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AERODYNAMISCHE ANALYSEN EINER KONFIGURATION MIT
FORMVARIABLEM TRAGFLUGEL KLEINER STRECKUNG

D. Fleischer,
Lehrstuhl fur Aerodynamik, Technische Universitdt Minchen,
Boltzmannstr. 15, 85748 Garching, Deutschland

Zusammenfassung
Fir eine generische Fligel-Rumpf-Kombination mit formvariabler Fligelvorder- und Flugelhinterkante
wurden aerodynamische und strdmungsphysikalische Eigenschaften experimentell untersucht. Dabei
wurden Kraftmessungen und Vermessungen des Stromungsfeldes mittels Stereo-PIV und Hitzdraht-
anemometrie in den institutseigenen Windkanalen durchgefihrt. Um den Vergleich mit der entsprechenden
konventionellen Geometrie sicherzustellen, wurden auch fir konventionelle Vorder- und Hinterkanten
korrespondierende Messungen vorgenommen. Die Ergebnisse der Strémungsfeldmessung zeigen einen
glinstigeren Stromungsverlauf bei Verwendung von formvariablen Klappenelementen. Dies spiegelt sich in
einer, anhand der Kraftmessung ermittelten, Erhéhung von Gleitzahl und verbesserter Klappenwirksamkeit

wider.
1. EINLEITUNG

Seit Anfang der 1990er Jahre beschéftigen sich
verschiedene Forschungsvorhaben damit, dem Tragdflligel
adaptive bzw. formvariable Eigenschaften zukommen zu
lassen, um so die Effizienz des Luftfahrzeugs zu steigern.
Hier geht es vor allem darum, dass der Flugel seine
Profilkontur &ndert, ohne das Knicke oder Spalte
entstehen, um Adaptivitdt zu erreichen. Dazu gehért die
formvariable Wélbung des Tragfligels, bei der die
Hinterkante nicht wie bisher durch  Abknicken
ausgeschlagen wird, sondern ein stetiger, glatter
Ubergang zum Fligelkasten erméglicht wird. Dasselbe
Prinzip kann auch auf die Vorderkanten des Fligels
angewendet werden, wodurch die Wélbung des
Flugelprofils im Zusammenspiel mit einem Hinter-
kantenausschlag weiter vergréert werden kann. Durch
die variable Profilwélbung im Hinterkantenbereich kann
das Flugzeug im Reiseflug an die momentan optimale
Gleitzahl angepasst werden. Dies resultiert in einem
geringeren Treibstoffverbrauch und Reichweitenerhéhung.
Dartiber hinaus zeigen Forschungsergebnisse, dass eine
Vergréferung der Buffet-Grenze erreicht werden kann.
Eine spannweitig differenzierte Wolbung kann eine
Umverteilung der Flugellasten abhangig vom Flugzustand
ermdglichen. Untersuchungen zu SCBs (Shock Control
Bumps) und formvariabler Hinterkanten wurden in den EU-
Projekten EUROSHOCK | und EUROSHOCK Il sowie
dem nationalen Projekt ADIF (Adaptiver Flugel) fur Fligel
grofRer Streckung (Transportflugzeugfliigel) umgesetzt.
Eine Zusammenfassung dazu gibt [1], [2] und [3].

Im militarischen Luftfahrtbereich arbeiteten die NASA, Air
Force und Boeing im Rahmen des AFTI/F-111
Flugerprobungsprogrammes (Advanced Fighter Tech-
nology Integration F-111) zusammen und entwickelten den
MAW (Mission Adaptive Wing). Dieser Fligel besitzt eine
formvariable Vorder- und Hinterkante und entspricht in den
Abmessungen weitgehend dem urspriinglichen Tragflligel
des Schwenkfliigelflugzeugs General Dynamics F-111A.
Die Konfiguration wurde im Flugversuch umfangreichen
Tests unterzogen. Die Einstellungen der formvariablen
Vorder- und Hinterkante Ubernehmen hydraulisch ange-
triebene Aktuatoren, die Uber redundante Computersys-

teme gesteuert werden. Sechs Hinterkantenelemente und
zwei Vorderkantenelemente ermdglichen einen konti-
nuierlichen glatten Wélbungsverlauf auf dem gesamten
Fligel. Windkanal- und Flugversuche belegten durch
Anpassung an die optimale Gleitzahl eine Reichweiten-
erh6hung sowie Verbesserungen der Mandvereigen-
schaften und eine Mand&verlastabminderung [4], [5], [6]-
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BILD 1.  Technologien eines formvariablen Flugels

groRer Streckung

Fur den Flugel kleiner Streckung sind bisher nur wenige
Untersuchungen in Bezug auf formvariable Vorder- und
Hinterkanten vorhanden. Am Lehrstuhl fir Aerodynamik
der Technischen Universitdt Minchen (TUM) wurden in
diesem Zusammenhang bereits Kraftmessungen fir
formvariable Hinterkanten an einem detaillierten Modell
einer Delta-Canard Konfiguration des Malistabs 1:15
realisiert, siehe [7]. Die Messergebnisse belegten eine
deutliche Auftriebserhéhung (bis zu 10% Aufriebsgewinn
bezogen auf den konventionellen Fall) und eine
signifikante Widerstandsreduktion im Bereich fir C, = 0
(12% bis 15% Verringerung des Nullwiderstandsbeiwerts)
im Vergleich zu konventionellen Klappenausschlagen.
Weiterhin wurden auch deutliche Verbesserungen in der
Klappenwirksamkeit im Vergleich zur konventionellen
Geometrie verzeichnet, sowohl im Auftriebs- als auch im
Nickmomentenderivativ. Diese Messergebnisse wurden
unter den Einflissen des Canard-Fligels, Pilotenkanzel
und Triebwerkseinldufen des Modells auf die Umstromung
des Deltafliigels aufgenommen.

Die im Folgenden beschriebenen Experimente kon-
zentrieren sich auf einen Delta-Fligel mit formvariablen
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Vorder- und Hinterkantenelemente. Der Fliugel schlief3t
hier an einen generischen Rumpf an.

2. WINDKANALMODELL UND
MESSEINRICHTUNGEN

2.1. Modell- und Klappengeometrie

2.1.1. Generische Fliigel-Rumpf-Konfiguration

Das Windkanalmodell besteht aus einem Deltafligel und
einem generischen Rumpf. Der Deltafligel besitzt eine
Spannweite von 0.740 m und eine Pfeilung von ¢, = 50°.
Die Streckung A betragt 2.45. In TAB 1 sind weitere Daten
des Flugels aufgelistet. Der Fligel stammt aus dem
detaillierten Vollstahimodell einer Delta-Canard-Konfi-
guration des Malfdstabs 1:15 und wurde eigens fir diese
Hochleistungskonfiguration ausgelegt. Deshalb ist der
Tragfligel zum Rumpf hin stark nach oben gekrimmt
(lokale Anstellwinkelerh6hung), sodass der Einfluss des
durch das Entenleitwerk erzeugten Abwindes (hingehend
zu Anstellwinkelabminderung) kompensiert wird.

Flugelwurzeltiefe o 0.529 m
Bezugsfligeltiefe Iy 0.36 m
Halbspannweite S 0.37 m
Fliigelflache F 0.2235 m?
Vorderkantenpfeilung | @y 50°
Streckung N 2.45
Zuspitzung A 0.14

TAB 1. Wesentliche Parameter der Flligelgeometrie

In der vorliegenden Arbeit wurde ein generischer Rumpf
verwendet, damit Interferenzen, erzeugt durch Leitwerke,
Pilotenkanzel und Treibwerkseinlauf, vermieden werden
und nur der Fligel an sich in den Experimenten betrachtet
wird. Durch die einfache Geometrie wird so auch fir
folgende numerische Analysen die Netzgenerierung
wesentlich erleichtert.

Der generische Rumpf der Deltafligelkonfiguration besteht
aus einem Frontkegel und einem zentralen Rumpfelement.
Das zentrale Rumpfelement besitzt eine ebene Unterseite
und eine halbrunde Oberseite. Es ermdglicht den
Anschluss der Fligeltrégerplatte. Die Fligeltragerplatte
verbindet beide Flugelhalften miteinander, wobei
Flugeltragerplatte und Fligel aus Stahl gefertigt sind. Der
Rumpf ist vollstdndig aus Aluminium gefertigt und in einer
Weise konstruiert, dass er fir Kraftmessungen mit der
internen 6-Komponenten Waage W622 verwendet werden
kann. Das Modell wird an der Waage befestigt, wobei die
Waage am Stiel (Uber Befestigungshiilsen verschraubt,
BILD 3 und BILD 8) gehalten wird. Der Stiel mit konischem
Endstick ist in den Horizontalstiel eines Drei-Achsen-
Modellsupports geklemmt und zusétzlich Uber vier
Schrauben gesichert. Sind keine Kraftmessungen
vorgesehen, sondern beispielsweise Stromungsfeldmes-
sungen, so wird anstatt der sehr empfindlichen internen
Waage ein Waagendummy zum Abstitzen des Modells
verwendet.

2.1.2. Klappengeometrie

Der Flugel bietet die Mbglichkeit, verschiedene
Klappenausschldge bezuglich Vorder- und Hinterkante
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(Wolbungsklappen) zu realisieren, indem Klappen-
elemente an den dafiir vorgesehenen Fligelpositionen
angeschraubt werden. Die konventionellen Hinterkanten-
klappenelemente sind zweiteilig ausgefiihrt und werden
Uber Beschlage mit dem Fligel verbunden. Damit sind
Hinterkantenwinkel von 0° bis 30° (5° Inkrement)
einstellbar. Fir die Vorderkante kann Uber dreiteilige
Einsdtze (neben dem 0° Klappenwinkel) ein konven-
tioneller Klappenausschlag von 20° eingestellt werden. Die
konventionellen Klappenelemente sind wie auch der Fligel
selbst aus Stahl gefertigt.

2s

0.114c,
0.065¢,

Geometrie der generischen Fligel-Rumpf-
Konfiguration

BILD 2.

Waage W622/Waagendummy
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BILD 3. 3D-Ansicht des Modells mit Stiel und

Waage/Waagendummy

Die formvariablen Klappenelemente entsprechen in
Sehnenldnge und spannweitiger Ausdehnung den
entsprechenden konventionellen Klappentypen. Den
adaptiven Vorder- und Hinterkanten liegt ein gleichférmig
gewdlbter Skelettlinienverlauf mit der Definition nach [8]
zugrunde. Ein formvariabler Klappenausschlag der
Vorderkante kann ebenfalls Uber dreiteilige Einsatze, aus
Kunststoff (Epoxydharz) gefertigt, realisiert werden. Bei
der Konstruktion wurde darauf geachtet, dass der
Fligelanschluss glatt verlduft. Mit diesen Einsdtzen
kénnen formvariable Vorderkantenklappenwinkel von nygs
=10° und 20° eingestellt werden (BILD 6).

Nle==--T

BILD 4. Definition der Klappenwinkel (Hinterkante)

Die formvariablen Hinterkantenelemente sind aus
Aluminium gefertigt und einteilig in Spannweitenrichtung
fur jeweils eine Flugelhalfte vorhanden. Es sind
Klappenausschlage von 0°, 5°, 10°, 15°, 20° und 25° mit
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diesen Elementen realisierbar. Zu den angegebenen
WinkelmafRen sei erwahnt, dass sie sich auf die Tangente
an die Skelettlinie im Endpunkt derselben beziehen. Diese
Winkel werden im Folgenden mit nyrr bezeichnet. Zum
Vergleich der Ergebnisse mit den konventionellen
Hinterkantenklappen ist jedoch der Winkel zwischen der
Sehne der Skelettlinie und der Referenzlinie fur 0°
Klappenausschlag von Bedeutung, im Weiteren als nyes
bezeichnet (siehe BILD 4). Die Messergebnisse bezogen
auf den Sehnenwinkel wurden durch lineare Interpolation
aus den Ergebnissen bezogen auf den Tangentenwinkel
berechnet.

Vorderkantenklappenwinkel

v (konventionell oder formvariabel)
Hinterkantenklappenwinkel

M+ (konventionell oder formvariabel)
Vorderkantenklappenwinkel

vk | Konventionell
Hinterkantenklappenwinkel

K| Konventionell
Vorderkantenklappenwinkel

vFs | formvariabel bezogen auf Skelettsehne
Hinterkantenklappenwinkel

"HFT | formvariabel bezogen auf Skeletttangente
Hinterkantenklappenwinkel

MHFs | formvariabel bezogen auf Skelettsehne

TAB 2. Nomenklatur fir die Klappenwinkel

Hinterkantenklappe (1, = 0°)

Vorderkant&klappe (1, = 20°)

BILD 5. Klappenpositionen am Delta-Flugel

e = 0

e
Ny = 5°

N = 10°

N = 15°

Ny = 20°

Ny = 25°

Formvariable Vorder- und Hinterkantenele-
mente (links Vorderkante, rechts Hinterkante)

BILD 6.

BILD 7.

konventioneller (links) und formvariabler
(rechts) Klappenausschlag am Modell
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2.2. Messeinrichtungen und Messaufbau

2.21. Kraftmessungen

Kraftmessungen wurden im Windkanal A des Lehrstuhls
fur Aerodynamik der TUM durchgefuhrt. Der Windkanal A
(WK A) ist ein Niedergeschwindigkeitswindkanal Géttinger
Bauart (Leistung: 420 kW, Turbulenzgrad: Tuy, = Tu, = Tu,
< 0.4%). Die Messstrecke (1.80 m x 2.40 m) kann
wahlweise offen (U.max = 75 m/s) oder geschlossen (Uewmax
= 65m/s) betrieben werden, wobei hier mit offener
Messstrecke gearbeitet wurde und somit eine freie
Strahlexpansion vorhanden war. Dadurch sind keine
Beeinflussungen der Messungen als Folge von
Versperrung durch Modell, Aufhdngung oder Nachlauf zu
erwarten. Der WK A verfligt auf’erdem (ber einen
schrittmotorbetriebenen 3-Achsen-Modellsupport, mit dem
Anstell-, Roll- und Schiebewinkel prazise -eingestellt
werden kénnen (2390 Schritte/°). Weiterhin ist ein Stereo-
PIV-System im WK A installiert, was in Kapitel 2.2.2 ndher
beschrieben wird.

Zur Bestimmung der Krafte und Momente in den drei
Koordinatenrichtungen wurde eine interne 6-Kompo-
nenten Waage (Bezeichnung: W622) verwendet. Es
wurden Auftriebs-, Widerstands- und Nickmomenten-
beiwerte zur Auswertung herangezogen. Die Waage W622
besteht aus einem martensitaushartenden Stahl der
Werkstoffrummer 1.6359.4 (Handelsname: Vascomax
250). Zur Erfassung von Kraften und Momenten sind an
bestimmten Positionen der Waage Dehnmessstreifen
(DMS) appliziert. Um Temperatureinflisse auszu-
schlieen, sind die DMS in konzentrierten Vollbricken
verschaltet. Seitenkrédfte und Normalkrafte (Y und Z),
sowie Roll-, Nick- und Giermomente (M,, M, und M,)
werden an den entsprechenden horizontalen bzw.
vertikalen Messstellen erfasst. Axialkrafte (X) werden mit
einer Parallelogrammfeder in der Mitte der Waage
aufgenommen, BILD 8.

7

Befe_§_t-fgﬁf§§h’iﬂse
stielseitig

BILD 8. Position der Messbriicken auf der Waage im

eingebauten Zustand

Mit der 6-Komponenten Waage werden Krafte und Mo-
mente in x,- , yn- und z,-Richtung des Waagensystems
ermittelt. Momente werden um den Waagenbezugspunkt
(WBP) bestimmt, siehe BILD 2. Im automatisierten Mess-
ablauf werden die aerodynamischen Beiwerte Uber eine
Transformation in das windkanalfeste Bezugssystem
umgerechnet. Dabei werden als BezugsgréRen der
dynamische Druck der freien Anstrémung q.. = (0./2)U.7,
Flugelflache F, Bezugsfligeltiefe |, und die Halbspann-
weite s verwendet. Die Beiwerte der Langsbewegung
lauten:

(1) Ca=Al(g-F)
(2) Cw=W/(q-F)
() Cu=M/(q-F 1)
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Die Genauigkeit der gemessenen Waagensignale liegt bei
0.05% - 0.1% fur Krafte und 0.8% - 1.2% fiir Momente. Die
erwahnten Achsenbezeichnungen beziehen sich auf das
Waagenkoordinatensystem bzw. Modellsystem (Index m).
Die A/D-Wandlung der Waagensignale wird mit einer
Frequenz von 15 Hz bei 500 Abtastwerten erreicht
(Abtastzeit: 33,3 s).

Die Kraftmessungen wurden in einem Anstellwinkel-
bereich von a = -10° bis a = 30° in 2°-Schritten
durchgefihrt. Die Anstrémgeschwindigkeit betrug konstant
U. = 40 m/s. Die Reynoldszahl, gebildet mit /,, liegt damit
zwischen Rey, = 0.81-10° und Rey, = 0.9-10°%, abhangig von
der Fluidtemperatur. Die Bewegungsrichtung des Supports
(von -10° auf 30°, Aufwartsbewegung) wurde fir jeden
Messlauf beibehalten. Es ist kein Einfluss der
Polarenrichtung auf das Messergebnis feststellbar und
belegt die steife und korrekte Waagenanbindung, vgl.
BILD 9.

Fir die Konfiguration klarer Fligel (ny, = 0°, ny = 0°) wurde
des Weiteren eine Polare bei U.. = 60m/s und U.. = 40m/s
erfasst, um den Einfluss der Reynoldszahl zu bestimmen.
Das Messergebnis, dargestellt in BILD 10 fur C, Uber a,
zeigt, dass aufgrund der abgeldsten (Vorderkantenab-
I6sung tritt bereits bei kleinen Anstellwinkeln auf) und
wirbeldominierten Strémung die Abh&ngigkeit von der
Reynoldszahl gering ist (Camax unbeeinflusst). Ahnliche
Ergebnisse erhdlt man auch fiir die anderen
aerodynamischen Beiwerte. Die Anstrémgeschwindigkeit
U.. wurde deshalb auf 40 m/s festgelegt.
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] ———— 1 = 0° Abwartsbewegung
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BILD 9. Einfluss der Bewegungsrichtung des Supports

2.2.2. PIV-Messungen

PIV-Messungen (Particle Image Velocimetry) wurden im
Windkanal A des Lehrstuhls mit einem Stereo-PIV-System
durchgefiihrt. Mit diesem Messsystem besteht die
Mdoglichkeit alle drei Geschwindigkeitskomponenten in der
Messebene gleichzeitig zu bestimmen. Das PIV-System
bilden ein Seeding Generator (Partikel: Oltrépfchen mit @
= 0.5 - 50 pm), Nd:YAG-Laser (Leistung: 10 MW,
Wellenlange: 532 nm), Lichtfihrungsarm mit Aufweitungs-
optik, Traversiereinrichtung, zwei CCD-Kameras
(Auflésung jeweils: 1185 x 1599 Pixels, Brennweite: 135
mm) mit Mechanismus zur Einstellung von Scheimpflug-
und Objektivwinkel, System Hub (Datenerfassung,
Steuerung von Kameras und Laser) und einem PC mit
Auswertesoftware.
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BILD 10. Einfluss der Re-Zahl

Nach sorgféltiger Kalibration des PIV-Systems wurden die
Messungen mit einem Pulsabstand von Af = 12.5 ys und
30 Doppelbildsequenzen bei einer Zeitauflésung von 10
Hz durchgefiuhrt.

Es wurden sechs Ebenen festgelegt, in denen das
Stromungsfeld quer zur Anstrébmungsrichtung (spann-
weitige Ausdehnung der Messebene) erfasst wurde, siehe
BILD 11. Es wurden Messungen fiir die Anstellwinkel a =
6°, 16°, 26° bei einer Anstrdmgeschwindigkeit von U.. = 40
m/s vorgenommen. Die vorderen zwei Messebenen
befinden sich bei x/c, = 0.45 und x/, = 0.47, und
beinhalten das Klappenknie der Vorderkantenklappe. Eine
weitere Ebene befindet sich bei x/c, = 0.69. Die restlichen
drei Messebenen liegen im Bereich des Klappenknies der
Hinterkantenklappe. Dabei befindet sich die Ebene x/c, =
0.87 vor dem Klappenknie, die Ebene x/c,= 0.91 auf dem
Klappenknie und die Ebene x/c, = 0.95 hinter dem
Klappenknie. Die Lage der Messebenen relativ zum
Modell kénnen BILD 11 enthommen werden. Die in 3.1.1
dargestellten Messergebnisse gelten fur die Konfiguration
des klaren Flugels (ny, ny = 0°).

x/c, = 0.69
“xle, =047
x/c, = 0.45

BILD 11.  PIV-Messungen: Positionen der Messebenen
zum Modell (u/U.. fur a = 26°)
2.2.3. Hitzdrahtmessungen

Hitzdrahtmessungen (CTA - Constant Temperature
Anemometry) wurden im Windkanal B des Lehrstuhls fur
Aerodynamik der TUM durchgefiihrt. Windkanal B (WK B)
ist wie WK A ein Niedergeschwindigkeitswindkanal Goét-
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tinger Bauart mit offener Messstrecke, besitzt jedoch eine
kleinere Messstrecke (1.20m x 1.55 m) und eine geringere
Gebléaseleistung (130 kW, Uxpmax = 60 m/s, Tu, = Tu, = Tu,
< 0.4%). In der Messstrecke des WK B wurde ein 3-
Achsen-Modellsupport installiert, um das Modell bezliglich
Langs-, Seiten-, und Hochachse auszurichten. Eine 3-
Achsen-Traversiereinrichtung mit  einer  Positionier-
genauigkeit von 0.037 mm ist speziell fur Hitzdraht-
sondenmessungen im WK B aufgebaut.

In zwei spannweitig versetzten Messebenen Uber dem
Deltafligel wurden die Geschwindigkeitskomponenten u
und w (windkanalfestes Koordinatensystem) des
Strémungsfeldes gemessen, siehe BILD 12. Dazu wurde
eine X-Drahtsonde verwendet, die gleichzeitig beide
Gechwindigkeitskomponenten erfasst. Die Drahte sind bei
diesem Sondentyp X-férmig angeordnet und stehen
senkrecht aufeinander. Sie bilden mit der Sondenachse
einen Winkel von 45°, wobei der minimale Abstand
zwischen den Dréhten ca. 0.8 mm betrégt. Die platinierten
Wolframdréhte besitzen eine aktive Lénge von [ = 1.20
mm, bei einem Durchmesser von dy = 5 pm. Die
Kalibration der Sonde wurde in einem Winkelbereich von -
45° < B, < +45° realisiert (AB, = 2.5°, 5.0°), wobei die
Kalibriergeschwindigkeit pro Kalibrierwinkel schrittweise
von 2.0 m/s auf 55.0 m/s erhéht wurde. Im vollautoma-
tisierten Messablauf wurden die Anemometerspannungen
mit einer Abtastfrequenz von 3000 Hz bei einer Abtastzeit
von 6.4 s diskretisiert (19200 Abtastwerte).

Wahrend der Messung wurde das Modell mit einer
Geschwindigkeit von U. = 40 m/s angestromt. Die
Anstellwinkel betrugen a = 6°, 16° und 26°. Die einge-
stellten Klappenkonfigurationen bei der Hitzdrahtmessung
sind TAB 3 zu entnehmen.

Die beiden Messebenen sind ca. 5 mm Uber dem Fligel
positioniert. Die innere Ebene liegt bei y/s = 0.46, die
dulRere Ebene liegt bei y/s = 0.78, vgl. BILD 12. Die
Messgitter unterscheiden sich fur klaren Fligel und fir den
Fligel mit ausgeschlagener Vorder- bzw. Hinterkante, da
man bei ausgeschlagener Klappe dem Klappenverlauf mit
dem Messgitter zu folgen versucht. Die héchste Aufldsung
des Messgitters betragt 5 mm und befindet sich im Bereich
des Klappenknies (Vorder- und Hinterkantenklappe).
Mittlere (10 mm) und grobe Aufldsung (20 mm) verteilen
sich gleichmaRig auf die restliche Ebene des Messgitters.
Die Gittergrélen schwanken zwischen 492 und 516
Punkten fiir die innere Messebene und zwischen 305 und
327 fur die &ullere Messebene, je nachdem welche
Konfiguration und welcher Anstellwinkel gemessen
wurden. In BILD 13 sind die Messgitter fur inneren und
auleren Flugelschnitt fur einen Anstellwinkel von a = 26°
bei formvariablem Klappenausschlag exemplarisch
dargestellt.

Anstromgeschwindigkeit U.. | 40m/s

Anstellwinkel a 6°, 16°, 26°
Messebenen y/s = 0.46, 0.78

1. Konfiguration ny=0°ny=0°

2. Konfiguration
3. Konfiguration

Nvk = 20°, Nk = 15°
Nves = 20°, Nper = 25°
Messebene y/s = 0.46

Nvk = 0°, Nk = 15°
Nves = 0°, Nper = 25°

4. Konfiguration
5. Konfiguration

TAB 3. Parameter der Hitzdrahtmessungen
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BILD 12. Hitzdrahtmessungen: Position der Messebe-

nen zum Modell (a = 16°, ny = 0°, N = 0°)

BILD 13.

Messpunkte der inneren und duf’eren Mess-
ebene fiur formvariablen Klappenausschlag

3. ERGEBNISSE

3.1. Stromungsfeld

Das Strémungsfeld um den Deltafligel wird maRgebend
vom Vorderkantenwirbel dominiert, der sich schon bei
moderatem Anstellwinkel (a > 6°) ausbildet. Die Strdmung
I6st dabei an der Fligelvorderkante ab und rollt sich in
zwei konzentrierte Wirbel auf. Der Aufrollvorgang der
abgeldsten Scherschichten beginnt an der Flugelspitze
und schreitet bis zum Apex des Fligels hin fort, sodass
sich ein vollentwickelter Vorderkantenwirbel ausbildet. Die
Vorderkantenwirbel auf beiden Seiten des Flugels
induzieren Geschwindigkeiten quer zur Anstrémungs-
richtung und rufen hohe Unterdriicke iber dem Fligel
hervor. Dieser Saugeffekt fihrt zu einem nichtlinearen
Auftriebsanstieg, der bei dieser Konfiguration jedoch nur
schwach ausgeprégt ist, da die Flugelpfeilung mit ¢, = 50°
noch nicht allzu groB3 ist und somit auch die Stérke des
Wirbels noch geméaRigt ist. Der in dieser Arbeit
verwendete Deltafliigel besitzt endliche Seitenkanten.
Dadurch Uberlagert sich dem Vorderkantenwirbel auch der
Randwirbel, der durch die Umstrémung der Fligel-
seitenkante aufgrund der Druckdifferenz zwischen
Fligelunter- und Flugeloberseite entsteht. Mit weiterer
Anstellwinkelerhdéhung verschieben sich die Wirbelachsen
zum Rumpf hin und vom Fligel weg bis der Wirbel
zusammenbricht. Dieses als Wirbelaufplatzen bezeichne-
te Phanomen hat seine Ursache im Anstieg des axialen
Druckgradienten mit Erhéhung des Anstellwinkels. Das
Wirbelaufplatzen ist gekennzeichnet durch eine Zunahme
des Wirbelquerschnitts und einer signifikanten Abnahme
der wirbelinduzierten Geschwindigkeiten (axiale Ruckstré-
mung). Zu verzeichnen ist aulRerdem ein hoher Turbulenz-
grad und demzufolge hohe Dissipation, was in einem
Gesamtdruckverlust seine Entsprechung findet. Durch den
aufgeplatzten Wirbel ergibt sich auch eine Verringerung in
Auftrieb und Nickmoment. Der Aufplatzort wandert mit
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weiter zunehmendem Anstellwinkel nach vorne, bis die
ganze Flugelflache vom aufgeplatzten Wirbel beaufschlagt
wird. Fir die generische Fligel-Rumpf Konfiguration ftritt
Wirbelaufplatzen an der Hinterkante ab einem
Anstellwinkel von a = 12° auf.

3.1.1. PIV

BILD 14 zeigt die Messergebnisse der PIV-Messung fir
einen Anstellwinkel von a = 16°. Die Geschwindigkeits-
komponenten sind in die Richtungen des windkanalfesten
Koordinatensystems orientiert. Zusétzlich zur Falsch-
farbendarstellung der bezogenen Axialgeschwindigkeit
sind noch die Vektorfelder, gebildet mit den
Querkomponenten v/U., und w/U. des Geschwindig-
keitsvektors, aufgetragen. In Ebene x/c, = 0.45 sieht man
ein Gebiet mit erhdhter Geschwindigkeit in Anstrém-
richtung (u/U. = 1.4), was auf die Existenz des
Vorderkantenwirbels hinweist. Auch die Betrachtung der
Vektorfelder deutet in diesem Bereich auf das
Vorhandensein einer Wirbelstruktur hin. Der stark
verzdgerte Bereich in der u-Komponente ist auf die Nahe
der Vorderkante und Wirbelaufplatzen zuriickzufiihren. In
den Ebenen x/c, = 0.69 bis x/c, = 0.95 vergroRert sich der
Bereich verzégerter Strémung aufgrund Wirbelaufplatzens
Uber dem Flugel. Die Vektoren kennzeichnen den Ort des
Wirbelkerns und seiner Umgebung.

Xc, = 0.45

BILD 14. Axiale Geschwindigkeitsverteilung und Vektor-
feld gebildet mit den Geschwindigkeitskom-
ponenten v/U.. und w/U. fir a = 16°

3.1.2. CTA

Im Folgenden werden die Messergebnisse der
Hitzdrahtmessungen vorgestellt. Es wird mittels Falschfar-
bendarstellung die axiale Geschwindigkeitskomponente
u/U. in der Messebene prasentiert, wobei dieser
Darstellung der Stromlinienverlauf (gebildet mit u/U.. und
w/U..) Uberlagert wird. Die Geschwindigkeitskomponenten
u und w sind in die Richtungen des korperfesten
Koordinatensystems orientiert zu verstehen. Die Messer-
gebnisse werden fir die innere Messebene (y/s = 0.46)
gezeigt.

Es wird zunédchst der klare Flugel mit n, = 0°, ny = 0°
betrachtet. In BILD 15 bis BILD 17 ist zu erkennen, dass
sich mit zunehmendem Anstellwinkel ein Gebiet
verzoégerter Strdbmung in  der u-Komponente im
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Vorderkantenbereich ausbildet. Fur a = 6° ist dieses
Gebiet noch recht klein und &hnelt einer Abldseblase,
vergréflert sich dann aber mit a = 16° und a = 26°.
Weiterhin ist auch eine Zone mit beschleunigter Strémung
vor allem bei a = 16° zu erkennen (u/U. = 1.50). Man kann
sich diese Messergebnisse als Schnitt in den
kegelférmigen Vorderkantenwirbel vorstellen. Fir a = 26°
ist die Strémung abgeldst (erkennbar am Stromlinien-
verlauf) und fast das gesamte Gebiet der Messebene ist
von verzdgerter Stromung betroffen (u/U. = 0.25).

f
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BILD15. a=6°ny,=0° ny=0°
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BILD 17. a=26° ny,=0° ny=0°

Die Messergebnisse fiir den konventionellen Klappenaus-
schlag nyk = 20°, nuk =15° sind in BILD 18 bis BILD 20
dargestellt. Deutlich ist die Abnahme des Bereichs
verzogerter Stromung in der Langswindkomponente im
Vergleich zu dem Fall mit klarem Fligel zu erkennen.
Dafur wird ein gréBerer Bereich mit erhdhtem uw/U.
bewirkt. Die Stromlinien folgen dem Klappenverlauf der
Hinterkante bei a = 16° nicht mehr. Fir a = 26° ist die
Stromung komplett von der Fligeloberseite abgelst.

380 360 -0 30 N0 %0 B0 240 20 200 G0 160 140 120 100 -0 60 40 20 O
x[mm]

BILD 18. a=6° nyk =20°, Nk =15°
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BILD 19. a=16° Nk =20° Nux =15°

BILD 20.

a =26°, Nk =20°, Nuk =15°

Die Ergebnisse fur den formvariablen Klappenausschlag,
Nves = 20° nuer = 25° sind BILD 21 bis BILD 23 zu
entnehmen. Bei Betrachtung der Langswindkomponente
zeigt sich, dass die Geschwindigkeit im gesamten Gebiet
kleiner ist als dies fur konventionellen Klappenausschlag
der Fall ist. Der Bereich verzdgerter Stromung in der u-
Komponente an der Vorderkante wird durch formvariable
Klappen unterdrickt. Auch die als Abléseblase
charakterisierte Erscheinung im Bereich des Klappenknies
der Vorderkante tritt bei formvariablem Klappenausschlag
nicht auf. Das Gebiet verzégerter Strémung im
Vorderkantenbereich wird weiter abgeschwécht, was auf
einen gunstigeren Druckgradienten zurtickzufiihren ist. Die
Intensitdt von Bereichen mit stark beschleunigter und
verzbgerter  Strdmung wird durch formvariable
Klappenelemente abgebaut. Die Stromlinien sind starker
gekrimmt als bei konventionellen Vorderkantenklappen.
Fur a = 16° folgen die Stromlinien dem Klappenverlauf der
Hinterkante.

uv,,

—_—

)

380 30 -0 20 -0 B0 260 240 20 200 180 180 140 -120 100 80 60 -0 -20
x [mm]

BILD 21. a=6°, Nves = 20°, NHET = 25° (r’HFS = 15740)
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BILD 22. a=16°, Nvrs = 200, NHFT = 25° (r]HFS = 15740)
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BILD 23. a= 260, Nvrs = 200, NHFT = 25° (nHFS = 15740)

3.2. Betrachtung der Beiwerte

3.21. Hinterkantenklappen

In BILD 24 bis BILD 26 sind exemplarisch die Ergebnisse
der Kraftmessung fir konventionellen und formvariablen
Hinterkantenklappenausschlag (ny = 0°) bei einem Klap-
penwinkel von ny = 5° und ny = 20° dargestellt. Durch die
formvariablen Klappenelemente ist ein Auftriebsgewinn im
gesamten Anstellwinkelbereich zu verzeichnen, vgl. BILD
24. Far den hohen Anstellwinkelbereich (ab a = 20°) ver-
dichten sich die Kurven, was auf Wirbelaufplatzen Uber
einem Grolteil des Flugels zurlickzufiihren ist. Die nicht-
lineare Zunahme im Auftriebsanstieg infolge vollausgebil-
detem Vorderkantenwirbel tritt ab a = 4° auf. Sie ist jedoch
nur schwach ausgepragt. Auffallig ist ein Knick in der
Auftriebskurve der bei ca. a = 22° fur alle Klappenwinkel
ny auftritt. Der maximale Auftriebsbeiwert liegt fur
formvariable Klappen bei Cpn.x = 1.18, fir die ent-
sprechende konventionelle Konfiguration ist Cpmay = 1.14.
Die Lilienthalpolaren im Vergleich zwischen konven-
tionellem und formvariablem Hinterkantenausschlag fur
die Winkel ny = 5° und ny = 20° sind in BILD 25
dargestellt. Zu erkennen ist, dass der Widerstandsbeiwert
fur C4 = 0 (Cyyp) fur formvariable Hinterkantenklappen
gréer ist als fur konventionelle Hinterkantenklappen.
Dieser Trend ist umso geringer, je kleiner die
Klappenausschlédge sind. Fur den Klappenausschlag ny =
20° ist der Unterschied im Cy, deutlich erkennbar. Der
Widerstandsbeiwert wird erst ab einem C, von 0.2 fir
formvariable Hinterkantenklappen kleiner als fur kon-
ventionelle Hinterkantenklappen, beziglich konstanter C,-
Werte. Im hohen Cj-Bereich ist eine ausgepragte
Widerstandsreduktion der formvariablen Hinterkanten-
elemente zu verzeichnen.

Die Beeinflussung des Nickmomentenbeiwerts C,, durch
den Klappenausschlag konventioneller und formvariabler
Hinterkanten ist in BILD 26 dargestellt. Das Moment wird,
wie schon erwédhnt, auf den WBP bezogen (BILD 2). Mit
steigendem C, vergroRert sich auch das schwanzlastige
Nickmoment. In der N&he von Cyunax andert sich der
Gradient dC,/dC, signifikant, aufgrund des Auftriebs-
verlustes auf der Fligeloberseite. Ein Klappenausschlag
der Flugelhinterkante bewirkt eine Verschiebung des
Nickmomentes hin zu kopflastigeren Werten. Im Vergleich
zu den konventionellen Hinterkantenklappen vergréfiern
formvariable Elemente das kopflastige Nickmoment, da
mehr Auftrieb im Hinterkantenbereich erzeugt wird.

Die Klappenwirksamkeit Ca, = dCa/dn Uber dem Anstell-
winkel a ist in BILD 27 dargestellt. Der Betrag von Ca, ist
fur formvariable Hinterkantenklappen stets gréRer als fur
konventionelle Hinterkantenklappen. Dies entspricht einer
Erhéhung der Klappenwirksamkeit mit der Verwendung
von adaptiven Hinterkanten. Mit zunehmendem Anstell-
winkel nimmt C,, fur beide Klappentypen ab. Eine
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verbesserte Klappenwirksamkeit durch die variable
Wélbung im Hinterkantenbereich bedeutet, dass kleinere
Klappenwinkel die gleiche Wirkung in Bezug auf C, oder
Cuy erzielen wie ein entsprechender gréRerer konven-
tioneller Klappenausschlag.
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BILD 26. Nickmomentenverlauf fur n,=0°, ny=5°, 20°
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3.2.2. Vorderkantenklappen

Der Verlauf von C, Uber a flir einen konventionellen
Ausschlag der Vorderkantenklappe von nyk = 0° und nyx =
20° ist BILD 28 zu entnehmen. Danach ergibt sich eine
Erhéhung im Maximalauftriebsbeiwert von Capax = 1.007
auf Cpmax = 1.083 (ACpmax = 0.076), einhergehend mit
einer Verschiebung von a,., = 28° auf o, = 30°. Der
Knick im Cyx-Verlauf wird durch einen Vorderkanten-
ausschlag von a = 22° auf a = 26° verschoben, wobei der
Knick durch den Klappenausschlag ausgeprégter wird.
Hinsichtlich des Vorderkantenwirbels ldsst sich sagen,
dass sich der Wirbel durch den Klappenausschlag erst
spater (héheres a) ausbildet (Strémung liegt l&dnger an).
Die Abléselinie des Vorderkantenwirbels wird durch einen
Klappenausschlag der Vorderkante in Richtung Klappen-
knie verschoben. Der Anstellwinkel, fir den der ganze
Flugel vom Wirbelaufplatzen betroffen ist, verschiebt sich
zu groReren a (Verschiebung des Knicks).
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BILD 28. C, Uber a fur nyk=0°, 20° (N =0°)
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BILD 29. CA Uber a fir Nvrs = 0°, 20° (nHFS = Oo)

Ein formvariabler Klappenausschlag der Vorderkante
beeinflusst den C,-Verlauf wie in BILD 29 dargestellt. Der
Vorderkantenwinkel mit nyes = 20° bewirkt eine Steige-
rung des Maximalauftriebsbeiwerts (von Cypax = 1.031 auf
Camax = 1.099; AC4max=0.068). Der maximale Anstellwinkel
wird von Q. = 28° auf a,,,, = 30° verschoben.

Aus den Beschreibungen wird deutlich, dass der
Ausschlag der konventionellen Vorderkantenklappe eine
héhere Effektivitdt (bezogen auf den klaren Fligel) auf C4
Uber a aufweist als die formvariablen Klappen. Eine
maogliche Erkldrung hierfiur ist die geometrische Form der
beiden Klappentypen (konventionell und formvariabel).
Wahrend die konventionelle Klappe zwar eine schwache
Unstetigkeit im Bereich des Klappenknies aufweist, daftr
aber einen gréReren Nasenradius besitzt, haben die
formvariablen Vorderkantenklappen im Vergleich dazu
eine sehr spitze Vorderkante (kleiner Nasenradius). Zwei
Profilschnitte des Deltafligels an der spannweitigen
Position y/s = 0.503 sind in BILD 30 fur konventionellen
und fomvariablen Vorderkantenklappenausschlag zu
sehen. Ein gut ausgebildeter Nasenradius (Umstrémung
der Nase mit geringeren Ubergeschwindigkeiten; Ge-
schwindigkeitsmaximum weiter stromab) hat vor allem im
Niedergeschwindigkeitsbereich einen positiven Effekt auf

CAmax .

p—

BILD 30. Profilschnitte bei y/s = 0.503

Die Lilienthalpolare fiir konventionellen Klappenausschlag
an der Vorderkante (nyx = 20°) ist in BILD 31 dargestellt.
Zum Vergleich wird wieder das Messergebnis fir nyx = 0°
verwendet. Ein Vorderkantenklappenausschlag bewirkt bei
dieser Konfiguration eine Aufweitung der Lilienthalpolare,
im Gegensatz zu einem Klappenausschlag an der
Hinterkante, die eine Verschiebung der Polaren bewirkt,
siehe BILD 25. Cyo wird durch einen Ausschlag der
Vorderkantenklappe vergréfRert. Eine Verringerung des
Cw~Werts ist erst ab C, = 0.32 zu erkennen, wobei dann
die Widerstandsreduktion gréRer wird.
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Die formvariablen Vorderkantenklappenelemente bewir-
ken eine weniger ausgepragte Aufweitung der Polaren,
wie dies die konventionellen Klappenelemente vermégen,
siche BILD 32. Der Widerstandsbeiwert ist fur einen
Klappenausschlag ab C, = 0.28 geringer als fur den
nichtausgeschlagenen Fall.
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BILD 32. Cy~Verlauf fur nyes = 0° und nyrs = 20°

3.2.3. Ausschlag von Vorder- und Hinterkante

Das bisher Gesagte in Bezug auf die Auswirkung eines
Vorderkantenklappenausschlags gilt auch in Kombination
mit einem Hinterkantenklappenausschlag. In BILD 33 ist
C, Uber a fur konventionelle und formvariable Hinterkan-
tenausschldge ny = 5° und ny = 20°, in Kombination mit
einem Vorderkantenklappenwinkel von n, = 20° aufgetra-
gen. Zur Verschiebung der Auftriebskurve durch einen
Hinterkantenklappenausschlag kommt nun auch der Effekt
einer ausgeschlagenen Vorderkantenklappe hinzu, was in
einer Steigerung von Cpamax UNd ., resultiert. Cy ist hier
fur den Flugel mit ausgeschlagener Vorderkantenklappe
stets kleiner im Vergleich zum nichtausgeschlagenen Fall.
Dies gilt sowohl fir konventionelle als auch fir
formvariable Klappenausschlage. Ein weiterer Effekt der
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ausgeschlagenen konventionellen Vorderkantenklappe ist
in Kombination mit einem Hinterkantenwinkel von ngx =
20° zu sehen. Wahrend die Konfiguration fir ngx = 0°
einen Einbruch im Auftriebsbeiwert im Bereich a = -6° bis
a = 2° aufweist (BILD 24), bewirkt der Ausschlag der
Vorderkantenklappe einen relativ konstanten Auftriebs-
zuwachs bis zu einem Anstellwinkel von a = 16°. Generell
lasst sich sagen, dass eine Kombination aus form-
variablen Vorder- und Hinterkantenklappen ein hdéheres
Camax bewirkt als entsprechende konventionelle Klappen.
Der Verlauf von C, Uber Cy, ist BILD 34 zu entnehmen.
Eine Widerstandsreduktion fiir feste C,-Werte findet fir
groRere Klappenwinkel statt (im Vergleich zur konven-
tionellen Referenzkonfiguration).
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BILD 34. Cy~Verlauf fir nyk = 0° und nyk = 20°

4. ZUSAMMENFASSUNG

Fir eine generische Deltafligel-Rumpf-Kombination
wurden experimentelle Untersuchungen fir formvariable
Vorder- und Hinterkanten durchgefiihrt. Dabei wurde das
Strémungsfeld Uber Stereo-PIV und Hitzdrahtanemo-
metrie sowie globale Analysen in Form von Kraftmes-
sungen realisiert. Als Referenzkonfigurationen wurden
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auch die konventionellen Klappenelemente eingehenden
Untersuchungen unterzogen.

Kraftmessungen wurden mit einer internen 6-Kompo-
nenten Waage realisiert. Dabei wurden Polaren in einem
Anstellwinkelbereich von a = -10° bis a = 30°, fir
verschiedene Klappenkonfigurationen aufgenommen. Der
Auftriebs-, Widerstands- und der Nickmomentenbeiwert
wurden ausgewertet und zwischen konventioneller und
formvariabler ~ Konfiguration verglichen. Folgende
Eigenschaften der formvariablen Klappenelemente im
Vergleich zu den konventionellen Klappen wurden durch
die Experimente aufgezeigt:

e  Erhéhung von C, im gesamten Anstellwinkelbe-
reich (Camax Steigt)
Reduktion von Cy, im héheren C-Bereich

e  Reduktion von Cys (Nullmomentenbeiwert wird
kopflastiger)

e  Erhohung der Klappenwirksamkeit (Betrag von
Can bzw. Cyy, steigt)

e hier: geringere Effektivitat der formvariablen Vor-
derkantenklappen im Vergleich zu ihrem konven-
tionellen Gegenstiick

Die Messungen mittels Stereo-PIV wurden fiir den klaren
Flugel durchgefiihrt. Es wurde generell das Strémungsfeld
in sechs quer zur Anstrémung liegenden Ebenen fir die
Anstellwinkel a = 6°, 16° und 26° bestimmt. Hier wurden
alle drei Komponenten des Geschwindigkeitsvektors
ermittelt. Dabei  wurde die Entwicklung  des
Wirbelaufplatzens mit steigendem Anstellwinkel erfasst.

Mit dem Verfahren der Hitzdrahtanemometrie wurden
Messdaten in zwei spannweitig versetzten Fligelschnitten
fur drei Klappenkonfigurationen aufgenommen. Dabei
wurde die axiale und vertikale Geschwindigkeits-
komponenten fiir die Anstellwinkel a = 6°, 16° und 26°
erfasst. Es konnte nachgewiesen, dass die Verwendung
formvariabler Klappenelemente den Stromungsverlauf

verbessert, indem Gebiete stark beschleunigter oder
verzégerter Strdbmung in ihrer Intensitdt abgemildert
werden.
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