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1. UBERSICHT

Mit der Einfuhrung der Halbmodellmesstechnik werden in
bereits existierenden Windkanélen bei gleichem Kanal-
querschnitt durch die VergréBerung des Modells héhere
Reynoldszahlen erreicht. Ublicherweise wird dabei die
Symmetrie des Flugzeugmodells genutzt und nur die
Halfte des Flugzeugs modelliert. Die Mittelebene wird
durch die seitliche Windkanalwand oder durch den Kanal-
boden ersetzt.

Die Besonderheit dieser experimentellen Arbeit liegt in
einem in der Symmetrieebene teilbaren Vollmodell,
dessen Hélften fur die Halbmodellversuche verwendet
werden. Zur Realisierung der Halbmodellmessungen fillt
eine Mittelwand diese Symmetrieebene aus. Zwischen der
Mittelwand und den Modellhélften befinden sich soge-
nannte Peniche, die die Interaktion der Kanalgrenzschicht
mit der Strémung um das Flugzeugmodell vermeiden.
Das Ziel der Untersuchungen ist es, durch einen direkten
Vergleich der Strémung zwischen Halbmodell- und Voll-
modellmessungen eine optimierte Penichegeometrie zu
finden, bei der die Umstrdmung des Volimodells am
besten angenéhert wird.

2. STAND DER HALBMODELLMESSTECHNIK

Auf dem heutigen wettbewerbsorientierten internationalen
Markt ist es von hoher Bedeutung Zugang zur fortschritt-
lichsten Windkanal-Technologie zu haben. In der Vergan-
genheit wurde die Weiterentwicklung experimenteller
Methoden im Windkanal vernachldssigt und auf Ergebnis-
se numerischer Simulationen vertraut. Heute sind Wind-
kanale wieder die bedeutendste Quelle zur Erhaltung von
Messdaten. Ein rentables Mittel zur Entwicklung fortge-
schrittener Flugzeug-Technologie sind verkleinerte Flug-
zeugmodelle. Sie dienen zur Absicherung der berechne-
ten Flugzeugdaten und der Treibstoff-Einsparung; sowohl
im friihen Entwurfsstadium als auch in spateren Entwick-
lungsphasen.

Windkanéle missen in der Lage sein, reale Flugbedin-
gungen zu simulieren, um es den Konstrukteuren zu er-
moglichen, die optimale auBere Flugzeuggestalt auszu-
wéhlen und prézise die Flugleistungen vorherzusagen.
Heutzutage sind Windkanéale in ihrem Darstellungsumfang
zur Kombination von GréBe und Geschwindigkeit moder-
ner Flugzeuge begrenzt. Mit Hilfe der sogenannten Halb-
modellmesstechnik und der Einfilhrung moderner Kryoka-
nale versuchen Ingenieure eine nahezu vollstéandig aero-
dynamische Ahnlichkeit in Windkanélen zu erreichen.

2.1.

Da Windkanalmodelle in der Regel verkleinerte Abbilder
der Wirklichkeit sind, entstehen bei der Ubertragung der

Theoretische Grundlagen

Windkanalmessergebnisse des verkleinerten Modells auf
die GroBausfuhrung Probleme, die es durch Optimierung
im Windkanal zu lésen gilt. Unter der Voraussetzung,
dass alle an einem Strédmungsteilchen wirkenden Krafte
im Windkanal und an der GroBausfihrung im gleichen
Verhéltnis stehen, kénnen die Messergebnisse erfolgreich
Ubertragen werden.

Zu den dabei wirkenden Kraften gehdren:

— Massen-/ Tragheitskrafte,
—  Zahigkeitskréfte und
— Elastizitatskrafte.

Der folgende Zusammenhang flihrt zu zwei dimensionslo-
sen Kennzahlen, die fir die aerodynamische Ahnlichkeit
von grofBer Bedeutung sind:

(1) _Massenkridfte _ . chzahi = Ma =
Elastizitatskrafte a

Massen —/ Tréagheitskréfte

()

=Reynoldszahl =Re

Zahigkeitskrafte
il v

Im Bereich kompressibler Stromungen hat die Machzahl
einen groBen Einfluss auf die Strémungsform. Sie muss
demzufolge im Windkanalversuch exakt dupliziert werden.
Die Reynoldszahl hingegen hat bei allen Umstrémungen,
bei denen die Reibung eine wesentliche Rolle spielt,
einen grofBen Einfluss. Sie ist eine physikalische GroBe,
die die Eigenschaften der Strdmung um Flugzeuge in der
oberflachennahen Strémungsschicht wiedergibt und héngt
von der Strdmungsgeschwindigkeit V, der aerodynami-
schen Bezugsfligeltiefe I, sowie der dynamischen Visko-
sitat des umstrémenden Mediums 1 ab. Die Reynoldszahl
im Windkanal sollte ebenfalls mit der in der Wirklichkeit
Ubereinstimmen.

Um die Reynoldszahlen im Windkanal den grof3en, realen
Flugreynoldszahlen anzupassen, muissen entweder die
Parameter Geschwindigkeit, Lange und Dichte erhoht
oder die Zahigkeit so gering wie méglich gehalten werden.
Anhand der obigen Formeln ist ersichtlich, dass zuné&chst
die Geschwindigkeit als Funktion der Machzahl nicht
geéndert werden darf. Da die Kérperldnge | des Flug-
zeugmodells im Windkanal deutlich kleiner ist als die des
wirklichen Flugzeuges — auch beim Arbeiten mit Halbmo-
dellen — wird auch die Reynoldszahl kleiner. Dementspre-
chend mussen andere GroéBen variiert werden. Dabei
bleibt nur die Méglichkeit, die physikalische Eigenschaft
des umstromenden Mediums zu verdndern. Der Zustand
der strdmenden Luft im Windkanal wird dadurch ange-
passt, dass die Zahigkeit der Luft mit steigendem Druck
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und fallender Temperatur abnimmt. Aus diesen Grinden
ermoglichen sogenannte Uberdruck- und Kryowindkanéle,
auf die in Kapitel 2.2 nadher eingegangen wird, das Errei-
chen sehr hoher Reynoldszahlen.

2.2,

In der heutigen Entwicklungspraxis fir zivile Transport-
flugzeuge haben Messungen im Windkanal einen festen
und unverzichtbaren Platz. In der Windkanaltechnik kann
zunachst eine Steigerung der Reynoldszahl durch Erhé-
hen des statischen Druckes ermdglicht werden, indem die
geschlossene Umlaufstrecke aufgepumpt wird. Der stati-
sche Druck kann nicht beliebig gesteigert werden. Der
maximale Druck wird durch die mechanische Belastbar-
keit des Windkanalmodells begrenzt, so dass in Uber-
druckkanalen bei Weitem nicht die Reynoldszahlen er-
reicht werden, die im Freiflug auftreten. Um diesen Nach-
teil zu beheben, erfolgt mit einer neuartigen Windkanal-
technik, den sogenannten Kryokanélen, eine Absenkung
der Temperatur. Dabei kdénnen unter gleichen Stro-
mungsbedingungen (Stromlinienverlauf, Abldsegebiete)
wie im Realzustand genauere Ergebnisse erzielt werden.
Derzeit gibt es weltweit nur drei Kryokanale. Neben dem
Kbélner Kryokanal (KKK) des Deutschen Zentrums fiir Luft-
und Raumfahrt e.V. (DLR) und dem Europdischen
Transschall Windkanal (ETW) wird ein weiterer in den
USA von der NASA betrieben. Die Temperaturen im Koél-
ner Kryokanal werden durch flissigen Stickstoff erzielt,
der eine Temperatur von —196 °C hat und in den Stro-
mungskreislauf des Windkanals eingespeist wird. Auch
der Européische Transschall Windkanal (ETW) benutzt
Stickstoff als Testgas. Die Stromungstemperatur wird auf
bis zu —163 °C reduziert. Mit dieser verhéltnismaBig neu-
en Kryotechnik kénnen auch bei relativ niedrigen Stro-
mungsgeschwindigkeiten die realen Reynoldszahlen einer
Passagiermaschine simuliert werden. Darlber hinaus
kann im ETW zusétzlich der Druck auf bis zu 4,5 bar
erhdht werden. Bei Uberdruckkanalen sollte die Grenze
bei ungefahr 4 bis 5 bar liegen, um unzuldssig groBBe
Deformationen am Modell zu vermeiden.

Halbmodellmesstechnik in Windkanalen

In erster Linie wird ein immer gréBerer Wert auf den
Einsatz der Halbmodellmesstechnik gelegt. Bei gleichem
Kanalquerschnitt ist das Modell und damit die Reynolds-
zahl gréBer als bei einem Vollmodell (Gleichung 2), ohne
dass dabei die Versperrung gréBer wird. Ein weiterer, aus
wirtschaftlicher Sicht betrachtet, wichtiger Vorteil liegt in
der Reduzierung der Modellkosten. Des Weiteren sind
leichtere Luftzufuhrung fir die Triebwerkssimulation, ge-
ringerer Supporteinfluss und eine vorteilhafte Wagenkon-
struktion zu nennen. Die Hauptmotivation bleibt die Rey-
noldszahl.

Bei der Halbmodellmesstechnik wird das Modell in der
Symmetrieebene des Rumpfes getrennt und mit der
Schnittebene am Windkanalboden oder an der Wand der
Messstrecke befestigt. In Bild 1 ist eine Ubersicht der
Konfiguration gegeben.

Experimentelle Untersuchungen.

O. Kyriopoulos

BILD 1.

Die folgende Abbildung des ETW verdeutlicht hierzu die
Erweiterung des Messbereichs durch den Einsatz der
Halbmodellmesstechnik. Der ETW ermdéglicht mit Hilfe
von Halbmodellen die Erstellung von reprasentativen
Messergebnissen im gesamten Reisefluggeschwindig-
keitsbereich von Zivilflugzeugen.

Aufbau eines Halbmodells im Windkanal

Allerdings zieht der Einsatz von Halbmodellen auch einen
entscheidenden Nachteil mit sich. Durch die eingebaute
Wand kénnen keine Schiebeflugzustdnde ermdglicht
werden. Da bei beliebigen Schiebewinkel  keine sym-
metrische Umstrémung mehr gegeben wird, kann der
Bezug von Halbmodell- und Vollmodell-Ergebnissen nicht
gewéhrleistet werden. Deshalb werden Halbmodelle die
Vollmodelle niemals komplett ersetzen.

Reiseflugbedingungen
~ heutiger und geplanter
Verkehrsflugzeuge -

~ Halbmodelle

Start und
| Landung

Ganzmodelle
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Reynoldszahl-Arbeitsbereich des ETW [1]

Existierende europaische Windkanale konventioneller
Bauart ohne Abkuhlung, wie beispielsweise der Deutsche
Niederldndische Windkanal (DNW), erreichen lediglich
Reynoldszahlen bis zu maximal 10 x 10°. Der Kryokanal
des ETW erzielt beim Einsatz von Vollmodellen je nach
Machzahl drei- bis funffach héhere Reynoldszahlen.
Durch die Benutzung von Halbmodellen wéachst der
Messbereich um fast das Doppelte.

BILD 2.

2.3. Ergebnisse bisheriger Studien

Anhand Bild 1 wird ersichtlich, dass bei der Halbmodell-
messtechnik der Boden bzw. die Wand, die Spiegelungs-
ebene ist, zu der die Strémung symmetrisch sein muss.
Bedingt durch die Wandgrenzschicht kann dies nicht
exakt realisiert werden. Um die Strémung in der Ebene an
der Wand mdglichst spiegelsymmetrisch zu gestalten, soll
der Fehler mit Hilfe eines um die Hohe h erhbhten
Rumpfeinbaus ausgeglichen werden. Ein sogenanntes
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Peniche flllt den dabei entstandenen Raum zwischen
Wand und Rumpf aus. Die auf das Peniche wirkenden
Stromungskrafte werden wahrend der Messung nicht
erfasst, da das Peniche nicht am Rumpf befestigt ist.

Bisherige Studien haben sich mit den auftretenden Effek-
ten bei Halbmodellversuchen, wie beispielsweise den
Einflissen der Kanalgrenzschicht, der gednderten drei-
dimensionalen Umstrémung der Rumpfnase und der
Leckstrdomung zwischen Rumpf und Peniche befasst. Die
Problematik der Halbmodellmesstechnik im Windkanal
wird vor allem Mitte der 90er Jahre bis 2002 von ver-
schiedenen Wissenschaftlern des NASA Langley Re-
search Center, eines der wichtigsten NASA-Zentren,
untersucht.

Earnshaw et al. zeigen bereits 1992 [2], hervorgehend
aus experimentellen Untersuchungen mit Halbmodellen
unterschiedlicher Penichedicke, dass der maximale An-
stellwinkel von der Penichedicke abhangt. Aufgrund fun-
damentaler Defizite in der Modellkonstruktion und Dich-
tung gibt es gréBere Ungenauigkeiten in den Kurven des
Auftriebs- und Nickmomentenbeiwertes. Bei Vergleichen
mit den Vollmodell-Ergebnissen sind schwer Verallgemei-
nerungen zu treffen. Die Ergebnisse der Widerstandsbei-
werte sind am meisten zufriedenstellend. Diese Ergebnis-
se werden jedoch in den darauf folgenden Jahren von
keinen weiteren Nachforschungen bestatigt bzw. weiterhin
untersucht. Aus ausfiihrlichen numerischen Untersuchun-
gen von Milholen Il und Chokani [3] geht hervor, dass
unter Verwendung von zweidimensionalen Penichen in
der Halbmodell-Konfiguration eine starke Abhé&ngigkeit
der Beiwerte Ca und Cy von der Penichedicke besteht. In
Bild 3 wird der Einfluss der Penichedicke auf den Auf-
triebs- und Momentenbeiwert beispielsweise fir einen
Anstellwinkel von 8,58° dargestellt. Bei dieser Gegen-
Uberstellung der gleichen Beiwerte mit den Werten der
Gesamtkonfiguration (fs = fullscale) erweist sich eine
Penichedicke von etwa dem doppelten der Verdrén-
gungsdicke 81 an der Wand als optimal. Die Beiwerte sind
jedoch gegenuber der Verdrdngungsdicke sehr empfind-
lich. Bei einer Verringerung der Penichedicke von 15 &4
auf 2 31 stimmen die Werte maBgeblich mit den Werten
des Vollmodells tiberein. Die kleinste Penichedicke h = §,
unterschreitet die Vollmodellwerte. Die Extrapolation der
Ergebnisse zeigt, dass ein Absenken der Penichedicke im
Bereich kleiner als die Verdrangungsdicke &y zu einer

schwacheren  Ubereinkunft mit den  Vollmodell-
Ergebnissen fuhrt.
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BILD 3. Einfluss der Penichedicke auf Auftriebs- und

Momentenbeiwert [3]

Experimentelle Untersuchungen.

O. Kyriopoulos

Weiterhin geht aus Milholen Il und Chokanis ersten nume-
rischen Simulationen [4] mit einem 2-D-Peniche hervor,
dass sich die Lage des Staupunktes &andert. Weitere
numerische Untersuchungen der Gruppe des NASA
Langley Research Center testen andere Peniche-
geometrien - genannt Fillet und Undercut (siehe Bild 4) -
genauer, mit dem Ziel den Einfluss des Hufeisenwirbels
mdglichst gering zu halten. Die hufeisenédhnlich geformte
Wirbellinie der Tragflache, die sich aus den beiden freien
entgegengesetzt drehenden Wirbeln und dem gebunde-
nen Wirbel am Fligel zusammensetzt, wird Hufeisenwir-
bel genannt. Die Verformungen des Peniches im Nasen-
bereich werden in der folgenden Abbildung dargestellt.

BILD 4. Numerisch untersuchte Penicheformen, von
links nach rechts: 2D-Peniche, Fillet, Undercut

Aus den Forschungsergebnissen geht hervor, dass das
im Nasenbereich zurlickgeschnittene Peniche (Undercut)
von Vorteil ist, da der Wirbel unterhalb des Modells weg-
strdomt. Erwahnenswert an dieser Stelle ist, dass zu den
modifizierten Penicheformen keine experimentellen Er-
gebnisse existieren. Die numerischen Ergebnisse kdnnen
nicht vollstandig von anderen Studien bestatigt werden.

In weiteren Experimenten untersuchen die Wissenschaft-
ler Gatlin und McGhee (1996) [5] neben verschiedenen
Penichen, darunter 2-inch und 6,4-inch 2-D-Peniche die
Halbmodell-Konfiguration komplett ohne Peniche. Die
gesamten Ergebnisse liefern keine guten Ubereinstim-
mungen mit dem Vollmodell. Weitere Ergebnisse bestéti-
gen, dass eine Zunahme der Penichedicke zu erhéhten
Beschleunigungen der Stréomung im Rumpfbereich und
Uber die innere Fligelvorderkante fuhren. Die Beiwerte
stimmen je nach Anstellwinkel mit den Vollmodelldaten
Uber. Bei Anstellwinkeln Uber 12° entsprechen die Auf-
triebsbeiwerte nahezu den Vollmodellwerten. Die Momen-
ten- und Widerstandsbeiwerte weichen allgemein stark
ab. Bei der Konstellation ohne Peniche wird eine Reduk-
tion in der Auftriebskurvensteigung und mehr Widerstand
als bei der Grundlinie der Vollmodell-Konfiguration
produziert. Die Konfiguration ohne Peniche kommt dem
gewinschten Stall-Anstellwinkel am ndchsten.

Zusammenfassend geben bisherige Untersuchungen
viele neue Erkenntnisse wieder, die allerdings auf unter-
schiedlichen Umstanden wie der Benutzung verschiede-
ner Modelle und Windkanéle basieren. Sie kdnnen somit
nicht weiter verknupft und verarbeitet werden. Aufgrund
der variierten Modellgeometrien und der unterschiedlichen
Strdomungseigenschaften des jeweiligen Windkanals pas-
siert in bisherigen Studien der Ergebnisvergleich
zwischen Halbmodell und Vollmodell nur indirekt. Die
Grundidee der vorliegenden Arbeit schliet solche unter-
schiedlichen Einflisse komplett aus.

3. VORSTELLUNG DES NEUEN KONZEPTES
ZUR HALBMODELLMESSTECHNIK

Im Folgenden wird das neue Konzept zur Halbmodell-
messtechnik des Fachgebiets Strémungslehre und Aero-
dynamik (SLA) vorgestellt. Dabei wird zunachst der Ver-
suchsaufbau im Niedergeschwindigkeits-Windkanal des
SLA der TU Darmstadt (TUD) naher beschrieben. Im
néchsten Schritt wird auf die durchgeflihrten experimen-
tellen Untersuchungen eingegangen. Ziel des geplanten
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Vorhabens ist es in erster Linie, eine strenge Vergleich-
barkeit zwischen Halbmodell- und Volimodellmessungen
zu garantieren. Dabei werden erstmals bewusst Halbmo-
delle eingesetzt, die der GréBe des Vollmodells entspre-
chen. Die direkte Umstrémung - vor allem in N&he der
Nasenwurzel - zwischen Halb- und Vollmodell wird vergli-
chen. Bei Messungen mit gréBBeren Modellen kann davon
profitiert werden. Durch den Einsatz verschiedener Peni-
che unterschiedlicher Dicke sollen die bei der Strémung
des Halbmodells auftretenden Effekte direkt so beein-
flusst werden, dass eine dem Vollmodell ahnliche Um-
strdbmung entsteht und keine rechnerische Korrektur nétig
ist.

3.1.

Die experimentellen Untersuchungen zur Halbmodell-
messtechnik werden im Unterschallwindkanal der TU
Darmstadt (Bild 5) der GréBe 2,2m x 2,9m durchgefiihrt.

Versuchsaufbau

BILD 5. Unterschallwindkanal [6]

1 Messstrecke, 2 Support mit externer Waage,
3 Diffusor, 4 Umlenkecken mit Umlenkschau-
feln, 5 Antriebsmotor mit Propeller, 6 Hauptdif-
fusor, 7 Gleichrichter mit Turbulenzsieb, 8 Di-

se

Bei dem eingesetzten Flugzeugmodell handelt es sich um
ein an die Geometrie eines Airbus A300 angelehnten
Flugel-Rumpf-Modells ohne Leitwerk entsprechend dem
MaBstab 1:24, welches in der Symmetrieebene teilbar ist.
Die Konstruktion ist so ausgelegt, dass das Modell sowohl
als Vollmodell als auch als Halbmodell verwendet werden
kann, um beim Vergleich Unterschiede in der Reynolds-
zahl, der Modellgeometrie und in den Strdmungseigen-
schaften des Kanals auszuschlieBen. Das Modell erlaubt
die Montage von Hinterkantenklappen an den Fligeln, um
fur mehr Auftrieb zu sorgen.

Das Vollmodell wird zun&chst Uber zwei Fligelstiele sowie
einen Heckstiel an die externe Sechskomponentenwaage
des Unterschallwindkanals angeschlossen. Die Heckstiel-
verstellung ist mit der Plattformwaage unterhalb der
Messstrecke auf einem gemeinsamen Verstellsupport
angebracht. Ein gemeinsamer Drehpunkt der Heckstiel-
verstellung und der externen Waage im Anstellwinkel- und
Seitenwinkelbereich erlauben Untersuchungen in Verbin-
dung mit einer Heckstiel-Konfiguration. Uber entspre-
chende Stiele kénnen sowohl Ganzmodelle als auch
Halbmodelle auf der Waage befestigt werden. Bild 6 ver-
deutlicht die Versuchsanordnung fir die Vollmodellmes-
sungen.

Experimentelle Untersuchungen.

O. Kyriopoulos

BILD 6. Versuchsanordnung mit 3D-Vollmodell

Fur das Konzept des teilbaren Modells wird zusétzlich
eine Wand bendtigt, die als Mittelwand in die Messstrecke
des Windkanals eingebaut wird und diese in zwei gleich
groBe Halften teilt (Bild 7). Sie erzeugt eine zusatzliche
Versperrung von etwa 1,3%.

x-Ansicht

BILD 7.

Versuchsanordnung mit 3D-Halbmodell

Mit Hilfe dieser Mittelwand ist es méglich zwei Halbmodel-
le zu erzeugen, die beide &hnlich der Befestigung des
Vollmodells mit einer Drei-Stiel-Anordnung - zwei Fligel-
stiele und ein Heckstiel, der hier innerhalb der Mittelwand
liegt - auf der externen Waage des Windkanals montiert
sind. Diese Waagenanordnung bei Halbmodellmessun-
gen ist eher untypisch. Aufgrund der direkten Vergleich-
barkeit zwischen Vollmodell- und Halbmodellmessungen
ist diese Art der Modellaufhdngung mit Fligelstielen ge-
rechtfertigt. Die Fllgelstiele nehmen bei beiden Varianten
den gleichen Einfluss auf die Modellumstrémung.

Bild 8 zeigt, dass bei der Halbmodellanordnung beide
Modellhalften mit einer Welle verbunden sind, die inner-
halb der Mittelwand liegt. Es ist zu erkennen, dass die
sogenannten Peniche den entstandenen Raum zwischen
der Mittelwand und den jeweiligen Flugzeughélften ausful-
len. Der Heckstiel ist im Halbmodellversuch nicht direkt
am Modell befestigt, sondern an der Welle, die die beiden
Modellhélften miteinander verbindet. Zudem besitzen die
in den Halbmodellversuchen verwendeten Peniche eine
einfache zweidimensionale Geometrie mit unterschiedli-
cher Dicke. Die Penicheformen sind der Rumpfkontur des
Modells angepasst.

1358



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2006
DGLR-2006-153

Rechte
Flugzeughalfte

Peniche

Welle

Linke Mittelwand

Flugzeughilfte

Halbmodellanordnung mit Mittelwand, Peniche
und Welle (Draufsicht)

Die sich in den Rumpfhélften und in der Wand befinden-
den Teile sind dabei so konzipiert, dass Peniche beliebi-
ger H6he und Form verwendet werden kdnnen. Dabei
muss gewahrleistet werden, dass bei der Verstellung des
Anstellwinkels, Rumpf und Peniche miteinander verbun-
den sind. Im Versuch muss das Peniche an der Wand
befestigt sein. Es darf kein Kontakt zum Rumpf bestehen.

BILD 8.

Um den Kontakt zwischen Flugzeugrumpf und Peniche zu
vermeiden und die Strdmung dazwischen zu minimieren,
wird eine Labyrinth-Dichtung verwendet, die in Bild 9
dargestellt wird.

Experimentelle Untersuchungen.

O. Kyriopoulos

X Anstromgeschwindigkeit
Versuchsanordnung Anstellwinkel 1
[ms™]
1. Windkanal nur mit Stielen 35,45, 55
-5° bis +20° (in jeweils

2. Vollmodellmessungen 1°-Schritten)

mit und ohne Inboard-HK-

Klappen (15° und 30°)
3. Mittelwand ohne Modell

Geschwindigkeitsfeld-messungen
) in beiden Hilften 35,43,55

Grenzschichtmessungen an der

35,45,5
b Mittelwand >
-5°,0°,3°, 6° bis 18°

4. Halbmodellmessungen (jeweils 1°-Schritte)

mit und ohne Inboard-HK-

Klappen (15° und 30°)
b) 3 mm 2D-Peniche 35,45,55
¢) 30 mm 2D-Peniche 35,45,55
d) 6 mm 2D-Peniche 35,45,55
e) 18 mm 2D-Peniche 35,45,55

Rumpfkontur

Labyrinthdichtung Peniche

BILD 9. Labyrinth-Dichtung zwischen Rumpf und
Peniche
3.2. Versuchsdurchfiihrung

Zu den Aufgaben der experimentellen Untersuchungen
zahlen zun&chst:

— Kalibrationsmessungen (Windkanal nur mit Stielen)

— Referenzmessungen mit der Vollmodell-Konfiguration

— Vermessung der Geschwindigkeitsfelder in beiden
Halften und Grenzschichtmessungen an der Mittel-
wand (Mittelwand ohne Modell)

— Halbmodellmessungen mit
Penichen unterschiedlicher Dicke

zweidimensionalen

Die folgende Tabelle gibt den Versuchsablauf der Wind-
kanalmessungen anschaulich wieder:

TAB 1. Versuchs-Konfiguration im Windkanal

Mit Hilfe der Sechskomponentenwaage werden in den
genannten experimentellen Untersuchungen flir verschie-
dene Anstellwinkel o und Anstrdmgeschwindigkeiten uw
aus den Kraften X, Y, Z sowie aus den Momenten L
(Roll-), M (Nick-), N (Giermoment) die dimensionslosen
Beiwerte Ca, Cw und Cy sowie Ci, Cm und Cp. erfasst.
Dabei werden aufgrund der konstruktiven Gegebenheiten
der Mittelwand der Seitenkraft-, Rollmomenten- und
Giermomentenbeiwert auBBer Betracht gelassen und aus
Symmetriegrinden fur die weitere Auswertung als Null
angenommen.

Um die aerodynamischen Beiwerte, den Auftriebsbeiwert
Ca und den Widerstandsbeiwert Cw zu bestimmen, wer-
den die gemessenen Kréafte durch Division des Stau-
drucks q und der Bezugsflache S wie folgt dimensionslos
gemacht:

A
3) Ca=——
® Ca=_7g
w
4) Cw=—o01
@) Cw=_7

wobei sich der Staudruck q zusammensetzt aus
(5) = 1 .0 - Uo?
q 5 p

Fir den Nickmomentenbeiwert Cn, gilt des Weiteren ge-
maf der obigen Formeln, jedoch unter Einbeziehung der
Bezugsflugeltiefe |, = 0,278232m:

M

6) Cm=
(6) 350

Die mathematischen Zusammenhénge (3) bis (6) sind
analog fiir den Seitenkraft-, den Rollmomenten- und den
Giermomentenbeiwert anwendbar.

3.2.1.

Nach der Durchfihrung der 3-Stiel- und 2-Stiel-
Anordnung ohne Modell und den Kalibrationsmessungen

Volimodelimessungen
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erfolgen im ersten Schritt als Referenz flr die weiteren
Experimente Messungen mit dem Volimodell. Dies
geschieht jeweils mit Heckstiel, sowohl mit als auch ohne
Inboard-Hinterkantenklappen (15°- und 30°-Ausfiihrung).
Die Versuche ohne Heckstiel sollen als Grundlage fiir den
Vergleich mit den Ergebnissen der Halbmodell-
Konfigurationen dienen, da hier der Heckstiel in der Wand
verschwindet.

Bild 10 verdeutlicht exemplarisch die 3-Stiel-Anordnung
des Volimodells in der Messstrecke. Das Vollmodell ist
dabei Uber die Flugel auf zwei Stielen aufgestitzt und im
Heckbereich mit einem weiteren Stiel verbunden.

BILD 10. Vollmodell im Windkanal

Bei den Vollmodellmessungen wird generell die Anstrém-
geschwindigkeit u. geandert, die experimentelle Untersu-
chungen bei unterschiedlichen Reynoldszahlen ermdglicht
und der Anstellwinkel o variiert. Die Versuchsdurchfih-
rung erfolgt im weiteren Verlauf, wie in Bild 11 naher dar-
gestellt, mit und ohne Inboard-Hinterkantenklappen (15°
und 30°).

BILD 11.  Volimodell mit Inboard-Hinterkantenklappen

3.2.2.

Der Schwerpunkt der gesamten Messungen liegt bei den
Halbmodelluntersuchungen. Hierbei werden nach Einbau
der Halbmodelle zweidimensionale Peniche unterschiedli-
cher Dicke getestet. Bild 12 verdeutlicht die Halbmodell-
Konfiguration mit zwei unterschiedlichen Penichedicken
(blau hinterlegt), die dabei zum Einsatz kommen.

Halbmodellmessungen

Experimentelle Untersuchungen.

O. Kyriopoulos

Halbmodell mit unterschiedlicher Penichedicke
(links: 3mm, rechts: 30mm)

BILD 12.

Die Versuchsdurchfiihrung erfolgt dhnlich der Vollmodell-
messungen durch Variation der Anstrémgeschwindigkeit
U, des Anstellwinkels o und im weiteren Verlauf mit und
ohne Inboard-Hinterkantenklappen (15° und 30°).

Da der Staudruck nicht direkt im Kanal, sondern durch die
Druckdifferenz in der Einlaufdiise bestimmt wird, wird bei
der Auswertung der Rohdaten unter Beachtung der Stau-
druckkorrektur analog (3) bis (6) vorgegangen. Dabei wird
der Staudruck insofern beeinflusst, dass er im Zustand
der eingebauten Wand aufgrund des verkleinerten Mess-
streckenquerschnitts gréBer ist als wahrend der Vollmo-
dellmessungen. Im Vergleich zur Vollmodell-Konfiguration
(Bild 13) veranschaulicht Bild 14 das geteilte Volimodell
und den durch die eingebaute Mittelwand resultierenden
Versperrungseffekt.

\ :

BILD 13. Vollmodell ohne Wand
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BILD 14. Vollmodellhalften mit Wand

Um die Messdaten der Vollmodell-Konfigurationen mit
den Halbmodellmessdaten vergleichen zu kénnen, muss
die Anderung des Staudrucks fir die weitere Rohdaten-
Auswertung mitberiicksichtigt werden. Flr den Staudruck-
Korrekturfaktor f ergibt sich:

@) f=2
o

wobei qw der Staudruck der Konfiguration mit Wand und
(o der Staudruck ohne Wand ist.

AuBerdem missen die gemessenen Kréafte F; st und Mo-
mente der Stiele M;_st mit den gemessenen Rohdaten der
Halbmodell-Konfigurationen verrechnet werden, um
letzten Endes die daraus resultierenden effektiven Bei-
werte des Modells herauszubekommen.

4. ERGEBNISSE

Die in diesem Kapitel prasentierten Ergebnisse resultieren
ausschlieBlich aus Kraftmessungen. Zur Unterstiitzung
der Ergebnisinterpretation liegen  Fadchen-Aufnahmen
aus Messkampagnen ohne eingesetzten Penichen zur
Verfigung.

4.1.

Bild 15 zeigt fur die drei unterschiedlichen Anstrémge-
schwindigkeiten 35ms™, 45ms™ und 55ms™” den Verlauf
des Auftriebs- und Widerstandsbeiwertes in Abh&ngigkeit
vom Anstellwinkel a. Die Verldufe zeigen, dass die Auf-
triebs- und Widerstandsbeiwerte nicht nur vom Anstell-
winkel o abh&ngen, sondern auch von der Reynoldszahl.
Die Anstrémgeschwindigkeit geméan Gleichung 2 nimmt
auch einen Einfluss darauf.

Volimodell-Ergebnisse

Dieser Reynoldszahl-Effekt ist ebenfalls bei den Ergeb-
nissen der unterschiedlichen Halbmodell-Konfigurationen
erkennbar (Bild 17).
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C,- o - Diagramm (Vollmodell)

Vollmodell 35ms-1 —+— '
Vollmodell 45ms-1 ——

15 Vollmodell 55ms-1 —*—
1
= —
O
0.5
0
*
-5 0 5 10 15
Anstellwinkel o [°]
Cyy- o - Diagramm (Volimodell)
04 Vollmodell 35ms-1 —+—
Volimodell 45ms-1 ——
Vollmodell 55ms-1 —*—
0.3
; 0.2
&)
0.1
0
5 0 5 10 15
Anstellwinkel o [°]
BILD 15. Einfluss der Anstrdmgeschwindigkeit auf die

Auftriebs- und Widerstandsverteilung

Die aus den obigen beiden Diagrammen resultierende Ca-
Cw-Polare fiur die Anstrémgeschwindigkeit von 35ms™
wird in Bild 16 wiedergegeben. Der Parameter Anstellwin-
kel wird durch die Punkte gekennzeichnet. Wéahrend in
den beiden Diagrammen zuvor nur auf die Clean-
Konfiguration eingegangen wird, sind in Bild 16 Ergebnis-
se der Hinterkantenklappen-Konfiguration mit Ausschla-
gen von 15° und 30° miteinbezogen. Es ist eine Auf-
triebssteigerung durch Einsatz der Klappen mit héherem
Ausschlag erkennbar.

Polare (35ms'1)
Vollmodell 35ms-1 —+—
14 Vollmodell-HK15 35ms-1 —=—
Vollmodell-HK30 35ms-1 —e—
12
1 e e — -
08 ‘/4,,7 e T
= 7
"< 06 4
(@]
0.4 ‘f‘
0.2 Jr\
0 \\ s
02 A
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
Cy [
BILD 16. Einfluss der Hinterkantenklappen
4.2. Halbmodell-Ergebnisse und Vergleich

In den folgenden Auftriebs- und Widerstandverteilungen
(Bild 17) sind fiir eine Anstrémgeschwindigkeit von 35ms™
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. . . " _ . -
und als Referenz diecdes- BelynodelissmisYergegeben.
1.6 1
Volimodell 35ms-1 —e—
1.4 Halbmodell 35ms-1 (03mm) —+— -
Halbmodell 35ms-1 (06mm)
1.2 Halbmodell 35ms-1 (18mm) —%— -
| Halbmodell 35ms-1 (30mm) —=—
_. 08 ~—
= -
(;: 0.6
0.4 y <
0.2
0
02 [o
5-43-2-10123456789101112131415
Anciellwinkel o I°]
Cy- o - Diagramm (35ms'1)
0.45 potte b ol imbddll 85 mssT e
Halbmodell 35ms-1 (03mm) —+—
0.4 Halbmodell 35ms-1 (06mm
Halbmodell 35ms-1 (18mm) —*—
0.35 Halbmodell 35ms-1 (30mm) —=—
0.3 %
- 4
— 025
2
O o2
0.15 /
0.1 :
— I
0.05
0-5-4-3-2-1 0123458678 9101112131415
Anstellwinkel ¢ [°]
BILD 17. Einfluss der Anstrdmgeschwindigkeit auf die

Auftriebs- und Widerstandsverteilung, 35ms™’

Es lassen sich drei Bereiche unterteilen. Der lineare
Verlauf im Bereich kleinerer Anstellwinkel ist typisch fur
die anliegende Strémung, wohingegen die Strdmung bei
einem Anstellwinkel von ungeféhr 6° abzulésen beginnt.
Bei ungefahr 12° scheint die Strémung schon weitestge-
hend bzw. vollkommen abgeldst zu sein und der Auf-
triebsbeiwert sinkt wieder. Dies bedeutet auch fur die
Widerstandsbeiwert-Verteilung, dass damit in den zuvor
erwdhnten Anstellwinkel-Bereichen ein hdherer Wider-
stand verbunden ist.

Bei einem Vergleich der unterschiedlichen 2D-Peniche mit
dem Vollmodell in Bild 18 erneut fiir 35ms™ ist kein signi-
fikanter Unterschied zwischen den verschiedenen Peni-
chen erkennbar.
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A Cp- o - Diagramm (35ms'1)

0.08 --2D-Peniché-(©3mm)
2D-Peniche (06mm)
2D-Peniche (18mm) ——

0.06 2D-Peniche (30mm +/ -

0.04 ot

<002
O ’ |
< i |
o) e e 4 S {
e R N L

-0.02|%

0.04

5432101234567 8 9101112131415
Anstellwinkel o [°]
A Cyy- o.- Diagramm (35ms'1)

0.08
2D-Peniche (03mm) —+—
2D-Peniche (06mm)

0.06 2D-Peniche (18mm) —x— _

: 2D-Peniche (30mm) —=—

0.04

2
S 0.02
<
0 K S~ a2
A T
=5

-0.02

5-432-1012345678 9101112131415
Anstellwinkel o [°]
BILD 18. Vergleich zwischen Vollmodell- und jeweiliger

Halbmodell-Konfiguration fiir 35ms™

Bei einem Ergebnis-Vergleich wie bei der Konfiguration
zuvor, diesmal flr 556ms-1 anstatt 35ms-1 sind starkere
Abweichungen erkennbar. Vor allem im Anstellwinkel-
bereich von 8° bis 10° tauchen Unregelmafigkeiten auf.

A Cp- - Diagramm (55ms'1)
0.08 sb-Peniche (dSrﬁmi =
2D-Peniche (06mm)
0.06 2D-Peniche (18mm) —— |
: 2D-Peniche (30mm) —=—
0.04 For
"< 002
o A
<
0 —
——
-0.02[&
-0.04 \
\
5432101234567 8 9101112131415
Anstellwinkel o [°]
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0.08 -2D-Peniche-(O3mm)
2D-Peniche (06mm)
2D-Peniche (18mm) —*—
0.06 2D-Pen|ch‘e (30mm) —=—
— 004 !
2
O
< 002 o
_— = = 4 3 _
0
e
-0.02 %
5432101234567 89101112131415
Anstellwinkel o [°]
BILD 19. Vergleich zwischen Vollmodell- und jeweiliger

Halbmodell-Konfiguration ftir 55ms™

Dabei weichen die Beiwerte geman Bild 20 relativ bezo-
gen auf die Vollmodell-Beiwerte um ungefahr 5% bei der
Auftriebsverteilung und bis zu 40% bei der Widerstands-
verteilung ab. Es kénnen dabei lediglich Vermutungen
angestellt werden, ob dies ein aerodynamisches Phéano-
men oder mechanisch verursacht ist. Kontakt und Vibrati-

on kénnen mogllclle(:kl/@/ecochﬂaag{%m (55ms)

" 2D-Peniche (03mm) ——
2D-Peniche (06mm)
2D-Peniche (18mm) —*—

0.1 | 2D-Peniche (30mm) —=—
"< 005
Q Y
I . s 15 /
2 ,,,/H/*’jl = /
0 \
-0.05
5432101234567 89101112131415
Anstellwinkel o [°]

A Cy/Cyy- o - Diagramm (55ms'1)
06 3D-Peniche (b3r+1m$ T
2D-Peniche (06mm)
0.5 2D-Peniche (18mm) —*—
2D-Peniche (30mm) —=—
0.4
=z 03 Z
Q
s 02
(¢}
[ e e
< ol —— BN
\;H =k ! . A4
0 i \
s
-0.1 o X/
5-4-3-2-101234586789101112131415
Anstellwinkel o [°]
BILD 20. Relative Beiwert-Abweichungen bezogen auf

die Vollmodell-Beiwerte fiir 55ms™

Diese UnregelméaBigkeit bei 9° ist erneut anhand Bild 21
und 22 fiir 55 ms™ zu erkennen. Bild 21 enthalt die Ca-
Differenz fir niedrige Anstellwinkel, Bild 22 die fir héhere
Anstellwinkel. Die 9°-Ergebnisse sind in beiden Diagram-
men als Referenz wiedergegeben. Ein zunehmender

1363

Experimentelle Untersuchungen.

O. Kyriopoulos

Einfluss der Penichedicke bei héheren Anstellwinkeln ist
erkennbar.

A Cp, - Penichedicke (55ms'1)
‘ ——

0.06 a=0 ]
0=3 —%—
a=6 —=—

0.04 a=7 -
o0=8 ——
0=9 —e—

—  0.02 ,
< . —
(&) ,‘L\ 7;__" %
< 0 = =
F=
-0.02 S s S
-0.04 |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Penichedicke Imml
BILD 21. Penichedicken-Einfluss auf ACa flr 55ms'1,
o = -5° his 9°
A Cp - Penichedicke (55ms™')
0=9 —e—
0.06 o= 1? —a
=1l e
’\\. =12 —v—
o=13
0.04 =14 —o—
a=15 —e—
= 002 .
< 0 iﬁw{ﬂ — =
x = s 21
0.02
/ \\F/_//‘
0.04 |-/

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Penichedicke [mm]

Penichedicken-Einfluss auf ACa flr 55ms'1,
o = 9° bis 15°

BILD 22.

Analoges gilt fur die Widerstandsverteilung in Bild 23 und
24, wobei besonders gut erkennbar ist, dass im Bereich
der anliegenden Strémung die Ergebnisse am Optimum
(ACw = 0) deutlich n&aher liegen.

A Cyy - Penichedicke (55ms‘1)
0.06 ‘ T ‘
oa=-5 —+t—
0.05 / a=9
0.04 6z
* =8 o
0.03 \ =9 —e—
3 o002 \
© oo
< . t;\, — =y =
0o~ e
-0.01 V
-0.02
-0.03
5 10 15 20 25 30 35 40 45
Penichedicke [mm)]
BILD 23. Penichedicken-Einfluss auf ACw fir 55ms‘1,

o =-5° bis 9°
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A Cyy - Penichedicke (55ms'1)

0.06 TRlg e
=10 —4—
0.05 1] e
a=12 —v—
0.04 o=13
\ o=14 ——
0.03 \ a=15 —+—
=002 \ "
R B A
0 V
-0.01 o
y—¥
-0.02
0.03 5 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Penichedicke [mm]
BILD 24. Penichedicken-Einfluss auf ACw flr 55ms'1,

o = 9° bis 15°

Bei einem direkten Vergleich nur im hdheren Anstell-
winkel-Bereich von 9° bis 15° fir verschiedene Ge-
schwindigkeiten (35ms™ in Bild 25, 55ms™ in Bild 24), ist
erkennbar, dass der Einfluss der Penichedicke deutlich
gréBer wird.

A Cyy - Penichedicke (35ms™')
0.06 P
0.05 a=1
=12 —=—
0.04 a=13
o=14 ——
0.03 a=15 —+—
*; 0.02
2 0.01
- ) —
e
-0.01
-0.02
003, 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Penichedicke [mm]
BILD 25. Penichedicken-Einfluss auf ACw flr 35ms'1,

o = 9° bis 15°

5. ZUSAMMENFASSUNG

Im Rahmen dieser Arbeit werden die Ergebnisse der
Vollmodell-Konfiguration mit denen der Halbmodell-
Konfigurationen unterschiedlicher Penichedicke, sowohl
als Clean-Konfiguration als auch mit eingesetzten Hinter-
kantenklappen miteinander verglichen. Die ausgewerteten
experimentellen Ergebnisse basieren ausschlieBlich auf
Kraftmessungen, die durch den im verkleinerten Mess-
streckenquerschnitt verénderten Staudruck korrigiert
werden.

Eine erste Erkenntnis, die aus den Ergebnissen der Kraft-
messungen gewonnen werden kann, ist die, dass es fur
die experimentell untersuchten Penichegeometrien im
gesamten  Betriebsbereich keine  Ubereinstimmung
zwischen den Voll- und Halbmodellmessergebnissen gibt.
Aufgrund der Parameter Anstellwinkel und Anstrémge-
schwindigkeit ist fur die jeweilige Penichedicke ein Ergeb-
nis schwer zu verallgemeinern.

Es ist aber festzuhalten, dass die Penichedicke einen
generellen Einfluss auf die Beiwerte nimmt. Tendenziell
hat die Penichedicke bei niedrigen Anstellwinkeln einen
geringen Einfluss, mit zunehmendem Anstellwinkel
(Abldsebereich) wird der Einfluss gréBer.
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Zudem beeinflusst die Penichedicke die Verlaufe starker
mit zunehmender Anstrdmgeschwindigkeit. So wird bei
35ms™ der Unterschied zu dem Vollmodell-Ergebnis gré-
Ber, je kleiner die Penichedicke ist. Bei 45ms” kommen
die Halbmodellwerte mit den dinneren Penichen denen
des Vollmodells deutlich naher, wobei das 6mm dicke
Peniche die besten Ergebnisse liefert. Bei der gréBten
Anstrdomgeschwindigkeit weichen die aerodynamischen
Halbmodell- von den Vollmodell-Beiwerten wiederum mit
zunehmender Penichedicke starker ab. Besonders auffél-
lig sind dabei die verstérkten UnregelmaBigkeiten der
ACa - und ACy -Kennlinien bei einem Anstellwinkel von
9°. Die hier bearbeitete erste Messkampagne liefert als
sehr wichtiger Bestandteil die grundlegenden Ergebnisse
des Gesamtprojektes. Allerdings kénnen im Rahmen
dieser Arbeit [7] die vorgefundenen Ph&nomene nicht
abschlieBend geklart werden. Detaillierte Ergebnisse aus
numerischen Berechnungen zur Vorauswahl geeigneter
Peniche und weitere vielversprechende Ergebnisse, die in
Versuchen ohne Peniche erzielt werden, sind weiterfiih-
renden Referenzen zu entnehmen, [8] und [9].
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