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EXPERIMENTELLE UNTERSUCHUNG DES EINFLUSSES DER
TRIEBWERKSGONDELGEOMETRIE AUF DIE AERODYNAMIK EINER
VERKEHRSFLUGZEUGKONFIGURATION

Dipl.-Ing. (Univ.) U. Jung, PD Dr.-Ing. C. Breitsamter, Prof. Dr.-Ing. N. A. Adams,
Lehrstuhl fir Aerodynamik — Technische Universitdt Minchen, Garching

Zusammenfassung

Drei zugehorige Durchflussgondeln, die Triebwerksgondeln heutiger Dimension, sowie Triebwerksgondeln,
von zukinftigen Triebwerken mit sehr hohem und extrem hohem Nebenstromverhéltnis entsprechen,
wurden fur umfangreiche Strémungsfeldmessungen variiert. Die Untersuchungen wurden an einem
detaillierten Halbmodell eines zweistrahligen Verkehrsflugzeugs im Niedergeschwindigkeitswindkanal C der
Technischen Universitdt Minchen bei Re, = 0.510° durchgefiihrt. Fur einen reprasentativen Anstellwinkel
im linearen Auftriebsbereich von «=8.3° wurden Feldmessungen mittels Hitzdrahtanemometrie in einer
Querstromungsebene im unmittelbaren Nachlauf x*=0.7 und im Nahfeld oberhalb des Fliigels im Bereich
des Gondelpylons x* = -0.43 und x* = -0.37 durchgefihrt, um die damit verbundenen Stréomungsvorgange zu
charakterisieren.

1. EINLEITUNG Turbofan mit groBem  Turbofan mit kleinem
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Seit sich die Verkehrsluftfahrt nach dem zweiten Weltkrieg
zum Massenverkehr entwickelte, erlebt sie ein fast
permanentes Wachstum [1]. Um die negativen Folgen,
u.a. hervorgerufen durch Emissionen, abzumildern,
wurden diesbezuglich immer strengere Auflagen erlassen.
In den letzten Jahren ist entsprechend eine deutliche
Tendenz zur Einflihrung strengerer Larmschutzregeln fiir
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abfliegende und anfliegende Flugzeuge an Flughdfen zu /
erkennen [2]. Das prognostizierte zuklnftig weiter stetig / / / \Turboprop
steigende Luftverkehrsaufkommen [3], [4] macht noch 40 / A \
héhere Anforderungen an die Larmemission von /
gewerblich betriebenen Verkehrsflugzeugen unabdingbar. 20 /
Zusatzlich ist ein reduzierter Treibstoffverbrauch
anzustreben, um bei stetig ansteigendem Preis fir W
Kraftstoff die direkten Betriebskosten nicht weiter zu 0
erhéhen und die Umweltbelastung durch Abgas zu 0 600 1200
minimieren. Fluggeschwindigkeit [kmfh]
Ein wichtiges Instrument, um Larm-Emissionen durch BILD 1.  Vortriebswirkungsgrad in Abhangigkeit vom
reduzierte Fanstrahlgeschwindigkeiten [5] und den Nebenstromverhaltnis bei ZTL-Triebwerken
spezifischen Kraftstoffverbrauch durch eine Erhéhung des [12]
Vortriebswirkungsgrades zu reduzieren (BILD 1), ist die
Steigerung des  Nebenstromverhéltnisses (Bypass- bewegung - Auftriebs-, Widerstands- und
Verhéltnis) der heute fur Verkehrsflugzeuge Ublichen  Nickmomentenbeiwert - zu beurteilen, wurden bereits
Zweistrom-Turboluftstrahltriebwerke (ZTL). Bei  Kraftmessungen der hier vorgestellten

unvermindertem Schub muss dazu der Durchmesser der
Triebwerksgondel vergroRert werden. Bei unveranderter
Fahrwerksgeometrie ergibt sich daraus aulRerdem bei der
heute weit verbreiteten Anordnung der Triebwerke
unterhalb der Tragflachen die Notwendigkeit die
Triebwerke enger an den Fligel anzuschlieBen. Dies hat
ein erhdéhtes Stérpotential der Umstréomung der Tragflache
durch die gréRere und zusétzlich enger am Fliigel sitzende
Triebwerksgondel zur Folge. Dieser Interferenzeffekt
wurde bereits in diversen experimentellen [6], [7], [8] und
numerischen [9], [10], [11] Untersuchungen behandelt.

Um den Einfluss der Gondel auf die Beiwerte der Langs-

Modellkonfigurationen durchgefihrt.

Zum besseren Verstandnis der Strdmungstopologie im
Nahbereich der Gondel dienen die hier dargestellten
umfangreichen Strémungsfeldmessungen mittels
Hitzdrahtanemometrie. Um den Einfluss  einer
Gondelmodifikation auf die Strdomungstopologie im
Nahfeld der Gondel qualitativ und quantitativ zu beurteilen,
werden im Abschnitt Ergebnisdiskussion
Geschwindigkeitsverteilungen und abgeleitete
StréomungsfeldgréRen der stationdren und instationdren
Strémung fir die unterschiedlichen untersuchten
Modellkonfigurationen gegeniibergestellt.
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2. VERSUCHSAUFBAU UND MESSTECHNIK

2.1. Modell

Beim verwendeten Windkanalmodell handelt es sich um
ein Halbmodell einer zweistrahligen
Transportflugzeugkonfiguration fiir Kurz-/Mittelstrecken.
Die rechte Halfte des Rumpfes und der rechte Flugel mit
Hochauftriebselementen in Anflugposition und
Durchflussgondel sind ausgefiihrt. Der Rumpf ist in den
Windkanalen jeweils an einem Modellsupport mit
Winkelverstellung angeflanscht, so dass verschiedene
Anstellwinkel eingestellt werden kénnen. Um die
Interferenz  der Windkanalbodengrenzschicht mit der
Rumpfstrébmung zu minimieren, ist das Modell 95 mm vom
Boden angehoben. Zwischen Rumpf und Windkanalboden
bleibt dabei ein Spalt, der durch eine sogenannte Péniche,
deren Form dem Rumpfmittelschnitt nachempfunden ist,
verschlossen wird. Die Luftkrafte auf die Péniche wirken
dadurch nicht auf das Modell, da keine schlissige
Verbindung besteht. Stattdessen ist die Péniche
gegentber dem Rumpf durch eine Labyrinthdichtung
gegen Durchstrémung abgedichtet. BILD 2 zeigt das

Modell im Windkanal A des Lehrstuhls fir Aerodynamik
der TU Minchen.

BILD 2. Windkanalmodell einer typischen

Transportflugzeugkonfiguration

Die Einstellungen von Vorfligel, Fowlerklappe und
Querruder sind in TAB1 zusammengefasst. Sie
entsprechen den Einstellungen, die fir den
Standardlandeanflug Anwendung finden. TAB 2 enthélt die
wichtigsten ReferenzgréfRen des Modells.
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Fowler-Winkel nr= 34°
Vorfligel-Winkel nu=__ 26°
Querruderausschlag o= 10°

TAB 1. Klappen- und Rudereinstellungen am Modell

Streckung A= 9.396

Zuspitzung A= 0.246

TAB 2. Referenzgréfien des Modells

2.1.1. Gondeln

Zwei verschiedene Typen von Modelltriebwerksgondeln
werden im Allgemeinen fir Windkanalversuche verwendet:

1) Durchflussgondeln ohne Simulation des
Triebwerksschubs

2) Aktiv angetriebene Triebwerkssimulatoren, die per
Luftstrahl den Freistrahl des Triebwerks simulieren

(71, [8]

Fur die hier vorgestellten Messungen werden
ausschlief3lich Durchflussgondeln (Typ 1) verwendet.

BILD 3 zeigt eine Draufsicht auf die drei verwendeten
Gondeln. Alle drei Gondeln sind mit sogenannten Engine
Nacelle Strakes (ENS) ausgestattet, die bei hohen
Anstellwinkeln einen starken Wirbel erzeugen und damit
den maximalen Auftriebsbeiwert cs ma.x vergréflern, einen
weniger abrupten Einbruch von C, im Bereich des
maximalen  Anstellwinkels  acamax  bewirken, den
Interferenzwiderstand reduzieren und die Gleitzahl
erhéhen sollen [13]. Die Position, Geometrie und Grofie
der ENS an den verwendeten Gondeln unterscheiden sich,
aullerdem sind an der Referenz-Gondel zwei ENS
montiert, an den beiden anderen Gondeln jeweils nur einer
auf der dem Rumpf zugewandten Seite. Der Grund fiir die
Differenzen liegt daran, dass die aerodynamische Gite
des Modells mit den individuellen Gondeln schon optimiert
wurde.

Die drei verwendeten Gondeln: Referenz,
VHBR und UHBR (von links) mit
Transitionsstreifen

BILD 3.

Die beiden grof3en Gondeln sind mit einem modifizierten
Pylon am Flugel befestigt und sitzen damit dichter am
Flugel als die Referenz-Gondel. Dadurch ist auch eine
Modifikation des Vorflligels bei diesen beiden Gondeln
notwendig: Der dulRere Bereich des inneren Vorfligels ist
durch einen Slat-Kriiger ersetzt. Die Dimensionen der
Gondeln finden sich in TAB 3.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2008
DocumentID: 81176

Experimentelle Untersuchung des Einflusses der...
U. Jung, C. Breitsamter et al.

Gondel- Durchmesser am Nebenstrom- Maximale Anstrémgeschwindigkeit 25 m/s
bezeichnung Einlauf verhéltnis Messstreckenquerschnitt 1.8m-2.7m
Referenz dref= 125 mm u=6 Turbulenzgrad Tu,,, <0.5%
VHBR — Very high | dyygr= 147 mm u=8 Abweichung der Strahlrichtung Ada, AB< 0.5°
bypass ratio Abweichung des statischen Drucks Ap/q., <0.5%
UHBR - Ultra high | dypgr=  175mm | =[] Zeitliche AU, <£1.0%
bypass ratio Geschwindigkeitsabweichung
A H 0,
TAB 3. Dimensionen der Durchflussgondeln gzggli;&zigkeitsabweichung AU, <1.0%

2.1.2. Reynoldszahlahnlichkeit

Die Reynoldszahl Re stellt fiir inkompressible Stromungen
die wichtigste Kennzahl dar, um dynamische Ahnlichkeit
zwischen Versuch und Realitdt zu gewahrleisten [14]. Fir
alle Messungen entspricht die Anstrémgeschwindigkeit
dem Maximalwert des Windkanals U. =25m/s. Damit
ergibt sich die Modellreynoldszahl im Windkanal zu:

1,U, ]
(1) Re, iy = =0.54-10
’ v

Unter realen Anflugbedingungen féllt die Reynoldszahl
zwei Gréflenordnungen héher aus als im
Windkanalversuch. Um dennoch eine Aussagefahigkeit fir
eine GroRausfuhrung zu erhalten, wird die laminar-
turbulente  Grenzschichttransition, die durch die zu
niedrige simulierte Reynoldszahl im Windkanalversuch zu
spét erfolgen wiirde, an den von Ablésung gefdhrdeten
Bereichen Rumpfnase (BILD 2) und GondelaufRenseite
(BILD 3)  erzwungen. Sie  wird durch einen
Transitionsstreifen in dem Bereich fixiert, wo sie im
Freiflugfall zu erwarten ware. Die Abmalfie und Position
der Transitionsstreifen sind in TAB 4 zusammengefasst.

Breite des | Position des Streifens ab
Streifens Vorderkante

Rumpfnase | 15 mm 25 mm

Gondel 4 mm 10 mm

TAB 4. Abmessungen und Position der
Transitionsstreifen

Die nétige HOhe des Transitionsstreifens, um die
Grenzschichttransition sicherzustellen, wird aus [15] zu

3/4
2) Kiig = 26x”4(ULJ — 186 m

©

bestimmt. Die Grof3e x bezeichnet dabei die Lauflange vor
dem Streifen.

2.2. Windkanal

Fir die Messungen kommt der Windkanal C des
Lehrstuhls fur Aerodynamik der TU Miinchen zum Einsatz.
Es handelt sich um einen
Niedergeschwindigkeitswindkanal Gottinger Bauart.
KenngréRen des Windkanals mit geschlossener
Messstrecke sind in TAB 5 zusammengefasst.

TAB 5. KenngréRRen des Windkanals C [16]

2.3. Messtechnik

Die hier vorgestellten Ergebnisse wurden mittels
Hitzdrahtanemometrie gewonnen. Fur alle Messungen
kommt eine Sonde mit drei Drahten zum Einsatz. Durch
den Einsatz dieses Sondentyps kdnnen an den
vermessenen Punkten alle drei
Geschwindigkeitskomponenten gleichzeitig instationér aus
einem Look-Up-table gewonnen werden, der vor der
Messung durch Kalibrierung der Sonde fiir den zulassigen
Winkel- und Geschwindigkeitsbereich gewonnen wird.
Dadurch ist es mdglich die mittleren Geschwindigkeiten,
die turbulenten  SchwankungsgréRen, sowie die
Korrelationen aus den  SchwankungsgroRen  zu
bestimmen. Eine ausfiihrliche Darstellung der hier
verwendeten Hitzdrahtanemometrie kann [17] entnommen
werden.

Ein Nachteil der Dreidrahtsonde besteht in der
Beschrankung des auswertbaren Anstromwinkels. Der
Eindeutigkeitsbereich der Sonde wird durch das Innere
eines Kegels mit ¢~ 70° Offnungswinkel beschrieben,
dessen virtuelle Achse der des Sondenhalters entspricht
(BILD 4). Um trotzdem Messpunkte mit hd&heren
Quergeschwindigkeiten vermessen zu kdnnen, wird die
Sonde iterativ mit variierenden Nick- und Gierwinkeln zum
Windkanalkoordinatensystem gedreht positioniert.

BILD 4. Skizze der Hitzdrahtsonde mit Offnungswinkel

Die Parameter der Messung mit dem Anemometer AN-
1003 der Firma A.A. Lab Systems Ltd. [18] und der
Messwerterfassung sind in TAB 6 zusammengefasst. Fir
die Messung kam ausschlieBlich die Konstant-
Temperatur-Methode (CTA) zum Einsatz.

Parameter - Hitzdrahtanemometer

Verstarkung 1
Gegenspannung 22V
Uberhitzungsverhéltnis 1.8
Parameter - Messwerterfassung

Abtastrate 3000 Hz
Messdauer 64s
Anzahl der Messwerte 19200
Trennfrequenz - Tiefpassfilterung 1 kHz

TAB 6. Parameter der Messung
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3. ERGEBNISDISKUSSION

Fir die Messungen wurde mit a = 8.3° ein reprasentativer
Anstellwinkel des linearen Auftriebsbereichs gewahlit. Da

alle hier diskutierten Ergebnisse auf demselben
Anstellwinkel basieren, ergeben sich  fur die
unterschiedlichen  Gondelkonfigurationen  variierende

aerodynamische Beiwerte, wie fir den Auftriebsbeiwert
aus dem Cp-o-Diagramm in BILD 5 deutlich wird. Dieses
Ergebnis stammt aus einer zuvor durchgefihrten
Messkampagne, in der mit Hilfe einer externen
Sechskomponentenaulenwaage die aerodynamischen
Beiwerte der Langsbewegung ermittelt wurden. Die
Differenz der Auftriebsbeiwerte der drei
Gondelkonfigurationen liegt in der GréRenordnung des
Messfehlers der Kraftmessung.

o

i ———— CFM, U_=25 m/s, Re=0.54-10°
————— VHBR, U =25 m/s, Re=0.54-10°
———— UHBR, U =25 mls, Re=0.54-10°

L L L
4 6 8 10 12
o
BILD 5. Ca-a-Polarendiagramm

weiter  unten in
die dort verwendeten

Die  Messergebnisse  werden
Konturdiagrammen dargestellt,
GroRen sind wie folgt definiert:

Das Koordinatensystem zur Darstellung der
Messergebnisse  entspricht dem  aerodynamischen
Koordinatensystem: Die x-Koordinate stimmt mit der
Anstromrichtung Uberein, y-Werte weisen in
Spannweitenrichtung senkrecht zu x, z-Werte stehen
senkrecht auf den beiden anderen Koordinatenrichtungen.
Die Werte werden jeweils mit der Halbspannweite
entdimensioniert:

z

3 * i , *:L’ *__ %
) x Y YD)

b2 b/2

Die Positon x=0 und z=0 wird, wie in BILD6
verdeutlicht, durch die Position der Flugelspitze beim
vermessenen Anstellwinkel definiert, y = 0 befindet sich in
der Symmetrieebene des Modells, fiir die Fligelspitze
ergibt sich damit y* = 1.

Aus den Zeitreihen der lokalen Geschwindigkeiten u, v und
w ergeben sich durch zeitliche Mittelung u,v und w . Die
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mittleren Geschwindigkeiten werden jeweils mit der
Anstromgeschwindigkeit U.. entdimensioniert zu:

ulU,
(4) v/U,
w/U,
Der Vektorsummenbetrag der beiden

Quergeschwindigkeiten in y- und z-Richtung v und w
bezogen auf die Anstrémgeschwindigkeit U.. ist ein Mal
fur den lokalen Strdomungswinkel beziehungsweise die
Umfangsgeschwindigkeit:

(5) U =NV +Ww° /U,

Wirbelbehaftete  Strdbmungen  werden durch den
Drehungsvektor @ charakterisiert. Als axiale Komponente
des Drehungsvektors ergibt sich - mit der

Anstrémgeschwindigkeit U.. und der Halbspannweite b/2

entdimensioniert - die im Folgenden verwendete
dimensionslose axiale Wirbelstarke &
ow ov) b/2
() £=| -2
o o0z) U,
Aus  Hitzdrahtanemometriemessungen  erhdlt man

zusétzlich die Schwankungsanteile der Geschwindigkeiten
u’, v und w’:

u=u-u
(7) vi=v-—v
w=w-w
Davon wird in dieser Arbeit ndher auf die

Standardabweichung der x-Komponente eingegangen. Mit
der Anstrémgeschwindigkeit entdimensioniert wird diese
als axialer Turbulenzgrad Tu, bezeichnet:

(8) Tu, =

Um den Einfluss der Gondelinstallationen auf die
Tragfligelumstrdbmung zu  charakterisieren, wurden
Ebenen quer zur Anstrémung im Nahfeld des Nachlaufs
bei x*=0.1, sowie Querebenen lber dem Fliigel im Bereich
des Anschlusses der Gondel an den Flugel bei x*=-0.37
und x*=-0.43 fur die Messungen ausgewahlt. BILD 6 gibt

einen Uberblick Uber die Messebenen und die
Traversierung inklusive der Sondenhalterung.
Die detaillierten Messgebietsgrenzen sind in TAB7

zusammengefasst.

x*=0.10 0.13<y*<1.09 -0.30 < z*< 0.12
x* =-0.43 0.20 <y*<0.50 0.008 < z*< 0.08
x* =-0.37 0.20 <y*<0.50 0.012 <z*< 0.08

TAB 7. Messgebietsgrenzen
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BILD 6. Modell und Traversierung mit Hitzdrahtsonde
im Windkanal — Darstellung des

Koordinatensystems und der Messebenen

Fur die Nachlaufebenen x*=0.7 werden jeweils zuerst
Messungen mit einem groben Messgitter durchgefihrt. In

den Bereichen hoher Schwankungsintensitdt der
Geschwindigkeiten, sowie hoher ortlicher
Geschwindigkeitsgradienten wird das Messgitter

anschlieBend lokal in zwei Stufen jeweils um den Faktor
zwei verfeinert. Damit ergeben sich quadratische
Messgitterabstande von Ay/(b/2) = Az/(b/2) = 3.21 - 107,
1.60 10% und 8.02 - 10°. Die Messpunkte sind
beispielhaft fir den Fall mit der Referenz-Gondel in BILD 7
dargestellt.

02F

01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 1.1

y*
BILD 7. Messgitterpunkte in der Nachlaufebene
x* = 0.1 mit Gondel Referenz
Durch das Vorhandensein von hohen

Quergeschwindigkeiten im Nahfeld des Nachlaufs und
damit groRen Winkeln der Anstrdomung gegeniber der
Sonde kdnnen die Messergebnisse in einigen Punkten
nicht ausgewertet werden, wie beispielhaft an einigen
Licken in BILD 7 zu erkennen ist. Fir die Messungen
Uber dem Fligel werden quadratische Messgitterabstéande
von Ay/(b/2)=Az/(b/2)=8.0 - 107, 1.60 - 10 gewahlt. Die
am dichtesten am Flugel liegenden Messpunkte befinden
sich maximal A4z=10mm von der Flugeloberflache
entfernt. BILD 8 zeigt ein Messgitter fur x* = -0.43.
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BILD 8. Messgitterpunkte in der Messebene x* = -0.43

Die an den Messpunkten ermittelten Geschwindigkeiten
werden auf ein gleichmaRiges quadratisches Gitter mit der
Maschenweite Ay = Az =10 mm interpoliert. Das
verwendete Interpolationsverfahren ,Kriging* ist in [19]
dargestellt. Aus der interpolierten instationdren
Geschwindigkeitsverteilung werden alle abgeleiteten
GroRen zur Diskussion der Ergebnisse berechnet.
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BILD 9. Mittlere Geschwindigkeitsverteilung bei
x*=0.1 mit Gondel Referenz, VHBR und
UHBR (von oben nach unten). Die
Falschfarben-darstellung zeigt die
Axialgeschwindigkeit, die  Vektoren die
Richtung und den Betrag der lokalen

Quergeschwindigkeit U, an.
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Darstellung der axialen Wirbelstarke & mit /£/>5 des unmittelbaren Nachlaufs der drei getesteten Gondeln von
oben nach unten: a) Referenz, b) VHBR, ¢) UHBR. Die dominierenden Wirbelstrukturen, sowie der Bereich
des Gondelnachlaufs sind bezeichnet beziehungsweise markiert.
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BILD 9 =zeigt die Geschwindigkeitsverteilung in der
Nachlaufebene fir die drei Gondelkonfigurationen
Referenz, VHBR und UHBR von oben nach unten. Die
Konturdarstellung mit Falschfarben zeigt dabei die axiale
Geschwindigkeit u/U, fur Werte mit

Geschwindigkeitsdefizit u/U,<1. Die Richtung der

Querstromungsgeschwindigkeit wird durch Vektorpfeile
verdeutlicht, deren Lange den Betrag Ug. der
Querstrdomungsgeschwindigkeit angibt.

In allen drei Féllen durchzieht ein Band mit axialem
Geschwindigkeitsdefizit horizontal die Messebene, das auf
die freie Scherschicht hinter Fltgel, Klappen und Gondel,
sowie die Grenzschicht am Rumpf zuriickgeht. Das
Geschwindigkeitsdefizit fallt dabei im vertikal gestreckten
Bereich der Rumpfgrenzschicht bei y*<0.16 mit u/U,, ~0.5

am hochsten aus. Im Innenbereich der Messebene ist das
vom Flugel erzeugte in negative z-Richtung gerichtete
globale Abwindfeld deutlich zu erkennen, das im
FlugelauRenbereich  von der Umstrdmung  der
Fligelaulienkante von der Unter- zur Oberseite tberlagert
ist. Beim Vergleich der Strémungsfelder der
verschiedenen Gondelkonfigurationen ergeben sich kaum
Unterschiede in der Rumpfscherschicht, sowie der
AufRenfliigelstromung. Sie leigen in der GréRenordnung
des Messfehlers und kénnen damit vernachlassigt werden.
Im Nachlauf der Gondeln, sowie des Innenfliigels sind
deutliche Unterschiede in der axialen
Geschwindigkeitsverteilung zu erkennen:

+ Das Gebiet mit Geschwindigkeitsdefizit im
Nachlauf der Gondel fallt fir die beiden gréReren
Gondeln wesentlich gréRer aus.

» In vertikaler Richtung erstreckt sich das Feld fur
die Referenz-Gondel bis z*=-0.24, fir die VHBR-
Gondel bis z*~-0.26 und fur die UHBR-Gondel bis
z*=-(0.28. Dabei ist zu beriicksichtigen, dass die
beiden grofleren Gondeln dichter am Flugel
angebracht sind.

* Die horizontale Ausdehnung betragt fur das Feld
der Referenz-Gondel Ay*=0.08, fir die VHBR-
Gondel Ay*=0.18 und fur die UHBR-Gondel
Ay*=0.16.

+ Die freie Scherschicht des Innenfligels fallt fur
die beiden groflen Gondeln mit Az*=0.12 50%
dicker aus als fir die Referenz-Gondel mit
Az* = 0.08.

In BILD 10 ist die dimensionslose axiale
Wirbelstarkeverteilung & des Nachlaufs fur die drei
Gondelkonfigurationen dargestellt. Um die
Ubersichtlichkeit zu verbessern sind Bereiche, fiir die
-5 < £< 5 gilt, ausgeblendet. Dadurch werden fur alle drei
Konfigurationen folgende vier dominierende
Wirbelstrukturen von auflen nach innen offensichtlich, die
schon in anderen Nachlaufuntersuchungen von
Verkehrsflugzeugen charakterisiert wurden [20]:

1) Der Fliigelspitzenwirbel (Wing Tip Vortex, WTV), der
aus der Umstrémung der Flugelaussenkante
resultiert.

2) Der Klappenwirbel (Outer Flap Vortex, OFV), der aus
der Umstromung der Aussenkante der Fowlerklappe
resultiert.

3) Der Gondelwirbel (Engine Nacelle Vortex, ENV), der
aus der Durchstrémung der Gondel und der dabei
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induzierten Rotation entsteht. Das Ringprofil der
Gondel wird dabei schrag angestromt, da die Gondel
angestellt ist - 4a# 0 und zusétzlich die Anstrébmung
durch die Flugelpfeilung eine
Querstdmungskomponente beinhaltet - 43 # 0.

4) Der Fligel-Rumpf-Wirbel (Wing Fuselage Vortex,
WFV), der auf den negativen Zirkulationsgradienten
durch den Einbruch der gebundenen Zirkulation am
Rumpf zurlickzuftihren ist.

Die drei aulReren Wirbel besitzen positive Wirbelstarke und
weisen daher auf eine gegen den Uhrzeigersinn drehende
Strémung hin, wenn man die Messebene von hinter dem
Flugzeug betrachtet. Der Fligel-Rumpf-Wirbel dreht
entgegengesetzt. In BILD 10 verdeutlichen die gebogenen
Pfeile die Drehrichtung der Wirbel. Es ist jeweils deutlich
die sich horizontal ersteckende Scherschicht des
Flugelnachlaufs mit diversen kleineren Wirbelstrukturen
unterschiedlichen Vorzeichens zu erkennen, die von
kleineren Strukturen, wie zum Beispiel den Verkleidungen
des Klappenfiihrungsmechanismus, den flap track fairings,
stammen. Die betragsmaRig stérksten Wirbel sind dabei
WTV und OFV, wobei im Fall UHBR keine Verfeinerung
des Messgitters im Bereich des Fligelspitzenwirbels
durchgefihrt wurde und dadurch in diesem Fall der WTV
in der Berechnung zu schwach ausféllt. Die Abweichungen
der Ergebnisse im &uBeren und inneren des
Gondelnachlaufbereichs fallen ansonsten
vernachlassigbar gering aus. GréRere Abweichungen sind
in der Wirbeltopologie des Gondelnachlaufs zu erkennen,
der in BILD 10 markiert ist. Folgende Differenzen werden
deutlich:

»  Der Spitzenwert der Wirbelstarke des ENV fallt
fur die gréReren Gondeln deutlich schwécher aus
als fur die Referenz-Gondel.

* In allen drei Fallen befindet sich ein
entgegengesetzt zum ENV drehender Sekundar-
Gondelwirbel (SENV) Innbords und unterhalb des
GW. Im Fall Referenz handelt es sich dabei um
einen sehr konzentrierten Wirbel, der fiur die
groBen Gondeln jeweils zu einem horizontal
gezogenen Band mutiert.

* Fur die Referenz-Gondel ist der GW von den
kleineren Wirbelstrukturen der Fliigelscherschicht
klar getrennt. Bei vergrofierter Gondel VHBR
erkennt man die Tendenz, dass der GW mit
einem sich Innbords befindlichen positiv
drehenden  Wirbel der Flugelscherschicht
verbindet. Bei der noch weiter vergréflerten
Gondel UHBR setzt sich diese Tendenz fort. Der
GW ist hier mit einem Band positiver Wirbelstarke
mit der Fligelscherschicht verbunden. Durch das
enge Anbringen der Gondel am Fligel lasst sich
die Scherschicht des Fliugels und der Gondel
nicht mehr exakt trennen. Das weist auf eine
starke gegenseitige Beeinflussung von Fligel und
Gondel hin.

* Die durch ENS erzeugten Wirbel lassen sich in
dieser Ebene nicht eindeutig Wirbelstrukturen
zuweisen, haben aber sicherlich Einfluss auf die
verdnderte Wirbeltopologie im Nachlauf der
Gondel.

Fur die Diskussion der axialen Turbulenzintensitat Tu, ist
in BILD 11 nur der Bereich des Gondelnachlaufs fiir die
drei Gondeln Referenz, VHBR und UHBR von oben nach
unten gegeniibergestellt. Die Turbulenzintensitat Tu, der
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drei Gondelkonfigurationen wird dabei in Falschfarben fir
Werte Tu,> 0.02 dargestellt. Mehr noch als bei den
mittleren Stromungsgréfien wird hier die
Flugelscherschicht fur alle drei Konfigurationen deutlich.
Die wellige Struktur deutet dabei auf einzelne kleinere
Flugelelemente als Verursacher hin.

Der Hauptunterschied der verschiedenen Konfigurationen
ist hier in der Ausdehnung des turbulenten
Gondelnachlaufgebiets  Tu,>0.02, das in BILD 11
hervorgehoben ist, zu erkennen. Es fallt fur die VHBR-
Gondel wesentlich breiter und fur UHBR-Gondel
flachenmaRig wesentlich grofRer aus als fur die Referenz-
Gondel.
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Darstellung der axialen Turbulenzintensitat
Tu, > 0.02 des unmittelbaren Nachlaufs der
drei getesteten Gondeln Referenz (a), VHBR
(b) und UHBR (c). Hervorhebung des
turbulenten Bereichs im unmittelbaren
Nachlauf der Gondeln.

Fur die Diskussion der Ergebnisse der Messungen
oberhalb des Fligels werden zuerst die axialen
Wirbelstarkeverteilungen & der drei Gondelkonfigurationen
in der Ebene x*=-0.43 in BILD 12 gegeniibergestellt.
Diese Messebene befindet sich im Bereich der
Flugelvorderkante, direkt wo der Gondel-Pylon an den
Fliigel anschlieRt. Zur besseren Ubersicht ist -10 < &< 10
ausgeblendet.

Fur alle drei Messebenen lassen sich zwei gegenlaufig
drehende Wirbelstrukturen mit /5> 30 neben weiteren
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kleineren und schwacheren Strukturen identifizieren. Diese
beiden Wirbel gehen im ersten Fall auf die beiden ENS
der Referenz-Gondel zuriick. Fir die beiden grofieren
Gondeln, kann nur der Wirbel Innbords mit negativer
Wirbelstarke vom einzelnen ENS herrtihren, der Wirbel
positiver Starke entsteht aus der Umstrémung des
Gondel-Pylons, der hier durch die engere Anbringung der
Gondeln an den Flugel uUber die Fliugeloberflache
herausragt und schrdg umstromt wird. Dadurch, dass die
Messebene in unmittelbarer Nahe zum Pylon liegt, ist
dieser Wirbel hier sehr stark ausgepragt: &,.x=40 fur
VHBR und UHBR. Der rechts drehende Wirbel stammt in
allen Fallen vom Innbord-ENS. Die axiale Wirbelstarke /&/
fallt fur die gréReren Gondeln wesentlich héher aus als fir
die Referenz-Gondel: /é:max,VHBR/ > /%Zmax,UHBR/ > /gmax,Referenz/i
da die ENS von VHBR- und UHBR-Gondel wesentlich
gréRere Abmale besitzen als der ENS der Referenz-
Gondel.
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BILD 12. Axiale Wirbelstarkeverteilung & fir /&/> 10 Gber
dem Gondelanschluss der Referenz (a), VHBR
(b) und UHBR-Gondel (c) bei x* =-0.43

Die spannweitige Position der Wirbelachse des innen
liegenden Strake-Wirbels weicht deutlich voneinander ab:
YReferenz® = 0.285, yyrpr* = 0.275, yuyusr* = 0.26. Der Wirbel
liegt fir Referenz und UHBR wesentlich dichter am Fligel
als fur VHBR.

BILD 13 zeigt die Entwicklung der Wirbelstruktur in
Strémungsrichtung anhand der axialen
Wirbelstarkeverteilung & fur die  VHBR-Gondel-
konfiguration von der Ebene an der Flugelvorderkante
x* =-0.43 stromab zur Ebene x* = -0.37.
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Der links drehende Wirbel verliert stromab - x*=-0.37 -
einen Groldteil seiner Starke, wohingegen der innere
rechts drehende den Maximalwert &,., ndherungsweise
beibehdlt. In BILD 14 ist die Bahn der beiden
dominierenden Wirbel Uber Gondel, Pylon und Flugel
schematisch skizziert.
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BILD 13.

Axiale Wirbelstarkeverteilung & fur /£/>10 Gber
dem Gondelanschluss der VHBR-Gondel bei
x*=-0.43 (a) und x* = -0.37 (b)

BILD 14. Prinzipskizze der Wirbeltrajektorien. In weif}
sind die beiden Messebenen dargestellt. Der
rote und blaue Pfeil zeigt die Wirbelachse der

beiden dominierenden Wirbelstrukturen.

Der innere bestdndige Wirbel entsteht am ENS und
verlauft stromab nach innen versetzt Giber die Saugseite
von Vorfligel und Flugel. Entsprechend ist der ENS-Wirbel
in BILD 13b spannweitig nach innen gewandert, zusétzlich
befindet er sich nun naher am Fliigel. Der Wirbel aus der
Umstrémung des Gondel-Pylons wandert ebenfalls nach
innen.

In Bild 15 ist die aquivalente Darstellung fir die UHBR-
Gondelkonfiguration zu sehen: Die Entwicklung der Wirbel
ist dquivalent zum VHBR-Fall. Allerdings liegt der ENS-
Wirbel in diesem Fall schon bei x*=-0.43 dichter am
Flugel. Er wandert entsprechend dem VHBR-Fall nach
innen und noch dichter zum Flugel. Er kann dadurch bei
x* =-0.37 nicht mehr vollstandig erfasst werden.
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BILD 15. Axiale Wirbelstarkeverteilung & fir /&/ >10 Gber

dem Gondelanschluss der UHBR-Gondel bei
x*=-0.43 (a) und x* = -0.37 (b)

BILD 16. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Das Stromungsfeld im Bereich des Anschlusses der
Triebwerksgondel wird far eine typische
Transportflugzeugkonfiguration systematisch untersucht,
um den Einfluss von Gondeln unterschiedlicher GroRe
analysieren zu kdnnen. Betrachtet werden eine
Standartgondel, sowie eine Gondel mit grolem (VHBR)
und sehr grolem (UHBR) Nebenstromverhéltnis. Dazu
wurde die Strdomung um ein detailliertes Windkanalmodell
in Anflugkonfiguration bei einem Anstellwinkel im linearen
Auftriebsbereich von «=8.3° in quer zur Strdmung
gelegenen Messebenen mittels Hitzdrahtanemometrie
vermessen (Re;,=0.5 - 106). Messungen finden bei
geschlossener Messstrecke im
Niedergeschwindigkeitswindkanal C der Technischen
Universitdt Minchen statt. Um die Ergebnisse besser auf
die Realitdt Obertragbar zu machen, wird die
Grenzschichttransition an den kritischen Bereichen
Rumpfnase und GondelauRRenseite fixiert.

Folgende wesentliche Punkte lassen sich aus der hier
prasentierten mittleren Geschwindigkeitsverteilung und
den SchwankungsgréRen des Strémungsfeldes ziehen:

* Im unmittelbaren Nahfeld des Nachlaufs bei
x*=0.1 werden aus dem Wirbelstarkefeld die
typischen dominierenden Wirbelzentren eines
Transportflugzeugs deutlich: Fligelspitzenwirbel,
Klappenwirbel, Gondelwirbel und
Fligelrumpfwirbel.

+ Die Gegenuberstellung des Geschwindigkeits-
und axialen Wirbelstarkefelds fir die drei
untersuchten  Gondelkonfigurationen =~ macht
deutlich, dass sich die Auswirkungen der
Gondelvariationen auf das Gebiet des
Gondelnachlaufs und des Nachlaufs des
Innenfligels beschranken.

* Es besteht die klare Tendenz zur Verschmelzung
des Gondelwirbels mit Sekundarwirbelstrukturen
aus der Fligelscherschicht bei VergréRerung des
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Durchmessers der Gondel bei gleichzeitiger
engerer Anbringung der Gondel an den Fligel.
Bei der groRten untersuchten Gondel ist der

Gondelwirbel Uber ein Band mit der
Wirbelstruktur der Fligelscherschicht lickenlos
verbunden.

+ Das Gebiet erhdhter axialer Turbulenzintensitat
Tu,>0.02 im Nachlauf der Gondeln zeigt
deutliche Unterschiede. Dieses Gebiet ist fur die
VHBR-Gondel deutlich verbreitert, fir die UHBR-
Gondel flachenmaRig wesentlich vergréRert.

»  Zusétzlich zum Nachlauf wurden je Gondel zwei
Ebenen quer zur Anstrémung oberhalb des
Flagels in unmittelbarer Nahe zum Anschluss der
Gondel an den Fligel bei x*=-0.43 und
x*=-0.37 vermessen, um die durch die
unterschiedliche Geometrie der Gondeln und
Pylonen, sowie die unterschiedlichen Engine
Nacelle Strakes (ENS) beeinflusste
Fligelumstrémung aufzuzeigen.

+ Bei Gegenuberstellung der axialen
Wirbelstarkeverteilung sind in allen drei Fallen
jeweils zwei entgegengesetzt drehende
dominierende Wirbelstrukturen zu erkennen. Fur
den Fall der Referenz-Gondel stammen beide
von den Gondel-Strakes, die rumpfseitig und
aulienfliigelseitig an der Gondel angebracht sind.
Fir die beiden groRen Gondeln rihrt der starke
innere Wirbel jeweils vom einzelnen Strake her.
Der wesentlich schwachere gegendrehende
Wirbel aufen wird durch die Umstrémung der
Abdeckung des modifizierten Pyons erzeugt.

* In der Ebene stromab verliert der Pylonwirbel bei
VHBR und UHBR den Grofiteil seiner Energie,
wohingegen der Strake-Wirbel kaum
abgeschwacht ist. Beide Wirbel bewegen sich
stromab - x* = -0.37 - nach innen.

Um zukinftig die Interferenzeffekte von Flugel, Pylon und
Triebwerksgondel weiter zu untersuchen, k&nnen mit
anderen Messverfahren, wie PIV und LDA zuséatzliche
Ergebnisse Uber das Stromungsfeld gewonnen werden.
Mit der hier geschaffenen Datenbasis kdnnen zukinftige
CFD-Berechnungen validiert werden, die wiederum
Strémungsfelddaten in Bereichen liefern kénnen, die mit
den Messtechniken nicht zuganglich sind.
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