Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2005
DGLR-2005-043

Buffetlasten an hochmandvrierféahigen Flugzeugen bei Airbrake-Einwirkung
C. Breitsamter, A. Schmid

BUFFETLASTEN AN HOCHMANOVRIERFAHIGEN FLUGZEUGEN BEI
AIRBRAKE-EINWIRKUNG

C. Breitsamter ' und A. Schmid 2
Lehrstuhl fir Aerodynamik, Technische Universitat Minchen
Boltzmannstrasse 15, 85748 Garching

UBERSICHT

Fir eine Delta-Canard-Konfiguration werden die bei
stromauf des zentralen Seitenleitwerks ausgefahrener
Luftoremse (,Airbrake”) vorherrschenden turbulenten
Stromungsfelder sowie die dadurch am Seitenleitwerk
induzierten instationaren Dricke analysiert. Den im
Niedergeschwindigkeitsbereich (Re, = 1 x 106) vorge-
nommenen Untersuchungen liegen zwei Airbrake-
Stellungen mit nag = 45° und 60° zugrunde. Die Messun-
gen werden bei symmetrischer Anstromung fir Anstell-
winkel im Bereich von o = 0° bis a = 30° durchgefihrt. Die
Erfassung der zeitabhangigen Geschwindigkeiten erfolgt
im Stromungsfeld zwischen Airbrake und Seiten-leitwerk
mittels einer hoch entwickelten Hitzdraht-anemometrie
unter  Verwendung von  Mehrdrahtsonden. Die
Druckfluktuationen am Seitenleitwerk resultieren aus den
Signalen von neun instationdren Drucksensoren je
Leitwerksseite, die an gegenilberliegenden Orten positio-
niert sind. Die Strémungsfeldmessungen zeigen im
unmittelbaren Nachlauf der Airbrake charakteristische
turbulente Strukturen, die aus den sich an den
Airbrakeseiten— und —oberkante ablésenden Scherschich-
ten mit nachfolgender Wirbelbildung resultieren. Die
Turbulenzintensitaten verringern sich stromab, wobei zu
héheren Anstellwinkeln hin, infolge der Verdrangungs-
wirkung von Flugel- und Canardwirbel, zunehmend eine
Konzentration des hochturbulenten Gebiets am Ort des
Seitenleitwerks erfolgt. Frequenzspezifische Konzentra-
tionen kinetischer Turbulenzenergie sind den Ablése-
phanomenen an der Airbrake zuzurechnen. Im hohen
Anstellwinkelbereich Uberlagert sich zudem die mit dem
Aufplatzen der Fliigelwirbel verbundene Instationaritat, die
am Seitenleitwerk ebenfalls charakteristische, engbandige
Luftkraftschwankungen hervorruft.

1. EINLEITUNG

Die Flugenveloppe hochmanévrierfahiger Flugzeuge wird
typischerweise durch dynamische aeroelastische Phano-
mene wie Schittelerscheinungen (,Buffeting®), Brummen
(,Buzz®) und Flattern begrenzt [1-3]. Tragfligel bzw. Flu-
gelkomponenten kleiner Streckung und maRiger bis hoher
Vorderkantenpfeilung, wie sie typischerweise bei derarti-
gen Flugzeugtypen Verwendung finden, erzeugen schon
bei maRigen Anstellwinkeln ein Stromungsfeld mit geord-
neten Vorderkantenwirbeln [4], [5]. Die Bildung von
Vorderkantenwirbeln ist einerseits gewollt, da gegeniiber
rein anliegender Stromung ein deutlicher Auftriebsgewinn
sowie eine Erhdhung des nutzbaren Anstellwinkelbereichs
zur Steigerung der Mandverfahigkeit erzielt wird [6].
Andererseits kommt es bei héheren Anstellwinkeln auf-
grund des steigenden adversen Druckgradienten zu einer
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Strukturverdnderung im Wirbelkern, dem Wirbelauf-
platzen [6-8]. Dies aufRert sich in einer abrupten
Erweiterung des Wirbelkernquerschnitts verbunden mit
einer stromab des Aufplatzpunktes hochturbulenten Stro-
mung [6]. Eine dabei vorherrschende spiralférmige
Instabilitdt bewirkt starke engbandige Geschwindigkeits-
und Druckfluktuationen [6, 9-11]. Diese frequenzspezi-
fischen Fluktuationen kénnen direkt oder durch Induktion
zu Schittelerscheinungen an Flugzeug- bzw. Struktur-
komponenten fiihren, vgl. Bild 1. Die dadurch beispiels-
weise am Seitenleitwerk hervorgerufenen instationaren
Luftkrafte flihren typischerweise zu einer Strukturanre-
gung in den Moden der ersten Biegung und/oder Torsion
[2]. Je nach Anregungsintensitat kann dies eine Begren-
zung der Flugenveloppe fiir den Bereich hoher Anstell-
winkel zur Folge haben. Umfangreiche Untersuchungen
widmen sich diesem Problembereich bis hin zu MaR-
nahmen der aktiven Vibrationskontrolle [12—14].
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BILD 1. Phanomenologie beim wirbelinduzierten

Seitenleitwerksschiitteln.

Neben der instationdren Strdmung infolge grofRskaliger,
aufgeplatzter Vorderkantenwirbel sind aber auch turbu-
lente Nachlaufe von Spoilern oder Luftbremsen (,Air-
brakes®) als ErregergréBen von Schittelerscheinungen zu
untersuchen. Diese kénnen ebenfalls hohe struktur-
dynamische Belastungen an den im Nachlauf befindlichen
Komponenten hervorrufen, insbesondere bei einer zen-
tralen, stromauf des Seitenleitwerks angeordneten Air-
brake. Ein Zusammenwirken der genannten Effekte kann
sich in Spitzenbelastungen auRern. Turbulente Nachlaufe
stumpfer Korper sind schon seit langem Gegenstand
intensiver Forschungsarbeiten [15-18].
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Die vorliegende Untersuchung zielt daher auf die
Bestimmung der instationdren Geschwindigkeiten und
Leitwerksdriicke bei ausgefahrener Airbrake ab, sowie auf
die Frequenzverteilung der Fluktuationen im Hinblick auf
dominierende bzw. charakteristische Frequenzen. Die
Umstromung der halbzylindrischen Airbakekontur mit ihren
seitlichen und oberen Abreilkanten lasst mehr oder
weniger starke periodische Fluktuationen erwarten [15],
vgl. Bild 2. Die wesentlichen Untersuchungsparameter
stellen der Winkel des Airbrakeausschlags und der
Anstellwinkel dar.

N — Struktur-
Selten- schwingungen:
leltwerk 1. Biegung

1. Torsion

Alrbrake A

Wirbelablésung /
turbulenter Nachlauf

P

(o]

BILD 2. Phanomenologie bei Seitenleitwerksschiitteln

durch Nachlaufe stumpfer Kérper.

2. MESSTECHNIK UND MESSPROGRAMM
2.1. Modell und Anlagen

2.1.1. Delta-Canard-Konfiguration

Den Untersuchungen liegt ein detailgetreues Modell einer
hochmandvrierfahigen Konfiguration vom Delta-Canard-
Typ zugrunde, das als Vollstahimodell im MaRstab 1:15
ausgefihrt ist [6,13]. Die Hauptkomponenten des Modells
bestehen aus Frontkegel, Vorderrumpf mit Canopy und
motorisch verstellbaren Canards (Entenleitwerk), Mittel-
rumpf mit Triebwerkseinlauf, Durchflusskanalen, Fligel-
tragerplatte mit Deltafliigel sowie Hinterrumpf mit Seiten-
leitwerk und Schubdiisenteil. Geometrie und Kenngréfien
des Windkanalmodells sind Bild 3a zu entnehmen.

2.1.2. Airbrake

Die im hinteren Cockpitbereich angeordnete Airbrake weist
bezogen auf die Halbspannweite s eine Lange von 0.36
und eine Breite von 0.14 auf. Das Airbrakemodell mit
nachgebildetem Aktuator ist in den beiden Fotos aus Bild
3b,c veranschaulicht. Infolge der vorgegebenen Abreil3-
kanten an der Airbrake ist zu erwarten, dass direkte
Grenzschichteffekte keine wesentliche Rolle spielen.

Die untersuchten Airbrakestellungen umfassen Aus-
schlagwinkel von nag = 45° und nag = 60°.
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2.1.3. Windkanal und Modelleinbau

Die Versuche wurden im Modellwindkanal B des
Lehrstuhls fir Aerodynamik der Technischen Universitat
Munchen am Standort Garching durchgefiihrt. Es handelt

2s = 0.740 m, oy = 50° Index:

I, = 0.360m, pw = 45° W: Fllgel

Ay = 2.45, w = 0.14 C: Canard

Ar = 1.38, o = 54° F: Seitenleitwerk

Heckstiel-
adapter

c) Einbau des Modells in die Messstrecke

BILD 3. Delta-Canard-Konfiguration.
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sich hierbei um einen Windkanal Goéttinger Bauart mit
offener Messstrecke. Betriebsdaten und KenngréRen sind
in Tabelle 1 zusammengefasst.

Windkanal B

Betriebsdaten

Kontraktion der Diise 5:1
Messstrecke 1.20mx 1.55m x 2.80 m
(HxBxL)

Max. Geblaseleistung 130 kW

Max. Geschwindigkeit 60 m/s

Stromungsqualitat

Turbulenzgrad Tu,=Tu, =Tu,<0.4%
Aa. = AB <0.5°

Ap/q., < 0.5%

Strahlrichtung

Konstanz des Drucks
auf der Kanalachse
Zeitliche Konstanz der

U,<20m/s: AU,<0.15m/s

Geschwindigkeit U, > 20 m/s: AU,<0.0067 U,
Ortliche Konstanz der | U, <20 m/s: A U,,< 0.15 m/s
Geschwindigkeit U, >20m/s: AU,<0.0067 U,

Reynoldszahl (10% Versperrung) ‘ 1.82 x 10°

TAB 1. Betriebsdaten und stromungstechnische Kenn-
gréRen des Windkanals B des Lehrstuhls fiir
Aerodynamik der TU Miinchen.

Zum Einbau des Modells in die Messstrecke des Wind-
kanals dient ein 3-Achsen-Modellsupport, val. Bild 3c. Der
Anstellwinkel kann rechnergesteuert im Bereich von —10°
< a < +30° variiert werden. Schiebewinkel § und Roll-
winkel y lassen sich jeweils digital von 0° bis 360° ein-
stellen. Die Positioniergenauigkeit betragt in allen Achs-
richtungen 0.05°. Die Modellanbindung an den Heckstiel
des Modellsupports erfolgt Uber einen Stieladapter. Bei
Maximalanstellung betragt die Modellversperrung ca. 6%.

2.1.4.

Zur Erfassung der instationaren Oberflachendriicke ist das
Seitenleitwerk mit 18 piezoresistiven Drucksensoren be-
stlckt, d.h. es sind 9 Aufnehmer je Leitwerksseite an
gegenuberliegenden Positionen angebracht. Die Span-
nungssignale der Sensoren werden verstarkt, tiefpass-
gefiltert und zeitgleich mit einem 14-bit A/D-Wandler
aufgezeichnet, wobei eine Drucksignalauflésung von ca. 2
Pa erreicht wird.

Instrumentierung und Messparameter

Ayls = Az]s =

0.013 + 0.027
\ — —————————
BILD 4. Messebenen und Messpunktgitter bei den

Stréomungsfelduntersuchungen.
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Zur Durchfiihrung der Stréomungsfeldmessungen dient
eine 3-Komponenten Traversieranlage. Die zeitabhangi-
gen Geschwindigkeiten werden im Nachlauf der Airbrake
in 4 Querstrdomungsebenen mittels einer Dualfihler-
Hitzdrahtsonde erfasst, vgl. Bild 3c. Auf die Halbspann-
weite bezogene Messpunktabstande von 0.013 im Innen-
und 0.027 im AufRenbereich ergeben eine hinreichende
raumliche Auflésung, vgl. Bild 4.

Die Messungen wurden bei einer Anstromgeschwindigkeit
von U. = 40 m/s vorgenommen, was einer mit der
Bezugsfliigeltiefe Iu gebildeten Reynoldszahl von ca. 1
Million entspricht. An Tragfligel und Canard herrschen
damit turbulente Grenzschichten vor [6]. Die Strémungs-
feldmessungen erfolgten fiir Anstellwinkel von o« = 0°,
15° und 20°, wahrend die Leitwerksdriicke im Anstell-
winkelbereich von o = 0° bis 30° mit einer Schrittweite
von Aa = 1° aufgezeichnet wurden.

Die Signalaufnahmeparameter resultieren aus Vorunter-
suchungen zum Spektralinhalt sowie den Kriterien zur
Ermittlung statistischer Fehler. Ausgehend davon wird die
Abtastrate pro Kanal bei der Hitzdrahtmessung zu 3000
Hz und bei der Druckmessung zu 2000 Hz festgelegt, bei
einer Tiefpal¥filterung von 1000 Hz bzw. 256 Hz und
Mittelungszeiten je Messpunkt von 6.4 s bzw. 30 s.

3. ERGEBNISSE UND ANALYSEN

3.1.

Die Delta-Canard-Konfiguration ist bereits bei maRigen
Anstellwinkeln an Fligel und Canard durch ein System
von Vorderkanten- und Randwirbeln gepragt. Die in Bild 5
fur einen Anstellwinkel von o = 15° in zwei Querstro-
mungsebenen Ulber dem Fliigel dargestellten Geschwin-
digkeitsvektoren veranschaulichen generell den sich am
Deltafliigel ausbildenden Vorderkantenwirbel. Der Fliigel-
Vorderkantenwirbel platzt fir a = 15° bei ca. 40% der
Fligelwurzeltiefe auf.

Referenzkonfiguration

Das Aufplatzen der Vorderkantenwirbel auRert sich durch
Bereiche erhdhter Turbulenzintensitat. Die Auswirkung fir
den Ort des Seitenleitwerks resultiert aus der Verlage-
rung, Expansion und Interaktion der Vorderkantenwirbel
von Deltafligel und Canard. Mit zunehmendem Anstell-
winkel expandiert der Wirbelkernquerschnitt und die
Wirbelzentren verschieben sich zum Rumpf hin sowie
nach oben.

BILD 5. in den Querstro-

Geschwindigkeitsvektoren
mungsebenen bei x/c, = 0.4 und 1.0 und a =
15°; U., = 40 m/s, Reju = 0.97 x 10°.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2005
DGLR-2005-043

Die am Wirbelkernrand gelegenen Zonen hochster Tur-
bulenzintensitat ndhern sich so der Symmetrieebene an,
wodurch am Leitwerk das zunachst geringe Turbulenz-
niveau spurbar ansteigt. Bei weiterer Anstellwinkel-
erhdhung setzt sich der steile Anstieg im Turbulenzniveau
der Symmetrieebene fort, hervorgerufen durch die weitere
Ausdehnung und Verlagerung der Fligel- und Canard-
wirbel.

Das instationare Stréomungsfeld induziert am Seiten-
leitwerk Druckschwankungen, deren Uber die Leitwerks-
flache gemittelten rms-Werte in Bild 6 als Funktion des
Anstellwinkels aufgetragen sind. Entsprechend der
Turbulenzintensitdt des Seitenwinds steigt auch die
Druckschwankungsintensitdt ab o = 20° signifikant an
und erreicht fur den Maximalanstellwinkel von o ~ 30°
einen Wert um 8%. Dieser steile Anstieg ist charakteris-
tisch fur die Anregungsintensitat beim Seitenleitwerks-
Buffeting.

Die Amplitudenspektren der aus den an der Sensor-
position P13 aufgenommen Druckschwankungen sind in
Bild 7 fur steigende Anstellwinkel dargestellt. Ab o ~ 22°
bilden sich mit zunehmenden Anstellwinkel im Frequenz-
bereich von k = 08 + 0.6 (k = f lu / U.) deutliche
Amplitudentiberhéhungen aus, der sog. ,Buffet-Peak".
Dies belegt, dass eine Konzentration der Druckschwan-
kungen in einem engbandigen Frequenzbereich erfolgt,
was eine besonders starke Anregung von Strukturmoden
zur Folge haben kann. Weiterhin ist zu erkennen, dass
sich die Frequenzen der Amplitudenspitzen mit zuneh-
mendem Anstellwinkel zu niedrigeren Werten verschie-
ben.

Diese Frequenzverschiebung kann durch Auftragung der
dominierenden reduzierten Frequenzen Uber dem Anstell-
winkel analysiert werden, vgl. Bild 8. Die engbandigen
Fluktuationen resultieren, wie eingangs bereits erwahnt,
aus einer spiralformigen Instabilitdt im Stromungsfeld der
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Flachengemittelte Druckschwankungsintensi-
tdt c,ms am Seitenleitwerk als Funktion des
Anéstellwinkels o; U. = 40 m/s, Reu = 0.97 x
10°.
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aufgeplatzten Vorderkantenwirbel. Die zugehoérige Wel-
lenlange vergroRert sich bei steigendem Anstellwinkel
infolge des expandierenden Wirbelkernquerschnitts, so
dass die Frequenz abnimmt. Die reduzierte Frequenz ist
hier mit der Bezugsfligeltiefe Ipn und der Anstrémge-
schwindigkeit U.. gebildet.

Ein von Anstellwinkel und Konfiguration, d.h. Vorder-
kantenpfeilung, weitgehend unabhéangiger Frequenzpara-
meter erfordert jedoch eine Skalierung mit problemange-
passten Grofen, d.h. zum einen mit der Geschwindig-
keitskomponente normal zur Vorderkante (U. sina) und
zum anderen mit einer charakteristischen Lange fiir den
aufgeplatzten Wirbelkernquerschnitt, die sich ndherungs-
weise aus der Halbspannweite (~ x cotgy) und dem
Scherschichtabstand (~ Sinzoc) ableitet. Eine Skalierung
mit dem Sinus des Anstellwinkels und dem Kotangens der
Vorderkantenpfeilung gruppiert daher die dominierenden
reduzierten Frequenzen in einem Frequenzband um 0.28.
Messungen an anderen Konfigurationen bestatigen die
Gliltigkeit dieses Frequenzparameters [9], [18].

P17

P15
U

i/ £

— / P7 P9/5

Zr ~ P1 P3 PS5 f,r*'

T/ XF

ot

Buffet Peak

020 N / 240
' b” 22.0
s |\ —
o121V 17.5
Co L‘- (S /15,0
oo8{|l" L /
. 10.0
.004 lf K—h—v«_. / 5.0
0 1 2 3
Reduzierte Frequenz, k
BILD 7. Amplitudenspektren der Druckbeiwertschwan-

kungen am Messort P13 fir o = 0° + 31.2°; U.
=40 m/s, Rejp = 0.97 x 10°.
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3.2,

Nach der Charakterisierung der Strémungsverhaltnisse fir
die Referenzkonfiguration werden nun die Falle mit
ausgefahrener Airbrake behandelt und die sich dem
Referenzfall iberlagernden Phanomene diskutiert.

Airbrake-Konfiguration

3.21.

Einen Uberblick tiber das mittlere Strdmungsfeld im Nach-
lauf der Airbrake geben die Querstrémungsvektoren in der
Ebene kurz hinter der Airbrake und in der Ebene zu
Beginn des Seitenleitwerks, vgl. Bild 9. Es sind
Ergebnisse flir beide Airbrakestellungen, namlich nag =
45° und 60°, und Anstellwinkel von o = 0° und o = 20°
enthalten. Den Geschwindigkeitskomponenten liegt ein
windkanalfestes Koordinatensystem zugrunde. Die zeitlich
gemittelten Geschwindigkeiten veranschaulichen stromauf
erhebliche, zum Totwassergebiet der Airbrake hin gerich-
tete, Querstromungskomponenten. Die Ablésung an der
Airbrake spiegelt sich in den Querstrdmungsebenen in
einem Wirbelpaar wieder, welches auch im Seitenleit-
werksbereich nachweisbar ist. Ferner erkennt man am
linken und rechten unteren Messebenenrand jeweils ein
Wirbelzentrum, welches von der Strémungsablésung an
der Canopy herrihrt. Mit zunehmendem Anstellwinkel
verstarkt sich die Querstrémung und verengt das
Nachlaufgebiet der Airbrake. Als weitere Wirbelstruktur
zeichnet sich nun am unteren Messebenenrand das
Canardwirbelsystem ab.

Mittleres und turbulentes Stromungsfeld

Die instationare Stromung wird anhand der bezogenen
Schwankungsintensitat der Seitenwindkomponente analy-
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siert, vgl. Bild 10 (o = 0°). Die von den Seitenkanten und
der Oberkante der Airbrake ausgehende, abgeldste und
sich aufrollende Scherschicht formt einen hufeisenformi-
gen Bereich erhdhter Turbulenzintensitat, mit einer radia-
len Zone lokaler Turbulenzmaxima. Die hdchsten rms—
Werte betragen hier ca. 16% der Anstromgeschwindig-
keit. Die Zonen grofter Turbulenzintensitat korrespon-
dieren mit den Bereichen der gréten Krimmung in den
radialen Profilen der verzdgerten Axialgeschwindigkeit.
Stromab vereinigen sich durch die nach innen gerichtete
Querstromung die Bander lokaler Turbulenzmaxima, so
dass am Ort des Seitenleitwerks in der Symmetrieebene
hohe Schwankungsintensitaten vorherrschen.

Bei der Airbrakestellung nag = 60° dehnt sich gegenlber
dem Fall nag = 45° aufgrund des grofieren Airbrakeaus-
schlags der Bereich hoher Turbulenzintensitat lateral und
vertikal weiter aus. Das Seitenleitwerk wird daher durch
einen raumlich groéReren Bereich lokaler Turbulenz-
maxima beaufschlagt. Die Turbulenzmaxima weisen
zudem hohere Niveaus auf.

Bild 11 zeigt die Verhaltnisse beim Anstellwinkel o = 15°.
Am unteren Messebenenrand lasst sich nun das Canard-
wirbelsystem ebenfalls durch Zonen erhéhter Turbulenz-
intensitat identifizieren. Das von den Canardwirbeln in-
duzierte Geschwindigkeitsfeld sowie die Interaktion der
Scherschichten filhren dazu, dass sich im Seitenleit-
werksbereich das Gebiet hoher Turbulenzintensitat nach
unten hin ausdehnt. Hinzu kommt, dass die Verdran-
gungswirkung der aufgeplatzten Fligelwirbel, welche mit
steigendem Anstellwinkel radial anwachsen und sich nach
innen und oben verlagern, den Airbrakenachlauf und damit
die Zone hoher Turbulenzintensitat im Seitenleit-
werksbereich einschnirt. Fir die Airbrakestellung nag =
60° erstreckt sich somit die Zone lokaler Turbulenz-
maxima Uber die gesamte Seitenleitwerkshohe.

Beim Anstellwinkel von a = 20° verstarkt sich der Einfluss
des Canardwirbelsystems sowie der Fligelwirbel weiter,
vgl. Bild 12. Zum einen erhoht die mit den Canardwirbeln
verbundene Instationaritat die Seitenwindschwankungen
im unteren Leitwerksbereich. Zum anderen drangt die
anstellwinkelbedingte Expansion und Verlagerung der
Fligelwirbel den hochturbulenten Airbrakenachlauf weiter
zusammen bei gleichzeitiger Erhéhung des Turbulenz-
niveaus.

3.2.2. Druckschwankungen am Seitenleitwerk

Die am Seitenleitwerk induzierten instationaren Lasten
werden in Abhangigkeit des Anstellwinkels wieder durch
die flachengemittelten  Druckschwankungsintensitaten
quantifiziert, vgl. Bild 13. Als Referenz dient der bereits
diskutierte Verlauf ohne Airbrake (vgl. Bild 6). Dem-
gegenuber treten bei den Airbrakestellungen nag = 45° und
nas = 60° infolge der Beaufschlagung durch den
turbulenten Nachlauf deutlich héhere Druckschwankun-
gen auf. Ein groferer Airbrakeausschlag fiihrt erwartungs-
gemall zu einem hoéheren Schwankungsniveau, wobei
zwei Bereiche zu trennen sind. Im Bereich niedriger und
maRiger Anstellwinkel unterscheiden sich die flachen-
gemittelten Druckschwankungen zwischen den Stellungen
nas = 45° und nag = 60° nicht sehr stark und das Niveau
bleibt annahernd konstant. Dies ist auf die Ahnlichkeit des
Stromungsfeldes bei periodischer Wirbelablésung mit
dominierender Querstromung zurtickzufihren.
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BILD 9.  Geschwindigkeitsvektoren in Querstrémungs-
ebenen im Airbrakenachlauf fir oo = 0° und 15°
und nag = 45° und 60° ; U. = 40 m/s, Reu =
0.97 x 10°.
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BILD 10. Verteilung der Schwankungsintensitat des Sei-
tenwinds v,y,¢/U. in Querstrdomungsebenen des
Airbrakenachlaufs fir o = 0° und nag = 45° und
60°; U.. = 40 m/s, Reju = 0.97 x 10°.
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BILD 12. Verteilung der Schwankungsintensitat des Sei-
tenwinds v,,s/U. in Querstrdomungsebenen des
Airbrakenachlaufs fir o = 20° und mnag = 45°

und 60°; U.. = 40 m/s, Reju = 0.97 x 10°.
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Im Anstellwinkelbereich o > 12° bewirkt der relativ zur
Airbrake sich verringernde Anstromwinkel, dass mit stei-
gendem Anstellwinkel der Ubergang zu einer axial gerich-
teten Wirbelstruktur erfolgt. Zudem wird der Airbrake-
nachlauf nun verstarkt durch die Expansion der Fligel-
wirbel und Induktionseffekte der Canardwirbel beeinflusst.
Dies spiegelt sich in einer Verschiebung des signifikanten
Anstiegs in der Druckschwankungsintensitat zu niedrige-
ren Anstellwinkeln wieder. Die c,ms—Werte liegen dabei
um das vier- bis funffache uber denen des Falles ohne
Airbrakeausschlag. Beim Fortfall der dominierenden
Wirbelablésung an der Airbrake, infolge der geringen Nor-
malanstromung bei sehr hohen Anstellwinkeln, gleichen
sich die Druckschwankungen dem Niveau des Falles ohne
Airbrakeausschlag (Referenzkonfiguration) an.

Die Charakteristik dieser Verlaufe bildet sich auch an den
einzelnen Sensorpositionen ab. Die Schwankungsinten-
sitaten kdnnen jedoch lokal Werte erreichen, die deutlich
Uber dem des fir die Leitwerksflache gemittelten Wertes
liegen. Eine Rucknahme des Airbrakeausschlags von mag
= 60° auf nag = 0° im Anstellwinkelbereich von o = 20° +

BILD 13. F]tachengemlttgltgt PTCkSkChV\I’anléunE?mtegs" 25° vermeidet diese Intensitatsspitzen und gewahrleistet,
Aa Cplrlms. akml © tc)en.elAyvt()er kaf " unxtion ef dass im Mittel die dynamische Belastung nicht (iber der
nstellwinkels o bei Airbrakestellungen nas = yoq Maximalanstellwinkels liegt.
0°, 45° und 60°; U, = 40 m/s, Ren = 0.97 x
10°.
3.2.3. Frequenzcharakteristik
P15 Neben der Intensitdt der Druckbeiwertschwankungen ist
deren frequenzspezifische Verteilung von mafgebender
m Bedeutung. Diese wird anhand der Leistungsspektren und
- (,/’? Pg P11 daraus ableitbarer dominierender Frequenzen aufgezeigt,
vgl. Bild 14. Exemplarisch werden die Ergebnisse fiir die
I Zr UG gED Sensorposition P17 herangezogen.
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BILD 14. Leistungsspektren der Druckbeiwertschwan-

kungen PSDcp (Messort P17) und dominie-
rende reduzierte Frequenz kyom bei Airbrake-

stellungen nag = 45° und 60°.
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Bei niedrigen und méaRigen Anstellwinkeln, hier a. = 3° und
o = 10° fuhrt die periodische Wirbelablésung zu sehr
ausgepragten Leistungsspitzen. Die dominierenden redu-
zierten Frequenzen weisen in Abhangigkeit der charak-
teristischen Lange der Wirbelstrukturen fir nag = 45°
héhere Werte auf als fir nag = 60°. Beide Falle sind aber
Uber diesen Anstellwinkelbereich durch nahezu konstante
Werte gekennzeichnet.

Diese Frequenzkonzentration verschwindet mit dem Uber-
gang zu einer axial ausgerichteten Wirbelstruktur und der
Induktion durch die aufgeplatzten Fligel- und Canard-
wirbel. In den Druckspektren treten nun Leistungsspitzen
in einem hoheren Frequenzbereich auf. Die dominieren-
den Frequenzen sind nicht mehr unabhangig vom Anstell-
winkel, sondern steigen mit zunehmendem Anstellwinkel
an.

Mit dem Wegfall der Wirbelablésung an der Airbrake ab o
~ 26° dominiert allein die Instationaritat der aufgeplatz-
ten Flugelwirbel, mit der zuvor behandelten Frequenz-
charakteristik (vgl. Bild 8).

4. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Es wurden Strémungsfeld- und Druckverteilungsmessun-
gen zur Analyse der ErregergroRen des Seitenleitwerks-
schittelns (Seitenleitwerks-Buffeting) an einer Delta-
Canard-Konfiguration bei ausgefahrener, zentraler Air-
brake durchgefiihrt. Gegenliber dem Fall ohne Airbrake
ergeben sich in Abhangigkeit von Airbrakestellung (Aus-
schlagwinkel) und Anstellwinkel deutlich erhéhte dynami-
sche Lasten (Faktor 4 bis 5). Diese steigen bei hoheren
Anstellwinkeln Uberproportional an, so dass dem Air-
brakeausschlag im Hinblick auf maximale dynamische
Lasten eine Anstellwinkelbegrenzung zuzuordnen ist.

Es liegt ferner eine starke Konzentration der Turbulenz-
energie in engbandigen Bereichen vor, die einerseits auf
periodische Wirbelablésung und andererseits auf Wirbel-
aufplatzen zurlickzufiihren ist. Die Ergebnisse der
vorliegenden Untersuchung stellen somit eine wichtige
Datenbasis fur Auslegungsfragen und Nachrechnung dar.

Die nachsten Schritte zielen auf die weitere Analyse der
Turbulenzstrukturen im Strémungsfeld und die Skalie-rung
der ErregergrofRen im Hinblick auf die GroRaus-fiihrung
ab.
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