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Kurzfassung

In der vorliegenden Arbeit wird das Aerospike-Konzept zur Reduzierung des Wellenwiderstands an einem
transsonischen Tragfliigel experimentell und numerisch untersucht. Im experimentellen Teil ist eine
Grundlagenstudie zur gasdynamischen Wirkung eines kegelformigen Spikes auf einen senkrechten
Verdichtungssto an einem vereinfachten Plattenmodell im Rohrwindkanal Géttingen (RWG) beschrieben.
Die lokale Machzahl stromauf des Spikes wurde in diesen Tests zwischen 1,21 und 1,56 variiert. Im zweiten
Teil der Arbeit wird in einer numerischen Parameterstudie der Effekt der Aerospikes auf den
Gesamtwiderstand eines 2D-Fliigelsegments bei Variation des Halbwinkels der Aerospikekegelnase und
des spannweitigen Abstandes zwischen den einzelnen Spikes bei konstanter Anstrdommachzahl von
Ma = 0,777 analysiert. Die Untersuchungen zeigen eine Reduktion des Gesamtwiderstands des
Flugelsegments im Vergleich zum Referenzfall ohne Aerospikes. Die Wirkung der Spikes nimmt mit
steigendem Kegelhalbwinkel und einem kleiner werdenden spannweitigen Abstand zu.

einem enormen Anstieg der Gesamtverluste. Hierdurch

NOMENKLATUR werden die maximale Reisegeschwindigkeit sowie die
Akgi Aerospikekegelgrundflache maximale Reichweite eines Verkehrsflugzeuges deutlich
as spannweitiger Abstand der Aerospikes limitiert. ~ Wirtschaftlicher  Druck und  wachsende
Cy KegelstoR umweltpolitische Aspekte in der kommerziellen Luftfahrt

C, Abschlussstof der A-Konfiguration sorgen daher fir anhaltenden Forschungsbedarf in der

transsonischen Fligelaerodynamik.

C; Senkrechter Hauptsto

Ca Auftriebsbeiwert

Cu Widerstandsbeiwert Eine Vielzahl von verschiedenen Malnahmen und

co Druckbeiwert Vorrichtungen zur Beeinflussung des Stoltes bzw.

DC Drag Count (c,*10000) Wellenwiderstands an transsonischen Tragfldchen ist

kg Aerospikekegeldurchmesser bekannt [1, 2]. Die meisten davon féchern die Front des
Bezugsflache fir Beiwerte starken VerdichtungsstoRRes in mehrere schwéchere StéRe

/ Profiltiefe bzw. in Kompressionswellen auf und dehnen somit den

kg Lange des Aerospikekegels Druckanstiegsbereich in der wandnahen Strémung aus.

Ma Machzahl Hierdurch soll nicht nur der Wellenwiderstand reduziert,

Re Reynoldszahl sondern auch die mdgliche stofinduzierte Grenzschicht-

rs Wirkradius KegelstoR bei C; ablésung hinausgezdégert werden.

S Fligelsegmentspannweite (S = ag)

Ol Aerospikekegelhalbwinkel Die bekanntesten Beispiele dafir sind die 2D-Konturbeule

05 KegelstoRwinkel und der perforierte Fliigel [2]. Die Konturbeulen stellen

0 KegelstoRgrundflache eine lokale Profilkonturdnderung dar, die geometriebedingt

eine Auffacherung des VerdichtungsstolRes hervorruft. Der
perforierte Fligel besitzt im Bereich des StoRes einen
strdbmungsdurchldssigen Einsatz bzw. einen Hohlraum,

worin eine selbstinduzierte passive Ventilation entstehen
1. EINLEITUNG kann. Die Ruckstrémung durch die perforierte Wand fihrt
zur Aufdickung der Grenzschicht vor dem Stof3 und somit

Moderne Verkehrsflugzeuge operieren im Reiseflug meist zur Auffacherung des starken VerdichtungsstoRes.

im transsonischen Geschwindigkeitsbereich, wo lokale
Uberschallgebiete an den Tragflichen und am Rumpf
durch auftretende VerdichtungsstdRe einen zuséatzlichen
Widerstand, den so genannten Wellenwiderstand,
verursachen. Im Auslegungspunkt ist der Anteil des
Wellenwiderstands am Gesamtwiderstand relativ gering,
mit steigender Machzahl (Off Design) fuhrt er jedoch zu

Die umfangreichen Untersuchungen dieser Malnahmen
z.B. im Rahmen der EU-Projekte EUROSHOCK [3, 4]
zeigten aber, dass der Gewinn im Wellenwiderstand mit
einem zum Teil deutlichen Anstieg des viskosen
Widerstands bezahlt wird, der parasitdr durch die
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Umstrémung der Strdomungsteuerungselemente entsteht.

Ein alternativer Ansatz zur Verbesserung der Gesamt-
bilanz wurde von Ashill und Fulker [5] demonstriert. Sie
untersuchten einen Fligel mit in Strémungsrichtung
weisenden 3D-Schlitzen. Trotz der lokal begrenzten
Ruckstrémung durch die schmalen Schlitze transformierte
sich der transsonische Verdichtungssto® zu einer
ausgepragten A-Struktur Uber die gesamte Spannweite der
Tragflache. Dieser 3D-Ansatz wurde von Holden &
Babinsky [6] und Babinsky & Ogawa [7] in experimentellen
Untersuchungen weiter verfolgt und auch auf die
Konturbeule erfolgreich Ubertragen. Das Potential der
3D-Verfahren zeigt sich auch bei den D-Strips [8], die das
Prinzip der passiven Porositdt nutzen und eine einfache
Méglichkeit bieten, die Strémungssteuerung an der
Tragflédche nachtraglich zu installieren.

Ein neues 3D-Verfahren, das bisher in keinem gréReren
Forschungsprogramm  untersucht wurde, ist das
Aerospike-Konzept [9, 10]. Ein transsonischer Aerospike
ist ein im StoRbereich Uber dem Fligel platzierter
Verdrédngungskodrper, der zusatzliche Verdichtungsstde
induziert (BILD 1). Die Wirkung eines solchen Aerospikes
kann mit der Wirkung einer 3D-Konturbeule verglichen
werden, die auRerhalb der Grenzschicht positioniert ist.
Die Umstromung des Verdrangungskdrpers im Bereich
eines senkrechten VerdichtungsstofRes fiihrt zur Bildung
eines A-StolRsystems bestehend aus den induzierten
SchragstéRen C; und C, im FuBbereich des HauptstolRes
Cs. Wahrend die Wirkung der zuvor erwéhnten 3D-Kontur-
beule maR3geblich in der Wandnéhe konzentriert ist, lasst
sich die Strémung durch Aerospikes gezielt in einem
weiten Bereich oberhalb der Grenzschicht beeinflussen.
Die Wirkflache (siehe Radius r;) des Aerospikes hangt von
der Spikegeometrie, der Platzierung des Spikes Uber dem
Flugel, vom spannweitigen Abstand benachbarter
Aerospikes, und von der lokalen Machzahl Ma ab. In der
vorliegenden Untersuchung wurde das Hauptaugenmerk
auf die Geometrie eines kegelférmigen Aerospikes gelegt,
im Speziellen auf den Halbwinkel 6y des Kegels.

Kegelstolgrundflache

senkrechter
Stol - {.St.oB C2)
(StoB C3) 3
Kegelstol
(StoR C1) —__
Aerospike

BILD 1. Prinzipskizze zur Wirkweise eines Aerospikes.

Anhand eines Testmodells, das eine vereinfachte
Betrachtung der Situation auf einem Fligel mit Aerospikes
in transsonischer Stromung darstellt, sollie der Einfluss
unterschiedlicher  Aerospikekonfigurationen auf einen
senkrechten Stof} im Rohrwindkanal untersucht werden.
Aufbauend auf bereits durchgefiihrten  analytischen

©DGLR 2009

Betrachtungen [11] und den experimentellen Ergebnissen
wurden numerische Simulationen an einem 2D-Fligel-
segment mit Aerospike durchgefiihrt.

Die numerisch simuliete Geometrie ist in BILD 1
skizzenhaft dargestellt. Das untersuchte Konzept sieht
eine Reihe von Spikes in Spannweitenrichtung vor, die im
Bereich des Hauptstol3es jeweils Uber einen flachen Ful
an einem 2D-Fligel angebracht sind. Eine Symmetrie-
Randbedingung ermdglichte es, anstatt des Flligels nur
ein Flugelsegment mit einem Aerospike zu simulieren. Die
einzelnen Simulationen unterscheiden sich im Halbwinkel
der Aerospikes und in der Spannweite des Fllgels. Ein
Vergleich mit einem Referenzfall (CLEAN) ohne Aerospike
wurde fir die Simulationen durchgefiihrt.

2. VERWENDETE WERKZEUGE UND
TESTBEDINGUNGEN

2.1. Experimentelle Untersuchung

2.1.1. Rohrwindkanal Goéttingen

Der Rohrwindkanal Géttingen (RWG) ist ein nach dem
Ludwieg’schen Prinzip arbeitender Windkanal. Anhand
austauschbarer Disen deckt der Kanal feste Machzahlen
in einem Bereich von 2 < Ma < 7 ab und besitzt einen
Reynoldszahlbereich von 2x10° < Re; < 11x10” 1/m. Fiir
die Untersuchungen wurde eine Diise verwendet, die in
0,34 x 0,35 m?

der rechteckigen Teststrecke eine

Machzahl von Ma = 2 erzeugt.

BILD 2. Prinzipskizze der Winkanalversuche im RWG.
Zur Vereinfachung ist nur die abgel6ste Kopfwelle
der StoRstruktur am StoRgenerator (griine
Flache) dargestellt.

2.1.2. Testmodell

Der experimentelle Aufbau soll den Uberschallbereich in
der N&he des Aerospikes bis zum senkrechten
Verdichtungssto® auf einem transsonischen Profil
simulieren. Das Testmodell besteht aus einem
trapezférmigen Plattenmodell mit einer Breite von 260 mm
an der Vorderkante und 60 mm an der Hinterkante, sowie
einer Gesamtlange von 180 mm (BILD 2). Aufgrund des
gewahlten experimentellen Aufbaus muss der senkrechte
Hauptsto® mit Hilfe eines speziellen Stol3generators
(Metallring, BILD 2) erzeugt werden. Um die
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Wechselwirkung des Aerospikes mit dem HauptstoR zu
simulieren sind die beiden Korper koaxial in
Strdomungsrichtung  angeordnet. Der durch  den
StolRgenerator geschobene Aerospike besteht aus einem
vorderen Kegel, einem zylindrischen Mittelteil und einem
kegelférmigen Heckteil. Uber eine Gewindeverbindung am
Mittelteil kann die Kegelnase ausgetauscht werden. Eine
einfache Variation des Kegelhalbwinkels in den
Experimenten ist so méglich. Die Kegelbasis befindet sich
dabei immer an gleicher Position. Fir die Untersuchung
standen drei Kegel mit den Halbwinkeln 6xy=5,5°, 10°
und 20° zur Verfuigung, bei stets gleichbleibendem
Durchmesser der Kegelgrundflache von dyg = 12 mm. Mit
anwachsendem Kegelhalbwinkel verkirzt sich das
Kegelsegment entsprechend und somit das Einflussgebiet
des Spikes stromauf im Uberschallgebiet.

2.1.3. Versuchsprinzip und Messprogramm

Die Machzahl im Bereich der Grundplatte stromauf der
Testkoérper kann, trotz der nach unten limitierten
Anstrommachzahl der Dise von Ma = 2, Uber eine
Anstellung der Grundplatte relativ zur Anstrébmung variiert
werden. Durch die Anstellung bildet sich an der vorderen
scharfkantigen Plattenlippe ein Schragstol (tirkise Flache
in BILD 2) der die Anstrdmmachzahl entsprechend dem
StoRwinkel verzdgert. In der vorliegenden Untersuchung
lag der gewéhlte Machzahlbereich bei 1,21 < Ma < 1,56.
Das Hauptsegment des Aerospikes wurde in der Lédnge so
angepasst, dass die am StoRgenerator entstehende
abgeléste Kopfwelle sich an der Basis des Kegels
einstellt. Schattenaufnahmen liefern einen optischen
Nachweis, wie sich der von der Machzahl und dem
Kegelwinkel abhdngige Kegelsto? auf den senkrechten
StoR auswirkt. Eine DMS-Waage ermdglicht es die Kraft
am StolRgenerator oder am Aerospike zu messen, indem
jeweils einer der Testkdrper auf den Sockel der Waage
montiert wird.

2.2. Aufbau der numerischen Simulation

Die CFD-Simulationen wurden mit dem DLR Finite-
Volumen-Strémungsléser TAU [12] durchgefiihrt. Im
TAU-Code sind die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-
Gleichungen zur Bestimmung der Strdmungsgréflen
implementiert. Als rdumliches Diskretisierungsverfahren
fungierte in der Untersuchung das Aufwind-Verfahren, fir
die zeitliche Diskretisierung das Runge-Kutta-Verfahren.
Das Ein-Gleichungs-Turbulenzmodell SAE [13] diente der
SchlieBung der RANS-Gleichungen. Die zugrunde
liegenden Gitter sind mit dem kommerziellen
Gittergenerator CENTAUR erstellt. Basis fur die
Gittermodellierung ist das VC-Opt-Profil, mit einer
Profiltiefe von /=0,4 m und einer maximalen Dicke von
8,18% (siehe BILD 1). Auf dem Profil ist ein Aerospike mit
Full integriert. Die berechneten numerischen Falle
unterscheiden sich im Halbwinkel des vorderen
Aerospikekegels (6xy =5,5° 7,5° 10°) und im Abstand ag
benachbarter Aerospikes. Der Abstand as ist in allen
berechneten Fallen abhidngig vom Radius rs, der definiert
ist Uber die Gleichung rs=lxg * tan(6s). Zur analytischen
Bestimmung von 6s wurde angenommen, dass der
Aerospike mit einer Machzahl von Ma = 1,24 angestromt
wird, was eine typische Machzahl auf einem
transsonischen Profil vor dem senkrechten Stol} darstellt.
In den numerischen Untersuchungen sind 2 Ansatze zur
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Auswahl des Abstandes zwischen den Spikes verfolgt
worden. Beim ersten Ansatz (Ansatz A) wird der Abstand
zwischen den Spikes so gewahlt, dass die analytisch
berechneten KegelstéRe, die von den Spitzen der
benachbarten Aerospikes ausgehen, sich in der
HauptstoRebene beriihren (a, =2r;). Beim zweiten

Ansatz (Ansatz B) wird eine Uberschneidung der
StoRkegel angestrebt, wobei a, = 2,/r.” - h.” ist.

Auf alle Halbwinkel wurde der Ansatz A der spannweitigen
Positionierung angewandt. Analog zum Windkanal-
aerospike verkirzt sich der Aerospike mit anwachsendem
Kegelhalbwinkel und damit auch as, bei gleicher Position
der Kegelschulter in Profiltiefenrichtung. Um den Einfluss
des Abstands benachbarter Aerospikes zu untersuchen
wurde fUr den spitzesten Aerospike auch eine Simulation
mit dem Ansatz B [11] durchgefiihrt, der eine engere
spannweitige Positionierung vorsieht. Die Machzahl der
freien Anstromung lag in allen Féllen bei Ma = 0,777. Die
Simulationen stellen allgemein einen 2D-Flugel
unendlicher Spannweite dar. In spannweitiger Richtung
sind auf dem Flugel Aerospikes angebracht, die jeweils
einen Abstand von as zueinander besitzen. Numerisch
wurde jeweils nur ein Ausschnitt betrachtet, der den
Bereich eines einzelnen Aerospikes zwischen zwei
Symmetrieebenen darstellt. Das Rechengebiet ist ein
Quader mit den Abmessungen: Breite = a;,
Tiefe = H6he = 175*Profiltiefe.

3. ERGEBNISSE UND DISKUSSION

3.1. Experimentelle Ergebnisse

Das Ziel der Aerospikes ist es, den senkrechten Stol3 auf
einem transsonischen Tragfligel abzuschwéachen und den
Verlust im Totaldruck zu minimieren. In den Experimenten
dient die abgeloste Kopfwelle des StoRgenerators als
senkrechter Sto. Ein Vergleich der Schattenaufnahmen
BILD 3 und BILD 4 zeigt, dass der Kegel mit dem
Halbwinkel von 6y = 20° das gréte Potential besitzt, die
Intensitdt des ,senkrechten Stol3* am StoRgenerator zu
verringern. Aufgrund der Verzégerung der Strdomung am
Kegelstol? C; und der weiteren isentropen Komprimierung
im Kegelstrdomungsfeld nimmt die Starke des StolRes am
StoRgenerator deutlich ab. Ein Zeichen hierfiir ist die

verwischte Darstellung der  StoRstruktur in  den
Schattenaufnahmen.
Eine in [11] durchgefiihrte analytische Betrachtung

kegelférmiger Aerospikes anhand der Taylor-Maccoll-
Gleichung [14] in Verbindung mit den Schragstof3-
beziehungen ergibt fur die stumpferen Kegel zwar einen
gréfReren Totaldruckverlust am KegelstoR3, insgesamt aber
stellt sich fir das StoRsystem Kegelsto3-senkrechter-Stol
ein geringerer Totaldruckverlust ein.

Ein wichtiges Ergebnis der Kraftmessung am Aerospike
selbst ist allerdings, dass der Widerstand eines mit
Uberschall angestrémten Spikes in Verbindung mit einem
extern hervorgerufenen senkrechten Sto3 geringer
ausfallen kann, als ohne senkrechten Stof} (favorable
wave interference [15]), siehe BILD 5. Wichtig hierbei ist
jedoch ein Hauptsto, der in etwa auf der Hohe der
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Kegelbasis auf den Aerospike wirkt. Voruntersuchungen
ergaben einen deutlich groferen Widerstand fir den
Spike, wenn die Kegelschulter weit vor oder weit hinter der
Position des senkrechten StoRRes lag.

BILD 3. Schattenaufnahmen bei Ma = 1,205. (Oberes Bild
Bkg = 5,5°. Unteres Bild 6y = 20°)

BILD 4. Schattenaufnahmen bei Ma = 1,305. (Oberes Bild
Bkg = 5,5°. Unteres Bild 6k = 20°)

Die Position der Kegelbasis in den Experimenten ist so
gewahlt, dass bei kleineren Machzahlen die abgeldste
Kopfwelle gerade an dieser Position auf den Aerospike
wirkt. Die einheitliche Position der Kegelschulter fiihrt
allerdings zu einer Abnahme der Wirkflache eines
Aerospikes mit anwachsendem Kegelhalbwinkel, bei der
gewahlten Randbedingung eines konstanten Aerospike-
durchmessers. Trotz eines groReren StoRwinkels Os sinkt
der Wirkradius rs=lkg* tan(6s) mit wachsendem
Kegelhalbwinkel aufgrund der Beziehung
kg = dkg /(2 tan(Bxy)). Die Verkurzung des vorderen
Kegels besitzt einen gréReren Einfluss auf den Wirkradius,
als der Anstieg des Stofwinkels.

Der spitzere Aerospike in BILD 3 und BILD 4 besitzt daher
einen gréReren Radius rs und die Vorkomprimierung der
Stromung reicht bis auf den Grenzschichtbereich der
Grundplatte. Eine Ablésung der Plattengrenzschicht,
indirekt zu erkennen an einem weiteren deutlich
gezeichneten Schragstol, stellt sich in den Experimenten
nicht ein, dies deutet auf die Entstehung eines
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Kompressionsfachers hin, der die Grenzschicht ,kiinstlich®
aufdickt. ldealerweise koénnte dieser Effekt dhnlich dem
D-Strip-Verfahren den Ausdehnungsbereich der A-StoR-
Struktur am Fufld des HauptstoBes vergrofiern, wenn der
Kegelstol? kurz vor dem senkrechten Stol3 auf die Platte
bzw. Fligeloberflache ftrifft. In BILD 4 ist zu erkennen,
dass sich der Sto3 C, mit anwachsendem Kegelwinkel
stromauf verschiebt. Durch die starkere Verzégerung der
Stromung am Kegelsto® sinkt die Machzahl vor dem
StoRRgenerator und der abgeldste StoRk hebt sich weiter ab.
Dieser Effekt kann auf einem Tragfliigel zu geringeren
Auftriebsbeiwerten fuhren.

. Kegel@ mil Stossgenerator
06 .. Kegel o, mit Stossgenerator |
Kegel 8, mit Stossgenerator
—-Kegel 8, ahne Stossgenerator
- . Kegel az ohne Stossgenerator
0.5 I —iny _..Kegel 8, ohne Stossgenerator |

_____

03

Ma, [

BILD 5. Abhangigkeit des Aerospikewiderstands mit und
ohne StoRgenerator von der Machzahl und der
Kegelgeometrie ( 6,= 20°; 8,=10°; 63=5,5°).

Bei grofReren Machzahlen stellt sich an den Aerospikes
eine Ablésung im Bereich des Kegel-Zylinder-Ubergangs
ein (BILD 4). Zum einen koénnte dies durch den
senkrechten Verdichtungsstol3 verursacht sein, zum
anderen durch eine ,Uberexpansion” der Strémung an der
Kegelschulter  (Lippenstol3). Fir den kleineren
Kegelhalbwinkel zeigen die Schattenaufnahmen deutlich
einen Abl6sestol3, der am Ful® des senkrechten StolRes
eine A—Struktur bildet, die Laut [9] erwlinscht ist.

3.2. Ergebnisse der numerischen Simulationen

Die numerischen Simulationen liefern eine rédumlich
aufgeldste Darstellung des von einem Aerospike
beeinflussten Strémungsfeldes an einem transsonischen
Tragfligelsegment. Das Konturdiagramm in BILD 6 zeigt
zum einen die c,-Verteilung in der Profilebene der
Aerospikerotationsachse (Mittelschnitt), zum anderen in
einer zum Mittelschnitt senkrechten Ebene (SE) bei
66% der Profiltiefe, noch vor dem senkrechten Stof3. Die
obere Bildhélfte prasentiert die Ergebnisse fur einen
Aerospike mit 6xy = 5,5°, links fur den Ansatz A rechts fiir
den Ansatz B der spannweitigen Positionierung. Unten
links angeordnet ist das Konturdiagramm fir einen
Aerospike mit 8¢, = 10° und rechts ein Vergleichsfall ohne
Aerospike (CLEAN-Konfiguration). Die Falle mit Aerospike
zeigen am Kegelsto und im Bereich stromab des Stol3es
eine  deutliche Komprimierung und damit eine
Verzdgerung der Strémung. Im selben Bereich zeigt der
CLEAN-Fall eine kontinuierliche Beschleunigung der
Strédmung, was zu einem starken VerdichtungsstoR fuhrt.
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BILD 6. c,- Verteilungen auf dem VC-Opt-Fligelsegment.

Cp

-0.200
-0.245
-0.290
-0.335
-0.380
-0.425
-0.470
-0.515
-0.560
-0.605
-0.650
-0.695
-0.740
-0.785
-0.830
-0.875
-0.920
-0.965
-1.010
-1.0%5
-1.100

(Im Uhrzeigersinn v.o.l.: 8k = 5,5° Ansatz A, 6y = 5,5° Ansatz B, 6« = 10°, CLEAN-Fall)

Die Starke der Vorkomprimierung durch die Aerospikes
nimmt in der Ebene SE radial von der Kegelrotationsachse
aus ab und verdeutlicht die positiven Eigenschaften des
Kegelstromungsfeldes. Die Strémung wird nach dem
Kegelsto® zum Kegelmantel hin weiter isentrop verzdgert
und dadurch die Verluste am senkrechten Stol3 zusétzlich
abgeschwacht.

Wie in den Windkanalexperimenten bereits anhand der
Schattenaufnahmen  qualitativ. = gezeigt, fallt  die
Vorkomprimierung des Strémungsfeldes am stumpfsten
Kegel am starksten aus. Hier tritt auch nach dem
Kegelsto® der groRte Druckgradient in Richtung der
Kegelachse auf. Allerdings verdeutlicht BILD 6 ebenso die
limitierte radiale Fernwirkung eines Aerospikes mit grolem
Kegelhalbwinkel bei der verwendeten geometrischen
Abhéngigkeit der Aerospikeldange vom Kegelhalbwinkel
und der Position der Kegelgrundflaiche.  Aufgrund der
groBeren Lange wirkt der spitzere  Aerospike
geometriebedingt frilher auf das Uberschallstrémungsfeld
und vergroRert so, trotz des kleineren StoRwinkels die
KegelstoRgrundfliche am Ort des senkrechten StoRes,
Flache C,in BILD 1.

Ein Vergleich der Ansatze A und B fiir die spannweitige
Positionierung der Aerospikes zeigt, dass im Bereich der
Profiloberflache der Ansatz B deutlich bessere Ergebnisse
erzielt. Fir den Ansatz A in BILD 6 (Ebene SE) werden
bereits vor der Symmetrieebene c,-Werte erreicht, wie sie
im CLEAN-Fall herrschen. Der Ansatz B zeichnet sich
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durch eine flachendeckende Vorkomprimierung der
Strémung in einem Bereich der von der Fligeloberseite
bis auf etwa Aerospikehdhe reicht aus. Auf der Héhe der
Kegelachse ftritt Uber die gesamte Spannweite eine
starkere Verzdgerung der Strémung im Vergleich zum
Ansatz A ein, mit einhergehender Minderung der
StolRverluste am senkrechten Verdichtungssto3. Dieser
Effekt entsteht durch die zweifache Verzégerung der
Stromung, an den sich durchdringenden KegelstdRen
benachbarter Aerospikes, schematisch in der linken Hélfte
des BILD 7 gezeigt. Die rechte Halfte von BILD 7 zeigt den
Effekt einer Abldésung, wie sie analog zu den
Windkanalexperimenten, auch in den numerischen
Simulationen auftritt.

Fir die numerischen Falle mit spitzeren Aerospikes
zeichnet sich das Kegelstromungsfeld, dargestellt in
BILD 6 durch die c,-Verteilung nicht rotationssymmetrisch
ab, wie es fur eine ideale Kegelstrémung der Fall wére.
Zum einen kommt dies durch eine leichte Anstellung des
Kegels relativ zur Strémung aber vor allem auch durch das
Geschwindigkeitsprofil auf einem Flugel normal zur Wand.
Die erneute Abnahme der Geschwindigkeit aulRerhalb der
Grenzschicht fihrt zu einem gekrimmten Kegelsto3. Um
eine mdoglichst effiziente Wirkung der Aerospikes zu
erzielen sollte die Kegelachse daher im Bereich hoher
Geschwindigkeiten platziert werden. Hier treten die
grofdten Verluste am senkrechten StoR auf und, wie die
cp-Verteilungen in  BILD 6 zeigen, besitzt der Aerospike
nahe dem Kegelmantel das groRte Potential die Verluste
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zu minimieren. Entsprechende Untersuchungen zur
Platzierung der Aerospikes in Wandnormalenrichtung
wurden bisher nicht durchgefiihrt.

Ablésung

Kegelsto ‘

| SchrégstoB

Durchdringung

\ 'Ablésung

: ursprﬂnglichér
Senkrechter StolR

BILD 7. Skizze der StoRstruktur am Aerospike bei
Durchdringung und Ablésung.

In BILD 8 sind die cy-Verteilungen auf der
Flugeloberflache fir die numerisch berechneten Falle
dargestellt. Die Konfigurationen mit Aerospike weisen
gegenuber der CLEAN-Konfiguration eine signifikante
Abweichung in der Druckverteilung im Bereich des
senkrechten StoRes auf. Dies ist auf die Anderung des
Geschwindigkeitsfeldes durch die Préasenz der Aerospikes
zurtickzufihren. Vor allem nahe dem Mittelschnitt kommt
es zu einer deutlichen Vorkomprimierung der Strémung
bereits vor dem StoR3, siehe auch BILD 9. Der erzeugte
Effekt des graduellen Druckanstiegs im Bereich des
senkrechten StoRRes &hnelt dem Effekt einer 3D-Kontur-
beule, jedoch nicht ganz so ausgepragt. Als Folge
reduziert sich die StoRstérke an der Fligeloberflache, was
sich direkt auf die StoRverluste auswirkt und indirekt auf
eine stoflinduzierte Ablésung.

Mit abnehmendem Kegelhalbwinkel vergréRert sich der
Effekt, aufgrund der zunehmenden Fernwirkung des
entsprechend ldngeren Spikes. Zur Symmetrieebene hin
nimmt der Gradient des Druckanstiegs fur alle Falle
langsam zu. Die Wandstromlinien in Abbildung BILD 8
bestdtigen die positive Wirkung des graduellen
Druckanstiegs auf eine stoRRinduzierte Abldsung. Wahrend
fur den CLEAN-Fall bereits bei der Machzahl Ma= 0,777
ein Abldseblase direkt hinter dem Stof3 auftritt, entsteht
bei den Fallen mit Aerospike lediglich eine lokal begrenzte
Ablésung, induziert durch den AerospikefuR. Alle
cp-Verteilungen in BILD 8 weisen eine vertikale, schwarze
Markierung auf. Die Markierung dient dem besseren
Vergleich von StoR3positionen. Es zeigt sich, dass mit
anwachsendem Aerospikehalbwinkel der senkrechte Stof3
insgesamt in Richtung der Flugelvorderkante wandert.
Dieser Effekt wurde bereits bei den Windkanal-
experimenten im RWG beobachtet.

In BILD 6 ist bereits fur das Stromungsfeld zu erkennen,
dass sich der Einfluss der Aerospikes lediglich stromab
auswirkt. Die ¢,- Verteilungen im Strémungsfeld der
verschiedenen Konfigurationen weisen untereinander aber
auch, verglichen mit dem CLEAN-Fall, keine Unterschiede
im Uberschallgebiet vor den Aerospikes auf. Auch die
Druckverteilungen auf der Oberflache in BILD 8 &hneln
sich untereinander stark.
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spannweitigen Positionen (8xy = 5,5° Ansatz B).
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Dies ergibt sich jedoch aus der Tatsache, dass eine
Stérung in Uberschall lediglich Auswirkungen auf das
stromab gelegene Gebiet hat.

der spitzere Aerospike. Der Vorteil einer Abldsung am
Kegel, wie schon bereits bei den experimentellen
Ergebnissen erwahnt, zeigt sich in BILD 10 deutlich (vgl.
BILD 7). In einem konzentrischen Bereich um die
Aerospikes fuhrt ein weiterer abldsungsinduzierter
Schragstol3 zu einer starken Reduktion der Totaldruck-
verluste.

Fall 1 2 3 4

Cw-Spike -0,6296 -0,6604 -0,5975 -0,5126

Fall1 Fall2 Fall3 Fall4 Clean
Okgrin [°] 55 55 75 10 -
Ansatz B A A A -
Sin [mm] 95 160 126 96 -
Ca Oberseite | 0,755 | 0,768 | 0,757 | 0,754 | 0,770
in Unterseite | 0,097 | 0,101 | 0,100 | 0,096 | 0,105
[] Fuk 0,002 | 0,002 | 0,002 | 0,002 | 0,002
Flugel 0,855 | 0,871 | 0,859 | 0,853 | 0,876
Oberseite | -154 | -7,5 11,1 | 178 | 6,6
Cw Unterseite | 231,2 | 232,6 | 230,8 | 231,1 | 2332
in Ful 22,8 13,9 17,5 | 22
[DC] | Aerospike | -18,3 | -11,7 | -13,4 | -151 -
Flugel 220,7 | 226,7 | 224,4 | 221,1 | 228,9

TAB 1. Beiwerte der numerischen Simulationen.

In BILD 10 ist der Einfluss der Aerospikes auf den
Totaldruckverlust dargestellt. Die Bilder zeigen jeweils den
Totaldruckverlust im Mittelschnitt und in einer dazu
senkrechten Ebene, positioniert an der Fligelhinterkante.
Die Skala der Legende wurde so angepasst, dass die
Verluste, die am senkrechten Stol3 entstehen, fein
aufgeldst sind. Im Bereich der Fliigelgrenzschicht und an
den Aerospikes kommt es zu weit gréfReren Verlusten im
Totaldruck (P,/P,.. < 0,98). Die Gegenwart des Aerospikes
verursacht im Nahbereich zunachst einen zusatzlichen
parasitdren Widerstand im Vergleich zur CLEAN-
Konfiguration. Schnell stellt sich jedoch, aufierhalb der
viskosen Grenzschicht, ein positiver Effekt durch die
zusatzlich induzierten SchragstéRe ein. Dieser Effekt
dehnt sich radial um die Aerospikek&rper aus. Auf einem
Fligel in transsonischer Strdomung entsteht der groRte
Verlust im Totaldruck durch einen senkrechten
Verdichtungssto® oberhalb des Lambda-FuRes, der sich
normalerweise an der Fligeloberseite bildet. Der Schnitt
an der Hinterkante in BILD 10 demonstriert deutlich die
positive Wirkung der Aerospikes auf diese Zone. Der
Vorteil des Ansatzes B gegeniiber dem Ansatz A im
Bereich nahe der Flugeloberflache ist in BILD 10 klar
sichtbar. Fur den Ansatz B bildet sich Uber die komplette
Spannweite ein roter Streifen geringerer Verluste, wahrend
fur den Ansatz A nur nahe dem Mittelschnitt ein &hnlicher
Farbverlauf zu erkennen ist.

Die Systematik der grofen Effizienz bei geringem
Wirkradius spiegelt sich auch in BILD 10 fiir den stumpfen
Kegel wieder. Die Wirkung des stumpfen Kegels an der
Fligeloberflache und weit oberhalb des Aerospike ist
begrenzt, aber im Wirkbereich selbst jedoch effektiver als
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TAB 2. Widerstandsbeiwerte bezogen auf die Kegel-
grundflache Ay = 113 mm2.

In TAB 1 sind die von TAU bestimmten aerodynamischen
Beiwerte fir die verschiedenen Konfigurationen (Féalle)
zusammengefasst. Die Beiwerte beziehen sich jeweils auf
die fallabhdngige Bezugsfliche F=Se¢/. Anhand eines
Blockdiagramms sind in BILD 11 die in den numerischen
Simulationen erzielten Gesamtwiderstandsbeiwerte
gegenlber gestellt.

Die Widerstandsbeiwerte fiir die Fligeloberflache zeigen
eine deutliche Reduktion im Beiwert gegeniber dem
Referenzfall ohne Aerospike bzw. ein Anwachsen des
erzeugten Schubs. Wie es sich schon abgezeichnet hat,
zeigen die Falle 1 und 4 die groRte Wirkung. Die beiden
Falle schwéchen den negativen Einfluss des senkrechten
VerdichtungsstoRes am effizientesten ab. Im Fall 1
entsteht dies durch die fast Uber die gesamte Spannweite
reichende Wirkung des Aerospikes. Beim Fall 4 ist die
Fernwirkung zwar weniger stark ausgepragt, jedoch
verringert der Aerospike auf der kleineren Wirkflache die
Verluste viel starker als die anderen Aerospikes,
idealerweise auch noch ausreichend im Bereich der
grof3ten Verluste auerhalb der viskosen Grenzschicht.
Auch die Verhinderung der Abldsung tragt zum
Schubzuwachs bei. Der Widerstandsbeiwert fir die
Unterseite differiert im Vergleich zu Oberseite nur
geringfigig  zwischen den  einzelnen  Aerospike-
Simulationen und dem CLEAN-Fall.

Eine Erkenntnis aus den Windkanalexperimenten im RWG
ist, dass der Widerstand eines Aerospikes unter der
Einwirkung eines extern hervorgerufenen senkrechten
StoBes sinken kann. Die numerischen Untersungen
zeigen sogar, dass der Aerospike einen Schub generiert
und so zur Gesamtwiderstandsreduktion beitragt. In TAB 2
sind die Widerstandsbeiwerte (,Schubbeiwerte") aus
TAB 1 auf die Kegelgrundflache der Aerospikes
umgerechnet. Der erzeugte Schub der Aerospikes
begriindet sich in der Tatsache, dass lediglich der vordere
Kegel des Aerospikes in einer Uberschallstrdmung steht.
Dort herrschen auch noch hinter dem KegelstoR statische
Dricke, die wesentlich kleiner sind als der Druck im
Fernfeld, siehe auch BILD 12. Im weiteren Strdmungs-
verlauf wird die Uberschallstrdmung an der Kegelschulter
durch den senkrechten Sto3 auf Unterschall verzégert.
Der Druck steigt erheblich an. Durch die Verzégerung auf
Unterschall nimmt der Druck auch am hinteren Kegel
weiterhin, stetig zu. Auf die projizierte Kegelgrundflache
wirkt somit am hinteren Kegel ein grofierer Druck als
am vorderen Kegel, in der Summe entsteht am Aerospike-
kdrper eine entgegen der Strémungsrichtung weisende
Druckkraft. Fur alle numerischen Félle scheint der Einfluss
des Druckwiderstands auf die Aerospikes gréRer zu sein
als der viskose Widerstand, insgesamt wodurch sich ein
Schub aufgrund der Druckverteilung einstellt.
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BILD 10.Totaldruckverlust am 2D-Fligelsegment.
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BILD 11. Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte der
numerischen Simulation.
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BILD 12. Druckbeiwertsverteilung am Aerospike.
a) Ansatz A, By = 10° (Fall 4);
b) Ansatz A 6k, = 5,5° (Fall 2).
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Ein Vergleich der Widerstandsbeiwerte fiir den Ansatz A in
TAB 1 zeigt, dass der Schub mit wachsendem
Kegelhalbwinkel fallt. Auch im Experiment ergab sich ein
analoges Verhalten. Ein groRerer Kegelhalbwinkel
verursacht einen gréRBeren Druck an der Kegelmantel-
flache. Aufgrund der stadrkeren Komprimierung der
Stromung fallt der Druckanstieg am senkrechten Stof
weniger stark aus, wodurch das Druckverhéltnis zwischen
dem vorderen Kegel und dem hinteren Kegel sinkt. In
BILD 12 ist die Druckbeiwertsverteilung am Aerospike fir
den Fall 2 und fir den Fall 4 gegentbergestellt. Der
gréfRere Drucksprung am senkrechten StoR ist fir den Fall
2 deutlich zu erkennen. Am hinteren Kegel nimmt der
Druck bei subsonischer Umstrémung stetig zu.

Im RWG besall der Aerospike in Gegenwart des
StoRRgenerators  (senkrechter StoR) einen kleineren
Widerstand als ohne, auch wenn er sich immer noch als
Widerstand und nicht als Schub bemerkbar machte. Im
Vergleich zur numerischen Simulation stellte sich im
Experiment im hinteren Teil des Aerospikes aufgrund der
Uberschallstrémung im Windkanal ein deutlich geringerer
statischer Druck ein.

Die numerischen Untersuchungen ergeben einen
sinkenden Auftriebsbeiwert mit steigendem Kegelhalb-
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winkel. Der Grund liegt zum einen in der Verschiebung des
senkrechten StoRes in Richtung der Profilvorderkante
durch die Aerospikes, und zum anderen, in der
Verbreiterung des Stol3fulles. Hierdurch verkleinert sich
das Uberschallgebiet, mit entsprechend kleinerem
statischem Druck an der Oberflache, wéahrend die
Druckverteilung auf der Profilunterseite nahezu konstant
bleibt. Fall 1 weist aufgrund der Durchdringung der St6Re
einen kleineren Auftriebsbeiwert auf als Fall 2.

Der Gesamtwiderstand der Félle 1 bis 4 reduziert sich
gegeniiber dem CLEAN-Fall weniger stark, als der
Widerstandsbeiwert des Profils selbst (TAB 1). Es hat sich
in der numerischen Untersuchung gezeigt, dass der
Aerospikeful  einen  starken Einfluss auf den
Gesamtwiderstand hat. Auf dem BILD 8 ist eine erneute
Beschleunigung der Strémung auf Uberschall am
Aerospikefuld zu erkennen, die zu einem zusatzlichen
Wellenwiderstand fiihrt.

4. ZUSAMMENFASSUNG

Das Ziel aktueller Forschung in der Flugzeugaerodynamik
ist die Reduzierung des Wellenwiderstands und die
Verminderung der negativen Einflisse des senkrechten
StolRes auf die Entwicklung der Grenzschicht. Mehrere
vielversprechende Konzepte wurden bereits erfolgreich
im Windkanal getestet und numerisch simuliert. Ein neues
Konzept ist das Aerospikekonzept. Ein Uber dem Flugel
im Uberschallbereich platzierter Verdrangungskérper soll
hier zu einem Kegelstol3 vor dem senkrechten Hauptsto3
fuhren. Hierdurch wird die Strébmung bereits vor dem
senkrechten Sto komprimiert. Die Verluste am
senkrechten Sto} kénnen so verringert werden. Dem
Aerospikekonzept liegt das Prinzip zu Grunde, dass ein
System aus mehreren StéRen weniger Verluste verursacht
als ein einzelner senkrechter Stol3. Die Wirkung der
Aerospikes ist drei-dimensional, die induzierten StéRe sind
in der Lage einen relativ groflen Bereich des
Stromungsfeldes um die Aerospikes abzudecken. Dadurch
kann der Totaldruckverlust grof3flachig minimiert werden.

Die Untersuchung der Wirkung des Aerospikekonzepts ist
Gegenstand  dieser Arbeit. Auf Basis bereits
durchgefiihrter analytischer Vorbetrachtungen fand im
Rohrwindkanal Géttingen eine experimentelle Studie der
gasdynamischen Zusammenh&nge an drei verschiedenen
Aerospikegeometrien statt. Die Aerospikes bestehen aus
einem zylindrischen Mittelteil, an dessen Bug- und
Heckflache sich jeweils ein Kegel befindet. Die Testk&rper
unterscheiden sich nur im Kegelhalbwinkel des vorderen
Kegels (6xy = 5,5°, 10°, 20°) und draus resultierend in der
Lange des Kegels. Der experimentelle Aufbau im
Windkanal wurde so gestaltet, dass nur die lokale
Uberschallstromung  der  Aerospikenase  realistisch
simuliert wurde. Der Rest des Testkérpers befand sich
hinter einem extern hervorgerufenen senkrechten
VerdichtungsstoR.  Schattenaufnahmen und  Kraft-
messungen bilden die Datenbasis fir die anschlieRende
Analyse.

Der Hauptteil der Arbeit bildet eine numerische
Strdmungssimulation. Als numerisches Werkzeug kam der
auf dem Finite-Volumen-Verfahren basierende RANS-
Solver TAU zum Einsatz. Untersuchungsgegenstand sind
2D-Flugelsegmente mit jeweils einem angebrachten

©DGLR 2009

Aerospike. Der Fligel weist das VC-Opt-Profil auf. Die
Fligelsegmente unterscheiden sich in der Spannweite und
im  Halbwinkel der Aerospikes analog zu den
Windkanalexperimenten, wobei die Spannweite der
betrachteten Fliigelsegmente vom Kegelhalbwinkel bzw.

vom Kegelsto® definiert wird. Drei von vier
Fligelsegmenten sind so ausgelegt, dass sich bei der
Machzahl Ma=1,24 die KegelstoRe benachbarter

Aerospikes auf der Hohe des Hauptstoles gerade
tangieren. In einem Fall sollten sich die KegelstdRe
benachbarter Spikes auf der Hohe der Fligeloberflache
am Hauptsto3 durchdringen.

Die Aussage, die anhand der Windkanalexperimente
getroffen werden kann, beschrankt sich auf die
Interpretation globaler Effekte der Aerospikes auf einen
senkrechten StoR. Eine genaue Aufschlisselung des
3D-Strédmungfeldes, mit der Information der quantitativen
Anderung von StrémungsgréRen war durch den gewéhlten
experimentellen  Aufbau in  Verbindung mit dem
Messmethoden (Schattenaufnahmen, DMS-Waage) leider
nicht méglich. In den Windkanalexperimenten erzielte der
stumpfste Kegel die besten Resultate im Bezug auf einer
Reduktion der StoRstérke des senkrechten
VerdichtungsstoRes, qualitativ gezeigt an
Schattenaufnahmen. Gleichzeitig besitzt er aber auch, fir
die gewahlten geometrischen Randbedingungen, die
geringste Wirkfliche am senkrechten Verdichtungsstof
innerhalb derer die Verluste gemindert werden. Als eine
weitere wichtige Erkenntnis lasst sich festhalten, dass der
eigene Widerstand eines Aerospikes durch die Présenz
des extern erzeugten senkrechten StoRes sinken kann
(Favorable Wave Interferance).

Die numerische Parameterstudie zeigt, dass die
Effektivitdt eines Aerospikes mit steigendem Halbwinkel
und bei geringerem Abstand zum Nachbarn zunimmt.
Hierbei erzielt der stumpfste Aerospike mit einem
Halbwinkel von 6y, = 10° die Ersparnis von 3,27% im
Widerstand. Der Kegel mit einem Kegelhalbwinkel von
Bkg = 5,5° und einer kleineren Flligelsegmentspannweite S
(3quivalent zum Abstand benachbarter Aerospikes),
reduziert den Gesamtwiderstand um 3,58%. Mit
zunehmender Effektivitat sinkt allerdings auch der vom
Fligel erzeugte Auftrieb, da der Druckanstieg vor dem
Stol} friher beginnt und gradueller verlduft. Die Stromung
erreicht nicht die Geschwindigkeiten vor dem StoR, wie im
CLEAN-Fall, und damit auch nicht die entsprechend
kleineren Druckbeiwerte. Dies wirkt sich allerdings positiv
auf die StoR-Grenzschicht-Wechselwirkung aus. Der
CLEAN-Fall zeigt eine geschlossene Ablésung im Bereich
des  senkrechten  StolRes Uber die gesamte
Flugelspannweite, die durch den Einsatz der Aerospikes
verhindert wird. Die Schittelgrenze (buffet onset) wird
dadurch erhéht. Durch die geringeren Machzahlen vor
dem Stol} fallt der Totaldruckverlust in der Grenzschicht
ebenfalls weniger stark aus und die Grenzschicht sollte ein
stabileres Verhalten gegenlber einer Hinterkanten-
ablésung aufweisen. In den TAU-Rechnungen trug der
Aerospike selbst zu einer Reduktion des Widerstands bei,
in dem er einen Schub erzeugt der mit steigendem
Kegelhalbwinkel abnimmt. Die Arbeit bestétigt das
grundsatzliche Potential des Aerospikekonzepts.

Ein denkbarer Ansatzpunkt fir weiterfihrende Arbeiten
ware jedoch die Optimierung des Aerospikefulies. Er tragt



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2009

entscheidend zum Anstieg des Gesamtwiderstands bei.
Wie die numerischen Simulationen zeigen, ist die
Reduktion des Widerstands stark von der spannweitigen
Positionierung  abh&ngig. Eine breiter angelegte
numerische Parameterstudie kdnnte helfen, den optimalen
Abstand zu finden. Die HOhe der Aerospikes wurde in
dieser Arbeit konstant gehalten. Auch hier besteht Bedarf
an fortflhrenden Untersuchungen. Wichtig fUr den realen
Einsatz ist auch die Breite des Auslegungsbereichs, in
dem die Aerospikes wirken und wie weit sie sich
aullerhalb des Auslegungsbereichs negativ auf die
aerodynamische Flugelleistung auswirken.
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