Rotation aufweist.
Ebenfalls ist in den ersten zwei Ebenen zu erkennen, dass die absolute Wirbelstéirke im
Zentrum des Canardwirbels relativ gering ist. Auch bei diesem Anstellwinkel ist davon
auszugehen, dass es zu einem Aufplatzen des CLVs gekommen ist. Die tiber der Fliigel-
oberseite vorherrschende beschleunigte Stromung vermindert wie bei den Anstellwinkeln
a = 8% und a = 15° den adversen axialen Druckgradienten fiir das Canardwirbelsystem.
Der Einfluss des WLVs auf den Canardwirbel ist so grofs, dass es zu einer Verzerrung und
Streckung der Canardwirbel kommt. Die Zirkulation ist somit auf ein grofseres Gebiet
verteilt, was die lokal geringeren Werte der Wirbelstarke erklart. In der Ebene 2* = 2.0
ist zwischen den beiden Wirbeln eine Scherschicht zu erkennen, was auf einen Zirkulati-
onsaustausch zwischen dem CLV und WLV hinweist. Ein weiterer Hinweis hierauf ist der
schnelle Riickgang der Wirbelstérke fiir den Canardwirbel, wéhrend sie sich fiir den WLV
zwischen den Querstréomungsebenen z* = 2.0 und x* = 4.0 nur geringfiigig reduziert. Wie
fiir die bereits diskutierten Anstellwinkel o = 8° und a = 15° verhalt sich der WLV auch
bei o = 20° sehr stabil und weist bis zur letzten vermessenen Querstromungsebene ein
sehr konstantes Wirbelstéirkeniveau auf.

Aus der Wirbelstarkeverteilung lasst sich mit GI. die Zirkulation der Wirbel inner-
halb des Nachlaufs berechnen. In Abb. ist die auf die Wurzelzirkulation I'y bezogene
Zirkulation des CLV und des WLV aufgetragen. I'y wurde durch Integration der Wirbel-
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starke iiber die gesamte Messebene bei x* = 0.5 berechnet. Zunéchst wurde das Zentrum
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Abb. 5.14: Auf die Gesamtzirkulation I'y bezogene Zirkulation I' des CLVs und des WLVs
in Abhéngigkeit der Stromabposition z* fiir die drei Anstellwinkel o = 8°, @ = 15° und
a = 20°

des WLVs bzw. CLVs iiber die Maximalwerte der Wirbelstédrke bestimmt. Die Grenze des
radialen Integrationsgebietes um das Wirbelzentrum herum entspricht einer Linie an der
die Wirbelstarke auf einen Wert von 5% des Maximalwertes abgesunken ist. Betrachtet
man die Anstellwinkel o = 8° und a = 20°, so ist zu erkennen, dass die bezogene Zirku-
lation I'/T'y der WLVs zwischen den Stromabpositionen z* = 0.5 und x* = 2.0 zunéchst
anwéchst. Diese Erhchung ist zum einen in einem Aufrollen der Fliigelscherschicht in den
WLV und zum anderen in einem Zirkulationsaustausch zwischen den CLVs und WLVs
begriindet. In der Querstromungsebene z* = 0.5 fiir den Anstellwinkel o = 8° enthélt
der CLV ca. 20% und der WLV ca. 46% der Gesamtzirkulation. Daraus kann gefolgert
werden, dass mehr als 30% der Gesamtzirkulation innerhalb der Fliigelscherschicht ent-
halten sein muss, weshalb der Anstieg der Zirkulation des WLVs hauptséchlich auf ein
Aufrollen der Scherschicht des Fliigels in den WLV zuriickzufiihren ist. Bestéarkt wird die-
se Annahme dadurch, dass die Zirkulation des CLVs sich kaum veréndert, und somit ein
Zirkulationsaustausch nicht als Ursache fiir den Zirkulationsanstieg des WLVs angefiihrt
werden kann. Betrachtet man die Zirkulation fiir den Anstellwinkel o = 20° in der Quer-
stromungsebene x* = 0.5, so kann dem CLV, der den CTV einschlieftt, ca. 26% und dem
WLV ca. 63% der Gesamtzirkulation zugeordnet werden. Die Frage, ob das Ansteigen der
Zirkulation des WLVs um ca. 10% bis zur Stromabposition z* = 4.0 einem Zirkulations-
austausch mit dem CLV oder einem Aufrollen der Fliigelscherschicht geschuldet ist, kann
nicht eindeutig beantwortet werden. Fiir den Anstellwinkel o = 15° ist die Zirkulation zu
ca. 63% auf den WLV und zu ca. 25% auf den CLV verteilt. Anders als fiir die Anstell-

winkel o = 8° bzw. o = 20° kommt es nur zu einem sehr geringen Anstieg der Zirkulation



5.2 Experimentelle Ergebnisse 73

innerhalb des WLVs. Die Zirkulation des CLVs befindet sich bis zu einer Stromabposition
von z* = 8.0 auf einem konstanten Niveau von ca. 20%. Ebenso reduziert sich die Zirku-
lation des WLVs nur geringfiigig auf ca. 55%. Da sich die Maximalwerte der Wirbelstérke
jedoch verringern, was besonders deutlich am CLV zu beobachten ist, muss der Wirbel-
querschnitt ansteigen, damit die Zirkulation, die ja das Integral der Wirbelstéarke iiber
dem Querschnitt darstellt, auf einem &hnlich hohen Niveau verbleibt. Auffallig ist der
im Allgemeinen hohe relative Zirkulationsanteil des Canards gegeniiber dem Deltafliigel.
Da beide einen sehr dhnlichen Fliigelgrundriss aufweisen, wire ein Zirkulationsverhalt-
nis entsprechend des Spannweitenverhéltnisses zu erwarten. Der Grund hierfiir ist der
unterschiedliche Einbauwinkel des Canards und des Deltafliigels, weshalb sich auch das
Zirkulationsverhéltnis entsprechend verhélt. Neben der Verteilung der Gesamtzirkulati-
on kann iiber der Schwerpunkt der Zirkulation in einer Querstromungsebene, und
damit der Lastfaktor s bestimmt werden, vgl. Abb. [5.15] Bei dieser Darstellung ist zu
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Abb. 5.15: Lastfaktor s der Gesamtkonfiguration in Abhéngigkeit der Stromabposition z*
fiir die drei Anstellwinkel @ = 8°, o = 15° und a = 20°

beachten, dass der berechnete Zirkulationsschwerpunkt fiir die Gesamtkonfiguration gilt.
Die untersuchte Delta-Canard-Konfiguration weist ein instabiles Verhalten beziiglich der
statischen Langsstabilitat auf. Anderes als bei Transportflugzeugen, die natiirlich statisch
stabil sind und bei denen das Leitwerk Abtrieb erzeugt, bewirkt der Canard einen zusétz-
lichen Auftrieb. Da der Zirkulationsanteil des Canards sehr weit innen liegt, wird auch
der gesamte Zirkulationsschwerpunkt y, weiter nach innen verschoben, was sich in einem
geringen Wert fiir go = 2y, ausdriickt. Der Lastfaktors s der Gesamtkonfiguration kann

iiber
§=— (5.1)
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bestimmt werden. Da die Fliigelspannweite b verwendet wurde, ist davon auszugehen, dass
der Lastfaktor eines isolierten Deltafliigels einen hoheren Wert aufweist. Vergleicht man
die Lastfaktoren mit dem Wert fiir eine elliptische Auftriebsverteilung, fallen die Werte fiir
samtliche Anstellwinkel deutlich geringer aus. Bemerkenswert ist, dass der Anstellwinkel
a nur einen geringen Einfluss auf die Zirkulationsverteilung hat. Dahingegen verschiebt
sich mit zunehmender Stromabposition der Lastfaktor s zu hoheren Werten. Hier liegt
die Vermutung nahe, dass durch ein Dissipieren der innenliegenden Canardwirbel, der

Zirkulationsschwerpunkt weiter nach auften wandert.

5.2.3 Raumliche Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems

Die Darstellung der dimensionslosen Wirbelstirke & gab einen Eindruck iiber die latera-
len und vertikalen Bewegungen der einzelnen Wirbel innerhalb des Nachlaufs. Fiir eine
quantitative Bestimmung der raumlichen Entwicklung des Wirbelsystems wird anhand
der Spitzenwerte der Wirbelstiarke die Position des CLVs und WLVs ermittelt. Dadurch
konnen die Trajektorien des WLVs und des CLVs in den Ebenen x-z bzw. y-z bestimmt
werden, vgl. Abb. und Samtliche Wirbel erfahren bei allen Anstellwinkeln
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Abb. 5.16: Trajektorien des WLVs und des CLVs in der z-z-Ebene fiir die drei Anstellwinkel
a=8° «a=15° und a = 20°

eine vertikale Verschiebung nach unten, wobei diese Abwartsbewegung fiir die CLVs am
starksten ausféllt. Betrachtet man einen einzelnen CLV, so induzieren sowohl beide WLVs
als auch der gegeniiberliegende CLV einen Abwind. Im Gegensatz dazu wird einem WLV
durch den gleichsinnig drehenden CLV, der sich auf der gleichen Fliigelhélfte befindet,
ein Aufwind induziert, wihrend die gegeniiberliegenden Wirbel einen Abwind hervorru-
fen. Neben der vertikalen Verschiebung kommt es zusétzlich zu einer lateralen Bewegung

der einzelnen Wirbel, die in Abb. anhand der Trajektorien in der y-z-Ebene darge-
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Abb. 5.17: Trajektorien des WLVs und des CLVs in der y-z-Ebene fiir die drei Anstellwinkel
a=38° a=15° und o = 20°

stellt ist. Die laterale Entwicklung der WLVs ist in den vorderen Messebenen durch eine
Verschiebung nach innen gekennzeichnet. Die Fliigelscherschicht, die ihren Zirkulations-
schwerpunkt weiter innen hat, wird in die WLVs aufgerollt, wodurch die WLVs nach innen
verschoben werden. Bei einem Anstellwinkel von o = 20° haben sich der CLV und der CTV
nicht aufgerollt, weshalb sich im Gegensatz zu den Anstellwinkeln o« = 8° und o = 15° die
Darstellung in Abb. nur auf den CLV bezieht. Zwischen den zwei letzten Messebe-
nen fallt auf, dass sich die laterale Position der WLVs kaum noch &ndert. Offensichtlich
hat sich der Einfluss des CLVs aufgrund von Dissipation bzw. der Positionsdnderung so
reduziert, dass die laterale Position der WLVs kaum noch beeinflusst wird. In den ersten
Messebenen besitzen die WLVs und CLVs eine dhnliche horizontale Lage. Dadurch werden
groftenteils Abwindgeschwindigkeiten auf die CLVs induziert, da bei dhnlicher horizon-
taler Lage die Umfangsgeschwindigkeit der WLVs hauptséchlich eine Vertikalkomponente
aufweist. Zudem addieren sich die Abwértsgeschwindigkeiten der beiden WLVs, wahrend
die seitwarts gerichteten Geschwindigkeiten der WLVs unterschiedliche Vorzeichen haben.
Mit zunehmender vertikaler Verschiebung der CLVs reduziert sich der Abwind des WLVs

auf den CLV, wahrend der horizontale Anteil der induzierten Geschwindigkeiten zunimmt.

5.2.4 Turbulenzintensitaten und Amplitudenspektren

Das zeitlich gemittelte Geschwindigkeitsfeld (@, v, w) und auch die Rotation rot w liefern

keine Informationen iiber turbulente Geschwindigkeitsschwankungen innerhalb des Nach-
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laufwirbelsystems. Handelt es sich bei der dreidimensionalen Grenzschicht, die an der
Vorderkante ablost und das Vorderkantenwirbelsystem bildet um eine turbulente Grenz-
schicht, ist auch von einem erhéhten Turbulenzgrad innerhalb des Vorderkantenwirbels
auszugehen. Hinzu kommt das Wirbelaufplatzen, das ebenfalls starke turbulente Schwan-
kungen hervorruft. Aufferdem fiihren weitere instationére Effekte wie lang- und kurzwel-
lige Instabilitdten, die im Nachlauf auftreten zu einer Erhohung des Turbulenzniveaus.
Durch eine Auswertung der Geschwindigkeitszeitreihen ist es moglich, die Turbulenz in-
nerhalb des Nachlaufs zu untersuchen. Stellvertretend fiir die Geschwindigkeitsschwank-
ungen in allen drei Koordinatenrichtungen wird im Folgenden die Turbulenzintensitét
Wyms diskutiert. Fiir den Anstellwinkel o = 8° ist sie bezogen auf die Anstromgeschwin-
digkeit U, fiir die Querstromungsebenen z* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0, 8.0, 12.0 und 16.0 in
den Abb. und dargestellt. In der ersten Ebene 2* = 0.5 sind die hochsten
Werte mit bis zu 10% der Anstromgeschwindigkeit U,, im Zentrum des WLVs und des
Rumpf- bzw. Halterungsnachlaufs zu finden. Bei diesem Anstellwinkel ist es zu keinem
Aufplatzen des WLVs gekommen, wodurch das Turbulenzniveau dhnlich dem einer tur-
bulenten Grenzschicht ist. Im Gegensatz dazu sind die turbulenten Schwankungen mit
Spitzenwerten von ca. 5% innerhalb des CLVs deutlich geringer. Aufgrund der wesentlich
geringeren Abmafe gegeniiber dem Deltafliigel ergibt sich fiir den Canard eine mit der
Lauflinge gebildete Reynoldszahl, die einen niedrigeren Wert aufweist. Aus diesem Grund
ist fiir die Grenzschicht an der Vorderkante des Canards ein geringerer Turbulenzgrad zu
erwarten. Die Tatsache, dass der CLV iiber dem Canard aufplatzt, sollte eigentlich eine
Zunahme der turbulenten Schwankungen hervorrufen. Da sich der CLV jedoch in einer
beschleunigten Stromung befindet, wird den Aufplatzerscheinungen entgegengewirkt. Be-
reits an der Stromabposition * = 1.0 haben sich die Turbulenzintensitéaten innerhalb des
WLVs deutlich reduziert, wihrend es fiir den CLV zu einem Anstieg auf ca. 8% der An-
stromgeschwindigkeit U, in seinem Zentrum kommt. Diese Entwicklung setzt sich in den
Ebenen x* = 2.0 und z* = 4.0 weiter fort, wobei der Querschnitt des turbulenten Bereichs
fiir den CLV stark zunimmt. Im Gegensatz dazu reduziert sich die Turbulenzintensitét
als auch der von Turbulenz gepréigte Querschnitt fiir den WLV deutlich. Die turbulen-
ten Schwankungen haben sich von ca. 10% auf ca. 5% der freien Anstrémung U, etwa
halbiert. In der Querstromungsebene x* = 8.0 ist der CLV anhand der Turbulenzintensi-
tat nicht mehr zu identifizieren. Eine Aussage dariiber, ob es sich bei dem grofflachigen
Bereich am rechten unteren Rand um Turbulenz verursacht durch den Rumpf- bzw. Hal-
terungsnachlaufs oder den CLV handelt, kann nicht getroffen werden. Bemerkenswert ist
die deutliche Querschnittsverkleinerung des turbulenten Bereichs innerhalb des WLVs.
Vergleicht man den Querschnitt mit dem drehungsbehafteten Bereich aus Abb. [5.9] hat
vor allem im Aufsenbereich des Wirbels eine Laminarisierung stattgefunden. Zwischen den
Ebenen z* = 8.0 und z* = 12.0 kommt es hingegen zu einer Vergréferung des von Tur-

bulenz beeinflussten Bereichs. Diese Entwicklung verstéirkt sich bis zur Ebene z* = 16.0
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Abb. 5.18: Verteilung der vertikalen Turbulenzintensititen wyps/Us bei a = 8° bei z* =
0.5, 1.0, 2.0, 4.0
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Abb. 5.19: Verteilung der vertikalen Turbulenzintensititen wy,s/Us o« = 8° bei z* =
8.0, 12.0, 16.0
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weiter, wobei der turbulente Bereich eine deutlich andere Form aufweist. Dabei handelt
es sich um eine Verzerrung in z-Richtung, wobei es zu einer Ausbildung eckiger Bereiche
erhohter Turbulenz kommt.

Bereiche erhéhter Turbulenzintensitét liefern zwar einen Hinweis darauf an welchen Orten
im Nachlaufwirbelsystem Geschwindigkeitsschwankungen auftreten, jedoch keine Informa-
tion iiber das detaillierte Amplitudenspektrum. Zu diesem Zweck sind in den Abb. [5.20]
bis die Amplitudenspektren A, und A, der lateralen bzw. vertikalen Geschwindig-
keitsschwankungen dargestellt. Abb. gibt dabei das Amplitudenspektrum im Wir-
belzentrum an, wihrend Abb. und sich auf den Messort in einem horizontalen
Abstand von irv und %rv vom Wirbelzentrum bezieht. Das Amplitudenspektrum A, der
lateralen Geschwindigkeitsschwankung weist gegeniiber A, ein leicht erhéhtes Niveau
auf. Mit zunehmender Entfernung vom Wirbelzentrum reduzieren sich die Amplituden
kontinuierlich. Vor allem im niederfrequenten Bereich sind fiir verschiedene Frequenzen
k Amplitudenerhohungen zu beobachten. Da in der Querstromungsebene x* = 16.0 der
CLV bereits dissipiert ist, liegt mit den gegensinnig drehenden WLVs ein Wirbelpaar vor.
Geht man davon aus, dass der Betrag der Zirkulation beider Wirbel gleich ist, so kann
fiir die zu erwartende Crow-Instabilitit [27] ein Frequenzbereich zwischen 0.090 und 0.113
angegeben werden. Die signifikante Amplitudenspitzen liegen innerhalb der Messung bei
hoheren Frequenzen im Bereich von 0.2 bis 0.4. Fiir den Anstellwinkel o = 15° ist in
Abb. und ebenfalls die auf die Anstromgeschwindigkeit U,, bezogene Turbu-
lenzintensitit w,,, fir die Querstromungsebenen x* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0, 8.0 und 12.0 in
den Abb. und dargestellt. Wie fiir den Anstellwinkel ov = 8° sind auch fiir den
Anstellwinkel a@ = 15° in der ersten Messebene bei z* = 0.5 die Maximalwerte der Tur-
bulenzintensitit w,,,s mit ca. 17% der freien Anstromung innerhalb des WLVs zu finden.
Der deutliche Anstieg gegeniiber dem Anstellwinkel o = 8° liegt vor allem am Aufplatzen
des WLVs in der Nédhe der Hinterkante. Da hier der Aufrollvorgang des WTVs in den
WLV noch nicht abgeschlossen ist, kann der Einfluss des WTVs noch am rechten Rand
des WLVs beobachtet werden. Der CLV weist mit Werten von ca. 8% deutlich geringere
Werte auf, was wiederum der Tatsache geschuldet ist, dass den Aufplatzerscheinungen des
CLVs aufgrund der beschleunigten Stromung {iber dem Tragfliigel entgegengewirkt wurde.
Wiéhrend fiir den Anstellwinkel von o = 8° eine Unterscheidung des Rumpf- bzw. Halte-
rungsnachlaufs nicht moglich war, liegt es nahe, dass der Bereich oberhalb von z* = —0.6
dem Rumpf und der darunter liegende Bereich der Halterung zuzuordnen ist. Bereits eine
Halbspannweite s weiter stromab hat sich der Spitzenwert der Turbulenzintensitit in der
Querstromungsebene z* = 1.0 auf ca. 12% der freien Anstromung reduziert. Aufgrund
des vorangeschrittenen Aufrollvorgangs des WTVs in den WLV hat sich die Form des
turbulenten Bereichs dahingehend geéndert, dass es zu einer scheinbaren Drehung um
die x-Achse gekommen ist. Im Gegensatz zum WLV hat sich das Turbulenzniveau des

CLVs bis zur Stromabposition x* = 1.0 kaum gedndert. Verglichen mit dem Anstellwinkel
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Abb. 5.20: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v’ und
w' fiir @ = 8 bei 2* = 16.0 im Wirbelzentrum
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Abb. 5.21: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v” und
w’ fiir o = 8° bei 2* = 16.0 in einem Abstand von irv vom Wirbelzentrum
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Abb. 5.22: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v" und
w' fiir o« = 8° bei * = 16.0 in einem Abstand von %rv vom Wirbelzentrum
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Abb. 5.23: Dimensionslose axiale Wirbelstéirke bei o = 15° bei 2* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0
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Abb. 5.24: Dimensionslose axiale Wirbelstédrke bei o = 15° bei #* = 8.0, 12.0

a = 8° stellt sich auch bei a = 15° einen dhnliches Verhalten an der Stromabpositi-
on x* = 2.0 ein. Wéahrend die Turbulenzintensitéit sich fiir den WLV deutlich reduziert,
kommt es zu einem Ansteigen der Turbulenzen als auch des turbulenten Bereichs fiir den
CLV. Zwischen dem WLV und dem CLV existiert ein Bereich erhohter Turbulenz, der
auf einen Zirkulationsaustausch zwischen beiden Wirbeln hinweist. Dies ist auch in der
Querstromungsebene z* = 4.0 zu beobachten. Hier {ibersteigt sogar der Querschnitt des
CLVs, der von Turbulenz beeinflusst ist, den des WLVs. An der Stromabposition z* = 8.0
haben sich Turbulenzintensitédten innerhalb des CLVs stark reduziert, wohingegen die Ma-
ximalwerte fiir den WLV gegeniiber der Messebene bei x* = 4.0 wieder angestiegen sind.
Dies setzt sich bis zur Querstromungsebene z* = 12.0 fort, wobei auch der Querschnittsbe-
reich, der von Turbulenz beeinflusst ist, wieder ansteigt. Wie bereits fiir den Anstellwinkel
a = 8° wurde an ausgewahlten Orten innerhalb des WLVs eine Fast Fourier Transforma-
tion (FFT)der Geschwindigkeitszeitreihe durchgefiihrt. In den Abb. bis sind die
Amplitudenspektren A,, und A, der lateralen bzw. vertikalen Geschwindigkeitsschwan-
kung dargestellt. Abb. [5.25] gibt dabei das Amplitudenspektrum im Wirbelzentrum an,
wahrend Abb. W und sich auf den Messort in einem horizontalen Abstand von }lrv

1
2

Anstellwinkel von o = 8°, die anhand der Turbulenzintensitit w,,,, beobachtet werden

bzw. 57, vom Wirbelzentrum bezieht. Aufgrund der erh6hten Turbulenz gegeniiber dem
kann, weisen auch die Amplitudenspektren ein hoheres Niveau auf. Signifikante Amplitu-
denspitzen sind im niederfrequenten Bereich zu sehen. Mit zunehmender Entfernung vom

Wirbelzentrum reduzieren sich die Amplituden.
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Abb. 5.25: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v’ und
w' fiir @ = 15° bei 2* = 12.0 im Wirbelzentrum
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Abb. 5.26: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v" und

w’ fiir a = 15° bei 2* = 12.0 in einem Abstand von irv vom Wirbelzentrum
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Abb. 5.27: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v’ und
w’ fiir a = 15° bei 2* = 12.0 in einem Abstand von irv vom Wirbelzentrum
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Eine weitere Steigerung des Anstellwinkels auf a = 20° ergibt die in Abb. [5.28 und [5.29
dargestellte ebenfalls auf die Anstromgeschwindigkeit U,, bezogene Turbulenzintensitéit

Wyms fir die Querstromungsebenen z* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0 und 8.0. Wie fiir die bereits
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Abb. 5.28: Dimensionslose axiale Wirbelstéirke bei o = 20° bei 2* = 0.5, 1.0, 2.0, 4.0

besprochenen Anstellwinkel o = 8° und o = 15° ist auch fiir a = 20° der Maximalwert
der Turbulenzintensitét w,,s/Us mit ca. 20% der freien Anstromung in der ersten Mess-
bene bei z* = 0.5 innerhalb des WLVs zu finden. Wie fiir den Anstellwinkel o = 15°
ist hier der Aufrollvorgang zwischen dem WTV und dem WLV noch nicht abgeschlossen,
sodass der Einfluss des WTVs noch zu erkennen ist. Schwieriger ist die Identifikation des

CTVs und des CLVs anhand des Turbulenzbildes. Dem Bereich unterhalb des WLVs, der
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Abb. 5.29: Dimensionslose axiale Wirbelstarke bei o = 20° bei 2* = 8.0

eine negative Wirbelstiarke aufweist, kann eine erhohte Turbulenzintensitiat zugeordnet
werden. Aufgrund des nicht erfolgten Aufrollvorgangs kann zwischen dem CTV und dem
CLV unterschieden werden, wobei die turbulenten Schwankungen des CTVs ca. 10% und
die des CLVs etwa 5% der freien Anstromung entsprechen. Zwischen den Messebenen
x* = 0.5 und z* = 1.0 verringert sich die Turbulenzintensitit des WLV mit Werten von
ca. 15% deutlich. Ebenso nimmt die Turbulenz des CTVs und CLVs stark ab, sodass sie
bei der gewihlten Skalierung kaum zu identifizieren ist. An der néchsten Stromabposition
bei * = 2.0 haben sich das Turbulenzniveau als auch der Querschnitt des von Turbu-
lenz geprégten Bereichs weiter reduziert. Zwischen den aufgerollten Canardwirbeln und
dem WLV hat sich ein Bereich erhohter Turbulenz ausgebildet, der mit dem Zirkulations-
austausch zwischen dem WLV und CLV in Zusammenhang steht. In den letzten beiden
Messebenen bei * = 4.0 und z* = 8.0 reduziert sich die Grofe des turbulenten Bereichs
weiter. Die Maximalwerte liegen hier zwischen 5% und 6% der freien Anstromung Us..
Da Informationen an weiter stromab gelegenen Positionen fehlen, kann keine Aussage
getroffen werden, ob es zu einer dhnlichen Zunahme der Turbulenzintensitit, wie es bei
den beiden anderen Anstellwinkeln beobachtet wurde, kommt. In den Abb. bis
sind die Amplitudenspektren A, und A, der lateralen bzw. vertikalen Geschwindigkeit
dargestellt. Aufgrund des deutlich hoheren Turbulenzniveaus gegeniiber dem Anstellwin-
kel o = 8° haben auch die Amplituden der Geschwindigkeitsschwankungen fiir den An-
stellwinkel o« = 20° ein hoheres Niveau. Da der WLV wie beim Anstellwinkel o« = 15°
aufgeplatzt ist, weisen die Amplitudenspektren fiir beide Anstellwinkel einen dhnlichen
Wertebereich auf. Fiir eine reduzierte Frequenz von ca. 0.2 ist im Amplitudenspektrum
1

A, fir die beiden Positionen im Abstand }Lm bzw. 57, vom Wirbelzentrum eine Ampli-
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Abb. 5.30: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v’ und

w' fiir o = 20° bei z* = 8.0 im Wirbelzentrum
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Abb. 5.31: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v" und

w’ fiir o = 20° bei 2* = 8.0 in einem Abstand von %’FU vom Wirbelzentrum
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Abb. 5.32: Amplitudenspektren der Querstromungsgeschwindigkeitenschwankungen v und
w' fiir o = 20° bei 2* = 8.0 in einem Abstand von %rv vom Wirbelzentrum



5.2 Experimentelle Ergebnisse 87

tudenerhohung zu erkennen. Da sich diese Frequenz deutlich vom theoretisch bestimmten
Wert der Crow-Stabilitdt unterscheidet, ist es nicht moglich, diese Amplitudenspitze ein-
deutig zuzuordnen. Fiir das Amplitudenspektrum A, kann zusétzlich eine signifikante

Amplitudenspitze bei k ~ 0.7 beobachtet werden.

5.2.5 Geschwindigkeitsprofile und Wirbelmodell

Fiir das diskrete Nachlaufproblem ist die zeitlich gemittelte Geschwindigkeitsverteilung
u(z,y,z) innerhalb des Nachlaufs von zentraler Bedeutung. Die angesprochenen Wir-
belmodelle, wie das 2-Skalenmodell wurden im Rahmen von Nachlaufuntersuchungen an
Transportflugzeugen entwickelt. Da davon auszugehen ist, dass sich das Wirbelsystem der
Delta-Canard-Konfiguration aufgrund der unterschiedlichen Zirkulationsverteilung bzw.
der Phénomene wie dem Wirbelaufplatzen von den Wirbelsystemen an Transportflug-
zeugen unterscheidet, muss die Anwendbarkeit der Wirbelmodelle bestétigt werden. Zu
diesem Zweck ist in den Abb. die zeitlich gemittelte Vertikalgeschwindigkeit w bezo-
gen auf die freie Anstromung U, fiir einen horizontalen Schnitt an der Stromabposition
2* = 16.0 und o = 8° durch das Zentrum des WLVs dargestellt. Die Abb. [5.34] bzw. [5.35]

dagegen geben den Verlauf fiir die Anstellwinkel o = 15° und a = 20° wieder. Zusétzlich

0.1
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Abb. 5.33: Geschwindigkeitsprofil des WLVs bei z* = 16.0 und einem Anstellwinkel von
a=8°

wurde ein mit der Turbulenztintensitéit w,,,, iberlagerter Geschwindigkeitsverlauf abge-
bildet. Durch Variation des Parameters n in GI. wurde versucht, den Verlauf der
vertikalen Geschwindigkeit wiederzugeben. Dabei hat sich gezeigt, dass sich bei den Ra-
dien r, = 0.052 bzw. r, = 0.08 und n = 0.9 die beste Ubereinstimmung zwischen dem
2-Skalenmodell und dem gemessenen Geschwindigkeitsverlauf einstellt. An dieser Stel-

le wird darauf hingewiesen, dass das 2-Skalenmodell dahingehend erweitert wurde, dass
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Abb. 5.34: Geschwindigkeitsprofil des WLVs bei * = 8.0 und einem Anstellwinkel von
a=15°
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Abb. 5.35: Geschwindigkeitsprofil des WLVs bei 2* = 8.0 und einem Anstellwinkel von
a = 20°
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auch der auf der anderen Fliigelhélfte liegende Wirbel beriicksichtigt wird. Aufgrund
des deutlich geringeren Lastfaktors s ist der Abstand zwischen den WLVs deutlich ge-
ringer, wodurch auch das induzierte Geschwindigkeitsfeld des gegeniiberliegenden WLVs
beriicksichtigt werden muss. Dadurch ergibt sich in einem horizontalen Schnitt durch das

Wirbelzentrum fiir die Umfangsgeschwindigkeit V) = w die erweiterte Gleichung

r + o)’ r — )2
7= T et L N
20 [Rerd +r4] 0 [rd 4] | 277 [ [Re 4+ 745 [rd 4t T

cv v cv v
Te

mit R., = —

(%

Neben der Geschwindigkeitsverteilung sind auch die Wirbelradien r. und r, eingezeichnet.
Wie bereits bei der Diskussion des Lastfaktor s deutlich wurde, ist die laterale Lage des
Wirbelzentrums weitestgehend unabhéngig vom Anstellwinkel «, und liegt bei ca. 0.2y*.
Der innere und der dufere Kernradius steigen mit dem Anstellwinkel stetig an. Wéhrend
der innere Kernradius r. fiir den Anstellwinkel o = 8° 8% der Halbspannweite s betragt,
erreicht der dufsere Kernradius fiir die Anstellwinkel @ = 15° und o = 20° Werte von
10% bzw. 15% der Fliigelhalbspannweite. Dieser deutliche Anstieg liegt vor allem daran,
dass die Vorderkantenwirbel des Deltafliigels bei den Anstellwinkeln o« = 15° und o = 20°
aufgeplatzt sind. Die Zirkulation ist deshalb liber einen gréferen Querschnitt verteilt, was
sich an den vergroferten Kernradien zeigt. Innerhalb des inneren Wirbelkerns zeigt sich
die typische Geschwindigkeitsverteilung, die mit der einer Starrkorperdrehung vergleichbar
ist. Das modifizierte 2-Skalenmodell liefert hier fiir simtliche Anstellwinkel eine sehr gute
Ubereinstimmung, was sich am Geschwindigkeitsgradienten zeigt. Abweichungen ergeben
sich trotz Beriicksichtigung des gegeniiberliegenden Wirbels fiir die Anstellwinkel o = 8°
und a = 15° im inneren Bereich, wo der Abwind des Wirbelmodells zu gering ist. Fiir den
Anstellwinkel o = 20° liefert das modifizierte 2-Skalenmodell die beste Ubereinstimmung.
Aufgrund des hohen Kerndurchmessers der beiden gegensinnig drehenden Wirbel ergibt
sich ein relativ konstanter Abwind im Innenbereich, welcher durch das modifizierte Wir-
belmodell sehr genau approximiert wird. Innerhalb des Wirbelkerns herrschen fiir alle drei
Anstellwinkel die hochsten Turbulenzintensitaten. Fiir den Anstellwinkel o = 8° reduziert
sich die Turbulenzintensitét aufserhalb des Wirbelkerns nach innen hin fast vollstandig.
Im &ufseren Bereich steigt sie dagegen wieder an, wobei es sich aber nicht um Turbulenz
handelt, die dem WLV zugeordnet werden kann. Vielmehr handelt es sich hier um Tur-
bulenz aus dem dissipierten CLV bzw. aus dem Rumpf- und Halterungsnachlauf.

Aufgrund der guten Ubereinstimmung mit den experimentellen Ergebnissen eignet sich
das modifizierte 2-Skalenmodell mit angepassten Parametern durchaus zur Modellierung

der Geschwindigkeitsverteilung des Nachlaufs auch einer Delta-Canard-Konfiguration.
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5.3 Validierung der LES

Der fiir implizite Grobstruktursimualtion (ILES) eingesetzte Stromungsloser INCA wur-
de im Rahmen seiner Entwicklung an zahlreichen Standardtestféllen validiert und zeigte
im Vergleich mit expliziten SGS-Modellen sehr gute Ergebnisse [45H50]. Da sich die Si-
mulation des Nachlaufwirbelsystems von den bisherigen Testféllen deutlich unterscheidet,
wurden zunéchst Validierungsrechnungen durchgefiihrt, die einen Vergleich der numeri-
schen mit den experimentellen Ergebnissen ermoglichen. Dazu wurde das Nachlaufwirbel-
system bei o = 8° ausgewahlt, da hier experimentelle Vergleichsdaten mit z* = 16.0 am
weitesten stromab verfiigbar sind. Wie in Abschnitt beschrieben, wurde versucht, die
Randbedingungen der Simulation denen des Experiments anzupassen. Die ILES wird mit
den gemessenen Geschwindigkeits- und Turbulenzintensititen bei x* = 2.0 initialisiert.
Damit liegen Vergleichsdaten an den Stromabpositionen z* = 4.0, 8.0, 12.0, and 16.0 vor,
fiir die in Abb. und Abb. die dimensionslose axiale Wirbelstirke £ dargestellt

ist. Wie im Experiment ist auch in der ILES bei einer Stromabposition von z* = 4.0 so-
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Abb. 5.36: Verteilung der dimensionslosen axialen Wirbelstéarke & bei 2* = 4.0 und 8.0 fiir
Rey, = 0.5 x 10° und a = 8°
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Abb. 5.37: Verteilung der dimensionslosen axialen Wirbelstérke £ bei x* = 12.0, und 16.0
fiir Re;, = 0.5 x 10° und a = 8°

wohl der WLV als auch der CLV anhand der Wirbelstéarke zu erkennen. Die Scherschicht
zwischen dem WLV und dem CLV wird ebenfalls innerhalb der ILES wiedergegeben.
Wahrend der Wertebereich der Wirbelstérke ¢ fiir die WLVs sehr gut tibereinstimmt, lie-
gen die Maximalwerte des CLVs im Experiment deutlich unter denen der ILES. Sowohl

der WLV als auch der CLV weisen in der Simulation eine wesentlich rundere Form auf
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als im Experiment. Vor allem der CLV ist stark in z-Richtung verzerrt. An der ndchsten
Stromabposition bei x* = 8.0 ist der Dissipationsprozess sowohl im Experiment als auch
in der Simulation fiir den CLV deutlich vorangeschritten. Im Gegensatz dazu verhalten
sich die WLVs deutlich stabiler, was sich in einem ahnlichen Wirbelstarkeniveau wie an
der Stromabposition z* = 4.0 dufsert. Mit steigender Stromabposition sind im Experi-
ment unregelméfige Strukturen im Aufenbereich des WLVs sichtbar, wihrend die ILES
hier eine wesentlich gleichméfigere Wirbelstarkeverteilung liefert. Bei x* = 12.0 sind die
CLVs mit der gewéhlten Skalierung anhand der dimensionslosen Wirbelstéarke £ sowohl
im Experiment als auch in der ILES nur noch schwer zu erkennen. Auch der Riickgang
des Wirbelstiarkeniveaus innerhalb des WLVs ist fiir die Stromabposition x* = 12.0 im
Experiment und in der Simulation sehr d&hnlich. Wahrend sich die unregelméfigen Struk-
turen im Aufenbereich des WLVs fiir das Experiment weiter verstarkt haben, zeigt der
WLV in der ILES weiterhin eine gleichméfige Verteilung der Wirbelstéirke. Die weitere
Entwicklung bis zur Querstromungsebene z* = 16.0 weist ein dhnliches Verhalten wie bis
zur Position z* = 12.0 auf. In der ILES ist der fast vollstandig dissipierte CLV am rechten
unteren Messebenenrand anhand leicht erhohter Wirbelstérke zu vermuten.

Im Hinblick auf die Bestimmung der instationdren Lasten beim Einflug in das Nach-
laufwirbelsystem hat im Rahmen des diskreten Nachlaufproblems vor allem die verti-
kale Geschwindigkeitsverteilung w einen hohen Einfluss auf den lokalen Anstellwinkel
alz,y, z,t). Im Gegensatz dazu sind fiir das kontinuierliche Nachlaufproblem Geschwin-
digkeitsschwankungen innerhalb des Nachlaufwirbelsystems fiir die zeitliche Abhéngig-
keit des Anstellwinkels verantwortlich. Fiir eine Einschidtzung inwieweit die ILES eine
Vorhersage der Geschwindigkeits bzw. Turbulenzintensitéiten erlaubt, sind in Abb. [5.3§]
bzw Abb. die Verteilung der dimensionslosen vertikalen Geschwindigkeit W /Uy, bzw.
die Verteilung der dimensionslosen vertikalen Turbulenzintensitét w,,s/Usbei x* = 4.0,
8.0, 12.0, und 16.0 dargestellt. Aufgrund der Unterschiede, die bereits bei der Diskussion
der Wirbelstiarke zu erkennen waren, zeigen sich auch fiir die Verteilung der vertikalen
Geschwindigkeit w/U,, geringe Abweichungen. In sémtlichen Querstréomungsebenen ist
die Verteilung der vertikalen Geschwindigkeit w/U,, sowohl im Experiment als auch in
der Simulation mafgeblich durch den WLV beeinflusst. Das hohere Wirbelstarkeniveau,
das an der Stromabposition x* = 4.0 fiir den WLV innerhalb des Experiments zu sehen
war, fiihrt zu hoheren Abwindgeschwindigkeiten, jedoch weist die Simulation ein hoheres
Aufwindniveau im Auflenbereich auf. Die Spitzenwerte fiir den Abwind werden an die-
ser frithen Stromabposition durch die CLVs verursacht, deren Einfluss am linken unteren
Rand der Querstromungsebene beobachtet werden kann. Das Niveau des Abwindes liegt
deutlich iiber dem des Aufwindes, da in der Ndhe der Symmetrieebene bei y* &~ 0 auch das
Wirbelpaar der gegeniiberliegenden Fliigelhéfte einen Abwind erzeugt. Die Spitzenwerte
der Turbulenzintensitit w;.,s/Us liegen auch fir die Simulation bei z* = 4.0 innerhalb

des CLVs, wobei jedoch das Niveau im Experiment hohere Werte aufweist. Der turbulente
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Abb. 5.38: Verteilung der dimensionslosen
vertikalen Geschwindigkeit w/Us, bei z* =
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Abb. 5.39: Verteilung der dimensionslosen
vertikalen Turbulenzintensitit wyms/Uso
bei z* = 4.0, 8.0, 12.0, und 16.0 fiir Re;, =
0.5 % 105 und a = 8°
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Bereich, der der Modellhalterung zugeordnet werden kann, ist in dieser ersten Vergleich-
sebene bei der ILES bereits deutlich reduziert. Vergleicht man die Freistromturbulenz, also
die Turbulenz aufserhalb der Wirbel und des Rumpf- bzw- Halterungsnachlaufs, so zeigt
hier die ILES leicht hohere Werte als das Experiment. Da die ILES mit den Werten des
Experiments initialsiert wurde, muss die Ursache hierfiir im ,Recycling® der turbulenten
Einstromgrofen innerhalb der ILES liegen. In der néchsten Vergleichsebene bei 2* = 8.0
haben sich die Geschwindigkeitsverteilungen w/U,, im Experiment und der Simulation
fiir den WLV deutlich angeglichen. Wie im Experiment, ist der Einfluss des CLVs auf die
vertikale Geschwindigkeit w/U,, auch in der ILES deutlich zuriickgegangen. Der von Tur-
bulenz beeinflusste Bereich innerhalb des WLVs hat sich, wie im Experiment beobachtet,
auch in der Simulation gegeniiber der Ebene z* = 4.0 verringert. Obwohl die ILES fiir
den CLV bzw. den Rumpf- und Halterungsnachlauf erhohte Werte vorhersagt, zeigt sich
eine dhnliche Struktur des von Turbulenz gepriagten Bereichs. Vergleicht man die Ergeb-
nisse von ILES und dem Experiment fiir die ndchste Querstromungsebene bei z* = 12.0,
so ist hier der CLV anhand der Vertikalgeschwindigkeit /U, nicht mehr zu erkennen.
Wie in den vorherigen Ebenen ist auch an dieser Stromabposition das Niveau der zeitlich
gemittelten Geschwindigkeit w/U,, in der ILES leicht erhéht. Der turbulente Bereich, der
dem WLV zuzuordnen ist, erfahrt eine dhnliche Forménderung wie im Experiment, wobei
die Spitzenwerte in der ILES etwas geringer ausfallen. In der letzten Vergleichsebene bei
x* = 16.0 haben sich die Verhéltnisse fiir die vertikale Geschwindigkeit w/U,, umgekehrt,
sodass hier die ILES vor allem im Innenbereich ein geringeres Niveau vorhersagt. Obwohl
der turbulente Bereich des WLVs in der ILES vergrofert ist, weist vor allem die Struk-
tur groke Ahnlichkeit mit den Ergebnissen der experimentellen Untersuchung auf. Um
einen detaillierteren Vergleich zu ermoglichen ist in Abb. die dimensionslose vertikale
Geschwindigkeit wW/U, in einem horizontalen Schnitt durch das Wirbelzentrum an den
Stromabpositionen x* = 4.0, 8.0, 12.0, und 16.0 dargestellt. Die Geschwindigkeitswerte
umfassen einen Bereich zwischen -0.2 und 0.15 in der ILES und zwischen -0.25 und 0.12 im
Experiment bei einer Stromabposition von z* = 4.0. Die absoluten Werte fiir die vertika-
le Geschwindigkeit w/U,, reduzieren sich geringfiigig mit zunehmender Stromabposition
und liegen in der letzten Querstromungsebene bei x* = 16.0 in einem Bereich zwischen
-0.2 und 0.1 in der ILES und -0.18 to 0.09 im Experiment. Vergleicht man die Turbulenzin-
tensitit der vertikalen Geschwindigkeit w,.,,s/Us in einem horizontalen Schnitt durch das
Wirbelzentrum, fillt eine gleichméfigere Verteilung der Turbulenzintensitat iiber einen
grofseren Durchmesser des Wirbels in der Ebene x* = 4.0 auf. Dagegen ist in den Ebenen
x* = 8.0 bis 16.0 die Turbulenzintensitét starker im Wirbelzentrum konzentriert. Obwohl
die Turbulenzintensitit im Wirbelkern sehr gut von der Simulation vorhergesagt wird, ist
im Aufsenbereich stets eine geringfiigig hohere Turbulenz als im Experiment zu beobach-
ten. Neben einem Vergleich der Werte innerhalb einer Querstrémungsebene kann auch

die Entwicklung einer globalen Grofe stromab untersucht werden. Zu diesem Zweck ist
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in Abb. die dimensionslose Zirkulation I'/T'y des WLVs und des CLVs sowohl fiir das
Experiment als auch die ILES dargestellt. An der Stromabposition bei * = 4.0 enthélt

1r
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Abb. 5.42: Dimensionslose Zirkulation I'/Ty der WLV und CLV bei z* = 4.0, 8.0, 12.0,
and 16.0 fiir das Experiment und die Simulation

der WLV in der ILES ca. 65% der Wurzelzirkulation I'g, wiahrend im Experiment dem
WLV ca. 58% der Zirkulation I'y zugeordnet werden kann. Im Gegensatz dazu ist der Zir-
kulationsanteil der CLVs im Experiment und der Simulation mit ca. 25% nahezu identisch.
Weiter stromab verhalten sich die WLVs sehr dhnlich, sodass der Zirkulationsunterschied
zwischen dem Experiment und der Simulation relativ konstant bis zur Stromabpositi-
on x* = 12.0 verbleibt. Zwischen den Positionen x* = 12.0 und z* = 16.0 reduziert
sich die Zirkulation des WLVs im Experiment etwas schneller als in der Simulation. Die
CLVs zeigen dagegen ein deutlich unterschiedliches Verhalten, da der CLV im Experiment
wesentlich schneller dissipiert. Wie bereits anhand der hohen Turbulenzintensitéten inner-
halb der CLVs erkennbar war, deutet auch der schnelle Riickgang der Zirkulation auf einen
beschleunigten Dissipationsprozess der CLVs gegeniiber den WLVs hin. Die radumliche Ent-
wicklung des Nachlaufwirbelsystems ist in Abb. [5.43] bzw. [5.44] anhand der Trajektorien
in der z-z-Ebene bzw. y-z-Ebene dargestellt. Wihrend die Position des CLVs von der Si-

mulation dufserst genau vorhergesagt wird, ergeben sich fiir die laterale als auch vertikale

Entwicklung der WLVs geringfiigige Unterschiede zwischen Experiment und ILES. Die
Position der CLVs und der WLVs sind durch die gegenseitig induzierten Geschwindigkei-
ten des gesamten Wirbelsystems bestimmt. Die induzierten Geschwindigkeiten wiederum
héngen vom Zirkulationsinhalt und den Abstédnden der Wirbel untereinander ab. Es ist
daher davon auszugehen, dass sich Abweichungen beziiglich der rdumlichen Entwicklung
stromab weiter verstéirken.

Der Vergleich der experimentellen und numerischen Ergebnisse hat gezeigt, dass die mit
den experimentellen Werten des Nahfeldes initialisierte ILES im Nah- und erweiterten

Nahfeld mit hoher Genauigkeit die Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems vorhersagt.
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Abb. 5.44: Trajektorien der WLVs und
CLVs in der y-z-Ebene fiir Re;, = 0.5 x 10°
und o = 8°

Auf Grundlage der durchgefiithrten Validierungsrechnungen ist davon auszugehen, dass
auch bei einer Erweiterung des Rechenraums auf Stromabpositionen von 50 Spannweiten

mit dem Stromungsloser eine gute Vorhersage des Geschwindigkeitsfeldes moglich ist.
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5.4 Einfluss der Modellhalterung auf das
Nachlaufwirbelsytem

Im Rahmen der Freiflugrechnungen ergaben sich deutliche Unterschiede fiir das Nachlauf-
wirbelsytem gegeniiber den Validierungsrechnungen, vgl Kap. [0} Vor allem der Canard-
wirbel zeigte ein wesentlich stabileres Verhalten als dies in den Validierungsrechnungen
der Fall war. Die Freiflugrechnungen unterscheiden sich gegentiber den Validierungsrech-
nungen dahingehend, dass der Rechenraum eine wesentlich grofsere laterale und vertikale
Ausdehnung besitzt. Dadurch ist mit deutlich geringeren Wandinterferenzen verglichen
mit den Validierungsrechnungen bzw. Windkanaluntersuchungen zu rechnen. Ein weite-
rer Unterschied ist der turbulente Nachlauf der Modellhalterung, der in den Freiflug-
rechnungen nicht vorhanden ist. Um die verschiedenen Einfliisse einzeln beurteilen zu
konnen, wurde eine weitere Simulation durchgefiihrt. Die Randbedingungen sind dabei
identisch mit denen der Validierungsrechnungen, mit dem Unterschied, dass der Nach-
lauf der Modellhalterung nicht beriicksichtigt wird. Damit kann eine Aussage getroffen
werden, welcher Einfluss fiir die Unterschiede zwischen den Freiflugrechnungen und Va-
lidierungsrechnungen mafgebend ist. In Abb. und ist die dimensionslose axiale
Wirbelstérke & bei 2* = 4.0, 8.0, 12.0 und 16.0 fiir Re;, = 0.5 x 10° und a = 8° fiir beide

Fille gegeniibergestellt. In der ersten Querstromungsebene bei z* = 4.0 ergeben sich nur

x*=4.0 x*=8.0
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der Modellhalterung
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Abb. 5.45: Verteilung der dimensionslosen axialen Wirbelstérke £ bei * = 4.0 und 8.0 fiir
Rey, = 0.5 x 10% und o = 8°
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Abb. 5.46: Verteilung der dimensionslosen axialen Wirbelstéarke £ bei x* = 12.0 und 16.0
fur Re;, = 0.5 x 10% und o = 8°



98 5 Ergebnisse des Nahfelds

geringe Unterschiede zwischen den Simulationen mit und ohne Nachlauf der Modellhalte-
rung. Wiahrend die WLVs ein nahezu identisches Wirbelstérkeniveau aufweisen, sind die
Werte innerhalb des CLVs in der Simulation mit Halterungsnachlauf geringer, wohinge-
gen sich die Strukturen in beiden Simulationen sehr dhneln. An der Stromabposition von
x* = 8.0 zeigen sich jedoch signifikante Unterschiede beziiglich des CLVs. Offensichtlich
beschleunigt die turbulente Nachlaufstromung der Modellhalterung den Dissipationspro-
zess des CLVs erheblich. Bereits in der Querstromungsebene z* = 8.0 weist der CLV in
der Simulation mit Modellhalterung ein um mehr als 50% reduziertes Wirbelstarkeniveau
gegeniiber der Simulation ohne Halterungsnachlauf auf. Hinzu kommt eine deutliche Ver-
zerrung des CLVs in der ILES mit Beriicksichtigung des Nachlaufs der Modellhalterung.
Demgegeniiber sind Unterschiede im Hinblick auf das Verhalten der WLVs nicht zu er-
kennen. An der néchsten Vergleichsebene bei z* = 12.0 hat sich der an den vorherigen
Querstromungungsebenen beobachtete Trend weiter fortgesetzt. Der CLV ist in der Si-
mulation mit Beriicksichtigung des Halterungsnachlaufs anhand der Wirbelstirke ¢ kaum
noch zu erkennen. Obwohl auch in der ILES, in der die Einstromgrofsen korrigiert wurden,
der CLV sein Wirbelstéarkeniveau deutlich reduziert hat, ist er an der Position z* = 12.0
noch zu sehen. Aufgrund der gegenseitigen Induktionswirkung mit dem WLV hat sich der
CLV nach aufsen verschoben. In der letzten Vergleichsebene bei x* = 16.0 kann in der ILES
mit Halterungsnachlauf dem CLV der Bereich leicht erhéhter Wirbelstérke rechts unten
in der Querstromungsebene zugeordnet werden. Im Gegensatz zu den vorherigen Ebenen
hat sich hier das Wirbelstarkeniveau innerhalb des WLVs gegeniiber der Simulation ohne
Nachlauf der Modellhalterung abgesenkt. Betrachtet man in Abb. die vertikale Tur-
bulenzintensitét wy.,,s/Us, so liegt die Vermutung nahe, dass Turbulenz des CLVs bzw.
des Halterungsnachlaufs auch in den WLV eingefiittert wird. Dadurch beschleunigt sich
auch die Dissipation des WLVs geringfiigig.

Wie anhand der Vergleichsrechnung ohne den turbulenten Nachlauf der Modellhalterung
gezeigt werden konnte, ist eine Korrektur der experimentellen Messergebnisse fiir eine rea-
listische Abbildung des Freiflugfalls zwingend erforderlich. Vor allem die Stromabentwick-
lung des Canardwirbels ist die turbulenten Nachlaufstromung massiv beeinflusst, sodass
es in diesem Fall zu einer deutlich fritheren Dissipation kommt. Durch die Wechselwirkung
zwischen dem WLV und dem CLV besteht auch ein indirekter Einfluss der Halterung auf
die Entwicklung des WLVs.



6 Rechnerische Freiflugergebnisse

Aufgrund des hohen Rechen- und Speicheraufwands beschrénken sich die Freiflugsimu-
lationen auf den Anstellwinkel v = 8°. Die Ausdehnung des Rechenraums erstreckt sich
von z* = 2.0 bis zu einer Stromabposition von z* = 50.0. Damit liegen Informationen
iiber das Nachlaufwirbelsystem vom Nahfeld bis in das Fernfeld vor. Dabei wurde bewusst
die Querstromungsebene z* = 2.0 als Einstromebene gewéhlt, da davon auszugehen ist,
dass der Einfluss des turbulenten Nachlaufs der Modellhalterung auf die Entwicklung des
Wirbelsystems deutlich geringer ist als an einer weiter stromab gelegenen Position. Wie
die Vergleichsrechnungen des letzten Abschnitts zeigten, unterscheiden sich die Nachlauf-
wirbelsysteme erheblich, je nachdem, ob der turbulente Nachlauf der Modellhalterung
beriicksichtigt wird oder nicht. Da sich durch die Verwendung einer frithen Stromabposi-
tion als Einstromebene zwar die Groke des Rechenraums und damit der Rechenaufwand
erhoht, ist andererseits eine realistischere Abbildung des Nachlaufwirbelsystems fiir den
Freiflugfall zu erwarten.

Ahnlich der Analyse der experimentellen Ergebnisse wird die Verteilung der bezogenen
axialen Geschwindigkeit @/U,,, der dimensionslosen axialen Wirbelstiarke £ und der Tur-
bulenzintensitét w,.,s innerhalb einer Querstréomungsebene diskutiert. Neben den Trajek-
torien der einzelnen Wirbel, wird die Stromabentwicklung der Zirkulation, des Wirbel-
abstandes und des Wirbelkernradius r. diskutiert. Zusatzlich erfolgt eine Untersuchung
der Anwendbarkeit des modifizierten 2-Skalenmodells fiir die Geschwindigkeitsverteilung

innerhalb des Wirbelsystems.

6.1 Geschwindigkeitsfeld

In Anlehnung an die Darstellung der experimentellen Ergebnisse in Abschnitt wird zu-
nachst das Wirbelsystem anhand der mittleren Geschwindigkeit @ untersucht. In den Abb.
bis sind dazu die axiale Geschwindigkeit @/U,, und die Geschwindigkeitsvektoren
der Querstromung an den Stromabpositionen z* = 2.0, 4.0, 8.0, 12.0, 16.0, 20.0, 25.0, 30.0,
35.0, 40.0, 45.0 und 50.0 dargestellt. In der Einstrémebene bei 2* = 2.0 entspricht die
Verteilung der axialen Geschwindigkeit @ den korrigierten experimentellen Ergebnissen.
Bereits an der nichsten Stromabposition bei x* = 4.0 hat sich das Geschwindigkeitsdefi-
zit innerhalb des WLVs und des CLVs im Vergleich zur Einstromebene deutlich reduziert.

Anhand der Geschwindigkeitsvektoren der Querstromung ist zu erkennen, dass die Ab-
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Abb. 6.1: Dimensionslose axiale Geschwindigkeit /Uy bei a = 8° bei z* = 2.0, 4.0, 8.0,
12.0




6.1 Geschwindigkeitsfeld 101

1.05
1
0.95
0.9
0.85
0.g
v
1.05
1
0.95
0.9
0.85
0.
u
U

Abb. 6.2: Dimensionslose axiale Geschwindigkeit /U, bei o = 8° bei z* = 16.0, 20.0,
25.0, 30.0

x*=16.0, 1%=0.343 x*=20.0, 1%=0.429

x*=25.0, 1%=0.536 x*=30.0, 1*=0.644

0O 05 1
y*




102 6 Rechnerische Freiflugergebnisse

1.05
1
0.95
0.9
0.85
0.8

x*=35.0, 1*=0.751 x*=40.0, 1*=0.858

u
Uso
1.05
1
0.95
X
N
0.9
0.85
0.5
u
Uso

Abb. 6.3: Dimensionslose axiale Geschwindigkeit /Uy bei a = 8° bei z* = 35.0, 40.0,
45.0, 50.0
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windgeschwindigkeiten zwischen dem WLV und der Symmetrieebene deutlich hoher als
die Aufwindgeschwindigkeiten im Aufsenbereich des WLVs sind. Deutlich zu erkennen ist
auch der Einfluss des CLVs auf die Querstromungsgeschwindigkeiten, was sich in einer in-
duzierten lateralen Geschwindigkeitskomponente widerspiegelt. Der Riickgang des axialen
Geschwindgkeitsdefizits setzt sich an den néchsten Querstromungsebenen bei x* = 8.0 und
x* = 12.0 weiter fort. Dabei ist zu erkennen, dass sich aufgrund der gegenseitigen Indukti-
onswirkung der WLV nach innen bewegt, wahrend der CLV eine Verschiebung nach aufien
erfahrt. Bei 2* = 16.0 ist der CLV anhand der axialen Geschwindigkeit kaum mehr zu
identifizieren. Ein Einfluss des CLVs auf die Querstromungsvektoren ist dennoch deutlich
zu erkennen. Ahnliches gilt fiir die néchste Stromabposition bei z* = 20.0, wo im Bereich
bei y* ~ 1.1 und 2z* = 2.2 eine Richtungsdanderung der Querstromungsgeschwindigkeit
auftritt, die nicht dem WLV zugeordnet werden kann. Zwischen den Stromabpositionen
x* = 25.0 und z* = 40.0 nimmt die axiale Geschwindigkeit im Wirbelkernbereich, wenn
auch nur geringfiigig, stetig zu. An den letzten beiden Positionen bei z* = 45.0 und
x* = 50.0 kommt es zusétzlich zu einer Zunahme des Querschnitts des WLVs, sodass sich

das Geschwindigkeitsdefizit iiber einen deutlich groferen Bereich erstreckt.

6.2 Wirbelstarke und Zirkulation

Fiir eine detaillierte Analyse der drehungsbehafteten Bereiche ist in den Abb. bis
die dimensionslose axiale Wirbelstiarke ¢ in den Querstrémungebenen x* = 2.0, 4.0, 8.0,
12.0, 16.0, 20.0, 25.0, 30.0, 35.0, 40.0, 45.0 und 50.0 dargestellt. Die Wirbelstarkever-
teilung innerhalb der Initialisierungsebene entspricht den experimentellen Ergebnissen. In
der Querstromungsebene bei ¥ = 4.0 sind die hochsten Werte der Wirbelstérke innerhalb
des CLVs zu finden, wobei sich das Wirbelstarkeniveau gegeniiber der Einstromebene bei
x* = 2.0 deutlich reduziert. Die Maximalwerte innerhalb des WLVs dagegen steigen sogar
bis zur Ebene 2* = 4.0 geringfiigig an, sodass von einem Zirkulationsiibergang vom CLV
auf den WLV auszugehen ist. Ab einer Stromabposition von z* = 8.0 hat sich dann die
Wirbelstérke innerhalb des CLVs so weit reduziert, dass der WLV die Maximalwerte bein-
haltet. Aufgrund der gegenseitigen Induktionswirkung verlagert sich der WLV nach innen,
wahrend der CLV eine Verschiebung nach unten und aufsen erfahrt. Bei einer Stromabpo-
sition von z* = 12.0 haben beide Wirbel in etwa die gleiche laterale Position. In diesem
Fall handelt es sich, sofern die Wirbel der gegeniiberliegenden Fliigelhélfte vernachlés-
sigt werden, bei den gegenseitig induzierten Geschwindigkeiten ausschliefslich um laterale
Geschwindigkeiten v. Das Wirbelstarkeniveau des CLVs hat sich nochmals deutlich redu-
ziert, wohingegen der WLV ein sehr stabiles Verhalten zeigt. Ab der Ebene z* = 16.0 hat
sich der CLV so weit nach aufsen verschoben, dass nun der WLV weiter innen liegt. Da
sich der Abstand zwischen den beiden Wirbeln reduziert, wird die Drehung der Wirbel

umeinander beschleunigt. Die Wirbelstérke, die dem CLV zugeordnet werden kann, ver-
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Abb. 6.6: Dimensionslose axiale Wirbelstérke & bei o = 8° bei z* = 35.0, 40.0, 45.0, 50.0
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ringert sich zwischen den Ebenen z* = 20.0 und x* = 30.0 erheblich, wodurch der CLV ab
der Querstromungsebene z* = 30.0 anhand der Wirbelstérke bei der gewéhlten Falsch-
farbenverteilung nicht mehr zu identifizieren ist. Da sich der WLV zwischen den Ebenen
x* = 25.0 und x* = 30 weiter nach aufen bewegt hat, ist dennoch ein Einfluss des CLVs
auf den WLV vorhanden. Ab der Querstromungsebene x* = 35.0 reduziert sich die Wir-
belstirke des WLVs immer weiter, wodurch der WLV in der letzten Ebene bei x* = 50.0
anhand der Wirbelstiarke nur noch schwer zu erkennen ist. Inwieweit der Riickgang des
Wirbelstéarkeniveaus auch die Zirkulation beeinflusst, kann anhand der Wirbelstérke nicht
eingeschatzt werden. Zu diesem Zweck ist in Abb. die bezogene Zirkulation I'/Ty des
CLVs bzw. des WLVs in Abhéngigkeit zur Stromabposition x* dargestellt. In den ersten
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Abb. 6.7: Bezogene Zirkulation I'/Ty des CLVs und des WLVs in Abhéngigkeit von der
Stromabposition x*

Querstromungsebenen enthalt der WLV ca. 60% der Zirkulation und der CLV ca. 23%
der gesamten Zirkulation I'y. Das Wirbelsystem zeigt zunéchst eine sehr stabile Entwick-
lung, da die Zirkulation fiir den CLV und WLV auf einem konstanten Niveau bleibt. Bei
einer Stromabposition von x* = 20.0 nimmt der Zirkulationsinhalt des CLVs ab, was bei
x* = 35.0 in einer vollstandigen Dissipation endet. Wahrend der CLV dissipiert, steigt fiir
den WLV die Zirkulation geringfiigig an, was auf einen Zirkulationsaustausch hindeutet.
Die bei der Diskussion der Wirbelstérke beobachteten Verdnderungen im Niveau der Wir-
belstérke resultieren nicht aus Dissipationseffekten, da ja das Zirkulationsniveau bis zur
Stromabpositionen z* = 45.0 ndherungsweise konstant bleibt. Ob der massive Riickgang
der Zirkulation zwischen z* = 45.0 und z* = 50.0 auf einen Zerfall des Wirbelsystems
oder auf die Randbedingung an der Ausstromebene bei x* = 53.0 zuriickzufiihren ist,

kann nicht eindeutig beantwortet werden.
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6.3 Turbulenzintensitat

Da der Dissipationsprozess des Wirbelsystems auch die Verteilung der Turbulenzintensi-
taten beeinflusst, ist in den Abb. bis die vertikale Turbulenzintensitat w,s/Us
in den Ebenen z* = 2.0, 4.0, 8.0, 12.0, 16.0, 20.0, 25.0, 30.0, 35.0, 40.0, 45.0 und 50.0 dar-

gestellt. In der Einstromebene bei 2* = 2.0 sind die Spitzenwerte der Turbulenzintensitét
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Abb. 6.8: Verteilung der vertikalen Turbulenzintensitaten wy,s/Us bei ae = 8° bei x* = 2.0,
4.0, 8.0, 12.0

innerhalb des CLVs zu finden und entsprechen mit knapp 7% der Anstromgeschwindig-

keit U, der experimentellen Untersuchung. Bereits an der um zwei Spannweiten weiter
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stromab gelegenen Position * = 4.0 hat sich die Turbulenzintensitiat sowohl des CLVs als
auch des WLVs deutlich reduziert. Zwischen den Wirbeln existiert ein Bereich, der eine
geringe Turbulenzerhdhung aufweist, und damit auf einen Zirkulationsaustausch zwischen
den Wirbeln hinweist. An der néchsten dargestellten Stromabposition bei x* = 8.0 ha-
ben sich der von Turbulenz beeinflusste Bereich als auch die Maximalwerte innerhalb des
WLVs weiter reduziert. Der Querschnitt, der dem CLV zugeordnet werden kann, weist
nun eine dhnliche Grofe wie der des WLVs auf. Im Gegensatz zum WLV steigt die Turbu-
lenzintensitat des CLVs wieder an, wobei die Spitzenwerte ca. 4% der freien Anstromung
Uy erreichen. Bis zur Ebene x* = 16.0 vergrofern sich sowohl der turbulente Bereich als
auch das Turbulenznivau des CLVs weiter, wohingegen es fiir den WLV lediglich zu einer
geringfiigigen Verzerrung des turbulenten Bereichs kommt. Zwischen den Querstromungs-
ebenen z* = 16.0 und x* = 20.0 dndert sich das Verhalten des CLVs und des WLVs
im Hinblick auf die Entwicklung der Turbulenzintensitdt. Wéhrend es fiir den WLV zu
einer Zunahme des turbulenten Bereichs als auch des Turbulenzniveaus kommt, nehmen
die rdumliche Ausdehnung wie auch die Turbulenzintensitit des CLVs ab. Auffallend ist
auch, dass es im Gegensatz zu den Querstromungsebenen bis x* = 16.0 auch aufserhalb
der Wirbel zu einem Anstieg der Turbulenz kommt. An der Stromabposition z* = 25.0
hat die Turbulenz innerhalb des WLVs weiter zugenommen. Der abnehmende Trend fiir
den CLV hat sich bei z* = 25.0 wieder umgekehrt, was sich an einer geringfiigigen Zunah-
me des Turbulenzniveaus zeigt. Wie bereits bei der Diskussion der axialen Wirbelstarke
¢ ist der CLV anhand der Turbulenzintensitét w,.,,s/Us nur bis zur Ebene x* = 30.0
zu erkennen. Wahrend das Turbulenzniveau des WLVs wieder auf Spitzenwerte von iiber
5% der Anstromgeschwindigkeit ansteigt, hat es sich fiir den CLV gegeniiber der Position
x* = 25.0 verringert. Bei z* = 35.0 kann nur noch dem WLV ein turbulenter Bereich
zugeordnet werden. Neben einer Reduktion der absoluten Turbulenzwerte auf ca. 4% der
freien Anstromung, hat sich auch die ovale Form des turbulenten Bereichs verdndert. Die
in der Aufenstromung enthaltene Turbulenz ist weiter angestiegen und bestimmt das
Bild der Turbulenzverteilung erheblich. Zwischen den Querstromungsebenen x* = 35.0
und z* = 40.0 &ndert sich das Niveau der Turbulenzverteilung kaum, wohingegen der
turbulente Bereich des WLVs sich wieder abgerundet hat. In der Querstromungsebene bei
x* = 45.0 kommt es dann zu einer deutlichen Zunahme des Turbulenzniveaus auf ca. 5%
in der Spitze als auch zu einer Zunahme des turbulenten Querschnitts des WLVs. Fiir
die Stromabposition bei x* = 50.0 ist von einem Zerfall des Wirbelsystems auszugehen.
Da hier der von Turbulenz gekennzeichnete Bereich derart stark zugenommen hat, dass
in unmittelbarer Nahe der Symmetrieebene hohe Turbulenzintensitdten herrschen, muss
von einem Kontakt der Wirbelrhren ausgegangen werden. Diese Annahme spiegelt sich
auch in dem beschriebenen starken Riickgang der Wirbelstérke zwischen den Querstrom-

ungsebenen x* = 45.0 und z* = 50.0 wider.
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6.4 Raumliche Entwicklung

Aufgrund des deutlich stabileren Verhaltens des CLVs und der dadurch verursachten
Wechselwirkung mit dem WLV verhélt sich auch die rdumliche Entwicklung innerhalb
der Freiflugrechnungen anders, als dies im Experiment zu beobachten war. Dazu sind in
AbbJ6.13] die Trajektorien des WLVs und des CLVs in der z-z- bzw. y-z-Ebene darge-
stellt. Wie bereits anhand der Verteilung der Wirbelstédrke bzw. Turbulenzintensitat zu
sehen war, kann der CLV bis zu einer Stromabposition von x* = 35.0 beobachtet werden.
Aufgrund des induzierten Abwindes der anderen drei Wirbel erfahrt der CLV zunéchst
eine Verschiebung nach unten, die im Vergleich mit der des WLVs deutlich héher aus-
fallt. Mit steigender Entfernung zwischen dem CLV und dem WLV reduziert sich auch
der Abwind und dadurch der Anstieg der vertikalen Verschiebung. Die Trajektorie des
CLVs weist deshalb bis zu einer Position von ca. z* = 15.0 eine Linkskriimmung auf. Das
dort existierende Minimum zeigt an, dass die Summe der induzierten Vertikalgeschwin-
digkeiten hier verschwindet. Anhand der Wirbelstarkeverteilung konnte fiir den CLV und
den WLV bei einer Stromabposition von ca. x* = 12.0 eine in etwa gleiche laterale Posi-
tion beobachtet werden. Da aber die auf der gegeniiberliegenden Fliigelhélfte gelegenen
Wirbel einen Abwind induzieren, befindet sich das Minimum an einer weiter stromab ge-
legenen Position. Ab einer Stromabposition von z* = 15.0 bewegt sich der CLV aufgrund
des Aufwindes, der durch den WLV induziert wird, wieder aufwérts. An der Position
x* = 25.0 tritt ein zweites Minimum im Verlauf der y-z-Trajektorie auf. Hier verschwin-
det die Summe der induzierten Vertikalgeschwindigkeiten ebenfalls, wobei sich der CLV
jetzt oberhalb des WLV befindet. Der CLV sinkt dann bis zu seiner vollstdandigen Dissi-
pation an der Stromabposition bei z* =~ 35.0 nochmals ab. Aufgrund der gegenseitigen
Beeinflussung weist auch die Trajektorie des WLVs eine Kriimmung auf, die jedoch ver-
glichen mit der des CLV deutlich geringer ist und ein umgekehrtes Vorzeichen aufweist.
Die Trajektorien in der y-z-Ebene zeigen fiir den CLV eine starke Verschiebung nach au-
fsen, was durch die horizontalen Geschwindigkeiten, die der gleichsinnig drehende WLV
induziert, verursacht wird. Bei einer Stromabposition von z* = 20.0 hat der CLV die
maximale laterale Verschiebung nach aufen erfahren, bevor er dann wieder nach innen
wandert. Der WLV erfiahrt eine gegeniiber dem CLV entsprechend umgekehrte laterale
Verschiebung, die ihn bis zu einer Stromabposition von z* = 20.0 zundchst nach innen
wandern lasst. Anschlieffend kehrt sich die Induktionswirkung des CLVs um, und es er-
folgt eine Verschiebung weiter nach auften. Nachdem der CLV bei z* = 35.0 vollstandig
dissipiert ist, verharrt der WLV an einer lateralen Position zwischen y* = 0.75 — 0.8. Die
gegenseitige Induktionswirkung des CLVs und des WLVs ist neben dem Zirkulationsver-
haltnis vor allem durch den Abstand dwryv.cryv der beiden Wirbel beeinflusst. In Abb.
ist deshalb der Abstand dwry.cry zwischen den Zentren des WLVs und des CLVs in

Abhéngigkeit der Stromabposition z* dargestellt. Der Abstand dwry.cry zwischen dem
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Abb. 6.14: Abstand dwry.crv des CLVs und WLVs in Abhéngigkeit von der Stromabposi-
tion z*

WLV und dem CLV steigt bis zur Querstromungsebene x* = 8.0 zunéchst an. Da sich
der CLV an den Stromabpositionen bis z* = 8.0 in der Nédhe der Symmetrieebene, an
der ein hohes Abwindfeld herrscht, befindet, kommt es zu einer starken vertikalen Ver-
schiebung nach unten. Bei einer Stromabposition von x* = 8.0 hat sich die Position des
CLVs gegeniiber dem WLV soweit verdndert, dass der Abwind durch den WLV nur noch
gering ist. Da der CLV unterhalb des WLVs liegt, erfahrt der WLV durch die Wirbel
der gegeniiberliegenden Fliigelhélfte einen héheren Abwind als der CLV. Dadurch kommt
es zu einer Anndherung in vertikaler Richtung. Bis zur Querstrémungsebene z* = 12.0,
an der sie in etwa die gleiche laterale Lage haben, ndhern sich der WLV und CLV auch
in horizontaler Richtung an. Da der CLV nach der Ebene x* = 12.0 weiter aufsen liegt,
induziert der WLV einen Aufwind, was die Anndherung in vertikaler Richtung zusétzlich
verstiarkt. Zwischen den Stromabpositionen z* = 20.0 und z* = 25.0 entfernen sich der
WLV und der CLV aufgrund der gegenseitig induzierten Geschwindigkeiten, bis es dann
wieder zu einer Anndherung kommt, die schliefslich im Verschmelzen der beiden Wirbel
endet. Um die angesprochene Querschnittserweiterung zu veranschaulichen, ist in Abb.
der Kernradius r. des WLVs in Abhéngigkeit der Stromabposition x* dargestellt.
Der viskose Kernradius r. des WLV liegt wiahrend der stromab Entwicklung des Wirbel-
systems in einem Bereich zwischen 10% und 20% Halbspannweiten b/2. Da der Radius
r, des Wirbelstarkekerns den drehungsbehafteten Bereich des WLVs beschreibt, weist er
Werte auf, die im Allgemeinen um ca. 10% der Halbspannweite hoher sind als die des
viskosen Kernradius. Aufgrund der starken Querschnittserweiterung des WLVs kommt es
dann bei x* = 45.0 zu einer deutlichen Zunahme der Wirbelstarkeradien r, und r,. Die
Bestimmung der Radien r, bzw. r. und der Zirkulation I' sind auch im Hinblick auf die

Modellierung des Verlaufs der Umfangsgeschwindigkeit Vj von Bedeutung.
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Abb. 6.15: Kernradien r. und r, des WLVs in Abhéngigkeit der Stromabposition z*

6.5 Geschwindigkeitsverlauf und Wirbelmodell

Wie bereits bei der Diskussion der experimentellen Ergebnisse, soll auch fiir das nu-
merisch bestimmte Geschwindigkeitsfeld versucht werden, die Geschwindigkeitsverteilung
durch das modifizierte 2-Skalenmodell zu approximieren. Zu diesem Zweck ist in den
Abb. bis die auf die Anstromgeschwindigkeit bezogene Vertikalgeschwindigkeit
/Uy in einem horizontalen Schnitt durch das Wirbelzentrum an den Stromabpositionen
x* = 4.0, 12.0, 20.0 und 40.0 dargestellt. Aufgrund des wesentlich stabileren Verhaltens
des CLVs gegeniiber der Windkanaluntersuchung, ist im Gegensatz zur experimentellen
Untersuchung, bei der mit einem Parameter von n = 0.9 die beste Ubereinstimmung er-
zielt wurde, fiir den Freiflugfall mit n = 1.5 F 0.5 der Geschwindigkeitsverlauf am besten
approximiert. Die groften Abweichungen treten im Bereich zwischen dem Wirbelzentrum
und y* = 0.0 auf. Obwohl auch der WLV der gegeniiberliegenden Fliigelhélfte bertick-
sichtigt wurde, liefert das Wirbelmodell einen zu geringen Abwind. Der Gradient des
Geschwindigkeitsprofils im Wirbelkern wird bis zur Ebene x* = 12.0 gut wiedergegeben.
An weiter stromab gelegenen Positionen ergibt sich mit dem 2-Skalenmodell jedoch ein
zu flacher Verlauf. Beriicksichtigt man, dass das 2-Skalenmodell fiir Wirbelsysteme an

Transportflugzeugen erstellt wurde, ist die erreichte Ubereinstimmung dennoch sehr gut.
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7 Luftkrafte beim Einfliegen in das
Nachlaufwirbelsystem

Die Moglichkeiten zur Berechnung der instationdren Luftkrafte beim Einfliegen in das
Nachlaufwirbelsystem erstrecken sich von einfachen potentialtheoretischen Methoden [16],
17, ©63] bis hin zu komplexeren Rechnungen auf Basis der Euler- oder Navier-Stokes-
Gleichungen [80]. Unterwirft man die relative Bewegung des voraus- und einfliegenden
Flugzeugs keinerlei Einschriankungen, so ergibt sich eine sehr hohe Anzahl an mdéglichen
Féllen. Um den rechnerischen Aufwand moglichst gering zu halten, werden deshalb po-
tentialtheoretische Methoden fiir die Berechnung der instationidren Luftkrifte verwendet.
Grundlage bildet dabei das stationédre Tragflaichenverfahren, das dahingehend erweitert
wurde, dass auch dem instationidren Charakter des Nachlaufproblems Rechnung getragen

wird.

7.1 Potentialtheoretisches Verfahren

Mit dem Tragflichenverfahren von Truckenbrodt [79] kann die stationére Druckvertei-
lung an einem dreidimensionalen Tragfliigel bestimmt werden. Das Verfahren liefert bei
Vorgabe des lokalen Anstellwinkels o an definierten Aufpunkten die spannweitige Ver-
teilung der dimensionslosen Zirkulation y(n) = <X — 1/p7. und des Nickmoments

2b
p(n) = %ﬁl(") Der Beiwert der Druckdifferenz Ac, ergibt sich zu

Acy(X,m) = % (ho(X )y (n) + 4k (X)) (7.1)

Die Ansatzfunktionen hg und h; fiir die Druckverteilung in Tiefenrichtung sind tiber die
Beziehungen

2 /1-X 2 1—-X
T

——  wd  m(X)= 14X/~ (7.2)

gegeben [73]. X = %;)(") stellt die relative Riicklage von der Vorderkante aus gemessen

im spannweitigen Schnitt n = y/s dar.
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7.1.1 Flugelgeometrie und Wahl der Aufpunkte

Der Fliigelgrundriss, an dem die Luftkrafte aufgrund des Nachlaufwirbelsystems bestimmt
werden sollen, ist identisch mit dem des Windkanalmodells. Da der Rumpf unberiicksich-
tigt bleibt, verringert sich die Streckung auf einen Wert von A = 2.16. Das Verfahren
ist so implementiert, dass die Aufpunkte wahlweise nach Truckenbrodt auf der [/4-Linie
und der Hinterkante oder nach Multhopp bei 34.5% und 90.5% der ortlichen Fliigeltiefe

verteilt werden kénnen. Obwohl fiir sémtliche Berechnungen zwei Aufpunkte in Tiefen-

T

T

Abb. 7.1: Verteilung der Aufpunkte Abb. 7.2: Verteilung der Aufpunkte
nach Multhopp nach Truckenbrodt

richtung verwendet werden, kann grundsétzlich eine beliebige Anzahl von Aufpunkten, wie
in [I5] beschrieben, vorgegeben werden. In Spannweitenrichtung erfolgt eine dquidistante

Verteilung der Aufpunkte nach Multhopp

1z
9, =
M+1

(7.3)

Fiir einen konstanten Anstellwinkel o = 1 rad ist in Abbildung die Auftriebs- und
Nickmomentenverteilung in Spannweitenrichtung dargestellt.

Beim Durchfliegen des Nachlaufwirbelsystems variiert der lokale Anstellwinkel am Flii-
gel in der Regel sowohl in Tiefen- als auch in Spannweitenrichtung. Dadurch ergibt sich
eine unsymmetrische Zirkulationsverteilung, die Roll- und Nickmomente am Tragfliigel
hervorruft. Eine Diskretisierung des Einflugmandvers in n Zeitschritte, an denen die An-
stellwinkelverteilung bekannt ist, ermoglicht mit dem stationéren Tragflachenverfahren die
Berechnung der quasistationdren Lasten wahrend des Manovers. Instationédre Luftkrafte
weisen gegeniiber dem quasistationdren Wert eine Amplitudendnderung und eine Phasen-
verschiebung auf. Dabei kann zwischen einem zirkulatorischen und nicht-zirkulatorischen
Anteil unterschieden werden. Letzterer ist als eine Art Tragheit des Fluids zu verstehen,

die beispielsweise bei einer Schlagschwingung des Fliigels in einer Kraft resultiert. Dieser



7.1 Potentialtheoretisches Verfahren

119

— 'y = CQ—L;)Z ('Druckb)
el

..... 10p = 10 5% (Truckb.)

- = (;—‘;)l (Laschka)
el

C— - — 10p =10 5% (Laschka)

-15 ' ; '
21 0.5 0 0.5 1

n

Abb. 7.3: Auftriebs- und Nickmomentenverteilung langs Spannweite (o« = 1rad) nach Tru-
ckenbrodt bzw. Laschka

Anteil spielt vor allem beim sogenannten Fliigelflattern eine Rolle, kann aber ansonsten
vernachliissigt werden [SI]. Der zirkulatorische Anteil resultiert aus der Anderung der
gebundenen Zirkulation wéhrend eines instationdren Mandvers. Da sich die gesamte Zir-
kulation nicht &ndern kann, schwimmt an der Hinterkante eine Wirbelschicht ab, deren
Zirkulation identisch der Anderung der gebundenen Zirkulation am Fliigel ist. Die insta-
tiondre Tragflachengleichung stellt die allgemeinste Form des instationdren Auftriebspro-
blems auf Grundlage des Beschleunigungspotentials dar. Ihre Losung ist fiir harmonische
Anregungen bzw. durch Verfahren wie bespielsweise die Duhamel-Synthese auch fiir be-
liebige zeitliche Anregungen méoglich. Andere Verfahren, die auf dem Geschwindigkeitspo-
tential beruhen, beriicksichtigen den zirkulatorischen Auftriebsanteil, indem nicht nur der
Tragfliigel durch eine Wirbelschicht modelliert wird, sondern auch die abschwimmende
Wirbelschicht beriicksichtigt wird. Das im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Verfahren
setzt auf dem Gedanken der abschwimmenden Wirbelschicht auf, jedoch unterscheidet

sich der Losungsansatz deutlich von den bekannten Verfahren.

7.1.2 Erweiterung zur Bericksichtigung von instationaren Effekten

In Abb. ist die spannweitige Zirkulationsverteilung I'(n,t) zu zwei Zeitpunkten wah-
rend des instationdren Mandvers dargestellt. Der Zeitpunkt ¢, kennzeichnet einen statio-
naren Flugzustand, von dem aus das instationdre Manover eingeleitet wird. Im Rahmen
des stationdren Tragflachenverfahrens wird der Fliigel in Elementarfliigel aufgeteilt. Auf
jedem dieser Elemetarfliigel werden in Tiefenrichtung infinitesimale Hufeisenwirbel ange-
ordnet, sodass der Fliigel durch eine Wirbelschicht ersetzt wird. Aufgrund der Annahme,
dass es sich um ein stationdres Problem handelt, befindet sich der Anfahrwirbel sehr weit
stromab. Deshalb reichen die zur Modellierung verwendeten Hufeisenwirbel bis ins Un-

endliche. Fiir eine Beriicksichtigung von instationédren Effekten muss zunéchst der Einfluss
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Abb. 7.4: Anderung der gebundenen Zirkulation und abschwimmenden Wirbelschicht wih-
rend eines instationdren Mandovers

der von der Hinterkante abschwimmenden Wirbelschicht zwischen den Zeitpunkten ¢, und
t1 beriicksichtigt werden. Die Grofe «(t) gibt dabei den Anstellwinkel an, der sich aus
der zeitabhéngigen Anstromung bzw. Bewegung oder Verformung des Tragfliigels ergibt.
Der Anstellwinkel «(t) kann tiber der Tragfliche varieren, sodass a(t) = a(z,n,t) gilt.
Fiir eine anschauliche Beschreibung des Verfahrens wird jedoch im Folgenden von einem
raumlich konstanten Anstellwinkel () ausgegangen.

Die abgeschwommene Wirbelschicht zwischen den Zeitpunkten ¢y, und t; hat eine Aus-
dehnung, die dem Produkt aus der Anstromgeschwindigkeit U,, und dem Zeitschritt At
entspricht. Je nachdem, ob die gebundene Zirkulation am Fliigel zwischen den Zeitpunk-
ten ty und t; steigt oder sinkt, induziert die abschwimmende Wirbelschicht einen Ab-
bzw. Aufwind auf dem Fliigel, sodass dem Anstellwinkel a(t) ein induzierter Anstellwin-
kel a;(t) tiberlagert werden muss. Der effektive Anstellwinkel a.sf, der also tatséchlich

am Tragfliigel vorliegt, setzt sich somit aus den zwei Anteilen

aerp(t) = flal(t), ai(t)) (7.4)

zusammen. Setzt man voraus, dass das instationdre Manover aus einem stationdren Flug-

zustand heraus erfolgt, kann fiir den Zeitpunkt ¢, eine stationdre Losung mit aerr =
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fiir die spannweitige Zirkulationsverteilung mit Hilfe des Tragflachenverfahrens bestimmt
werden. Unter der Annahme, dass die Zirkulationsverteilung innerhalb der abgeschwom-
menen Wirbelschicht bekannt ist, konnte zum Zeitpunkt ¢; die Zirkulationsverteilung iiber
eine weitere stationdre Rechung angendhert werden, indem zusétzlich der induzierte An-
stellwinkel «; an allen Aufpunkten berticksichtigt wird. Der Ab- oder Aufwind an einem
Aufpunkt zp(n) kann mit Hilfe des Biot-Savartschen Gesetzes bestimmt werden. Dazu
wird die abschwimmende Wirbelschicht in endliche Wirbelfdden diskretisiert. Die Diskre-
tisierung in Spannweitenrichtung entspricht der Diskretisierung des Tragflachenverfahrens.
In Tiefenrichtung wurde die Wirbelschicht in sechs Bereiche unterteilt, die eine Tiefe von
Uso - At /6 aufweisen. Die einzelnen Wirbel werden in der Mitte der Diskretisierungsflichen
platziert. Fiir einen ausreichend kleinen Zeitschritt At kann die Wirbeldichte als konstant
tiber die Tiefe der Wirbelschicht angenommen werden (k,(2',n) = k,(n)). Die induzierte
Geschwindigkeit aller Wirbelfdden wird fiir jeden Aufpunkt aufsummiert. Dadurch kann
der effektive Anstellwinkel a.rs(zp,n) = arctan((we +wp(zp, n))/Us) bestimmt werden.
Eine stationdre Rechnung mit dem effektiven Anstellwinkel a.sr(xp,n,t) liefert dann die
Auftriebs- und Nickmomentenverteilung zum Zeitpunkt ¢, die einer instationdren Rech-
nung mit dem Anstellwinkel «(t) entsprechen.

Da jedoch die Zirkulation I'y zum Zeitpunkt ¢; unbekannt ist, kann die abgeschwommene
Zirkulation AI' zunéchst nicht bestimmt werden. Mit Hilfe einer Iteration ist es jedoch
moglich, die Zirkulation I'; zum Zeitpunkt ¢; zu approximieren. Wahrend des ersten Ite-
rationsschrittes wird der kommandierte Anstellwinkel a4 (1) zum Zeitpunkt ¢; verwendet,
um eine stationére Zirkulationsverteilung I'! zu bestimmen. Der hochgestellte Index kenn-
zeichnet dabei den Iterationsschritt. Die Zirkulation der abgeschwommenen Wirbelschicht
fiir diesen ersten Iterationsschritt ergibt sich zu AT'Y = I'{ — T'y. Der Abwind wp(xp,n)
an den Aufpunkten kann dann iiber das Biot-Savartsche Gesetz angegeben werden, vgl.

Abb. [7.5] Da die Zirkulation in Spannweitenrichtung verénderlich ist, ergibt sich unter

Abb. 7.5: Das Biot-Savartsche Gesetz fiir eine gerade Wirbellinie mit veranderlicher Zirku-
lation

der Annahme einer linearen Verdnderung zwischen zwei Stiitzstellen fiir die Zirkulation
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der Zusammenhang
I, -1y

lo

Fiir die Verdanderliche x erhélt man durch Umformungen

F(l‘) = Fl +

- T (7.5)

Rl e e} (76)

Damit ergibt sich fiir die induzierte Geschwindigkeit am Ort P

1 w2

w=-— () sinpdp =
dma p=r1
1 w2 P 1 1
= (m +2 "1y < - )) sin ¢ dep. (7.7)
dra J,_p, lo tan(m — )  tan(m — ¢1)

Fiihrt man die Integration aus, folgt fiir die induzierte Geschwindigkeit

1
e 4mly sin ¢q (I =T = (' 4 Ty) cos(pr — 2)) —
1 , | |
 Brasin g (T1(sin(p1 — p2) — sin(2¢p1) + sin(p; + ©2))) (7.8)

Die Lénge [y des Wirbelfadens kann zusétzlich {iber

o= (v~ ) (79)

ausgedriickt werden. Mit wp(zp,n) liegt auch der effektive Anstellwinkel agf s vor. Da bei

der Berechnung T"? kein Anfahrwirbel beriicksichtigt wurde, ist davon auszugehen dass
F(l) > ['; ist, wobei I['; die gesuchte instationdre Zirkulationsverteilung zum Zeitpunkt ¢,
kennzeichnet. Dadurch ist auch die Zirkulation AT innerhalb der abgeschwommenen Wir-
belschicht zu grof, was wiederum einen zu hohen Abwind wp(xp,n) und einen zu hohen
induzierten Anstellwinkel o zur Folge hat. Der effektive Anstellwinkel af;; weist dadurch
gegeniiber dem gesuchten Anstellwinkel sy einen zu niedrigen Wert auf. Verwendet man
im néchsten Iterationsschritt dennoch ozgf s fihrt dies auf eine zu geringe Zirkulation It
und damit zu einem zu geringen AI'l bzw. Abwind wp(xp,n)!. Bei jedem weiteren Itera-
tionsschritt erfolgt ein Vergleich der aktuellen Zirkulation mit der des vorangegangenen
Iterationschritts iiber die Fehlerfunktion e; = > ||T7~* — I'?||. Unterschreitet e; einen
definierten Grenzwert, ist davon auszugehen, dass die instationdre Losung ausreichend
genau approximiert wurde und die abgeschwommene Wirbelschicht AI'} dem gesuchten
Wert AT’y entspricht.

Fiir alle weiteren Zeitschritte wird die Wirbelschicht AI'? entsprechend um den Wert
Uy -1 - At stromabwarts verschoben. Der kommandierte Anstellwinkel « wird vor der

Berechnung des néchsten Zeitschritts um den Abwind der Anfahrwirbelschichten aller
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vorangegangenen Zeitschritte korrigiert.

Bisher wurde jedoch nicht beriicksichtigt, dass sich auch die freie Wirbelschicht im Nach-
lauf &ndert. Der Hufeisenwirbel bildet zusammen mit dem Anfahrwirbel einen geschlos-
senen Wirbelring. Geht man von einer Anfahrwirbelschicht aus, dndert sich auch die
freie Wirbelschicht kontinuierlich innerhalb der abschwimmenden Anfahrwirbelschicht.
Bei Verwendung des stationédren Tragflachenverfahrens wird in jedem Iterationsschritt ei-
ne Losung bestimmt, die von einer konstanten freien Wirbelschicht ausgeht. So muss bei
der Berechnung des ersten Zeitschrittes die Zirkulationsverteilung innerhalb der freien
Wirbelschicht fiir Stromabpositionen > Uy, - At der des stationdren Ausgangszustandes
entsprechen. Wie bei der Modellierung der Anfahrwirbelschicht kann fiir jeden Iterations-
schritt eine entsprechende freie Wirbelschicht an Stromabpositionen > U, - At positio-
niert werden, damit aufserhalb der Anfahrwirbelschicht die entsprechende stationére freie
Wirbelschicht herrscht. Anders verhélt es sich innerhalb der Anfahrwirbelschicht, da sich
hier die freie Wirbelschicht kontinuierlich verdndert. Unmittelbar an der Hinterkante ent-
spricht die Zirkulationsverteilung der freien Wirbelschicht der Losung des entsprechenden
Zeitschritts. Unter der Annahme einer konstanten Wirbeldichte innerhalb der Anfahrwir-
belschicht éndert sich die Zirkulation innerhalb der freien Wirbelschicht linear bis zur
Stromabposition U, - At. Hier wird der Wert der stationédren Lésung zum Zeitpunkt ¢
erreicht.

Aufgrund der iterativen Losung des instationdren Auftriebsproblems wird das beschrie-
bene Verfahren als ,Iteratives instationdres Tragflichenverfahren (IITV)“ bezeichnet.
Das Ergebnis des beschriebenen Verfahrens fiir einen Anstellwinkelsprung an einem Recht-
eckfliigel mit einer Streckung A = 2 bzw. A = 6 ist in Abb. [7.6] dargestellt. Zusétzlich ist
die Wagner-Funktion dargestellt, die den 2-dimensionalen Fall beschreibt. Fiir den Recht-
eckfliigel mit einer Streckung von A = 2 erfolgt das Erreichen des stationdren Auftriebs
deutlich schneller, als dies fiir den Fliigel mit A = 6 der Fall ist. Dieses Verhalten ent-
spricht den Ergebnissen des instationdren Tragflichenverfahrens [16]. Verglichen mit an-
deren Verfahren, wie beispielsweise der ,,Unsteady Vortex Lattice Methode (UVLM)“[63],

ergibt sich eine gute Ubereinstimmung.

Verbesserungspotential. Mit den durchgefiihrten Validierungsrechnungen konnte die
Anwendbarkeit des entwickelten Verfahrens nachgewiesen werden. Um die Genauigkeit

des Verfahrens zu erhohen, sind verschiedene Mafnahmen zu erwégen.

e Im Gegensatz zum stationdren Tragflichenverfahren, das infinitesimale Hufeisen-
wirbel zur Modellierung der tragenden Fléche benutzt, werden zur Bestimmung des
Einflusses der Anfahrwirbelschicht bzw. verdnderlichen freien Wirbelschicht diskrete

Wirbel verwendet. Der Ubergang auf eine kontinuierliche Modellierung kommt hier
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) — = —A=2 (V)

05l — A=6(IITV) T
..... A =6 (UVLM)
....... A = oo (Wagner-Fkt.)

04 ! ! ! !
6 7 8 9

So b

Abb. 7.6: Zeitlicher Verlauf des Auftriebsbeiwertes eines Rechteckfliigels mit einer Streckung
A =2, 6 und oo bei einem Anstellwinkelsprung

in Betracht.

e Fiir eine Optimierung der Iteration wird der induzierte Anstellwinkel o; mit einem
Déampfungsfaktor multipliziert, um die Konvergenz des Verfahrens zu gewéhrleisten.

Hier sind weitere Mafsnahmen zur Stabilisierung der Iteration zu erwéagen.

e Die Fehlerfunktion e; wird bestimmt, indem die Differenz der lokalen Zirkulation
ATl'(n) zwischen zwei Iterationsschritten aufsummiert wird. Unberiicksichtigt bleibt
dabei, ob es sich fiir den entsprechenden Zeitschritt um eine starke oder eher méafige
Anstellwinkelerhohung handelt. Eine Anpassung des Grenzwertes der Fehlernorm e,

in Abhéngigkeit der Quantitdt der Anstellwinkelerh6hung wére vorteilhaft.

Das Prinzip des beschriebenen Verfahrens ist nicht auf das Tragflichenverfahren be-
schrinkt. Die Idee der iterativen Bestimmung der Anfahrwirbelschicht kann auf andere

Methoden iibertragen werden.

7.2 Diskretes Nachlaufproblem

In Abschnitt wurde das Nachlaufproblem in ein diskretes (DNP) und ein kontinu-
ierliches (KNP) unterteilt. Fiir das kontinuierliche Nachlaufproblem ist die Bestimmung
des zeitabhdngigen Anstellwinkels deutlich einfacher, da von einer vernachlédssigbaren Re-
lativbewegung der beiden Flugzeuge ausgegangen wird. Dagegen verlangt das diskrete

Nachlaufproblem umfangreiche Koordinaten- und Geschwindigkeitstransformationen. Fiir
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eine Bestimmung der instationédren Luftkrafte im Rahmen des diskreten Nachlaufproblems
muss zunachst definiert werden, wie der Nachlauf des vorausfliegenden Flugzeugs gekreuzt
wird. Luber hat in [62] vier typische Mandver definiert, vgl. Abb. [7.7] [7.8] [7.9] Im
ersten Fall wird der Nachlauf unter einem Winkel von 30° durchflogen, vgl. Abb[7.7 Das
einfliegende Flugzeug befindet sich in einem stationédren Flugzustand mit 1g. Die bei-
den korperfesten Koordinatensysteme sind dabei ausschlieflich um die z-Achse verdreht.
Befindet sich dagegen das einfliegende Flugzeug in einem Kurvenflug kommt eine Verdre-
hung um die z-Achse hinzu, vgl Das Flugzeug befindet sich hier in einem Mandéver
mit einem Lastvielfachen grofer 1¢. Fiir den dritten Fall wird der Nachlauf ebenfalls unter
einem erhohten Lastvielfachen durchflogen, wobei hier der Nachlauf von unten kommend
gekreuzt wird. Beim letzten Manéver befinden sich sowohl das vorausfliegende als auch
das einfliegende Flugzeug in einem Kurvenflug.

Um die instationdren Lasten am einfliegenden Flugzeug zu bestimmen, muss der zeitli-
che Verlauf des lokalen Anstellwinkels a(x,y, z,t) an den Aufpunkten des einfliegenden
Flugzeugs bestimmt werden. Ausgangspunkt hierfiir ist GI.

a(&,1) = B 'u(z) = B-\u(Bx + p(t)). (7.10)

Die mit ,,;” “ gekennzeichneten Gréfien sind dabei die Koordinaten bzw. Storgeschwindigkei-
ten im korperfesten Koordinatensystem des einfliegenden Flugzeugs. Das Einflugmanover
wird in n-Zeitschritte diskretisiert. Die Zeitschrittweite At wird so gewéhlt, dass die Tiefe

der pro Zeitschritt abschwimmenden Wirbelschicht 5% der Fliigelspannweite entspricht.

0.05-b

At
Voo

(7.11)

Das Koordinatensystem KOSE des einfliegenden Flugzeugs hat seinen Ursprung an der
Fliigelvorderkante im Mittelschnitt und ist gegeniiber dem Koordinatensystem des vor-
ausfliegenden Flugzeugs entsprechend verdreht. Die allgemeine Drehmatrix B der Kar-

danwinkel lautet

cosy siny 0 cosf 0 —sinf 1 0 0
B=B,-By,-B,=|—siny cosy 0] - 0 1 0 10 cosa sina
0 0 1 sinf 0 cosf 0 —sina cosa
(7.12)

Das Koordinatensystem KOSG des vorausfliegenden Flugzeugs hat seinen Ursprung eben-
falls im Fliigelmittelschnitt, jedoch auf Hohe der Hinterkante an der Fliigelspitze. Durch
diese Festlegung stimmt die Lage mit den experimentellen und numerischen Datensétzen
des Nachlaufwirbelsystems iiberein. Neben der Verdrehung von KOSE gegeniiber KOSG
muss zusétzlich der Vektor p(t) = (p, p, p.)?, der die Verschiebung von KOSE gegeniiber
KOSG angibt, zu allen Zeitpunkten (tg,t1,--- ,t,) bekannt sein. Aufgrund der gerin-
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fiir langsames Ziel

~30°

@'\ A@

Abb. 7.7: Gerades Kreuzen des Nachlaufs mit Abb. 7.8: Kreuzen des Nachlaufs im
einem Lastfaktor von 1g [62] Kurvenflug [62]

\CD
—
30°

gy, oy,

©, O
q
®

Abb. 7.9: Kreuzen des Nachlaufs beim Abb. 7.10: Horizontales Kreuzen im
Hochziehen [62] Kurvenflug [62]

gen Verweildauer des einfliegenden Flugzeugs wird vereinfachend angenommen, dass die

Drehmatrix B zeitlich konstant ist (B # f(t)). Ausgehend von einer definierten relativen



7.2 Diskretes Nachlaufproblem 127

Position der beiden Flugzeuge zum Zeitpunkt to kann bei Kenntnis der Fluggeschwin-

digkeiten V,, des einfliegenden und U, des vorausfliegenden Flugzeugs der Vektor p(t)

iiber
Vi Use
pit)=po+|B-1 0 |- 0 -t (7.13)
0 0

bestimmt werden. po gibt die Verschiebung zum Zeitpunkt ¢, an und wurde stets so
gewahlt, dass das Einflugmanover in einer vom Nachlauf ungestérten Umgebung beginnt.
Da sich p auf die Verschiebung der Koordinatenurspriinge der Koordinatensysteme KOSE
und KOSG bezieht, miissen die Ortsvektoren der (R+1)-m Aufpunkte zunéchst in KOSG
transformiert werden und dann zur Verschiebung p(t) hinzuaddiert werden. Damit ergibt

sich fiir die Koordiantentransformation der Zusammenhang

Ve Us
Tprosa(t) =p(t)+B-xpxose =Po+|B-| 0 | =] 0 ‘t+B-xprosp. (7.14)
0 0

Sind die (R + 1) - m Koordinaten der Aufpunkte zu allen n Zeitpunkten im Koordinaten-
system des vorausfliegenden Flugzeugs bekannt, kann der zeitliche Verlauf des Anstell-
winkels bestimmt werden. Das Geschwindigkeitsfeld des Nachlaufs ist aus den experimen-
tellen und numerischen Untersuchungen in einem dreidimensionalen Raum an diskreten
Orten bekannt. Mit Hilfe von Matlab werden durch Interpolation die Geschwindigkeiten
an sdmtlichen Aufpunkten zu allen Zeitpunkten bestimmt. Im Anschluss miissen die Ge-
schwindigkeitsvektoren dann noch in das Koordinatensystem des einfliegenden Flugzeugs

transformiert werden.

Vereinfachungen. Bei der Interpolation der Geschwindigkeiten wird nicht das gesam-
te dreidimensionale Stromungsfeld der LES verwendet. Vereinfachend wird angenommen,
dass die Geschwindigkeitsverteilung in axialer Richtung unverénderlich ist. Zunéachst wird
bestimmt, an welcher Stromabposition der erste Kontakt des einfliegenden Flugzeugs
mit dem Nachlaufwirbelsystem erfolgt. Die Geschwindigkeiten innerhalb dieser Querstro-
mungsebene werden dann fiir die Interpolation verwendet. Eine weitere Vereinfachung
betrifft die bereits angesprochene Zeitunabhéngigkeit der Rotationsmatrix B, die bei ei-

nem Einflug mit Lastvielfachen > 1¢g vorhanden ist.
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7.2.1 Gerades Kreuzen mit einem Lastfaktor von 1g

Fiir das erste Einflugmandver ist in Abb. die Position der beiden Flugzeuge wihrend

des Einflugs an drei verschiedenen Zeitpunkten dargestellt. Die dimensionslose Zeit 7 wird

Detail A

Abb. 7.11: Kreuzen des Nachlaufwirbelsystems mit einem Einflugwinkel von v = 30° bei
identischer Fluggeschwindigkeit an einer Stromabposition von z* = 4.0

10 T T T T T T
——P(L,1)
— « —P(L8)
5M —<— P15) i
ofF T T T T 1
a
_5 -
_10 -
X
-15 | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7

Abb. 7.12: Zeitlicher Verlauf des Anstellwinkels an drei ausgewdhlten Aufpunkten des
einfliegenden Flugzeugs

im Gegensatz zu Gl iiber den Zusammenhang

t-Usx
T= TU (7.15)
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gebildet. Es wird angenommen, dass sich beide Flugzeuge mit der gleichen Geschwin-
digkeit bewegen, sodass U, = V., gilt. Der vertikale Abstand zwischen den Flugzeugen
wurde so gewahlt, dass der Nachlauf auf Hohe des Wirbelzentrums durchflogen wird. Da
die Tragflache des einfliegenden Flugzeugs zusétzlich in der z-y-Ebene von KOSG liegt,
haben ausschliefslich die Geschwindigkeiten uz und w einen Einfluss auf den Anstellwin-
kel a(x,y, z). Der zeitliche Verlauf des Anstellwinkels fiir drei ausgewéhlte Aufpunkte ist
in Abb. dargestellt. Der erste Aufpunkt P(1,1) befindet sich auf der dem Nachlauf
zugewandten Fliigelhélfte in der Nahe der Fliigelspitze. Der zweite dargestellte Aufpunkt
befindet sich im Fliigelmittelschnitt in der vorderen Aufpunktreihe, wihrend der dritte
Aufpunkt auf der dem Nachlauf abgewandten Fliigelhélfte liegt. Da sich alle Aufpunkte
wahrend des Manovers in der gleichen vertikalen Position befinden, unterscheiden sich
die zeitlichen Verlaufe lediglich durch eine Phasenverschiebung. Der zeitliche Verlauf des
Auftriebs-, des Rollmomenten- und des Nickmomentenbeiwertes ist in Abb. [7.13] darge-
stellt. Da zu Beginn des Einflugmandévers das Flugzeug mit einem Aufwind beaufschlagt
wird, steigt der Auftriebsbeiwert bis zu einem Zeitpunkt von 7 &~ 2.4 zunéchst an. Wie an-
hand des Anstellwinkelverlaufs zu erkennen ist, befinden sich ab 7 ~ 2.2 einzelne Aufpunk-
te in einem Abwindfeld, was zu einer Reduzierung des Auftriebs fithrt. Mit zunehmender
Dauer des Manovers befinden sich immer grofsere Bereiche des Fliigels im Abwindfeld,
das zwischen den beiden Nachlaufwirbeln herrscht. Der Auftriebsbeiwert reduziert sich
weiter bis zu seinem Minimum bei 7 = 3.75. Zu diesem Zeitpunkt haben Teilbereiche des
Tragfliigels das Wirbelzentrum des zweiten Wirbels bereits passiert und erfahren wieder
einen Aufwind. Wihrend die quasistationdre Rechnung Auftriebsbeiwerte von Cy ~ —0.3
liefert, ergibt sich fiir die instationdre Rechnung ein minimaler Wert von ca. —0.22. Neben
dieser Amplitudenverschiebung ist auch die zu erwartende Phasenverschiebung zu sehen.
Fiir den Rollmomentenbeiwert C', ergibt sich ein zeitlicher Verlauf der im Gegensatz zum
Auftriebsbeiwert zwei Extrema aufweist. Da beide Fliigelhélften zu jedem Zeitpunkt eine
unterschiedliche Anstellwinkelverteilung aufweisen, resultiert hieraus eine antimetrische
Auftriebsverteilung. Aufgrund des zweimaligen Vorzeichenwechsels des Abwindes, kehrt
sich auch das Rollmoment zweimalig um. Der Maximalwert liegt bei Cp ~ 0.06 und
wird zu einem Zeitpunkt von 7 = 3.18 erreicht. Aufgrund des zeitlich verdnderlichen An-
stellwinkels iiber der Tragfliche ergibt sich ein zeitabhéngiges Nickmoment Cy/(7). Zu
Beginn des Mandévers erfahrt der Tragfliigel ein geringes kopflastiges Nickmoment, das bei
T /&~ 2.5 bis zu seinem Minumum stark abfallt. Hier iiberwiegen die Fliigelbereiche, die sich
im starken Aufwindfeld in der Ndhe des Wirbelzentrums befinden. Wéhrend des weiteren
Manovers steigt das Nickmoment wieder an, da nun der Fliigel verstarkt einen Abwind
zwischen den beiden Wirbelzentren erfihrt. Nach Erreichen des Maximums bei 7 & 4.0
verlassen immer grofsere Bereiche des Fliigels das Nachlaufwirbelsystem, wodurch das
Nickmoment wieder den Ausgangswert zu Beginn des Manovers erreicht. Bemerkenswert

ist, dass das Minumum des Nickmoments fiir die instationdre Rechnung deutlich iiber dem
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Abb. 7.13: Zeitlicher Verlauf der Beiwerte C'4, C, und Cj; wahrend des geraden Kreuzens
des Nachlaufs

der quasistationdren Rechnung liegt. Im Gegensatz zu den Beiwerten C'y und C'f, kommt

es hier zu einer Amplitudenerhéhung. Fiir eine genauere Betrachtung der spannweitigen

Lastverteilung sind in den Abb.[7.14]bzw.|7.15|die dimensionslosen Beiwerte ~(n) und u(n)
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zu den Zeitpunkten, an denen der minimale Auftrieb bzw. das maximale Rollmoment er-

reicht wird, dargestellt. Zusétzlich ist die Verteilung des Beiwertes der Lastverteilung Ac,

1=3.75
0.4 T T T T T T T T T
1 : 0.4
03F 05 e : . - o .
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Abb. 7.14: Dimensionslose spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung () und
p(n), sowie die Druckverteilung Ac, zum Zeitpunkt des Auftriebsminimum, 7 = 3.75
1=3.18
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Abb. 7.15: Dimensionslose spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung () und
p(n), sowie die Druckverteilung Ac, zum Zeitpunkt des Rollmomentenmaximums, 7 = 3.18

iiber dem Fliigel zu sehen. Zum Zeitpunkt 7 = 3.75 an dem der minimale Auftrieb auftritt,

zeigt die dimensionslose Zirkulation ~(n) eine nahezu symmetrische Verteilung iiber der
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Spannweite. Deshalb verschwindet zu diesem Zeitpunkt das Rollmoment fast vollsténdig.
Die Nickmomentenverteilung bezogen auf die [/4-Linie zeigt einen deutlich asymmetri-
schen Verlauf, was sich auch im Beiwert Ac, widerspiegelt. Fiir den Zeitpunkt 7 = 3.18,
an dem das maximale Rollmoment auftritt, ergibt sich ein asymmetrischer Verlauf fiir die
Zirkulationsverteilung (7). Wahrend die linke Fliigelhélfte Auftrieb erzeugt, erfahrt die
rechte Fliigelhélfte einen deutlichen Abtrieb. Die spannweitige Nickmomentenverteilung
weist im Bereich —0.6 < n < 0 ein erhohtes kopflastiges Nickmoment auf, was auf die

verdnderliche Anstellwinkelverteilung in Tiefenrichtung zuriickzufiihren ist.
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7.2.2 Kreuzen mit einem Lastfaktor > 1g

Das Kreuzen des Nachlaufs mit einem erhohten Lastvielfachen im Kurvenflug unterschei-
det sich vom vorherigen Mandver dahingehend, dass das einfliegende Flugzeug zusétzlich
einen Hangewinkel ¢ aufweist, vgl. Abb. Da sich hier lediglich der Fliigelmittelschnitt

Detail A

Detail A

Abb. 7.16: Kreuzen des Nachlaufwirbelsystems mit einem Einflugwinkel von v = 30° und

einem Héngewinkel von ¢ = 30° bei identischer Fluggeschwindigkeit an einer Stromabposi-
tion von x* = 4.0
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Abb. 7.17: Zeitlicher Verlauf des Anstellwinkels an drei ausgewéhlten Aufpunkten des
einfliegenden Flugzeugs

durch die Wirbelzentren des Nachlaufs bewegt, hat zuséatzlich die laterale Geschwindig-

keit ¥ einen Einfluss auf die lokale Anstellwinkelverteilung «(z, 9, 2,t). Fiihrt man die
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Koordinaten- und Geschwindigkeitstransformationen durch, erhélt man fir den Anstell-
winkel den in Abb. dargestellten zeitlichen Verlauf. Aufgrund des Héngewinkels ¢
steht die Geschwindigkeit w nicht mehr senkrecht auf der Fliigelfliche, wodurch sich fiir
den Anstellwinkelverlauf im Mittelschnitt ebenfalls Unterschiede ergeben. Aufterhalb des
Fliigelmittelschnitts unterscheidet sich auf beiden Fliigelhélften das Vorzeichen der la-
teralen Geschwindigkeit U, was sich, abgesehen von der Phasenverschiebung, in einem
unterschiedlichen Anstellwinkelverlauf an den beiden aufsen gelegenen Aufpunkten aus-
driickt. In Abb. ist der zeitliche Verlauf der Beiwerte C'y, C';, und C}; wiahrend des
Manovers dargestellt. Grundséatzlich ergibt sich fiir sémtliche Beiwerte ein d&hnlicher Ver-
lauf wie fiir den vorhergehenden Fall mit einem Lastvielfachen von 1¢g. Die Extremwerte
der Beiwerte werden zu vergleichbaren Zeitpunkten erreicht, wohingegen die Spitzenwerte
ein geringfiigig niedrigeres Niveau aufweisen. Beim Erreichen des minimalen Auftriebs-
beiwertes ergibt sich eine nahezu symmetrische Zirkulationsverteilung iiber dem Fliigel,
vgl. Abb. Die spannweitige Nickmomentenverteilung hingegen zeigt auf der rechten
Fliigelhélfte ein schwanzlastiges Moment, wohingegen die linke Fliigelhalfte grofitenteils
ein kopflastiges Moment aufweist. Der Beiwert der Lastverteilung Ac, zeigt auf beiden
Fliigelhélften eine sehr dhnliche Verteilung, was sich in der weitestgehend symmetrischen
spannweitigen Zirkulationsverteilung widerspiegelt. Zum Zeitpunkt, an dem das maximale
Rollmoment wirkt, ergibt sich hingegen eine sehr asymmetrische Verteilung der Zirkula-

tion entlang der Spannweite.
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Abb. 7.18: Zeitlicher Verlauf der Beiwerte C'4, C, und Cj; wahrend des geraden Kreuzens
des Nachlaufs mit einem Lastfaktor > 1g
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Abb. 7.19: Dimensionslose spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung ~(n) und
p(n), sowie die Druckverteilung Ac, zum Zeitpunkt des Auftriebsminimum, 7 = 3.78
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Abb. 7.20: Dimensionslose Auftriebs- und Nickmomentenverteilung ~v(n) und p(n), sowie
die Druckverteilung Ac, zum Zeitpunkt des Rollmomentenmaximums, 7 = 3.07

7.2.3 Vertikales Kreuzen mit einem Lastfaktor > 1¢g

Wiéhrend die ersten beiden Einflugmanover sich stark dhneln, unterscheidet sich das drit-

te untersuchte Einflugmanéver deutlich. Der Einflug wurde dabei so angesetzt, dass KO-
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SE keine Verschiebung in y-Richtung gegeniiber KOSG aufweist, vgl. Abb. [7.21] Geht

Detail A

Detail A

Abb. 7.21: Kreuzen des Nachlaufwirbelsystems von unten mit einem Einflugwinkel von 30°
und bei identischen Fluggeschwindigkeiten an einer Stromabposition von z* = 8.0
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Abb. 7.22: Zeitlicher Verlauf des Anstellwinkels an drei ausgewdhlten Aufpunkten des
einfliegenden Flugzeugs

man von einem symmetrischen zeitlich gemittelten Geschwindigkeitsfeld innerhalb des
Nachlaufwirbelsystems aus, ergibt sich auch fiir die zeitliche Anstellwinkelverteilung eine
symmetrische Verteilung. Aufgrund des Abwindfeldes zwischen den beiden Nachlaufwir-
beln herrscht im Fliigelmittelschnitt stets ein negativer Anstellwinkel, vgl. Abb. [7.22] Im
Gegensatz dazu erfahren die dufersten Aufpunkte einen Aufwind, da sie auferhalb des

jeweiligen Wirbelzentrums liegen. Da die beiden dargestellten duferen Aufpunkte an un-
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terschiedlichen Positionen in Tiefenrichtung angeordnet sind, eilt der zeitliche Verlauf des
Anstellwinkels auf der linken Fliigelhélfte dem der rechten Fliigelhélfte geringfiigig nach.
Betrachtet man den zeitlichen Verlauf der Beiwerte Cy, C, und C)s in Abb. [7.23] erkennt
man, dass das Abwindfeld, in dem sich der grofste Teil des Fliigels befindet, ausschlagge-
bend fiir den zeitlichen Verlauf der Auftriebsbeiwertes C'4 ist. Bereits an der Startposition
des Manovers ergibt sich ein negativer Auftriebsbeiwert der kontinuierlich bis zu seinem
Minimum bei 7 = 4.73 weiter abfillt. Wir bereits bei den vorherigen Mandvern eilt der
instationdre Auftrieb dem quasistationéren stets nach. Aufgrund der gewéhlten Einflug-
position, und der damit verbundenen identischen Anstromung auf beiden Fliigelhélften,
ergibt sich wiahrend des gesamten Manovers kein Rollmoment. In Tiefenrichtung hingegen
variiert die Anstromung, wodurch sich der dargestellte zeitliche Verlauf des Nickmomen-
tenbeiwerts ergibt. Aufgrund des dominierenden Abwindfeldes ergibt sich zu fast allen
Zeitpunkten ein schwanzlastiges Nickmoment. Lediglich beim Erreichen des minimalen
Nickmoments bei 7 = 3.31 liegt ein kopflastiges Nickmoment vor. In den Abb. und
[7.25]ist die Lastverteilung iiber dem Fliigel zum Zeitpunkt des minimalen Auftriebs bzw.
minimalen Nickmoments anhand der dimensionslosen Zirkulations- und Nickmomenten-
verteilung dargestellt. Zu beiden Zeitpunkten weist sowohl ~ als auch p einen symmetri-
schen Verlauf auf, was aufgrund der symmetrischen Anstrémung zu erwarten war. Da in
beiden Féllen Abtrieb erzeugt wird, weist der Beiwert Ac, groftenteils negative Werte
auf, wobei sich aber auch hier die symmetrische Anstréomung zeigt. Wahrend zum Zeit-
punkt des minimalen Nickmoments ausschliefslich ein kopflastiges Nickmoment beziiglich
der [/4-Linie existiert, ergibt sich beim Erreichen des geringsten Auftriebs im Aufenbe-

reich ein schwanzlastiges Nickmoment.

Vergleicht man die drei untersuchten Manover, ergibt sich fiir das gerade Kreuzen mit 1g
die grofite Belastung am Flugzeug. Das horizontale Kreuzen mit > 1g¢ fithrt zu einer sehr
dghnlichen Belastung, wobei das Niveau der Lasten geringfiigig kleiner ist. Das vertikale
Kreuzen von unten mit einem Lastfaktor von > 1¢g hingegen, fiihrt zwar zu einem dhnlich
hohen Auftriebsverlust wie bei den beiden Manovern, bei denen der Nachlauf horizontal
gekreuzt wurde, jedoch existiert in diesem Fall kein Rollmoment und ein deutlich gerin-
geres Nickmoment.

Da die durchgefiihrten Berechnungen von einem starren Flugzeug ausgehen, an dem Be-
schleunigungen aufgrund der instationdren Luftkréifte unberiicksichtigt bleiben, unter-
scheiden sich die tatséchlichen Lasten von den hier bestimmten. Da das Flugzeug trans-
latorische und rotatorische Beschleunigungen erfahren wiirde, denen zwar durch das FCS
entgegengewirkt wird, ist dennoch von einer Anderung der Fluglage auszugehen. Dadurch
verdndert sich wiederum die relative Lage der beiden Flugzeuge, was einen Einfluss auf
den zeitlichen Verlauf des Anstellwinkels am einfliegenden Flugzeugs hat. Zusétzlich tre-

ten elastische Verformungen auf, die ebenfalls die Anstromverhéltnisse und damit die
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Abb. 7.23: Zeitlicher Verlauf der Beiwerte C'4, C, und Cj; wahrend des geraden Kreuzens
des Nachlaufs mit einem Lastfaktor > 1g

Luftkrafte beeinflussen.
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Abb. 7.24: Dimenensionslose Auftriebs- und Nickmomentenverteilung, sowie die Druckver-
teilung Ac, zum Zeitpunkt des Auftriebsminimum
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Abb. 7.25: Dimenensionslose Auftriebs- und Nickmomentenverteilung, sowie die Druckver-
teilung Ac, zum Zeitpunkt des Rollmomentenmaximums

7.3 Kontinuierliches Nachlaufproblem

Im Gegensatz zum diskreten Nachlaufproblem wird fiir das kontinuierliche Nachlaufpro-
blem von einer vernachléassigharen Relativbewegung des vorausfliegenden und des einflie-

genden Flugzeugs ausgegangen. Fiir eine Berechnung der Lasten am einfliegenden Flug-
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zeug muss an den definierten Aufpunkten der zeitabhéngige Anstellwinkel a(z,n,t) be-
stimmt werden. Dazu werden wahrend einer ILES an Orten des Rechenraums, die den Auf-
punkten entsprechen, die Geschwindigkeitszeitreihen aufgezeichnet. Dabei wurden zwei
unterschiedliche relative Lagen der beiden Flugzeuge berticksichtigt. Fiir den ersten Fall
befindet sich das nachfolgende Flugzeug 8 Spannweiten hinter dem vorausfliegenden Flug-
zeug. Der zweiten Fall geht von einer Verschiebung um 16 Spannweiten der beiden Flug-
zeuge in axialer Richtung aus, vgl. Abb. Die beiden Flugzeuge sind dabei in lateraler

Abb. 7.26: Relative Lage des vorausfliegenden und des nachfolgenden Flugzeugs bei einem
axialen Abstand von 8 bzw. 16 Spannweiten

und vertikaler Richtung so angeordnet, dass sich der Fliigelmittelschnitt des einfliegenden
Flugzeugs auf Hohe des Wirbelzentrums befindet. Um die Giite der numerischen Simula-
tion hinsichtlich der zeitlichen turbulenten Skalen zu verdeutlichen, sind in den Abb.
bzw. [7.28 die Amplitudenspektren A, der Freiflugrechnung denen des Experiments fiir
die Stromabpositionen z* = 8.0 bzw. x* = 16.0 gegeniibergestellt. Die Geschwindigkeits-
zeitreihe zur Erzeugung des Amplitudenspektrums wurde fiir das Experiment auf 1024
Werte verkiirzt, um eine Zeitreihenlange zu erhalten, die in etwa der Anzahl der Zeitschrit-
te der numerischen Simulation entspricht. Das Amplitudenspektrum der ILES zeigt tiber
den gesamten Frequenzbereich ein sehr dhnliches Niveau verglichen mit dem Experiment.
Lediglich fiir die Stromabposition z* = 8.0 kommt es ab einer reduzierten Frequenz von
k ~ 3 zu einem geringeren Amplitudenniveau verglichen mit dem Experiment. Aufgrund
der guten Ubereinstimmung der Amplitudenspektren erscheint die Geschwindigeitszeitrei-
he der numerischen Freiflugsimulation geeignet den zeitlichen Verlauf des Anstellwinkels

am folgenden Flugzeug zu bestimmen. Fiir drei ausgewéahlte Aufpunkte ist dieser in Abb.
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Abb. 7.27: Vergleich der Amplitudenspektren A, fiir das Experiment und die Freiflugsi-
mulation im Wirbelzentrum bei einer Stromabposition von z* = 8.0
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Abb. 7.28: Vergleich der Amplitudenspektren A, fiir das Experiment und die Freiflugsi-
mulation im Wirbelzentrum bei einer Stromabposition von x* = 16.0

und dargestellt. Da der Fliigelmittelschnitt innerhalb des Wirbelzentrums liegt,
schwankt hier der Anstellwinkel am stéarksten iiber die Zeit. Die geringsten Schwankungen

existieren an der Fliigelspitze der rechten Fliigelhélfte, da hier die geringsten Turbulen-
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Abb. 7.30: Zeitlicher Verlauf des Anstellwinkels o an drei ausgewéhlten Aufpunkten bei
einem axialen Abstand von 16 Spannweiten

zintensitdten vorliegen. Der dargestellte Anstellwinkel berticksichtigt ausschliefslich die

Geschwindigkeitsschwankungen um den zeitlichen Mittelwert w. Somit ergibt sich fiir den
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Anstellwinkel
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Auf Grundlage der spannweitigen Auftriebs- und Nickmomentenverteilung kann der zeit-
liche Verlauf der Beiwerte C'y, C und C); bestimmt werden. Fiir die Stromabposition
z* = 8.0 sind diese in Abb. [7.31] dargestellt. Gegeniiber dem quasistationdren weist der
instationdre Auftriebsbeiwert sowohl die typische Amplituden- als auch Phasenverschie-
bung auf. Dabei schwankt der Wert des instationdren Auftriebsbeiwerts zwsichen —0.02
und 0.02. Die spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung zu den Zeitpunk-
ten des minimalen Auftriebs bzw. maximalen Rollmoments sind in den Abb. [1.32] bzw.
dargestellt. Wahrend des minimalsten Auftriebs erzeugen nahezu alle Fliigelschnitte
einen Abtrieb. Dennoch sind lokal positive Werte von Ac, vorhanden, die auf einen lo-
kalen Auftrieb hinweisen. Fiir einen axialen Abstand von 16 Spannweiten zwischen den
beiden Flugzeugen ist in Abb. der zeitliche Verlauf der Beiwerte Cy, C';, und C),
dargestellt. Verglichen mit der Stromabposition z* = 8.0 haben sich hier die Amplituden
des Auftriebsbeiwerts C'y reduziert. Das Roll- und Nickmoment zeigt hingegen ein sehr
ahnliches Verhalten. Die detaillierte Lastverteilung zum Zeitpunkt des maximalen Auf-
triebs bzw. maximalen Nickmoments ist in den Abb. [7.35] bzw. [7.36] dargestellt. Obwohl

bei Erreichen des maximalen Auftriebs sdmtliche Fliigelschnitte einen Auftrieb erzeugen,

existieren lokal dennoch Positionen auf dem Fliigel, an denen der Beiwert Ac, negative
Werte aufweist.

Sowohl fiir einen axialen Abstand von 8 als auch 16 Spannweiten ergeben sich zeitlich
stark schwankende Luftkréfte fiir ein Flugzeug, das sich im Nachlaufwirbelsystem eines
vorausfliegenden Flugzeugs befindet. Anhand der zeitlichen Verldufe der Beiwerte Cy, C,
und C'y; wird deutlich, dass das Flugzeug hochfrequente Beschleunigungen erfihrt. Diese
sind die Folge der in Spannweitenrichtung stark schwankenden Auftriebs- und Nickmo-
mentenverteilung. Der Turbulenzgrad des Nachlaufwirbelsystems héngt entscheidend vom
Flugzustand des Flugzeugs ab, welches den Nachlauf erzeugt. Wie anhand der experimen-
tellen Untersuchung in Kap. [5.2] gezeigt werden konnte, erhoht sich mit zunehmendem
Anstellwinkel a auch der Turbulenzgrad. Daher ist davon auszugehen, dass es fiir ho-
here Anstellwinkel auch zu einer Zunahme der instationdren Lasten kommt. Fiir einen
bestimmten Anstellwinkel « des vorausfliegenden Flugzeugs hingegen, ist der zeitliche
Verlauf des Anstellwinkels am einfliegenden Flugzeug, und damit der Beiwerte C'y, C7,
und C); unabhéngig von der Fluggeschwindigkeit. Da sich bei einer Erh6hung der Flugge-
schwindigkeit die Geschwindigkeitsschwankungen ebenso erhéhen, ist der lokale Anstell-
winkel am folgenden Flugzeug davon nicht beeinflusst.

Neben der Beschleunigungen, die das starre Flugzeug betreffen, ist aufgrund der zeitlich
stark schwankenden Luftkréfte von einer erhohten Beanspruchung der Flugzeugstruktur

auszugehen.
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Abb. 7.31: Zeitlicher Verlauf der Beiwerte C'4, C'r, und C}; bei einem axialen Abstand von
acht Spannweiten
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Abb. 7.32: Dimensionslose spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung bei Er-
reichen des minimalen Auftriebs an einer Stromabposition von z* = 8.0
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Abb. 7.33: Dimensionslose spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung bei Er-
reichen des maximalen Rollmoments an einer Stromabposition von z* = 8.0
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Abb. 7.34: Zeitlicher Verlauf der Beiwerte C'4, C'r, und C}; bei einem axialen Abstand von
16 Spannweiten
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Abb. 7.35: Dimensionslose spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung bei Er-
reichen des maximalen Auftriebs an einer Stromabposition von x* = 16.0
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Abb. 7.36: Dimensionslose spannweitige Auftriebs- und Nickmomentenverteilung bei Er-
reichen des maximalen Nickmoments an einer Stromabposition von z* = 16.0



8 Zusammenfassung und Ausblick

Das Einfliegen in das Nachlaufwirbelsystem stellt fiir die Flugsicherheit eine erhebliche
Gefahr dar. Bisherige Untersuchungen zielten hauptséachlich darauf ab, die zeitliche und
rdumliche Entwicklung von Nachlaufwirbelsystemen vorherzusagen bzw. zu beeinflussen.
Dadurch ist es moglich, ein Einfliegen grundsétzlich zu vermeiden oder durch eine Be-
schleunigung des Zerfalls den Staffelungsabstand zu reduzieren. Fiir hochmandvrierfahige
Flugzeuge hingegen schliefit das Einsatzspektrum das Kreuzen oder Fliegen innerhalb ei-
nes Nachlaufwirbelsystems mit ein. Die daraus resultierenden Luftkréfte sind bisher nur
wenig untersucht worden. Ziel dieser Arbeit ist es deshalb, auf Grundlage kombinierter ex-
perimenteller und numerischer Untersuchungen des Nachlaufwirbelsystems, einen Beitrag

zur Bestimmung der instationédren Luftkrafte an einem nachfolgenden Flugzeug zu leisten.

In Kap. Wird ein Uberblick iiber die Problematik, die sich im Zusammenhang mit Nach-
laufwirbelsystemen fiir den Luftverkehr ergibt, und den Stand der Forschung gegeben.
Abschliefsend wird die Zielsetzung dieser Arbeit formuliert.

Die grundlegenden stromungsmechanischen Zusammenhénge im Hinblick auf Wirbelsys-
teme werden in Kap. [2| dargestellt. Zusatzlich werden hier die notwendigen Koordinaten-
und Geschwindigkeitstransformationen beschrieben, die den Ubergang vom Koordinaten-

system des vorausfliegenden in das des einfliegenden Flugzeugs ermdoglichen.

Details zur Durchfiihrung der Windkanaluntersuchung werden in Kap. [3| behandelt. Im
Vordergrund stehen dabei das verwendete Windkanalmodell und der entwicklete Auswer-
tealgorithmus fiir die eingesetzte 4-Drahtsonde zur Ermittlung des zeitabhéingigen Ge-

schwindigkeitsfeldes.

Die auf Grundlage der Windkanaluntersuchung durchgefiihrten Grobstruktursimulationen
werden in Kap. [] im Néheren beschrieben. Im Mittelpunkt stehen dabei die verwendete
Turbulenzmodellierung sowie die notwendige Aufbereitung der experimentellen Ergebnis-

se, damit diese zur Initialisierung der Simulation verwendet werden konnen.

Die experimentellen Ergebnisse fiir das Nah- bzw. erweiterte Nahfeld werden in Kap.
fiir die Anstellwinkel o = 8°, 15° und 20° diskutiert. Zusétzlich werden hier die numeri-

schen Ergebnisse gegeniibergestellt, um so eine Validierung des eingesetzten numerischen
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Verfahrens zu ermoglichen. Die Frage, inwieweit die Windkanalumgebung einen Einfluss
auf die Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems hat, wird ebenfalls in Kap. [5| diskutiert.

Die Ergebnisse der numerischen Simulation , die sich bis in das Fernfeld erstreckt, sind

fiir einen Anstellwinkel von @ = 8° in Kap. [f] dargestellt.

Die numerisch bestimmte zeitliche und raumliche Geschwindigkeitsverteilung innerhalb
des Nachlaufwirbelsystems dient in Kap. [7] dazu, die instationdren Luftkrifte an einem
nachfolgenden Flugzeug zu berechnen. Das stationédre Tragflachenverfahren wird dahinge-
hend erweitert, dass auch instationare Effekte Berticksichtigung finden. Fiir verschiedene
Einflugmanoéver werden sowohl zeitabhéngige Beiwerte als auch Druckverteilungen an aus-

gewahlten Zeitpunkten am einfliegenden Flugzeug bestimmt.

Als wesentliche Ergebnisse der experimentellen Untersuchung des Nachlaufwirbelsystems

sind festzuhalten:

e Zwischen dem Vorderkantenwirbel des Fliigels und des Canards kommt es zu kei-
nem Aufrollvorgang. Dennoch kann ein Zirkulationsaustausch vom Canardwirbel
auf den Vorderkantenwirbel des Fliigels beobachtet werden. Der Dissipationsprozess
der Canardwirbel schreitet fiir samtliche Anstellwinkel verglichen mit dem Vorder-

kantenwirbel des Deltafliigels deutlich schneller voran.

e Durch die gegenseitige Beeinflussung des Canard- und Deltafliigelwirbels erfahren
beide eine laterale und horizontale Verschiebung innerhalb der Querstromungsebe-
ne. Fiir den Canardwirbel ist dabei die vertikale Verschiebung aufgrund der hohen

induzierten Abwinde der Vorderkantenwirbel des Deltafliigels dominierend.

e Vor allem die Wirbelzentren des Canard- und Deltafliigelwirbels sind von hohen
Turbulenzintensitaten gepragt. Zusatzlich konnte ein Zusammenhang zwischen der
Dissipation des Wirbelsystems und einem Anstieg der Turbulenzintensitéiten beob-

achtet werden.
Die numerische Simulation lieferte folgende Ergebnisse:

e Validierungsrechnungen zeigten im Hinblick auf das Geschwindigkeitsfeld als auch
auf die Turbulenzverteilung eine gute bis sehr gute Ubereinstimmung mit den expe-
rimentellen Ergebnissen. Zusédtzlich konnte der Einfluss des Versuchsaufbaus, und
hier vor allem der Modellhalterung, auf die Entwicklung des Nachlaufwirbelsystems
untersucht werden. Durch die hohen Turbulenzintensitidten des Halterungsnachlaufs
kommt es zu einer deutlich fritheren Dissipation des Canardwirbels, als dies fiir ein

frei fliegendes Flugzeug zu erwarten ist.
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e Simulationen des Freiflugs, bei denen die experimentell bestimmten Einstromgro-
fsen im Hinblick auf die Modellhalterung korrigiert wurden, weisen aufgrundes des
stabileren Verhaltens des Canardwirbels gegeniiber dem Experiment Unterschiede

im Bezug auf die Wirbeltrajektorien und Zirkulationsverteilung auf.

e Fiir einen Anstellwinkel von o« = 8° kommt es zwischen einer Stromabposition x* =
45.0 und z* = 50.0 zu einem starken Abfall der Zirkulation.

Die auf Grundlage der numerischen Simulation bestimmten instationdren aerodynami-

schen Lasten fiihrten zu folgenden Ergebnissen:

e In Abhingigkeit vom Einflugmandéver unterscheiden sich die instationdren Lasten
deutlich. Die hochsten Werte fiir den Auftriebs-, Roll- und Nickmomentenbeiwert

ergeben sich fiir ein gerades Kreuzen mit einem Lastfaktor von 1g.

e Aufgrund der Beriicksichtigung der verdnderlichen zeitabhéngigen Anstromung in
Tiefen- und Spannweitenrichtung konnte die detaillierte Druckverteilung am Fliigel

bestimmt werden.

e Das Fliegen innerhalb des Nachlaufwirbelsystems bei vernachlassigbarer Relativbe-
wegung zum vorausfliegenden Flugzeug fithrt zu hochfrequenten aerodynamischen
Lasten. In Abhéngigkeit von der Flugmachzahl erfahrt das Flugzeug Beschleuni-
gungen, die unter Umsténden die zuldssigen Belastungen fiir den Piloten von 1/2 g

uberschreiten.

Abschliefsend sollen noch einige Anregungen fiir weiterfithrende Arbeiten auf diesem Ge-
biet genannt werden. Da sédmtliche numerische Simulationen von einem inkompressiblen
Stromungsfeld ausgingen, wére eine Bestimmung des Nachlaufwirbelsystems auch bei ho-
heren Machzahlen ein interessanter Aspekt. Da sich die Simulationen hauptséichlich auf
einen Anstellwinkel von a = 8° konzentrierten, ware die Untersuchung von hoéheren An-
stellwinkeln wiinschenswert. Diese Untersuchungen konnten zusétzlich detaillierter auf
Instabilitdtsmechanismen innerhalb des Nachlaufwirbelsystems eingehen.

Die im Rahmen dieser Arbeit berechneten instationdren Luftkrifte basieren ausschlief-
lich auf Potential-Verfahren. Da fiir den untersuchten Fliigelgrundriss, der eine geringe
Streckung und hohe Vorderkantenpfeilung aufweist, diese Verfahren die Eigenschaften der
Fliigelumstromung nur bedingt beriicksichtigen konnen, wéire der Einsatz von hoherwerti-
gen Verfahren auf Grundlage der Euler- oder Navier-Stokes-Gleichungen wiinschenswert.
Unberiicksichtigt blieb der Einfluss der elastischen Struktur auf die instationdren aerody-
namischen Lasten. Da die Antwort der Flugzeugstruktur wiederum einen Einfluss auf die
Luftkréfte hat, wiirde die Kopplung des aerodynamischen Verfahrens mit einem Struk-

turmodell eine Vorhersage der auftretenden Strukturlasten ermdoglichen.
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A Anhang

A.1 Bdenproblem

Diskretes Béenproblem Im Rahmen des Entwicklungsprozesses wird das diskrete Boen-

problem héufig iiber eine sogenannte 1-cos-Boe modelliert [81].

wy [m/s]

L Abstand x [m]

Abb. A.1: Diskrete 1-Kosinus Boe

0 rg <0
wy(g) = § %2 (1 —cos 522) 0 <y < L, (A1)
Wq0 Tg > Ly

Dabei ist der Spitzenwert wy, die sogenannte Auslegungsbdengeschwindigkeit, die von der
Béenlange L, Flughohe und der Fluggeschwindigkeit U, abhangt. Fiir die Position z, des
einfliegenden Flugzeugs kann somit iiber Gl. die Boengeschwindigkeit w, bestimmt
werden. Fiir eine Berechnung der Flugzeugantwort im Zeitbereich muss die Boengeschwin-

digkeit von der rdumlichen in die zeitliche Darstellung transformiert werden. Dies gelingt
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mit der Substitution der Flugposition z, = U, -t, sodass sich fiir die Boengeschwindigkeit

0 t<0
wy(t) = § (1 — cos Z=t)  0<t < Us/Ly (A.2)
Wgy0 t > Uoo/Lg

ergibt. Zusétzlich kann der sogenannte Eindringungseffekt (Gust Penetration Effekt) be-
riicksichtigt werden. Das Leitwerk und der Fliigel erfahren zu gleichen Zeitpunkten un-
terschiedliche Béengeschwindigkeiten. Aber auch an einem isolierten gepfeilten Fliigel ist
dieser Effekt zu beobachten. Unterschiedliche Bereiche des Fliigels werden zu unterschied-
lichen Zeiten mit der Boengeschwindigkeit beaufschlagt. Hinzu kommt die gegenseitige
Beeinflussung von Leitwerk und Fliigel. Fiir eine Delta-Canard Konfiguration reduziert
der Abwind des Leitwerks die Boengeschwindigkeit am Fliigel, wodurch die Anstellwin-

kelverteilung und damit die Auftriebsverteilung beeinflusst wird.

Kontinuierliche Turbulenz Fiir das Einfliegen in ein kontinuierliches Turbulenzfeld wird
das Turbulenzspektrum iiber die Dryden- oder von Karman-Modelle bestimmt [T}, 2]. Das

von Karman-Modell lautet:

2L 1
®,,(Q) =2 (A.3)
9 U 215/6
[1+ (1.339L,9)7]
2L, 1+ 2(1.339L,0)2
o, (Q) = o2 . 3 T (A.4)
[1+ (1.339L,2)7]
2L, 1+ 8(1.339L,0)?
D, () = o 513390 %) (A5)

T [1+ (1.339L,0)% "

L ist dabei die turbulente Léangenskala, die fiir mittlere bzw. grofe Flughthen eine Kon-
stante ist, ansonsten eine Funktion der Hohe darstellt. Die Turbulenzintensitét o ist eben-
falls von der Flughohe abhéngig, wobei zuséatzlich zwischen leichter, mittlerer und starker

Turbulenz unterschieden wird.

A.2 Wirbelverschmelzung und Instabilitaten

Wirbelverschmelzung Die von der Fliigelhinterkante abgehende Wirbelschicht und lo-
kale Einzelwirbel, wie beispielsweise der Fliigelspitzenwirbel, rollen sich in der Regel inner-
halb von 10 Fliigelspannweiten in das freie Wirbelpaar auf [14]. Das Verschmelzen von Ein-
zelwirbeln unterscheidet sich in Abhéngigkeit der Wirbel-Reynoldszahl, sodass bei niedri-

gen Reynoldszahlen zwischen Rer = I'/v &~ 500 — 2000 eine sogenannte zweidimensionale



A.2 Wirbelverschmelzung und Instabilitdten 163

laminare Verschmelzung vorliegt. Aufgrund der gegenseitig induzierten Geschwindigkeiten
rotieren die Wirbel umeinander und deformieren sich aufgrund von Scherung in radialer
Richtung elliptisch. Infolgedessen wachsen die viskosen Kernradien mit Ar? = 43uAt
an. [ stellt dabei eine Konstante des Lamb-Oseen-Wirbelmodells dar [14]. Wird der kri-
tische Wert Ry, ., = r./d ~ 0.29 fiir das Verhiltnis von Kernradius zu Wirbelabstand
erreicht, bilden sich Wirbelstarkebdnder an den Wirbelaufsenseiten in radialer Richtung
aus. Innerhalb eines Drittels einer Umlaufperiode verschmelzen dann die Wirbelkerne zu
einem, wobei sich die spiralformigen Wirbelstarkebander aufrollen. Bei Reynoldszahlen
Rer > 2000 ist die Verschmelzung durch das Auftreten einer kurzwelligen, elliptischen
Instabilitat bedingt. Unterschreitet das Verhéltnis von Kernradius zu Wirbelabstand den
kritischen Wert r./d = 0.2--0.25 kommt es zu einer sinusférmigen Auslenkung der umein-
ander rotierenden und sich anndherenden Wirbel. Diese wéichst exponentiell an, was dazu
fithrt, dass am Ort der grofsten Deformation sich Fluidschichten des einen Wirbels um
den anderen legen. Damit verbundenen sind periodische ineinandergreifenden Wirbelstér-
kebénder, die zur Streckung der korrespondierenden Wirbelstdrkezonen und damit zur
Bildung von Sekundérwirbeln fiithren. Diese legen sich um die Primérwirbel und weisen
beziiglich der Wirbelachse eine senkrechte Orientierung auf. Aufgrund der Instabilitét er-
folgt die Verschmelzung friither verglichen mit dem Fall bei niedrigen Reynoldszahlen. Die
Interaktion der Sekundérwirbel mit den urspriinglichen Wirbeln bewirkt die schnelle Aus-
bildung eines gemeinsamen Kerns, der durch erhéhte Turbulenzintensitiat gekennzeichnet
ist, und dessen Kernradius bis auf das Doppelte vergrofiert sein kann.

Der elliptischen Instabilitdt konnen typische Wellenlangen im Bereich Averschmerzung =

0.09 + 0.18 zugeordnet werden.

Instabilitdten. Instabilitdten, die sich entlang des Nachlaufwirbelsystems in Stromungs-
richtung entwickeln, beeinflussen die Entwicklung des Wirbelsystems grundlegend [14].

Dabei unterscheidet man
1. Langwellige Instabilitdten (LW): A\/by > 27 (Crow-Instabilitét)
2. Mittelwellige Instabilitdten (MW): 27 > A/by > 7/2 (Crouch-Instabilitét)
3. Kurzwellige Instabilitdten (KW): 7/2 > \/by > 7/4 (Wirbelverschmelzen).

Wirbelsysteme sind hinsichtlich dreidimensionaler Stérungen grundsétzlich instabil [21].
Dies wird durch die Verstiarkung unsymmetrischer Kelvin-Wellen durch die gegenseitige

Deformation der Wirbel verursacht.

Crow-Instabilitat Die sogenannte Crow-Instabilitat ist die bedeutendste langwellige In-
stabilitdt fiir ein Wirbelpaar [27]. Hierzu werden zwei entgegengesetzt gleich starke Wirbel
mit den Zirkulationen —I'y = 'y = I'y betrachtet. In diesem Fall bildet sich ausgehend
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von einer sinusformigen Anfangsstorung eine ebenfalls sinusférmige Auslenkung in einer
Ebene, die einen Winkel von 45° zur Horizontalen aufweist. Der laterale Abstandszuwachs
Aby steigt mit der Zeit bzw. Lauflinge exponentiell an, wobei die Anfachungsrate oo

jedoch eher gering ist.

A row A row
Cb =9.0+1.0 (a); Cb = 7.0686 + 0.7854  (b): (A.6)
0
1
Trow = 0.825 + 0.025; 75, = — (d).
Crow

Crouch-Instabilitdit Das Vierwirbelsystem der Delta-Canard-Konfiguration besteht aus
einem dominierenden Hauptwirbelpaar (WLV) und dem {iberlagerten Canardwirbelpaar
(CLV). Im Rahmen der Crouch-Instabilitdt wird unterschieden, ob das Nebenwirbelpaar
gleichsinnig oder entgegengesetzt dem Hauptwirbelpaar dreht [24]. Da die Drehrichtung
des Canardwirbelpaares identisch der des Hauptwirbels ist, wird ausschlieflich dieser Fall
betrachtet. Die Wechselwirkung des Nebenwirbels mit dem jeweils benachbarten Haupt-
wirbel fiilhrt zu einer mittelwelligen Instabilitdat. Unterschieden werden kann dabei zwi-
schen einer symmetrischen (Index S) und einer antimetrischen (Index A) Form. Die Wel-
lenlange Acyouer, Und maximale Wachstumsrate o¢,,,., nehmen folgende Werte bzw. Wer-

tebereich an.

A A
Crbi“c’“; —15—40 (a); % = 1.18 — 3.14 (b); (A.7)
0
O-Z'rouchs =13 (C)
)\ Touc )\ rouc
%; =15-6.0(a); % = 1.18 — 4.71 (b): (A.8)
0
O—é’rouchA =1.6 (C)

A.3 Kontinuierliches Nachlaufproblem — Machzahleinfluss

Als Grenze fiir die zumutbare Belastung des Piloten wiahrend des Fliegens innerhalb einer
turbulenten Umgebungen wurden maximal zwolf Beschleunigungen von 1/2¢ in der Minu-
te definiert [7]. Anhand des zeitlichen Verlaufs des Auftriebsbeiwertes kann eine Machzahl
bestimmt werden, bei der vertikale Beschleunigungen Z = w von 1/2¢g am Flugzeug auf-

treten. Der Lastfaktor n, kann iiber die Beziehung

w
n, = — A9
J (A.9)
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berechnet werden. Die maximalen Beschleunigungen treten beim Erreichen der maximalen
Auftriebsbeiwerte ¢4 auf. Damit ergibt sich die Beschleunigung w zu
A ca-p/2-a*Ma®

W = = . (A.10)
ma/c ma/c

Fiir den Lastfaktor n, gilt:

nzZEZ—CA'p/Q'a2Ma2 (A.11)
g mayc - 4g

Lost man GI. nach der Machzahl auf und setzt n, = 1/2, ergibt sich fiir eine Grof-
ausfilhrung (ma,c = 15.500kg) bei den Umgebungsbedingungen p = 1.2kg/m® und
a = 343m/s eine Grenzmachzahl von Ma,—;/, ~ 1.03. Bei hoheren Anstellwinkeln ist
eine Zunahme der Turbulenzintensitéit zu erwarten, wodurch sich hier die Grenzmach-
zahl zu geringeren Werten verschiebt. Neben den vertikalen Beschleunigungen, die auf
das Flugzeug einwirken, ergeben sich aulerdem zeitlich schwankende Roll- und Nickmo-
mente. Diese fiihren zusétzlich zu einer Einschrénkung des Flugkomforts und zu einer

erhohten Strukturbelastung.
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