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Zusammenfassung

In einem multidisziplindren Ansatz wird im Rahmen des DLR-Projektes LamAiR ein aerodynamisch optimier-
tes und in Grenzen ein systemtechnisch optimiertes Seitenleitwerk eines Airbus A320 numerisch fiir die
Umsetzung der Hybrid-Laminarhaltung ausgelegt. Die aerodynamische Entwurfsaufgabe soll folgenden
wesentlichen Anforderungen gerecht werden:

a. Ausdehnung der laminaren Lauflange der Grenzschicht bis etwa zum Ruderspalt und Reduktion des
Gesamtwiderstands von mindestens 1,6% (Leistungsbedarf der Absaugung bereits berticksichtigt)
im Reiseflug.

b. Der Leistungsbedarf des Geblases fiir die Grenzschichtabsaugung soll 15 KW nicht tberschreiten.

Hierflir ist es unverzichtbar fur die bestehende Planform des Seitenleitwerks eine neue Profilierung zu ent-
werfen, die eine best mégliche Umsetzung der Hybrid-Laminarhaltung, d.h. der Laminarhaltung durch ge-
zielte Grenzschichtabsaugung, zur Erfiillung der Entwurfsaufgabe gestattet. So soll erreicht werden, dass
die erforderlichen Absaugmassenstrome und damit die Absaugleistung minimiert werden.

Anhand von 3D-Rechnungen fir die A320 Gesamtkonfiguration mit HLFC-Seitenleitwerk wird dann die zu
erwartende Widerstandsreduktion (unter Berlicksichtigung der benétigten Absaugleistung) fir den Reiseflug
bei symmetrischer Anstromung und Ruderausschlag Null quantifiziert. Die neue Profilierung des Seitenleit-
werkes sowie die fur die Hybrid-Laminarhaltung erforderlichen Absaugbeiwerte C, und deren Verteilung in
Strémungsrichtung im Bereich des Nasenkastens werden angegeben. Da die numerische Auslegung des
Absaugsystems Annahmen Uber Gesetzmaligkeiten und Koeffizienten voraussetzt, sind Verifikationen die-
ser Modellbildungen und Koeffizienten durch experimentelle Bestimmung von Charakteristiken perforierter
Absaugoberflachen erforderlich. Neueste Ergebnisse zu diesen Charakteristiken flieRen in die Auslegung
des entworfenen Absaugsystems im Rahmen der hier vorgestellten Ergebnisse ein.

Zur Vorbereitung aufwendiger Flugversuche mit einem Hybrid-Laminarisiertem Seitenleitwerk, ist die Validie-
rung der numerischen Entwurfs- und Auslegungsverfahren, die zur Auslegung eines vereinfachten Absaug-
systems Verwendung finden, zwingend erforderlich. Diese Validierung soll im Rahmen des LuFo IV Projek-
tes VER?SUS im Rahmen des Verbundes HIGHER-LE in einem geeigneten Windkanal erfolgen. Die dort
verwendete Absaugnase soll identisch mit einer fiir den Flugversuch geeigneten Absaugnase sein. Im Rah-
men dieser Veroffentlichung werden erste Ergebnisse des aerodynamischen Entwurfs des Seitenleitwerks
fur den Windkanaleinsatz vorgestellt. Es wird gezeigt, dass die Querstromungs- bzw. Tollmien-Schlichting
Instabilitdten mittels einer geeigneten Profilierung und Absaugung im Windkanal kontrolliert werden kénnen
und die Grenzschicht dadurch bis ca. 50% Profiltiefe des original A320 Leitwerks laminar bleibt.
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1. ENTWURF EINES SEITENLEITWERKS MIT
HYBRID-LAMINARHALTUNG FUR DEN
AIRBUS A320

Langstreckenflugzeuge werden im Allgemeinen fiir hdhere
Reisefluggeschwindigkeiten ausgelegt, als solche fur Kurz-
und Mittelstrecken (z.B. Airbus A340: M= 0.84) und weisen
darliber hinaus, wegen ihrer insgesamt gréf3eren Dimensi-
onen, groRere Fllugeltiefen auf. Die dann zur Beherr-
schung von Kompressibilitdtseffekten ebenfalls erforderli-
che, gréRere Pfeilung, macht in Verbindung mit grofReren
Reynoldszahlen den Einsatz einer Grenzschichtabsau-
gung im Rahmen eines Konzeptes zur Hybrid-
Laminarhaltung notwendig. Zur Erprobung bzw. Demonst-
ration dieser Technologie wurde 1998 ein Flugversuch mit
einem Seitenleitwerk auf einer Airbus A320 durchgefiihrt,
an dessen Vorbereitung und Durchfihrung das DLR betei-
ligt war. Verschiedene Grinde sprachen fur die Wahl
dieses Bauteils anstatt eines Tragflligels, so unter ande-
rem

1. der strukturelle Aufbau des A320 Seitenleitwerks
aus CFK mit der flr laminare Umstrémung erfor-
derlichen Oberflachenglte,

2. die leichte Austauschbarkeit des Nasenkastens
durch einen Kasten mit integrierter Grenzschicht-
absaugung,

3. Sicherheitsaspekte, da das Seitenleitwerk in Be-
zug auf die Flugsicherheit ein weniger kritisches
Bauteil darstellt als Tragfligel oder Héhenleitwerk
(aus diesem Grund braucht z. B. kein Entei-
sungssystem vorgesehen zu werden) sowie

4. die groRRe Vorderkantenpfeilung von ca. 40°, die,
in Verbindung mit der Reynoldszahl, einen Priif-
stein sowohl fir das HLFC-Konzept an sich, als
auch fir die aerodynamischen Entwurfswerkzeu-
ge darstellt.

Die aktuellen Arbeiten sollen auf den Erfahrungen der
damaligen Experimente aufsetzen und L&sungsanséatze
fur die erkannten Schwachen erarbeiten und Uberprifen.
Das Hauptaugenmerk liegt dabei auf einem von Horst-
mann [1] im Rahmen des EU-Projektes ALTTA erstmals
vorgeschlagenen Konzepts zur Reduktion der Komplexitat
von Grenzschichtabsaugungssystemen, Bild 1.

Outside Sheet.
Porous Surface
(Titanium)

= nds Sheet

Orifice Sheet
(Titanium)

Section A - A

Suction duct

BILD 1. Prinzipskizze eines Seitenleitwerkes mit Hyb-

rid-Laminarhaltung

Hierbei werden Teile der Grenzschicht durch die pordse
AufRenkontur im Nasenbereich zunachst in Vorkammern
gesaugt, deren Verteilung und Ausdehnung in Strémungs-
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richtung vom &uferen Druckverlauf abhangt. Samtliche
Vorkammern sind Uber Drosselbohrungen (metering ho-
les) mit nur einem einzigen Absaugkanal verbunden, an
welchen ein méglichst einfaches Gebldse angeschlossen
ist. Die Drosseln werden so ausgelegt, dass sich im Ent-
wurfspunkt des Flugzeuges die fiir die Laminarhaltung
erforderlichen Massenstréme durch die porése Aufdenhaut
automatisch einstellen. Voruberlegungen haben gezeigt,
dass ein solches System bis zu einem gewissen Grad
selbst-adaptiv ist, also auch im Off-Design wirksam bleibt.
Im Rahmen des DLR-Projektes LamAiR soll fur den Airbus
A320 ein Seitenleitwerk entworfen werden, wobei folgende
Punkte bearbeitet werden:

1. Maximierung der laminaren Lauflange durch Ent-
wurf einer fur die Hybrid-Laminarhaltung optimier-
ten Profilierung des Seitenleitwerkes mit der
Randbedingung, dass die strukturelle Integritat
des Basis-Seitenleitwerkes erhalten bleibt.

2. Auslegung eines Systems zur Grenzschichtab-
saugung reduzierter Komplexitét, das sich mit al-
len Komponenten (einschliellich des Geblases)
in das Seitenleitwerk integrieren lasst.

3. Entwicklung einer Bauweise fir den Nasenkas-
ten, die einen Anschluss an den Hauptteil des
Seitenleitwerkes erlaubt, welcher im Flugbetrieb
ohne Spalten und Stufen an der Nahtstelle bleibt.

1.1. Verwendete Rechenverfahren

Um mdglichst realitdtsnahe Stromungsverhaltnisse am
Seitenleitwerk zu ermitteln und diese hinsichtlich der La-
minareigenschaften zu Uberpriifen, wurden mehrere Re-
chenverfahren sequentiell und iterativ angewendet.

1.1.1. Aufbereitung der Konfiguration fiir die

Stromungsanalyse

Die komplette Oberflache der Flugel-Rumpf-Kombination
der A320-200 inklusive Pylon, Triebwerksgondel, Verklei-
dungen der Klappenschienen, Winglet und Leitwerken
wurde mit dem CAD-Programm CATIA [2] numerisch
beschrieben. Um den Rechenaufwand insgesamt zu ver-
ringern, erfolgte eine Beschrénkung der Simulation auf ein
‘halbiertes’ Flugzeug, wobei die Schnittebene die Symmet-
rieebene des Rumpfes in Langsrichtung von oben nach
unten ist. Die CAD-Geometrie wurde dann an das Netzge-
nierungsprogramm CENTAUR [3] Ubergeben. Dieses
erzeugt ein hybrides, unstrukturiertes Netz. Die Oberflache
der Konfiguration ist durch Dreiecke vernetzt. Die oberfla-
chennahen Schichten werden durch Prismenschichten
reprasentiert, da sie gut geeignet sind, um hier spater die
Strémungsgrofien der Grenzschichten zuverldssig zu
berechnen. Bild 2. zeigt das Oberflachennetz am Seiten-
leitwerk. Tetraeder flllen den Raum bis zum Fernfeldrand
und Pyramiden werden als Ubergangselemente verwen-
det. Die Verwendung von hybriden Netzen erleichtert die
Vernetzung komplexer Konfigurationen erheblich.
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BILD 2. Orﬂéhennetz SLW A320-200
1.1.2. Berechnung der 3-dimensionalen Stré6-

mungsverhaltnisse

Der DLR TAU-Code [4,5] l6st die kompressiblen, zeitge-
nauen Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen
unter Verwendung einer Finite-Volumen-Formulierung auf
den oben beschriebenen, hybriden Netzen. Die Rechnun-
gen wurden unter der Annahme voll turbulenter Strémung
unter Verwendung des Spalart-Allmaras-Tubulenzmodells
mit Edwards-Modifikation durchgefiihrt. Die Anstrémbe-
dingungen waren konstant fur alle gerechneten Falle M=
0.78 CL= 0.53 a= 1,5 ° welches den ausgetrimmten
Reiseflug der A320-200 reprasentiert. Die Umgebungsbe-
dingungen waren &quivalent zur Normatmosphére in
31000 ft. Bild 3. zeigt die Druckbeiwerte auf den Oberfla-
chen der A320-200.

A320 Mach= 0.78
CL=0.53
a=1,5 deg.

BILD 3. Oberflachendruckbeiwerte A320-200 im Rei-

seflug
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1.1.3. Transitionsbestimmung

Die aus den 3D-Rechnungen gewonnenen Schnittdruck-
verteilungen an reprasentativen Spannweitenstationen
(Druckverteilungsschnitte des ALTTA-Experimentes) wur-
den mit Hilfe des Programmsystems STABTOOL [6] hin-
sichtlich der Ausdehnung laminarer Grenzschicht analy-
siert. Dazu werden die drei Programmbausteine
PREPCPCQ, COCO und LILO nacheinander angewendet.
PREPCPCQ nimmt ein Pre-processing der Eingabedruck-
verteilung vor inklusive einer vorgegebenen Absaugvertei-
lung/starke und stellt die Daten fir das Programm COCO
bereit. Dieses macht eine Grenzschichtrechnung und stellt
die Daten fur eine lineare Stabilitdtsanalyse durch LILO
bereit. LILO wird fur die sogenannte Nts / NcrF-Methode
angewandt. Der N-Faktor der Tollmien-Schlichting-
Instabilitditen NTs wird berechnet fiir alle Frequenzen in-

stabiler Wellen bei konstantem Stérungswinkel y=0. Der
N-Faktor der Crossflow-Instabilititen NcF wird berechnet
fur alle instabilen, stationdaren Stérungen bei konstanter
Wellenldnge und konstanter Frequenz f= 0.5 Hz. Fir die
Stabilitdtsanalyse wurden inkompressible Gleichungen
ohne Krimmungsterme gelést und eine adiabate Wand
der Kérperoberflaiche angesetzt. Als Grenz-N-Faktoren, je
nach Analysestrategie, wurden N1s= 9.5 und NcF=7.5
verwendet.

1.1.4. Absaugmengen und Absaugleistung

Um ein vereinfachtes Absaugsystem, wie in Bild 1 darge-
stellt, hinsichtlich der benétigten Absaugleistung rechne-
risch beurteilen zu kénnen, wurde am DLR ein dialogfahi-
ges Programm HigherLE [7] entwickelt. Fir eine gegebene
Kammerverteilung und lokale Absaugmenge kann mit
einer einfachen Beschreibung der Lochcharakteristik mik-
roperforierter Oberflachen die Berechnung der Massen-
strdme, Lochgeschwindigkeiten und Gesamtleistung inklu-
sive realistischer Wirkungsgrade vorgenommen werden.
Dabei wird die Erstreckung der Absaugfelder in Tiefen-
und Spannweitenrichtung des realen Bauteils benutzt. Die
abgesaugte Luft wird bei der Berechnung der Energiebi-
lanz auf M=0.2 am Austritt beschleunigt. Dartberhinaus
wird der Eingabedatensatz fur das unter 1.1.3 beschriebe-
ne Programm PREPCPCAQ bereitgestellt. Bild 4 zeigt ein
Beispiel, welche Absauggeschwindigkeiten sich einstellen
als Funktion der Konturdruckverteilung, der Durchlassig-
keit, des Umgebungsdruckes und des Absaugdruckes im
Sammelkanal bei empirisch gewonnenen Charakteristiken
der porésen Oberflachen aus dem ALTTA-Programm. Die
Anzahl der verwendeten Absaug-Kammern betragt insge-
samt 46 in Umlaufrichtung der Profilnase.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2011

Simplified Suction System
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BILD 4. Ergebnisgrafik der 46 Kammer Systemausle-
gung.
1.2. Analyse des Airbus A320-200 mit Original-

Seitenleitwerk

Bild 5 zeigt einen Isolinienplot der Druckbeiwerte auf der
Oberflache des SLW als Ergebnis der DLR-TAU-
Rechnung. Der EinfluR des Ho&henleitwerks und des
Rumpfes mit ihren Druckfeldern besonders auf die rumpf-
nahen Schnitte des SLW werden deutlich dadurch, dass
die Isobaren zunehmend starker von der Richtung der
Prozentlinien der Finne abweichen. An den gleichen
Spannweitenstationen, an denen im A320-Flugversuch mit
HLFC-Seitenleitwerk Druckverteilungsschnitte angebracht
waren, wurde die TAU-Rechnung ausgewertet und Druck-
verteilungen extrahiert. Nach Vorgabe einer gewlinschten
Absaugverteilung und —stérke, 46 Absaugkammern und
22000 Pascal Sammelkammerdruck wurden diese dann
mit HigherLE (siehe Abschnitt 1.1.4) aufbereitet und Uber
2 Zwischenschritte schlief3lich der Stabilitatsanalyse (siehe
Abschnitt 1.1.3) zugefihrt.

BILD 5. Isokontur des Druckbeiwertes fir SLW mit

A320 Original M= 0.78 CL=0.53 a=1,5°.

Bild 6 zeigt im oberen Teil die Analyse fur Tollmien-
Schlichting-Instabilitdten an der Druckverteilung Schnitt
DV1star. Mit dem oben beschriebenen Grenz-N-Faktor
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wird Transition bei ca. 33% Profiltiefe prognostiziert. Im
unteren Teil ist dargestellt, dass die Crossflow-
Instabilitdten im N-Faktor unter 2 bleiben. Hier ist also zu
erwarten, dass Transition infolge TS-Instabilitdten erfolgt.

LILO-11: A320-fin DV1* Ma=0.78,Beta=0.0,no RD,Duct22K 46Cham TAU UPPER SIDE
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BILD 6.

In gleicher Weise wurden die Druckverteilungen der
Schnitte DV2 und DV3 untersucht. Dort werden die Transi-
tionslagen zu 37% bzw, 44% Profiltiefe bestimmt. Dieses
Ergebnis ist in guter Ubereinstimmung mit den Analysen
im Rahmen von ALTTA [8] unter Berlicksichtigung der in
dieser Arbeit verwendeten aktuell gultigen Grenz-N-
Faktoren. Im weiteren wurden dort Widerstandseinsparun-
gen ohne Bericksichtigung der Absaugleistung von maxi-
mal 1,274% bezogen auf das Gesamtflugzeug ermittelt.
Die Vorgaben fiir ein verbessertes Seitenleitwerk fordern
eine Reduktion des Flugzeuggesamtwiderstands von
mindestens 1,6% (Leistungsbedarf der Absaugung be-
ricksichtigt) im Reiseflug.

1.3. Analyse des Airbus A320-200 mit neu ent-

worfenem Seitenleitwerk

Dieses Ziel ist nur erreichbar, wenn die Ausdehnung der
laminaren Lauflange der Grenzschicht bis etwa zum Ru-
derspalt vergrofiert wird und die erforderliche Absaugleis-
tung 15 KW nicht Uberschreitet.

Hierflr ist es unverzichtbar, dass fiir das Seitenleitwerk
des A320 eine neue Profilierung entworfen wird, die ins-
gesamt glinstigere Druckverteilungensformen bewirkt.
Dazu wurden mit einer Quasi-3D-Strategie neue Aufbau-
profile entwickelt, mit CATIA in das SLW eingebaut und
anschlieRBend die gesamte, neue, ’halbe’ Konfiguration fir
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den Reiseflug mit TAU nachgerechnet (siehe Abschnitt
2.2). Bild 7 zeigt das neu entworfene Profil RoH-L-FIN-c
im Vergleich zur Originalprofilierung des SLW. Das neue
Profil ist Gberall dicker als die Originalkontur und erfullt
somit die Forderung, die strukturelle Integritat der Original-
finne beizubehalten.

RoH-L-FIN-c SLW-Dv2 495
area = 0.08324 0.07314
thick. = 0.12829 0.10562
camber = 0.00000 -0.00000
re = 0.00585 0.00681
abrg = 16.19° 14,90°
— s Psagng] e o
e T =
- i -
\RK}K i
T ——
RoH-L-FIN-c
0.1 0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.7 0.8 0.9
BILD 7. Konturen des SLW im Vergleich

Bild 8 zeigt anhand der Isolinienplots der Druckbeiwerte,
dass das Konzept, Isobaren moéglichst parallel zu Prozent-
linien auszurichten, gegentiber dem Original-SLW besser
erfullt wird.

BILD 8. Isokontur des Druckbeiwertes fiir A320-SLW

mit RoH-L-FIN-c M=0.78 CL=0.53 a=1,5°.

Wie in Abschnitt 2.2 wurden die Schnittdruckverteilungen
der gleichen Spannweitenstationen mit der gleichen Kam-
mer- und Absaugverteilung aufbereitet und hinsichtlich
Grenzschichtstabilitat analysiert. Bild 9 zeigt im unteren
Teil, dass Crossflow-Stérungen auf den vordersten Be-
reich bis etwa 5% Profiltiefe und Ncr= 2 beschrénkt blei-
ben. Im oberen Bildteil wird die Entwicklung von Tollmien-
Schlichting-Stérungen gezeigt. Der Grenz-N-Faktor Nts=
9.5 wird bei etwa 62% Profiltiefe erreicht. Auch in diesem
Fall ist also zu erwarten, dass Transition infolge TS-
Instabilitdten erfolgt. Die Analyse an den Schnitten DV2
und DV3 ergibt Transitionslagen bei 58% bzw, 55% Profil-
tiefe.
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BILD 9. NTs-NcF-Analyse Schnitt DV1star

In Bild 10 werden die Transitionslagen im Reiseflug auf
dem A320-SLW mit Original- bzw. Neuprofilierung vergli-
chen. Die Erstreckung des Absaugpanels wurde von
ALTTA Ubernommen, ebenso die Annahme, dass von
beiden seitlichen Panelbegrenzungen sich ein Turbulenz-
keil entwickelt und das Gebiet laminarer Grenzschicht
beschrankt. Es ist ein Zuwachs laminarer Lauflange von
29% bezogen auf die Profiltiefe bei DV1star bis 11% bei
DV3 zu verzeichnen.

5870

5350
91 %

. 4815
82%

. 2000
495%

Transition new airfoil
RoH-L-FIN-¢

1300
22%

. 830
14 %

y S S /
0 20 40 55 70 100%
BILD 10. Vergleich der Transitionslagen SLW A320-200

Originalprofilierung und Neuentwurf
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1.4. Gesamtwiderstandsbilanz des A320-200

mit neu entworfenem Seitenleitwerk

Um den Einfluss der laminar umstromten Flachenanteile
am SLW auf den Gesamtwiderstand der A320-200 Konfi-
guration zu bestimmen, wurde auf die Vorarbeiten im
ALTTA TR-41 [8] zurlickgegriffen. Dort wird der Anteil des
turbulenten Seitenleitwerks am Gesamtwiderstand des
Flugzeuges zu 6,8% bestimmt. Bild 11 zeigt die reduzier-
ten Schubspannungsbeiwerte im laminaren Bereich ermit-
telt durch RANS-Rechnungen mit dem DLR-Code FLO-
Wer [9] bei symmetrischer Anstrémung. Diese Flache
korrespondiert direkt mit der Transitionslinie aus Bild 10
fur das RoH-L-FIN-c. Mit angegeben in Bild 11 sind die
Widerstandsbeiwerte des SLW getrennt nach Reibungs-
und reibungsinduziertem Druckwiderstand.

C, , turb =0.00497
C,, turb =0.00186

3.00E03
g

C,, tran =0.00375
C,, tran =0.00116

283E03
2E7EDS
2 50E-03
2.33E03
2.17ED3
200E-03
183E03
167E03
1.60E-03
1.33E03
1.17E-03
100E-03
3.33E04
B67EO4
5.00E-04
3.33E04
16704
1.00E07

BILD 11.  Schubspannungsbeiwerte auf dem SLW mit

Profilneuentwurf ermittelt mit RANS-Rechnung

Fir den Vergleich wurden zwei Falle gerechnet. Einmal
vollturbulente Umstrédmung des SLW (turb) und teillamina-
re Umstromung (tran) wie in Bild 11 gezeigt. Somit erge-
ben sich folgende Gesamtwiderstadnde des SLW:

Cp tran = 0.00375+0.00116= 0.00491
Cp o= 0.00497+0.00186= 0.00683

Cb tran / Cp wrp= 0.719, das SLW weist also einen 28,1%
kleineren Widerstand auf. Bezogen auf das Gesamtflug-
zeug wird somit 28,1% * 6,8% = 1,91% Widerstand einge-
spart.

Die Addition der Absaugleistungen der drei Absaugpane-
labschnitte, berechnet mit dem Programm HigherLE und
den zugrundeliegenden Absaug- und Kammerverteilungen
sowie empirischen Grofien der Lochbleche (siehe Ab-
schnitt 1.1.4), ergibt einen Gesamtleistungsbedarf von
15KW. Dieser entspricht 0,147% der Antriebsleistung im
Reiseflug.

Unter Beriicksichtigung des zusatzlichen Energieaufwan-
des des Absaugsystems ergibt sich eine Gesamtwider-
standseinsparung von 1,91% - 0,147% = 1,763%.
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2. BESTIMMUNG DER STROMUNGS-
MECHANISCHEN EIGENSCHAFTEN MIKRO-
PERFORIERTER ABSAUGBLECHE

Wie bereits in den vorangegangenen Kapiteln angedeutet,
ist fur die Auslegung eines Grenzschichtabsaugsystems
reduzierter Komplexitdt die Kenntnis der strdbmungsme-
chanischen Eigenschaften mikro-perforierter Absaugble-
che von entscheidender Bedeutung. Insbesondere der
Druckverlust in Abhangigkeit der Durchflussmenge bzw.
des Durchflussmassenstromes muss fir die Auslegung
genau bekannt sein, denn hiervon hangt die Wahl der
Drosselblenden ab. Um Herstellungs-, Betriebs- und War-
tungskosten so gering wie méglich zu halten sollen diese
namlich als einfache Durchgangslécher ausgefuhrt wer-
den, die in die Ruckwénde der Absaugkammern gebohrt
werden und deren Offnung weder einstell- noch regelbar
ist, wahrend sich ihre Wartung auf eine einfache Sichtkon-
trolle beschrénken soll.

Obwonhl sich die grundlegenden Vorgange bei der Durch-
strdmung sehr kleiner Lécher auf die Rohrstromung und
deren Abhéngigkeit von Mach- und Reynoldszahl sowie
den Warmeilbergang von der Wand in das Fluid zurtick-
fuhren lassen, ist die Bestimmung des charakteristischen
Druckabfalls eines mikro-perforierten Absaugbleches mit
rein theoretischen Mitteln heute noch nicht méglich. Die-
ses liegt vor allem daran, dass sich die Lécher mit den
derzeit zur Verfigung stehenden Bohrverfahren (Laser
oder Elektronenstrahl) hinsichtlich Eintritts- und Austritts-
6ffnung, Durchmesserverlauf, Wandrauhigkeit etc. nicht
exakt definieren lassen.

Um daher entsprechende Daten auf experimentellem
Wege bereit stellen zu kénnen, wurde ein als ,Flow-Meter*
bezeichneter kleiner Stromungskanal entworfen und an-
schlieBend gefertigt. Bild 12 zeigt den prinzipiellen Aufbau
in einer Schnittzeichnung: Ruhende Luft wird aus der
Umgebung durch das zu vermessende, mikro-perforierte
Blech (Durchmesser: 140mm) gesaugt. Uber Druckent-
nahmestellen vor und hinter dem Prifling erfolgt in einer
Differenzdruckmessung die Bestimmung des Druckabfalls
Aps.. Dabei stellt sich bei der hchsten hier zu messenden
Saugrate von 4,5l/s in der Kammer hinter dem Prifling
eine nur sehr geringe, mittlere Stromungsgeschwindigkeit
von 0,3m/s ein. Hierdurch bleibt gewahrleistet, dass die
Messungen nicht durch zuséatzliche Druckabfélle aus der
Wandreibung in der Kammer oder in der Ansaugtrompete
verfélscht werden.

Test article

BILD 12.  Schnittzeichnung des ,Flow-Meter® zur Be-
stimmung der strbmungsmechanischen Eigen-

schaften mikro-perforierter Absaugbleche
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Der mit dem Druckabfall Aps. korrespondierende Volumen-
bzw. Massenstrom wird in einem sogenannten Laminar
Flow Meter (LFM) bestimmt. Dieses besteht aus einem
Biindel von Edelstahlrdhrchen, deren Innendurchmesser
so gewahlt wurde, dass sich bei den hier auftretenden
Durchflussmengen stets eine laminare Rohrstrdomung
ausbildet. Fur diese kann ein eindeutiger und gut reprodu-
zierbarer Zusammenhang zwischen dem Druckabfall langs
der Réhrchen und dem Massenstrom angegeben werden.
Anders als bei handelsiiblichen Messgerdten nach dem
Prinzip des LFM wurde hier allerdings nicht die einfache
Formel von Hagen-Poiseuille [10] fir voll ausgebildete,
inkompressible Strémung angesetzt. Vielmehr war es
erforderlich, mit einem Rechenverfahren zur Lésung der
Thin-Shear-Layer Gleichungen [11] fur laminare Rohr-
strémungen eine Datenbasis zu erstellen, welche sowohl
den Bereich des Rohreinlaufs als auch Kompressibilitats-
und Warmeubergangseffekte beriicksichtigt. Dieses wurde
deshalb notwendig, weil die Messungen mit dem ,Flow-
Meter” sowohl unter den Bedingungen von Bodentests
(z.B. um ein Grenzschichtabsaugsystem fir Windkanal-
versuche auszulegen) als auch fur den Einsatz in einer
Klimakammer (in der sich die atmosphéarischen Bedingun-
gen in der Reiseflughdhe moderner Verkehrsflugzeuge
simulieren lassen) durchgefihrt werden sollen.

el S I —— —
|- | Faktor zur Durchmesserkorrektur
4 [-| aus der Kalibrierung:

[ | d=1.013646d, mitd,, =2,1mm
:' [ | Durchmesserabweichung vom Sollwert:
5 3.5 [ ad=0,0287mm
,.,"‘ |- | Toleranzfeld nach Herstellerangabe:
o 3| +-0,05mm
- =
|ﬂ_'-\ 25
o I RMS = 3.32302e-11 kg/s
£ 2F
g}
c 15F
CU C
] I
3 1F
= I

05F
O_I\I\\\\\\\\II\I\\I\I\\\\I\I\\\\\\\\I
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 35 4 4.5
Massenstrom LFM [10°kg/s ]
BILD 13. Ergebnis der Vergleichsmessung zwischen

LFM und einem Gasmengenzéhler der PTB
zur Kalibrierung des LFM

Das Diagramm in Bild 13 zeigt das Ergebnis einer Ver-
gleichsmessung zwischen dem hier entwickelten LFM und
einem von der Physikalisch-Technischen Bundesanstalt
(PTB) in Braunschweig als Eichnormal zur Verfugung
gestellten Gasmengenzéhler. Die Kalibrierung des LFM
besteht dann in der Anpassung eines einzigen Parameters
in der Lésung der Thin-Shear-Layer Gleichungen, ndmlich
des Rohrchendurchmessers, so dass die mittlere quadra-
tische Abweichung RMS zwischen den gemessenen Mas-
senstrdomen minimal wird. Eine nach mehreren Monaten
durchgefiihrte, zweite Vergleichsmessung bestétigte die
Uber den gesamten Messbereich hinweg als sehr gut zu
bezeichnende Messgenauigkeit des LFM.

In Bild 14 ist der typische Versuchsaufbau zur Bestim-
mung der charakteristischen Gré3en von Absaugblechen
in der Klimakammer des DLR-Oberpfaffenhofen darge-
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stellt. Es ist zu erkennen, dass die abgesaugte Luft zu-
nachst aus der Klimakammer herausgefihrt und dann
Uber zwei Seitenkanalverdichter und warmeisolierte
Schlauche in die Kammer zuriickgepumpt wird. Damit ist
zum einen eine kontinuierliche Messung mdéglich, zum
anderen wird verhindert, dass durch den Betrieb der Pum-
pen innerhalb der Klimakammer diese aufgeheizt wird.

2 Seitenkanalverdichter

Riick-
fiihrung

Absaugschlauch

BILD 14. ,Flow-Meter” in der Klimakammer DLR-

Oberpfaffenhofen

Bild 15 zeigt einen typischen Priifling. Im vorliegenden Fall
handelt sich um eine Blechronde aus Titan von 0,6mm
Starke. Im Gegenlicht ist die Perforation aus Léchern mit
62um Nenndurchmesser und einem Lochabstand von
0,5mm in alle Richtungen gut zu erkennen.

D =100mm, S = 7854mm?>

€ g
BILD 15. 0,6mm starke Blechronde aus Titan mit Mikro-
Perforation

Erste Messungen des Druckabfalls Aps. in Abhangigkeit
der Durchflussmenge fir die in Bild 15 gezeigte Blechron-
de sowie fir weitere Priflinge unter Bodenbedingungen
ergaben, dass die im Projekt ALTTA [8] gemachten An-
nahmen Uber die Druckverluste wahrscheinlich zu hoch
angesetzt sind (siehe Bild 16, Aps. aufgetragen Uber der
mittleren Absauggeschwindigkeit wg). Dieser erste experi-
mentelle Befund muss aber noch durch weitere Messun-
gen an einer Vielzahl zuséatzlicher Priflinge bestétigt wer-
den um auch eine gewisse statistische Aussagesicherheit
zu gewahrleisten. Daruber hinaus werden in Kirze auch
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Messungen in der Klimakammer erfolgen, um das in
ALTTA verwendete Modell zur H&henabhangigkeit der
Druckverlustkurven zu Uberprifen und gegebenenfalls
modifizieren zu kénnen.

-12000 ‘ ‘ ‘ ALTTA]
10000  —— ATTA R1, 54,m, 0.8mm
——o—— R1FOR
———<o—— R1REV
—o— R2
-8000 [— et
© =} R3 Repeatability
[ —o— R4
=, -6000
a
<«
-4000 R4, 60um, 0.6mm
| o—] R2, 62pm, 0.6mm
= M Sy
2000
o WW R3, 74um, 0.6mm
06005 0.1 0415 0.2 025 03 035 04 045 0.5
w, [m/s]
BILD 16. Druckabfall in Abhangigkeit der mittleren Ab-

sauggeschwindigkeit wg fir Blechronden aus
Titan unterschiedlicher Wandstarke und Perfo-
rierung

3. WINDKANALVERSUCH AN EINEM AIRBUS
A320 ERSATZSEITENLEITWERK

Alle Ergebnisse der Auslegungsarbeiten fur ein verein-
fachtes Absaugsystem basieren auf Modellbildungsgeset-
zen und Koeffizienten, deren Gultigkeit es zu verifizieren
gilt. Hierzu wird das LFM in beschriebener Weise verwen-
det. Offen bleibt jedoch die Frage nach einer validierten
Prozesskette zur Auslegung und dem Entwurf eines ver-
einfachten Absaugsystems. Dieser Validierungsschritt ist
eine unerlassliche Voraussetzung, bevor ein derartiges
System in einem Flugversuch demonstriert werden kann.
Die Validierung der Funktionsfahigkeit eines entworfenen
und hergestellten vereinfachten HLFC-Systems zum ei-
nen, als auch die Validierung der zum Entwurf herangezo-
genen Verfahren und Prozessketten ist die zentrale Ziel-
setzung des LuFo IV Projektes VER?SUS im Rahmen des
LuFo IV Verbundes HIGHER-LE. Im Rahmen dieses Pro-
jektes wird ein Windkanalmodell in Form eines A320-
Ersatzseitenleitwerks entworfen, welches einen HLFC-
Nasenkasten entsprechend den Abmessungen des Mittel-
segments NP2 des Originalleitwerks (bis ca. 50% Profiltie-
fe des original A320 Leitwerks) im Mafistab 1:1 aufneh-
men kdnnen muss. Dabei ist die Druckverteilung am Er-
satzseitenleitwerk gegenuber der A320-
Originaldruckverteilung im Bereich der laminaren Stro-
mung mdglichst &hnlich zu halten, um zusétzlich zur Rea-
lisierung der Flug-Reynolds-Zahl im Windkanalversuch die
Ubertragbarkeit der Ergebnisse auf das Originalleitwerk
sicher zu stellen.

Zunachst ist die prinzipielle Machbarkeit eines solchen
Validierungsversuchs im Rahmen von Vorstudien fir den
ONERA S1MA Windkanal durchgefiihrt worden. Hierbei
wurde der Effekt von unterschiedlich verkleinerten Versio-
nen des original A320 Seitenleitwerks auf die resultieren-
den Druckverteilungen in mehreren Uber die Spannweite
verteilten Schnitten mit Hilfe des CFD-Verfahrens TAU
untersucht. Bild 17 zeigt eine Seitenansicht des A320
Seitenleitwerks im Vergleich zu den untersuchten Versio-
nen VT90.0, VT91.0 und VT90.1 zusammen mit den
spannweitigen Lagen der betrachteten Druckverteilungs-
schnitte.
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DV5 (2=5576.5)

DV85 (2=4989.5)

DV75 (2=4402.5)

DV66 (2=3886.1)

DV56 (2=3273.8)

DV45 (2=2661.5)

DV35 (2=2054.5)

DV25 (2=1467.5)

DV15 (2=880.5)

BILD 17.  Original A320 Seitenleitwerk und verkleinerte

Versionen VT90.0, VT91.0 und VT90.1

Die in dem Namen der DV-Schnitte enthaltene Zahl ent-
spricht dabei der spannweitigen Lage des Schnittes in
Prozent des original A320 Leitwerks, z.B. DV56 liegt bei
56% der Spannweite (n=56%). VT90.0 und VT91.0 resul-
tieren aus einer unterschiedlich starken Verkirzung des
original A320 Leitwerks am Tip und an der Wurzel, wobei
die Ausdehnung in Profiltiefenrichtung beibehalten wurde.

VT90.1 hat die gleiche spannweitige Ausdehnung wie
VT90.0, wurde jedoch auf 70% der urspringlichen A320
SLW Profiltiefe verkurzt, d.h. im Unterschied zu den Versi-
onen VT90.0 und VT91.0 mussten auch die 2D Aufbau-
profile gegenliber dem Originalleitwerk modifiziert werden.

Numerische Strdomungsanalysen sind fiir die unterschiedli-
chen betrachteten Versionen bei symmetrischen Anstrém-
bedingungen ohne Ruderausschlag bei ONERA S1MA-
Windkanalbedingungen durchgefiihrt worden. Dabei wurde
der Effekt der Bodengrenzschicht des Windkanals durch
einer Bodenplatte modelliert, die der Ausdehnung der
Messstrecke des Windkanals mit einer Lédnge von 14m
entspricht. Der Einfluss der Windkanalwadnde wurde ver-
nachldssigt. In Bild 18 sind Schnitt-Druckverteilungen aus
diesen Rechnungen dargestellt.
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VT90.1 (Run031)
——%— A320 HT iH=-1.34211 (Run037)
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| n | ‘ , , ‘
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,
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VT91.0 (Run024)
VT90.1 (Run031)
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VT91.0 (Run024)
VT90.1 (Run031)
——x—— A320 HT iH=-1.34211 (Rur
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BILD 18.

Schnitt-Druckverteilungen aus TAU-
Rechnungen mit isolierten Seitenleitwerksver-
sionen im Vergleich zum installierten Leitwerk

im Freiflug, M=0.78, p=8,=0°
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Da der Nasenkastenbereich (NP2 in Bild 17) nicht modifi-
ziert werden durfte, ergibt sich bei der Variante VT90.1
durch die Verklrzung der Profiltiefe eine starke Erhdhung
der relativen Profildicke und der lokalen Krimmung hinter
dem Vorderholm, was wiederum zu einer erheblichen
Zunahme des Druckgradienten im Vergleich zur getrimm-
ten Referenzkonfiguration (vgl. BILD 18, Run 37) fuhrt. Die
Varianten VT90.0 und VT91.0 geben dagegen zumindest
im Mittelschnitt (DV56) die Referenzdruckverteilung sehr
gut wieder. Bei der kleineren Version VT90.0 zeigen sich
allerdings in den fur das Nasenteil 2 relevanten unteren
und oberen Randschnitten (DV45 resp.DV66) schon deut-
lichere Abweichungen.

A320 SLW,iH=-1.34 DV56 M=0.78 Beta=0,DR=0 H=31000ft PORT SIDE
INCOMPRESSIBLE WITHOUT CURVATURE

A320 SLW alone DV56 M=0.78,Beta=0, DR=0, H=4900ft PORT SIDE
CP Vitlg. aus PHILE=40.38 Ibermommmen INCOMPRESSIBLE WITHOUT CURVATURE

o ]
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A320 SLW Z" A320 SLW
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CF VT90.0 DV56 M-0.78 Bata-0, DR=0, H-4900ft PORT SIDE
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N
|!£ I VT90.0
4 [
<
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BILD 19. N-Faktor Charakteristiken bei n=0.56, isolierte
Seitenleitwerksversionen im STMA-Windkanal
im Vergleich zum installierten Leitwerk im Frei-
flug, M=0.78, p=5,=0°

In Bild 19 sind die Verldufe der N-Faktoren im Mittel-
schnitt DV56 beispielhaft fir das isolierte A320 Leitwerk
und die verkirzte Version VT90.0 (beide bei STMA Wind-
kanalbedingungen berechnet) im Vergleich zum installier-
ten Leitwerk im Reiseflug dargestellt.

Die Verlaufe der Windkanalversionen sind dem installier-
ten Leitwerk ahnlich, weisen jedoch ein deutlich erhéhtes
Nrs-Niveau auf. In allen Fallen wird der Umschlag durch
Tollmien-Schlichting Instabilitdten ausgeldst, im Windkanal
jedoch wesentlich friiher als im Freiflug. Hauptgrund hier-
fur ist die deutlich h6here Reynoldszahl im S1TMA Windka-
nal mit Re/m=10.3Mio im Vergleich zu Re/m=7.04Mio
unter Reiseflugbedingungen bei 31000ft.

Da die Querstromungs-Instabilitait wenig von der An-
strommachzahl beeinflusst wird, erscheint es machbar, die
im Projekt VER?SUS avisierten Validierungsversuche in
einem Niedergeschwindigkeitswindkanal DNW-LLF durch-
zufihren. Um unter diesen Bedingungen die Transitions-
lage eines gekurzten Profils weiter stromab in Richtung
der Transitionslage des original A320 Seitenleitwerks zu

35

schieben, wurde eine Profilstudie mit dem 2D-Verfahren
MSES [12],[13] durchgefihrt. Durch Anwendung der 2.5D-
Strategie werden Druckverteilungen berechnet, die denen
am unendlichen, schiebenden Fligel sehr dhnlich sind.
Zwei Profilmodifikationen wurden betrachtet:

1. VT90.1 mit 30% gekirzter Profiltiefe
2. VT91.3 mit 15% gekirzter Profiltiefe

Die Profiltiefenverkirzungen sind dabei &aquivalent zu
einer 37%igen bzw. 20%igen Aufdickung des Profils.

Mit Hilfe dieser Modifikationen kann der Druckgradient im
Bereich hinter dem Vorderholm vergréert werden (Bild
20). Damit wird das Niveau der Tollmien-Schlichting Insta-
bilitdten verringert und die Transitionslagen deutlich
stromabwarts verschoben (Bild 21). Die Verschiebung
gegenuber dem original A320 Profil (Ax/c=12%, bezogen
auf A320 Profiltiefe) ist bei der Version VT90.1 mit dem
steilsten Druckgradienten zu beobachten. Die Prozentan-

gaben in Bild 21 sind dabei auf die jeweiligen Profiltiefen
bezogen.

HIGHER_LE
2.5d Profilrechnungen mit MSES
M=0.35, p=0°,5,=0°

06 08 1.0
x/c (A320 SLW)

BILD 20. Einfluss der Profildicke auf die Druckverteilung,

2.5D MSES Rechnung bei M=0.35, =5,=0°

VT91.0(-A320 SLW Profi) mses M=0.35 Ak 0.000 Ck-0.001 Cd= 0.0053
INCOMPRESSIB_E WI"HOUT CURVATURE

V/T90.1 mses M=0.35 Al= 0.000 Cl=-0.000 Suction C1 PORT SIDE
INGOMPRESSIBLE WITHOUT CURVATURE.

.1 Profil

0 e | 3

ANpg=2

ANg=2

—» —>

BILD 21. Einfluss der Profildicke auf den N-Faktor, 2.5D
MSES Druckverteilungen bei M=0.35, $=5,=0°

(DNW-LLF Windkanalbedingungen)
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Es konnte hiermit gezeigt werden, dass die Querstro-
mungs- bzw. Tollmien-Schlichting Instabilitaiten mittels
einer geeigneten Profilierung und Absaugung im Windka-
nal kontrolliert werden kénnen. Damit ist eine Designvali-
dierung eines vereinfachten Absaugsystems im DNW-LLF
sinnvoll durchfiihrbar.

In weiterfUhrenden Arbeiten des LuFo IV Projektes
VER2SUS werden sowohl das vereinfachte HLFC-
Absaugsystem entworfen und gefertigt, als auch die Aus-
legung des Ersatzleitwerkes fiir den DNW-LLF Einsatz
vorangetrieben unter Berucksichtigung von Aspekten der
aufgrund der hohen Dichte auftretenden Problems der
Anlegelinen-Transition.

Hinweis

Teil der hier gezeigten Ergebnisse sind im Rahmen des
LuFo IV Projektes VER?SUS erzielt worden. Dieses Vor-
haben ist mit Mitteln des Bundesministeriums fir Wirt-
schaft und Technologie unter dem Fo&rderkennzeichen
20A0803G gefordert. Die Verantwortung fir den Inhalt
dieser Veroéffentlichung liegt beim Autor.
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Bezeichnungen

(O = Druckbeiwert

Cq = Absaugbeiwert

CL = Gesamtauftriebsbeiwert

Cp = Gesamtwiderstandsbeiwert

c = Profiltiefe

M = Machzahl der freien Anstromung

Ncr = Crossflow N-Faktor

Nrg = Tollmien-Schlichting N-Faktor

Re = Reynoldszahl auf Basis der Profiltiefe

s = Halbspannweite

t = Profildicke

U, = Geschwindigkeit der freien Anstromung

a = Anstellwinkel

B = Schiebewinkel

[0} = Pfeilwinkel

Defr = effektiver Pfeilwinkel

OLg = Vorderkanten Pfeilwinkel

OrE = Hinterkanten Pfeilwinkel

n = Dimensionslose Spannweitenposition
n=y/s

A = Fligelstreckung

VER2SUS = Verifikation eines Vereinfachten

Absaugsystems (LuFo IV/2 Projekt)



