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Ausganssituation:

Im Rahmen der Entwicklung von Raumtransportsystemen und Raketen wurden in den USA
experimentelle Studien zu axial umstromten Kreiszylinderschalen im Uberschall durchge-
fuhrt, aus welchen hervorgeht, dass sich aeroelastische Instabilitdten isotroper Schalen mit
einem Langen-zu-Radien-Verhaltnis von 2 durch wandernde Wellen in axialer- und Um-
fangsrichtung charakterisieren lassen [1,2]. Wahrend Experimente im Machzahlbereich von
2.5 < M, < 3.5 niedrigere Stabilitatsgrenzen als fur 1.2 < M,, < 1.5 aufwiesen, zeigten
erstgenannte gutmitige Flattereigenschaften in Form von Grenzzyklusschwingungen, wah-
rend letztgenannte kurz nach dem Uberschreiten der Stabilitatsgrenze zu einem strukturellen
Versagen der Testobjekte flhrten. Eine geplante Versuchseinrichtung zur Variation und Ana-
lyse turbulenter Wandgrenzschichten konnte daher keine verwertbaren Daten liefern. In the-
oretischen Studien wird indessen ein etwaiger stabilisierender Einfluss viskoser Stromungen
auf aeroelastische Instabilitaten, welcher sich bei Panelflatterkonfigurationen ebener Platten
als signifikant erweist [3,4], kontrovers diskutiert [5].

Ziel:

Auf Basis numerischer Studien sollen die dynamischen Eigenschaften axial umstrémter
Kreiszylinderschalen in reibungsfreier und viskoser Stromung analysiert werden. Hierbei ist
Zu untersuchen, inwieweit sich die experimentellen Beobachtungen numerisch reproduzieren
lassen und welchen Einfluss eine turbulente Grenzschicht auf das stromungs-struktur-
gekoppelte System hat.

Losungsweq:
Uber einen partitionierten Losungsansatz wird das aeroelastische System im Zeitbereich
geldst, wobei MSC Nastran SOL 400 zur Bestimmung der Strukturdeformationen und das
DLR-Tau-Verfahren zur Bestimmung der aerodynamischen Lasten mittels numerischer L6-
sung der Reynolds-Gleichungen zum Einsatz kommit.

Ergebnis:

Die Untersuchung konzentrieren sich zunachst auf die
Machzahlen M., = 1.2 und M., = 2. Zur Charakterisie-
rung der aerodynamischen Dampfungseigenschaften
werden verschiedene Eigenschwingungsformen der
Kreiszylinderschale angeregt und anschlieend das
logarithmische Dekrement der abklingenden Schwin-
gungen ausgewertet. Hierbei zeigt sich, dass der Ein-
fluss turbulenter Grenzschichten gering ist und im Ge-
gensatz zum Flattern ebener Platten die aerodynami-
sche Dampfung sogar reduziert.

Anschlieend wird durch eine Erhéhung des aerody-

. . . . Abbildung 1: Instabilitat in Form wan-
namischen Druckes die Systemantwort im Bereich der 4o qer wellen bei M., = 1.2, A = 10°

Stabilitatsgrenze analysiert. Dabei zeigen sich die in

den Experimenten beobachteten wandernden Wellen in axialer Richtung (vgl. Abbildung 1),
wahrend erste Studien mit geometrisch nichtlinearen Struktureigenschaften darauf hindeu-
ten, dass wandernde Wellen in Umfangsrichtung durch eine Biege-Dehn-Kopplungen initiiert
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werden. Abbildung 2 zeigt exemplarisch das Einsetzen dynamischer Instabilitaten einer rei-
bungsfreien Konfiguration bei einer Erhéhung des dimensionslosen dynamischen Druckes A
in Form von Zeithistorien, Frequenzspektren und Phasenraumportraits ausgewahlter genera-
lisierter (modaler) Freiheitsgrade. Bei einem Vergleich mit reibungsbehafteten Konfiguratio-
nen zeigt sich, dass eine turbulente Grenzschicht die Anfachung dynamischer Instabilitaten
signifikant reduziert [6].

Weiteres Vorgehen :

Die aktuelle Studie bietet einen Einblick in die komplexe Dynamik axial umstromter, elasti-
scher Kreiszylinderschalen im supersonischen Geschwindigkeitsbereich unter Verwendung
moderner CFD- und FEM-L6sungsverfahren. Dies motiviert zu vertiefenden Analysen utber
den Einfluss viskoser Stromungen auf die Systemdynamik in schallnahen Strémungen.
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Abbildung 2: Analyse der Systemdynamik fiir M, = 1.2, A = 10°
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