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CFD-SIMULATION EINES FLUGZEUGMODELLS MIT STABILISATOR IM
RAHMEN DES 4. AIAA CFD DRAG PREDICTION WORKSHOP

M. Oswald, ANSYS Germany GmbH, 64295 Darmstadt, Deutschland

Zusammenfassung

Numerische Simulationen des aerodynamischen Verhaltens von Flugzeugen sind von entscheidender
Bedeutung fur die Luftfahrtindustrie. Stetig wachsende Anforderungen an verkirzte Rechenzeiten und
numerische Genauigkeit erfordern die Bereitstellung von leistungsstarken Rechnerressourcen und effizienter
CFD-Software.

Der vom ,American Institute of Aerodynamics and Astronautics® (AIAA) veranstaltete ,Drag Prediction
Workshop® (DPW) ist der weltweit am starksten beachtete Workshop im Bereich Numerische
Flugzeugaerodynamik. Er bietet ein Forum zur Diskussion aktueller Anforderungen an die numerische
Behandlung der Flugzeugaerodynamik und gilt in der CFD-Gemeinde als richtungsweisende Veranstaltung
hinsichtlich Rechennetz-, Modell- bzw. L&sermodifikationen und -optimierung. Der im Rahmen des
Workshops présentierte Querschnitt durch die numerischen Methoden und Modelle aller Teilnehmer steht fir
den neuesten Stand der Technik im Bereich der Simulation aerodynamischer Beiwerte industrierelevanter
Geometrien. Um gréRtmdogliche Praxisrelevanz zu gewahrleisten, wurden die Geometriemodelle und
Simulationsrandbedingungen u. a. von Boeing (Leitung aerodynamisches Design) und NASA (Leitung
Modelldesign), sowie einer internationalen Arbeitsgruppe bestehend aus kommerziellen und nicht-
kommerziellen Organisationen definiert.

Diese Arbeit stellt fur den DPW-Benchmark das Jahres 2009 die Simulationsergebnisse des kommerziellen
CFD-L6sers ANSYS FLUENT vor. Die Ergebnisdarstellung gliedert sich in drei Abschnitte. Der erste
Abschnitt beschaftigt sich mit Netzkonvergenzstudien, um Diskretisierungsfehler quantifizieren zu kénnen.
Hierbei werden Rechennetze mit einer Zellanzahl von 3,5 Millionen bis 105 Millionen verwendet. Im zweiten
Abschnitt wird der Einfluss entstehender Abwinde im Nachlaufbereich der Flugelhinterkante (,Downwash®)
auf das Hohenleitwerk und somit die Stabilitdt des Flugzeugs untersucht. Hierzu werden Flugpolaren mit
Anstellwinkeln von 0° bis 4° fiir das Gesamtsystem und von -2° bis 2° fir das Héhenleitwerk in getrimmtem
und ungetrimmtem Zustand berechnet. Der dritte Abschnitt hat eine Reynoldszahl-Studie zum Gegenstand.
Die bei Machzahl 0,85 vorherrschenden Beiwerte bei Reynoldszahlen 5e06 und 2e07 (modifizierte
Referenztemperatur) werden miteinander verglichen und diskutiert. Zum Zeitpunkt der Simulation standen
keine Messdaten zur Verfiigung.

Die vorgestellten Ergebnisse reprasentieren die Anforderungen der Luftfahrtbranche an die
Simulationsumgebung. Bei Verfugbarkeit der Windkanalergebnisse wird somit ein geeigneter Validierungsfall
definiert, um Vernetzungswerkzeuge und CFD-L8ser in Genauigkeit und Effizienz hin zu Uberprifen. So
kénnen eventuelle Entwicklungspotentiale fir Vernetzungs-Umgebung und Léser identifiziert werden.

1. DRAG PREDICTION WORKSHOP [1], die sich neben der Ermittlung von Widerstanden

Durch die stetig wachsenden Rechnerleistungen und Nickmomenten von Flugzeugen bei Reiseflug-

steigen auch die Anforderungen an die Bedingungen = auch zur Untersuchung  von
gen o . g e Flugel/Rumpf-Wechselwirkungen eignet. Die
Ergebnisqualitdt bzw. sinken die zuldssigen . : . .
Geometrie sollte sich ebenso eignen, um die

Fehlertoleranzen im Bereich der computergestitzten Wechselwirkungen zwischen Fligel und dem am

Simulation. "Spe2|ell Lo Validierung_~ von Heck angebrachten Stabilisator zu untersuchen. Die
Anwendungsfallen mit  Schwerpunkt ,Externe . - . . .

AR : . . resultierende, frei verfiugbare Geometrie, die auch
Aerodynamik® ist es notwendig, einen frei

als NASA Common Research Model (CRM) bekannt

zuganglichen Testfall zu generieren. Validierungs-
Simulationen  erfordern  eine  experimentelle
Datenbasis, die mit Hilfe einer vorher definierten
Geometrie gewonnen werden kann. Eine technische
Arbeitsgruppe bestehend aus Boeing, Lockheed-
Martin, Northrop-Grumman, Gulfstream, Cessna,
Hawker-Beechcraft, Pratt & Whittney, Air Force,
Navy und NASA hat eine Testgeometrie entwickelt

ist, wird in Bild 1 dargestellt. Die Erkenntnisse
frherer Drag Prediction Workshops (DPW) haben
das aerodynamische Design der CRM entscheidend
beeinflusst. So wurde die Geometrie aerodynamisch
optimiert, um den geringstmdoglichen
Strémungswiderstand  in  dem bei  Reise-
flugbedingungen typischen Machzahlbereich 0,8 bis
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0,9 aufzuweisen.

Im Rahmen des DPW steht diese Geometrie fir
Validierungszwecke zur Verfigung. DPW ist ein vom
AIAA u.a. in Zusammenarbeit mit dem DLR
veranstalteter, weltweit etablierter Workshop zur
Validierung numerischer Methoden im Bereich
.Externe Aerodynamik“ [2,3,4,5]. Die von dem
Organisationskomitee zur Verfligung gestellten
Testfalle reprasentieren die aktuellen Anforderungen
an heutige CFD-Werkzeuge im Bereich Luftfahrt. In
diesem Rahmen wird ein  unabh&ngiges,
internationales Forum geschaffen, um die Effektivitat
aktueller Werkzeuge zu diskutieren und weiteres
Entwicklungspotential zu identifizieren.  Nach
erfolgreichen Workshops in Anaheim 2001, Orlando
2003 und San Francisco 2006 fand 2009 der vierte
Workshop, der auf den Geometriedaten von CRM
basiert, in San Antonio statt. Da die den Workshop
begleitende Versuchsdurchfiihrung fir Anfang 2010
angekundigt wurde, wurde die CFD-Simulation ohne
vorherige Kenntnis experimenteller Daten
durchgefiihrt. (Sollten diese Daten vor dem
Veranstaltungstermin  der DGLR Jahrestagung
(31.08.-02.09.2010) vorliegen, werden diese in der
mundlichen Présentation bertcksichtigt.)

BILD 1.

Geometrie (CRM) des 4. DPW

2. CFD-SIMULATION

Fir die Netzkonvergenz-Studie, die Simulation der
Abwinde im Nachlaufbereich der Flugelhinterkante
(,Downwash®), sowie die Reynoldszahl-Studie
wurde der kommerzielle CFD Ldser ANSYS
FLUENT® verwendet. Dabei kommt ein Finite-
Volumen-Verfahren zum Ldsen der Navier-Stokes-
Gleichungen zum Einsatz, um das Strémungsfeld
um die Konfiguration abzubilden. Im Folgenden
werden Informationen zu den verwendeten
Rechengittern, Turbulenzmodellen und
Randbedingungen prasentiert.

2.1. Rechengitter

Generelle Anforderungen an Rechengitter bzw.
Diskretisierungen eines Strémungsbereiches flr

Finite-Volumen-Methoden werden detailliert in der
Literatur [6, 7, 8 und 9] diskutiert.

2.1.1. Netzkonvergenzstudie

Um den Einfluss der Gitterfeinheit auf die
Simulationsergebnisse beurteilen zu kénnen, wurde
eine Netzkonvergenzstudie durchgefihrt. Hierfur
wurden vier Netze mit verschiedenen
Diskretisierungsstufen bei einem mittleren
Verfeinerungsfaktor von 3,375 (grob: ~3,5 Millionen
Zellen, medium: ~11 Millionen Zellen, fein: ~36
Millionen Zellen, extra-fein: ~105 Millionen Zellen) im
Praprozessor ANSYS ICEM CFD® fiur das
Halbmodell erstellt. Der  Verfeinerungsfaktor
errechnet sich aus einer isotropen Verfeinerung mit
dem Faktor 1,5 in jede der drei Raumrichtungen
(1,5° = 3.375).

Der horizontale Heckstabilisator nimmt bei dieser
Netzkonvergenzstudie einen Anstellwinkel von 0°
ein (iy=0°). Um fur alle vier Netze vergleichbare
Topologien verwenden zu kénnen, wurde ein
blockstrukturiertes Netz erzeugt, das mittels des
Verfeinerungsfaktors angepasst werden kann.
Hierbei ist darauf zu achten, dass die verwendeten
Gitter skalierbar sind, d.h. bei weiterer Verfeinerung
des Gitters die hohe Netzqualitdt anndhernd
konstant bleibt. An Hauptfligel und Stabilisator
wurden sog. O-Topologien [9] eingearbeitet, um eine
Ubertragung der im Flugelvorder- und
Flugelhinterkantenbereich befindlichen hohen
Gitterknotendichten in den Fernfeldbereich zu
reduzieren. Diese Methode erleichtert zudem die
Einhaltung geringer Volumenwachstumsraten
benachbarter Zellen.

Bild 2 zeigt das strukturierte Oberflachengitter der
Diskretisierungsgrades extra-fein im Bereich des
Fligel/Rumpf-Uberganges  fir  Vorder- und
Hinterkante.

BILD 2.

Oberflachengitter im Bereich Fligelhinterkante
(links) und Fligelvorderkante (rechts)

Die Wachstumsraten zweier aufeinanderfolgender
Zellknoten in Wandnahe betrdgt maximal 20% in
Wandnormalenrichtung. Das Rechengitter wird im
Fernfeld durch eine Halbkugel (symmetrisches
Modell) im Abstand von etwa 10 Rumpflangen
(Rumpflédnge = 59 m) begrenzt.

In Tabelle 1 sind die Gittereigenschaften aller
Verfeinerungsklassen der Netzkonvergenzstudie
dargestellt. Die Abktrzungen SC, AR und HK stehen
hierbei fur ,size change” (Volumenanderung
benachbarter Zellen), ,aspect ratio“ (Ladngen/Seiten-
Verhéltnis der Zellen) bzw. Hinterkante (des
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Hauptfligels).
Grob Mediu Fein Extra-
m fein
Zellen
[Mio] 3,5 10,8 35,8 104,2
Min.
Winkel [°] 14 14 12 11
Max. SC 11 10 12 14
Max. AR 62.000 | 61.000 | 65.000 65.000
Zellen Uber
HK 7 12 18 24
) 0,36 0,24 0,16 0,11
TAB 1. Eigenschaften der Gitter aus der
Netzkonvergenzstudie
*) flachengemittelte Werte
2.1.2. Trimmstudie
Um den Widerstand in getrimmtem Zustand

(Nickmoment cy=0 Nm) berechnen zu konnen, ist
eine Reihe von Simulationen bei verschiedenen
Stabilisator-Anstellwinkeln durchzuftihren. Die im
Hinblick auf die Stabilisatorstellung modifizierten
CRM-Geometrien wurden im Rahmen des DPW zur
Verfligung gestellt. Die bereits bei der Erstellung der
Netze fir die Netzkonvergenzstudie erzeugten
Blocktopologien konnten fir die modifizierten CRM-
Geometrien verwendet werden. Neben dem
Anstellwinkel von iy=0° sollten in der Feinheitsklasse
.medium“ die Geometrien mit Stabilisator-
Anstellwinkeln iy=-2° und iy=+2° untersucht werden.
Um den Effekt eines fehlenden Stabilisators
untersuchen zu kénnen, sollte eine CRM-Geometrie
ohne  Heckfligel  berechnet  werden. Die
Blocktopologie musste hierfir im Heckbereich leicht
modifiziert werden. Durch die fehlende Berandung
des Stabilisators reduziert sich die Zellanzahl in der
Feinheitsklasse ,medium®“ auf etwa 8,5 Millionen
Zellen. Bild 3 zeigt die Oberflachengitter im Bereich
des Stabilisators.

BILD 3.

Oberflachengitter im Bereich des Stabilisators
fur in=0° (oben links), i=-2° (oben rechts),
ihn=+2° (unten links) und ohne Stabilisator
(unten rechts)

Es wurde darauf verzichtet, durch Erhéhen des
Diskretisierungsgrades im Fernfeld- oder
Hauptfliigelbereich eine vergleichbare Zellanzahl mit
anderen Gittern dieser Klasse zur Verfigung zu
stellen. Damit ist die Vergleichbarkeit der
Simulationsergebnisse in diesen Regionen aufgrund
gleichbleibender Knotenzahl gewahrleistet.

2.1.3.

Fir die Untersuchung des Einflusses verschiedener
Reynoldszahlen ist ein weiteres Gitter erforderlich.
Grundséatzlich kann diese Studie, die innerhalb der
Feinheitsklasse ,medium“ durchgefihrt werden soll,
anhand des  Dbereits erstellten Gitters zur
Netzkonvergenzstudie stattfinden. Um allerdings die
dimensionslosen Wandabstande y* konstant zu
halten - diese wirden sich bei erhbhter
Reynoldszahl ebenfalls erhéhen - und somit eine
vergleichbare Turbulenzmodellierung in Wandnéhe
zu gewabhrleisten, wurde die Wandgrenzschicht mit
Hilfe von in Wandnormalenrichtung verfeinerter
Elemente angepasst. Bild 4 zeigt die Verfeinerung
des Gitters in Wandnahe bei mittlerer Spannweite
auf der Flugelunterseite.

Reynoldszahlstudie

BILD 4. Unterschied in der

Wandauflésung  der
Rechengitter fur die Reynoldszahl 5e06 (links)
und 2e07 (rechts)
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Durch diese wandnahe Verfeinerung erhéht sich die
Zellanzahl in der Feinheitsklasse ,medium® um etwa
300.000 Elemente. Dies entspricht etwa der Anzahl
der Oberflachenelemente von Fligel, Rumpf und
Stabilisator in der Feinheitsklasse ,medium®.

2.2. Randbedingungen und Modellierung

Zu den obligatorischen Simulationen des 4. DPW
zahlen die Netzkonvergenzstudien mit drei
Feinheitsklassen und die Trimmstudie inklusive der
Untersuchung von Abwinden im Nachlaufbereich der
Fliigelhinterkante. Neben diesen erforderlichen
Simulationen wurde die Netzkonvergenzstudie mit
einer weiteren, optionalen vierten Feinheitsklasse

(~105 Millionen  Zellen)  durchgefihrt. Die
Reynoldszahlstudie wurde ebenfalls fakultativ
durchgefiihrt.

2.2.1. Randbedingungen Netzkonvergenzstudie

In der Netzkonvergenzstudie wird der Einfluss der
Gitterfeinheit auf die  Simulationsergebnisse
untersucht. Die ZielgréRe dieser Untersuchung ist
der Zusammenhang zwischen dem Auftriebsbeiwert
c. und dem globalen Anstellwinkel o bei
gleichzeitiger  Ruhestellung des  Stabilisator-
Anstellwinkels (iy=0°). Bei gegebener Reynoldszahl
(Re = 5e06, basierend auf der mittleren
Sehnenlange von 7 m), Temperatur (T = 311 K) und
Machzahl (Ma = 0.85) muss der Auftriebsbeiwert mit
einer Genauigkeit von 0,2% (c_ = 0,5+0,001) erreicht
werden. Hierzu ist es erforderlich, den globalen
Anstellwinkel iterativ zu modifizieren. Ist dieser so
eingestellt, dass die Anforderung hinsichtlich des
Auftriebes erreicht wird, gilt es, die zu diesem
Anstellwinkel gehdrigen Widerstandsbeiwerte cp und
Nickmomentenbeiwerte ¢y  auszuwerten. Die
Referenzdichte kann Uber das Idealgas-Gesetz
bestimmt werden. Uber die Modifikation der
dynamischen Viskositat wird sichergestellt, dass die
geforderte Reynoldszahl eingehalten wird.

2.2.2. Randbedingungen Trimmstudie

Fur die Trimmstudie ist es erforderlich, anhand
verschiedener globaler Anstellwinkel o (0°; 1°; 1,5°%;
2°; 2,5°% 3°%; 4°) bei gleicher Temperatur, Reynolds-
und Machzahl die Widerstands- und Auftriebspolare
zu simulieren. Diese  Simulationen  wurden
ausschlieRlich in der Feinheitsklasse ,medium®
durchgefiihrt. Im getrimmten Zustand gleicht der
Stabilisator das Uber Fligel und Rumpf erzeugte
Nickmoment aus. Das globale Nickmoment ist somit
cy = 0 Nm. Um eine getrimmte Widerstandspolare
zu erhalten, muss der Effekt des Stabilisators
berlicksichtigt werden. Hierzu ist es erforderlich, alle
oben genannten globalen  Anstellwinkel in
Kombination mit den drei Anstellwinkeln des
Heckstabilisators iy (-2°; 0°; +2°) zu simulieren. Ein
adaquater Stabilisator-Anstellwinkel fiihrt zu einem
Nickmoment = 0 Nm (getrimmter Zustand). Um den

generellen Einfluss des  Stabilisators  zu
untersuchen, wird zusétzlich eine Simulationsreihe
fur o ohne den Heckfligel durchgefihrt.

2.2.3. Randbedingungen Reynoldszahistudie

Die Modifikation der Reynoldszahl von 5e06 auf
2e07 erfordert bei konstanter Machzahl eine
Reduktion der dynamischen Viskositdt. Die
Referenztemperatur wurde mit 116,5 K vorgegeben.
Um den Einfluss veranderter Turbulenzmodellierung
in Wandnahe durch Verwendung des Gitters zur
Simulation der Reynoldszahl 5e06 abschatzen zu
kénnen, wird die Reynoldszahl 2e07 mit beiden
Gittern simuliert. Analog zur Netzkonvergenzstudie
wird bei konstanter Stabilisator-Anstellung iy=0° der
globale Anstellwinkel o iterativ bestimmt, um den
Auftriebsbeiwert ¢, = 0.5+0,001 zu erhalten. Dieser
Simulationsabschnitt beriicksichtigt nur das Gitter
der Feinheitsklasse ,medium®.

2.2.4. Loéser-Randbedingungen

Alle Wande werden als adiabat und hydraulisch glatt
angenommen. Fur die Halbkugel im Fernfeld wurde
eine nicht-reflektierende  Fernfeldrandbedingung
angenommen. Diese setzt voraus, dass ungestérte
Strémungsbedingungen  herrschen. Als  Folge
kénnen statische Driicke und Temperaturen, sowie
die Machzahl vorgegeben werden. Durch Vorgabe
eines  Einstrdom-Vektors kann der globale
Anstellwinkel simuliert werden. Zur Mittelebene hin
wird das  Strémungsvolumen  durch  eine
Symmetrierandbedingung begrenzt.

Tabelle 2 fasst die Lo&ser-Randbedingungen
zusammen. Hierbei ist ps der statische Druck, T4 und
T, die statischen Temperaturen bei einer
Reynoldszahl von 5e06 bzw. 2e07, Tu die

Turbulenzintensitdt und uw/u das turbulente
Viskositaten-Verhaltnis.
Zone Typ Wert
CRM-Geometrie .
(Rumpf, Fliigel, Wand gaganat
Fairing, Stabilisator) y 9
Ma = 0,85
ps = 101.325 Pa
Ein-,und Auslass Fernfeld- T1=311K
(Halbkugel) bedingung T.=116,5K
Tu=5%
w/p =10
Mittelebene Svmmetrie Neumann-
(y = 0m) y Randbedingung

TAB 2. Léser-Randbedingungen
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2.2.5. Modellierung

Der Finite-Volumenléser ANSYS FLUENT® 12 bietet
eine breite Auswahl an physikalischen Modellen und
Lésertypen. Die in dieser Simulation verwendeten
Loser-Einstellungen sind in Tabelle 3 dargestellt.

Loésertyp Dichte-basiert

Formulierung Implizit

Kopplung Druck, Impuls, Energie
Courantzahl 200
Flussberechnung Roe-FDS

Gradientenberechnung Least squares cell-based

R&uml. Diskretisierung 2. Ordnung UPWIND

Material Luft als ideales Gas

Genauigkeit ,Double Precision“ *)

Turbulenzmodell SST

TAB 3. Loser-Einstellungen

*) Aufgrund extrem kleiner Zellvolumina (<1e-08 m®) und
hohen Streckungsverhaltnissen wird mit doppelter
Maschinengenauigkeit gerechnet.

Als Turbulenzmodell wurde das SST-Modell nach
Menter [10] verwendet. Dies ist eine Variante des
Standard-k-o-Modells. Es kombiniert das Standard-
k-o-Modell nach Wilcox fir wandnahe Strémungen
und das Standard-k-e-Modell, das in ein k-o-Modell
umformuliert wird, fir wandferne Bereiche. Dies
geschieht mittels einer Blendingfunktion. Die
Definition der turbulenten Viskositat wird modifiziert,
um den Transport der turbulenten Schub-
spannungen zu berlcksichtigen. Das SST-Modell
deckt einen sehr breiten Einsatzbereich ab.

Es wurde der implizite dichte-basierte Ld&ser
verwendet. Er bietet den Vorteil, Druck, Impuls und
Energie voll zu koppeln. Die Gradienten wurden mit
dem sog. ,Least squares cell-based“-Verfahren
berechnet. Die Genauigkeit des Verfahrens ist
vergleichbar mit der Knoten-basierten Berechnung
bei geringerem Rechenaufwand [11].

3. ERGEBNISSE

Neben der im Rahmen des DPW erforderlichen
Netzkonvergenzstudie, um Diskretisierungsfehler
abschatzen zu kénnen, wurde eine Studie zur
Abschatzung des lterations- und Modellfehlers
durchgefiihrt. Der Iterationsfehler oder relative
Fehler gibt Auskunft dariiber, wie gro® der Fehler
bei Abbruch der Simulation vor Erreichen eines

Konvergenzkriteriums ist. Bezuglich des
Konvergenzkriteriums gab es keine Vorgaben im
Rahmen des DPW. Die Konvergenz wurde Uber den
Verlauf des Widerstandsbeiwertes beurteilt. Sofern
dieser Uber eine definierte  Anzahl von
Iterationsschritten um <1e-04 variiert, wird der Fall
als konvergiert betrachtet. Der Wert 1e-04 wird auch
als ,Drag Count‘ bezeichnet (analog dazu ,Lift
Count = 1e-02). Weitere sog. Konvergenzmonitore
fur den Verlauf der Residuen, sowie fiur globale
Maximalwerte von Geschwindigkeit und Temperatur
stellen sicher, dass auf’erhalb der im Fokus
liegenden integralen GroRen an der Wand, die
Simulation als konvergent betrachtet werden kann.
Die Abschétzung des relativen Fehlers zeigt, dass
im Rahmen der Netzkonvergenzstudie maximal 400
Iterationen ausreichend sind. Alle Netze weisen
spatestens in der 400. lteration einen Iterationsfehler
von £0,1% bei konsistentem Konvergenzverlauf auf
(Bild 5).

Iterationsfehler
01
0,09

0.8 0.1%
66% 0 | medium

T.04%

0,07

0,06
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\
Y
R
R
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0,02
0,01

0 100 200 300 400 500

Iteration [-]

BILD 5.  Abschatzung des lterationsfehlers

Bei einer systematischen Untersuchung mdglicher
Fehlerquellen wird abschlieRend der Modellfehler
abgeschatzt. Innerhalb einer Feinheitsklasse der
Rechengitter — hier ,medium“ — wird der Einfluss
verschiedener Turbulenzmodelle untersucht. Hierbei
kommt das Spalart-Allmaras-, das Realizable-k-¢-
und das SST-Modell zum Einsatz. Der Vergleich der
Turbulenzmodelle zeigt, dass das Realizable-k-¢-
Modell dazu neigt, den starken Verdichtungsstol} auf
der  Profiloberseite  des  Flugels verzogert
darzustellen. Die StoRposition ist in Richtung
Hinterkante um etwa 4% gegeniber der Ergebnisse
mit Spalart-Allmaras und SST-k-o verschoben.
Letztere beiden Modelle berechnen einen sehr
ahnlichen cp-Verlauf (Bild 6).
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Modellfehler anhand des cp-Verlaufs bei n=0.5
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BILD 6. Abschéatzung des Modellfehlers

Da das Spalart-Allmaras-Modell allerdings nicht fir
komplexe 3D-Strémungen mit dominanten
Ablésegebieten — welche im Bereich des
Fligel/Rumpf-Uberganges  auf  der  hinteren
Fligeloberseite erwartet werden - geeignet ist,
wurde es fur zielfihrender erachtet, das SST-
Modell zu verwenden. Gerade im Hinblick auf
grélRere Anstellwinkel fur Fligel und Stabilisator, bei
denen das SST-Modell aufgrund stabilerer
Methoden auch gréfliere Abléseregionen berechnen
kann, wird konsistent fur alle Félle diese
Turbulenzmodellierung verwendet.

3.1. Ergebnisse Netzkonvergenzstudie

Die Netzkonvergenzstudie zeigt, wie in Bild 5 belegt,
ein analoges Konvergenzverhalten fir die drei
Feinheitsklassen grob, medium und fein. Dies lasst
auf ein konsistentes Ldserverhalten schliessen und
ist u.a. durch die in etwa gleichbleibende
Netzqualitat bei Verfeinerung zu erklaren.

Weiterhin konnte anhand der Netzkonvergenzstudie
gezeigt werden, dass sich die Reduktion des
Diskretisierungsfehlers ~ durch  Erhéhung  des
Diskretisierungsgrades analog zu einem Verfahren
2. Ordnung verhalt. Das heil3t, bei einem isotropen
Verfeinerungsfaktor von 1,5 pro Koordinaten-
richtung, reduziert sich der Fehler um 1/1,5° (=0,44).
Der relative Fehler von der Klasse medium zu fein
wurde von der Klasse fein zu extra-fein etwa um den
Faktor 0,5 reduziert. Wenn man als Referenzwert
eine Richardson-Extrapolation [12] zu Hilfe nimmt,
bei der der Lésungsfortschritt vom feinen Gitter zum
extra-feinen Gitter beriicksichtigt wird, so zeigt sich,
dass der absolute Fehler ebenfalls um den Faktor
0,5 reduziert wird. Die Abweichungen zur
theoretischen Fehlerreduktion (~0,44) liegt darin
begrindet, dass die Netzglattung nicht isotrop
erfolgt, sondern in Abhangigkeit der Gitterqualitat
(minimaler  Netzwinkel, maximales Volumen-
verhaltnis) lokal unterschiedlich stark ist. Daher
entsprechen die in der Vernetzung verwendeten
Verfeinerungsstufen fir die H6he der wandnachsten
Zelle nicht Uberall auf der Wand dem vom DPW
geforderten Verfeinerungsfaktor von idealerweise
1,5. Der Diskretisierungsfehler ist logarihmisch Uber
der Zellanzahl fur den Widerstands- und

Nickmomentenbeiwert in Bild 7 aufgetragen.
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BILD 7. Diskretisierungsfehler fur Widerstands- und
Nickmomentenbeiwert
Weiterhin wurde beobachtet, dass der

Diskretisierungsfehler in Richtung der Fllgelspitze
zunimmt. Konkret am Beispiel des cp-Verlaufes
heil3t das, dass bei kleiner relativer Spannweite (z.B.
n = 0,1) die Ldsungen auf den verschiedenen
Gittern sehr viel enger beieinander liegen, als bei
grofer relativer Spannweite (z.B. n = 0.9).

Die auf der Fligeloberseite befindliche Abléseblase
am hinteren Fligel/Rumpf-Ubergang wird mit
zunehmendem Diskretisierungsgrad vergréRert (Bild
8). Die starkste Zunahme der Abldseblase kann
zwischen den Stufen grob und medium beobachtet
werden. Die Blase wird zwischen den Stufen
medium und fein zunéachst leicht und zwischen den
Stufen fein und extra-fein nur noch geringfligig
erhdht. Wobei nur die beiden feinsten Netzklassen
in der Lage sind, die Abléseblase bis zur
Flagelhinterkante abzubilden.

, llll\ll\\lllllﬂﬂl!_

Wall Shear X
BILD 8. Verhalten der Abldseblase bei
Netzverfeinerung (oben links: grob, oben

rechts: medium, unten links: fein, unten rechts:
extra-fein).  Stromlinien  Uberlagert — mit
negativen Wandschubspannungen.

Die  Netzkonvergenzstudie liefert quantitative
Aussagen zur Netzsensitivitat. Die ermittelte Fehler-
reduktion entspricht theoretischen Abschdtzungen
bei einem Diskretisierungsverfahren 2.0rdnung.
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3.2. Ergebnisse Trimmstudie
Die Trimmstudie beschéftigt sich mit dem Einfluss
des Stabilisators auf das Nickmoment des

Gesamtsystems und damit das Flugverhalten. Das
Flugzeug ist dann im Gleichgewicht, wenn die
Summe aller Krafte und Momente Null ist. Dieser
Zustand nennt sich ,statische Stabilitat”. Wenn das
Strémungsfeld um das Flugzeug gestort wird, z.B.
durch Erhéhung des Anstellwinkels, so greifen neue
Krafte und Momente am System an. Damit die
Flugzeugnase nicht kontinuierlich nach oben oder
unten gedreht und somit das System dynamisch
instabil wird, wird ein horizontaler Stabilisator
(Heckflugel) verwendet. Je nach Stellung wird Auf-
oder Abtrieb und damit ein zusétzliches, positives
oder negatives Nickmoment erzeugt. Bereits eine
leichte Auftriebserhdhung am Stabilisator kann
durch  den groBen  Hebelarm  bis  zum
Flugzeugschwerpunkt ein grofRes Moment
hervorrufen. Sogenannte Abwinde (auch
,Downwash®), die durch Stréomungsumlenkung an
der Hinterkante des Hauptfligels entstehen [13],
haben einen deutlichen Einfluss auf den Stabilisator.
Je nach Abstrémwinkel kann so Auf- oder Abtrieb
am Stabilisator erzeugt werden. Durch Modifikation
des globalen Anstellwinkels kann eine solche
Stérung der Stabilitét hervorgerufen werden.

Die Trimmstudie basiert auf der Kombination von
sieben Anstellwinkeln von 0° bis 4° bei drei
Stabilisator-Anstellwinkeln von -2° bis +2°, sowie
eine Konfiguration ohne Heckfligel. Aus den
Ergebnissen der 28 Simulationen auf den Netzen
der Feinheitsklasse ,medium® kénnen verschiedene
Polaren erstellt werden. Eine Flugpolare (Auftrieb in
Abhédngigkeit des Widerstandes) ist in Bild 9
dargestellt. Die getrimmte Polare basiert auf Akima-
Interpolation [14] von Auftrieb und Widerstand bei
verschiedenen Stabilisator-Anstellwinkel.

Einfluss des Stabilisators auf Widerstand und Auftrieb

0.80

0.70 /,_.—::;;—;5:’ =
0.60 '/——ﬁ“; =
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/ ——jH=+2
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0.20 i
0.10
0.00
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ol
BILD 9. Flugpolare in Abhangigkeit der Stabilisator-

konfiguration fir den getrimmten (gestrichelte
Linie) und ungetrimmten Fall

Bei negativem Anstellwinkel des Stabilisators
(iy=-2°) ist der durch die Abwinde des Hauptfligels

am Stabilisator wirksame Anstellwinkel noch kleiner.
Am Heckfligel wird Abtrieb erzeugt, was den
Gesamtauftrieb reduziert. Ein erhéhter Abtrieb am
Heck resultiert in einem starkeren Gegenmoment zu
dem Nickmoment am Hauptfligel, wodurch das
Gesamtsystem in Richtung Gleichgewichtslage
verschoben wird. Dies erklart die Nahe der Kurven
fir den getrimmten und ungetrimmten Zustand bei
ih=-2° und iy=0° in Bild 9. Im getrimmten Zustand ist
der Gesamtauftrieb etwas kleiner und der
-widerstand héher als im ungetrimmten Zustand fur
ih=0° und iy=+2°. Die Polare fir den Fall ohne
Stabilisator zeigt, dass dieser den Auftrieb reduziert
und den Widerstand erhéht. Dieser Einfluss sinkt mit
steigenden Anstellwinkeln.

Trimmwinkel und Abwindwinkel
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BILD 10. Trimm- und Abwindwinkel in Abh&ngigkeit des

globalen Anstellwinkels

In Bild 10 wird neben des Einflusses des globalen
Anstellwinkels o auf den Trimmwinkel iy yimmes d€S
Stabilisators, der Einfluss auf den sog. Abwindwinkel
o dargestellt. Der Abwindwinkel ist der Winkel, der
sich aus Akima-Interpolation [14] der Auftriebe bei
ih=-2°, 0° und +2° ergibt, um den Auftrieb ohne
Stabilisator zu erreichen. Dies wére der
Anstellwinkel, mit dem ein Stabilisator aufgrund der
durch den Hauptfligel verursachten Abwinde
angestréomt wirde. Das Verhalten des Trimmwinkels
intrimmea D€I gréfReren globalen Anstellwinkeln o kann
ebenso mit Bild 10 beurteilt werden. Wird o erhéht,
steigt der Auftrieb. Der Heckfligel muss mehr
Abtrieb erzeugen, um das Nickmoment
auszugleichen, damit cy = 0 Nm. Dies wird durch
verkleinerte Trimmwinkel iy yimmeq €freicht. Ab a = 2,5
sind die Abwinde so stark, dass Sie einen
wesentlichen Einfluss auf die Abtriebs-Erzeugung
des Stabilisators haben. Der Trimmwinkel iy trimmed
kann also wieder in Richtung positiver Werte
verandert werden, was im Diagramm erkennbar
wird.

Die Trimmstudie stellt genligend Ergebnisse zur
Verflgung, um das Strémungsfeld auch qualitativ
anhand lokaler Ablésegebiete im Stabilisatorbereich
zu beurteilen. Bild 11 ermdglicht einen qualitativen
Vergleich der Ablésebereiche im Heckbereich der
CRM-Geometrie mit Blick in Richtung
Flugzeugnase.
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Skin Friction Coefficient

BILD 11.  Wirbel und Ablésung im Bereich des Hecks fur
die Stabilisatorkonfigurationen i4=0° (oben
links), in=-2° (oben rechts), in=+2° (unten links)

und ohne Stabilisator (unten rechts) bei a=2,5°

Werden die vier Konfigurationen in Bild 11 gegen
den Uhrzeigersinn gelesen, wobei oben rechts mit
dem Winkel iy=-2° begonnen wird, so wird deutlich,
dass bei steigendem iy der Ablésewirbel auf der
Unterseite des Stabilisators zuné&chst kleiner wird
und dann - bei positivem Stellwinkel - zur Oberseite
umschlagt. Unten rechts ist zum Vergleich der Fall
ohne Stabilisator dargestellt.

Die Trimmstudie liefert plausible Ergebnisse zum
charakteristischen Strémungsverhalten eines
Flugzeugmodelles mit Stabilisator. Die Ergebnisse
lassen eine qualitative Beurteilung der Sensitivitat
des Stabilisators zu. Quantitative Vergleiche werden
bei  Verfugbarkeit der Windkanalmessungen
durchgefiihrt.

3.3.

Der Einfluss des fiir die Reynoldszahl 5e06
ausgelegten Rechengitters auf die Ergebnisse bei
Verwendung einer Reynoldszahl von 2e07 ist
vernachlassigbar. Wie in Abschnitt 2.1.3 erlautert,
wird durch ein  modifiziertes  Gitter der
dimensionslose  Wandabstand etwa konstant
gehalten. Bei Verwendung des urspringlichen
Gitters zur erhdhten Reynoldszahl, erhéht sich der
dimensionslose Wandabstand um den Faktor 3,5.
Dies hat jedoch kaum Einfluss auf die
Simulationsergebnisse, da der Anstellwinkel o
einen gréReren Einfluss als wandnahe Netzfeinheit
bei y+<1 hat. Der Unterschied im Anstellwinkel
zwischen beiden Netzen betrdgt nur 0,03°. Die
Verwendung des urspriinglichen Gitters hat zudem
den Vortell, dass kein zusatzlicher
Diskretisierungsfehler das Ergebnis beeinflusst.
Topologie und Zellanzahl sind identisch mit der
Simulation bei niedriger Reynoldszahl. Die y'-
Anpassung hat hingegen eine Erhéhung der

Ergebnisse Reynoldszahlstudie

Zellanzahl um etwa 3% zur Folge.  Auf beiden
Netzen wird eine leichte Verzégerung der Ablésung
in Richtung Flugelhinterkante beobachtet. Die
Abldsung ist zudem schwécher geworden (Bild 12).
Eine Erhéhung der Reynoldszahl hat zudem eine
Verschiebung des starken VerdichtungsstoRes um
etwa 3% auf der Flugeloberseite in Richtung
Hinterkante zur Folge. Um den geforderten
Auftriebsbeiwert von 0,5+0,001 zu erreichen, muss
bei gesteigerter Reynoldszahl der Anstellwinkel um
etwa 11% reduziert werden. Der Widerstand erhoht
sich dadurch um etwa 15%. Das Nickmoment wird
um etwa 12% erhdéht.

Reynoldszahlstudie - Schubspannung bei n=0,0105

a0 -a-Re=5e06

——Re=2e07 (y+-angepasst)

10 —+—Re=2e07 (Standardnetz medium)
‘ \
-10 .

Wandschubspannung in x [Pa]

095 0975 1
xfe [-]

BILD 12. Einfluss der Reynoldszahl auf die Ablésung

Die Reynoldszahlstudie erganzt die
Netzkonvergenzstudie durch Abschétzung der
Sensitivitdt von Anstellwinkel und dimensionslosem
Wandabstand in Abh&ngigkeit der Reynoldszahl. Es
zeigt sich, dass der Einfluss des Wandabstandes
auf  die Strémung bei unterschiedlichen
Reynoldszahlen vernachlassigbar klein ist
gegeniber des Einflusses auf die Anstrémung bei
konstantem Auftrieb (Aa bei c =const.).

3.4. Information zur Berechnung

Tabelle 4 gibt einen Uberblick Uber die
Rechenzeiten und den Speicherbedarf fir alle
verwendeten Feinheitsklassen der Berechnungs-
gitter. Hierbei ist zu beachten, dass alle
Simulationen mit doppelter Maschinengenauigkeit
und einem vollgekoppelten, impliziten Verfahren
durchgefiihrt wurden.

grob medium fein e;‘tfa'
ein
Zellen [Mio.] 3,5 10,8 35,8 104,2
ReC[L‘]ei‘)ze't 27 28 16 3,0
CPU-Zeit [n] | 21,0 95,8 308,9 | 904,9
RAM [GB] 16,3 47,8 199,2 5497
8 32 192 244
CPU AMD AMD AMD AMD
2,3GHz | 2,3GHz | 2,3GHZ | 2,3GHZ
0OS SLES 10

TAB 4. Rechnerinformation
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*) Durch die lIterationsfehlerabschatzung wurde eine
lterationsanzahl von 400 als ausreichend erachtet (siehe
Bild 5). Diese Anzahl liegt der Rechenzeit zugrunde.

Die Rechenzeit fur das feine Netz weist eine im
Vergleich zu den anderen Feinheitsstufen geringere
Dauer auf, da das Steigern der verwendeten CPUs
in dieser Klasse den Netzverfeinerungsfaktor um
den Faktor 2,3 Ubersteigt. Der Anstieg des
Speicherbedarfs bewegt sich zwischen Faktor 2,7
bis 4,2. Bei dem extra-feinen Gitter und unter
Verwendung einer der Skalierung entsprechenden
Anzahl Knoten [(((8 CPUs 3,1) - 3,3) - 2,9) = 241 ;
verwendet: 244] wird die Rechenzeit von 3 Stunden
nicht Uberschritten.

4. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In dieser Arbeit wurden die im Rahmen des 4. Drag
Prediction Workshops erarbeiteten Ergebnisse
computergestiitzter Strémungssimulationen (CFD)
eines Flugzeugmodelles mit Stabilisator dargestellt.
Als Werkzeuge wurden der Praprozessor ANSYS
ICEM CFD® zur Netzerstellung und der Lo&ser
ANSYS FLUENT® zur kompressiblen, stationdren
Simulation verwendet. Die Strategien bei der
Vernetzung des Flugzeugmodells und die
anschlieBende systematische Untersuchung von
Netz-, Modell- und Iterationsfehler grinden
einerseits auf den Randbedingungen und Auflagen
des Workshops, andererseits auf den aus Erfahrung
gewachsenen ,ANSYS Best Practice Guidelines".
Die so gewonnenen Ergebnisse in den einzelnen
Simulationsabschnitten ermdéglichen neben einer
qualitativen Aussage zur Ergebnisplausibilitdt auch
quantitative Abschatzungen zur Netzsensitivitat,
Modellabhangigkeit und Konvergenzfehler. Die
systematischen Analysen werden erganzt durch
Untersuchungen des physikalischen Stromungs-
verhaltens eines Flugzeugmodelles mit Stabilisator.
Hierbei liegt der Fokus auf den entstehenden
Abwinden im Nachlaufbereich der Fligelhinterkante
(,Downwash®) auf das Hohenleitwerk und somit die
Stabilitdit des Flugzeugs. Die Simulationsreihe,
bestehend aus der Kombination von sieben globalen
Anstellwinkeln,  drei  Stabilisator-Anstellwinkeln,
sowie einer Konfiguration ohne Stabilisator, zielt
darauf ab, den sog. getrimmten Zustand, also den
Zustand sich ausgleichender Nickmomente, zu
simulieren.  Anhand  verschiedener  Polaren-
Darstellungen, kann die Stabilitat des
Gesamtsystems in Abhadngigkeit von Parametern
wie globaler Anstellwinkel «, Stabilisator-
Anstellwinkel iy, Auftrieb ¢, und Widerstand cp
beurteilt werden. Im letzten Simulationsabschnitt
wird der Einfluss der Reynoldszahl auf das
Gesamtsystem beleuchtet.

Der hier prasentierte Anwendungsfall stellt
hinsichtlich NetzgrofRen bzw. Rechenzeiten (bis 105
Mio.  Zellen), Netzabhdngigkeit der Ld&ser
(Netzkonvergenzstudie) sowie qualitativer

(Trimmstudie, Reynoldszahlstudie) und quantitativer
(Vergleich mit Windkanaldaten) Ergebnisdarstellung
eine Herausforderung an die CFD-Gemeinde dar.
Die in dieser Arbeit vorgestellten Simulations-
ergebnisse reprasentieren somit den aktuellen
Stand der CFD-Technik im Anwendungsbereich
.Numerische Flugzeugaerodynamik®. Mit ANSYS
ICEM CFD® wurde eine weitgehend automatisierte
und doch individuell einsetzbare Vernetzungs-
software verwendet, die es ermdglicht,
blockstrukturierte und konsistente Netztopologien fr
alle Feinheitsklassen mit konstanter Qualitat zu
erzeugen. Der CFD-Léser ANSYS FLUENT® zeigt
insbesondere bei der Fehlerreduktion im Rahmen
der  Netzkonvergenzstudie  ein Uber  alle
Feinheitsklassen konsistentes und nach Theorie
plausibles Verhalten. Der quantitative Vergleich mit
Messungen steht noch aus, da zum Zeitpunkt dieser
Veroffentlichung die Windkanalmessungen noch
nicht abgeschlossen waren.
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