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Sven Geisbauer
DLR, Institut fur Aerodynamik und Strémungstechnik, Braunschweig

Instationéres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Storklappe
Technische Universitat Braunschweig

In der vorliegenden Arbeit wurde untersucht, inwiefern numerische Verfahren zur
Stromungssimulation auf Grundlage der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen in
der Lage sind, das aerodynamische Antwortverhalten infolge einer bewegten Storklappe
vorherzusagen. Neben der Erarbeitung einer geeigneten Simulationsstrategie stellt die
Verifikation und Validierung des Simulationsansatzes einen wesentlichen Bestandteil dieser
Arbeit dar. Hierzu wurde auf Daten aus einem eigens durchgefuihrten Windkanalversuch
zurlickgegriffen, in dem statische und zeitaufgeléste Oberflachendricke an einem Profil bei
statischen und dynamischen Ausschlagen einer Storklappe gemessen wurden. Bei
schrittweise  gesteigerter  Modellierungstiefe  konnte  der  Simulationsansatz  im
Niedergeschwindigkeitsbereich erfolgreich validiert werden. Darauf aufbauend wurde rein
numerisch untersucht, inwiefern sich die unter Windkanalbedingungen gewonnenen
Erkenntnisse beim Ubergang zu flugrelevanten Mach- und Reynoldszahlen sowie bei noch
schnelleren Stellvorgdngen Ubertragen lassen. Dabei konnte bei ausreichend hohem
Stellbereich der Storklappe gezeigt werden, dass eine kritische Stellrate existiert, deren
Uberschreitung dazu fiihrt, dass die transienten Auftriebsiiberschwinger zunéchst einbrechen
und schlieBlich in Ganze verschwinden. Die in dieser Arbeit gewonnenen Erkenntnisse sind
insbesondere dann von Relevanz, wenn die Steuerflache moglichst schnell ausschlagen soll,
beispielsweise um Lasten infolge atmosphérischer Stérungen wie Béen abzumindern.

Aerodynamics, moving spoiler, simulation, validation, experiments, unsteady, response
behavior, RANS, CFD code TAU (Published in German)

Sven Geisbauer
DLR, Institut fir Aerodynamik und Stromungstechnik, Braunschweig

Unsteady aerodynamic behavior of a moving spoiler
Technical University Braunschweig

The present work aimed at investigating in how far the transient aerodynamic response due
to a deflecting spoiler can be predicted with numerical methods based on solving the
Reynolds-averaged Navier-Stokes equations. Apart from establishing an appropriate and
robust simulation approach the verification and validation of this approach represents an
essential part of this work. A dedicated wind tunnel experiment was conducted, in which
static and time-resolved surface pressures were measured at an airfoil subject to static and
dynamic deflections of a spoiler. By using the experimental data the numerical approach
could be validated successfully under the prevailing low-speed wind tunnel conditions. Based
on that, it was investigated in how far the findings gained under the validation conditions
change when transitioning to typical flight Reynolds and Mach numbers or when addressing
even faster spoiler deflections. Depending on the deflection angle it could be shown that
there exists a critical deflection rate. Exceeding that rate first led to a reduction of the
transient lift overshoots, followed by a total elimination. The findings gained in this work are of
particular importance when a spoiler is subject to rapid deflections, for instance to counteract
the loads due to atmospheric disturbances like gusts.
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Abstract

The present work aims at numerically investigating the aerodynamic behaviour of
statically and dynamically deflected spoilers. The flow solver applied in this study
has already been validated for a multitude of applications, however, none of which
have focused on control surface aerodynamics. Hence, apart from establishing an
appropriate and robust simulation approach, the verification and validation of this
approach represents an essential part of this work. To achieve that experimental data
were generated first by modifying a dedicated wind tunnel model and testing it in
the low speed regime. These data were then used for comparison with the numerical
results. The verification and validation consisted of several steps of increasing mode-
ling depth and complexity, i. e. starting off with 2D-simulations, before switching over
to 3D-simulations of static deflections until, finally, addressing ramp-type, dynamic
deflections. Having successfully verified and validated the simulation approach, fur-
ther numerical studies beyond the validation domain were performed. They focussed
on investigating the physical cause for the characteristic time histories of force and
moment coefficients and assessing the most relevant influential parameters when it
comes to dynamic deflections. Furthermore, it was investigated if the findings gained
under low speed wind tunnel conditions change when transitioning to typical flight
Reynolds and Mach numbers.

In general, the applied simulation approach based on the Reynolds-averaged Navier-
Stokes equations proved to be accurate and well suited in predicting the surface pres-
sure distribution due to static spoiler deflections. Even for dynamic deflections the
transient response was predicted with a similarly high level of accuracy for angles
of attack up to 5° and deflection angles up to 50°. All of the characteristic effects
known from literature were well captured by the simulation. Furthermore, it could be
shown for dynamic deflections that there apparently exists a critical deflection rate.
Exceeding that rate ultimately led to an elimination of the transient lift overshoots if a
certain threshold deflection angle was exceeded during deflection. Leaving wind tun-
nel conditions and heading towards typical flight conditions, it was shown that the
Reynolds number does not affect the transient response due to a deflecting spoiler.
For transonic condition, however, a strong interaction of the present shock wave and
the deflecting spoiler could be observed, leading to a more sluggish response with
longer time delays and decay time. The findings of this work are of particular interest
when fast control surface deflections are of importance, for instance, to initiate certain
flight manoeuvres or to counteract atmospheric disturbances like gusts.






Ubersicht

Die vorliegende Arbeit widmet sich der Untersuchung des aerodynamischen Ver-
haltens einer statisch und dynamisch ausgeschlagenen Storklappe mit Hilfe eines
numerischen Verfahrens zur Stromungssimulation. Das zugrunde liegende Simula-
tionsverfahren wurde bislang bereits fiir eine Vielzahl von Anwendungsfillen vali-
diert, fiir Anwendungen mit ausgefahrenen Storklappen, bei denen das Verhalten der
Steuerfliche im Vordergrund steht, stand dieser Aspekt bislang allerdings aus. Ne-
ben der Erarbeitung einer geeigneten Simulationsstrategie stellt die Verifikation und
Validierung des Simulationsansatzes demzufolge einen wesentlichen Bestandteil die-
ser Arbeit dar. Hierzu war es zundchst erforderlich, experimentelle Vergleichsdaten
zu generieren, was durch den Bau eines dedizierten Windkanalmodells und entspre-
chende Windkanalversuche im Niedergeschwindigkeitsbereich erreicht wurde. Die
Verifikation und Validierung erfolgte mit schrittweise gesteigerter Modellierungstiefe
und Komplexitdt, d. h. zundchst beginnend mit 2D-Simulationen, gefolgt von 3D-
Simulationen an der statisch ausgeschlagenen Storklappe bis hin zu 3D-Simulationen
von rampenartigen Ausfahrvorgangen. Nachdem das Verfahren erfolgreich verifiziert
und validiert werden konnte, wurden tiiber die Validierungsbedingungen hinausge-
hende numerische Studien zum Antwortverhalten bei Ausfahrvorgdngen durchge-
fithrt. Im Vordergrund stand hierbei die Frage, worin die stromungsphysikalischen
Ursachen fiir die charakteristischen Zeitverldufe von Kraft- und Momentenbeiwerten
bestehen und welches die relevanten dynamischen Stellgrofien sind. Zudem wurde
untersucht, inwiefern sich die unter Windkanalbedingungen gewonnenen Erkennt-
nisse beim Ubergang zu flugrelevanten Mach- und Reynoldszahlen veréndern.

Grundsatzlich lasst sich festhalten, dass der gewidhlte Simulationsansatz auf Grundla-
ge der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen in der Lage ist, die Oberfla-
chendruckverteilung bei statischen Ausschldgen der Storklappe in guter bis sehr gu-
ter Ubereinstimmung mit den experimentellen Daten wiederzugeben. Das transiente
Antwortverhalten bei dynamischen Ausschldgen konnte fiir Anstellwinkel bis 5° und
Stellwinkel bis 50° ebenfalls quantitativ gut bis sehr gut wiedergegeben werden. Alle
bereits aus der Literatur bekannten charakteristischen Effekte lieflen sich mit dem Si-
mulationsansatz reproduzieren. Zusitzlich konnte im Rahmen dieser Arbeit gezeigt
werden, dass bei Ausfahrvorgdngen offenbar eine kritische Stellrate existiert, deren
Uberschreitung dazu fiihrt, dass die transienten Auftriebsiiberschwinger komplett
verschwinden. Hierzu muss allerdings ein gewisser Mindeststellwinkel erreicht wer-
den. Beim Ubergang zu Flugbedingungen stellte sich heraus, dass die Reynoldszahl
keinen merklichen Einfluss auf das Antwortverhalten hat. Hinsichtlich des Verhaltens
in transsonischer Stromung konnte gezeigt werden, dass die dann auftretende Wech-
selwirkung zwischen ausfahrender Storklappe und Verdichtungsstofs unterm Strich
dazu fiihrt, dass das Antwortverhalten insgesamt trdger ist, d. h. Tot- und Abkling-
zeiten erhohen sich. Die in dieser Arbeit gewonnenen Erkenntnisse sind insbesondere
dann von Relevanz, wenn die Steuerfliche moglichst schnell ausschlagen soll, bei-
spielsweise um bestimmte Flugmandver ein- bzw. auszuleiten oder um Lasten infolge
atmosphdrischer Storungen, wie Boen, abzumindern.
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Bezeichnungen

Lateinische Formelzeichen

A [m?] Querschnitt der Windkanalmessstrecke

b [m] Spannweite

Ca [-] Lokaler Auftriebsbeiwert 2D

CaA [-] Auftriebsbeiwert

Cr [-] Vektor des Reibungsbeiwertes

Cm [-] Lokaler Nickmomentenbeiwert 2D

CM [-] Nickmomentenbeiwert

Cp [-] Druckbeiwert

Cpb [-] Mittlerer Druckbeiwert auf der Oberfldche stromab des Spoilers
Cp krit [-] Kritischer Druckbeiwert fiir Ma = 1

Cw [-] Lokaler Widerstandsbeiwert 2D

cw [-] Widerstandsbeiwert

H [m] Wandabstand in Auftriebsrichtung in der Messstrecke
Hp [m] Gesamthohe der Prismenschicht

l [m] Profiltiefe

May, [-] Anstrommachzahl

Mac [-] Reiseflugmachzahl

Mayio [-] Maximale Reiseflugmachzahl

Map [-] Dive-Machzahl

N [-] Gesamtanzahl an Prismenschichten

Poo [N/m?] Statischer Druck in freier Anstromung

q [-] Streckungsfaktor in der Prismennetzgenerierung

Joo [N/m?] Staudruck der Anstromung

Re; [-] Reynoldszahl bezogen auf Profiltiefe [

S [m?] Referenzflache

t [s] Zeit

tadv [s] Zeitpunkt der max. Auftriebstiberhohung

tq [s] Totzeit, Beginn der Auftriebsreduktion

ts [s] Zeit bis 90% des quasistationdren Zustands erreicht sind
tstell [s] Stellzeit

tell [-] Dimensionslose Stellzeit

Ueo [m/s] Anstromgeschwindigkeit

X, Y,z [m] Kartesische Koordinaten

Y1 [m] Wandabstand des ersten Netzpunktes von der Oberfldche

yr [-] Dimensionslose Hohe der ersten Prismenschicht
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Griechische Formelzeichen

w [°]

J [°]

0 [/s]

At [s]

At* [-]

€ [-]

€ [-]

0 [-]

K [-]

A [-]

v [m?/s]
P [kg/m?]
FE{U [N/mZ]
¢ [°]

Abkiirzungen

CKK
DMS
DNW
EASA
EEA
FS
GLA
LES
MLA
NWB
RSM
SA
SPR
SST
WVM

Anstellwinkel

Stellwinkel

Stellrate

Diskrete Zeitschrittweite
Dimensionslose Zeitschrittweite
Gesamtblockierungsfaktor

Schwankungsbreite einer Grofie innerhalb des Konvergenzkriteriums

Blockierungsfaktor bei Umstromung stumpfer Korper
Isentropenexponent

Streckung

Kinematische Viskositat

Dichte

Vektor der Wandschubspannung

Fliigelpfeilung

Adverse

Korrigierte Grofse
Druckbohrung
Quasistationdrer Zustand
Instationdrer Druckaufnehmer
Grofien des Spoilers

Grofien der freien Anstromung

Cauchy-Konvergenzkriterium

Druckmessschnitt

Deutsch-Niederlandische Windkanéle

European Union Aviation Safety Agency

European Environment Agency

Full Scale, Nennmessbereich

Gust Load Alleviation, Boenlastabminderung

Large Eddy Simulation

Maneuver Load Alleviation, Mandverlastabminderung
Niedergeschwindigkeits-Windkanal Braunschweig der DNW
Reynolds-Spannungsmodell

Spalart-Allmaras Turbulenzmodell

Stereo Pattern Recognition Visualisierungstechnik
Shear Stress Transport Turbulenzmodell
Wirbelviskositatsmodell
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1 Einleitung

Einer Studie der International Civil Aviation Organization [2] zufolge hat sich die
Zahl der im kommerziellen Luftverkehr weltweit zuriickgelegten Passagierkilometer
im Zeitraum von 2003 bis 2013 um durchschnittlich 6% pro Jahr erhoht. Seit 1986 hat
sich dieses Aufkommen in etwa alle 15 Jahre verdoppelt [3]. Die beiden grofien Flug-
zeughersteller Airbus und Boeing gehen in ihren jeweiligen Marktausblicken [4,/5] bis
2038 von einer jahrlichen Wachstumsrate von 4,3% bzw. 4,0% aus. Das weltweite Luft-
verkehrsaufkommen soll sich diesen Studien zufolge innerhalb der ndchsten 20 Jahre
mehr als verdoppeln. Um diesem Wachstum gerecht zu werden, erwarten die Her-
steller einen Bedarf von ca. 39.000 (Airbus) bzw. 43.000 (Boeing) neuen Flugzeugen.
Die Auswirkungen der Corona-Pandemie ab Anfang 2020 sind darin allerdings noch
unberticksichtigt.

Mitte 2020, ca. ein halbes Jahr nach Beginn der Pandemie, ging Boeing davon aus, dass
es voraussichtlich drei Jahre dauern wird, bis die Verkehrszahlen wieder das Vorkri-
senniveau aus dem Jahre 2019 erreichen werden. Die Erfahrungen aus der Vergangen-
heit haben bislang immer wieder gezeigt, dass externe Storeinfliisse wie Wirtschafts-
krisen, bewaffnete Konflikte oder regionale Epidemien das Wachstum im Luftverkehr
nur kurzzeitig beeintrachtigt haben, Abb.

Aviation proven resilient over and over again

12 COVID-19

Pandemic

Global Financial Crisis

9/11 and SARS

Revenue Passenger Kilometers (trillions)
()]

1980 1990 2000 2010 2020
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Abbildung 1.1: Entwicklung des weltweiten Luftverkehrsaufkommens seit den
1980er Jahren. (Quelle: Boeing [5]).



2 Instationéres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Stérklappe

Inwiefern dies auch nach der Corona-Pandemie noch Bestand haben wird, bleibt ab-
zuwarten. In ndherer Zukunft wird diese vollig neue Ausgangssituation laut Boe-
ing dazu fithren, dass Fluggesellschaften in erster Linie dltere, sich derzeit noch im
Einsatz befindliche Flugzeugmodelle stilllegen oder vorzeitig durch modernere und
effizientere Muster austauschen. Mochte man der Corona-Pandemie etwas positives
abgewinnen, so liefle sich fiir die Luftfahrt festhalten, dass die Zeichen notgedrungen
auf Modernisierung stehen.

Auch ohne Corona-Pandemie bestiinde Handlungsbedarf. Die Weltbevolkerung nimmt
stetig zu, immer mehr Menschen kénnen sich Reisen mit dem Flugzeug leisten. Gleich-
zeitig steigt insbesondere in Industrienationen das Bewusstsein fiir die klimaschadli-

che Wirkung von Flugreisen. Einer gemeinsamen Studie von European Environment

Agency (EEA), European Union Aviation Safety Agency (EASA) und der europdi-

schen Flugsicherung Eurocontrol aus dem Jahre 2016 [6] zufolge betrdgt der Anteil

des Luftverkehrs an den gesamten CO,-Emissionen in Europa 3%, an den NOy-

Emissionen 7%. Trotz aller Fortschritte, die in den letzten Jahren und Jahrzehnten

zweifellos in der Entwicklung neuer Flugzeuge Einzug gehalten haben, nimmt die

Umweltbelastung durch den stetig wachsenden Luftverkehr insgesamt weiter zu.

Obwohl Verkehrsflugzeuge nach Kharina und Rutherford [7] heutzutage ca. 45% we-
niger Treibstoff verbrauchen als noch Ende der 1960er Jahre, haben sich nach Studien
von Lee et al. [8] die CO,-Emissionen sowie der absolute Treibstoffverbrauch aller
fliegenden Flugzeuge, inklusive Geschifts- und Militarluftfahrt, seit dem mehr als
vervierfacht. Um ein nachhaltiges Wachstum der Branche zu realisieren, muss die
Effizienz von Verkehrsflugzeugen daher deutlich gesteigert werden, der Innovations-
druck auf die Hersteller wird zunehmen.

Im Auftrag der Europdischen Kommission hat eine hochrangige Forschergruppe 2011
eine Strategie [9] dartiber veroffentlicht, wie sich die europédische Luftfahrtbranche bis
zum Jahre 2050 verdndern soll und wo Forschungsschwerpunkte zu setzen sind. Um-
weltschutz und Nachhaltigkeit sollen neben Sicherheit und Wirtschaftlichkeit fest als
treibende Aspekte in der Entwicklung neuer Produkte verankert werden. Bis 2050 soll
der CO,-Ausstofs um 75% gegeniiber dem Jahr 2000 reduziert werden, der Stickoxid-
ausstofd sogar um 9o%. Gleichzeitig soll der wahrgenommene Larm um 65% reduziert
werden.

Jiingste Fortschritte zur Erreichung dieser Ziele verdankt die Branche in erster Linie
der Einfiihrung einer neuen, wesentlich effizienteren Generation von Triebwerken. So
konnte beispielsweise der Treibstoffverbrauch des Getriebefans des Herstellers Pratt
& Whitney nach eigenen Angaben um 15% gegentiiber bisherigen Triebwerken redu-
ziert werden, der Larm sogar um 50%. Neben dem Triebwerksbau gilt es, auch in den
anderen Disziplinen weitere Potentiale zur Effizienzsteigerung zu heben. Geldnge es
beispielsweise, aerodynamische Effekte und deren Wechselwirkung mit der Struktur
zuverldssig vorherzusagen, so konnte mit weniger konservativen Lastannahmen ge-
arbeitet werden. Bei gleichbleibender Sicherheit wiirde dies zu leichteren Strukturen
fiihren, was sich wiederum unmittelbar auf den Treibstoffverbrauch und damit die
Betriebskosten und Emissionen auswirken wiirde.

Nach Honlinger et al. [10] fithrt der zunehmende Leichtbau bei Transportflugzeugen,
in erster Linie ermoglicht durch neue Werkstoffe und Fertigungsverfahren, allerdings
dazu, dass beispielsweise fiir die Struktur des Fliigels nicht linger Manoverlasten,
sondern Boenlasten dimensionierend werden. Dies ist ein Grund dafiir, dass heutzu-
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Einleitung 3

tage bei allen modernen Langstreckenflugzeugen Systeme zur Lastabminderung oder
-umverteilung, in der Regel mit Hilfe der Querruder und Storklappen bzw. Spoiler]
zum Einsatz kommen. Wahrend die Steuerfldchen bei der Manoverlastabminderung
(MLA) relativ langsam ausgeschlagen werden, erfolgt dies bei der Béenlastabminde-
rung (GLAP) mit bis zu maximaler Stellgeschwindigkeit.

Die Technologie der Lastabminderung verdeutlicht, dass Steuerflichen an modernen
Transportflugzeugen, insbesondere den Spoilern, zunehmend multifunktionale Auf-
gaben zukommen. Vor diesem Hintergrund stellt sich daher die Frage, wie die Effi-
zienz und Effektivitdt solcher Lastabminderungssysteme zukiinftig weiter verbessert
werden kann. Der Stellgeschwindigkeit der Steuerflichen wird insbesondere fiir zu-
kiinftige GLA-Systeme eine entscheidende Rolle zukommen, um noch schneller auf
atmosphaérische Storungen reagieren zu kdnnen. Mit zunehmender Stellgeschwindig-
keit gewinnen allerdings auch transiente aerodynamische Effekte an Bedeutung, die
bereits im Entwurfsstadium berticksichtigt werden miissen. Dies gilt insbesondere fiir
Spoiler, deren nichtlineares aerodynamisches Verhalten ohnehin schwierig vorherzu-
sagen ist. Aus diesem Grund haben sich bereits zahlreiche Forschergruppen damit
befasst, die grundlegenden stromungsphysikalischen Effekte von Spoilern mittels ex-
perimenteller, in der jiingeren Vergangenheit auch mit numerischen Verfahren, zu
analysieren.

1.1 Stand der Forschung

1.1.1 Experimentelle Untersuchungen

Bereits 1927 fiihrten Fage und Johansen [11] erste Windkanalexperimente durch, in
denen sie das Wirbelsystem hinter einer angestellten ebenen Platte untersuchten. Sie
fanden heraus, dass die Wirbelablosefrequenz im Bereich hinter der Platte propor-
tional zur Anstromgeschwindigkeit war, allerdings umgekehrt proportional zum An-
stellwinkel und somit zur Breite des Nachlaufs. Thre Arbeit stellt den Beginn aller
experimentellen Untersuchungen zum aerodynamischen Verhalten von Spoilern dar.

Ungeachtet dieser frithen Untersuchungen von Fage und Johansen dauerte es bis An-
fang der 1980er Jahre, bis sich gleich mehrere Forschergruppen der Aerodynamik
von Spoilern widmeten. Dies hdngt mit dem ebenfalls in dieser Zeit aufkommen-
den, multifunktionalen Einsatz von Steuerflichen zusammen. So wurden Spoiler und
Querruder an damaligen Flugzeugentwicklungen erstmals fiir Manover- und Boen-
lastabminderung, sowie zur Verbesserung der Flattereigenschaften und des Passagier-
komforts, genutzt. Als Beispiele hierzu sei auf die Arbeiten von Sensburg et al. [12]
und Payne [13] {iber die Einfiihrung von Lastabminderungssystemen an der Airbus
A300 bzw. A320 verwiesen.

Die Forschungsaktivititen konzentrierten sich zundchst auf die Untersuchung der
Druckverteilung sowie der Verteilung der Geschwindigkeit im Nachlauf eines Profils
mit statisch ausgeschlagenen 2D-Spoilern. Das Ziel bestand meist darin, ein besse-
res Verstdandnis fiir die Ursachen der durch Nichtlinearitdten und Totzeiten gekenn-
zeichneten Stromungsvorgdnge am Spoiler zu entwickeln. So fanden Mack et al. [14]

'Statt Storklappe wird nachfolgend der etablierte englischsprachige Fachbegriff Spoiler verwendet.
?In der Branche etablierte Abkiirzung fiir den englischen Fachbegriff Gust Load Alleviation.
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4 Instationéres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Stérklappe

heraus, dass die Effektivitdt eines Spoilers, d. h. der Auftriebsverlust in Abhdngigkeit
des Stellwinkels, bei einem Profil mit eingefahrenen Vorder- und Hinterklappen einen
nichtlinearen Verlauf zeigt. Die Nichtlinearitdten nehmen zu, wenn die Hinterkanten-
klappe ausgefahren ist. Zusammen mit der Tatsache, dass es zur damaligen Zeit kaum
moglich war, dieses Verhalten von Spoilern vorherzusagen oder gar zu simulieren,
verleiteten diese Erkenntnisse Mack et al. zu der Aussage, dass die aerodynamischen
Eigenschaften von Spoilern ,,...von allen Steuerflachen die am schwierigsten vorher-
zusagenden ... " sind.

In den darauffolgenden Jahren wurde intensiv an der instationdren Wechselwirkung
zwischen den Scherschichten, die von den Hinterkanten von Spoiler und Profil abge-
hen, geforscht. Hier sind besonders die Arbeiten von Ayoub et al. [15], McLachlan et
al. [16}/17] und Lee et al. [18] hervorzuheben. Sie analysierten Oberflachendruckver-
teilungen, Grenzschichtprofile und Geschwindigkeitsverteilungen im Nachlauf. Sie
konnten die fritheren Beobachtungen von Fage und Johansen aus dem Jahre 1927,
wonach die Wirbelablosefrequenz im Nachlauf eines Spoilers umgekehrt proportio-
nal zum Stellwinkel des Spoilers ist, bestdtigen. Dartiber hinaus zeigten sie, dass der
Energiegehalt eines Wirbels in einem schmalen Frequenzband konzentriert war und
dass die Bandbreite mit zunehmendem Stellwinkel immer geringer wurde.

Wentz et al. [19] gehorten zu den Ersten, die den Einfluss der Spoilergeometrie auf
dessen aerodynamische Eigenschaften systematisch untersuchten. Ausgehend von ei-
ner angestellten ebenen Platte als Spoilergeometrie verdnderten sie in ihren Studien
die Spalthohe an der Spoilerscharnierlinie, die Porositdt des Spoilers und die Form
der Spoilerhinterkante. Sie fanden dabei heraus, dass all diese Modifikationen die Ef-
tektivitat des Spoilers reduzierten, weil sie einen Druckausgleich zwischen Vorder-
und Riickseite des Spoilers begiinstigten. Diese geometrischen Verdanderungen fiihr-
ten allerdings auch dazu, dass die spoilertypischen Totzeiten und die maximal auftre-
tenden Wirbelablosefrequenzen im Nachlauf des Spoilers verringert werden konnten.
Aus diesem Grund zdhlt ihre Arbeit zu den ersten, die sich gezielt mit diesen charak-
teristischen, zumeist unerwiinschten Effekten am Spoiler befassen, die im englischen
Sprachgebrauch als ,, Adverse Effects” bezeichnet werden.

Eine sehr umfangreiche Studie zum aerodynamischen Verhalten von Spoilern wur-
de von Siddalingappa und Hancock [20] verdffentlicht. Sie fithrten wie die Forscher
vor ihnen 2D-Studien durch, untersuchten allerdings ebenfalls 3D-Effekte am Spoi-
ler sowie die Interaktion zwischen Spoiler und ausgefahrener Hinterkantenklappe.
Sie stellten fest, dass die Effektivitdt eines 3D-Spoilers hoher war als in einem 2D-
Fall. Die Ursache hierfiir liegt ihren Ausfiihrungen zufolge darin, dass die von den
Seitenkanten des 3D-Spoilers ausgehenden Wirbel derart mit dem Wirbel von der
Spoilerhinterkante interagieren, dass das Ablosegebiet hinter dem Spoiler verringert
wird. Die Linie, an der die Stromung hinter dem Spoiler wieder anliegend ist, wan-
dert demnach stromauf. Dadurch erhoht sich die Kriimmung der Trennstromlinie,
was zu einem grofieren Unterdruck im abgeldsten Bereich hinter dem Spoiler und
somit einer hoheren Effektivitat fiihrt.

Waéhrend sich die meisten Forscher vor ihnen mit statischen Spoilerausschldgen be-
fassten, untersuchten Siddalingappa und Hancock zusitzlich die transienten Effekte,
die bei Ausfahrvorgiangen eines Spoilers auftreten. Hierbei stellten sie fest, dass die
Wirkung eines ausfahrenden Spoilers erst zeitverzdgert einsetzt und dass diese Totzei-
ten von der Position des Spoilers abhdngen. Zusétzlich beobachteten sie bei besonders
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Einleitung 5

schnellen Ausfahrvorgidngen, dass es unmittelbar nach dem Einsetzen der Bewegung
zu einem Uberschwingen des Auftriebsbeiwertes kommt. Dieses Phanomen der kurz-
zeitigen Auftriebserhohung bei schnellen Ausfahrvorgiangen, der sog. Adverse-Lift-
Effekt, wird in den darauffolgenden Jahren intensiv erforscht. Zum Zeitpunkt ihrer
Studien beschrdnkten sich Siddanlingappa und Hancock allerdings auf die Entde-
ckung dieses Uberschwingverhaltens. Weitere systematische Studien zu diesem tran-
sienten Effekt oder zu seinen Ursachen unternahmen sie noch nicht.

Die Arbeiten von Hancock [21] und Mabey [22] befassen sich dediziert mit dem
dynamischen Verhalten von Steuerflichen. Hancock beschreibt qualitativ die phy-
sikalischen Effekte, die wahrend eines schnellen Spoilerausfahrvorgangs auftreten.
Er machte allerdings keine Angaben dazu, wie schnell ein Ausfahrvorgang erfolgen
muss, damit die charakteristischen transienten Effekte auftreten. Jedoch stellt er fest,
dass diese Effekte ausschliefSlich beim Ausfahrvorgang auftreten. Der Spoiler zeigt
demnach ein Hystereseverhalten.

Im Gegensatz zu Hancock hat Mabey ein Kriterium eingefiihrt, mit dem abgeschatzt
werden kann, ob mit transienten Effekten zu rechnen ist. Hierzu vergleicht er die
Stellzeit mit der charakteristischen Zeit, in der die Hintergrundstromung gerade die
Profillange {iberstrichen hat. Ist nun der Stellvorgang innerhalb der fiinffachen cha-
rakteristischen Zeit abgeschlossen, ist mit dem Auftreten von transienten Effekten zu
rechnen.

Ab Mitte der 1980er Jahre fokussierten sich die Forscher daher zunehmend auf dy-
namische Effekte an schnell ausfahrenden Spoilern. So konnten Consigny et al. [23]
beispielsweise nachweisen, dass die transienten Effekte nicht nur innerhalb der fiinf-
fachen charakteristischen Zeit auftraten, sondern selbst dann noch, wenn der Stell-
vorgang innerhalb der 9-fachen charakteristischen Zeit abgeschlossen war. Hierbei
muss jedoch berticksichtigt werden, dass sich die Scharnierlinie des Spoilers in ihrem
experimentellen Setup ungewohnlich weit vorne, bei x/I = 0,52, befand. Spoileraus-
schldge beeinflussen damit nahezu die komplette hintere Hélfte der Profiloberseite
und selbst langsame Stellvorgénge fithren zu noch deutlichen transienten Effekten.
Dariiber hinaus haben sie festgestellt, dass derartige Effekte beim Einfahren des Spoi-
lers, unabhéngig von der Stellgeschwindigkeit, nicht auftreten.

Kalligas [24] untersuchte neben dem Auftriebsverlauf als einer der Ersten auch das
transiente Verhalten des Widerstands. Er stellte hierbei ein noch trdgeres Ansprech-
verhalten als beim Auftrieb fest. Im Gegensatz zu Consigny et al. beobachtete er aller-
dings keine transienten Effekte fiir Stellvorgidnge, die nicht innerhalb der achtfachen
charakteristischen Zeit abgeschlossen waren.

Costes et al. [25] untersuchten harmonische Ausschldge und schnelle Ausfahrvorgéan-
ge an einem Spoiler und einer Hinterkantenklappe. Sie fanden heraus, dass das nicht-
lineare Verhalten des Spoilers mit zunehmender Stellgeschwindigkeit ebenfalls aus-
gepragter wird. An der beweglichen Hinterkantenklappe traten im Gegensatz zum
Spoiler keine Totzeiten oder Uberschwinger in den Beiwerten in entgegengesetzte
Richtung auf.

Yeung et al. [26] demonstrierten, dass die Uberschwinger im zeitlichen Verlauf von
Kraft- und Momentenbeiwerten durch die Einfiihrung eines Spalts an der Scharnierli-
nie des Spoilers deutlich verringert werden konnen. Ursédchlich hierfiir ist ein Druck-
ausgleich zwischen Vorder- und Riickseite des Spoilers, durch den die starken Unter-
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6 Instationéres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Stérklappe

driicke, die beim schnellen Ausfahren eines konventionellen Spoilers hinter diesem
induziert werden, vermieden.

Die Arbeit von Mineck [27] zdhlt zu den wenigen, in denen der Einfluss von Mach-
und Reynoldszahl auf die Effektivitat von Spoilern und Querrudern untersucht wur-
de. Demnach nimmt die Effektivitdt von Spoilern und Querrudern mit zunehmender
Reynoldszahl zu, Spoiler reagieren allerdings sensitiver auf diese Anderungen als
Querruder. Mit zunehmender Machzahl nimmt die Effektivitdt von beiden Steuerfla-
chen dagegen ab, Spoiler reagieren darauf erneut empfindlicher.

1.1.2 Numerische Untersuchungen

Neben den zahlreichen experimentellen Arbeiten begannen die Forscher ab der zwei-
ten Halfte der 1980er Jahre zunehmend, numerische Verfahren anzuwenden. Im Vor-
dergrund stand hierbei zunichst die Validierung dieser damals gerade neu entwickel-
ten Verfahren. Hierzu eignete sich die Untersuchung der Aerodynamik von Spoilern
besonders, da das Stromungsfeld bei Spoilerausschlag stets durch Stromungsablosun-
gen gekennzeichnet ist und seine Vorhersage somit seit jeher als dufSerst anspruchs-
voll fiir numerische Verfahren galt. Spater wurden numerische Verfahren auch gezielt
dazu eingesetzt, die Stromungsphysik bei statischen und dynamischen Spoileraus-
schldgen besser zu verstehen und daraus beispielsweise Mafinahmen abzuleiten, mit
denen sich die unerwiinschten, transienten Effekte am dynamischen Spoiler verrin-
gern liefsen.

Die ersten numerischen Arbeiten auf diesem Gebiet widmeten sich der Untersuchung
des aerodynamischen Verhaltens von statisch ausgeschlagenen 2D-Spoilern und Klap-
pen. Costes et al. [25] wendeten ein numerisches Verfahren an, welches bereits in der
Lage war, Reibungseffekte zu berticksichtigen. Im Vergleich zu selbst durchgefiihrten
Experimenten erzielten sie mit ihrem Verfahren bereits eine sehr gute Ubereinstim-
mung in der Vorhersage der Druckverteilung bei kleinen Spoilerstellwinkeln bis zu
10° erzielen. Bei grofieren Stellwinkeln traten zunehmende Diskrepanzen auf.

Ok und Eberhardt [28] verwendeten einen zeitgenauen, inkompressiblen Strémungs-
16ser basierend auf den Reynolds-gemittelten Navier-Stokes (RANS) Gleichungen. Fiir
die Modellierung der Turbulenz nutzten sie das algebraische Modell nach Baldwin-
Lomax. Mit Hilfe konventioneller und tiberlappender strukturierter Netze untersuch-
ten sie das aerodynamische Verhalten eines statisch ausgeschlagenen Spoilers. Ihr
Ansatz konnte zwar die Druckverteilung hinter dem Spoiler nicht exakt wiedergeben,
allerdings erzielten sie eine gute Ubereinstimmung bei der Vorhersage der Wirbelab-
l16sefrequenz im Nachlauf.

Etwa 10 Jahre nach der ersten Verdffentlichung von 2D-Simulationsergebnissen durch
Costes et al. fithrten Wilkinson et al. [29] 3D-Simulationen an einer Fliigel-Rumpf-
Konfiguration mit statisch ausgeschlagenem Spoiler durch. Sie verwendeten hierzu
einen RANS-Loser auf strukturierten Mehrblock-Netzen und untersuchten damit das
in der Transsonik auftretende Phdnomen der Spoilerumkehr. Sie waren in der Lage,
diesen Effekt numerisch zu reproduzieren. Gleichzeitig zeigten sie, dass das k-w SST-
Zweigleichungs-Turbulenzmodell die Stofilage und Druckverteilung bei eingefahre-
nem Spoiler besser wiedergab als das Eingleichungsmodell nach Spalart und All-
maras. Bei ausgefahrenem Spoiler gab es allerdings mit beiden Diskrepanzen in der
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Einleitung 7

Vorhersage der Druckverteilung im abgeldsten Stromungsbereich hinter dem Spoiler.

Erst Ende der 1990er Jahre wurden auch bewegte, zundchst harmonisch-oszillierende
Spoiler mit Hilfe numerischer Verfahren untersucht. Kim und Rho [30] nutzten einen
instationdren, kompressiblen RANS-Loser auf strukturierten Chimera-Netzen zur Un-
tersuchung eines statischen und oszillierenden 2D-Spoilers. Obwohl sie generell gute
Ergebnisse in der Vorhersage der Druckverteilung bei statischem Spoilerausschlag
erzielten, beobachteten sie jedoch mit zunehmendem Spoilerwinkel Diskrepanzen im
Bereich der Hinterkante. Die instationdren Effekte am statischen Spoiler, insbesondere
die Wirbelablosefrequenz, konnten sie gut wiedergeben. Beim oszillierenden Spoiler
stellten sie fest, dass die instationdre Charakteristik des Stromungsfeldes vom Ver-
héltnis der Oszillationsfrequenz zur Wirbelablosefrequenz sowie der Amplitude der
Spoilerbewegung abhidngt. Sie zeigten, dass sich die instationdren Lastanteile in Ab-
héangigkeit dieses Verhiltnisses beeinflussen lassen.

Im Gegensatz zu den bisherigen Arbeiten erweiterten Xu und Yeung [31] ein Panel-
verfahren, mit dem sich schnelle aerodynamische Analysen zu statischen und dy-
namischen Spoilern durchfithren lassen. Mit diesem inkompressiblen und zweidi-
mensionalen Ansatz untersuchten sie das Verhalten schnell ausfahrender Spoiler. Bei
vergleichsweise geringen Reynoldszahlen von bis Re = 4 - 10° konnten sie die dabei
auftretenden transienten Effekte, wie die kurzzeitige Auftriebserhohung, gut repro-
duzieren. Gleichzeitig waren sie mit ihrem Verfahren in der Lage, den Einfluss eines
Spalts an der Spoilerscharnierlinie auf die transienten Effekte korrekt zu erfassen.
Dennoch setzten sich in den folgenden Jahren zunehmend Verfahren auf Grundlage
der RANS-Gleichungen durch.

Im Folgenden richtete sich ein Forschungsschwerpunkt auf die dynamischen Effekte
am schnell ausfahrenden 2D-Spoiler. So verwendeten Choi et al. [32,33] einen kom-
pressiblen RANS-Loser mit strukturierten Chimera-Netzen, um u. a. den Einfluss des
Turbulenzmodells zu untersuchen. Sie beobachteten, dass insbesondere mit dem k-w
SST-Zweigleichungsmodell eine sehr gute Ubereinstimmung im Vergleich zur expe-
rimentellen Druckverteilung erzielt wird. Insbesondere die Stofistirke und -lage im
transsonischen Geschwindigkeitsbereich wird deutlich besser wiedergegeben als mit
dem Baldwin-Lomax-Modell oder dem Wilcox k-w-Modell. Auch bei der Wiedergabe
der Zeitverldufe liefern beide Zweigleichungsmodelle deutlich bessere Ergebnisse, al-
lerdings zeigen alle Simulationen Uberschwinger im Vergleich zum Experiment und
laufen zudem auf unterschiedliche Endwerte hinaus. Interessanterweise stellten Choi
et al. beim schnell ausfahrenden Spoiler noch bis zum 17-fachen der charakteristischen
Zeit kurzzeitige Auftriebserh6hungen zu Beginn der Spoilerbewegung fest. Dies tiber-
trifft sogar die im vorigen Abschnitt beschriebenen Beobachtungen von Consigny et
al., die den Adverse-Lift-Effekt bis zum neunfachen der charakteristischen Zeit beob-
achteten.

Chow und van Dam [34] betrachten den schnell ausfahrenden Spoiler mit dem glei-
chen Ansatz im Rahmen einer Validierung. In der ersten Halfte des Ausfahrvorgangs
erzielten sie mit dem k-w SST-Modell eine gute Ubereinstimmung im Zeitverlauf der
Kraft- und Momentenbeiwerte. Die charakteristischen Spitzen wurden jedoch unter-
schétzt und der Einbruch in den Verldufen erfolgte zu friih. Sie fithren diese Diskre-
panzen auf zwei mogliche Ursachen zuriick. Einerseits erfordert die Nutzung {tiber-
lappender Netze einen gewissen Spalt an der Scharnierlinie des Spoilers, da sich die
Geometrien von Spoiler und Profil nicht beriihren diirfen. Die Stromung durch die-

2022-19



8 Instationéres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Stérklappe

sen Spalt fiihrt zu einer unbeabsichtigten Hinterliiftung des Spoilers und somit zu
einem Druckausgleich zwischen Vorder- und Riickseite. Dadurch werden die starken
Unterdriicke beim Ausfahren des Spoilers, die im Experiment beobachtet wurden, in
der Simulation nicht erreicht. Eine weitere Ursache kann in nicht modellierten 3D-
Effekten bestehen.

Ab Anfang der 2000er Jahre wurden zunehmend 3D-Analysen an Querrudern und
Spoilern durchgefiihrt. Im Gegensatz zu den bisherigen Arbeiten verlagerte sich das
Interesse weg von aerodynamischen Detailfragen am Spoiler selbst hin zu dessen Ein-
fluss auf die Gesamtkonfiguration. Hier sind vor allem die Arbeiten von Bartels und
Schuster [35], Fillola et al. [36,[37] und Mertins et al. [38] zu nennen. Sie alle verwen-
den kompressible RANS-Loser auf strukturierten, teilweise tiberlappenden, Netzen
zur Untersuchung der Wirksamkeit von Spoilern und Querrudern. Aus all diesen
Arbeiten geht hervor, dass RANS-Verfahren prinzipiell in der Lage sind, die Druck-
verteilung im Bereich ausgeschlagener Steuerflichen vorherzusagen. Bei Vergleichen
mit Windkanalexperimenten wurde allerdings auch deutlich, dass die Deformation
des Windkanalmodells, insbesondere bei htheren Reynoldszahlen, zwingend in der
Simulation mitbertiicksichtigt werden muss.

Lediglich Jiang et al. [39] konnten mit ihrem 3D-Ansatz bei der Untersuchung der
Wirksamkeit eines Querruders in Abhdngigkeit der Reynoldszahl keine fiir sie befrie-
digenden Ergebnisse erzielen, obwohl sie die Deformation des Fliigels prinzipiell be-
riicksichtigt haben. Dies fiihrt dazu, dass Ablosepunkte am ausgeschlagenen Querru-
der in der Simulation nicht korrekt vorhergesagt wurden und die im Windkanal beob-
achtete Reduktion der Querrudereffektivitit zu gering und zu spat vorhergesagt wur-
de. Sie schlussfolgern daher, dass ,,derzeitige CFD-Verfahren noch nicht den Reifegrad
besitzen, um im Fliigelentwurf eingesetzt zu werden”. Nur vier Jahre spiter, 2004,
schreiben Fillola et al. [36] mit Hinblick auf RANS-Verfahren, dass ,,...immer mehr
numerische Simulationen zur Erzeugung aerodynamischer Daten... " durchgefiihrt
werden.

Hantrais-Gervois et al. [40] nutzten sowohl ein strukturiertes als auch erstmals ein
unstrukturiertes 3D-RANS-Verfahren fiir die Vorhersage der Effektivitit von Spoilern
und Querrudern. Unter Beriicksichtigung der Fliigeldeformation erzielten sie mit bei-
den Verfahren gute Ergebnisse im Vergleich zu Experimenten. Sie zeigten damit, dass
der Einfluss von ausgeschlagenen Steuerflichen, der insbesondere am Spoiler stets
mit Stromungsablosungen verbunden ist, auch mit unstrukturierten Verfahren sehr
gut wiedergegeben werden kann.

Im Unterschied zu allen bislang genannten Arbeiten untersuchte Gand [41] 3D-Effekte
am Spoiler mit einem sog. zonalen Detached-Eddy-Ansatz, basierend auf strukturier-
ten Chimeranetzen. Im Gegensatz zu RANS-Verfahren werden mit diesem Ansatz
Turbulenzstrukturen nicht nur statistisch erfasst, sondern teilweise raumlich und zeit-
lich aufgelost. Er erzielte damit eine deutlich bessere Vorhersage der Druckverteilung
hinter einem ausgeschlagenen Spoiler als unter Verwendung eines RANS-Verfahrens
mit einem Eingleichungsturbulenzmodell. Angaben zu dem Mehraufwand, der mit
diesem hoherwertigen Verfahren einhergeht, macht er allerdings nicht.
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1.2 Motivation und Zielsetzung

Wie die Literaturrecherche gezeigt hat, sind die wesentlichen stromungsphysikali-
schen Effekte am Spoiler inzwischen verstanden. Hierzu haben insbesondere die zahl-
reichen experimentellen Arbeiten beigetragen. Es bestehen allerdings weiterhin Un-
klarheiten dariiber, wann genau beispielsweise die fiir den Spoiler charakteristischen,
transienten aerodynamischen Effekte auftreten. Zudem wurde auch der Einfluss von
Mach- und Reynoldszahl auf das aerodynamische Antwortverhalten eines dynami-
schen Spoilers noch nicht mit Hilfe moderner numerischer Verfahren systematisch
untersucht.

Punktuell wurden die experimentellen Ergebnisse mit Hilfe numerischer Verfahren
nachgerechnet. Fiir die Simulation von Spoilerausfahrvorgangen wurde dabei durch-
weg auf strukturierte 2D-Ansédtze zuriickgegriffen. Im Detail unterscheiden sich die
Ergebnisse dieser numerischen Studien zwar voneinander, generell ldsst sich aber
festhalten, dass mit den damaligen Ansdtzen bestenfalls befriedigende qualitative Er-
gebnisse erzielt wurden. So konnte in keiner der zuvor beschriebenen numerischen
Arbeiten der transiente Verlauf der Beiwerte beim schnell ausfahrenden Spoiler auch
quantitativ gut wiedergegeben werden. Die Einbriiche erfolgten stets zu friih, die Spit-
zenwerte in den Zeitverldufen wurden nicht erreicht und teilweise liefen die Simulati-
onsergebnisse auf deutlich unterschiedliche, stationdre Endwerte hinaus. Es stellt sich
daher grundsétzlich die Frage, ob es unter Verwendung eines RANS-basierten Simu-
lationsansatzes {iberhaupt gelingt, das transiente aerodynamische Verhalten infolge
eines ausgeschlagenen Spoilers richtig zu berechnen.

Das Ziel dieser Arbeit besteht daher darin, systematisch zu untersuchen, inwiefern
RANS/uRANS-Simulationen geeignet sind, die Druckverteilung und das transien-
te Antwortverhalten infolge Spoilerausschlag vorherzusagen. Gleichzeitig sollen die
Grenzen dieses Simulationsansatzes identifiziert werden. Der Fokus liegt hierbei be-
wusst auf dem Einsatz von RANS-Verfahren, da nur mit ihnen eine systematische
Untersuchung von Spoilerausfahrvorgangen mit vertretbarem Rechenaufwand {iber-
haupt erst moglich ist. Dartiber hinaus stellen RANS-Verfahren auch im industriellen
Kontext nach wie vor das Hauptwerkzeug in der numerischen Stromungssimulation
dar. Erkenntnisse aus dieser Arbeit konnen damit unmittelbar auf industriell relevan-
te Fragestellungen tibertragen werden.

Hierzu wurde eine Simulationsstrategie auf Basis des RANS-basierten DLR Stro-
mungslosers TAU erarbeitet, mit der die relevanten stromungsphysikalischen Effekte
an statischen und dynamischen Spoilern untersucht werden kénnen. Obwohl TAU
bereits fiir eine Vielzahl von Anwendungsfillen validiert ist, steht dieser Punkt fiir
Spoileranwendungen bislang aus. Die Verifikation und Validierung von TAU fiir Spoi-
leranwendungen bildet daher einen wesentlichen Aspekt dieser Arbeit. Nach abge-
schlossener Verifikation und Validierung wird in einem zweiten Schritt untersucht,
inwiefern das transiente Antwortverhalten am dynamischen Spoiler von Mach- und
Reynoldszahl sowie weiteren Einflussfaktoren, beispielsweise der Stellrate, abhidngt.
Zugleich werden mit Hilfe der numerischen Studien die Grenzbedingungen unter-
sucht, bei denen der Ubergang vom quasi-stationdren Spoiler zu den transienten Ef-
fekten des schnell ausfahrenden Spoilers erfolgt.
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10 Instationéres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Stérklappe

1.3 Vorgehensweise

Die vorliegende Arbeit gliedert sich in insgesamt sechs Kapitel.

In Kapitel |1 wird eine Einfiithrung unter Verweis auf die bisherige und prognostizierte
Entwicklung des Luftverkehrssektors einerseits, sowie auf die zunehmend strenge-
ren umweltpolitischen Randbedingungen, die an den Verkehrssektor im Allgemeinen
gestellt werden, andererseits gegeben. Daraus ldsst sich unmittelbar der Bedarf fiir
weitere Forschungsaktivititen ableiten, um die Effizienz des Flugzeuges weiter zu
steigern. Der Technologie der Lastabminderung, und somit den Steuerflichen wie
Spoilern, kommt hierbei eine wichtige Rolle zu. Unter Berticksichtigung bisheriger
wissenschaftlicher Arbeiten zur Untersuchung der Aerodynamik von Spoilern, auf-
geteilt in experimentelle und numerische Arbeiten, wird daraus die Motivation und
Zielsetzung fiir die vorliegende Arbeit herausgearbeitet.

In Kapitel 2 wird eine tiefergehende Einfiihrung in Aufgaben und aerodynamisches
Verhalten von Spoilern gegeben. Zudem wird das in dieser Arbeit verwendete nume-
rische Verfahren vorgestellt.

Kapitel 3 behandelt die durchgefiihrten experimentellen Arbeiten, die die Grundlage
fiir die Validierung des Simulationsansatzes bilden. Neben der Vorstellung von Geo-
metrie, der Stromungsbedingungen und Instrumentierung wird mit Hinblick auf die
Validierung insbesondere auf Messunsicherheiten sowie auf die Korrektur der Wind-
kanaldaten eingegangen.

Die Verifikation und Validierung des Simulationsansatzes ist Gegenstand von Kapi-
tel 4. Diese wird zunéchst fiir statische Spoilerausschldge behandelt, bevor im zweiten
Teil des Kapitels auf dynamische Ausfahrvorgiange eingegangen wird. Hierbei wurde
auch die Modellierungstiefe des Simulationsansatzes schrittweise erh6ht, angefangen
von 2D-Voruntersuchungen {iber stationidre 3D-Simulationen hin zu instationédren 3D-
Untersuchungen.

Nach erfolgreicher Verifikation und Validierung werden in Kapitel 5 weitergehende
Simulationen durchgefiihrt, mit der rein numerisch u.a. der Einfluss der Mach- und
Reynoldszahl auf das transiente Antwortverhalten bei Spoilerausfahrvorgangen un-
tersucht wird. Die dabei gewonnenen Erkenntnisse konnen zukiinftig als Grundlage
fiir die Entwicklung effizienterer Lastabminderungssysteme genutzt werden.

Die Arbeit endet mit einer Zusammenfassung und Ausblick in Kapitel 6. Die Schluss-
folgerungen aus dieser Arbeit werden zusammengetragen, es werden Anwendungs-
potentiale vorgestellt und Empfehlungen fiir Nachfolgeaktivitdten zum Thema ,,dy-
namischer Spoiler” gegeben.
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2 Grundlagen

Aus dem vorherigen Kapitel wird deutlich, dass Steuer &chen wie Spoiler zuneh-
mend multifunktional in der Flugsteuerung von modernen Verkehrs ugzeugen ein-
gesetzt werden. Im vorliegenden Kapitel werden nun die Grundlagen fur das weitere
Verstandnis dieser Arbeit vorgestellt, beginnend mit den Aufgaben von Spoilern so-
wie den Grundzigen ihres aerodynamischen Verhaltens. Anschliel3end wird der in
dieser Arbeit genutzte Simulationsansatz vorgestellt.

2.1 Aufgaben und aerodynamisches Verhalten von Spoi-
lern

Als Spoiler oder Storklappe werden Steuer achen bezeichnet, die sich auf der Ober-
seite des Flugels, unmittelbar stromauf der Hinterkantenklappen, be nden ( Abb. 2.1).
Je nach Grol3e des Transport ugzeuges verteilen sich hierbei bis zu acht einzelne, se-
parat angesteuerte Spoiler entlang des Flugels. Werden sie wahrend des Fluges aus-
gefahren, so wird in diesem Bereich des Fllgels eine kontrollierte Stromungsablésung
erzeugt, die Stromung also bewusst ,gestort“. Dadurch wird der Auftrieb  verringert
und der Widerstand erhoht Dieses Verhalten macht man sich in mehreren Flugphasen
zu Nutze. Die wichtigste Aufgabe von Spoilern besteht darin, als ,Luftbremsen 1“ die
Geschwindigkeit des Flugzeuges im An ug bei Bedarf zu verringern bzw. bei gleich-
bleibender Fluggeschwindigkeit die Sinkgeschwindigkeit zu erhéhen. Ausschlagge-
bend fir die Grol3e der insgesamt zur Verfigung stehenden Spoiler &che an einem
Verkehrs ugzeug ist dabei die Anforderung, dass das Flugzeug innerhalb kirzester
Zeit in der Lage sein muss, einen sog. Notabstieg von seiner Reise ughdhe durchzu-
fuhren. Bei diesem Mandver erreicht das Flugzeug die maximale, im operationellen
Betrieb zulassige Fluggeschwindigkeit und die Spoiler, die hierbei symmetrisch auf
beiden Seiten des Flugels und maximal ausgefahren werden, sorgen dafir, dass eine
maoglichst grol3e Sinkgeschwindigkeit erreicht wird.

Eine weitere klassische Aufgabe von Spoilern besteht darin, durch einseitigen Aus-
schlag die Rollbewegung des Flugzeuges zu unterstiitzen?. Dariiber hinaus werden
sie bei der Landung, unmittelbar nach dem Aufsetzen des Hauptfahrwerks, symme-
trisch ausgeschlagen, um das Gewicht des Flugzeuges méglichst schnell vom Flugel
auf das Fahrwerk zu Ubertragen 3. Erst dann kann das Flugzeug ef zient mit Hilfe
seiner Radbremsen abgebremst werden kann.

1Englischer Fachausdruck: Speedbrakes
2Englischer Fachausdruck: Rollspoiler
3Englischer Fachausdruck: Groundspoiler
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12 Instationdres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Storklappe

Abbildung 2.1: Priméar- und Sekundéarsteuer &chen am DLR-Forschungs ugzeug
ATRA.

Neben diesen klassischen Aufgaben Ubernehmen Querruder und Spoiler bei moder-
nen Transport ugzeugen seit Einfihrung der ,Active Control Technology” (ACT)

in den 197Cr Jahren zunehmend multifunktionale Aufgaben. Unter diesem Begriff
versteht man Technologien zum aktiven, mit Hilfe moderner Flugsteuerungssyste-
me vollstdndig automatisierten Einsatz von Steuer achen im Flug als Reaktion des
Flugzeuges auf Einwirkungen von auf3en. Erste erfolgreiche Anwendung fand die-
se Technologie bei dem Militartransporter Lockheed C- 5A Galaxy, bei dem mit Hilfe
von symmetrischen Querruderausschlagen das Wurzelbiegemoment im Flug infolge
Manovern oder Boen reduziert und somit das Ermiudungsverhalten des Fligels posi-
tiv beein usst werden konnte [ 42]. Im zivilen Bereich kamen vergleichbare Systeme
erstmals bei der Lockheed L-1011 zum Einsatz [43]. Bei diesem Flugzeug wurden
auch erstmals Spoiler fur eine ACT-Funktion namens ,Direct Lift Control* einge-
setzt. Hierbei wurden die inneren vier Spoiler im Landean ug auf 9  vorausgefahren.
Durch schnelles Ein- bzw. Ausfahren aus dieser Position konnte der Auftrieb des
Flugzeuges schnell und ohne grof3e Nickmomentenanderungen erhdht bzw. verrin-
gert werden, was sich bei der Einhaltung des Gleitpfades positiv bemerkbar machte.

Basierend auf diesen Entwicklungen tibernehmen Spoiler heutzutage neben den be-
reits genannten eine Vielzahl weiterer Aufgaben. Dadurch, dass sie sich tber ca. 60%—
65% der Halbspannweite eines Flligels erstrecken, lasst sich durch sie die spannwei-
tige Lastverteilung eines Flugels ef zient beein ussen. Zudem bieten sie in der Regel
hohere Stellgeschwindigkeiten als Querruder und sind bei transsonischen Flugge-
schwindigkeiten weniger anfallig fur aeroelastische Probleme. Aus diesen Grinden
werden sie inzwischen auch zur Mandver- und Boenlastabminderung (MLA/GLA),
zur Beein ussung des Flatter- und Ermidungsverhaltens des Flugels sowie zur Erho-
hung des Passagierkomforts bei Turbulenzen eingesetzt [10].

Heutzutage bietet jedes moderne Verkehrs ugzeug intelligente Flugsteuerungssys-
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2. Grundlagen 13

teme, die zum Beispiel mit Hilfe der Spoiler Lasten abmindern, die durch diverse
Flugmandver oder durch Boen auf die Zelle einwirken. Obwohl diese Systeme ger-
ne in einem Atemzug genannt werden, gibt es Unterschiede, die im Folgenden kurz
beleuchtet werden.

2.1.1 Spoiler zur Manéver- und Bdenlastabminderung

Bei der MLA wird der Angriffspunkt der resultierenden Luftkraft am Fligel nach in-
nen verschoben, wodurch sich die Belastung an Teilen des Flugels reduziert, an ande-
ren allerdings erhoht. Letzteres ist zwingend erforderlich, da der Betrag der angrei-
fenden Kraft erhalten werden muss, um bestimmte Flugmandver in einer gewissen
Zeit ausfiuihren zu kénnen. In diesem Fall erfolgt also lediglich eine Umverteilung der
Lasten, mit dem Ziel, das Biegemoment an der Fligelwurzel zu reduzieren. Letzteres
ist meist dimensionierend fur die Auslegung der Flugelstruktur. Die Steuer achen,

in der Regel Querruder bzw. Querruder in Kombination mit den auf3eren Spoilern,
werden hierbei relativ langsam bewegt.

Beim GLA-System werden die Steuer achen dagegen deutlich schneller ausgefahren,
um die inkrementellen Lasten aufgrund einer plotzlich auftretenden Boe moglichst
schnell abzumindern. Im Gegensatz zur MLA werden dabei die Gesamtkréfte, die auf
den Fligel einwirken, reduziert. Aufgrund ihrer hohen Stellgeschwindigkeit kommen
dazu bevorzugt Spoiler zum Einsatz. Diese sind allerdings nur dann wirksam, wenn
das Flugzeug auf eine Vertikalb6e von unten trifft. Die inkrementellen Béenlasten
addieren sich in diesem Fall zu den aerodynamischen Kréaften wahrend des Flugs,
wodurch sich der Auftrieb kurzzeitig erhoht und die Belastung auf den Fligel ins-
gesamt zunimmt. Mit der Hilfe von Spoilern kénnen diese Lasten wieder reduziert
werden, s. Abb. 2.2. Im umgekehrten Fall, einer Vertikalbde von oben, reduzieren die
Boenlasten die Auftriebskraft am Fligel. Um weiterhin einen unbeschleunigten Flug
zu gewahrleisten, miusste dieser Auftriebsverlust sehr schnell durch die Erzeugung
von zusatzlichem Auftrieb kompensiert werden. Hierzu sind Spoiler bislang nicht
in der Lage. Nach Honlinger et al. [ 10] reduziert das beim Airbus A 320 eingesetz-
te GLA-System* die Lasten an Fligel und Seitenleitwerk, erhéht sie allerdings am
Hohenleitwerk. Dartiber hinaus muss bericksichtigt werden, dass ein Ubermafiger
Einsatz dieses Systems zur Ermidung der Spoilerstruktur fihren kann. Um einen
kontinuierlichen Einsatz zu vermeiden, missen daher bestimmte Schwellenwerte in
der Vertikalbeschleunigung des Flugzeuges, in der Regel 0,39, tberschritten werden,
bevor das System aktiv wird. Flaig [ 44] quanti ziert das Potential, das sich mit diesen
Funktionen ausschoépfen lasst. So gelang es Airbus bei der A380, das Wurzelbiegemo-
ment durch kombinierten Einsatz von MLA und GLA um  20% zu verringern.

Neben diesen beiden Hauptaufgaben werden Lastabminderungssysteme auch dazu
benutzt, die Ermudungseigenschaften des Flugzeuges oder die elastischen Eigen-
schaften der Flugzeugstruktur positiv zu beein ussen. So gibt Lelaie [ 45] einen Uber-
blick dartber, wie beispielsweise das dreigeteilte Querruder des Airbus A 380 intel-
ligent ausgeschlagen wird, um das Antwortverhalten der Fllgelstruktur gezielt zu
beein ussen. Letzten Endes tragen diese Systeme auch dazu bei, den Passagierkom-
fort beim Auftreten von Turbulenzen zu erhdhen.

4Dieses System wird beim A320als LAF (Load Alleviation F unction) bezeichnet.
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14 Instationdres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Storklappe

Abbildung 2.2: Wirksamkeit des Spoilers in Abhangigkeit des Boentyps.

2.1.2 Aerodynamisches Verhalten eines Spoilers

Wie bereits in Kapitel 1.1.1 beschrieben, gelten Untersuchungen von Fage und Johan-
sen an einer angestellten ebenen Platte aus dem Jahrd 927 als Auftakt von Untersu-
chungen zum aerodynamischen Verhalten von Spoilern. Aufgrund der Tatsache, dass
ein ausgefahrener Spoiler unabhangig von seinem Stellwinkel stromab immer eine
Stromungsablésung induziert, ist sein generelles aerodynamisches Verhalten durch
Nichtlinearitaten und Totzeiten gekennzeichnet. Diese kommen dadurch zustande,
dass die AulRenstromung zunachst von der lokalen Beein ussung durch den aus-
fahrenden Spoiler unbeein usst bleibt, da die Stromung im Bereich der Hinterkante
zunéachst weiterhin anliegend bleibt. Fir einen Spoiler mit einer relativen Tiefe von
15% zur lokalen Flugeltiefe, dessen Scharnierlinie sich bei x/ | = 75% be ndet, ist
dies bis zu Stellwinkeln im Bereich von 5 —8 typischerweise der Fall. Erst bei Uber-
schreiten dieses Stellwinkels ist die Stromung hinter dem Spoiler vollstandig abgelost
und die von Spoilerhinterkante und Fllgelunterseite abgehenden Scherschichten be-
ginnen, miteinander zu interagieren. Diese Effekte sind umso starker ausgepragt, je
weiter stromauf sich die Scharnierlinie des Spoilers be ndet, da die Ausbreitung der
Storung bis zur Hinterkante eine langere Zeit ben6tigt und sogar grol3ere Stellwinkel
erreicht werden kénnen, bevor die Stromung hinter dem Spoiler komplett abldst. Vor
dem Spoiler, im Bereich seiner Scharnierlinie, entsteht mit zunehmendem Stellwinkel
zusatzlich eine druckinduzierte Abloseblase.

Neben den genannten Nichtlinearitaten und Totzeiten kbnnen weitere instationare Ef-

fekte bei schnellen Spoilerausfahrvorgangen auftreten, die sich beispielsweise in kurz-
zeitigen Auftriebs erhéhungeriiu3ern. Da diese Effekte fir den Einsatz von Spoilern in
Flugsteuerungssystemen unerwinscht sind, werden sie im Englischen als ,Adverse
Effects” bezeichnet. In Abb. 2.3 ist hierzu schematisch der transiente Auftriebsver-
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2. Grundlagen 15

Abbildung 2.3: Transienter Auftriebsverlauf infolge Spoilerausschlag.

lauf wahrend eines Spoilerausfahrvorgangs dargestellt. Der dargestellte Verlauf eines
.Klassischen“ Spoilers stellt einen typischen Stellvorgang dar, wie er sich mit heut-
zutage an Verkehrs ugzeugen Ublichen Stellgeschwindigkeiten von ca. 40 s ! ein-
stellen wiirde. Es treten keine Uberschwinger auf, allerdings weist der Spoiler eine
Totzeit auf bis er seine beabsichtigte Wirkung entfaltet. Erh6ht man nun die Stellge-
schwindigkeit des Spoilers weiter, so treten ab Uberschreiten einer kritischen Stellge-
schwindigkeit (bzw. Unterschreiten einer kritischen Stellzeit) instationare Effekte in
Form von kurzzeitigen Uber- und Unterschwingern im Auftriebsverlauf auf. Dieser
Verlauf wird exemplarisch durch die rote Linie dargestellt.

Mabey [22] flhrte ein Kriterium auf Basis einer dimensionslosen Stellzeit t ., ein, die
sich nach GlI. (2.1) aus der dimensionsbehafteten Stellzeit tg, der Anstrémgeschwin-
digkeit uy und der Bezugstiefe | berechnet. Erfillt ein Stellvorgang Gl. ( 2.2), ist also
innerhalb der funffachen dimensionslosen Stellzeit abgeschlossen, dann treten die ge-
nannten Uberschwinger im Auftriebsverlauf auf. In spater durchgefiihrten Arbeiten

von Consigny et al. [ 23] und Kalligas [ 24] wurden diese Effekte sogar bis zu t ., = 9
beobachtet.
Uy
tsten = Tsten - (2.1
tstell S (2-2)

Ubertragt man das Kriterium nach Gl. ( 2.2) nun auf reale Verkehrs ugzeuge, bei-

spielsweise in der Grol3enordnung eines Airbus A 320 mit einer max. Stellgeschwin-
digkeit des Spoilers von 40 s 1, dann bedeutet dies, dass der Spoiler in langsamen
Flugphasen, beispielsweise im An ug bei May = 0,2, lediglich ca. dreimal schneller
ausfahren miusste, bevor mit dem Auftreten dieser instationaren Effekte zu rechnen

ist. Im Reise ug bei May = 0,78 ware dagegen eine ca50-fach héhere Stellgeschwin-
digkeit als heutzutage erforderlich.

Neben diesen grundsatzlichen, stromungsphysikalischen Vorgangen kann es bei sehr
hohen Anstrommachzahlen jenseits von 85% der Schallgeschwindigkeit zu einer Um-
kehr der Spoilerwirkung, im Englischen als ,Spoiler Reversal* bezeichnet, kommen.
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16 Instationdres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Storklappe

Bei geringen Anstellwinkeln fiihrt ein Ausschlag des Spoilers hierbei dazu, dass der
StoR auf der Oberseite einer Trag &che nach vorne verschoben wird, wodurch sich
ein Auftriebsverlust einstellt. Wird derselbe Ausschlag bei einem um wenige Grad
erhdhten Anstellwinkel durchgefiihrt, so wandert der Stol3 statt dessen nach hinten,
wodurch sich der Auftrieb erhoht.

Letztendlich wird das aerodynamische Verhalten eines Spoilers auch mal3geblich von
seiner Geometrie bestimmt, wie beispielsweise umfangreiche Studien von Wentz et
al. [19], zeigen. Demnach nimmt die Effektivitat des Spoilers nahezu linear mit sei-
nem Seitenverhaltnis zu. Zudem stellte sich heraus, dass insbesondere eine grol3e-
re Spalthbhe an der Scharnierlinie des Spoilers, eine porése Spoiler &che oder eine
veranderte Hinterkantengeometrie den Druckausgleich zwischen Spoilervorder- und
-riickseite begunstigen. Dadurch lassen sich beispielsweise die Totzeiten reduzieren.
Dieser Vorteil wird allerdings damit erkauft, dass im Gegenzug die Effektivitat des
Spoilers reduziert wird.

2.2 Simulationsansatz

Die Bewegung eines Fluids wird durch die Navier-Stokes-Gleichungen [ 46] beschrie-
ben. Sie beruhen auf einer Bilanzierung der Erhaltungsgrof3en Masse, Impuls und
Energie und gelten unter der Annahme, dass das Fluid als Kontinuum betrachtet
werden kann und dass es sich um ein Newtonsches Fluid handelt, was fur Luft in der
Atmosphéare zutreffend ist. Die Navier-Stokes-Gleichungen gelten allgemein fir ein
instationares, reibungsbehaftetes und kompressibles Fluid. Da es sich um nichtlinea-
re, partielle Differentialgleichungen handelt, kdnnen sie lediglich fur einfache Stro-
mungsprobleme, beispielsweise laminare Stromungen, direkt gelést werden. Dagegen
gelingt die direkte Berechnung turbulenter Strémungen auch mit heutigen Hochleis-
tungsrechnern nur bei sehr kleinen Reynoldszahlen. In allen anderen Fallen, insbe-
sondere bei hohen Reynoldszahlen, wie sie bei der Umstromung von Flugzeugen
auftreten, kann der Ein uss der Turbulenz auf die Stromung nicht direkt berechnet
werden. Eine Modellierung der Turbulenzeffekte ist daher erforderlich.

Die gebrauchlichste Modellierung basiert auf einem Ansatz von Reynolds [ 47]. Da-
nach werden die turbulenten Schwankungsbewegungen zeitlich gemittelt, d. h. jede
StromungsgroRe wird aufgeteilt in einen zeitlich unveranderlichen Mittelwert und
einen zeitabh&ngigen Schwankungsanteil. Die Berucksichtigung dieses Modellierungs-
ansatzes fuhrt auf die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen [ 48]. Diese
unterscheiden sich von den allgemeinen Navier-Stokes-Gleichungen durch zwei zu-
satzliche Terme, den Reynoldsspannungstensor und den turbulenten Warmestrom-
vektor, die zur SchlieBung des Gleichungssystems ebenfalls modelliert werden mus-
sen. Dies erfolgt mit Hilfe von Turbulenzmodellen, die den erforderlichen Zusammen-
hang zwischen der Hauptstrémung und den turbulenten Schwankungsbewegungen
herstellen.

Turbulenzmodelle lassen sich grundsatzlich in zwei Familien unterteilen. Eine Viel-

zahl von Turbulenzmodellen beruht dabei auf dem Ansatz von Boussinesq, wonach
die Komponenten des Reynoldsspannungstensors indirekt Gber eine Hilfsgréi3e, die
sog. turbulente Wirbelviskositat, berechnet werden. Diese Modelle werden daher auch
als Wirbelviskositatsmodelle (WVM) bezeichnet. Je nachdem, durch wie viele Trans-
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2. Grundlagen 17

portgleichungen die turbulente Wirbelviskositat berechnet wird, werden weiterhin
Null-, Ein- und Mehrgleichungsmodelle unterschieden. Zur numerischen Simulati-
on der Aerodynamik von Flugzeugen kommen heutzutage tberwiegend Ein- und
Zweigleichungsmodelle zum Einsatz. Sie zeichnen sich durch Robustheit, gutes Kon-
vergenzverhalten und ausreichende Genauigkeit in Fallen aus, in denen keine oder
nur kleinere Ablésungen zu erwarten sind.

Im Gegensatz zu den WVM berechnen Reynoldsspannungsmodelle (RSM) die Kom-
ponenten des Reynoldsspannungstensors direkt. Da hierbei allerdings sechs Trans-
portgleichungen und eine weitere Gleichung zur SchlieBung des Systems berechnet
werden mussen, ist der numerische Aufwand deutlich héher. Daflr bieten sie den
Vorteil, dass sie bei nicht-isotroper Turbulenz, starken Stromlinienkrimmungsein Us-
sen und grolReren Ablosegebieten vom Ansatz her besser geeignet sind als WVM. Da
die numerische Stabilitdt der RSM in den letzten Jahren deutlich verbessert werden
konnte, kommen sie zunehmend dann zum Einsatz, wenn mit dem Auftreten von
Ablésegebieten zu rechnen ist.

2.2.1 Losen der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen

In der vorliegenden Arbeit wurden die drei-dimensionalen, kompressiblen und zeit-
genauen Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen mit dem hybriden, unstruk-
turierten DLR Stromungsloser TAU [ 49-52] gel6st. TAU wurde vom DLR Institut fr
Aerodynamik und Stromungstechnik in Zusammenarbeit mit Industrie und Univer-
sitdten entwickelt und basiert auf einem Finite-Volumen-Verfahren zweiter Ordnung.
Die Berechnung kann dabei auf strukturierten als auch hybriden, unstrukturierten
Netzen erfolgen. Hierzu wird das Rechengebiet um einen Korper mit unterschiedli-
chen Netzelementen aufgeldst, die Ober &che beispielsweise mit Drei- oder Vierecken
und der daran anschlielRende, wandnahe Bereich demzufolge mit Prismen oder Hexa-
edern. Das restliche Volumen wird mit Tetraedern aufgefillt. Das dabei entstandene
Rechennetz wird als Primérnetz bezeichnet. Unter Verwendung einer knotenbasierten
Metrik rechnet TAU nicht auf dem Primarnetz, sondern auf einem daraus abgeleiteten
dualen Netz. Dadurch ist sichergestellt, dass der numerische Lésungsprozess unab-
hangig von den im Primarnetz verwendeten Zelltypen ist.

Die in dieser Arbeit durchgefuhrten Berechnungen nutzten ein zentrales Schema
nach Jameson H3] mit kinstlicher Matrix-Dissipation zur raumlichen Diskretisie-
rung der Grundgleichungen. Die zeitliche Diskretisierung erfolgte mit einem semi-
impliziten Lower-Upper Symmetric-Gauss-Seidel-Ansatz nach Jameson und Turkel
[54], der durch Dwight [ 55 modi ziert und in TAU implementiert wurde.

Die Simulationen mit statischem Spoiler wurden mit einem stationéren, lokalen Zeit-
schrittansatz gerechnet und anschlieBend gemittelt. Die Simulationen am bewegten
Spoiler wurden dagegen mit einem instationaren, dualen Zeitschrittverfahren durch-
gefuhrt. Die instationaren Simulationen wurden dabei jeweils von einer stationaren
Startldsung aus angestartet.

Zur Modellierung der Turbulenz wurden drei Modelle verwendet. Das Eingleichungs-
modell nach Spalart und Allmaras (SA) [ 56] gilt als Standardmodell fur die Simula-
tion der Flugzeugaerodynamik. In der vorliegenden Arbeit wurde eine modi zier-

te, negative Version (SA-neg) dieses Modells [57] verwendet. Diese behebt gegen-
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18 Instationdres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Storklappe

Uber der Originalmodell Probleme, die sich aufgrund mangelnder Netzau 6sung im
Ubergangsbereich von Grenzschicht oder Scherschicht zum Bereich der ungestérten
Anstromung ergeben kdnnen. Das SA-neg Modell ist daher inzwischen das Standard-
Eingleichungsmodell in TAU.

Das Zweigleichungsmodell nach Menter (SST) [58] wurde verwendet, da es gegeniber
dem SA-Modell Vorteile in der Vorhersage von Stromungen mit Druckanstiegen und
moderaten Ablésungen bietet. Das Modell erscheint daher pradestiniert fur die Vor-
hersage der druckinduzierten Ablésungen unmittelbar stromauf eines ausgefahrenen
Spoilers.

Neben diesen beiden Wirbelviskositdtsmodellen wurde das Reynoldsspannungsmo-
dell nach Cecora et al. [59] in der durch Togiti und Eisfeld modi zierten Version [ 60
verwendet. Aufgrund der Komplexitat des Stromungsfeldes vor und hinter einem
ausgefahrenen Spoiler wurde untersucht, inwiefern diese komplexeste Form der Tur-
bulenzmodellierung die Genauigkeit der Vorhersage verbessern kann.

2.2.2 Netzgenerierungsstrategie

Zur Simulation der Aerodynamik von statischen und dynamischen Spoilern werden
in dieser Arbeit zwei Netzgenerierungsstrategien verfolgt. Beim statischen Spoiler
bleibt die rdumliche Position des Spoilers innerhalb der Simulation unverandert. Um
die Netzgenerierung in diesem Fall zu vereinfachen, wird der Spoiler in diesen Fal-
len zunachst mit der Fligelgeometrie verschnitten und um die daraus entstandene
Fligel-Spoiler-Kon guration ein konventionelles, unstrukturiertes Einblock-Netz er-
stellt. Dies ist exemplarisch in Abb. 2.4(a) dargestellt.

(a) Konventionelles Einblocknetz: Spoiler und Fli-  (b) Uberlappendes Netz, bestehend aus Fliigel-
gel sind miteinander verschnitten. netz (schwarz) und Spoilernetz (rot). Beide sind
durch einen Spalt voneinander getrennt.

Abbildung 2.4: Vergleich der Netzgenerierungsansatze am Beispiel eines umd = 30
ausgeschlagenen Spoilers.
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2. Grundlagen 19

Bei dynamischen Simulationen, in denen sich der Spoilerwinkel wahrend der Laufzeit
der Simulation andert, ist diese Vorgehensweise nicht anwendbar, da fir jeden mo-
mentanen Spoilerwinkel ein neues Netz erstellt werden musste. Zudem wuirde der
zeitliche Verlauf der Bewegung bei dieser permanenten Neuvernetzung nicht ohne
Weiteres mit erfasst werden. Aus diesem Grund erfordern die dynamischen Simula-
tionen eine andere Netzgenerierungsstrategie, bei der die Anpassung des Netzes an
die jeweilige Spoilerposition wahrend der Laufzeit erfolgt. In TAU stehen daftr zwei
Ansatze zur Verfigung, die entweder auf einer Deformation des Netzes oder auf der
Verwendung sog. Uberlappender Netze beruhen.

Bei der Netzdeformation werden Netzpunkte in einem Teilbereich des Netzes rdum-
lich verschoben, das Netz in diesem Bereich also deformiert Diese Methode eignet
sich besonders bei solchen Geometriednderungen, bei denen die Netzpunkte relativ
einfach entlang der Bewegungsrichtung verschoben werden kénnen. Hierzu zahlen
beispielsweise Querruderausschlage oder die Anderung des Trimmwinkels eines Ho-
henleitwerks. Fur die Anwendung einer Netzdeformation werden Verschiebungsfel-
der bendtigt, die bei Steuer &chenausschlagen einen Zusammenhang zwischen Dreh-
winkel und Koordinatenanderung eines jeden Punktes auf der Ober ache der sich
drehenden Steuer ache herstellen. Somit kann die neue Position eines jeden Ober-
achenpunktes im Raum in Abhéngigkeit des Drehwinkels bestimmt werden. Um
weiterhin ein gultiges Netz zu erhalten, muss diese Verschiebung auch in das an-
grenzende Volumennetz propagiert werden. Unter Beibehaltung der Konnektivitat
von Volumenzellen zu Ober achenelementen fuhrt dies dazu, dass die Volumenzel-
len gestaucht, gestreckt bzw. geschert werden mussen. Genau darin liegt die Limi-
tierung dieses Ansatzes, da sich eine derartige Deformation einer Zelle im Allgemei-
nen negativ auf die Zellqualitdt und somit die Netzqualitat insgesamt auswirkt. Eine
zunehmende Netzdeformation fuhrt dazu, dass Simulationen aufgrund der immer
schlechter werdenden Netzqualitat nur noch schlecht konvergieren und irgendwann
nicht mehr lauffahig sind. Im Falle des Querruders lassen sich auf diese Art und Wei-
se Ausschlage aus der Neutrallage von bis zu ca. 35 erreichen. Der grol3e Vortell
der Netzdeformation liegt darin, dass keine rdumliche Diskretisierung von Spalten
erfolgt. Dies wirkt sich positiv auf die Gesamtpunktzahl eines Netzes und typischer-
weise auch auf das Konvergenzverhalten der Simulation aus.

Fur die Untersuchung eines dynamischen Spoilers wie in dieser Arbeit eignet sich
dieser Ansatz dagegen nicht, da der betrachtete Stellwinkelbereich von 0 d 50
einerseits zu grol3 fir eine Netzdeformation ist. Zusatzlich wirden die Zellen beim
Ausfahren aus dem eingefahrenen Zustand bzw. beim Einfahren aus dem ausgefah-
renen Zustand Gbermalig stark gestreckt bzw. gestaucht werden mussen. Aus diesen
Grunden basieren die dynamischen Simulationen auf Uberlappenden Netzen bzw.
Chimera-Netzen.

Im Gegensatz zur Netzdeformation werden beim Chimera-Ansatz keine Netzzellen
in ihrer ursprunglichen Form verandert. Eine Limitierung aufgrund abnehmender
Netzqualitat wie bei der Netzdeformation existiert daher nicht. Der Chimera-Ansatz
eignet sich aus diesem Grund hervorragend fur Simulationen, in denen sich Kor-
per Uber grol3ere Distanzen relativ zueinander bewegen. Im Gegensatz zur Netzde-
formation basiert dieser Ansatz auf der Uberlappung separat erstellter Einzelnetze.
Abb. 2.4(b) zeigt exemplarisch einen Ausschnitt aus einem solchen Chimera-Netz, das
aus einem Flugel- und einem Spoilernetz aufgebaut wurde. Zwischen diesen einzel-
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20 Instationdres aerodynamisches Verhalten einer bewegten Storklappe

nen Netzblocken werden wahrend einer Simulation fortlaufend Informationen durch
Interpolation ausgetauscht. Das entsprechende Verfahren hierzu basiert auf einem
sog. Alternating-Digital-Tree-Ansatz und wurde von Madrane et al. [ 61,62 in den
TAU-Code implementiert. Damit diese Interpolation auch bei gréReren Relativbewe-
gungen zuverlassig funktioniert, missen mehrere Bedingungen erflllt sein. So muss
zu jedem Zeitpunkt eine ausreichende Uberlappung zwischen den einzelnen Netz-
blocken bestehen, d. h. es durfen infolge der Relativbewegung keine ,Lécher” in dem
Chimera-Netz auftreten.

(a) Netzlberlappung vor dem Lochschneiden: die (b) Netzliberlappung nachdem Lochschneiden: es
Einzelnetze durchdringen die jeweils andere Geo- be nden sich keine Netzpunkte mehr innerhalb ei-
metrie. ner Geometrie.

Abbildung 2.5: Einuss des Lochschneidealgorithmus an der betrachteten Flugel-
Spoiler-Kon guration.

Zusatzlich mussen sich in der TAU-Implementierung mindestens zwei Zellen mit
idealerweise ahnlicher Zellgroélie Uberlappen. Diese Anforderung geht darauf zurtck,
dass der Chimera-Ansatz, im Gegensatz zur Netzdeformation, aufgrund der durchge-
fihrten Interpolationen mathematisch nicht-konservativ ist. Im Falle ungleicher Zell-
groRen im Uberlappungsbereich reduziert sich dadurch lokal die Genauigkeit des
raumlichen Diskretisierungsverfahrens. Um dem entgegenzuwirken und auch im In-
terpolationsbereich eine rdumliche Diskretisierung zweiter Ordnung zu erreichen, wie
im restlichen Feld auch, missen sich deshalb mindestens zwei Zellen Gberlappen. Be-
sitzen zwei Korper nur einen geringen Abstand zueinander, wie beispielsweise der
Spoiler in Abb. 2.4(b), der lediglich durch einen kleinen Spalt vom Flugel getrennt
ist, so muss dieser Spalt dennoch derart fein aufgelést werden, dass die Mindest-
Uberlappung von zwei Zellen gegeben ist. Dies fuhrt zu sehr kleinen ZellgrofRen im
Spaltbereich. Da die Stromung durch diese kleinen Spalte in der Regel nicht im Mit-
telpunkt der zu untersuchenden stromungsphysikalischen Fragestellung steht, wird
deutlich, dass beim Chimera-Ansatz viele Netzpunkte alleine daflr bendétigt werden,
damit dieser Ansatz Uiberhaupt angewendet werden kann. Verfahrensbedingt liegt aus
diesem Grund die Netzpunktzahl eines Chimera-Netzes, bei dquivalenter raumlicher
Netzau 6sung, deutlich héher als bei einem konventionellen Einblocknetz.

Daneben fuhrt der Chimera-Ansatz unweigerlich dazu, dass sich Volumennetze und
Kdrpergeometrien tUberlappen. Dies ist exemplarisch in Abb. 2.5(a) dargestellt. Um
ein gultiges Netz zu erhalten, mussen alle Netzpunkte, die innerhalb einer Kérper-
geometrie liegen, identi ziert und von der Berechnung ausgeschlossen werden. Die-
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